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Zusammenfassung

Die vorliegende Arbeit verwendet numerische Simulation, um die
Fluid-Struktur-Wechselwirkung schwebender Kérper der Form eines
A-Fliegers in einer um die Nulllage oszillierender Strémung bei Re =
500 zu untersuchen. Die Berechnung der Interaktion wird dabei mit
der Volume-Penalization-Methode realisiert, und das Fluid wird mit
FoURIER-Diskretisierung gelost.

Die Ergebnisse aus der Untersuchung des Flugverhaltens des
A-Fliegers konnten zeigen, dass dieser Kérper mit einem Offnungs-
winkel von 120° das beste Steigen aufweisen. Des Weiteren wurde
festgestellt, dass fiir Offnungswinkel kleiner als 80° die Lagestabili-
tat verloren geht. Der Auftriebs- und Stabilisierungsmechanismus
entsteht auf Grund der abflieBenden Wirbelpaare. In einem Experi-
ment konnte gezeigt werden, dass die Stabilisierung bei einer schief
oszillierenden Stromungsgeschwindigkeit ebenfalls stattfinden kann.
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Kapitel 1. Einleitung 1

1 Einleitung

Der Mensch entwickelt sich und gewinnt Wissen aus der Natur. Er
versucht ihre komplexen Mechanismen zu verstehen und nachzuah-
men, um daraus Anwendungen zu konstruieren, welche effizienter
funktionieren. Die Natur ist eine grofle Inspiration fiir Ingenieure,
Mathematiker, Physiker und das nicht ohne Grund. Die Gesetze der
Evolution formten das Tierreich, in dem die Lebewesen nicht nur ums
Uberleben kimpften, sondern auch mit den Umweltbedingungen.

Die Nachahmung der Natur brachte der Menschheit ein breites Feld
technischer Anwendungen. Die Innovationen stammen aus unter-
schiedlichen Bereichen der Naturwissenschaft. In der Fluiddynamik
wurde z. B. aus einer Untersuchung der Haifischhaut eine besondere
Oberflachenbeschaffenheit (Riblets) zur Reduktion des Reibungswei-
destandes entwickelt [17]. Die sogenannten Winglets an den Fliigel-
spitzen eines Flugzeugs verringern den induzierten Widerstand [10].
Dieses Konstrukt entstand durch die Studie bestimmter Vogelarten.
Der Luftfahrtpionier LILIENTHAL erforschte ebenfalls den Vogelflug.
Mit seinen experimentellen Untersuchungen zur Profilgeometrie eines
Fliigels legte er den Grundstein der Luftfahrt [22].

Finige Experimente von LILIENTHAL befassten sich auch mit dem
Mechanismus, der dem Fliigelschlag dhneln sollte. Jedoch stellte sich
heraus, dass es leichter ist, eine fliegende Maschine zu bauen, bei der
die Auftriebs- und Schuberzeugung voneinander getrennt sind. Die
Neugier blieb aber bestehen.

Dem Prinzip des Fliigelschlages zur Auftriebsgenerierung folgen auch
die Insekten. Neben dem Auftrieb ist die Frage nach den Flug-
eingenschaften bei schwierigen Bedingungen, z. B. Turbulenz oder
Sandsturm, interessant, weil die Insekten damit klar kommen kénnen.

1.1 Problemstellung

Um die Flugeigenschaften von Insekten zu studieren, entstehen Pro-
bleme, die bei der Untersuchung von Vogeln nicht vorhanden sind.



Insekten sind viel kleiner und lassen sich schwerer beobachten. Sie
haben auflerdem keine aerodynamische Fliigelprofilgeometrie, jedoch
aber eine flexible Fliigelstruktur. Das Verhalten der Insekten ist
zudem schwierig vorhersehbar und macht somit die Erfassung eines
hochfrequenten Fliigelschlags zu einer Herausforderung.

Eine andere Moglichkeit die Fragestellung zu erforschen bietet die
Numerik. Es gibt eine grofle Anzahl an Methoden im Bereich der
numerischen Fluid- und Strukturmechanik, die das ermoglichen. In
einer Berechnung des Fliigelschlages muss eine Fluid-Struktur-Wech-
selwirkung (eng.: Fluid-Structure Interaction) (FSI) gelost werden.
Die FSI ist in vielen Bereichen der Wissenschaft wichtig. Insbesonde-
re da, wo sich bewegende Strukturen das Stromungsfeld mafigeblich
beeinflussen koénnen. Als Beispiel konnen Blutstromungen in Gefédflen
oder flexible Rotorblétter einer Windkraftanlage genannt werden [5].

