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Zusammenfassung

Der

Bodeneffekt und das Fahrwerk haben einen starken Einfluss auf die Umstrdmung einer

Flugzeugkonfiguration und damit auch auf die zu erwartende Wirbelschleppe des Flugzeugs. Weiterhin
beeinflusst der Nachlauf des Fahrwerks die Entstehung und weitere Entwicklung der Wirbelschleppe. Im
Rahmen des DLR Projekts L-bows (Land-based and onboard wake systems) soll unter anderem mit Hilfe
numerischer Simulationen die Vorhersage von Wirbelschleppen verbessert werden. Hierzu sind moglichst
genaue CFD Daten der Umstromung der zu untersuchenden Flugzeugkonfiguration notwendig. Aus diesem
Grund wurden numerische Untersuchungen an einer realistischen Verkehrsflugzeugkonfiguration in
Hochauftriebskonfiguration mit und ohne Fahrwerk in unterschiedlichen Flughéhen im Bodeneffekt
durchgefiihrt. Dabei wurde die Flughéhe des Flugzeugs tber dem Boden in stationdren Stufen variiert.
Weiterhin wurde mit Hilfe instationdrer RANS Simulationen ein vereinfachtes Aufsetzmandver in Anlehnung

an ein reales Landemanover berechnet.

1. EINLEITUNG

Das DLR Projekt L-bows (Land-based and onboard wake
systems) beschéaftigt sich mit der Vorhersage und
Beeinflussung von Wirbelschleppen im Bereich der
kommerziellen Luftfahrt [1]. Ein Arbeitspaket des Projekts
befasst sich mit der hochgenauen Simulation von
Wirbelschleppen an Transportflugzeugkonfigurationen mit
Hilfe eines gekoppelten RANS LES Verfahren. Der
besondere Fokus dieser Untersuchungen liegt dabei auf
der Simulation der gesamten Lebensdauer der
Wirbelschleppe im Landeanflug des wirbelerzeugenden
Flugzeugs. Hierbei ist vor allem die Bewegung der
Wirbelschleppe am Boden bei unterschiedlichen
Windrichtungen und -starken sowie Mdglichkeiten der
Beeinflussung des Zerfalls der Wirbelschleppe von
Interesse. Als Wirbelerzeuger kommt im Projekt L-bows
ein Airbus A320 in Hochauftriebskonfiguration zum
Einsatz.

Im zur Anwendung kommenden gekoppelten RANS LES
Verfahren [2],[3] wird das Strémungsfeld um das
wirbelerzeugende Flugzeug mit Hilfe einer RANS
Simulation erzeugt und anschliefend zur Initialisierung
des LES Feldes durch dieses hindurch bewegt. Danach
wird in der LES Simulation die weitere Entwicklung der
Wirbelschleppe und deren Interaktion beispielsweise mit
dem Boden simuliert. Um eine mdoglichst genau
Berechnung der Wirbelschleppe zu ermdglichen ist also
ein moglichst genaues RANS Feld um den Wirbelerzeuger
notig. In den RANS Simulationen wurde daher groRer
Wert auf eine moglichst genaue Simulation der
Umstromung des Wirbelerzeugers gelegt. Hierzu lag fiir
die Simulationen ein sehr detaillietes CAD Modell des
Airbus A320 ,LATRA® in Hochauftriebskonfiguration
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inklusive Fahrwerk vor. Die Simulationen wurden sowohl
mit als auch ohne Fahrwerk durchgefiihrt. Zusatzlich
wurde der Einfluss des Bodeneffekts auf die Umstrémung
des Flugzeugs im Landeanflug durch die Simulation
unterschiedlicher Héhenstufen untersucht.

Neben den stationdren Rechnungen in unterschiedlichen
Hoéhenstufen wurde weiterhin eine instationdre Simulation
eines vereinfachten Landemandvers durchgefiihrt, um den
Einfluss der instationaren Annaherung des Flugzeugs an
den Boden und des Ausrotierens nach Aufsetzen auf die
FlugzeugumstrOmung genauer zu untersuchen.

Im Folgenden sollen nun die durchgefiihrten stationéaren
sowie instationdren RANS Simulationen und deren

Ergebnisse genauer vorgestellt werden.
2. GEOMETRIE UND NETZ
21.

Geometrie

BILD 1: CAD Modell - Uberblick

Im Projekt L-bows kommt als wirbelerzeugendes Flugzeug
ein Airbus A320 zum Einsatz. Fiir die RANS Simulationen
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stand ein sehr detailliertes CAD Modell des Airbus A320
JATRA* des DLR zur Verfugung. Verwendet wurde fir die
gezeigten Untersuchungen die Hochauftriebskonfiguration
LFull LDG* mit einem Ausschlag der Hinterkantenklappen
von Orisp = 40° und einem Ausschlag der Vorfliigel von

Osiat = 27°. Im CAD Modell sind neben den
Hochauftriebselementen die Vorfligelhalter, das |AE
V2500 Triebwerk, die Verkleidungen der

Klappenhalterungen sowie die Leitwerke enthalten.
Zusatzlich enthadlt das CAD Modell ein vereinfachtes

Haupt- und Bugfahrwerk. BILD 1 gibt einen Uberblick {iber
das verwendete CAD Modell.
vereinfachte Hauptfahrwerk gezeigt.

In BILD 2 ist das

BILD 2: CAD Modell - Hauptfahrwerk

Die stationaren Simulationen wurden sowohl mit als auch
ohne Fahrwerk durchgefiihrt. Die instationdre Simulation
des vereinfachten Aufsetzmandvers wurde mit der
Konfiguration ohne Fahrwerk durchgefihrt.

