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Zusammenfassung

Das Gurney-Flap, eine Miniklappe zur effektiven und technisch einfachen
Steigerung des Ab- bzw. Auftriebs hatte seine Entstehung in den 70iger Jah-
ren im Autorennsport.

Seitdem ist diese Klappe ein nicht mehr wegzudenkender Bestandteil der
Hochleistungsfahrzeugaerodynamik und findet auch schon vereinzelt in mo-
dernen Verkehrsflugzeugen sowie Hubschraubern Anwendung.

Ziel dieser Arbeit ist es, sowohl den bekannten Einflufl eines Gurney-Flaps
auf die aerodynamischen Beiwerte numerisch wiederzugeben, als auch mehr
iiber die detailierte Wirkungsweise von Gurney-Flaps im direkten Nachlauf zu
erfahren. Dazu wurden anfangs ein NACA4412 und ein HQ17 Profil zur Un-
tersuchung herangezogen. Alle Simulationen wurden inkompressibel und bei
einer Reynoldszahl von 1 - 105 vollzogen.

Im ersten Teil dieser Arbeit wurden stationédre Untersuchungen innerhalb des
linearen Jc,/da Bereichs durchgefiihrt. Die dafiir benotigten Gitter wurden
mit unterschiedlichen Gurney-Flapldngen im Vorfeld erzeugt und mit den sta-
tionéren Ergebnissen auf ihre Qualitéit tiberpriift.

Im Anschluf} erfolgten instationdre Rechnungen am HQ17-Profil zur ndheren
Analyse instationdrer Strukturen im direkten Nachlauf. Diese erfolgten fiir
alle untersuchten Flaplingen bei jeweils drei unterschiedlichen Anstellungen.
Hauptinteresse lag hierbei auf Gestalt und Art der enstehenden Strukturen
sowie auf ihr zeitlich fortlaufendes Verhalten.
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AUFGABENSTELLUNG ix

Aufgabenstellung

Aufgabe

fiir eine Studienarbeit
fiir Herrn cand. ing. Bert Giinther, Matr.-Nr. 175669

Numerische Untersuchung der instationidren Stromungsstrukturen
im Nachlauf von Tragfliigeln mit Gurney-Flaps

Kleine parallel zur Hinterkante von Tragfliigeln montierte Klappen, sog. Gurney-
Flaps, wurden zunéchst in der Fahrzeugaerodynamik entwickelt, haben sich jedoch
auch in der Luftfahrt als niitzliche Hilfsmittel erwiesen, um den Auftrieb bei minima-
lem konstruktiven Aufwand zu vergroflern. Dies kann sowohl im Reiseflug als auch
unter Hochauftriebsbedingungen bei Start und Landung erfolgen, da sich Gurney-
Flaps mit konventionellen Klappensystemen kombinieren lassen. Ihre integrale Wir-
kung auf die Stromung wurde bereits ausfiihrlich experimentell und numerisch Un-
tersucht (z.B. [4]). Auch als Werkzeug zur Stromungskontrolle konnen sie wegen der
minimalen Grofle der zu bewegenden mechanischen Teile verwendet werden [3].

Untersuchungen haben gezeigt, daf sich zwar der Auftrieb vergréffern 148t, was aber
stets mit einem Anstieg des Widerstands verbunden ist. Ein Grund dafiir liegt in
der Ausbildung von Instabilitéiten im Nachlauf der Klappen, die auch zu verstérkter
Larmentwicklung fiihren [2]. Zwar werden von Bechert u.a. [1] Vorschldge gemacht,
wie sich Widerstand und Léarm vermindern lassen, die Details der sich im Bereich
der Gurney-Flap ausbildenden Strémung sind jedoch nach wie vor nicht geklart.

Im Rahmen dieser Arbeit soll deshalb das instationdre Stromungsfeld hinter einer
Gurney-Flap mit Hilfe einer numerischen Simulation untersucht werden, um die
Stromungsphénomene zu verstehen und daraus verbesserte Beeinflussungskonzepte
zu entwickeln.

Ausgehend von den vorgegebenen Literaturstellen soll zunéchst recherchiert wer-
den, ob sich in der jiingsten Vergangenheit Arbeiten mit dhnlichen Fragestellungen
beschéftigt haben. Die Simulationen sollen mit Hilfe des am HFT entwickelten Pro-
grammpakets ELAN2 fiir zweidimensionale Stromungen durchgefithrt werden und
sowohl stationére als auch instationére Untersuchungen einer Konfiguration mit und
ohne Klappe beinhalten. Die turbulenten Austauschvorginge werden dabei mit Hil-
fe statistischer Turbulenzmodellierung auf Basis der Reynolds gemittelten Navier-
Stokes Gleichungen (RANS) erfaft.
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AUFGABENSTELLUNG X

Ziel ist es, die Stromungsstrukturen im Nachlauf der Gurney-Flaps zu beschreiben
sowie die Frage zu kliren, bei welchen Stromungsparametern (Anstellwinkel, Hohe
des Gurneys, Transition) es zu Instabilitdten kommt. Dafiir sollen geeignete Visua-
lisierungen erstellt und ausgewertet werden.

Die Ergebnisse sind ausfiihrlich zu dokumentieren und kritisch zu diskutieren.

Literaturhinweise:

[1] D.W. Bechert, R. Meyer, W. Hage, Drag Reduction of Airfoils with Miniflaps.
Can we learn from Dragonflies?, ATAA Paper 2000-2315, 2000.

[2] D. Jeffrey, X. Zhang, Aerodynamics of Gurney Flaps on a Single-Element High-
Lift Wing, Journal of Aircraft, Vol. 37, No. 2, 2000.

[3] D.T. Yen, C.P. van Dam, R.L. Smith, S.D. Collins, Active Load Control For Wind
Turbine Blades Using MEM Translational Tabs, AIAA Paper 2001-0031, 2001.

[4] C.S. Jang, J.C. Ross, R.M. Cummings, Numerical investigation of an airfoil with
a Gurney flap, Journal of Aircraft Design, Vol. 1, pp. 75-88, 1998.

Prof. Dr.-Ing. F. Thiele

Betreuer: Dr.-Ing. Markus Schatz
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1 EINLEITUNG 1

1 Einleitung

1.1 Vorbetrachtung

Leitgedanke hinter der Verwendung von Gurney-Flaps bei Tragfliigelumstromungen
ist die Erhohung des Auftriebs durch unkomplizierte Bauteile von geringer Grofe,
welche die Stromungsverhéltnisse am Profil entscheidend beeinflussen.

Die Tragflichen von Verkehrsflugzeugen miissen in der Start- und Lande-
phase bei geringen Fluggeschwindigkeiten die erforderlichen hohen Auftriebs-
kréifte erzeugen. Die aus der aerodynamischen Wirkung resultierenden rea-
lisierbaren Steigraten haben erheblichen FEinfluB auf die benétigten Roll-
bahnléingen sowie die Grofle des durch Schallemissionen belasteten Gebiets.
Moderne Tragflichen sind deshalb mit
komplizierten und teuren Mehrfach-
klappensystemen ausgestattet, die einen
wesentlich grofleren Auftrieb erbringen
als der nackte Fliigel. So sind heute zur
Unterstiitzung der Hochauftriebsfunktion
an den Klappen der MDI11 Gurney-
Flaps zu finden. Auch bei militdrischem
Fluggerdt, wie dem Apache AH-64 US-
Militdarhubschrauber, finden Gurney-Flaps
schon Verwendung. In der Fahrzeugaero-
dynamik des automobilen Rennsports, wo
mit relativ kleinen Bauteilen eine mog-
lichst grofle Wirkung erzielt werden muf3,
kommen zur Vergroferung des Abtriebs
seit Jahren kleine abgeknickte Hinter-
kanten, sogenannte Gurney-Flaps zum
Einsatz. Erfinder war der gleichnamige
Formel 1 Rennfahrer und Teamchef Dan Gurney, welcher Anfang der 70er Jahre
dieses Flap erstmalig im Rennsport verwendete. Derartige Hinterkantenmodifikatio-
nen verstirken, dhnlich wie divergente Hinterkanten, die aerodynamische Wirkung
des Fliigels [Tho96] und koénnten deshalb auch als Ergénzung der vorhandenen
Hochauftriebssysteme bei Flugzeugen verwendet werden.

Abbildung 1.1: Gurney-Flap am
Heckspoiler

Aus experimentellen Untersuchungen sind neben dem Zuwachs des Auftriebs auch
ein Anstieg des Widerstands sowie auftretende Instabilitdten im Nachlauf bekannt
[Bec00, Zha00]. Um diese Technik in der praktischen Flugzeugaerodynamik nutzen
zu konnen, ist fiir den effizienten Einsatz eine genaue Analyse der relevanten aerody-
namischen Effekte erforderlich, die in dieser Arbeit mittels numerischer Simulation
untersucht werden sollen.
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1 EINLEITUNG 2

1.2 Historischer Uberblick

,Dan Gurney war einer der grifsten Autorennfahrer, aber seine wahrscheinlich grofs-
te Leistung im Motorsport war die Erzeugung von zusdtzlichen Abtrieb auf der Hin-
terachse mit minimalen aerodynamischen Verlusten®

Keith Howard !

Das Gurney-Flap, auch einfach als Gurney oder , wickerbill“ in den USA bezeichnet,
ist alles andere als kompliziert. In klassischer Bauart ist es nichts anderes als ein
Stiick rechtwinkliges Aluminium, was fest verschraubt oder vernietet ist. Norma-
lerweise ist es am FEnde des Heckfliigels von Rennautos angebracht, um sie auf der
Strafle zu halten. Das Gurney-Flap wurde aber auch schon bei Flugzeugfliigeln sowie
Hubschrauberprofilen verwendet. Einfach gesehen leistet das Gurney-Flap genau ge-

nommen das gleiche, wie ein komplexes Klappensystem an einem Flugzeugfliigel, es
erhoht den Auftrieb oder, in diesem Fall, den Abtrieb.

Die Idee des Gurney-Flaps war, nach Aussagen Gurneys, ein klassisches Bei-
spiel von der Art ,,Not macht erfinderisch“. Es war 1971, wihrend Gurneys AAR
Team ihr neues USAC Rennauto in Phoenix testete, kurz vor dem Saisonstart.
Das Auto war zu langsam. Zum Ende des
letzten Testtages forderte der Rennfahrer
Bobby Unser den ,,Boss* (Dan Gurney) auf,
eine Losung fiir dieses Problem zu finden.
Und Gurney erfand das gleichnamige Flap.
Er erinnerte sich an die Experimente von
Richie Ginther mit Spoilern an Rennwagen
von Ferrari und fragte sich, was wohl pas-
sieren wiirde, wenn man kleine Bleche ent-
lang der Fliigelhinterkante anbringen wiir-
de. In ca. 45 min war das erste Gurney-Flap
erschaffen und am Heckfliigel des Rennwa-
gens montiert, mit dem der Fahrer wieder
erneut auf die Strecke ging. Nach einigen
Runden war klar, dafl das Fahrzeug nicht
ausschlaggebend schneller wurde, und man
dachte, das Flap wére ein Fehlschlag. Als
der Pilot wieder in die Halle kam, sprach
er mit Gurney. Er erklirte, dal der Wagen Abbildung 1.2: Dan Gurney

mit der Vorderachse schlecht auf der Stra-

Be liegt, dal das Heck einen zu groflen Druck auf die Strafle ausiibt, worauf er die
schlechte Rundenzeit zuriickfiithrt. Alles was noch nétig war, war eine neue Justie-
rung der aerodynamischen Balance, indem mehr Abtrieb auf die Vorderachse wirkt.

Die meiste Zeit der ersten Saison verstand niemand, was Gurney geschaffen hatte.
Jeder, der nachforschte, dachte, daf§ das Flap nur ein Strukturelement sein konnte,

Langelehnt und iibersetzt aus einem Artikel von Keith Howard [How00]
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1 EINLEITUNG 3

was die Stabilitdt der Hinterkante verstirken wiirde. So versuchten einige andere
Teams das zu nutzen, und brachten das Gurney-Flap auf der Unterseite des Fliigels
an. Das vernichtende Resultat waren langsame Rundenzeiten und Schlimmeres. So
versuchten viele die sogenannte ,,Geheimwaffe zu nutzen, ohne, dafl jemand sie ver-
stand.

Mittlerweile weihte Gurney das Unternehmen McDonnell Douglas in das Geheim-
nis ein und bekam zu weiteren Untersuchungen Zugang zu einem alten Windkanal.
Messungen am Testfliigel zeigten, dafi mit dem montierten Gurney-Flap sich das
Druckverhéltnis zwischen Ober -und Unterseite am Fliigel so &nderte, dafl eine Er-
hohung des Auf -bzw. Abtriebs die Folge war. Auflerdem entlastet das Flap die
Stromung auf der Saugseite [Len01]. Dan Gurney legte die Patentierung des Flaps
in die Hinde von McDonnell Douglas, und so zierte viele Jahre der Schriftzug , Pat
Pend* die Heckfliigel seiner AAR Autos.

Die Anstrengungen zur Patentierung scheiterten, da schon in den frithen 30iger
Jahren ein Edward F. Zaparka ein sehr dhnliches Teil patentieren liefl [Zap31].

Bob Liebeck, Aerodynamiker bei McDonnell Douglas und ausgeliechen als Berater
fiir die erfolgreiche Entwicklung der AAR Rennwagen in den 70iger Jahren, war
der erste, der herausfand, dafl der Effekt des Gurney-Flaps sich auf die Entstehung
zweier Zwillingswirbel im direkten Nachlauf der Lippe stiitzt. Viele Untersuchungen
wurden durchgefiihrt, hauptsiachlich an den Universitdten von Southampton und
Glasgow, die das wiedergaben. Diese Untersuchungen wurden mit einer ,laser dopp-
ler anemometry“ (LDA) vorgenommen, die die Richtung und die Geschwindigkeit
von Stromungen mifit [Nit94].

30 Jahre nach seinem ersten, geheimnisvollen Auftreten ist jetzt das Gurney-Flap
als billiges und effektives aerodynamisches Bauteil im Motorsport weit verbreitet. Es
anzubringen und abzubauen oder die Lénge zu variieren, ist eine schnelle und ein-
fache Methode den aerodynamischen Zustand (car set) der Rennwagen zu veréndern.
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1.3 Vorgehensweise

Ziel der Studienarbeit ist es, die Wirkungsweise und die einzelnen aerodynamischen
Effekte des Gurney-Flaps besser zu verstehen.

Im ersten Teil der Studienarbeit wird dazu die Wirkung von Gurney-Flaps, bei un-
terschiedlichen Anstellwinkeln, am Beispiel von zwei verschiedenen Fliigelgeometrien

e HQ17 mit stumpfer Hinterkante

o NACA4412 mit spitzer Hinterkante

numerisch untersucht, um sie anschliefend mit vorhandenen Mefergebnissen zu ver-
gleichen. Diese Voruntersuchungen wurden stationér und inkompressibel durchge-
fithrt, und sollen einerseits der Bewertung der Simulation dienen, andererseits den
Einflufl verschiedener Anstellwinkel und Flap-Léngen auf das Verhalten von Auf-
trieb und Widerstand zeigen.

Hierzu wurden zuerst geeignete zweidimensionale Rechengitter fiir die Fliigel ohne
Gurney erstellt, welche man danach um kleine rechtwinklige Klappen mit unter-
schiedlicher Tiefe (0,5% - 2,0% Sehnenlénge) erweiterte.

Fiir die numerische Simulation wurden der zur Verfiigung gestellte Finite-Volumen-
Stromungsloser FLANZ2 und neben dem FEingleichungs-Turbulenzmodell Spalart-
Allmaras (SA) hauptsichlich das Zweigleichungs-Turbulenzmodell LLR k—w (LLR)
verwendet. Im zweiten Teil dieser Arbeit liegt das Interesse ausschliellich auf der
Entstehung und den Verhalten instationdrer Strukturen im direkten Nachlauf des
Gurney-Flaps. Sie sind mafigeblich an der Verdnderung der Umstréomung des Pro-
fils mit Gurney-Flaps beteiligt und auch der damit verbundenen Auftriebserhéhung.
Zusétzlich sind sie auch die Ursache des damit verbundenen Zuwachs von Stro-
mungswiderstand. Um erfolgreiche, technische Methoden der Beeinflussung dieser
instationdren Nachlaufstrukturen zu finden, um den wachsenden Widerstand, bei
moglichst stabilen Auftriebsgewinn, zu minimieren, ist es notwendig die Art und
Weise dieser Strukturen detailliert zu untersuchen. Dies kann mittels numerischer
Simulation wesentlich genauer und anschaulicher erfolgen als bei vorhandenen Mef3-
methodiken.

Dazu wurden am HQ17-Profil instationdre RANS-Simulationen mit und ohne
Gurney-Flap durchgefiihrt. Es wurden die gleichen, zweidimensionalen Rechengitter
verwendet, dessen Qualitdt auch hierfiir ausreichen sollte. Zusétzlich erfolgte eine
Variation des Anstellwinkels von 0°, 2° und 4°.

Hauptinteresse bei der Auswertung der Ergebnisse liegen bei der Gestalt, der Grofie
und des zeitlichen Abstromverhaltens sowie der Interaktion zwischen den Nachlauf-
strukturen.

Alle Rechnungen erfolgten auf PC-Clustern im Hermann-F6ttinger-Institut fiir Stro-
mungsmechanik an der Technischen Universitdt Berlin und bedurften, speziell die
instationdren Simulationen, erhohte Rechenzeit.
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1.4 Profilwahl

Fiir die stationdren Untersuchungen des Gurney-Flaps kamen, wie schon oben er-
wahnt, zwei verschiedene Tragfliigelprofile, an denen das Gurney-Flap angebracht
wurde, zum Einsatz. Bei den darauffolgenden instationédren Simulationen kam, auf-
grund des hohen Rechenaufwands, nur noch eins von beiden, das HQ17-Profil, in
Betracht.

In diesem folgenden Abschnitt sollen beide Profiltypen kurz vorgestellt und auf ihre
Spezifika eingegangen werden.

Das HQ17-Profil ist ein fiir den Segelflug entwickeltes Profil und wurde von Horst-
mann und Quast vom DLR entworfen. Ziel der Entwicklung war es, einen sog.
Laminar-Fligel mit geringem Widerstand herzustellen. Das HQ17-Profil hat da-
her eine relativ spéte Dickenriicklage ([7]a ~ 0,43) mit einer maximalen Dicke d
von 18% Profiltiefe und einer daraus resultierenden schmalen Nase. Dies bewirkt
eine lange und stetige Beschleunigung um fast der Hélfte des Profils, was eine spé-
te Transition begiinstigt. Ein ausgepragter S-Schlag (rear loading) am Ende auf der
Unterseite des Profils soll nachtriaglich das Auftriebsverhalten des Profils verbessern.
Abschliefend ist noch zu erwéihnen, dafi das verwendete HQ17-Profil eine stumpfe
Hinterkante aufweist.

Abbildung 1.3: HQ17 Profilkontur

Mit diesen spezifischen Merkmalen ist das HQ17-Profil ein sehr sensibles Profil,
welches sich schon auf einem relativ hohen Entwicklungsstand befindet. Somit
spricht es recht verschieden stark auf sich éndernde Umgebungsparameter an. Dies
ist ein erschwerender Einflul auf die Wahl der Simulationstechnik.

Das NACA4412-Profil ist ein gebrduchliches Profil aus der 4-ziffrigen NACA-Serie.
In dieser Serie steht die erste Ziffer fiir die maximale Kriimmung, ausgedriickt in
Prozent der Profiltiefe. Die zweite Ziffer ist die Position der maximalen Kriimmung
auf der Profilsehne, gemessen von der Vorderkante in Zehnteln der Profiltiefe. Die
letzten beiden Ziffern geben die maximale Dicke in Prozent der Profiltiefe an, wobei
die Position der maximalen Dicke, die sogenannte Dickenriicklage, bei der 4er-Serie
festgelegt ist. Sie betrdgt immer 30% der Profiltiefe. Fiir ein NACA 4412 Profil der
Tiefe 1=1 heiffit das: es hat eine maximale Kriimmung von 0.04 an der Position 0.4
und eine maximale Dicke von 0.12 bei x = 0.3.
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T~

Abbildung 1.4: NACA4412 Profilkontur

Das Profil kann auf der Basis von Polynomen direkt berechnet werden. Das NACA
4412 ist mit einer spitzen Hinterkante versehen und stellt ein gebréduchliches, nicht
sehr hoch ausgereiftes, generisches Profil dar.
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2 Beschreibung des numerischen Verfahrens

Die Eigenschaften eines kontinuierlichen Fluids werden durch Grundgleichungen
beschrieben, die die Erhaltung von Masse, Impuls und Energie beinhalten. Diese
Grundgleichungen stellen ein System nichtlinearer partieller Differentialgleichungen
dar, welches sich aufgrund seiner Komplexitét im allgemeinen einer analytischen Lo-
sung verschliefft und deshalb numerisch gelost werden mufl. Die ndherungsweise Lo6-
sung der Grundgleichungen erfordert eine Diskretisierung des Berechnungsgebiets,
und somit auch der Gleichungen selbst. Dabei werden die Bilanzgleichungen fiir
Masse, Impuls und den Turbulenzgrofien durch Approximation in ein algebraisches
Gleichungssystem {iberfiihrt. Dieses kann dann durch ein numerisches Verfahren ge-
16st werden. Ausgangspunkt der Diskretisierung ist die Aufteilung des betrachteten
Gebiets in Teilvolumen (auch Zellen genannt), deren Kanten das sogenannte Re-
chengitter bilden. Mit den Gitterzellen sind bestimmte Punkte verkniipft (z.B. das
Zellzentrum des einzelnen Teilvolums), an denen die numerischen Werte der Unbe-
kannten bestimmt werden.