Meistens ist ein Vorgang, der eine FSI umfasst, instationér. Dies
kann komplexe Mechanismen der Wechselwirkung zwischen Struktur
und Fluid, deren Erkennung und Verstdandnis grundlegende Unter-
suchungen erfordern, involvieren. Obwohl uns die Methode der FSI
einen Einblick in die komplexen physikalischen Vorgange gewéah-
ren kann, sind sie sehr rechenintensiv. Die Komplexitidt der FSI
kann vereinfacht werden, wenn die Festkorper als starr angenommen
werden.

Die FSI wird unter anderem auch zu Untersuchung des Insektenfluges
eingesetzt. Dabei werden neue numerische Methoden entwickelt, um
die FSI effizienter zu 16sen. Dies zeigt eine Arbeit, in der das Fliegen
einer Hummel in einer turbulenten Strémung untersucht worden ist

13].

Die Problematik des aktiven Fliigelschlages kann durch eine Analogie
des passiven Schwebens in oszillierender Stromung vereinfacht werden
[18], [30]. Das Schweben des Koérpers im Gravitationsfeld geschieht
dabei nur durch die aerodynamischen Kréafte, ohne weitere interne
Mechanismen zur Auftriebserzeugung. Die Stromungsgeschwindigkeit
oszilliert dabei um die Nulllage, hat also keine mittlere Bewegung.
In realen Experimenten konnte gezeigt werden, dass ein Korper
in Form einer Pyramide in solch einer Stromung stabil schweben
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kann [32]. Die Untersuchung der passiv schwebenden Korper ist eine
Vereinfachung des aktiven Fliigelschlages und soll das Verstdndnis
der grundlegenden Mechanismen der Flugmechanik von Insekten
vermitteln.

Die asymmetrische Form und die einhergehenden Unterschiede in den
gemittelten Kraftbeiwerten alleine reichen bei weitem nicht, um das
Schweben zu erkléren; vielmehr muss die instationdre Wirbelbildung
mit einbezogen werden. Das entstehende Wirbelsystem ist dem von
Insekten erzeugten dhnlich.

1.2 Zielsetzung der Arbeit

Diese Arbeit befasst sich mit der numerischen Modellierung der FSI
von starren Kérpern in einer Stromung, die um die Nulllage oszilliert.

Die Fragestellung wird im zweidimensionalen Raum gel6st. Die Kor-
per haben die Form eines Hiitchens(A), welches unterschiedliche
Offnungswinkels haben kann. Sie werden im Folgenden als A-Flieger,
analog zu [32], bezeichnet. Im zweidimensionalen Raum stellen sie
eine Approximation einer Pyramide oder eines Konus dar.

Andere Forscher haben das Schweben des A-Fliegers numerisch mit
Vortex-Sheet-Modell untersucht [18], und kamen im Hinblick auf das
Flugverhalten zu interessanten Ergebnissen. Insbesondere zu dem,
dass die Steigrate mit kleiner werdenden Offnungswinkeln grofier wird.
In deren Arbeit wird der Effekt der Viskositit modelliert, es stellt
somit einen Unterschied zu der NAVIER-STOKES-Gleichung (NSG)
dar. Eine Studie der Dynamik des zweidimensionalen A-Fliegers mit
der NSG fir Re < 200 ist ebenfalls durchgefiihrt worden [30]. Aus
den realen 3D Experimenten mit einer Pyramide [32] geht hervor,
dass die Re > 500 sein sollte.

Die Zielstellung setzt sich somit aus zwei Unterzielen zusammen. Das
erste Ziel ist es, einen effizienten Loser zu programmieren. Dieser
Loser soll die FSI des A-Fliegers in einer oszillierenden Strémung mit
einer direkten numerischen Simulation berechnen. Das zweite Ziel ist



es, mit diesem Loser das Flugverhalten des A-Fliegers bei Re > 200
zu untersuchen und mit den Ergebnissen von [18] zu vergleichen.

1.3 Methodische Vorgehensweise

Die Basis des FSI-Losers bildet der zur Verfiigung stehende Pro-
grammcode (UP2D) des Instituts. Dieser kann eine direkte numeri-
sche Simulation der NSG mit Volume-Penalization-Methode (VPM)
und spektraler Diskretisierung fiir einen statischen Zylinder 16sen.
Der UP2D ist in MATLAB und Fortran implementiert. Der in Fort-
ran implementiert Loser fithrt Berechnungen schneller, als der in
MATLAB implementierte, durch. Auf der anderen Seite ist die fiir
eine Implementierung in Fortran benétigte Zeit langer als in MAT-
LAB.

Als erster Schritt der Arbeit wird der FSI-Loser auf Basis des be-
stehenden Codes in MATLAB entwickelt und dann auf Fortran
iibertragen. Im zweiten Schritt wird der Fortran-Code mit numeri-
schen Experimenten validiert.