2.2, Netz

BILD 3: Centaur Quellsetzung

Im Projekt L-bows wurden hybrid unstrukturierte
Rechennetze verwendet. Die Rechennetze wurden mit
Hilfe des Programms Centaur [4] erstellt und basieren auf
den Erfahrungen aus dem Projekt HINVA [5],[8],[9], in
welchem ebenfalls die Airbus A320
Hochauftriebskonfiguration untersucht wurde. Die in L-
bows verwendeten Rechennetze orientieren sich dabei in
der Oberflaichenauflésung und der Auflésung der
Grenzschichten durch Prismenschichten an den HINVA
Rechennetzen. Zusatzlich wurden die Rechennetze im
Bereich der Nachlaufe und der Randwirbel von Fligel,
Hochauftriebshilfen, Fahrwerken und Leitwerken stark
verfeinert. Die Rechennetze verfiigen damit tUber eine sehr
hohe Auflésung um alle relevanten Strémungsphanomene
an der Airbus A320 Hochauftriebskonfiguration
wiederzugeben. Die Grenzschichten wurden im gesamten
Rechennetz auf allen reibungsbehafteten Oberflachen
durch 40 Prismenschichten aufgelost. BILD 3 zeigt die in
Centaur gesetzten Volumenquellen zur Verfeinerung des
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Rechennetzes.
Ausschnitt

BILD 4 zeigt exemplarisch einen
des Oberflachennetzes im Bereich des

Hauptfahrwerks.
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BILD 4: Netz Hauptfahrwerk

Da im Projekt die Simulation unterschiedlicher
Hohenstufen realisiert werden sollte, wurde ein Ansatz
aus mehreren Netzblécken fir die Vernetzung gewahlt.
Bei diesem Ansatz wird das zu berechnende Volumen in
unterschiedliche sich gegenseitig Uberlappende Bldcke
unterteilt und diese Blocke unabhangig voneinander
vernetzt. AnschlieBend werden die Netzblocke im
Stromungsléser  zueinander  positioniert und  die
Stromungslésung fir das Gesamtvolumen errechnet.
Durch diesen Ansatz ist es mdglich je einen Netzblock fiir
die eigentliche Flugzeugkonfiguration bzw. das Fernfeld
mit Boden zu erzeugen. Durch die Positionierung der
einzelnen Netzblécke im Strdomungsloser werden dann die
unterschiedlichen Hoéhenstufen unter Verwendung immer
identischer Netze realisiert. BILD 5 zeigt beispielhaft die
Anordnung dieser Netzblécke fiur eine Hoéhenstufe. Die
nicht benétigten Netzteile hinter dem Flugzeug bzw. unter
dem Boden werden in der Simulation ausgeblendet.

BILD 5: Ubersicht Aufbau Netzblécke
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BILD 6: Schnitt durch das Rechennetz vor der
automatischen Verfeinerung

S
AYAN
S

BILD 7: Schnitt durch das Rechennetz nach der
automatischen Verfeinerung

Um eine noch genauere Simulation der Umstromung der
Flugzeugkonfiguration zu ermdglichen, wurden die

Rechennetze flir jede HoOhenstufe mit Hilfe der
automatischen  Netzverfeinerung des  verwendeten
Strdomungslésers in mehreren Schritten lokal weiter

verfeinert. Die Verfeinerung basiert dabei auf einer vom
Nutzer gewahlten Sensorfunktion und kann lokal vom
Nutzer begrenzt werden. In diesem Fall wurden die
Verfeinerung lokal auf die Randwirbel und Nachlaufe
beschrankt. Als Sensorfunktion kam die Differenz des
Totaldrucks zwischen zwei benachbarten Netzpunkten
zum Einsatz. Insgesamt wurden die Rechennetze fir jede
Konfiguration mit und ohne Fahrwerk fur jede Hohenstufe
in neun Schritten verfeinert. BILD 6 und BILD 7 zeigen
einen Schnitt durch das Rechennetz im Nachlauf des
Hauptfligels vor und nach der automatischen
Verfeinerung des Rechennetzes. Gut zu erkennen sind die
Verfeinerungen im direkten Nachlauf des Fllgels sowie in
den Randwirbeln der Hochauftriebselemente und der
Flugelspitze.

Anzahl Oberflachenelemente 2.7e+06
Anzahl Prismen 72e+06
Gesamtpunktzahl 61e+06

TAB 1: Punktzahlen der verwendeten Rechennetze
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In TAB 1 ist die Anzahl der Punkte und Elemente des
Rechennetzes vor der automatischen Netzverfeinerung
wahrend der Simulation aufgezeigt. Durch die
automatische  Netzverfeinerung erhohte sich  die
Gesamtpunktzahl der Netze um etwa 15%.

3. STROMUNGSLOSER UND
STROMUNGSBEDINGUNGEN

3.1. Stromungsloser

Der DLR TAU Code [6] wurde im Projekt als
Stréomungsloser fir die RANS Simulationen verwendet.
Der DLR TAU Code ist ein kompressibler, unstrukturierter
finite Volumen Ldser fur die Reynolds gemittelten Navier-
Stokes Gleichungen.

Fir die vorgestellten Rechnungen wurde das Spalart-
Allmaras (SAQ) Turbulenzmodell [7] verwendet. Das SAO
Turbulenzmodell ist robust und fiir die Berechnung
komplexer  Hochauftriebskonfigurationen  hinreichend
validiert [8],[9],[10]. Die Berechnung der Zeitschritte
erfolgte mittels des lower-upper symmetric Gaul-Seidel
(LU-SGS) Schemas. Ein Matrixdissipationsschema wurde
fur die kinstliche Dissipation verwendet. Zur
Konvergenzbeschleunigung kam ein 3v Multigitterzyklus
zur Anwendung.