2.1 Bilanzgleichungen

Im Rahmen der Stromungsmechanik werden die Bilanzgleichungen in der Regel auf
der Basis raumfester Euler-Koordinaten betrachtet. Alle diese Gleichungen sind von
gleicher Form und driicken ein Erhaltungsprinzip aus. Die zeitliche Ableitung des In-
tegrals einer beliebigen Transportgroflie ¢ ergibt unter Verwendung der Leibnitzschen
Integrationsregel das sog. Reynoldssche Transporttheorem:

%V/cbdvzv/%dxu ]{ wdA:/SqﬁdV (2.1)

A(V) v

V présentiert ein materielles Volumen, A(V) die Oberfldche des Volumens und Sy ist
eine spezifische rechte Seite, die zur Erzeugung, Vernichtung oder Umverteilung von
¢ beitrigt. Eine alternative Darstellung ist die differentielle Form der allgemeinen
Erhaltungsgleichung. Sie ergibt sich aus der Betrachtung eines infinitisimal kleinen
Fluidvolumens.

O¢

e TV 0w =5 (2:2)

Fiir die numerische Simulation von Strémungsproblemen wird bei der Massen- und
Impulsbilanz zumeist die konservative Integralform (2.1) bevorzugt. Die Transport-
gleichung in Turbulenzmodellen werden vorwiegend in differentieller Form (2.2) an-
gegeben.
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2.1.1 Die Kontinuititsgleichung

Die Erhaltung der Masse (¢ = p) spiegelt sich in der Kontinuitatsgleichung wieder,
welche in differentieller Form wie folgt lautet:

dp

r . =0. 2.
5 TV (pw) =0 (2.3)
Da die betrachtete Stromung inkompressibel (p = konst.) ist, reduziert sich die

Kontinuitatsgleichung auf:
V-u=0. (2.4)

Diese Gleichung stellt im Bereich Ma < 0.3 eine gute Naherung dar.

2.1.2 Die Impulsgleichung

Die Impulsgleichung ergibt sich aus dem ersten Newtonschen Grundgesetz, nachdem
die Anderung des Impulses (¢ = pu) der Summe aller duBerer Krifte auf das Fluid
entspricht. Somit miissen auf der spezifischen rechten Seite der allgemeinen Trans-
portgleichung alle auf das Fluid wirkende mechanische Lasten bilanziert werden.
Man erhélt in differentieller Form :
O(pu)

WJFV'(PQQ):V

B

+f (2.5)

Hierin sind die Normal- und Schubspannungen auf der Oberfléche eines Volumen-
elements im Spannungstensor 7 zusammengefafit, und f stellt eine beliebige Volu-
menkraftdichte dar. B B

Unter Beriicksichtigung der Stokesschen Hypothese (affine Verformung - Scherungs-
freiheit unter Normalspannung) fiir ein isotropes Newtonsches Fluid ergeben sich
aus der Impulsbilanz die sog. Navier-Stokes-Gleichungen. Dabei gilt:

—g(v-u)E

n=-pE+p|(wV+Vuy) (2.6)

Hierbei ist p der statische Druck, p die molekulare dynamische Viskositét (laminare
Zahigkeit) und E die Einheitsmatrix. Da die vorliegende Stromung inkompressibel
ist, ergibt sich der letzte Term aufgrund von (2.4) zu Null, und die resultierende
inkompressible Navier-Stokes-Gleichung lautet :

a<§tg) +V-(puu) =-Vp+V-[p@V+Vu)+f (2.7)

Im vorliegenden Fall wird auf die Energiegleichung nicht eingegangen, da die hier
untersuchte Stromung eine kleine Machzahl und somit ein nahezu inkompressibles
Verhalten aufweist. Durch dieses Verhalten und einem nicht vorhandenen Warmeflufl
besteht keine temperaturabhéngige Kopplung der Gleichungen.
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2.2 Numerische Methodik
2.2.1 Finite-Volumen-Methode

Bei der Methode der Finiten-Volumen werden zwischen den einzelnen Gitterpunkten
so Kontrollvolumengrenzen gelegt, dafl sie mit dem Gitterpunkt im Zellzentrum das
Finite Volumen bilden. Die zentralen Punkte werden so zu Rechenpunkte, an denen
reprasentativ die diskreten Bilanzgleichungen eines jeden Teilvolums gelost werden.
Zur Bestimmung der diskreten Bilanzgleichungen in einem Teilvolumen flieen ne-
ben dem Zellmittelpunkt (P) noch die benachbarten Zellzentren mit ein, welche
tiblicherweise mit der Kompaf-Notation (North, South, East, West) bezeichnet
werden (siehe Abb. 2.1). Analog gestaltet sich auch die Benennung der entsprechen-
den Kontrollvolumengrenzen mit kleinen Buchstaben. Der allgemeine Charakter der

$ 4N $

B AX = >
N 0
NG 1
Y S KV
y]_j % ?

X
Abbildung 2.1: Zweidimensionales Finites-Volumen-Element

Bilanzgleichungen ermoglicht eine einheitliche Behandlung. Es wird dabei zwischen
den einzelnen Termen aufgrund ihrer physikalischen Bedeutung und ihrer damit
verbundenen Losungscharakteristik unterschieden. Fiir eine allgemeine skalare mas-
senbezogene Transportgréfie ¢ lautet die generische Transportgleichung :

Ap o)

5 +V-(pup)=V-(I'yVo)+ Sy (2.8)
~ ~— — R

seitliche Konvektion Dif fusion Quelle

Anderung

I'y steht fiir den Diffusionskoeffizienten der jeweiligen Transportgréfie und sy fiir
ihre Erzeugungsgrofle pro Volumeneinheit, den sog. Quellterm, welcher alle iibrigen
Terme der jeweiligen Bilanzgleichung aufnimmt. So stellt sich z.B. die Transport-
gleichung der modifizierten Wirbelzéhigkeit des Spalart-Allmaras-Turbulenzmodells
in allgemeiner Form folgendermaflen dar :

il Ss, = Py, + (V 5, - V i) —22

=U ) Fﬂz:V+ )
¢ t PTgt PTf,t

— DDt

Die partiellen Differentialgleichungen werden iiber die Kontrollvolumen integriert.
Durch diese Integration entstehen Bilanzgleichungen fiir den Flufl der Transportgro-
Be, die eine konservative Diskretisierung gewéhrleistet.
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2.2.2 Diskretisierung

Die Formulierung der Diskretisierungsgleichung der allgemeinen Transportgleichung
(2.8) kann auf vielfiltige Weise erfolgen. Fiir ein sinnvollen Einsatz sind deshalb
zusétzliche Forderungen von Noéten. So sollte die diskretisierte Gleichung, unabhén-
gig von der Gitterpunktanzahl, physikalisch sinnvolle Ergebnisse liefern und dabei
die globale (integrale) Erhaltung gewihrleisten. Die Kontrollvolumen-Formulierung
ermoglicht diese Erhaltung. Jedoch die Forderung nach physikalisch realistischer,
globaler Erhaltung beeinflufit die Wahl der Profile fiir ¢ in den einzelnen Termen.

Zeitliche Anderung

Die Zeitableitung wird voll implizit mit einer Genauigkeit von erster bzw. zweiter
Ordnung approximiert:

ot AL - ﬁ(3¢(t+At) - 4¢(t) + (b(t—At)) +O(At2) .

¢ wird dabei als konstant iiber das Kontrollvolumen angenommen. Die voll implizite
Zeitdiskretisierung erzeugt immer numerisch stabile Losungen und ermdoglicht so
auch die Wahl von grofien Zeitschrittweiten.

Konvektion

Fiir die Behandlung der konvektiven Fliisse stehen im Rechenverfahren unterschied-
liche ,,upwind“-basierte Schemata erster und hoherer Ordnung zur Verfiigung. Fiir
alle Untersuchungen im Rahmen dieser Arbeit wurde ein nicht symmetrisches
MUSCL-Schema ([Thi99]) verwendet, das in der Vergangenheit fiir turbulente
Profilumstromungen die besten Eigenschaften zeigte. Der konvektive Anteil der
Transportgrofie auf der Kontrollvolumengrenze wird dabei auf Basis eines Sterns
von 3 Punkten approximiert, der sich je nach Stromungsrichtung aus zwei strom-
aufwérts und ein stromabwérts gelegenen Punkt(en) zusammensetzt.

U P D

O O

Stromungsrichtung £

Abbildung 2.2: Bezeichnungen an einem Kontrollvolumen in Abhéngigkeit der
Stromungsrichtung
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Die Erhaltung der Forderung nach Monotonie im Verlauf der Transportgrofie ist
durch die Limitierung nach dem TVD-Prinzip (total variation diminishing) in jedem
Fall gewéhrleistet. Das Verfahren ist maximal von dritter Ordnung, die sich durch die
Limitierung lokal vermindern kann. Eine umfassende Beschreibung des verwendeten
Schemata zur Konvektionsbehandlung findet sich in [Thi99].

Diffusion

Fiir die Approximation der diffusiven Fliisse werden die ersten Ableitungen der
transportierten Grofie auf den Kontrollvolumenflachen benétigt. Diese werden durch
zentrale Approximation zweiter Ordnung [Thi01] modelliert. Fiir die Ostseite
der Zelle gilt damit:

¢p — ¢p

(P.e)e =~ <5—) , normaler Anteil (2.10)
&e
¢ne - ¢se . .
(&.n)e T , tangentialer Anteil (2.11)
nje

Die GroBen in den Zellecken (¢pe, ¢se, etc.) werden durch einfache bilineare Inter-
polation auf zellzentrierte Werte der vorhergehenden Iterationsstufe zuriickgefiihrt.
Die Normaldiffusions-Anteile werden bei der Diskretisierung implizit behan-
delt, da sie zur Stiarkung der Hauptdiagonalelemente der Koeffizientenmatrix des
algebraischen Gleichungssystems beitragen. Die anderen, tangentialen Anteile be-
zeichnet man im Gegensatz dazu als Kreuzdiffusions-Anteile. Sie treten nur bei
nicht orthogonalen Gittern auf. Die Kreuzdiffusions-Anteile fithren bei der Diskre-
tisierung zu negativen Beitrdgen zu den Hauptdiagonalelementen, die umso grofier
sind, je stumpfer der Winkel zwischen den zueinander laufenden Gitterlinien ist. Aus
diesem Grunde werden die Kreuzdiffusions-Anteile explizit behandelt.

Abbildung 2.3: Differenzenmolekiihl mit Kompafi-Notation bei Strémungsberech-
nung mit ,,Cell-Centered“-Schema
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Quellterm

Oft gilt S = S(¢) = S, wobei die Abhéngigkeit des Quellterms von der lokalen
Transportgrofie ¢ nichtlinear sein kann. Die Berticksichtigung der Abhéngigkeit in
der Diskretisierungsgleichung ist wiinschenswert, formal ist aber nur eine lineare
Abhéngigkeit moglich, was einer Linearisierung des Quellterms in der Form:

Sy = Spép + S, (2.12)

erfordert. Dabei ist S, ein konstanter Anteil von S, und Sp eine linear von ¢p abhén-
gige Komponente. Gleichung 2.12 stellt ein Stufenprofil fiir ¢ im Kontrollvolumen
dar und ist somit im ganzen Teilvolumen konstant. Im Hinblick auf die Stérkung
der Diagonaldominanz des Gleichungssystems ist zu beachten, dafl die Linearisierung
stets so vollzogen wird, dal Sp immer negativ ist. Diese Vorgehensweise ist vor allem
fiir die stark quelltermdominierten Turbulenzgleichungen von groler Bedeutung.

2.3 Der Stromungsloser
2.3.1 Allgemein

Alle in dieser Arbeit notwendigen Simulationen wurden mit dem blockstruktuierten
Loser ELAN2 ausgefiihrt.

ELAN2, ELiptic Analysis of Navier-Stokes equation 2D, ist ein mehrfach va-
lidierter Stromungsloser. Er beruht auf einer Diskretisierung des zweidimensiona-
len Rechengebiets unter Verwendung der Finiten-Volumen-Methode. Das Verfahren
arbeitet semi-blockstrukturiert auf der Basis allgemein krummliniger Koordinaten
[Thi01], wodurch die Erfassung komplexer Geometrien und lokaler Gitterverfeine-
rungen problemlos sind.

Alle Gleichungen werden sequentiell nacheinander gelost, wobei die Bestimmung des
Drucks durch eine Druckkorrektur nach Art des SIMPLE-Algorithmus erfolgt. Die
Entkoppelung zwischen Druck und Geschwindigkeit wird durch eine Rhie & Chow
Interpolation vermieden.

2.3.2 Losung des algebraischen Gleichungssystems

Das Ziel der Diskretisierung ist es, fiir jede unbekannte Variable ein algebraisches
Gleichungssystem zu erhalten, indem blockweise fiir jeden Gitterpunkt die jeweilige
Diskretisierungsgleichung aufgestellt wird.

ay; a2 ... ... Qip ¢1 bl
asy @22 ... ... Qap ¢2 b2

S [ (2.13)
Anl An2 oo oon Qpn On by,

Studienarbeit B. Giinther



2 BESCHREIBUNG DES NUMERISCHEN VERFAHRENS 13

Hierbei entspricht n der gesamten Anzahl von Gitterpunkten iiber alle Blocke.
Dies ermoglicht die entkoppelte, sequentielle Losung der einzelnen Gleichungssyste-
me mittels einem geeigneten numerischen Verfahrens. Eine duflere Iteration erfiillt
darauthin die Losung des Gesamtsystems. Die Koeffizienten der algebraischen Glei-
chungssysteme werden mit Werten der zuriickliegenden Iterationsstufe berechnet.
Dies ist notwendig um die Entkoppelung und eine Linearisierung der Bilanzglei-
chungen zu erreichen. Die einzelnen algebraischen Gleichungssysteme werden nach
der ,Strongly Implizit Procedure® (SIP) gelost. Dieses semi-implizite, iterative Ver-
fahren hat sich fiir Anwendungen der numerischen Stromungsmechanik bew#hrt.
Eine pentadiagonale Koeffizientenmatrix ist fiir das SIP-Verfahren dabei Vorausset-
zung. Somit miissen alle Anteile anderer Diagonalen sowie Anteile, welche die Dia-
gonaldominanz verletzen, explizit behandelt werden. Diese werden aus Werten der
zuriickliegenden Iterationsstufe berechnet und dem Quellterm zugeschlagen. Beim
Konvektionsterm fithrt das dazu, daf§ nur der ,upwind“-Anteil implizit behandelt
wird (,,deferred correction approach®).

2.3.3 Bestimmung des Drucks

Die stromungsmechanischen Bilanzgleichungen enthalten keine Bestimmungsglei-
chung fiir den Druck. Wéhrend sich die Komponenten des Geschwindigkeitsvektors
bei vorgegebenen Druckgradient direkt aus der Impulsbilanz ergeben, mufl die Mas-
senbilanz erst umgeformt werden, um die Berechnung des Drucks zu ermoglichen.
Der in dieser Arbeit eingesetzte Losungsalgorithmus basiert auf einem Druckkorrek-
turverfahren, dem SIMPLE-Algorithmus von Patankar (Semi-Implizite Method
for Pressure-Linked Equations):

1. Schétze ein Druckfeld p*.
2. Lose Impulsgleichungen fiir u*.

3. Lose Druckkorrekturgleichung fiir p’:

appp’ = appp’ +aw pw' +anpn' +asps’ +b

,_ (or = pp)ﬁx 222 () — (pu')e] Ay Az+{(pv'), — (pv*),] Az Az

mit Az =1 fiir 2D

4. Korrigiere Druck und Geschwindigkeiten p = p* + P’, u, = u’ + u./, ...; setze
Pt =p

5. Lose Gleichungen fiir andere Variablen.

6. Gehe nach 2. und iteriere bis Konvergenz.
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Bei inkompressiblen Stromungen geht nur der Druckgradient in die Bilanzgleichun-
gen ein. Die Massenbilanz besteht nur aus der Divergenz des Geschwindigkeitsvektors
und enthélt damit weder den Druck noch die Geschwindigkeit selbst. Das erschwert
eine korrekte numerische Behandlung der stromungsmechanischen Problemstellung.
Werden die im Rahmen der Diskretisierung an den Seitenflichen der Kontrollvolu-
men bendtigten Druck- und Geschwindigkeitswerte durch eine einfache geometrische
Interpolation aus den zentral gespeicherten Werten ermittelt, so fithrt das zur Ent-
koppelung benachbarter Werte und damit zu einem schachbrettartigen Muster in
der Losung. Rhie [Rhi81] entwickelte eine spezielle Interpolation, welche im Gegen-
satz zur rein geometrischen Interpolation auf die diskrete Impulsbilanz zuriickgreift.
Durch diese Vorgehensweise gelingt es, Entkoppelungsprobleme auch bei nichtver-
setzten Rechengittern zu vermeiden.

2.3.4 Randbedingungen

Die inkompressiblen stromungsmechanischen Grundgleichungen sind im allgemeinen
von elliptischer Natur und benétigen zur Losung Randbedingungen. In dieser Arbeit
wurden feste Wande sowie Ein- und Ausstromriander verwendet, auf die im néchsten
Abschnitt naher eingegangen wird.

Einstromrand

Am Einstromrand werden Werte fiir alle zu 16senden Transportgrofien vorgegeben.
In der hier vorliegenden Stromung sind das in erster Linie die Geschwindigkeitskom-
ponenten u und v, welche die Werte der ungestorten Anstromung c,, annehmen.
Desweiteren miissen auch die Turbulenzgrofien am Einstromrand bekannt sein. Aus
dem Turbulenzgrad T, (Windkanal) kann man die turbulente kinetische Energie
geméf

k= g (T, cso)? mit oo = \ud + v (2.14)
bestimmen. Soweit nicht anders angegeben, betrigt der Einstrémturbulenzgrad
T, = 0.1%.
Etwas komplizierter erweist sich die Abschétzung der isotropen Dissipationsrate
bzw. der spezifischen isotropen Dissipationsrate w. Ublicherweise wird sie, ausge-
hend von der Annahme, daf§ die Freistromturbulenz am Einstromrand isotrop ist, so
eingestellt, dafl die resultierende turbulente Viskositét p; 10-mal kleiner ist als die
molekulare Viskositat pu :

k}2
B0l mit p=pC,— (2.15)
1 €

Die streckenweise recht ungenauen Abschéatzungen der Turbulenzgroflen am Ein-
stromrand sind in der Regel als unkritisch anzusehen, da im Berechnungsgebiet
starke Produktion der Turbulenz auftritt und somit der konvektive Transport der
Einstromturbulenz nur ein kleinen untergeordneten Anteil einnimmt.
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Ausstromrand

Am Ausstromrand kommen keine festen Werte fiir die Stromungsgroffen zum Ein-
satz. Stattdessen wird bei stationdren Stromungsféllen eine einfache Gradienten-
randbedingung und bei instationdren eine konvektive Randbedingung verwendet.
Die Werte auf dem Ausstromrand werden aus dem inneren Rechengebiet extrapo-
liert. Durch die Annahme, da8 in Richtung der Austrittsnormalen keine Anderung
in den Stromungsgroflen auftreten, erfolgt bei stationéiren Simulationen die Verwen-
dung von einer Gradientenrandbedingung. Bei instationidren Simulationen eignet
sich diese Art der Randbedingung nur bedingt, da so stromaufwiérts entstehende
Storungsstrukturen sich nicht ungehindert iiber den Ausstromrand bewegen kon-
nen. Eine konvektive Randbedingung

96 8

o T im g, =0 (2.16)

dagegen 16st dieses Problem weitestgehend. u,, ist dabei eine mittlere Ausstromge-
schwindigkeit und n die Normale zur Ausstromfléche.