Fir die Untersuchung der Flugeigenschaften des A-Fliegers wird
als néchstes eine Studie durchgefiihrt, um das Vorhandensein einer
Abhéngigkeit von der REYNOLDS-Zahl zu bestimmen. Daraus soll
eine angemessene REYNOLDS-Zahl fiir die weiteren Studien gewéhlt
werden.

Zwei Studien werden angestellt, um das Flugverhalten mit [18] zu
vergleichen. Dabei geht es um die Variation des Offnungswinkels und
der Stromungsbeschleunigung. Diese Parameter sollen sich auf die
Steigrate des A-Fliegers auswirken.

Der Zustand des Schwebens kann nicht allein durch die Uberwindung
der Schwerkraft eintreten. Es muss ein Mechanismus vorhanden sein,
der die Stabilitdt des Fliegers gewéahrleistet. Abschliefend wird in
einem numerischen Experiment gezeigt, dass die Lagestabilitat im
Mittel auch bei einer schiefen Oszillation der Stromung erreicht
werden kann.
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Die Arbeit ist wie folgt gegliedert. Im theoretischen Teil werden
die mathematischen Methoden der numerischen Modellierung er-
klért. Danach, im Kapitel 3 wird der virtuelle A-Flieger definiert
und konstruiert. Im darauf folgenden Kapitel weisen die Ergebnisse
der Validierungstests die Richtigkeit der Implementierung nach. Im
Kapitel 4 sind die Ergebnisse und Vergleiche mit der Literatur vor-
zufinden. Den Abschluss der Arbeit bildet die Diskussion und die
Zusammenfassung mit einem Ausblick.
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2 Theoretische Einfiihrung

In den Abschnitten dieses Kapitels werden die theoretischen Grund-
lagen folgende Themengebiete umfassen.

In den physikalischen Grundlagen sind die Gesetze und Gleichungen,
welche die Bewegung des Fluids und des Festkorpers beschreiben,
erklart. Unter Anderem ist die Formulierung der NSG fiir spektrale
Methoden prazisiert. Des Weiteren ist erldutert, wie die FSI mit der
VPM realisiert ist.

Einen weiteren wichtigen Aspekt behandelt der Abschnitt zur Ent-
dimensionalisierung. Die eingefiithrten Gleichungen werden dimen-
sionslos gemacht, und zwar so, dass der Parameterraum mit der
Referenzstudie [18] iibereinstimmt. Dies ermoglicht einen unkompli-
zierten Vergleich.

Im Teil der numerischen Grundlagen werden die Methoden geschil-
dert, mit denen die Gleichungen numerisch gelést werden. Im letzten
Abschnitt wird die passive Transformation erwahnt. Sie wird bei der
Modellierung des A-Fliegers eingesetzt.

2.1 Physikalische Grundlagen

In den unteren Abschnitten werden Sachverhalte erklért, welche an
folgenden Erlauterungen bedarf haben koénnten.

Das LEVI-CIVITA-Symbol ist in R? definiert wie folgt:
1 fir €193 = ¢€9231 = €312,
gijk = —1 fiir e132 = €321 = €213, (2.1)

0 fir zwei gleiche Indizes.

In R? wird es zu einer 2 x 2 Matrix:

Ejk = l—ol (1)‘| . (2.2)



Mit diesem Symbol lisst sich die Rotation eines Vektorfeldes in R3
schreiben als [29]:

8uk

&=V X @ = rot(@) = Cijh
j

(2.3)
Der freie Index ¢ gibt die Dimension an. Wird der Operator auf 2D
vereinfacht, bedeutet das, dass die partielle Ableitung in die dritte
Raumrichtung null wird. Somit steht der Rotationsvektor senkrecht
auf der R?-Ebene und kann als ein Skalarfeld betrachtet werden:

8uk 8u2 a’u,l
W = Ejk = .

— 2.4
8a:j 8331 8%2 ( )

2.1.1 Bewegungsgleichungen des Fluids

Als Ausgangspunkt dienen die zwei Erhaltungssétze in differentieller
Form [1]:

op | O(pui) _

ot T om (25)
Opui) . 0 (g
o +%j(pulu] oji)=0. (2.6)