Fir die instationdare Simulation des vereinfachten
Aufsetzmandvers wurden mit Hilfe eines dualen
Zeitschrittverfahrens die instationaren Reynolds
gemittelten  Navier-Stokes Gleichungen geldst. Die

Bewegung des Flugzeugs wurde mit Hilfe sich relativ
zueinander bewegender Netzblécke fir das Flugzeug und
das Fernfeld inklusive Boden implementiert.

Alle  Oberflachen des  Flugzeugs wurden als
reibungsbehaftete Navier-Stokes-Wande simuliert, der
Boden als nicht reibungsbehaftete Euler-Wand. Das
Triebwerk wurde in der Simulation als Durchflussgondel
behandelt.

3.2,

Die verwendeten Strémungsbedingungen sind aus realen
Landemanévern des Airbus A320 ,ATRA" abgeleitet und
beziehen sich auf die Internationale Standardatmosphéare
(ISA) bei einer Hohe von h = 0 m. Daraus ergeben sich
die in TAB 2 dargestellten Strémungsbedingungen.

Stromungsbedingungen

Dichte p = 1.225 kg/kg?®
Druck p = 101325 N/m?
Temperatur T=288.15K
Geschwindigkeit v =64 m/s
Machzahl Ma =0.188
Reynoldszahl Re = 18.4e+06

TAB 2: Strémungsbedingen
3.21.

Die stationdren Simulationen wurden bei konstantem
Anstellwinkel in acht Hohenstufen zwischen h = 0 m und
h = 175 m mit und ohne Fahrwerk durchgefiihrt. Die

Stationare Simulationen
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Flughthe h bezieht sich dabei auf die Hbéhe des
Hauptfahrwerks tiber dem Boden. Der Anstellwinkel wurde
in diesen Simulationen konstant bei a = 6° gehalten. Dies
entspricht einem aus realen Landemandvern abgeleiteten
mittleren Anstellwinkel.

3.2.2. Simulation des Aufsetzmanover

Fir die instationdre Simulation des vereinfachten
Aufsetzmandvers wurde sich an realen Landeanfligen
des Airbus A320 ,ATRA® orientiert. Das vereinfachte
Aufsetzmandver besteht aus einem Sinkflug mit
konstanter =~ Bahngeschwindigkeit und  konstantem
Bahnwinkel bei ebenfalls konstantem Anstellwinkel bis
zum Aufsetzen. Nach dem Aufsetzen rotiert das Flugzeug
bei konstanter X Geschwindigkeit zurick auf einen
Anstellwinkel von a = 0°. Wahrend des Sinkfluges betragt
der Anstellwinkel, wie auch in den stationaren
Simulationen, konstant a = 6°. Dieser Anstellwinkel ergibt
sich aus einem festen geometrischen Anstellwinkel der
Flugzeugkonfiguration und aus der Uberlagerung der X
bzw. Z Komponente der Fluggeschwindigkeit.

In BILD 8 ist fur das vereinfachte Aufsetzmandver der
Verlauf von Flughdhe und Anstellwinkel Uber der Zeit
dargestellt.
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BILD 8: Verlauf von Flugh6éhe und geometrischer
Anstellwinkel wahrend des Aufsetzmandvers

Auf Grund der relativ langen zu simulierenden Zeitspanne
konnte fiur den physikalischen Zeitschritt in der
instationdren Simulation nur ein relativ grober Wert von
At = 0.05 s verwendet werden. Dieser relativ grolRe
Zeitschritt ist aber in Anbetracht der geringen Dynamik
des untersuchten Mandvers, sowie der insgesamt sehr
stationdren Stromungsverhaltnisse akzeptabel.

4. ERGEBNISSE

Im Folgenden sollen die Ergebnisse der Simulationen
diskutiert werden. Zunachst wird dazu der Einfluss des
Fahrwerks auf die Umstrémung der Flugzeugkonfiguration
ndher betrachtet. Anschliefend wir der Einfluss des
Bodeneffekts untersucht. Zuletzt soll das vereinfachte
instationare Aufsetzmandver betrachtet werden.
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41.

Stationare Simulationen

BILD 9: Schnitt hinter dem Fliigel, vor der automatische
Netzverfeinerung, Farben: Totaldruck, Konfiguration mit
Fahrwerk, h = 15m

BILD 10: Schnitt hinter dem Fliigel, nach neun
automatischen Verfeinerungsschritten, Farben:
Totaldruck, Konfiguration mit Fahrwerk, h = 15m

In den Abbildungen BILD 9 und BILD 10 ist der Einfluss
der automatischen Netzverfeinerung auf die Auflésung
des Flugelnachlaufs gezeigt. BILD 9 zeigt einen Schnitt
durch das Rechengebiet kurz hinter dem Hauptflligel vor
der ersten automatischen Netzverfeinerung. Der  Schnitt
ist mit dem Totaldruck eingefarbt. BILD 10 zeigt den
gleichen Schnitt wie BILD 9, dies allerdings nach neun
automatischen Verfeinerungsschritten. Im Vergleich der
beiden Schnitte ist sehr gut der Effekt der
Netzverfeinerung erkennbar. Im Vergleich zeigt der
Nachlauf nach der Verfeinerung in BILD 10 deutlich feiner
aufgeldste Details. Vor allem im AuRenfligelbereich
werden die Strukturen im Nachlauf deutlich feiner
aufgelost.
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BILD 11: Typischer Konvergenzverlauf der stationaren
Rechnungen
Exemplarisch fir die im Projekt durchgefiihrten