Feste Wand

Durch die Wandhaftbedingung ergeben sich alle Geschwindigkeiten auf festen Wan-
den zu Null. Auch die turbulenten Fluktuationen verschwinden auf jedem festen
Rand und damit auch die turbulente kinetische Energie. Die spezifische Dissipati-
onsrate dagegen strebt gegen Unendlich bei immer kleinerem Wandabstand. Dieses
Verhalten basiert auf der Annahme, dafl sich molekulare Diffusion und Dissipation in
unmittelbarer Wandnéhe im Gleichgewicht befinden und sich damit die spezifische
Dissipationsrate umgekehrt proportional zum quadrierten Wandabstand n verhélt
[Wic03]. Man findet fiir das LLR k-w Modell folgende Definition:

6 p
=7 2.17
YT (C— D2 (2.17)
Somit wird anstelle des Wertes an der Wand der Wert in der wandnéchsten Zelle
vorgegeben.

2.4 Turbulenzmodelle

Die meisten technisch relevanten Stromungen sind turbulent. Sie zeichnen sich durch
hohe Reynoldszahlen und damit auftretenden chaotischen Schwankungsbewegungen
aus. Diese turbulenten Strukturen entstehen aus sich bildenden Instabilitdten, nach-
dem die Stromung eine spezifische Reynoldszahl iiberschritten hat. Die Reynoldszahl
beschreibt das Verhéltnis von Trégheit zu Reibung. Mit den anwachsenden tur-
bulenten Schwankungsbewegungen erhoht sich die Mischung der einzelnen Schich-
ten der Grundstromung, was als turbulente Diffusion bezeichnet wird. Das Fluid
erscheint damit um mehrere Zehnerpotenzen zidher. Dieser Effekt ist mafigeblich
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verantwortlich fiir das stark anwachsende Verhalten des Reibungswiderstandes bei
Umstrémungen von Fahr- und Flugzeugen. Turbulenz wirkt sich auch positiv aus.
So transportieren die stochastischen Fluktuationen mehr Energie in die untersten
Stromungsschichten, woraufhin eine turbulente Grenzschicht dazu neigt, spéter ab-
zulosen.

Die in turbulenten Stromungen auftretenden Schwankungsbewegungen werden eben-
falls durch die Gleichungen (2.4) und (2.7) beschrieben. In der numerischen Simu-
lation ist es somit notwendig, diese kleinen turbulenten Strukturen durch eine ge-
eignet feine Diskretisierung aufzulésen (DNS). Dies ist heutzutage mit der zur Ver-
fiigung stehenden Rechentechnik allerdings nur bei relativ kleinen Reynoldszahlen
(Re < 10°) und einfachen Geometrien méglich, da sich die erforderliche Anzahl der
Gitterzellen proportional zu Ref und der Rechenaufwand sogar zu Re't verhilt.
Um trotz dieses Umstandes Simulationen technisch relevanter Stromungen durch-
fithren zu konnen, bedient man sich einer modellierten Beschreibung des turbulenten
Verhaltens.

2.4.1 Reynoldsmittelung

Oftmals ist nicht der gesamte instationdre Zustand einer technischen Strémung von
Bedeutung, sondern das Verhalten im statistischen Mittel. Daher kommen oft Ver-
fahren, welche auf statistische Grofien basieren, zum Einsatz.

Alle Stromungsgrofen lassen sich nach REYNOLDS [Rey95] in einen Mittelwert ¢
und einem dazugehorigen Schwankungsanteil ¢’ zerlegen:

Geschwindigkeit: w(z,t) =u(z,t) +u’ (z,t) Druck: p=p+p’ (2.18)

Der Mittelwert einer Stromungsgrofe ¢ am Ort z zur Zeit t ist hierbei durch eine
Ensemble-Mittelung iiber N Realisierungen definiert:

_ _ 1 &
¢ (z,t) = lim (N;¢” (Lt)) (2.19)

N—o0

Setzt man diese Zerlegung in (2.4) und (2.7) ein und fithrt anschliefend eine
Ensemble-Mittelung durch, erhélt man nach Vernachlédssigung der Terme, die li-
near in den Schwankungsgrofien sind, die Transportgleichungen fiir die statistischen
Groflen. Fiir sie reicht nun eine grobere Diskretisierung in Raum und Zeit aus.

Die generische Form der inkompressiblen Kontinuitétsgleichung bleibt dabei erhal-
ten:

V-u=0 (2.20)

Durch die Mittelung der Navier-Stokes-Gleichungen bleibt hingegen die Form der
urspriinglichen Gleichungen nicht erhalten. Es treten Zusatzterme auf, welche aus
der Nichtlinearitdt der Konvektion stammen und sich aus Doppelkorrelationen
(zweite statistische Momente) der stochastischen Schwankungsgrofien zusammenset-
zen. Diese neuen Gleichungen werden auch als ,,Reynolds-Averaged Navier-Stokes-
Gleichungen* (RANS) bezeichnet. Fiir die instationdre Form wird zusétzlich eine
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eigene Bezeichnung verwendet, indem ein ,,Unsteady* hinzugefiihrt wird (URANS) :

d(pu)

o TV (i) = =Vp+ V- [p(@V+Va)—pu'u]+ [ (2.21)

Der Term —pu’u’ ist ein symmetrischer Tensor zweiter Stufe und enthilt sechs
neue Unbekannte, die Reynoldsspannungen. Durch diese neuen Unbekannten las-
sen sich nun die Transportgleichungen nicht mehr schlieen, was bedeutet, dafl es
mehr Unbekannte als Gleichungen gibt. Um dieses SchlieBungsproblem zu losen,
miissen neue verkniipfende Gleichungen zwischen mittleren Stréomungsgrofien und
den Reynoldsspannungen gefunden werden, was die Aufgabe der Turbulenzmodelle
ist.

2.4.2 Wirbelzihigkeitsmodell

In der vorliegenden Arbeit kommen Wirbelzdhigkeitsmodelle zum Einsatz. Ein gutes
Verhiéltnis zwischen Qualitdt und Rechenaufwand zeichnet diese Turbulenzmodelle
aus und 148t sie verbreitet zum Einsatz kommen.

In diesen Modellen werden die Reynoldsspannungen nach einem Ansatz von BOUS-
SINESQ in Anlehnung an das Materialgesetz (2.6) durch den symmetrischen Anteil
des Geschwindigkeitsgradienten-Tensors und eine isotrope turbulente Wirbelzahig-
keit p; bzw. 1, modelliert:

IS

- 2
"u' =y (QV—FVQ)—gpk:g (2.22)

::2§

—p

Neben der kinematischen turbulenten Viskositit v, wird hier die spezifische turbu-
lente kinetische Energie k eingefiihrt, die die Spur des Reynoldsspannungs-Tensors
wiedergibt:

k:%z_ﬂ-g’:% <u/2+v’2+w’2> (2.23)
Die Wirbelzdhigkeit (,,eddy-viscosity*) ist nicht, wie die dynamische Viskositét p,
eine Materialkonstante, sondern eine Funktion der lokalen Turbulenzstruktur der
Stromung.
Leider stellt der BOUSSINESQ’sche Ansatz allein nicht die Losung des SchlieSungs-
problems dar, da er nur die unbekannten Reynoldsspannungen durch neue Unbe-
kannte ersetzt. Die Wirbelzdhigkeit wird aus Dimensionsgriinden meist in ein tur-

bulentes Langenmafl L; und in ein turbulentes Geschwindigkeitsmafl V; zerlegt:
vy~ Ly -V (2.24)

Durch diesen Ansatz verlagert sich das obige Problem auf die Bestimmung der Wir-
belzéhigkeit v; bzw. der damit verbundenen Léngen- und Geschwindigkeitsmafle.

Man unterscheidet Wirbelzdhigkeitsmodelle nach der Anzahl der abhéngigen Tur-
bulenzvariablen, welche zur Bestimmung von v; bzw. L; und V; notwendig sind.
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Verwendet man rein algebraische Beziehungen, welche das System aus Impuls und
Kontinuitét vollstédndig schlieft (z.B. Baldwin und Lomax, 1978), so nennt man die-
se Modelle algebraischen Turbulenzmodelle. Analog nennt man Modelle auf der
Basis einer oder zweier zusétzlicher Transportgleichungen zur Bestimmung von v
Eingleichungs- bzw. Zweigleichungsmodelle.

In dieser Arbeit wurde anfangs ein Eingleichungsturbulenzmodell (Spalart und All-
maras, 1992) sowie spéter fiir den grofiten Teil der relevanten Simulationen ein Zwei-
gleichungsturbulenzmodell (LLR k-w Modell von Rung, 1996) verwendet. Im folgen-
den Abschnitt wird darum kurz und informierend auf diese Modelle eingegangen.

Spalart- Allmaras-Eingleichungsmodell (SA)

Das Spalart-Allmaras-Modell [Spa92] wurde speziell fiir den Einsatz an aerodynami-
schen Stromungen entworfen. Es eignet sich hauptséchlich fiir anliegende Strémun-
gen. Dazu 16st dieses Modell eine Transportgleichung fiir die modifizierte Wirbelzé-
higkeit 7y, welche dann zur Bestimmung der kinematischen turbulenten Viskositét
benotigt wird:

vy = f1 b (2.25)

Hierbei stellt f,; eine Dampfungsfunktion fiir die turbulente Viskositét an der Wand
dar. Das SA-Modell stellt sich in seiner Grundform folgendermaflen dar:

Iy ~ _
a—?—kv-(gm)—v- [(V—f‘ Vt

Ch2
T‘,)t

) Vﬂt} = Py, + (Vi - Vi) —2 — Dy, (2.26)

Tf,t

P;, ist die Produktion und Dj, die Dissipation (Vernichtung) von 7. Fiir die Be-
stimmung der Dampfungsfunktion f,; gilt:

f A it X Vi (2.27)
1 = —S—— i = — .
P a3 v
Ch,1 = 7.1
Fiir die Produktion F;, gilt: .
Py, =cpip S (2.28)
mit
~ i X
S - S — 5 Jv v = 1 —
+/@2n2f2 Jue 1T X7,
1
S = 4/2(2--9) g:§(gV—Vy)
Fiir die Dissipation von 7; gilt:
Z
Df/t = Cw1 fw ﬁ (229)
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mit

1 14

Cwi

K2 Prs,
w = 6 =74 Cpa(r” — 7 r=—
g g8+ Sy g ? S k2n?

In den Gleichungen kennzeichnet s die von Karman-Konstante und n den Wand-
normalenabstand. Die von Spalart und Allmaras restlich verwendeten Koeffizienten
lauten:

2
Pry, = 3 k=041
cp1 = 0.1335 cre = 0.622
Cyw2 — 0.3 Cyw3 — 2.0

LLR k-w-Zweigleichungsmodell (LLR)

Die Zweigleichungsturbulenzmodelle sind in ihren Ansatz den algebraischen sowie
den Eingleichungsturbulenzmodellen {iberlegen und decken einen gréferen Giiltig-
keitsbereich ab.

Die Wurzel der spezifischen turbulenten kinetischen Energie kann als turbulentes
Geschwindigkeitsmafl interpretiert werden. Bei den weit verbreiteten k-e- bzw. k-w-
Modellen kommt anstelle des turbulenten Léngenmafes die spezifische Dissipations-
rate £ bzw. w zum Einsatz.

Die Verwendung von w = 7 als zweite abhéingige Turbulenzvariable in Berechnun-
gen von Stromungen mit positiven Druckgradienten zeigt Vorteile gegeniiber der
Verwendung von ¢. Die w-Formulierung gilt auch fiir kleine turbulente Reynoldszah-
len und verzichtet zudem auf Dampfungsfunktionen, wie sie in k-e-Modellen iiblich
sind. Weiterhin ist ein Vorteil der k-w-Modelle die Auflésung wandnaher Bereiche.

Die im Rahmen dieser Arbeit durchgefiihrten Simulationen erfolgten auf Basis
des Lokalen Linearen Realisierbaren (LLR) Low-Reynolds k-w-Modells von Rung
[Run96]. Die Low-Re-Formulierung stellt hierbei eine verlafiliche Modellierung der
Turbulenz im gesamten Rechengebiet, bis hin zur viskosen Unterschicht, dar. Lokal
bedeutet, dafl keine geometrischen Grofien, wie der Wandabstand, in das Modell
eingehen, sondern ausschlieflich Gréflen eines einzelnen Teilvolumens benutzt wer-
den. Unter dem Begriff ,,Realisierbarkeit“ werden Plausibilitdtsforderungen an die
Struktur der turbulenten Schwankungsbewegungen zusammengefaflt, deren Einhal-
tung zu einer besseren Wiedergabe der physikalischen Effekte fithren soll.

Die Transportgleichungen fiir die Turbulenzgrofien k£ und w werden aus den Navier-
Stokes-Gleichungen durch Bildung hoherer (zweiter) statistischer Momente gebildet:

%ntvmpgk)—v K +P—m>Vk} = B, —bBrpwk  (2.30)
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Hierbei ist noch anzumerken, dafl nur die k-Gleichung aus den hoheren statistischen
Momenten entwickelt wird. Da das fiir w nicht moglich ist, wird hierzu die gleiche
generische Form fiir die Transportgleichung verwendet.

Diese beiden Gleichungen sind untereinander und durch die turbulente Viskositét:

k
= pe, - (2.32)

mit den gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen gekoppelt.

Das LLR k-w-Modell ist eine Weiterentwicklung des Wilcox-Modells [Wil88]. Der
Proportionalitétsfaktor ¢, ist hier nicht mehr konstant, sondern eine Funktion der
Geschwindigkeitsgradienten. Ein Vorteil dieser erweiterten Formulierung ist, dafl
die starke Produktion turbulenter kinetischer Energie im Staupunkt, welche typisch
fiir andere Zweigleichungsmodelle ist, hier vermieden wird.

Folgende Beziehungen charakterisieren das Modell:

Proportionalitatsfaktor ¢,

Ju
= 2.33
u 4+ AU (2.33)
mit
1 o
=+ R R k
__ 80 ( B ] -
Ju= 1+ R, Hu (70) Be wv
a=1+4 [09sign |1 &—09
A, =2.12
~ . 24 Q)2
w 2= 22
S=4/2(S--5)

turbulente Prandtl-Zahlen
Pr,=2 Pr,=2

Produktion der kinetischen turbulenten Energie

Py, = p; S? (2.34)
Produktion der Dissipationsrate
S
P, =pS* /e fi [cl - C*‘—] (2.35)
w
mit
1 Ry \2
f, o= + (%)
N\ 2
L+ (%)
s
= 0.43, <
@ T 51 4265
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Dissipationskoeffizient der kinetischen turbulenten Energie

5
54 R,
18
8T % 2.
o= TR, (2.36)
mit

R, \ 2 R\ R
Ry = A" [ - A% [ A* = tanh [ 0.5/ —-
- <100) L )(100 anh | 054/ 70

Ein detaillierten Uberblick iiber dieses Modell sowie vertiefte Ausfithrungen iiber
Turbulenzmodelle kann man in der Dissertation von Schatz [Sch03] und in den Ar-
beiten von Rung [Run00, Run02] finden.
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3 Gittergenerierung

3.1 Strategie

Die Generierung eines strukturierten Rechengitters erfordert einige Voriiberlegun-
gen, um eine gute Qualitéit der auf diesem Gitter errechneten Losungen zu gewéhr-
leisten. Im Folgenden wird die fiir alle Gitter verwendete Strategie dargestellt:

Die Dimensionierung des Fernfeldes sollte so gewéhlt werden, dafl die Rénder weit-
gehend unbeeinflufit vom Geschehen in Profilnéhe bleiben. 7 Profillingen vor, iiber
und unter dem Profil, sowie 10 Langen dahinter, reichen erfahrungsgeméfl aus, daf3
Wirbel vor Erreichen der Gebietsgrenzen dissipieren. Fiir die Erzeugung des Gitters
wird ein Grenzschichtblock zu Hilfe genommen (sieche Abb. 3.1), um durch gezielte
Steuerung der Punkteverteilung in Profil- und Flapnédhe die Gittergiite verbessern
zu konnen. Die dafiir notwendige Abschétzung der Grenzschichtdicke erfolgt anhand
vorhandener Grenzschichtdaten am HQ17-Profil.

Das Gurney-Flap selbst wird modelliert, indem auf der Blockgrenze zwischen Nach-
lauf und dem Gebiet siidlich des Profils beidseitig Wandrandbedingungen gesetzt
werden. Daraus resultiert eine Flapdicke dr von Null, was unproblematisch ist, da
die Wirkung eines schlanken Flaps nur unwesentlich von der Dicke des Gurney Flaps
beeinfluft wird. Durch diese Art der Modellierung ist es moglich, Gitter fiir unter-
schiedliche Flaplangen tr zu generieren, ohne die Blockstruktur &ndern zu miissen
(sieche Abb. 3.2). Lediglich die Punkteverteilungen sind entsprechend der Flaplénge
anzupassen.

Das bessere Auflosen der am Flapende auf-

tretenden Gradienten macht ein Verdichten

der Gitterlinien hier unumgénglich. Diese

miissen an anderer Stelle eingespart wer-

den, um bei einer vertretbaren Punktan- '

zahl des gesamten Gitters zu bleiben. In-

nerhalb des vor dem Flap zu erwartenden

Riickstromgebietes kann man die Anzahl Abbildung 3.1: Grenzschichtblock
der Gitterlinien in Wandnéhe reduzieren. um Kontur

Damit sich diese Reduzierung nicht bis in

das Gebiet der ungestorten Wandgrenzschicht fortpflanzt, ist es sinnvoll, den siidli-
chen Grenzschichtblock in etwa am Ablosepunkt zu teilen. Auch wird das Gitter im
Nachlauf in eine obere und eine untere Hélfte zerteilt, so dafl die Punkteverteilung
hinter dem Profil besser gesteuert werden kann.

Dem Festlegen der Gitterstruktur folgt die Wahl der Punktanzahl. Hier mufl man
einen Kompromifl zwischen der Auflésung des Rechengebiets und der Inanspruch-
nahme von Rechenleistung finden. Bei allen Gittern sind etwa 43.000 Punkte ver-
wendet worden, davon 12.000 im Grenzschichtblock, um die dort auftretenden star-
ken Gradienten aufzulosen. Da fiir die turbulente Simulation eine Low-Reynolds-
Formulierung verwendet wird, ist es notwendig, dafl sich der wandnéchste Gitter-
punkt innerhalb der zéhen Unterschicht befindet, was erfahrungsgeméfl einen Wan-
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dabstand von weniger als 1 -107% mal der Profiltiefe erfordert. Anhand des dimen-
sionslosen Wandabstandes wird nach Abschlufl der ersten Rechnung tiberpriift, ob
die Grenzschicht stromungsgerecht aufgelost wurde (y* < 1). Eine weitere Punkte-
verdichtung findet sich im Nachlauf, da die am Flap abgehenden Wirbel fiir spétere
Untersuchungen zur Wirkungsweise interessant werden.

Um numerische Fehler nicht unnétig zu vermehren, sind im gesamten Gitter sprung-
hafte Anderungen des Zellvolumens und starke Richtungsinderungen der Gitterlini-
en vermieden worden. Des weiteren laufen die Gitterlinien senkrecht zur Wand ein,
was die Berechnung aller in wandnormaler Richtung abhéngigen Grofien (8%) ver-
einfacht. Auflerdem ist die Orthogonalitét der Gitterlinien in Wandnéhe besonders
wichtig, da die dort auftretenden steilen Gradienten viel Diffusion mit sich bringen,
was bei verzerrten Gittern wegen des explizit behandelten Kreuzdiffusionsanteils
eine langsamere Konvergenz zur Folge hat. Bei der Generierung der Rechengitter

kamen drei ,, Tools* zur Gittererzeugung zum Einsatz, die nun erldutert werden.

tuk

dr

Abbildung 3.2: Hinterkantengeometrie beim HQ17 Profil

3.2 Programme
3.2.1 Xelan2

Dieses Programm ist im wesentlichen in zwei Modi unterteilt:

Modus 1 (,boundary definition mode“) dient der Definition von Blockgrenzen. Hier
wird bereits die grundlegende Struktur des spéteren Gitters bestimmt, weswegen die
Blockgrenzen mit Bedacht festgelegt werden sollten. Als Konstruktionselemente ste-
hen Polygonziige, Kreisbogen, Hermite- und Bezierkurven zur Verfiigung. Die Profile
selbst werden meist als Bezierkurven in das Programm importiert, anschliefend wer-
den die Blockbegrenzungslinien der Strategie entsprechend erzeugt.