Die GL. 2.5 stellt die Massenbilanz (MB) dar. Dabei ist p die Massen-
dichte und u; - Komponenten der Stromungsgeschwindigkeit. In der
Impulsbilanz (IB) (Gl 2.6) ist o j; der CAUCHY sche Spannungstensor
[23, S.52]. Die Gravitationskraft wird in der 2.6 nicht beriicksichtigt,
weil die Hohenanderung des Kontrollvolumens in Betracht des hy-
drostatischen Drucks vernachlassigbar ist. Durch das Anwenden der
Kettenregel und Einsetzen der MB in die IB entsteht:

op ou; op

E—Fp&m +ui87xi207 (2'7)
ou; Ou;  Odoj
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Die Berechnungen werden im Bereich kleiner Mach-Zahlen mit fol-
genden Annahmen durchgefiihrt. Das Fluid wird als inkompressibel
angenommen und die Dichte des Fluids ist konstant in Raum und
in der Zeit. Damit gilt 9p/ot = 9p/0x; = 0 und die Gleichungen
vereinfachen sich zu:

8u,~
= 2.
Oui o, 0w 1005 _ (2.10)

ot " “on;  p oz,

Fiir oj; muss eine konstitutive Gleichung gewdhlt werden, um
das Fluidverhalten zu beschreiben. Dazu schauen wir uns den
CAucHY’schen Spannungstensor an. Dieser kann ausgeschrieben
werden als [4, S.142]:

oj; = —p(Sji + Tji, (2.11)

wo p der thermodynamische Druck, d;; das KRONECKER-Delta und
T j; der deviatorische Anteil des Spannungstensors ist:

-p 0 0 Ozx Txy Taz
—plji+Tii=10 —p 0|+ |7 oy 7| . (212)
0 0 -p Tzx Tzy Ozz

Fiir ein newtonisches viskoses Fluid, wo die Scherspannungen pro-
portional den Geschwindigkeitsgradienten sind, ist der Ausdruck fiir
den Spannungstensor gegeben als [4, S.144]:

8’1111' 8’U,j 2 8uk 8uk
= N S N 2.1
i a (8.%'1 + 81‘2 36j 821%) +6j ABack ( 3)

Dabei ist 1 die dynamische Viskositdt und A die Volumenviskosi-
tdt. Unter der Beriicksichtigung der Divergenzfreiheit (s. Gl. 2.9)
vereinfacht sich o j; zu [26, S.16]:

ou; Ou;
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Mit der MB fiir inkompressible Fluide ergibt die Ableitung des
CAUCHY schen Spannungstensors:

60']'2' ap 62114@' aQ’U,j
= — 2.1
a:Ej 8.TZ + H <8xj8xj + 8332895] ( 5)
op 0%u;

(2.16)

B _8@- + 'ual'jaxj
Die GI. 2.15 eingesetzt in Gl. 2.10 ergibt die grundlegende Gleichung
fiir inkompressible Fluide, wo v = #/p die kinematische Viskositét ist.
Diese Gleichung wird auch als die inkompressible NSG bezeichnet :

ou; u; 1 9p ?u,
i ) = __ 2.1
ot t Ox; p Ox; + V@:U]@xj (2.17)
8ui
8@- =0

Der Druck p ist nicht bekannt und soll aus einer weiteren Gleichung
bestimmt werden (s. Abschn. 2.1.3).

2.1.2 Formulierung der NGS fiir spektrale Methoden

Fir diese Arbeit wird die Gl. 2.17 in eine andere Form gebracht, die
besser fiir spektrale Methoden (s. Abschn. 2.3.3) geeignet ist [25,
S.212]. Dieser Abschnitt behandelt diese Umformung. Der nichtli-
neare Term kann mit folgender Identitét umgeschrieben werden [27,
S.218]:

—UXW
e N
8’!1,‘ 0 1

ouy,

2

U Tl it Enin ok 2.18
t Ozxj  Oxj2 il ™+ Eamt Enge g (2.18)

Ox;
——
D=V x i

mit @ x b= —b x @, wo (a@ X b); = €;5,a;by.

Um den zweiten Term der Gl. 2.18 in R? auswerten zu kénnen, wird
eine andere Darstellung des Kreuzproduktes gewéhlt. Die Rotation
kann auch mit Hilfe der schiefsymmetrischen Kreuzproduktmatrix
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berechnet werden:

0 —Ww, Wy
OXTF=[w, ,7=| w, 0 —wg|7 (2.19)
—Wwy Wy 0

Fiir den Fall in R? ergibt sich die Kreuzproduktmatrix zu:

W], = [0 _B"Z] . (2.20)

Wy

Somit kann die Gl. 2.18 mit Hilfe von Gl. 2.4 fiir zwei Dimensionen
wie folgt geschrieben werden:

6u,~ 01 2 8uk.
— = ———|u,; e 2.21
i Ox; Oz 2’%‘ * lgjk Oxj |. tn (2:21)
wm
mit der Matrixmultiplikation in Indexnotation ¢; = S;pxk.