stationaren Simulationen ist in BILD 11 der typische
Konvergenzverlauf einer Simulation gezeigt. Gezeigt sind
die Verlaufe des Dichteresiduums und des Auftriebs- und
Widerstandsbeiwerts. Das Dichteresiduum fallt im Verlauf
der Simulation um Uber vier Gréflenordnungen und die
Amplituden der Schwingungen in Auftriebs- und
Widerstandbeiwert gehen auf sehr geringe Werte zurlick,
so dass flr die durchgeflihrten Simulationen von einem
guten Konvergenzniveau ausgegangen werden kann. In
der Abbildung sind auch die einzelnen Schritte der
automatischen Netzverfeinerung durch Ausschlage im
Dichteresiduum zu erkennen. Ebenfalls wird deutlich,
dass, fur die betrachtete Simulation, eine weitere
Verfeinerung des Rechennetzes fiir eine weitere
stationare Simulation nicht sinnvoll ware, da sich mit den
letzten Verfeinerungsschritten das Dichteresiduum auf
einem leicht héherem Niveau einschwingt und die
Amplituden der Schwingungen in den aerodynamischen
Beiwerten nach dem letzten Verfeinerungsschritt sogar
leicht ansteigen.

\ AAC|=0. ;

g
-]
N+

Lift Coefficient C,_ [-]
N
\
}
|
\
|
|
|
]
1
it \I L
Drag Coefficient C [-]

C, with gear
/ o ——e—— C, with gear =
— -

X2 e
‘
i

N N R T I i
0 5 10 15 20 25
Altitude h [m]
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Der Verlauf von Auftriebs- und Widerstandsbeiwert tber
der Flughohe fir die Konfigurationen mit und ohne
Fahrwerk in Bodenndhe ist in BILD 12 fir Flughthen
zwischen h = 175 m und h = 20 m gezeigt. Fir eine
Flughohe von h = 125 m ergeben sich nahezu keine
Anderungen im Vergleich zu den Werten bei h = 25 m. In
den folgenden Abschnitten soll nun der Einfluss von
Boden und Fahrwerk separat untersucht werden.

4.11.

Wie in BILD 12 zu erkennen ist, hat das Fahrwerk keinen
signifikanten Einfluss auf den Auftriebsbeiwert der
Konfiguration. Dies gilt fiir alle betrachteten Flughéhen. Im
Gegensatz zum Einfluss des Fahrwerks auf den
Auftriebsbeiwert ist der Einfluss auf den
Widerstandsbeiwert in allen untersuchten Flughdhen
deutlich zu erkennen.

Einfluss des Fahrwerks

Der Einfluss des Fahrwerks auf den Auftriebsbeiwert ist
deshalb nicht signifikant, da die Stérung der
Fligelumstrdmung nur sehr lokal begrenzt auf der
Fligelunterseite bzw. im vorderen Rumpfbereich auftritt.
Nahezu der gesamte Fligel, vor allem die Flligeloberseite,
der Rumpf und die Leitwerke sind durch das Fahrwerk
nicht beeinflusst. Zusatzlich produzieren die
Fahrwerksflachen selbst keinen nennenswerten Auf- bzw.
Abtrieb.

Im Gegensatz zum Einfluss des Fahrwerks auf den
Auftriebsbeiwert  ist dessen  Einfluss auf den
Widerstandsbeiwert sehr deutlich. Dies liegt daran, dass
sich das Fahrwerk als stumpfer Koérper mit sehr groRRer
Stirnflache direkt in der freien Anstromung unter dem
Fligel bzw. dem Rumpf befindet und damit einen grofRen
Widerstandkérper bildet. Der Einfluss des Fahrwerks auf
den Widerstand nimmt mit abnehmender Flughdhe ab.
Dies ist durch die im Bereich des Hauptfahrwerks durch
den Bodeneffekt, siehe Abschnitt 4.1.2, mit abnehmender

Flughthe ebenfalls abnehmende Strdmungs-
geschwindigkeit zur erklaren. Dadurch sinkt mit
abnehmender Flughéhe der Ilokale Staudruck am

Hauptfahrwerk und damit dessen Widerstand und in Folge
reduziert sich somit der Widerstandsbeiwert der
Gesamtkonfiguration.

In den Bildern BILD 13 und BILD 14 ist exemplarisch fir
eine Héhe von h = 15 m der Einfluss des Hauptfahrwerks
auf den Nachlauf des Fligels zu sehen. Gezeigt wird der
Totaldruck in einer Schnittebene kurz hinter dem Fllgel.
Gut zu erkennen ist in beiden Abbildungen der starke
Totaldruckverlust im Nachlauf des Fligels und des
Triebwerks. Zusatzlich ist der sehr starke und grof3flachige
Totaldruckverlust in der Strdmung hinter dem
Hauptfahrwerk zu erkennen. Der Nachlauf des Fligels
und der Triebwerksgondel ist durch die Prasenz des
Fahrwerksnachlaufs nicht signifikant verandert. Es ist
allerdings anzunehmen, dass der starke Nachlauf des
Hauptfahrwerks einen Einfluss auf die Bildung und
Entwicklung der Wirbelschleppe des Gesamtflugzeugs
nimmt. Dies soll in den spéateren gekoppelten RANS LES
Simulationen der Wirbelschleppe in diesem Projekt
untersucht werden. Ebenfalls in diesem Schnitt noch gut
zu erkennen ist der Totaldruckverlust durch das
Bugfahrwerk unter dem Rumpf.
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BILD 13: Schnitt hinter dem Flugel, Farben: Totaldruck,
Konfiguration mit Fahrwerk, h = 15m

BILD 14: Schnitt hinter dem Fligel, Farben: Totaldruck,
Konfiguration ohne Fahrwerk, h =15 m