Modus 2 (“single block mode”) wird verwendet, um die einzelnen Blocke mit Git-
tern zu fiillen. Nachdem die Orientierung des zu bearbeitenden Blocks festgelegt
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wurde, kann man die Verteilung der Randpunkte auf den Blockbegrenzungslini-
en vornehmen. Es stehen 7 unterschiedliche Punkteverteilungsmoglichkeiten mittels
,bunching“-Funktionen zur Verfiigung. Hervorzuheben ist die Bezier-Funktion. Mit
Hilfe von Bezier-Verteilungskurven konnen beliebige Punkteverteilungen gewihlt
werden, dabei ist aber zu beachten, daffl das Erzeugen einer korrespondierenden
Punkteverteilung auf dem gegeniiberliegenden Rand mitunter erhebliche Schwie-
rigkeiten mit sich bringt, wenn die Verteilungsfunktion komplex ist. Grundsétzlich
wird dieses Problem entschérft, indem man kleinere Blocke verwendet, andererseits
entstehen an Blockgrenzen leicht Knicke der Gitterlinien oder Spriinge im Punktab-
stand. Wenn die Randpunkte eines Blocks festgelegt wurden, kann man zwischen
transfiniter Interpolation und stidorthogonaler Generierung wéhlen, um in diesem
ein Gitter zu erzeugen. Es steht auch eine parametergesteuerte Mischung dieser bei-
den Verfahren zur Verfiigung. Sind alle Blocke mit Gittern gefiillt, ist dieses Stadium
der Generierung abgeschlossen.

3.2.2 mbtool

Mit Hilfe dieses ,/ Tools” ist man in der Lage, wiahrend der Generierung entstandene
Unstetigkeiten des Gitters auszubessern. Man sollte die Fahigkeiten des Programms,
Blocke zu vereinigen und zu teilen, ausnutzen, um den elliptischen Glétter gezielt
in Problemzonen einzusetzen. Die Glattung ist auf den jeweils aktiven Block be-
schrankt. Auf diese Weise lassen sich erhebliche Verbesserungen hinsichtlich der
Metrik erzielen, ohne dafl bereits akzeptable Bereiche des Gitters in Mitleidenschaft
gezogen werden.

Das Festlegen der Randbedingungen ist der zweite wichtige Schritt innerhalb dieses
Programms. Die Zuweisung von fallspezifischen Werten erfolgt zwar erst durch die
Steuerdatei des Losers, aber die Art der Randbedingung wird schon hier festgelegt.
Es stehen Inflow-, Outflow-, Symmetrie-, Druck- und verschiedene Wandrandbedin-
gungen zur Verfiigung. Bei den Simulationen dieser Arbeit wurden ausschlielich
isotherme Wandrandbedingungen verwendet.

3.2.3 gridfan

Die letzte Station auf dem Weg zum fertigen Gitter stellt gridfan dar. Das Pro-
gramm berechnet den Wandabstand in jeder Zelle sowie die Wandnormalenvektoren.
Zudem werden die Lagen der Volumenzentren und die Hebelarme zur Interpolation
auf die Kontrollvolumengrenzen bestimmt. Gridfan bietet dariiber hinaus optische
Kontrollmoglichkeiten zur Beurteilung der Gitterqualitdt. So kann man sich davon
{iberzeugen, daB keine negativen Zellvolumina auftreten sowie die Ubergéinge von
VolumengroBe und Maschenweite in allen Raumrichtungen kontinuierlich sind. Beim
Beenden des Programms werden alle fiir die Rechnung notwendigen, gitterspezifi-
schen Logik-Dateien erzeugt, welche der eigentliche Loser zur Simulation benotigt.
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3.3 Gitterpunktanzahl

Flaplange | HQ17 | NACA4412
0.00 34756 42942
0.50 42309 36309

1.25 - 36309
1.50 43119 -
1.80 42309

2.00 43119 36309

Tabelle 3.1: Anzahl der Gitterpunkte

3.4 Topologie

Die Topologie des Gitters weist am Ende der Erstellung bei beiden Profilen ein
strukturiertes Zwei-Block-Gitter auf (siche Abb. 3.3(a) und 3.4(a)). Dabei verlaufen
die Blockgrenzen parallel entlang der Hinterkante. Wie schon in Abschnitt 3.1 er-
wahnt, ist das von grofler Wichtigkeit fiir die variable Realisierung des eigentlichen
Gurney-Flaps.
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3.3(a) Blockstruktur 3.3(b) Gitter in Profilndhe
nach ,,mbtool“

Abbildung 3.3: Topologie am HQ17-Profil

Die Vernetzung der Profile im jeweils ersten Block (vor, ober- und unterhalb des Pro-
fils) erfolgten dabei iiber eine C-Topologie. Diese Topologie ermdoglicht zum einen
eine konturgerechte Gitterstruktur mit Hilfe eines einzelnen Blocks und verhindert
somit die bei anderen Topologien lokal entstehenden Verzerrungen an Blockiiber-
giangen. Zum anderen ist mit einem C-Gitter sehr elegant die nétige Verdichtung
der Gitterlinien im wandnahen Bereich zu realisieren. Dies wiederum ist von ent-
scheidender Wichtigkeit hinsichtlich der Qualitit der zu erwartenden Losung des
Stromungsproblems.
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Der Nachlauf-Bereich der Profile wurde mit einem H-Gitter erzeugt. Die stumpfe
Hinterkante des HQ17-Profils sowie die Realisierung des Gurney-Flaps entlang der
Blockgrenze bei beiden Profilen liefl die H-Topologie als geeignet erscheinen.

Das C-Gitter wurde durch eine Staupunktlinie geteilt, um bessere Steuerungsmog-
lichkeiten der Punkteverteilung in diesem Bereich zu erhalten. Die relativ spitze
Form der Nase beim HQ17-Profil und den damit verbundenen starken Konturgra-
dienten erfordert in diesem Bereich eine hohe Punktedichte. Dies fiihrt, wie gut
zu erkennen ist, zu lokalen Gitterverzerrungen im Staupunktbereich. Im Gegen-
satz dazu bewirkt die, iiber das vordere Fernfeld hinausgehende Aufweitung der
BlockauBlenrdnder beim NACA4412 starke Richtungsénderungen der Gitterlinien an
der Blockgrenze.
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3.4(a) Blockstruktur 3.4(b) Gitter in Profilndhe
nach ,,mbtool“

Abbildung 3.4: Topologie am NACA4412-Profil

3.5 Gitterdetail

Die Gitter-Detail-Darstellung zeigt den Bereich um die Hinterkante des jeweiligen
Profils, an dem das Gurney-Flap angebracht ist.

3.5(a) Hinterkante 3.5(b) Gurney-Flap

Abbildung 3.5: Detailansicht am HQ17-Profil
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3 GITTERGENERIERUNG
Der Unterschied zwischen spitzer (NACA4412) und stumpfer (HQ17) Hinterkante
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wird in den Abbildungen 3.6(b) und 3.5(b) deutlich.
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3.6(b) Gurney-Flap

3.6(a) Hinterkante
Abbildung 3.6: Detailansicht am NACA4412

Im Fall der stumpfen Hinterkante setzt sich die angegebene Flaplinge tr aus effekti-
ver Gurney-Lénge und der Dicke der stumpfen Hinterkante (= 0.33% Sehnenlénge)

zusammen (sieche Abbildung 3.2).
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3.7(d) 2.0 %iges Gurney-Flap

3.7(c) 1.5 %iges Gurney-Flap
Abbildung 3.7: Variation der Gurney-Flaplange (HQ17)
B. Giinther
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Das ist zu bedenken, wenn man den Einflufl der Flapldnge auf die aerodynamischen
Beiwerte zwischen den Profilen vergleicht.

Der Einflul der Gurney-Flaplange auf die Gestalt des Gitters wird am Beispiel des
HQ17-Profils in den Abbildungen 3.7 deutlich. Man kann sehen, dafl sich die Art
der Gitter sehr &hneln. Lediglich die lokalen spezifischen Gittermerkmale (z.B. Ver-
dichtungen) verlagern sich entsprechend mit der sich @ndernden Lénge des Gurney-
Flaps. Es wird deutlich, daf§ sich durch die verwendete Art der Realisierung des
Gurney-Flaps eine Variabilitdt der Gurney-Flaplénge nur auf die lokale Modifikati-
on des Gitters um das Flap herum auswirkt. Das ist fiir eine schnelle Variation des
Parameters ,, Flapliange“ sehr wichtig.

3.6 Gittergiite

Die Voraussetzung an das Gitter fiir die Verwendung eines Low-Reynolds-
Turbulenzmodells ist, dafl die Grenzschicht bis in die z&he Unterschicht aufgeltst
wird. Das bedeutet praktisch, dafl der erste wandnahe Punkt sich genau in diesem
Teil der zu erwartenden Grenzschicht befinden muf.

Ein Ma#B fiir die Kontrolle dieser Forderung bildet der dimensionslose Wandab-
stand:

yr = mit Up = 4 [ — (Schubspannungsgeschwindigkeit)
v p

y (Wandabstand)

v (kinematische Viskositét)

Die schon im Abschnitt 3.1 erwihnte Forderung y* < 1 im wandnéchsten Volumen
gewahrleistet, dafl sich der erste Punkt des Gitters in der zédhen Unterschicht befin-
det. Dies erfiillen sowohl die Gitter des NACA4412-Profils sowie des HQ17-Profils,
was fiir die Falle der ,nackten“ Profile bei 0° Anstellung in den Abbildungen 3.8(a)
und 3.8(b) dargestellt wird.
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Abbildung 3.8: dimensionsloser Wandabstand y*
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Die lokale Gitterverdnderung zur Va-
riation der Linge des Gurney-Flaps
hat auch hier den Vorteil, dafl sich
das Gitter nur im direkten Bereich des
Gurney-Flaps verdandert und somit die
meisten Teile des Gitters unverédndert
bleiben. So natiirlich auch die Giite.
Trotzdem sind auch in diesem Bereich
die Anspriiche an das Gitter einzuhal-
ten. In Abbildung 3.9 werden hierzu
die Verlaufe des dimensionslosen Wan-
dabstands des HQ17-Profils bei Va-
riation der Gurney-Flaplinge darge-
stellt.

Es ist deutlich zu erkennen, daf} die
Forderung der verwendeten Turbu-
lenzmodelle an den dimensionslosen
Wandabstand bei den Féllen mit 1.5%
und 2.0% langen Gurney-Flaps deut-
lich im gesamten Gitter erfiillt wird.
Lediglich im Fall mit dem ,kleinsten*
Flap wird im hinteren Bereich der Un-
terseite des Profils (ca. ab 0.757) diese
Forderung verletzt. Dies ist auf die un-
zureichende Verdichtung der Gitterli-
nien im Bereich der Profilgrenzschicht
zuriickzufithren. Ursache dafiir ist ei-
nerseits die knapp bemessene Punk-
tanzahl entlang der Lénge des Gurney-
Flaps, andererseits die noch nicht vor-
handene Erfahrung bei dem Bau ei-
nes Gitters meinerseits zu dieser Zeit.
Allerdings wirkt sich dieser erhchte
Punktabstand von der Wand nicht als
problematisch aus. In diesem Bereich
befindet sich hauptséchlich das zu er-
wartende Ablosungsgebiet mit Rezir-
kulation vor dem Gurney-Flap. Somit
sind dort die Gradienten g—;‘ sehr nied-
rig und die Wandschubspannung eher
als gering einzuschitzen. Die Uber-
schreitung des y*-Wertes (= 6) ist
auch nicht so hoch, daf es fiir das Tur-
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Abbildung 3.9: y* bei Variation der Linge
des Gurney-Flaps am HQ17

bulenzmodell als ausgesprochen kritisch anzusehen ist.
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4 Globale Wirkung des Gurney-Flaps

4.1 Allgemeine Vorbetrachtung

Wie schon in der Einleitung erwéhnt, umfafit der erste Teil dieser Arbeit stationére
Simulationen an Profilen mit Gurney-Flaps. Diese stationdren Untersuchungen sind
im allgemeinen der erste Schritt, um die erzeugten Gitter auf ihre Verwendbarkeit
zu priifen und geeignete Startlosungen fiir die spéiter geplanten instationéren Simu-
lationen zu erhalten.

In dieser Arbeit sind diese Losungen auch fiir notwendige stationédre Voruntersu-
chungen von Interesse. So ist der allgemeine Einflufl auf das aerodynamische Verhal-
ten des umstromten Profils durch das angebrachte Gurney-Flap zu {iberpriifen und
wiederzugeben. Dieses Verhalten wird mit Ergebnissen aus experimentellen Unter-
suchungen [Bec00] an einer vergleichbaren Konfiguration im Windkanal verglichen.
Dies dient der Beurteilung der Giite des numerischen Verfahrens mit dem vorhan-
denen Gitter und dem verwendeten Turbulenzmodell. Die erreichte Qualitdt der
numerischen stationdren Untersuchungen stellt damit ein wichtiges Kriterium fiir
die Aussagekraft der darauf folgenden instationdren Simulationen dar.

4.2 Transition

Der laminar-turbulente Umschlag in der Grenzschicht (Transition) ist bei einer Kor-
perumstromung ein entscheidender Prozef im Hinblick auf Auftriebs- und Wider-
standsverhalten. In der Realitéit verlauft die Transition nicht punktuell, sondern
findet flieend in einem Umschlagsgebiet statt. In diesem Gebiet verstéirken sich
die sog. Tollmien-Schlichting-Instabilitdten der laminaren Grenzschicht, bis ein
Schwankungsgrad erreicht ist, an dem die Grenzschicht als turbulent bezeichnet
wird.

In der Praxis der numerischen Simulation mit Turbulenzmodellen ist eine automa-
tische Vorhersage dieses Prozesses noch so gut wie nicht moglich. Genauer gesagt,
wird noch an brauchbaren Modellen der Transitionsvorhersage gearbeitet.

Das Turbulenzmodell an sich versucht Turbulenz bestmoglich wiederzugeben. Wie
gut und fiir welche Strémungsbereiche das funktioniert, macht die Giite eines Mo-
dells aus. Aus diesem Grunde gibt es heute ein ganzes Feld von unterschiedlichen
Turbulenzmodellen.

Grundsétzlich erfolgt eine gute Simulation der Transition, solange das Modell in dem
Bereich kleiner Turbulenzreynoldszahlen arbeitet (Low-Re-Turbulenzmodell). Dabei
ist es fiir eine gute Wiedergabe des transitionellen Bereichs entscheidend, dafi die
Entstehung der Turbulenz (Produktionsrate der turb. kin. Energie) friiher einsetzt
und schneller zu wachsen beginnt, als ihre Vernichtung (Dissipationsrate). Bei Zwei-
gleichungsmodellen ist das moglich, da hier zwei separate Gleichungen fiir jeweils
diese Turbulenzgrofien arbeiten (k und w).

Ein ,, Knackpunkt“ bei der Verwendung eines solchen Turbulenzmodells ist, wann es
mit den Produktionen (P, FP,) beginnen soll. Man kann das Modell immer zugeschal-
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4 GLOBALE WIRKUNG DES GURNEY-FLAPS 31

tet lassen, was langlaufig als ,,voll turbulente” Simulation bezeichnet wird. Hierbei
wird von Anfang an in der Grenzschicht allméhlich beginnende Turbulenz produ-
ziert. Allerdings wird dabei meist in dem sog. laminaren Bereich der Grenzschicht
der Grad der Turbulenz iiberschétzt. Es ist also eine Vorhersage des Transitionsbe-
reichs notwendig, an dem das Modell verstirkt beginnt die notwendige modellierte
Turbulenz zu produzieren.

In dem Fall des verwendeten Stromungslosers wird das Problem der Transition mit-
tels einer punktuellen Festlegung der Position gelost. D.h. stromab dieser vorher de-
finierten Position wird das Turbulenzmodell in den Losungsprozess gekoppelt. Das
erfolgt durch die Zuschaltung der jeweiligen Produktionsterme in den Gleichungen.
Somit erfolgt schon in dem laminaren Bereich die Auswertung der Turbulenzglei-
chungen, allerdings ohne die Terme fiir Produktion und Dissipation. Es herrscht ein
Gleichgewicht, bei dem nur die vorhandene Freistromturbulenz konvektiv transpor-
tiert wird. Erst bei Erreichen der vorhergesagten Position werden die entscheidenden
Terme zugeschaltet.

Da das HQ17-Profil ein sog. Laminarprofil ist, wirkt sich die festgelegte Position der
Transition extrem stark auf das sich entwickelnde Strémungsfeld aus. Somit ist das
moglichst genaue Setzen der Transitionslage fiir die Simulation der Umstromung am
HQ17-Profil bedeutsam. Aus den experimentellen Daten von BECHERT, MEYER
und HAGE [Bec00] lagen nur Transitionspositionen fiir das nackte Profil vor. Die
benotigten Positionen fiir die Simulation des Gurney-Flap-behafteten Profils wur-
den in erster Linie mittels einer Abschétzung bestimmt. Dazu wurde die Annahme
herangezogen, daf§ das Profil mit Gurney-Flap einer hoheren Anstellung des nack-
ten Profils entspricht. Mit der Annahme, daf} sich so ein vergleichbares integrales
Stromungsverhalten bildet, wurde, wie in Abbildung 4.1 dargestellt, bei gleichem
Auftriebsbeiwert der korrespondierende Anstellwinkel des nackten Profils ermittelt.
Die Transitionsposition dieses korrespondierenden Anstellwinkels des nackten Pro-
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Abbildung 4.1: Schematische Darstellung der Abschétzung der Transitionsposition
iiber den Anstellwinkel
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fils entspricht somit der Position des jeweiligen Ausgangsanstellwinkels der Profile
mit Gurney-Flaps. Somit entspricht beispielsweise die Position der Transition eines
nackten HQ17-Profils bei 3° Anstellung der Position eines Profils mit 0.5% Gurney-
Flap bei einer Anstellung von 2° (siche Abbildung 4.1).

Eine zweite, nicht so stark genutzte Mdoglichkeit der Bestimmung der Transitions-
position erfolgte iiber einen recht einfachen Algorithmus innerhalb der Rechnung.
Da die Transitionsart auf der Oberseite des HQ17-Profils einer Transition iiber einer
Abloseblase entspricht, ist die Verwendung dieses Transitionsmodells moglich. Die-
ser Algorithmus geht auf Andreas Krumbein (DLR ) [Kru03| zuriick und setzt bei
jeder Iteration die Transitionslage auf den Ablésepunkt der laminaren Grenzschicht.
Da der Umschlag innerhalb der Abloseblase bei dieser Art der Transition erfolgt,
und angenommen wird, dafl die Ausmafle der Blase sehr gering sind, ist diese Art
der automatischen Positionierung akzeptabel. Weiterhin geht man davon aus, daf
sich mit fortschreitender Iteration eine verbesserte Konvergenz des Stromungsfeldes
einstellt, was der Konvergenz der Transitionsposition zutriglich ist. Dies wiederum
sollte eine verbesserte Konvergenz des Stromungsfeldes erzeugen, so daf} sich am En-
de die richtige Umschlagsposition einstellt und das Stromungsfeld richtig simuliert
wird. Einen etwas detaillierteren Einblick iiber dieses Transitionsmodell gibt hier-
zu eine kurze Abhandlung iiber die Funktionsweise, die Implementierung und iiber
Beispielergebnisse im Anhang A. Es ist noch zu erwdhnen, daf§ dieser Algorithmus
ausschlieflich fiir eine stationdre Simulation verwendbar ist.

4.3 Wie ist der Auf -bzw. Abtrieb zu erklaren ?

Es ist langlaufig bekannt, dal der Auftrieb in Zusammenhang mit dem Abstréom-
winkel steht.

0,025

w
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=
<]
o

0,015

Auftriebsbeiwert ¢
Widerstandsbeiwert ¢

0.01

6,5 7 15 8 8,5 9 9,5 10 10,5 11
mittlerer Abstrdmwinkel  im direkten Nachlauf

Abbildung 4.2: Auftriebs- und Widerstandsbeiwert in Abhéngigkeit des
Abstromwinkels 5 am HQ17-Profil

In der Potentialtheorie wird der Auftrieb durch die Entstehung von Zirkulation
um das Profil erklart (Auftriebsformel von KUTTA [1902] und Joukowski [1905]).
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Dabei steht die notwendige Zirkulation im Einklang mit der Einhaltung der ,,Kutta-
schen Abflulbedingung®. Diese Bedingung gewéhrleistet die Nachbildung einer reel-
len Strémung durch Hinzunahme von Zirkulation, so daf§ eine Staupunktverlagerung
zur Hinterkante erfolgt. Dies ist notwendig, da sonst die Stromung in gleicher Rich-
tung vom Profil abstromt, wie es angestromt wird. Ohne Kuttasche Abflubedingung
entsteht an einer voll umstréomten, spitzen Hinterkante, nach Potentialtheorie, eine
Singularitét mit unendlich kleinem Druck und unendlich grofler Geschwindigkeit.
Die Verlagerung des Staupunkts zur Hinterkante stellt so eine Art Verdnderung des
Abstrémwinkels dar. Durch eine weitere Anderung (Vergréferung) des Abstromwin-
kels 3 durch eine Hinterkantenmodifikation (z.B. stumpfe Hinterkante, Gurney-Flap)
wird somit nach Ubereinstimmung mit der Kuttaschen AbfluBbedingung die Zirkula-
tion weiter verdndert (erhoht). Zusammengefat bedeutet das, dafi bei Verwendung
eines Gurney-Flaps mit wachsender Lénge sich der hintere Staupunkt verlagert,
was den Abstromwinkel § erhcht. Damit vergroBert sich die Zirkulation, wodurch
der Auftrieb steigt. In Abbildung 4.3 wird am Beispiel des HQ17-Profils bei einer
Nullanstellung diese Veranderung des Abstromwinkels 3 dargestellt. Die Verdnde-

4.3(a) nacktes Profil 4.3(b) Profil mit 0.5% Gurney-Flap

4.3(c) Profil mit 1.5% Gurney-Flap 4.3(d) Profil mit 2.0% Gurney-Flap

Abbildung 4.3: Stromlinienbilder mit Darstellung des Abstromwinkels am
HQ17-Profil bei 0° Anstellung

rung der Zirkulation bewirkt nach Potentialtheorie eine Verédnderung des Auftriebs
des Profils. Auch bei einer realen Umstromung eines Profils steht die Verédnderung
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der Zirkulation im direkten Zusammenhang mit der Erhohung des Auftriebs. Somit
steht die Vergroferung des Abstromwinkels ebenfalls in direktem (proportionalem)
Verhéltnis zur Auftriebssteigerung. Dieser Zusammenhang wird in Abbildung 4.2
am Beispiel des HQ17-Profils verdeutlicht. Es ist ebenfalls der nicht proportionale
Zusammenhang zwischen Abstromwinkel und Widerstandsverhalten zu erkennen.