Als néchsten Schritt betrachten wir den Totaldruck IT, der sich aus
den statischen p und dynamischen Druck zusammensetzt:

m p 1 ,
— ==+ -|w|". 2.22
=P Sl (222)

Dann kann die IB mit Gl. 2.21 umgeschrieben werden zu:

2 o) e D (2 L),
8t+[6]k8:cj]mu”_ oz, <p+2]u,\ +V8:zj8xj (2.23)

und mit Gl. 2.22 ergibt sich:

(2.24)

Ou; [ 8uk] 1011 0?u;
Ejk Up =
ox o

3 az; | " T o0  Vow0m;

Aus dieser Impulsgleichung kann in R? eine Gleichung fiir den Druck
hergeleitet werden. Das ist im folgenden Abschnitt aufgefiihrt.
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2.1.3 Poisson-Gleichung fiir den Druck

Um eine Gleichung fir den Druck zu ermitteln, wird die Divergenz der
IB berechnet. Eine detaillierte Herleitung ist von einer IB der Form GI.
2.17 hier [28] zu finden. Unter der Einhaltung der Divergenzfreiheit
aus der MB ergibt sich:

o g =" (2.25)
0 8211,1'
8%'2'”8:6]'(9%']' B (2'26)

Mit diesen Vereinfachungen resultiert die Druckgleichung:

0211 ) l auk]
Uy, -

0x;0x; - 7p87xi &k 0

(2.27)

Auf der rechten Seite befindet sich in der Klammer die Rotation der
Geschwindigkeit. Damit bestimmt sich die Kreuzproduktmatrix. Sie
wird mit den Komponenten der Geschwindigkeit ausmultipliziert, und
die Divergenz davon ergibt ein Skalarfeld. Mit dem Po01SSON-Ldser
kann dann der Druck IT bestimmt werden. Somit wird in jedem
Zeitschritt eine Druckgleichung gelost.

Die GI. 2.27 ist eine elliptische Gleichung und braucht Randbedin-
gungen an den Stellen des Kontrollvolumens, wo eine feste Wand
ist [28]. In dieser Arbeit wird eine freie Umstromung simuliert. Die-
se Bedingung wird dadurch modelliert, dass an den Randern des
Kontrollvolumens periodische Randbedingungen gesetzt sind. Die
Oberflache des Korpers stellt mit sich auch eine Wand dar. Durch
die VPM, wird dieser Umstand umgangen (s. Abschn. 2.1.5.). Es
brauchen keine weiteren Randbedingungen fiir die Druckgleichung
definiert werden.
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2.1.4 Bewegungsgleichungen des Korpers

Die Bewegung des starren Korpers ist in der newtonischen Mechanik
durch die Erhaltung des linearen Impulses und des Drehimpulses
beschrieben. Bei einem starren Korper greifen alle Kréifte im Schwer-
punkt an. In der Abb. 2.1 ist ein Korper beliebiger Form, der unter
dem Einfluss der aerodynamischen Krifte beziiglich eines Inertialsys-
tems [F in Bewegung ist, gezeichnet. Die Kréfte entstehen auf Grund
des Fluids, das den Koérper umstromt.

Abb. 2.1: Bilanz der Kréfte, die auf einen starren Korper im Fluid wirken.
Die aerodynamischen Kréfte sind beispielhaft skizziert und beinhalten das
Vorzeichen.

Die drei Gleichungen sind:

Richtun ma%S Fi(t) (2.28)
X- : = : )
g 2 1 )
9%ys
y-Richtung : m 92 Fy(t) —myg; (2.29)
0?0

Die wirkenden aerodynamischen Krifte sind unbekannt und werden
aus der Losung der NSG in jedem Zeitschritt neu berechnet. Dement-
sprechend ist auch das Vorzeichen der Kraft vom Fluid vorgegeben.
Die Gleichungen kénnen als ein Differentialgleichungssystem (DGIS)
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erster Ordnung wie folgt geschrieben werden:

Ts [ VUs,1
’U571 Fl(t)/m
9 | ys Vs,2
— = ’ ; 2.31
3t |vs2| = | Bat)/m—g| (2:31)
0 0
L6 Mi(t)

zusammengefasst ergibt:

aa—)t( = RHS;(?) . (2.32)
Der Vektor X ist der Losungsvektor des starren Korpers und be-
schreibt seine Kinematik. Die rechte Seite der Gl. 2.32 ist unbekannt,
weil diese von der Losung der NSG abhéngt. Sie muss explizit fiir
jeden Zeitschritt bestimmt werden. Die Kopplung wird dadurch er-
moglicht, dass beide DGIS’e mit dem gleichen Verfahren (s. Abschn.
2.3.2) in der Zeit diskretisiert werden.