Die Abbildungen BILD 15 und BILD 16 zeigen, fur eine
Flughéhe von h = 15 m Druckverteilungen fiir beide
Konfigurationen in einem Schnitt am Innenfligel leicht
versetzt neben dem Hauptfahrwerk, BILD 15, und in
einem Schnitt am AuRenfligel, BILD 16. Im Schnitt am
Innenfligel ist zwischen beiden Konfigurationen ein
leichter Unterschied im Druckbeiwert auf der Unterseite
des Hauptfligels zu erkennen. An der Konfiguration mit
Fahrwerk ist der Druck auf der Fligelunterseite leicht
hoéher als an der Konfiguration ohne Fahrwerk. Grund
hierfir ist die Verblockung der Strémung zwischen und
Triebwerk und Rumpf, welche hier zu einer leichten
Druckerh6hung im Fahrwerksbereich fuhrt. Im restlichen
Bereich des Schnittes am Innenfligel sind keine
signifikanten  Unterschiede in der Druckverteilung

erkennbar. In der Druckverteilung des Schnittes am
AuBlenfligel ist kein Einfluss des Fahrwerks mehr
erkennbar.
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BILD 15: Druckverteilung Innenfliigel, h= 15 m
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BILD 16: Druckverteilung Auf3enfligel, h= 15 m

4.1.2. Einfluss des Bodeneffekts

Nach der Theorie des Bodeneffekts, siehe z.B. [11], die
sich potentialtheoretisch durch eine Spiegelung des
Wirbelsystems des Flugzeugs am Boden erklaren lasst,
gilt fur Konfigurationen bei moderaten Anstellwinkeln und
relativ geringen Auftriebsbeiwerten, dass mit Annaherung
an den Boden bei konstantem Anstellwinkel der Auftrieb
ansteigt und gleichzeitig der Widerstand deutlich abnimmt.
Fir Konfigurationen bei hohen Auftriebsbeiwerten und
ausgefahrenen Landeklappen und sehr geringen
Flughdhen gilt fir den Auftrieb ein gegenteiliger Effekt.
Wie in BILD 12 zu entnehmen ist, ergibt sich fiir die hier
betrachteten Konfigurationen mit abnehmender Flughdhe
ein Anstieg des Auftriebsbeiwerts und eine Abnahme des
Widerstandsbeiwerts beobachten.

Da die betrachteten Konfigurationen Uber ausgefahrene
Landeklappen verfligen und bei moderatem Anstellwinkel
einen groRen Bereich an Flughdhen abdecken, ist hier
eine genauere komponentenweise Betrachtung zur
Erklarung der beobachteten Effekte notwendig.
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BILD 17: Auftriebs- und Widerstandsbeiwert Gber der
Flughéhe fur Fligel, Rumpf und Héhenleitwerk an der
Konfiguration ohne Fahrwerk

In Abbildung BILD 17 ist eine Auftragung des Verlaufs von
Auftriebs- und Widerstandsbeiwerts des Flugels inklusive
Hochauftriebshilfen, des Rumpfes und des Hohenleitwerks
Uber der Flughohe gezeigt. Zu erkennen ist, dass der
Auftriebsbeiwert des Flugels mit abnehmender Flughthe
zunachst ansteigt und bei sehr geringen Flughdhen wieder
leicht abnimmt. Dem  gegenuber steigen die
Auftriebsbeiwerte von Rumpf und Ho6henleitwerk mit
abnehmender Flughdéhe an. Bei Anndherung an den
Boden erhéht sich unter anderem unter dem Flugzeug das
Druckniveau durch einen Aufstau der Anstrdmung
zwischen Boden und Flugzeug. Grund fiir die im Vergleich
zum freien Flug reduzierte Strémungsgeschwindigkeit
zwischen Flugzeug und Boden ist der Einfluss des am
Boden gespiegelten Wirbelsystems der
Flugzeugkonfiguration, die sich unter dem Flugzeug in
einer induzierten  Geschwindigkeit entgegen der
eigentlichen  Strémungsrichtung auswirkt.  Hierdurch
verlangsamt sich die Strémung zwischen
Flugzeugkonfiguration und Boden im Vergleich zum freien
Flug und der statische Druck steigt in diesem Bereich an.

Weiterhin nimmt hierdurch allerdings auch bei sehr
geringen Bodenabstanden oder sehr hohen
Auftriebsbeiwerten, beispielsweise an Fligeln  mit
ausgeschlagen Hochauftriebshilfen, die relative

Stromungsgeschwindigkeit am Fligel und damit die
Zirkulation deutlich ab, wodurch ein negativer Effekt auf
den Auftriebsbeiwert entsteht. Dieser gegenteilige Effekt
Uberlagert den auf den Auftrieb positiven Druckeffekt und
kann bei sehr geringen Flughéhen und hohen
Auftriebsbeiwerten zu einer Umkehr der Bodeneffekts
fuhren. Sehr gut zu sehen ist dieser Effekt der Erh6hung
der Druckes zwischen Flugzeug und Boden in
Abbildungen BILD 18 und BILD 19. Die Abbildungen
zeigen jeweils in den Simulationsergebnissen eine Flache
konstanten Drucks, 0 < cp < 1, in den Flughéhen h = 15 m
und h = 5 m. Gut zu erkennen ist, wie sich die Flache
konstanten positiven Druckbeiwerts bei Annaherung an
den Boden ausdehnt. Durch diese erhdhten
Druckbeiwerte auf der Unterseite der
Flugzeugkonfiguration steigt mit abnehmender Flughthe
der Auftriebsbeiwert von Rumpf und Leitwerk an. Dieser
Effekt lasst sich allerdings nicht direkt auf den Fligel
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Ubertragen. Zwar zeigt auch hier die Unterseite des
Fligels eine Erhéhung des Druckbeiwerts, siehe
Abbildungen BILD 20 und BILD 21, allerdings ist auf der
Oberseite des Hauptfligelfligels mit Abnahme der
Flugh6he eine Zunahme des Druckbeiwerts sichtbar.
Weiterhin  ist in den Abbildungen an den
Hinterkantenklappen eine Abnahme der Zirkulation und
damit des Auftriebs erkennbar. Lediglich am Vorfligel
steigen die Saugspitzen und damit auch die Zirkulation mit
abnehmender Flughdéhe auf Grund des durch den
Bodeneffekt erhéhten induzierten Anstellwinkels an. Die
beschriebenen Effekte sind am Innenfliigel auf Grund des
groBeren Verhaltnisses von lokaler Fllgeltiefe zu lokalem
Bodenabstand starker ausgepragt als am Aufenfligel.
Insgesamt filhrt die Uberlagerung dieser Effekte zu einer
Zunahme des Auftriebsbeiwerts am Fliigel bei den
gréBeren der betrachteten Flughéhen und zu einer
leichten Abnahme des Auftriebsbeiwerts bei sehr kleinen
Bodenabstanden. Dabei findet zusatzlich eine leichte
Verschiebung der Auftriebsverteilung vom
AuBenfligelbereich in Richtung Innenfliigel statt, siehe
Abbildung BILD 22.