4.4 Aufgeloste Polaren

4.4.1 Auftrieb

—
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—
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.| o ohne Flap - exp.
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.| « ohne Flap - num. stat. LLR
e 0.5% Flap - num. stat. LLR
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Anstellwinkel o

Abbildung 4.4: Aufgeloste  Auftriebspolaren  bei  unterschiedlichen — Gurney-
Flaplangen am HQ17-Profil

Das eigentliche Anliegen bei der Verwendung eines Gurney-Flaps begriindet sich
im Anstieg des Auftriebs bzw. Abtriebs. Das integrale Auftriebsverhalten spiegelt
sich in der technischen Aerodynamik in dem Auftriebsbeiwert ¢, wieder. Dieser
dimensionslose Beiwert ist definiert als:

Fy

Cy = —g Z A mit g 2 (dynamischer Druck) (4.1)

Ases (Referenzflache)

und hat iiber die Normierung mit dem dynamischen Druck sowie einer Referenz-
fliiche? einen dimensionslosen Charakter. Diese Art der Kennzahl hat damit den

2unterscheidet sich in verschiedenen technischen Bereichen
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Abbildung 4.5: Aufgeloste  Auftriebspolaren  bei  unterschiedlichen — Gurney-
Flaplingen am NACA4412-Profil

entscheidenden Vorteil, dafl auch bei sich &ndernden Parametern eine Vergleichbar-
keit erhalten bleibt. Ublicherweise stellt man zur Darstellung des Auftriebsverhaltens
diesen c,-Wert iiber den Anstellwinkel des Profils dar und erhélt eine aufgel6ste
Polare.

Diese aufgelosten (Auftriebs-) Polaren werden in Abhéngigkeit der unterschiedlichen
Gurney-Flaps an den beiden Profilen in den Abbildungen 4.4 und 4.5 dargestellt.
Es zeigt sich deutlich, daf} die an das Gurney-Flap gestellten Erwartungen erfiillt
wurden. Der Auftriebsbeiwert steigt bei beiden Profilen mit der Flaplange an. Der
Gewinn an Auftrieb bleibt dabei {iber einen breiten Anstellwinkelbereich (0° — 12°
bei NACA4412) (0° — 8° bei HQ17) konstant. Es ist zu beachten, da8 die Werte am
NACA4412-Profil mit dem Spalart-Allmaras-Modell (2.26) ohne gesetzte Transition
ermittelt wurden. Dagegen griinden sich die Verldufe am HQ17-Profil aus stationiren
Simulationen mit gesetzter Transition unter Verwendung des LLR k — w-Modells
(2.31). Diese Unterschiede kommen zustande, da anfianglich mit dem SA-Modell
gerechnet wurde und man aufgrund der mangelhaften Ergebnisse am HQ17-Profil
auf das LLR-Modell wechselte. Aus Zeitgriinden wurde dieser Wechsel zum grof3-
ten Teil nur am HQ17-Profil vollzogen. Es erfolgte eine ,,voll turbulente* Simulation
der NACA4412-Umstrémung, da fiir die verwendete Reynoldszahl (1 - 10°) keine
experimentellen Vergleichsdaten und somit auch keine gemessenen Transitionslagen
vorhanden waren. Als Orientierung halfen Messungen sowie Simulationen bei einer
Reynoldszahl von 1.64 - 10% durch JANG, ROSS und CUMMINGS [Ros98]. Fiir die

Studienarbeit B. Giinther



4 GLOBALE WIRKUNG DES GURNEY-FLAPS 36

Untersuchung am HQ17-Profil kamen sowohl die experimentellen Daten sowie die er-
mittelten und damit abgeschétzten Transitionslagen von BECHERT, MEYER und
HAGE [Bec00] zum Einsatz.

Neben dem deutlich wachsenden Auftrieb bei Verwendung von Gurney-Flaps bleibt
festzuhalten, dafl der Zuwachs mit steigender Flaplinge abnimmt. So ist der c,-
Gewinn eines Profils mit 0.5%igem Gurney-Flap gegeniiber dem nackten groer als
der Gewinn zwischen einem Profil mit 1.5%igem und 2%igem Gurney-Flap. Diese
Eigenschaft ist bei beiden Profilen vorhanden.

Fiir die Bewertung der Qualitéat der Simulation gegeniiber den experimentellen Ver-
gleichswerten riicken die Verldufe in Abbildung 4.4 in den Mittelpunkt. Es zeigt sich
deutlich, daf} die stationdre Simulation im linearen Bereich relativ gut die experi-
mentellen Ergebnisse wiedergibt. Dabei zeichnet sich ein leicht anwachsendes Un-
terschétzen der Auftriebsbeiwerte mit sich erhohender Flapldnge ab. Dies ist aber
im Rahmen einer modellierten Turbulenz noch voll tragbar, wobei man auch die
Qualitat der experimentell ermittelten Werte nicht als absolutes Maf§ ansehen darf.
Um den Einfluf des instationédren Verhaltens dieser Profilumstromung zu verdeutli-
chen, wurden zusétzlich fiir jeweils 0°, 2° und 4° die zeitlich gemittelten Auftriebs-
beiwerte aufgetragen. Sie decken sich deutlich mit den experimentellen Daten und
erkldaren die leichten Abweichungen der stationédren Ergebnisse. Das erzwungene sta-
tiondre Verhalten gibt nur bedingt das physikalisch reale Verhalten der Umstromung
wieder. Mit wachsender Gurney-Flapléinge erhoht sich offensichtlich das instatio-
nidre Verhalten der Strémung, was eine instationdre Simulation zwingend notwen-
dig macht. Das sich diese Profilumstromung nicht mit einem stationédren Verhalten
beschreiben 148t, griindet sich auch auf das schlechte bis hin zu nicht vorhandene
Konvergenzverhalten im oberen Anstellbereich. Hierbei verhélt sich das HQ17-Profil
wesentlich sensibler als das NACA4412, was sich einerseits auf die unterschiedliche
Art der Hinterkantengestalt, andererseits auf die unterschiedliche Art der aerodyna-
mischen Qualitit der beiden Profile zuriickfithren 1a8t.

4.4.2 Widerstand

Wie schon aus vorhergehenden Betrachtungen bekannt ist, steigen mit anwachsen-
der Flapliange sowohl Auftrieb als auch Widerstand. Dieser Sachverhalt ist deutlich
im Widerstandsbeiwertverlauf beider Profile ( sieche Abbildungen 4.6 und 4.7) zu er-
kennen. Dabei féllt besonders auf, dal der relative Widerstandszuwachs bei beiden
Profilen im unteren Anstellungsbereich (0° —4°) mit langeren Gurney-Flaps wesent-
lich groBer ausfillt, als mit den kurzen. Dies verdndert sich offensichtlich im oberen
Anstellwinkelbereich. Allerdings dominiert bei hoher Anstellung (o > 8°) wesent-
lich mehr der Einfluf§ der totalen turbulenten Ablosung (stall) als der Einflufl des
Gurney-Flaps. Es fallt weiterhin bei der Betrachtung der beiden Verlaufe auf, dafl
die stationédr simulierten Ergebnisse des HQ17-Profils ein eher chaotisches Aussehen
haben als die des NACA4412-Profils. Hierzu ist zu erinnern, daf§ die Transition bei
dem Laminarprofil eine wichtige Rolle spielt.

Der Vergleich der Nullwiderstdnde beider nackten Profile zeigt klar den erwiinschten
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Abbildung 4.6: Aufgeloste Widerstandspolaren bei unterschiedlichen Gurney-
Flaplangen am HQ17-Profil

Vorteil des HQ17-Profils (Laminarfliigel), bei dem der Stromungswiderstand gegen-
iiber dem NACA4412 geringer ist. Dieser Unterschied scheint bei der Betrachtung
der stationdren Ergebnisse auch bei Verwendung unterschiedlicher Gurney-Flaps
nicht zu verschwinden. Ein solches Verhalten kann allerdings nicht bei den deut-
lich erhoht liegenden instationdren Ergebnissen festgemacht werden, da diese nur
am HQ17 vollzogen wurden. Es darf allerdings nicht vergessen werden, dafl die bei-
den Profile unterschiedliche Hinterkantenformen besitzen, und somit unterschiedli-
che Flaplédngen-Definitionen aufweisen. Desweiteren erfolgten die stationéren Simu-
lationen mit jeweils unterschiedlichen Turbulenzmodellen, was zur Folge hat, daf§ in
diesem Fall nur schwer Vergleiche angestellt werden kénnen.

Einen sehr interessanten Einblick in die Funktionsweise des Gurney-Flaps zeigen
die zusétzlich aufgetragenen Werte der instationdren Simulation am HQ17-Profil in
Abbildung 4.6. Wiahrend sich am nackten sowie am Profil mit kleinstem Gurney-
Flap die instationdren Ergebnisse in etwa mit den stationdren decken, zeigt sich ein
riesiger Unterschied bei den beiden Féllen mit den lingeren Gurney-Flaps. Es wird
deutlich, daf ein starkes Anwachsen des Widerstands verbunden ist mit dem Auflo-
sen vorhandener instationérer Effekte. Da dieser Zuwachs an ,instationdrem* Wider-
stand bei langen Gurney-Flaps wesentlich grofier ausféllt als bei kleinen Flapléangen,
ist zu vermuten, dafl dieser Effekt im Zusammenhang mit der Gestalt der instatio-
naren Strukturen steht.

An dieser Stelle ist noch auf das abweichende Verhalten zwischen instationédren und
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Abbildung 4.7: Aufgeloste Widerstandspolaren bei
Flaplangen am NACA4412-Profil

unterschiedlichen Gurney-

stationdren Ergebnissen hinzuweisen, was bei genauer Betrachtung des HQ17-Profils
mit 0.5%igem Gurney-Flap auffillt. Dabei ist, gegeniiber den anderen Féllen, ein
ganz leichtes Absinken der instationdren Werte gegeniiber den stationéren zu er-
kennen. Da dieser Umstand nicht nur im Widerstands- sondern auch im Auftriebs-
beiwert ersichtlich wird, weist das auf ein numerisches Problem hin. Es liegt die
Vermutung nahe, daf fiir die Auflosung der kleinen, hier auftretenden Strukturen
die verwendete Zeitschrittweite noch zu grof§ ist. Allerdings stellt das in dieser Gro-
Benordnung ein relatives Problem dar, da bei noch weiterer Absenkung der Zeit-
schrittweite die Gefahr besteht, dafl man in den Bereich der Auflésung der Turbu-
lenzstrukturen gelangt (spektrale Uberlappung). Dazu spéter mehr im Abschnitt der
instationdren Untersuchungen.

4.4.3 Turbulenzmodelleinflufl

Ein wichtiges Kriterium fiir die Qualitdt dieser Simulationen ist die Wahl des
geeigneten Turbulenzmodells, welches mit den Stromungsbegebenheiten um die
verwendeten Profile incl. angebrachten Gurney-Flaps zurecht kommt.

Anfangs setzte man auf das relativ  verbreitete  Spalart-Allmaras-
Eingleichungsmodell (2.26). Es zeichnet sich in der Regel durch hohe Stabilitit bei
Profilumstrémungen aus. Aber schon in der Simulation der stationéren, polaren
Verldufe traten Schwierigkeiten auf. So mufiten anfangs fiir das HQ17-Profil
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Abbildung 4.8: Aufgeloste Auftriebspolare bei 2 verschiedenen Turbulenzmodellen
am HQ17-Profil

sogar Startlosungen mittels einem Zweigleichungsmodell (LLR) ermittelt werden.
Auch verhielt sich das Modell in seinem Konvergenzverhalten ab dem mittleren
Anstellungsbereich sehr schlecht. So konnten beim HQ17-Profil mit Gurney-Flaps
nur Ergebnisse bis zu einem Anstellwinkel von 8° erreicht werden. Auch in einer
instationdren Simulation produzierte das Modell keine befriedigenden Ergebnisse.
So wurden die recht kleinen Strukturen im Nachlauf nicht aufgelost, sondern
eher zu einer instationdren Gesamtstruktur verdndert. Infolge dieser Erkenntnisse
kam das Zweigleichungsturbulenzmodell LLR k — w (2.31), welches schon fir die
Erzeugung der Startlosungen benutzt wurde, zum Einsatz. Es zeichnet sich nicht
nur durch relativ gute Stabilitdt im Konvergenzverhalten bei der Simulation der
stationédren Polaren aus, sondern lieferte sehr detaillierte Losungen bei den instatio-
ndren Rechnungen. Zudem lagen die Ergebnisse der stationédren sowie der zeitlich
gemittelten instationdren Simulation ndher an den experimentellen Vergleichsdaten.
In Abbildung 4.8 wird dieser Vorteil gegeniiber dem Spalart-Allmaras-Modell
deutlich. Es wurden hier fiir zwei geometrische Fille (nacktes Profil, Profil mit
2.0% Gurney-Flap) die aufgeloste Auftriebspolare, ermittelt mit den jeweiligen
Turbulenzmodellen, dargestellt. Zudem erfolgte bei dem Fall des nackten Profils
noch die jeweilige Gegeniiberstellung der Verldufe aus einer ,voll turbulenten® und
einer mit gesetzter Transition ermittelten Losung. Gerade diese Darstellung soll
verdeutlichen, wie wichtig die genaue Position des laminar-turbulenten Umschlags
bei einer Simulation der HQ17-Profilumstromung ist. Am Beispiel des LLR-Modells
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ist deutlich das Unterschédtzen des Auftriebsbeiwerts bei einer voll turbulenten
Rechnung zu erkennen. Die transitionsbehaftete Simulation dagegen gibt im linea-
ren Bereich recht exakt die experimentellen Ergebnisse wieder. Allerdings erhoht
sich die Abweichung mit der Lénge des Gurney-Flaps und dem Anstellwinkel.
Eine relativ ungenaue Abbildung erreicht die Simulation im Beginn des nichtli-
nearen Bereichs. Hier wird der Wechsel vom linearen zum nichtlinearen Verlauf
zwar tendenziell wiedergegeben, allerdings entschieden zu spéit. Hauptursache
liegt wahrscheinlich in der nicht exakt vorhergesagten Position der Transition.
Der nichtlineare Bereich der aufgelosten Polaren erfolgt durch den Beginn der
turbulenten Ablésung auf der Profiloberseite an der Hinterkante. Fiir eine gute
Abbildung dieses Prozesses ist die genaue Lage des Umschlags entscheidend. Schon
relativ geringe Abweichungen, welche durch eine Abschitzung der Transitionslage
entstehen, haben entscheidenden Einflul auf die Gestalt und Position der Ablésung.
Die relativ gute Ubereinstimmung der Ergebnisse im oberen Anstellungsbereich
sind durch eine vollstindig turbulente Profilumstromung zu erklaren. Das zeigt
auch die voll turbulente Losung, welche sich bei hohen Anstellwinkeln der anderen
wieder néhert.

4.5 Polaren
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Abbildung 4.9: Polaren bei unterschiedlichen Gurney-Flaplangen am HQ17-Profil

Die Darstellung der Polaren dient in erster Linie zur Beurteilung der aerodynami-

schen Giite. Diese ist als reziproke Gleitzahl definiert und lautet: % = g—vf; =&,
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Abbildung 4.10: Polaren bei unterschiedlichen Gurney-Flaplangen am NACA4412-
Profil

Fiir ein Profil gibt man in der Regel die optimale aerodynamische Giite an, welche
durch die Tangente vom Ursprung an die Polare gebildet wird. Eine geeignetere Dar-
stellung der optimalen aerodynamischen Giite, in der diese einfach zu erkennen ist,
bildet ein Diagramm, indem die Gleitzahl € iiber dem Anstellwinkel o aufgetragen
wird. In dieser Arbeit entstehen durch die Variation der Flap-Linge mehrere Pola-
ren, mit ihren jeweiligen optimalen aerodynamischen Giiten (siehe Abbildungen 4.9
und 4.10). Im Vergleich dieser féllt beim HQ17 wie erwartet auf, dafl die Polaren mit
Gurney-Flap schlechtere aerodynamische Giiten aufweisen, als das nackte Profil. Le-
diglich fiir das Profil mit dem kleinsten Flap fallt dieser Unterschied gegeniiber dem
nackten Profil nicht so deutlich aus. Ursache dafiir ist der, vorher schon erwéhnte,
starker wachsende Widerstand gegeniiber dem ansteigenden Auftrieb.

Im Gegensatz dazu, liegen alle aerodynamischen Giiten beim NACA4412-Profil im
unteren Bereich der Anstellung recht nah beisammen, wobei sich die Polare vom
0,50%igem Gurney-Flap durch die beste Giite von allen auszeichnet. Dadurch scheint
diese Konfiguration auch als Hochauftriebshilfe beim Start geeignet zu sein, da ein
erheblicher Auftriebsgewinn bei moderatem Widerstandsanstieg zu verzeichnen ist.
Im Fall des HQ17-Profils ist nicht zu iibersehen, daf} in allen Variationen die Mefiwer-
te des Widerstandes nicht mit denen der Rechnung iibereinstimmen. Die numerische
Bestimmung des Widerstandsbeiwertes bringt, auf Grund seiner recht kleinen Di-
mension, generell Schwierigkeiten mit sich, da sich numerische Fehler hier prozentual
stiarker auswirken (z.B Fehlerordnung A =~ 0,001=10% Fehler bei ¢,,). Allerdings
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gibt eine stationdre Simulation die Umstromung eines Profils mit Gurney-Flap phy-
sikalisch nicht exakt wieder. Somit sind stationére Ergebnisse nur fiir Aussagen iiber
Tendenzen brauchbar. Zur Bestétigung dieser Behauptung wurden in die Darstellung
der Polaren des HQ17-Profils noch zusétzlich die zeitlich gemittelten instationéren
Ergebnisse hinzugefiigt (Abbildung 4.9). Es ist zu erkennen, dafl sich die instatio-
niren Werte der Félle mit den langen Gurney-Flaps (1.5%,2.0%) deutlich néher an
den experimentellen Daten befinden. Vergleicht man die Ergebnisse der stationéren,
instationdren und experimentellen Untersuchungen an einem bestimmten Fall (z.B.
1.5% Gurney-Flap, rot), so wird deutlich, da3 der Unterschied im Auftrieb zwischen
stationédrer und instationdrer Simulation minimal ist. Das bedeutet, dafl die sich
ausbildenden, instationédren Strukturen nicht mafigeblich an der Erh6hung des Auf-
triebs beteiligt sind. Die Bestimmung des Widerstands ist dagegen sehr abhingig
von der Art der Simulation. Ein sehr starkes Anwachsen des Widerstandsbeiwerts
in der instationdren Rechnung gegeniiber der stationdren 148t auf die Bedeutung
der instationdren Nachlaufstrukturen schliefen. Ein grofler Anteil des entstehenden
Widerstands erwéchst aus den instationdren Nachlaufstrukturen, welche erst in der
instationdren Simulation aufgelost werden. Die Verldufe in Abbildung 4.9 zeigen
deutlich, wie wichtig eine instationédre numerische Untersuchung der Profilumstro-
mung mit Gurney-Flaps fiir die Analyse in Hinblick auf Widerstandsminimierung
ist.