2.1.5 Fluid-Struktur-Wechselwirkung

Fir die Berechnung der FSI wird in dieser Arbeit die VPM benutzt.
Der Vorteil liegt darin, dass kein zusétzliches Gitter fiir den Festkor-
per generiert werden muss, da das Fluid und der Kérper in einem
Raum gelost werden [2], [14], [20].

Der Hauptgedanke dieser Methode ist es, den Rechenraum des Flui-
des in den Korper zu erweitern. Dabei wird angenommen, dass der
Kérper eine bestimmte Permeabilitiat aufweist. Entsprechend werden
die NSG um einen Zusatzterm ergénzt. Fiir eine einfachere Handha-
bung der Gleichungen wird in diesem Abschnitt folgende Abkiirzung
eingefiihrt:

2,,.
8uk] ) 1 011 0%u; (2.33)
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somit hat die penalized NSG die Form:

ou; X
=RH — i — Vi) 3 2.34
o RHS¢(t) Cn(u v;) (2.34)
—_——

Penalization-Term

wo v; die Geschwindigkeit des starren Korpers und x die Masken-
funktion sind. Der C;, Faktor ist der Parameter, der die Permeabilitét
steuert. Es wurde nachgewiesen, dass mit C;, — 0 die Gl. 2.34 gegen
die NSG konvergiert [2]. Der optimale C,-Wert ist von der Raumdis-
kretisierung abhéngig und betrégt:

Cy = : (2.35)

wo k aus einem Bereich k = {0,1; 0,4} gewéhlt werden soll, um eine
optimale Konvergenzeigenschaft der Methode zu erreichen [13]. Die
Maskenfunktion représentiert die Geometrie des Festkorpers. IThr
Wertebereich ist {0; 1} und ist definiert als:

_ { 1 im Korperinneren, (2.36)

0 firs Korperaufere.

Mit anderen Worten, der Penalization-Term ist nur im Korperinneren
aktiv. Hat der Korper keine Geschwindigkeit, wirkt dieser Term als
eine Senke. Des Weiteren hat die Maske einen Glattungsrand, der eine
ausreichend glatte Bewegung des Koérper zu berechnen ermoglicht
[21]. Weitere Einzelheiten sind in Abschn. 3.5 erklért.

Die aerodynamische Kraft und das Moment, die auf den Korper
wirken, lassen sich mit dem Penalization-Term bestimmen [13, S.

31f]:
/ 2= wgav (2.37)
M= / S X (g, — vp)dV | (2.38)

Fiir schlanke Korper, deren Volumen vernachlissigbar klein ist, wird
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ein zusétzlicher Term, genannt Unsteady-Correction, in den oberen
Gleichungen vernachléssigt [13, S.32].

2.2 Entdimensionalisierung

Um die Ergebnisse vergleichbar darstellen zu kénnen, sollen alle
Gleichungen entdimensionalisiert werden. Bei diesem Vorgehen wer-
den die Referenzskalen fiir Lange, Zeit und Dichte gewéhlt und in
die Gleichungen eingesetzt. Diese werden dann umgeformt, bis sie
dimensionslos sind.

Mit der Einfithrung der Referenzgréfien werden zusétzliche Bezeich-
nungen der Variablen eingefithrt. In diesem Abschnitt werden die
dimensionslosen Gréflen mit Tilde-Zeichen bezeichnet. Um weitere
Einfiihrung von Zeichen zu unterbinden, sollen in folgenden Abschnit-
ten alle Gréflen ohne Tilde-Zeichen als dimensionslos gelten.

Als Referenzskalen fiir Lange, Zeit und Dichte wird I, T = 1/f und
p gesetzt. Dabei ist [ die Lange des Flugels (s. Abschn. 3.2) und T’
die Periode der oszillierenden Stromung. Alle drei Referenzgrofien
haben den Wert Eins.

Betrachten wir als erstes die NSG. Die Berechnungen in dieser Arbeit
enthalten eine oszillierende Stromung, deswegen eignet es sich fiir
die charakteristische Geschwindigkeit v, = Af zu wéhlen, wo A
die Amplitude und f die Frequenz der Anstromung sind [32]. Die
dimensionslosen Gréfien sind dann entsprechend definiert als:

. . 5 ~ 11
= 2 m=T =ty = o =2 (2.39)
Uoo l l uZ p Uool
Eingesetzt in die penalized NSG ergibt:
2 o9& 2 =
Us 0w us | dug |
T lgﬂ’“a@] e =
wm
2 81:[ 1 u2 32~‘ 2 o
= to e S Ton 6 @ - 8).