BILD 18: Isoflache des Druckbeiwerts, h = 15 m

BILD 19: Isoflache des Druckbeiwerts, h =5 m

Die Reduktion des Abtriebs am Hoéhenleitwerk hat neben
dem Einfluss auf den Gesamtauftrieb der Konfiguration
einen Einfluss auf die Trimmung des Flugzeugs. Durch die
Reduktion des Abtriebs am Hoéhenleitwerk muss im realen
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Flug zur  Wiederherstellung eines  getrimmten
Flugzustandes zusatzlicher Abtrieb am Hohenleitwerk
durch einen zusatzlichen Ausschlag des Ho&henruders
erzeugt werden. Dies wiirde den Auftriebsgewinn durch
den Bodeneffekt am Hohenleitwerk bezogen auf die
Gesamtkonfiguration reduzieren. Dieser Effekt wurde in
den hier gezeigten Arbeiten allerdings nicht berlicksichtigt.
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BILD 20: Druckverteilung Innenfliigel fiir verschiedene
Flugh6éhen
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BILD 21: Druckverteilung AufRenfligel fir verschiedene
Flugh6éhen

Ebenfalls aus der Abbildung BILD 17 zu entnehmen ist,
dass die Reduktion des Widerstands der
Gesamtkonfiguration vor allem auf die Reduktion des
Widerstands am Flugel zuriickgeht. Im Gegensatz zum
Fligel, an dem der Widerstand mit abnehmender
Flughdéhe stark abnimmt, nimmt der Widerstand am
Hohenleitwerk und am Rumpf mit abnehmender Flughthe
sogar leicht zu. Der Grund fir die Reduktion des
Widerstands am Fligel beim Flug im Bodeneffekt im
Vergleich zum Flug auferhalb des Bodeneffekts ist zum
einen in einer Reduktion des induzierten Widerstands zu
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finden. Zum anderen fiihrt die Reduktion der lokalen
Stromungsgeschwindigkeit zwischen Flugzeug und Boden
zu einer Reduktion des Reibungswiderstandes an der
Unterseite des Flugels. Der leichte Anstieg des
Widerstandbeiwerts an Rumpf und Héhenleitwerk geht auf
die Druckerhéhung unter der Konfiguration zuriick, die
sich durch den Anstellwinkel der Konfiguration auch als
leichte Kraft gegen die Flugrichtung und somit als
Widerstand bemerkbar macht.

Local Lift Coefficient C, [-]

Y Coordinate [m]

BILD 22: Einfluss des Bodeneffekts auf die spannweitige
Auftriebsverteilung am Fligel

In Abschnitt 4.1.1 wurde bereits der bei Annaherung an
den Boden geringer werdende Einfluss des Fahrwerks
kurz thematisiert. Das Abnehmen des Einflusses des
Fahrwerks auf den Widerstand der Gesamtkonfiguration
lasst sich durch die Abnahme der
Stromungsgeschwindigkeit auf Grund des Bodeneffekts
und die damit verbundene Reduktion des Staudrucks
unter dem Fligel im Bereich des Fahrwerks erklaren. Die
Abbildungen BILD 23 und BILD 24 zeigen die X
Komponente der Strdmungsgeschwindigkeit unter dem
Flugel fur die Flughéhen h = 2.5 m und h = 20 m fir den
Fall ohne Fahrwerk. Sehr gut ist die deutlich geringere
Stromungsgeschwindigkeit unter dem Fligel in der
Abbildung mit der geringeren Flughthe zu erkennen.
Diese Reduktion der Stromungsgeschwindigkeit hat eine
Reduktion des Staudrucks und damit des
Widerstandsanteils des Fahrwerks fir geringere
Flughdhen zur Folge.
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BILD 23: X Komponente der Stromungsgeschwindigkeit in
Schnitt auf Héhe des Hauptfahrwerks, h =2.5 m

BILD 24: X Komponente der Stromungsgeschwindigkeit in
Schnitt auf Hohe des Hauptfahrwerks, h =20 m