Allerdings erreichen auch die instationédren Ergebnisse noch nicht befriedigend die
Ergebnisse des Experiments, was einerseits auf die Genauigkeit bei der numerischen
Bestimmung des Widerstands zuriickzufiihren ist, wie schon oben erwéhnt, anderer-
seits sich aber auch auf die noch nicht vollstdndig, durch das verwendete Turbulenz-
modell, aufgelosten Strukturen im Nachlauf griinden kann.

4.6 Flaplingeneinfluf

In den Abbildungen 4.11 und 4.12 sind alle vorher einzeln dargestellten aecrodynami-
schen Beiwerte, normiert mit dem jeweils korrespondierenden Beiwert vom ,,cleanen®
Profil, zusammengefaf3t. Zu beachten ist dabei, dafy die beiden Profile unterschiedli-
che Hinterkantenkonfigurationen haben. So hat das HQ17-Profil eine stumpfe Hin-
terkante, was einer divergenten Hinterkante mit 0.33% dimensionsloser Profiltiefe
entspricht. Das NACA4412-Profil hingegen besitzt eine spitze Hinterkante und ist
damit wirklich ,,clean”. Das Interessante an dieser Gegeniiberstellung ist, dafl so die
jeweiligen Steigraten der Beiwerte in Abhéangigkeit der Parameter Gurney-Flaplinge
und Anstellwinkel miteinander verglichen werden koénnen.

Der generelle Einflufl des Gurney-Flaps auf den Auftrieb ist beim NACA4412 wesent-
lich starker als beim HQ17. Bei der Betrachtung der jeweiligen Verlaufe ist zu beach-
ten, dafl das HQ17-Profil im nackten Zustand eine hohere aerodynamische Qualitét
besitzt als das NACA4412-Profil. Insgesamt ist die Auswirkung des verhédltnismafBig
kleinen Gurney-Flaps auf den Auftrieb beachtlich. So steigert ein Gurney-Flap am
NACA4412-Profil den Auftrieb bis zu 110% und am HQ17-Profil bis zu 57%.
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Abbildung 4.11: EinfluB8 der Gurney-Flaplangen auf die Beiwerte am HQ17-Profil

Der generelle Einflufl auf den Widerstand ist hingegen beim HQ17 bedeutend stérker
als beim NACA4412. Es kann ein Anwachsen des Widerstands am HQ17-Profil bis
zu 110% und am NACA4412-Profil bis zu 68% durch ein Gurney-Flap verzeichnet
werden.

Mit steigender Gurney-Flaplinge werden beim Auftrieb die Steigraten geringer. D.h.
es gibt keine Proportionalitdt zwischen Gurney-Flaplinge und Auftriebsgewinn, ob-
wohl sich der Zuwachs des Auftriebs mit wachsender Léange erhoht. Diese Steigraten
werden durch den zweiten unabhéngigen Parameter Anstellung zusétzlich noch ver-
mindert. Das bedeutet, die Gewinnraten an Auftrieb durch entsprechende Gurney-
Flaps verringern sich zunehmend mit dem Anstellwinkel, wobei der Gewinn an sich
steigt. Dieses Verhalten des Auftriebs ist bei beiden Profilen erkennbar und es be-
steht auch hier keine Proportionalitédt zwischen Auftriebsgewinn und Anstellung.

Das Verhalten des Widerstands bei steigender Gurney-Flaplange ist vergleichbar
mit dem des Auftriebs. Mit wachsender Flaplange steigt der Widerstand, wobei die
Steigraten geringer werden. Eine Ausnahme bilden bei beiden Profilen die Fille bei
0° Anstellung. Dort erhchen sich neben dem Widerstand auch leicht seine Steigraten.

Die Steigraten des Widerstands werden beim HQ17-Profil umgekehrt zum Auftrieb
mit steigender Anstellung stérker, aufler im Bereich zwischen dem 1.5%igem und
dem 2.0%igem Gurney-Flap. Beim NACA4412-Profil ist es abhingig, wie lang das
Flap ist. Im Bereich der kleinen Léngen steigen die Wachstumsraten des Widerstands
mit der Anstellung des Profils. Dagegen fallen die Wachstumsraten im Bereich der
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Abbildung 4.12: Einflu der Gurney-Flaplange auf die Beiwerte am NACA4412-
Profil

groflen Flapldngen. Es ist bei beiden Parametern ebenfalls keine Proportionalitét
zum Widerstandszuwachs erkennbar.

4.7 Druckverteilung

Die ,,Druckverteilung” ergibt sich aus dem lokalen dimensionslosen Druckbeiwert

%= b= 2
5 Coo

(4.2)

entlang der Profiloberfliche [Nit00]. Anhand dieser Verteilung sind oftmals lokale
Stromungsphénomene zu lokalisieren und zu erkléaren. Unter Beriicksichtigung des
Zusammenhangs zwischen dem druckinduzierten Auftriebsbeiwert und dem Druck-

beiwert
1

Cap = /(cpoben — Cpunien ) (%) - COS (v (4.3)
0
wird die aus den Polaren und aus der Betrachtung des Abstromwinkels bekannte
auftriebssteigernde Wirkung des Gurney-Flaps in der Druckverteilung besonders
anschaulich.

Obwohl das Gurney-Flap auf der Unterseite angebracht ist, wird die Stromung auf
beiden Seiten des Profils erheblich beeinflufit. Dabei entsteht der grofite Anteil des
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Abbildung 4.13: Verldaufe des Druckbeiwerts bei unterschiedlichen Gurney-
Flapldngen am HQ17-Profil

Auftriebsgewinns auf der Profiloberseite. Hervorzuheben ist die Druckspitze vor dem
Gurney-Flap, welche durch den Anstieg des Drucks aufgrund der Versperrung ent-
steht, sowie die ausgeprigte Saugspitze oberhalb der Nase, deren Entstehung durch
die Wanderung des Staupunkts in Richtung Hinterkante begiinstigt wird. Diese bei-
den Phinomene sind neben der sich allgemein vergréflernden Flédche zwischen den
Kurven hauptverantwortlich fiir den Zuwachs an Auftrieb. Es ist darauf hinzuwei-
sen, dafl mit wachsender Flaplédnge die Beeinflussung der c,-Verldufe derart stérker
werden, dafl sich die Fliache zwischen der oberseitigen und der unterseitigen Kurve
vergroflert. Da diese Flidche nach (4.3) ein Ma8 fiir den Auftrieb darstellt, gibt auch
die Druckverteilung die schon bekannte Erh6hung des Auftriebs bei Anwachsen der
Gurney-Flapldnge wieder.

Beim Vergleich der beiden Profile zeigt sich, dafi die Saugspitze des NACA-Profils
starker ausgeprégt ist, als die des HQ17-Profils. Wahrscheinlich liegt die Ursache
darin, daB die dickere Nase des NACA-Profils, in Verbindung mit dem Wandern des
Staupunktes in Richtung Hinterkante, die Stromung zwingt, einen vergleichsweise
langeren Weg zuriickzulegen. Weiterhin fallt auf, dafl auch der Zuwachs an Druck
vor dem Flap gegeniiber dem nackten Profil beim NACA4412 grofler ist als beim
HQ17-Profil, da an ihm durch den S-Schlag ohnehin schon ein gewisser Druckanstieg
zum Profilende auf der Unterseite erzeugt wird.

Zu erwahnen sind die einzelnen ,Zacken“ in den Verlaufen (z.B. bei % = 0.7 auf
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Abbildung 4.14: Verldufe des Druckbeiwerts
Flapldngen am NACA4412-Profil
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unterschiedlichen  Gurney-

der Druckseite des NACA-Profils) bei beiden Profilen. Da das NACA4412-Profil nur
im Fall des 1.25%igem Gurney-Flaps zwei Schwankungen aufweist, miissen diese
durch lokale Gitterverzerrungen bedingt sein. Beim HQ17-Profil dagegen treten die
Schwankungen bei allen Flapldngen an derselben Stelle auf, was eher durch mangel-

hafte Profilkonturdaten zu erklaren ist.
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5 Instationidre Nachlaufstrukturen

5.1 Vorbetrachtung

Der zweite Teil dieser Arbeit beschéftigt sich mit der Simulation der instationéiren
Nachlaufstrukturen direkt hinter dem Gurney-Flap. Diese Untersuchungen bilden
den Kern dieser Arbeit, da die Nachlaufstrukturen mafgeblich fiir das Widerstands-
verhalten von Profilen mit Gurney-Flaps verantwortlich sind. Um neben dem zu-
sétzlich gewonnenen Auftrieb einen moglichst geringen Widerstand zu erreichen, ist
eine geeignete Beeinflussung dieser Strukturen erforderlich. Hierzu ist es notwen-
dig, als erstes die Charakteristik der Nachlaufinstabilitdten zu erfassen und dabei
ihre Abhéngigkeit von den Parametern Anstellung sowie Lénge des Gurney-Flaps
zu priifen. Dieses Interesse ist Umstand des folgenden Kapitels.

WEeil die instationédren Simulationen einen erheblichen Zeitaufwand erfordern, wur-
den die Untersuchungen auf eines der Profile beschrankt. Da fiir das HQ17-Profil ex-
perimentelle aerodynamische Vergleichsdaten [Bec00] und fiir das nackte Profil auch
Transitionslagen vorhanden waren, wurden die Untersuchungen an diesem Profil
durchgefiihrt. Zudem erschien das HQ17-Profil aufgrund seiner stumpfen Hinter-
kante fiir diese Simulationen geeigneter als das NACA4412 mit seiner spitzen Hin-
terkante. Es war auflerdem nicht moglich, den Parameter Anstellwinkel in grofiem
Rahmen zu variieren. Daher simulierte man Profilumstromungen bei drei verschiede-
nen Anstellungen im unteren linearen Bereich. Die Wahl basiert auf der Annahme,
dafB bei erh6hter Anstellung eine anliegende Umstrémung der Hinterkante nicht mehr
vorhanden ist. Die beginnenden turbulenten Stromungsablésungen an der Hinterkan-
te der Saugseite bei hoheren Anstellwinkeln produzieren zusétzliche Instabilitdten.
Diese Strukturen haben wesentlich groflere Formen und ein intensiveres Verhalten
als die vom Gurney-Flap. Somit gehen die rein instationdren Strukturen, erzeugt
aus der Umstromung des Gurney-Flaps, verloren bzw. in den anderen Strukturen
unter. Dieses Verhalten wurde bei einzelnen Simulationen mit einem Anstellwinkel
von 10° beobachtet. Zudem ist eine hohe Anstellung technisch nicht relevant, da die
Widerstandsminimierung nur im Reiseflug von Interesse ist.

5.2 Analyseiiberblick

Schon in den 70er Jahren erfolgten erste Analysen der instationdren Nachlaufstruk-
turen durch Bob Liebeck. Er war der Auffassung, daf} die sich im direkten Nachlauf
eines Gurney-Flaps bildenden Zwillingswirbel einen entscheidenden Einflul auf das
Widerstandsverhalten der gesamten Profilumstréomung haben. So erklérte er mit der
Entdeckung dieser Nachlaufstrukturen sogar das recht iiberraschende Absinken des
Widerstands bei der Verwendung des ersten Gurney-Flaps an dem Heckfliigelprofil
(Neuman-Profil) des AAR-Rennwagens von Dan Gurney. Genauere Ausfithrungen
dazu kann man in einer Veroffentlichung von Bob Liebeck [Lie78] nachlesen.

Mit einer numerischen Simulation lassen sich dazu wesentlich detaillierter anschau-
liche Untersuchungen durchfithren. Da die Charakteristiken dieser sich bildenden
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Strukturen zeitlich verénderlich sind, ist eine instationdre Simulation notwendig.
Um die relativ kleinen und hochfrequenten Instabilitdten im Rahmen einer RANS
moglichst vollstandig auflosen zu konnen, ist es wichtig eine Zeitschrittweite zu er-
mitteln, bei der eine Zeitschrittkonvergenz vorhanden ist. D.h. es verdndert sich die
Charakteristik der Umstréomung nicht mehr mit der Zeitschrittweite.

Da sich der numerische Prozefl mit der Zeit entwickeln muf}, ist ein beginnendes
,Finschwingen® bei allen Simulationen vorhanden gewesen. Diesen Vorgang zeich-
net ein stetiges Verédndern des lokalen, zeitlichen Mittelwerts der globalen Beiwerte
(Auftrieb, Widerstand) aus. Solange dieser lokale, zeitliche Mittelwert nicht einem
konstanten oder einem periodischen Verhalten entspricht, ist von einer auswertbaren,
zeitlich eingeschwungenen Losung nicht auszugehen. Dieses Einschwingen bendétigte
in den meisten Féllen relativ viele Zeitschritte.

Zur Analyse der Gestalt und des interagierenden Verhaltens der Strukturen wurden
fiir eine Periode des sich d&ndernden Auftriebsbeiwertes zeitlich fortlaufende Visua-
lisierungen angefertigt. Diese Methode ermoglicht die Anderung der spezifischen
Strukturen fiir anndhernd jeden Zeitschritt anhand von geeigneten Groflien zu ver-
folgen und zu erfassen.

Um das periodische Verhalten auswerten zu kénnen, ist eine Frequenzanalyse mittels
einer Diskreten-Fourier-Transformation (DFT/FFT) notwendig. Diese wurden einer-
seits an den zeitlichen Verldufen des globalen Auftriebsbeiwerts als auch an Verldufen
des Druckbeiwerts an diskreten Positionen im direkten Nachlauf des Gurney-Flaps
vollzogen. Somit konnten Vergleiche {iber den Einflul der Nachlaufstrukturen am
gesamten instationdren Verhalten der Profilumstromung angestellt werden. Die lo-
kalen Verlaufe des Druckbeiwerts wurden dabei durch Stromungsdaten entlang einer
gesetzten Linie im direkten Nachlauf des Gurney-Flaps ermittelt.

Es ist noch darauf hinzuweisen, dafl simtliche Simulationen sowie alle betrachteten
Auswertungen in dimensionsloser Form erfolgten. Dies ermdoglicht bessere Ver-
gleichsmoglichkeiten und erleichtert die numerische Untersuchung. Fiir eine dimensi-
onsbehaftete Betrachtungsweise erfolgt in einem spéteren Abschnitt die Uberfithrung
der gesammelten Ergebnisse in dimensionsbehaftete Daten anhand einer exempla-
risch gewahlten Konfiguration.

5.3 Zeitschrittkonvergenz

Um eine physikalisch realistische Losung aus einer numerischen, zeitabhéngigen Si-
mulation zu erhalten, ist es wichtig sicherzustellen, dafi die erhaltene Losung un-
abhéngig vom diskreten Zeitschritt ist. Nur dann ist gewéhrleistet, daf§ mit die-
ser Zeitschrittweite die Charakteristik der Profilumstromung vollsténdig dargestellt
wird. D.h., bei kleiner werdenden diskreten Zeitschritten sollte sich die Losung nicht
mehr dndern. Diesen Zustand bezeichnet man als ,,Zeitschrittkonvergenz®. Fiir gro-
Bere Zeitschrittweiten besteht die Moglichkeit, dafl kleine, fiir den Stromungszustand
wichtige, instationédre Strukturen nicht aufgelost werden. Da bei der Simulation der
Profilumstrémung mit Gurney-Flaps relativ kleine instationére Nachlaufstrukturen
erwartet werden, war es notwendig schon zu Beginn der Simulation mit fiir Profi-
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Abbildung 5.1: Zeitschrittkonvergenz am Profil mit 0.5% Gurney-Flap

lumstromungen ungewohnlich kleinen Zeitschrittweiten zu arbeiten.

So wurden anfangs Zeitschrittweiten von At* = 0.005 verwendet. Nach Erreichen
der eingeschwungenen Losung wurde die Simulation jeweils mit einer kleineren Zeit-
schrittweite fortgefithrt. Verdnderte sich die Losung im zeitlichen Mittel, wurde diese
Prozedur wiederholt. So fanden fiir die meisten Fiélle instationdre Simulationen bei
einer Zeitschrittweite von At* = 0.005, At* = 0.002, At* = 0.001 und zum Teil auch
bei At* = 0.0005 statt. Wie an den Beispielen der HQ17-Umstromung mit 0.5%
Gurney-Flap (siehe Abbildung 5.1) und mit 1.5% Gurney-Flap (siehe Abbildung
5.2) bei einem Anstellwinkel von 0° zu erkennen ist, trat eine Zeitschrittkonvergenz
bei einer Zeitschrittweite von At* = 0.001 ein. Lediglich fiir die nackte Profilum-
stromung wére eine kleinere Zeitschrittweite (At* = 0.0005) angebracht. Da aber
dies im zeitlichen Rahmen nicht méglich war, wurde auch diese Simulation bei einer
Zeitschrittweite von At* = 0.001 untersucht.
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Abbildung 5.2: Zeitschrittkonvergenz am Profil mit 1.5% Gurney-Flap

Bei der Variation der Zeitschrittweiten traten hauptséchlich Verdnderungen im zeit-
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lichen Mittelwert sowie in der Amplitude der globalen Beiwerte auf. Dagegen schi-
en es, daf} das frequenzielle Verhalten der Stromung sich schon bei grofleren Zeit-
schrittweiten eingestellt hat. Das wiederum spricht dafiir, dafl sich mit sinkender
Zeitschrittweite lediglich die Intensitat der aufgelosten Strukturen verédndert.

5.4 Parametereinflufl
5.4.1 Gestalt und Verhalten der Nachlaufstrukturen

Es gelang in der Simulation die instationdren Nachlaufstrukturen fiir alle untersuch-
ten Fille aufzulosen. Die Untersuchungen zeigen die Entstehung von gleichméfigen,
instationdren Wirbelstrukturen im direkten Nachlauf des Gurney-Flaps. Dabei bil-
den sich im zeitlichen Verlauf abwechselnd an der Hinterkante der Oberseite und an
der Unterkante des Gurney-Flaps entgegengesetzt drehende Wirbel. Diese Wirbel
wachsen im zeitlichen Fortschreiten an, wobei sie kontinuierlich mit der Struktur in
Kontakt bleiben. Nach Erreichen einer bestimmten Grofle 16sen sie tropfenartig ab
und schwimmen im Nachlauf stromabwérts. Da die sogenannten Zwillingswirbel
ein zeitlich entgegengesetztes Verhalten in ihrer Entstehung haben, bildet sich so
eine gleichméfige Wirbelstrale im direkten Nachlauf aus (vergleiche Wirbelstérke-
Visualisierungen von PIV-Messungen durch ZERIHAN und ZHANG [Zha01]). Dabei
hat der Wirbel, welcher sich an der Unterkante des Gurney-Flaps bildet, generell ein
wenig mehr Intensitét als der an der Oberkante, die sich auch in der etwas gréfleren
Dimensionierung gegeniiber des Oberkantenwirbels widerspiegelt.

Grofle und Gestalt

Da sich die Grole der entstehenden Nachlaufwirbel mit den Parametern Anstell-
winkel und Lénge des Gurney-Flaps éndert, ist es ingenieurtechnisch wichtig, eine
Moéglichkeit zu finden, mit der sich die Groflenverhiltnisse bewerten lassen. Da-
zu eignet sich die Konturdarstellung des Strémungsfeldes im Nachlauf mittels des
LAMBDA2-Kriteriums|Jeo95|. Das LAMBDA?2 ist eine rein visuelle Gréfie und
hat keine physikalische Bedeutung. Sie wurde entwickelt um im Stromungsfeld Wir-
belstrukturen zu detektieren. Dabei bildet sich die Gréfie aus dem zweiten Eigen-
wert der entstehenden Matrize aus folgender Beziehung zwischen Scherraten-Tensor

§ und Wirbelraten-Tensor g :
M=,/5"+@° (5.1)

Fiir das darzustellende Kriterium kommen hierzu nur die negativen zweiten Eigen-
werte zur Verwendung. Alle positiven Werte haben keine Relevanz. So kénnen in der
2-dimensionalen Visualisierung des Stromungsfeldes bestimmte Skalenbereiche des
LAMBDAZ2 farblich dargestellt werden, wiahrenddessen in der 3-dimensionalen Vi-
sualisierung nur Isofléchen eines einzigen LAMBDA2-Wertes Sinn machen. Je kleiner
der gewdhlte LAMBDA2-Wert ist, desto ndher befindet man sich am
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Wirbelkern. Somit steht die Farbe Blau in den Abbildungen 5.3 und 5.4 fiir ein sehr
kleinen LAMBDA2-Wert, welcher sich dann {iber die Farben Griin, Gelb, Rot bis
hin zu Weif§ zu Null hin vergréfert.