l 8931 + ReTajjaan l
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Der Permeabilitatsparameter C;, hat die Einheit einer Zeit und kann
als die Relaxationszeit interpretiert werden [13]. Die REYNOLDS-Zahl
ist: Re = ucl/v. Die noch dimensionsbehaftete kinematische Viskosi-
tét wird mit usol von Einheiten befreit und die obere Gleichung mit
/w2, multipliziert. Das fithrt zu der dimensionslosen penalized NSG:

oo

ow , |_ odx| o 9%y 6 (@ — 5)
hihac el - _ 7 _ AN
or |z | " T Tom " Vozox, Xm ‘MY

m
Als néichstes betrachten wir die Bewegungsgleichungen des starren
Korpers. Weitere dimensionslose Grofien sind definiert als:

- m oo E; . Ts

tTert BTprp T (2.40)

g M S '
pldf2’ plt’

Diese und GI. 2.39 eingesetzt in Gl. 2.29 und 2.30 ergeben:

- 82?]5 Ugol ~ -
pli sy =5 = Fapl*f* —ripl’g, (2.41)
-, 0%0u% ~
plt oE Mpltf?. (2.42)

Nach einer Umformung ergibt sich:

0%y, = 12 l g

~620 A2f2 _
Jomp =M f2. (2.44)

Im Hinblick auf den A-Flieger und die Vergleichbarkeit wird der
Parameterraum von [18] mit:

, K= —— (2.45)
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iibernommen. Damit sehen die Gleichungen wie folgt aus:

0%, B, om

-0%0 M

Die Untersuchungen in dieser Arbeit richten sich unter Anderem auf
die Variation von & und den halben Offnungswinkel o.. Die Variation
von [ ist weniger Interessant aus mehreren Griinden. Aus dieser
Arbeit und aus anderen Veroffentlichungen [30], [18] ist bekannt,
dass fiir das Schweben des A-Fliegers die an den Fliigelkanten ent-
stehenden Wirbel eine Rolle spielen. Fiir ein § < 1 sind die Wirbel
kleiner als die Fliigelldnge, ihre Intensitét reicht somit fiir das Schwe-
ben nicht aus. Und fiir ein 8 > 1 wird das Verhalten relativ schnell
unabhéngig von (3 [18]. Die referenzierte Studie fiir den Parameter
ist mit einer kiinstlichen Viskositdt durchgefithrt worden. Fiir den
Fall eines viskosen Fluids kénnen sich die Ergebnisse in Bezug auf
die Variation von ( unterscheiden.

Mit der Annahme, dass 8 geringen Einfluss auf des Schweben hat,
wird in dieser Arbeit der Fall § = 1 untersucht. Die Gleichungen fiir
den Koérper haben dann entsprechend die Form:

15,

e m (248)
Ry, B 1

o2 (249)
920 M

=T (2:50)

Zum Schluss soll in diesem Abschnitt die mittlere Strémungsge-
schwindigkeit entdimensionalisiert werden:

(ug) = A fmsin(2m ft). (2.51)
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Mit den Groflen aus Gl. 2.39 ergibt sich:

(T2)Uoo = Af7rsin(27rt~ui) , (2.52)
(ag)Af = Af7rsin(27rffAlf) , (2.53)
(tip) = mwsin(27tf71), (2.54)

mit =1 (i) = 7sin(27t). (2.55)
In weiteren Text wird das Tilde-Zeichen ausgelassen mit dem Ver-

standnis, dass alle Grofien dimensionslos sind.

2.3 Numerische Grundlagen

Die Methoden der Diskretisierung sind in diesem Unterabschnitt
zu finden. Die Zeitableitungen in den Gleichungen werden mit RK2
gelost und die Raumableitungen werden im FOURIER-Raum berech-
net. Dabei wird eine schnelle FOURIER-Transformation (eng.: Fast
FOURIER Fransform (FFT) eingesetzt.

Das Fluid-Struktur-System ist in der Zeit gekoppelt und stellt somit
eine weitere Anforderung an die Methode RK2. Dieser Sachverhalt
ist ebenfalls erldutert. Des Weiteren sind hier die Bedingungen der
Stabilitét des Systems und die Randbedingungen (RB) des Systems
beschrieben.

2.3.1 Diskretisierung der Zeitableitung

Die Bewegungsgleichungen des Fluids und des starren Koérpers sind
instationdr und enthalten eine Ableitung nach der Zeit. Gleichungen
dieser Art schreiben sich allgemein als:

g(f = §(t,¢) mit: (to) = ¢o. (2.56)
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Hierbei ist ¢ die in der Zeit transportierte GroBle und §(t,¢0) die
rechte Seite der Differentialgleichung (DGI). Meistens ist sie abhéngig
von ¢ und beinhaltet Differentialoperatoren.