Die Abbildung BILD 25 zeigt den Einfluss des
Bodeneffekts auf den Nachlauf des Hauptfligels fur die
Flughéhen von h = 25 m und h = 20 m. Anhand des
Totaldrucks in einem Schnitt einige Meter hinter dem
Fligel. Gut zu erkennen ist, dass die grofiten
Unterschiede bei den zwei betrachteten Flughdhen im
Bereich des Innenfliigels zu finden sind. Im AuReren
Bereich des Aufienfliigels ist nahezu kein Unterschied in
den Nachlaufen erkennbar. Die Position der Randwirbel
von Landeklappe und Fliigelspitze bleibt ebenso wie die
Starke des Totaldruckverlusts in den Wirbeln bei den
beiden Flughthen nahezu identisch. Im Innenfliigelbereich
ist der Totaldruckverlust im Nachlauf fur die Konfiguration
bei h = 2.5 m etwas starker ausgepragt. Weiterhin ist der
gesamte Nachlauf im Innenfliigelbereich leicht nach oben
verschoben. Die Verschiebung des Nachlaufs nach oben
ist in durch den auf Grund des Bodeneffekts
abgeschwachten Abwind hinter dem Fliigel zu erklaren.
Die Verstarkung des Totaldruckverlusts im Nachlauf des
Innenfligels kann durch eine Aufweitung der
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Grenzschichtstromung Gber dem Hauptfligels sowie der
Nachlaufstromung des Vorfliigels durch die bei geringeren
Flughthen starkeren Druckgradienten auf der Oberseite
des Hauptfliigels, siehe BILD 20, erklart werden. Die
beobachtete  Verstdrkung und Verschiebung des
Nachlaufs im Innenfliigelbereich dirfte einen signifikanten
Einfluss auf die Bildung der Wirbelschleppe haben. Daher
ist davon auszugehen, dass der Bodeneffekt einen

sichtbaren Einfluss auf die Bildung der Wirbelschleppe der
betrachteten Konfiguration hat. Weiterhin diirfte durch den
auf Grund des Bodens geschwéachten Abwinds hinter dem
Fligel die Entwicklung der Wirbelschleppe beeinflusst
werden.

BILD 25: Einfluss des Bodeneffekts auf den Nachlauf des
Fligels

4.2. Simulation des Aufsetzmanodver

In der Abbildung BILD 26 ist der Verlauf des
Auftriebsbeiwerts, des Widerstandsbeiwerts und der
Flughthe Uber der physikalischen Zeit aufgetragen. Die
jeweils dunne Linie zeigt den instationaren Verlauf der
aerodynamischen Beiwerte. Die dick gezeichnete Linie
zeigt den durch ein Polynom zweiten Grades geglatteten
Verlauf der aerodynamischen Beiwerte fir Flughdhen
gréBer h = 0 m. Die Punkte zeigen die entsprechenden
aerodynamischen Beiwerte aus den stationaren
Simulationen. Es ist zu erkennen, dass die
aerodynamischen Beiwerte nur sehr geringe instationare
Oszillationen aufweisen und nah dem Verlauf der
geglatteten Kurven folgen. Die geglatteten Kurven geben
fur Flughdhen gréRer h = 0 m sehr gut den theoretisch zu
erwarten Verlauf der aerodynamischen Beiwerte im
Bodeneffekt, siehe Abschnitt 4.1.2, wieder. Die zu
beobachtenden kleineren Oszillationen in den  nicht
geglatteten Kurven sind auf kleinere instationare
Stromungsablésungen auf der  Hinterkantenklappe
zurickzufuhren. Es zeigt sich weiterhin eine sehr gute
Ubereinstimmung mit den Ergebnissen der stationaren
Simulationen. Die zu erkennenden Abweichungen
zwischen den stationaren Ergebnissen und den
aerodynamischen Beiwerten aus der instationaren
Mandéversimulation  lassen  sich  ebenfalls  durch
instationdre Effekte im Bereich der Hinterkantenklappe
erklaren, die in den stationdren Rechnungen bedingt
durch das stationdre Verfahren nicht korrekt
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wiedergegeben werden kénnen. Nach dem Aufsetzen des
Flugzeugs auf den Boden entfallt die Z Komponenten der
Flugzeugbewegung und dadurch sinkt abrupt der
Anstellwinkel der Flugzeugkonfiguration. In den Verlaufen
der aerodynamischen Beiwerte drickt sich dies durch
einen Sprung in Auftriebs- und Widerstandsbeiwert aus.
Wahrend des darauf folgenden Rotierens der
Konfiguration auf einen Anstellwinkel von a = 0° erfahrt
das Flugzeug durch die Uberlagerung der Rotation mit der
Horizontalgeschwindigkeit einen leicht vergroRerten
Anstellwinkel und der Auftriebsbeiwert steigt mit Beginn
des Rotierens wieder sprunghaft an, um anschlielfend
linear bis zum Erreichen von a = 0° abzufallen.
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BILD 26: Verlauf von Ca, Cw und der Flughdhe uber der
Simulationszeit

Da sich die Ph&nomene der instationaren
Mandversimulation vor dem Aufsetzen nicht signifikant
von denen der stationaren Simulationen unterscheiden,
wird im Folgenden genauer auf die Effekte nach dem
Aufsetzen eingegangen.

0.05 s after touchdown
after rotation to o. = 0°
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BILD 27: Druckverteilungen in Schnitt am Innenflligel
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0.05 s after touchdown
after rotation to = 0°
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BILD 28: Druckverteilungen in Schnitt am AuBenflligel

In den Abbildungen BILD 27 und BILD 28 sind die
Druckverteilungen in je einem Schnitt am Innen- bzw. am
AuBenfliigel fir die Zeitpunkte direkt nach dem Aufsetzen
und nach dem Rotieren gezeigt. Sehr gut zu erkennen ist
am Vorfligel und an der Vorderkante des Hauptfliigels der
Ruckgang der Saugspitzen auf Grund der Verringerung
des Anstellwinkels wahrend des Rotierens. Im Staupunkt
am Hauptfligel steigt wahrend des Rotierens der Druck
an. Ausléser hierfir ist die Zunahme  der
Stromungsgeschwindigkeit und damit des Staudrucks der
lokalen Stromung auf Grund der Reduktion des
Bodeneffektes durch den abnehmenden Auftriebsbeiwert.
An der Hinterkantenklappe ist ebenfalls in beiden
Schnitten eine Zunahme des Drucks im Staupunkt
erkennbar. Im  Gegensatz zu den  vorderen
Flugelelementen erhoht sich hingegen in beiden Schnitten
an der Hinterkantenklappe die Saugspitze. Dies geschieht

ebenfalls auf Grund der erhohten
Stromungsgeschwindigkeit zwischen Flugzeug und
Boden, so dass sich trotz der Reduktion des