T'auBen I'innen

Abbildung 5.3: Vermessung eines Wirbels im Nachlauf eines Gurney-Flaps
(LAMBDA2)

Fiir eine reprisentative GroBlenbestimmung der Nachlaufwirbel der einzelnen Unter-
suchungen wurde der gerade ablosende Wirbel von der Unterkante des Gurney-Flaps
gewahlt, welcher sich in der Visualisierung mittels des LAMBDA2-Kriteriums dar-
stellt (sieche Abbildung 5.3). Der Zeitpunkt im instationéiren Verlauf der Strémung
an der sich der untere Wirbel gerade ablost, entspricht dem maximalen Auftrieb
des Profils. Die jeweilige Darstellung des LAMBDA2-Wertes erfolgte fiir alle unter-
suchten Fille bei gleichem Ausschnitt des Nachlaufs und gleichen Randwerten des
Skalenbereichs. Da die so entstandenen Nachlaufstrukturen eine eher elliptische Ge-
stalt besitzen, wurde fiir die Bestimmung der Groéfle der mittlere Radius 7,1 des
blauen Bereichs herangezogen.

Die Gestalt sowie die Grofle der sich entwickelnden Strukturen ist stark abhéngig
von der Liange des Gurney-Flaps, wie man deutlich in Abbildung 5.4 sehen kann.
In dieser tabellarischen Darstellung werden die Nachlaufstrukturen hinter einem
HQ17-Profil bei unterschiedlichen Gurney-Flapldngen sowie unterschiedlichen An-
stellwinkeln durch das LAMBDAZ2-Kriterium gezeigt.

Es ist klar zu erkennen, daf} sich die Instabilitdten bei wachsender Lange des Gurney-
Flaps stark vergroflern. Dabei verhélt sich das Wachstum in keiner Proportionalitét
zur steigenden Flapliange. Es scheint sogar, dal die Ausmafle der Strukturen bei
groflerer Flapldnge nicht mehr wesentlich zunehmen. Insgesamt wird in allen darge-
stellten Féallen eine klar ausgepriagte Wirbelstrale hinter dem Gurney-Flap deutlich.
Lediglich bei den Féllen mit kleinem bzw. keinem Gurney-Flap ist aufgrund der
Grofle der Strukturen sowie der Léange der Wirbelstrale kaum etwas zu erkennen.
Es ist schwer diese ,,Mini-Strukturen“ in der numerischen Simulation korrekt aufzu-
16sen, wobei die Giite des Gitters eine entscheidende Rolle spielt. So dissipieren diese
kleinen Strukturen nicht nur aufgrund ihrer geringen Gréfle recht schnell sondern
auch durch eine zu grofle Gittermasche.

Der Anstellwinkeleinflufl auf Gestalt und Grofle ist wesentlich geringer als der Ein-
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flul der Gurney-Flaplidnge. Jedenfalls im unteren Anstellwinkelbereich, wie schon
zuvor erlautert (siehe Abschnitt 5.1 auf Seite 47).

a=0° a=2° a =4°

0.33% M Coe

\
050% M —— —
S A \“5.%0 A
2 00% B % . \l’:g \

Abbildung 5.4: LAMBDAZ2-Kriterium im Nachlauf des HQ17-Profils bei unter-
schiedlichen Anstellwinkeln und mit unterschiedlichen Gurney-
Flaplangen

Eine allgemeine Gréfenverdnderung der Wirbelstrukturen ist bei der Variation des
Anstellwinkels nicht zu erkennen. Lediglich kleine Verdnderungen der einzelnen
Strukturen zueinander finden statt.

a=0° a=2° a=4°
Gurney-Flapliange 0.33% || 7100 = 0.00143 | 7% ..., = 0.00122 | r ..., = 0.00159
Gurney-Flapléange 0.50% || r,1e = 0.00306 | 77,10 = 0.00309 | 7 ..., = 0.00262
Gurney-Flapliange 1.50% || r e = 0.00841 | 77 ..., = 0.00901 | 7} ..., = 0.00885
Gurney-Flapléange 2.00% || r};e = 0.00954 | r* ..., = 0.01103 | r* ..., = 0.01060

Tabelle 5.1: dimensionsloser mittlerer Wirbelradius r},.,,.; = ”’";t_td bei unterschied-

lichen Gurney-Flapldngen und Anstellwinkeln
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So verkleinert sich der Oberkantenwirbel bei steigendem Anstellwinkel bis hin zu ei-
ner fast nicht mehr vorhandenen Wirbelablosung. Zudem wird die Form des oberen
Wirbels lang gestreckt. Dagegen vergréflert sich der Unterkantenwirbel leicht mit
wachsendem Anstellwinkel und seine Intensitat nimmt zu, was an den kleiner wer-
denden LAMBDA2-Werten im Inneren des Wirbels zu erkennen ist. Somit scheint
eine Art Verschiebung der Intensitit (Energie) vom oberen Wirbel zum unteren
Wirbel stattzufinden, was eine Anderung der gleichmiBigen WirbelstraBe bewirkt.
Neben dem ist ebenfalls eine leichte Streckung der Wirbelform zu erkennen. Der
starke Einflufl der Gurney-Flapldnge auf die Grole der Wirbelstrukturen wird auch
in der tabellarischen Auflistung des mittleren Wirbelradius ersichtlich (siehe Tabel-
le 5.1). Um einen Vergleich zwischen Grofie der entstehenden Nachlaufstrukturen
und dem globalen aerodynamischen Verhalten des Profils zu schaffen, wurden in
Abbildung 5.5 jeweils Auftriebsbeiwert und Widerstandsbeiwert iiber den mittleren
Wirbelradius des Unterkantenwirbels aufgetragen. Dabei zeigt die Regression iiber-
raschend, dafl die Wirbelgréfle in Proportionalitdt zur Auftriebssteigerung steht.
Dagegen gestaltet sich das Verhéltnis zwischen Widerstandszunahme und mittle-
rem Wirbelradius nichtlinear. Der Widerstand wéchst mit den sich vergréfernden
Strukturen. Dabei hat das Verhéltnis einen kubischen Charakter.
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Abbildung 5.5: Beziehungen zwischen Wirbelgrofie und Auftrieb sowie Wirbelgrofie
und Widerstand

Zeitliches Verhalten

In Abbildung 5.6 sind die Isolinien der Wirbelstérke fiir einzelne, fortschreitende
Zeitschritte dargestellt. Dabei stellen rote Skalen rechts drehende Wirbelfelder und
blaue Skalen links drehende Felder dar. Alle dargestellten Zeitschritte sind ausge-
wihlte Zeitschritte innerhalb eines Periodenzykluses. Man erkennt in allen Darstel-
lungen gut die Entstehung sowie die zeitliche Entwicklung der Zwillingswirbel im
direkten Nachlauf hinter einem Gurney-Flap.
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Die Teilbilder 1-3 zeigen das allméhliche
Anwachsen des an der Oberkante entste-
henden Wirbels. Dieser Wirbel vergroflert
seine Ausmafle in Richtung entlang des
Gurney-Flaps und verdréngt dabei den
noch am Gurney-Flap hé&ngenden, aber
schon sehr groflen Unterkantenwirbel. Da-
bei entsteht ein schmaler, eingeschniirter
Hals am unteren Wirbel, dhnlich wie bei
einem groflen Tropfen.

Dieser 16st darauthin in den Bildern 4-
6 von der Struktur ab und beginnt sich
stromabwirts zu bewegen, ohne dabei sei-
ne Gestalt und Grofle stark zu verédndern.
Gleichzeitig beginnt an der Unterkante des
Gurney-Flaps ein neuer Wirbel zu entste-
hen und zu wachsen. Dieser beginnt eben-
falls mit seiner fortschreitenden Ausdeh-
nung den Oberkantenwirbel zu verdran-
gen und zu deformieren. Dabei wird die
Gestalt des oberen Wirbels stromabwérts
lang gestreckt.

Durch das enorme Anwachsen des Unter-
kantenwirbels entsteht, wie in den Bildern
7-9 zu erkennen ist, ebenfalls ein schma-
ler Hals am Oberkantenwirbel, an dem
der Wirbel etwas spéter ablost und ab-
schwimmt. Gleichzeitig bildet sich nun an
der Oberkante ein neuer Wirbel und fangt
an zu wachsen. Und damit beginnt ein er-
neuter Zyklus.

Stromabwérts dissipieren die abschwim-
menden Wirbel allméhlich. Es zeigt sich
eine klassische Wirbelstrafle im Nachlauf
des Gurney-Flaps. Dabei ist noch zu er-
wéihnen, dafl die Deformation des Ober-
kantenwirbels durch den heranwachsenden
Unterkantenwirbel wesentlich stérker aus-
fallt als umgekehrt. Der Grund dafiir liegt
im wesentlichen in der grofleren Dimen-
sionierung des Unterkantenwirbels gegen-
iiber der des Oberkantenwirbels.

Abbildung 5.6: Zeitschrittvisualisierung der Isolinien der Wirbelstirke am HQ17-
Profil mit 1.5% Gurney-Flap bei 0° Anstellung
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5.4.2 Frequenzen und Strouhal-Zahlen

Auch das zeitlich periodische Verhalten der Nachlaufstrukturen bildet die Charak-
teristik der einzelnen Profilumstromungen mit Gurney-Flaps. So lassen sich einzelne
Umstrémungen mittels der frequenzabhéngigen, dimensionslosen Strouhal-Zahl:

J-tr mit f

Coo
tp (Lénge des Gurney-Flaps)

Srp = (Frequenz) (5.2)

Coo (Anstromgeschwindigkeit),

welche mit der Lange des Gurney-Flaps gebildet wird, entsprechend vergleichen und
einordnen.

Da es sich in allen untersuchten Fillen um eine annéhernd saubere Wirbelstrafle
handelt, bestehend aus einem entgegengesetzt periodischen Wirbelpaar, war jeweils
eine dominierende Frequenz im Spektrum zu erwarten.

Diese Frequenzen wurden aus dem zeitlichen Verlauf des Auftriebsbeiwerts mittels
einer Diskreten-Fourier-Transformation (DFT) ermittelt. Da alle Simulationen di-
mensionslos vollzogen wurden, sind diese charakteristischen Frequenzen ebenfalls
dimensionslose Frequenzen und entsprechen Strouhal-Zahlen, welche mit der Léange
des Profils gebildet werden:

f'lc

o0

Sre = mit f (Frequenz) (5.3)

le (Lénge der Profilsehne)
Coo (Anstromgeschwindigkeit).
Sie sind in Tabelle 5.2 in Abhéngigkeit der untersuchten Parameter dargestellt.

a=0° a=2° a =4°
Gurney-Flaplange 0.33% || Src = 35.07 | Sre = 38.08 | Sre = 39.08
Gurney-Flaplange 0.50% || Src = 19.51 | Sr¢ = 20.04 | Sre = 21.04
Gurney-Flaplange 1.50% || Sr¢ = 10.01 | Sr¢ =9.25 | Sre =8.75
Gurney-Flaplange 2.00% Src =801 | Sre =784 | Sre=7.25

Tabelle 5.2: Strouhal-Zahl Sro = % des Auftriebsbeiwerts ¢, bei
unterschiedlichen Gurney-Flaplidngen und Anstellwinkeln
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Auch in den aufgetragenen Frequenzspektren (Abbildung 5.7) sind deutlich die
dominierenden Frequenzen zu erkennen. Bei den Féllen mit langen Gurney-Flaps
entsprechen die Frequenzspektren dem erwarteten Verlauf. Sie bestehen in erster
Linie aus den einzelnen, charakteristischen Frequenz-Spitzen und haben bis auf die
ersten hoher harmonischen Frequenzen (Vielfache der charakteristischen Frequenz)
einen sehr glatten Verlauf. Das weist auf einen stabilen, periodischen Verlauf
der Wirbelstraffle hin, welcher allein aus dem abwechselnden Abléseprozef3 der
Zwillingswirbel gespeist wird.

— N° __ 9o __ A0
a=20 a=2 a=4
10* 10 10"
o o o
2 2 E
g g 5
=10’ 210 =)
= = =
0.33% % .1 : :
< < <
| 1
: i . | ,
1006770 20 30 40 350 60 70 80 90 100 100 10 20 30 40 30 60 70 80 90 100 100 10 20 30 40 30 60 70 90 100
Strouhal-Zahl SrC Strouhal-Zahl Src Strouhal-Zahl SrC
10° 107 107
o © ©
=< - -z
= E 8
2 ] 2
g5 5 5 .
0.5 OW 210 10 E10
. 0 = | = | =)
E A g \ 2
[\ |
5 5| /\ -5 |
10707770 20 30 40 50 60 70 80 90 100 1070 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 100 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
Strouhal-Zahl SrC Strouhal-Zahl SrC Strouhal-Zahl Src
10" 10" 10"
© © ©
= £, =
210 £10° 210
5 | 5 | g
1.50% = | /| o E
E s E o E s
£10 g0 | £10
< < | <
\ I
(. \ |
4 | i S|
100770 20 30 40 350 60 70 80 90 100 00 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 10 0 20 30 40 50 60 70 80 90 100
Strouhal-Zahl SrC Strouhal-Zahl SrC Strouhal-Zahl Sl'C
g > | 2
S 107 S 10” ,\ 2107
2 00(7 2 | 2 I 2 i
. 0 2 E / E J“\
g10° £107 £10°f
< ’,' < ;‘ < 1
I — |
e N
074’ 10,4 ~ 074 .
1 10 20 30 40 30 6 80 90 100 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 ! 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

0 7 0
Strouhal-Zahl Sr_ Strouhal-Zahl Sr_ Strouhal-Zahl Sr_

Abbildung 5.7: Frequenzspektren des Auftriebsbeiwerts bei unterschiedlichen
Gurney-Flaplingen und Anstellwinkeln

Auch bei den Féllen mit kleinem bzw. keinem Gurney-Flap werden die charak-
teristischen Frequenzen durch entsprechende Spitzen deutlich. Allerdings sind die
Amplituden sehr gering und liegen erkennbar zwei bis drei GroBlenordnungen unter-
halb der beiden anderen Félle. Somit sind auch keine typischen héher harmonischen
Frequenzen zu entdecken, da die dominierenden Signalstdrken schon so klein sind,
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daf sie Schwankungen des c,-Verlaufs in der 4. bzw. 5. Nachkommastelle darstellen.
Es wird deutlich, wie klein diese Strukturen in diesen Fillen sind und wie gering ihre
Intensitét ist. Bei allen Gurney-Flaplingen verringert sich die Amplitudenstérke der
cqo-Schwankungen mit der Erhohung des Anstellwinkels.

Fiir die Bestimmung der Strouhal-Zahl Srr kommt, entgegengesetzt zur profilbe-
zogenen Strouhal-Zahl Sre, die Lange des Gurney-Flaps tp zur Verwendung, da
sie die charakteristische Lénge fiir die frequenzabhéngige Entstehung der Nachlauf-
strukturen ist. Mit derselben Lénge wurden ebenfalls die Strouhal-Zahlen der ex-
perimentellen Untersuchungen gebildet. So ermittelten die Experimentatoren eine
Strouhal-Zahl von 0.14 bei einer Gurney-Flaplange von 1% bei einer Nullanstellung.
Dieser Wert pafit recht gut in den Verlauf der numerisch ermittelten Strouhal-Zahlen
Srp, wie in Tabelle 5.3 zu vergleichen ist.

a=0° o =2° a =4°
Gurney-Flaplange 0.33% || Srp = 0.116 | Srp = 0.126 | Srrp = 0.129
Gurney-Flaplange 0.50% || Srp = 0.098 | Srr = 0.100 | Srp = 0.105
Gurney-Flaplinge 1.50% || Srp = 0.150 | Srp = 0.139 | Srp = 0.131
Gurney-Flaplange 2.00% || Srp = 0.160 | Srp = 0.157 | Srp = 0.145

Tabelle 5.3: Strouhal-Zahl Srp = fc% des Auftriebsbeiwerts ¢, bei unterschiedliche
Gurney-Flaplidngen und Anstellwinkeln

Lediglich die Werte fiir das nackte Profil fallen aus der Reihe, welche aufgrund der
GroBe der Strukturen als kritisch zu betrachten sind. Ansonsten ist ein Ansteigen der
Strouhal-Zahl Srp mit wachsender Flapldnge zu verzeichnen. Dieses Verhalten steht
im Einklang mit den Erfahrungen von ZERIHAN und ZHANG [Zha01], bei denen,
trotz anderem Profil, iiberraschenderweise fast die gleichen Strouhal-Zahlen Srp auf-
traten. Auch hier besteht keine Proportionalitdt zwischen Flaplidnge und Strouhal-
Zahl. Es zeigt sich wiederum ein Abschwéchen des Ansteigens der Strouhal-Zahl
bei immer groferen Gurney-Flapldngen. Ein nicht so klares Bild zeigt sich bei der
Variation der Anstellwinkel. So steigen mit groflerer Anstellung bei den Féllen mit
kleinem Gurney-Flap (0.5%) die Werte leicht an, wohingegen die Strouhal-Zahlen
Srp bei den Féllen mit groBem Gurney-Flap (1.5%, 2.0%) leicht abnehmen. Fiir eine
detailliertere Aussage reichen dafiir die untersuchten Testfélle nicht aus.
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Bislang wurden alle Frequenzspektren aus dem zeitlichen Verlauf des Auftriebsbei-
werts ermittelt. Da das periodische Verhalten des Auftriebsbeiwerts durch unter-
schiedliche zeitabhéngige Vorgénge entlang des gesamten Profils beeinflufit wird, ist
es notwendig, das frequenzabhéngige Verhalten der Nachlaufstrukturen zu ermitteln
und mit dem des Auftriebsbeiwerts zu vergleichen.

Es stellt sich die Frage, ob die Nachlaufwirbel allein den instationéren Verlauf der ge-
samten Profilumstrémung ausmachen. Um dies zu kldren, erfolgten im verwendeten
Programmcode Modifikationen, mit denen entlang einer Linie im Untersuchungs-
gebiet zeitabhéngige Stromungsdaten aufgenommen werden konnen. So wurden fiir
alle Schnittpunkte der Gitterlinien die entsprechenden Strémungsgrofien fiir jeden
Zeitschritt in eine Datei exportiert. Die sogenannte Datenlinie wurde, wie in Abbil-
dung 5.8 dargestellt, in ihrer Lange und Position so gewihlt, dafl sie sich parallel
zu dem Gurney-Flap im unmittelbaren Nachlauf befindet, und so einen Durchgang
aller entstehenden Strukturen gewéhrleistet.

___Datenlinie
T

Abbildung 5.8: mafstédbliche Darstellung der Datenlinie im direkten Nachlauf eines
Gurney-Flaps fiir die lokale c,-Bestimmung

Zur Auswertung kam dann ein eigen geschriebenes Programm zum Einsatz, welches
fiir einen beliebig gewéhlten Schnittpunkt auf der Datenlinie die zeitlichen Verldufe
der Stromungsdaten in eine Datei schreibt.

So entstanden Frequenzspektren des lokalen Druckbeiwerts ¢, an 3 signifikanten Stel-
len (Abbildungen 5.9 und 5.10). Zum ersten in Hohe der Oberkante des Profilendes,
zum zweiten in Hohe der Unterkante des Gurney-Flaps und zum dritten in Hohe der
Mitte des Gurney-Flaps.

Auch bei den lokalen c,-Frequenzspektren in Abbildung 5.9 und 5.10 kann man deut-
lich die charakteristischen Frequenzen erkennen. Sie heben sich in fast allen Test-
fallen mit mindestens einer Groflenordnung ab. Lediglich in der Mitte hinter dem
1.5%igem Gurney-Flap erkennt man zwei gleichwertige Amplitudenspitzen. Das Ver-
héltnis zwischen diesen Frequenzen liegt bei 2. Als Grund dafiir ist die Grofle der
Zwillingswirbel hinter dem 1.5%igem Gurney-Flap zu sehen. Da die Strukturen hier
starker miteinander interferieren, durchléuft jeder der beiden Wirbel den mittleren
Monitorpunkt, und es entsteht so nicht nur die Periode eines einzelnen, nachfolgen-
den Wirbels, sondern zudem die Periode der hintereinander wechselnden Zwillings-
wirbel. Da es sich um zwei aperiodische Wirbel handelt, ist die Periodendauer der
gegenseitig nachfolgenden Phase halb so grof3, wie die eines einzelnen, nachfolgenden
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Wirbels. Somit ist die wechselseitige Frequenz doppelt so hoch, wie die eigentliche

charakteristische Frequenz.

Das Hauptinteresse dieser beiden Darstel-
lungen liegt allerdings auf der Vergleichs-
moglichkeit der unterschiedlich ermit-
telten charakteristischen Frequenz. Man
kann in beiden Abbildungen gut erken-
nen, dafl die Frequenzen aus dem Auf-
triebsbeiwert dquivalent zu den Frequen-
zen aus den lokalen Druckbeiwerten sind.
Selbst die Frequenzen der 3 unterschiedli-
chen lokalen Positionen zueinander &ndern
sich nicht.
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triebsbeiwerts ¢,

Somit stellt sich klar heraus, daf} der
zeitabhéngige Charakter einer anliegen-
den Profilumstromung mit Gurney-Flap
allein aus den sich bildenden Instabilitéa-
ten im direkten Nachlauf entsteht.

Im Vergleich der Gegeniiberstellung von
Frequenzspektrum des Auftriebsbeiwerts
und Frequenzspektren des lokalen Druck-
beiwerts féllt insbesondere beim Fall des
0.5%igem Gurney-Flaps auf, dafl bei den
lokalen Frequenzspektren neben der cha-
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5.9(b) Frequenzspektrum des lo-
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5.9(c) Frequenzspektrum des lo-
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5.9(d) Frequenzspektrum des lo-
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der Unterkante

Abbildung 5.9: Darstellung der integralen und lokalen Frequenzspektren am HQ17-

Profil mit 0.5% Gurney-Flap
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auch noch die hoher harmonischen Frequenzen deutlich ausgepréigt sind. Dagegen
besteht das Spektrum des Auftriebsbeiwerts fast nur aus der spezifischen Frequenz-
spitze.

Es zeigt sich somit, dal die Charakteri- =
stik der Nachlaufstrukturen geddmpft in =
das globale Verhalten eingeht. f\
Auch die schon in vorausgehenden Ab-
schnitten beschriebene unterschiedliche
Grofle und Intensitdt der Zwillingswir-
bel zueinander fillt bei der Betrachtung
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der drei unterschiedlichen Frequenzspek- ol
tren des lokalen Druckbeiwerts auf. So ist
zu erkennen, daf sich die Amplitudenstéir- 5.10(b) Frequenzspektrum des lo-

ke der charakteristischen Frequenz bei kalen Druckbeiwerts ¢, an
der Oberkante
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Oberkanten- und Unterkantenwirbel un-
terscheiden. Es fallt auf, dal der Un-
terkantenwirbel bei beiden dargestellten
Féllen eine stéirkere Amplitude aufweist
als der jeweilige Oberkantenwirbel. Das
bekriftigt die Erkenntnisse der Groflen-
abschiatzung der Nachlaufstrukturen. Es
herrscht ein leichtes Ungleichgewicht in 10555340 50 60 70 80 90 100
Grofle und Intensitdt zwischen den beiden Strouhal-Zahl S,
Wirbeln. Allerdings werden hier auch die
Dicken der Grenzschichten auf Ober- und 5.10(d) Frequenzspektrum des lo-

. ) . kalen Druckbeiwerts ¢, an
Unterseite eine Rolle spielen. der Unterkante
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Abbildung 5.10: Darstellung der integralen und lokalen Frequenzspektren am HQ17-
Profil mit 1.5% Gurney-Flap
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5.5 turbulentes Zeitmaf3

Bei der Herleitung des verwendeten statistischen Turbulenzmodells (LLR) zur Schlie-
Bung der Reynolds-gemittelten Bilanzgleichungen wurde stets von stationéren Stro-
mungen ausgegangen . Daher ist die Verwendung bei instationidren Simulationen
(URANS) mit Vorsicht zu betrachten.
Nach Ansicht von Rung [Run00, Run02, Sch03] ist es wichtig, da§ das Frequenz-
band der numerisch aufgelosten transienten Stromung klar von den Frequenzen der
turbulenten Fluktuationen getrennt ist (spektrale Liicke). Uberlappen sich diese
beiden Bereiche, so kommt es zu nichtlinearen Wechselwirkungen zwischen Turbu-
lenz und transienter Grundstrémung. Diese Wechselwirkungen sollen dazu fiihren,
dal Energie irreversibel aus der transienten Stromung transferiert wird, was einem
zusitzlichen dissipativen Charakter entspricht.
Zur Abschéitzung der Qualitéit der instationédren, numerischen Simulation soll das
Frequenzband der aufgelosten transienten Stromung um ein bis zwei Groflenordnun-
gen unterhalb des modellierten Turbulenzspektrums liegen:
T 1 2
— =0(10") — O(10%) (5.4)
Ty
In Tabelle 5.4 sind fiir den Anstellwinkel 0° sowohl das dimensionslose Zeitmaf3
der transienten mittleren Geschwindigkeit (mittlere Periodendauer) T} als auch das
nach der Abschitzung (5.4) bestimmte dimensionslose turbulente Zeitmafl T} fur
alle Testfalle aufgefiihrt.

0.33% | 0.50% | 1.50% [ 2.00%

T 0.0285 [ 0.0513 | 0.0999 | 0.1248

T 0.0003 | 0.0005 | 0.0010 | 0.0012

tsoll

Tabelle 5.4: dimensionsloses Zeitmaf der instationdren Grundstréomung und das der
modellierten Turbulenz fiir verschiedene Gurney-Flaplédngen bei 0° An-
stellung

Das in den Simulationen ermittelte dimensionslose turbulente Zeitmafl im Hinter-
kantenbereich wird als Konturplot in Abbildung 5.11 dargestellt. Bei Betrachtung
dieser Konturplots fillt schnell auf, daf§ das nach Abschiatzung geforderte turbu-
lente Zeitmafl nirgends im Stromungsfeld erreicht wird. Allerdings néhrt sich das
erreichte Zeitmafl in den interessanten Bereichen, dem direkten Nachlauf hinter dem
Gurney-Flap, recht stark dem geforderten Zeitmafl an. Es zeigt sich, dafl das er-
mittelte turbulente Zeitmafl in den Bereichen, wo sich jeweils die hochturbulenten
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Ti-coo
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5.11(a) Gurney-Flaplange 0.33%

5.11(b) Gurney-Flaplidnge 0.50% 5.11(d) Gurney-Flaplinge 2.00%

Abbildung 5.11: Konturplot des turbulenten Zeitmafes bei 0° Anstellung

Nachlaufstrukturen bilden, deutlich sinkt. Daraus folgt, daf§ das Turbulenzmodell
tendenziell richtig arbeitet, auch wenn es die Qualitéitsabschéitzung nicht erreicht.
Dafiir zeigen aber die ermittelten und experimentell verglichenen Ergebnisse gute
Ubereinstimmung!
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6 Veranschaulichung einer realen Konfiguration

Um ein besseres Verstdndnis fiir die relevanten Dimensionen der Ergebnisse zu
bekommen, werden in diesem Abschnitt die erzeugten Daten dimensionsbehaftet
aufgefiihrt. Da alle Ergebnisse in dimensionsloser Form vorliegen, wurden diese
anhand einer ausgewéhlten Konfiguration bestimmt. Dazu diente der Versuchs-
fliigel des HQ17-Profils aus den experimentellen Untersuchungen von BECHERT,

MEYER und HAGE [Bec00].

Fliigeltiefe: le. =500mm =0.5m
Reynolds-Zahl: Re=1000000
2
kinematische Viskositéit: v =152-107° m
s

Anstromgeschwindigkeit:

o =304
S

6.1 Gurney-Flaplingen
tr = 0.33%1, = 0.00165m = 1.65mm
tr =05%I1. =0.0025m =2.5mm
trp =1.5%I1. =0.0075m = T7.5mm
trp =2.0%Il. =0.0lm =10mm
6.2 Mittlerer Wirbelradius
a=0° o =2° o =4°

Gurney-Flapliange 0.33%

Trmittel = 0.71D mm

Tmittel = 0.610 mm

T'mittel — 0.795 mm

Gurney-Flaplinge 0.50%

Tmittel = 1.030mm

Tmittel = 1.045 mm

Tmittel = 1.310 mm

Gurney-Flapliange 1.50%

Trmittel = 4.200 mm

Tmittel = 4.505 mm

Tmittel = 4.425 mm

Gurney-Flapliange 2.00%

Tmittel = 4.770mm

Tmittel = D.01D MM

Tmittel = 9.900mm

Tabelle 6.1: mittlerer Wirbelradius 7,,;1e; bei unterschiedlichen Gurney-Flaplingen
und Anstellwinkeln fiir den Versuchsfliigel
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6.3 Charakteristische Frequenz

a=0° a=2° a =4°
Gurney-Flaplange 0.33% || f = 213226 Hz | f =2315.26 Hz | f = 2376.06 H~z
Gurney-Flaplange 0.50% || f = 118621 Hz | f = 121843 Hz | f = 1279.23 Hz
Gurney-Flaplange 1.50% || f=608.61Hz | f=56240Hz | f=1532.00Hz
Gurney-Flaplange 2.00% || f=487.01Hz | f=476.6THz | f=440.80 Hz

Tabelle 6.2: Frequenz f des Auftriebsbeiwerts ¢, bei unterschiedlichen Gurney-
Flaplangen und Anstellwinkeln fiir den Versuchsfliigel

6.4 Zeitmalle

0.33% 0.50% 1.50% 2.00%
T 0.469ms | 0.844ms | 1.643ms | 2.053ms
T, || 4.687us | 8.437pus | 16.430 us | 20.526 ps

Tabelle 6.3: Zeitmafl der instationdren Grundstréomung und das der modellierten
Turbulenz fiir verschiedene Gurney-Flapldngen bei 0° Anstellung

Die Legende in Abbildung 5.11 auf Seite 62 lduft dimensioniert von 0ms bis hoch zu
1.645ms und zeigt das erreichte turbulente Zeitmaf fiir die Simulationen bei einem
Anstellwinkel von 0°.
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7 Zusammenfassung

Das Ziel dieser Arbeit war es, einen detaillierten Einblick in die Wirkungsweise
der instationdren Stromungsstrukturen im Nachlauf von Profilen mit Gurney-Flaps
zu erhalten. Als Methode wurde dazu die numerische Simulation der Reynolds-
gemittelten Bilanzgleichungen (RANS) verwendet. Anfangs erfolgte der Versuch,
den Einflu} eines Gurney-Flaps auf das aerodynamische Gesamtverhalten stationér
wiederzugeben.

Es wurden fiir die Untersuchungen zwei Profile verwendet, das HQ17- und das
NACA4412-Profil, welche unterschiedliche Hinterkantenformen (stumpf, spitz) auf-
weisen.

Im Bereich der aerodynamischen Beiwerte konnten nach der Wahl des ge-
eigneten Turbulenzmodells (LLR) gute Ergebnisse erzielt werden, welche sich
in weiten Bereichen mit vergleichbaren experimentellen Ergebnissen von BE-
CHERT/MEYER/HAGE [Bec00] decken. Geringfiigige Abweichungen sind in den
meisten Féllen auf die nicht korrekt vorhergesagten Transitionslagen zuriickzufiih-
ren.

So steigert das Gurney-Flap mit anwachsender Liange den Auftrieb eines Profils
(HQ17-max.57%, NACA4412-max.110%) deutlich, wobei die Raten der Steigerung
mit immer ldnger werdenden Gurney-Flaps kleiner werden. Gleichzeitig steigt der
Stromungswiderstand des Profils betrdchtlich an (HQ17-max.110%, NACA4412-
max.68%). Der Hauptanteil des Gesamtwiderstands wird dabei von den Nachlauf-
strukturen hinter dem Gurney-Flap verursacht.

Der EinfluB des Anstellwinkels im untersuchten Bereich ist gegeniiber dem der
Gurney-Flapldange vernachlissigbar klein. Eine erhchte Anstellung veréndert in ver-
gleichbaren Mafle den Auftrieb, wie das bei einem nackten Profil erfolgt.

Ein optimales Zusammenspiel der beiden aerodynamischen Beiwerte zeigt sich in
einer hohen aerodynamischen Giite, welche bei beiden Profilen neben dem nackten
Zustand nur fiir kleine Gurney-Flaps vorhanden ist.

Da, wie erwartet, die hinter dem Gurney-Flap sich bildenden, instationédren Stro-
mungsstrukturen einen groflen Einflufl auf das Widerstandsverhalten haben, war es
fiir die instationdren Simulationen Ziel, die Art der Strukturen und ihr zeitliches
Verhalten zu erfassen.

Es bilden sich an der Ober- sowie an der Unterkante entgegengesetzt periodische
Wirbel, sog. Zwillingswirbel. Diese Strukturen wachsen im zeitlichen Fortschreiten
und 16sen bei einer spezifischen Grofe (r,,i1e) ab, um sich dann in Form einer Wir-
belstrafle stromabwérts zu bewegen. Die Gestalt der Wirbel ist elliptischer Natur
mit einer Grofle von ungefihr der Hélfte der Gurney-Flaplinge. Dabei hat der Un-
terkantenwirbel stets etwas groflere Ausmafle und eine stérkere Intensitat. Da es sich
um eine gleichméfig periodische Wirbelstrafle handelt, werden die Nachlaufstruk-
turen durch eine eindeutige Frequenz im Spektrum charakterisiert. Mit wachsender
Lange des Gurney-Flaps verringert sich diese Frequenz. Es stellte sich heraus, daf
sich der instationdre Charakter der Profilumstromung mit Gurney-Flap allein aus
dem zeitabhingigen Verhalten der Nachlaufstrukturen bildet.
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Der Einflul der Anstellung ist auch bei der Entstehung der Nachlaufstrukturen
sehr gering. So ist lediglich eine leichte Verdanderung der charakteristischen Frequenz
sowie ein sich verkleinernder Oberkantenwirbel bei Erhohung des Anstellwinkels zu
beobachten.

Zusammengefafit stellt das Gurney-Flap eine gute Moglichkeit zur Auftriebssteige-
rung eines Profils mit kleinem konstruktiven Aufwand dar. Aufgrund der starken
Auftriebserhhung bei einer kleinen Bauweise ist ein Einsatz im Hochauftriebsbe-
reich denkbar. Auch die Verwendung des Gurney-Flaps im Reiseflug ist bei kleiner
Dimensionierung méglich. Lediglich der aus den Nachlaufstrukturen anwachsende
Widerstand ist bei einer praktischen Flug-Anwendung hinderlich. Allerdings 148t
die gleichméflige Form der Wirbelstrale aus relativ kleinen Strukturen geeignete
Beeinflussungen (splitter-plate, Nachlaufkoérper) zu, um moglicherweise das Wider-
standsverhalten dieser Nachlaufwirbel zu senken.
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A Transitionsmodell fiir laminare Abloseblase

Zusammenfassung

Ziel der Arbeit ist es, in den bestehenden ELAN2 Code eine Moglichkeit
der Bestimmung der Transitionslage zu implementieren. Hierzu wurde nur
die Art der Transition iiber einer laminaren Abldseblase beriicksichtigt. Wei-
terfithrende Ziele wiren die Stabilisierung der Lagefindung bei gleichzeitiger
Bestimmung des Strémungsfeldes sowie die Implementierung bei variabler
Blockstruktur.
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A.1 Einleitung

Der Ort des laminar-turbulenten Umschlags ist in der Simulation des Stromungs-
feldes von hoher Wichtigkeit. Nur mit der Angabe dieser Stellen ist gewéhrleistet,
dal durch verschiedenartiges Zuschalten des Turbulenzmodells die Rechnung kon-
vergiert und die Losung des Stromungsfeldes dem Realen anndhernd entspricht. In
dem Stromungsloser ELANZ2 ist eine fixierte Transitionslage eingebaut, was natiirlich
die Kenntnis dieser Lage voraussetzt. Eine geeignete Modifikation des Codes stellt
im gewissen Mafle die Bestimmung dieser durch einen relativ einfachen Algorithmus
bereit.

A.2 Hintergrund

Als Grundlage zur Modellierung dient die Transition iiber einer laminaren Ablose-
blase. Hierbei erfolgt nach laminarer Ablésung und der nachfolgenden Anfachung
der einsetzenden Schwankungen an der freien Scherschicht der Umschlag. Die nun
stark einsetzende Turbulenz diffundiert mehr Impuls in Stréomungsrichtung in das
Riickstromgebiet,wobei damit stetig der Riickstromgradient verringert wird, solange
bist die Stromung wieder anlegt. Es entsteht eine Abloseblase. Dieser Vorgang ist
natiirlich stark von der Reynoldszahl sowie auch von dem Medium abhéngig. Es ist
genauso moglich, dal der diffundierte Impuls nicht ausreicht den Riickstrémgradi-
enten zu verringern, und es bildet sich eine totale laminare Ablosung.

A.3 Modellierung

Der Hauptgedanke der Modellierung dieses Vorgangs liegt in der Zuschaltung der
Turbulenz-Produktion im laminaren Ablésepunkt. D.h., die numerische Transition
wird im Punkt der beginnenden laminaren Ablosung gesetzt. Somit besteht nicht
mehr eine festgesetzte Transitionsposition, sondern eine dynamische, da ja bei jedem
Iterationszyklus eine neue Abloseposition vorliegen kann. Damit pafit sich die Tran-
sitionslage dem numerischen Verlauf an. Ziel dieser Modellierung ist es, soweit eine
Transition in der Art vorliegt, daf3 sich die Position der Transition mit dem nume-
rischen Proze3 der wahren Position annédhert und in ihr konvergiert. Inwiefern das
gelingt, hangt natiirlich von der Iterationstiefe sowie von der Gitterbeschaffenheit
an der entsprechenden Wand ab.

A.4 Umsetzung

Zur Umsetzung wurden in erster Linie zwei Subroutinen in den Code implementiert.
Zum einen die Routine ,settrans®, in der die relevanten Seiten des Blocks ermit-
telt werden, in denen eine Wand existiert. Dabei werden wichtige Feldgréfen der
Wand in speziellen Feldern abgespeichert. Zum anderen die Routine ,fixtrans®, in
der nun zuerst der Staupunkt und dann im Folgenden die Transitionspositionen
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Index-aufwirts und Index-abwérts bestimmt werden. In der Routine ,settrans® er-
folgt nach Felderbelegung der Aufruf der Routine ,fixtrans“ und danach mit den
bekannten Transitionslagen die Initialisierung des Feldes ,FTRANS(IJ)* :

TANZAHL=IZAEHL
CALL FIXTRANS(IANZAHL,LS)
IZAEHL=0
DO 61 J=IBW(K,M,N,L),IEW(K,M,N,L)
IZAEHL=IZAEHL+1
XDUM=0.
IF(IZAEHL.LT.ITRAN1) XDUM=1.
IF(IZAEHL.GT.ITRAN2) XDUM=1.
DO 62 I=2,NIM
IJ=LI(I+IST)+J
FTRANS (IJ)=XDUM
62 CONTINUE
61 CONTINUE

Wie schon oben erwéihnt, erfolgt in der Routine ,fixtrans“ die eigentliche Bestim-
mung der Transitionspositionen. Dazu ist es notwendig als erstes den Staupunkt
(ISTAG) eines Profils zu ermitteln, um damit die Ober- bzw. Unterseite zu be-
stimmen. Hierzu wird das Druckmaximum an der Wand bestimmt. Zur eigentlichen
Transitionslagenbestimmung (ITRAN1,ITRAN2) wird anschliefend, ausgehend vom
ermittelten Staupunkt, indexauf- bzw. abwirts gelaufen, bis ein Ablésung durch ein
Vorzeichenwechsel der Wandschubspannung indiziert wird. Diese Positionen werden
dann als Transitionslagen an ,settrans® zuriick iibergeben :

DOUBLE PRECISION XWALL
INTEGER IANZAHL,IZAEHL,ISTAG,LS
CCCCCCCCCceeeeeeeeececeeeeceeeeceeeeeceeeeeeeeeeeeececceccecececececececececececececececececcccecce
C
C .. .DETERMINE STAGNATION POINT IN THE ARRAY BLP(IZAEHL)
ISTAG=1
DO 100 IZAEHL=1, TANZAHL
IF (BLP(IZAEHL).GT.BLP(ISTAG)) ISTAG=IZAEHL
100  CONTINUE
C ...FOLLOW UPSTREAM AND FIND LAMINAR SEPARATION
C (CHANGE IN BLTAUW)
DO 200 IZAEHL=(ISTAG-2), 1, -1
IF (BLTAUW(IZAEHL)*BLTAUW(IZAEHL+1) .LT.0) THEN
ITRAN1=IZAEHL
GOTO 250
ELSE
ITRAN1=IZAEHL
ENDIF
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200  CONTINUE
250  CONTINUE

Q

...FOLLOW DOWNSTREAM AND FIND LAMINAR SEPARATION
C (CHANGE IN BLTAUW)
DO 300 IZAEHL=(ISTAG+2), IANZAHL
IF (BLTAUW(IZAEHL)*BLTAUW(IZAEHL-1).LT.0) THEN
ITRAN2=IZAEHL
GOTO 350
ELSE
ITRAN2=IZAEHL
ENDIF
300  CONTINUE
350 CONTINUE
C ...DEFINE THE TRANSITION I-POSITIONS !!!

C ...OUTPUT DATA

WRITE(87,*) LS,BLX(ISTAG),BLX(ITRAN1),BLX(ITRAN2)
CALL FLUSH(87)

RETURN
END
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A.5 Erste Ergebnisse

Der modifizierte Code wurde von mir am nackten HQ17 Profil getestet. Hierzu
wurden bei einem Anstellwinkelbereich von 0° bis 20° mit einer Iterationstiefe von

14000 Simulationen durchgefiihrt.
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