Anstellwinkels an der Hinterkantenklappe die Zirkulation
erhoht. Als Folge der Verstarkung der Saugspitze an der
Hinterkantenklappe verringert sich in beiden betrachteten
Schnitten nach der Rotation zusatzlich das Druckniveau
an der Hinterkante der Oberseite des Hauptfliigels. Durch
die erhdhte Zirkulation an der Hinterkantenklappe nach
dem Rotieren kommt es am Innenfliigelschnitt zu einer
Strdomungsablésung auf der Oberseite der
Hinterkantenklappe.

Die Abbildung BILD 29 =zeigt die Entwicklung des
Flugelnachlaufs anhand des Totaldrucks in einem Schnitt
hinter dem Fligel zum Zeitpunkt direkt nach dem
Aufsetzen und zum Zeitpunkt direkt nach Beendigung der
Rotation. Insgesamt Iasst sich in den zwei Bildern gut der
Effekt der Abschwachung des Fligelnachlaufs in Folge
der Rotation des Flugzeugs auf einen Anstellwinkel von
a = 0° erkennen. Hier ist vor allem zu sehen, dass die
Wirbel an der Fllgelspitze sowie an der Fligelwurzel
deutlich schwacher werden. Weiterhin nimmt die Starke
des Wirbelsystems an der Triebwerksgondel, welches im
Nachlauf des Triebwerks erkennbar ist, deutlich ab. Der
Seitenkantenwirbel der Hinterkantenklappe hingegen
verliert wahrend des Rotierens nur sehr leicht an Starke.
Eine Verstarkung des Fligelnachlaufs ist im Bereich
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zwischen Rumpfs und Triebwerk erkennbar. Diese
Verstarkung wird durch eine Stromungsablésung auf der
Hinterkantenklappe in diesem Bereich nach dem Rotieren
erzeugt, siehe vorheriger Abschnitt. Am AuBenfliigel ist
dieser Effekt nicht sichtbar, da es hier zu keiner
Verstérkung der Ablésung auf der Hinterkantenklappe
wahrend des Rotierens kommt. Die Position des
Flugelnachlaufs relativ zum Flugel andert sich durch das
Rotieren des Flugzeugs am Boden nicht signifikant.

0.5 s after touchdown

After rotation

BILD 29: Schnitt durch das Strémungsfeld hinter dem
Hauptfliigel, 0.5 s nach dem Aufsetzen, nach dem
Rotieren und am Ende der Simulation

5. FAZIT

Die hier vorgestellten Arbeiten umfassen Aufbau und
Durchflihrung stationdrer und instationdrer RANS
Simulationen an einer komplexen Hochauftriebs-

konfiguration sowohl mit als auch ohne Fahrwerk im

Bodeneffekt. Dabei wurden sowohl stationare
Hohenstufen betrachtet, als auch ein vereinfachtes
instationdres  Aufsetzmandver untersucht. Bei der

betrachteten Konfiguration handelt es sich um ein sehr
detailliertes Modell des Airbus A320 als typische
Transportflugzeugkonfiguration.

Es konnte gezeigt werden, dass das Fahrwerk einen
deutlichen Einfluss auf die aerodynamischen Beiwerte der
betrachteten Konfiguration hat und zusatzlich stark den
Nachlauf des Gesamtflugzeugs verandert. Die Effekte sind
in allen untersuchten Hohenstufen deutlich erkennbar, die
Starke der Effekte nimmt mit abnehmendem
Bodenabstand ab. Die beobachteten Effekte dirften einen
deutlichen  Einfluss auf die  Entwicklung der
Wirbelschleppe der betrachteten Konfiguration haben.

Der Bodeneffekt konnte sowohl in den stationaren als
auch in den instationaren Simulationen konsistent zur
Theorie nachgewiesen werden. Wie auch das Fahrwerk
hat der Bodeneffekt einen deutlichen Einfluss auf die
aerodynamischen Beiwerte und die Nachlaufstrémung der
untersuchten Hochauftriebskonfiguration. Die
beobachteten Effekte lassen damit auf einen deutlichen
Einfluss des Bodeneffekts auf die Bildung und Entwicklung
von Wirbelschleppen an der untersuchten Konfiguration
schlieRen. Weiterhin konnte in der instationaren
Simulation die Entwicklung der Flugzeugumstrémung
nach dem Aufsetzen des Flugzeugs und wahrend des
Rotierens des Flugzeugs auf den Anstellwinkel von a = 0°
untersucht werden. Es hat sich gezeigt, dass im Moment
des Aufsetzens ein deutlicher Sprung im Verlauf der
aerodynamischen Beiwerte erkennbar ist. Anschlielfend
verandern sich die aerodynamischen Beiwerte wahrend
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des Rotierens graduell mit dem Anstellwinkel. Das gleiche

konnte fur die Nachlaufstrémung der
Flugzeugkonfiguration beobachtet werden.
Insgesamt bilden die in dieser Arbeit gezeigten

Simulationen eine gute Basis fiir die weitere im Projekt L-
bows geplante Kopplung der RANS und LES Verfahren
zur Simulation von Entstehung und Entwicklung von
Wirbelschleppen an einer realen Transportflugzeug-
konfiguration wahrend des Landeanfluges bzw. nach dem
Aufsetzen.
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