Es gibt eine grofle Anzahl an Verfahren, mit Hilfe derer die Zeitablei-
tung diskretisiert werden kann. Die bekanntesten sind die expliziten
Runge-Kutta-Verfahren. Das klassische Runge-Kutta-Verfahren 4.
Ordnung wird oft angewendet, weil es stabil und relativ genau ist
[24].

Trotzdem wird in dieser Arbeit RK2 benutzt, weil die VPM von der
Konsistenzordnung O(,/C;,) ist [13]. Der RK4 wertet die rechte Seite
vier mal aus und ist somit doppelt so teurer in der Rechenleistung
als RK2.

Das zweistufige RK-Verfahren hat die Form [24, S.81]:
P = @™ + At(brky + boks) . (2.57)

Dabei stellt ¢! die Losung der Gleichung zum néchsten Zeitschritt
und ¢" den Zustand von ¢ in der aktuellen Zeit dar. Die Koeffizienten
k und b ergeben ausgeschrieben:

¢n+1 = " + % |:§(tn’¢n) +§(tn+1, "+ Atﬁ(tn,qﬁn) )] . (2.58)

EULER-explizit

Somit wird der Wert zu der neuen Zeit durch eine sukzessive Aus-
wertung der rechten Seite § berechnet.

Im néchsten Abschnitt soll gezeigt werden, wie diese Vorschrift in
gekoppelten Systemen angewendet wird.

2.3.2 Systemkopplung in der Zeit

Das DGIS des Fluids und des Korpers stellen das Gesamtsystem
dar. Damit die Konvergenzordnung von RK2 im gekoppelten System
erhalten bleibt, soll die Vorschrift Gl. 2.58 fiir Fluid und Korper

gekoppelt gelost werden. Dies ist im Folgenden erlautert.
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Fiir eine Erklarung wird in diesem Abschnitt die Grofle qb?“ ein-
gefithrt, welche den Losungsvektor des ersten Systems im néchsten
Zeitschritt reprasentiert. Entsprechend repréasentiert ¢Z+1 die Lo-
sung des zweiten Systems. Die rechte Seite wird entsprechend mit
gr(t", @) und gi(t", ) bezeichnet. In der Abb. 2.2 ist der Algorith-
mus zur Berechnung von Gl. 2.58 dargestellt. Um einen Zeitschritt

EULER RK2
N ~n+1 . ~
P gr™e") é; " IR YAl e
Schritt 0 Schritt 1 Schritt 2 Schritt 3 Schritt 4
] T
o Se o >
~ () ~ v
: | & Zeit

Abb. 2.2: Algorithmus fiir die Berechnung des RK2.

mit RK2 zu berechnen, werden die in Schritt 1 und 3 ausgewer-
teten gy genutzt. Im gekoppelten System miissen Informationen
innerhalb eines RK2-Zeitschrittes zwischen den einzelnen Systemen
ausgetauscht werden. In der Abb. 2.3 sind vertikal zwei Zeitlinien
gezeichnet. Die linke repréasentiert die Losung des Korpers ¢y und
die rechte die Losung des Fluids ¢ . Horizontal ist die Abbildung
von oben nach unten in elf Ebenen aufgeteilt. Diese bilden auch die
wesentlichen Arbeitsschritte im Programmcode ab.

Auf der ersten Ebene sind die Werte zur aktuellen Zeit und auf der
untersten zum néchsten Zeitschritt mit RK2 berechnet. Dazwischen
liegt der explizite EULER-Schritt. Der RK2 wird jeweils fiir ein
Untersystem ¢y¢,¢p gelost, dafiir werden die rechten Seiten g,y
benotigt (s. Abb. 2.3). Deren Berechnung héngt vom Zustand des
anderen Systems ab. Fiir das System ¢y, wird die Geschwindigkeit
u des Fluids bendtigt und fiir das System ¢y entsprechend die
Geschwindigkeit v des Korpers. Dieser Austausch von Daten ist in
den Ebenen zwei, vier, sieben und neun angedeutet.
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Korper <—  Zeitlinie — Fluid
O o 5 @
¢ -~ ulr - ¢

Zeit

n
K ~n+1 7n+1 > Y

1o EEULER o; X

X an( "t

(0 Hr2 a0
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Abb. 2.3: Algorithmus fiir die Berechnung des RK2 fiir gekoppelte Systeme.
Der Austausch der Daten kann parallel stattfinden. Damit sind jeweils die
Ebenen zwei und vier sowie sieben und neun gemeint. Aufzdhlung beginnt
von oben.
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2.3.3 Diskretisierung der Raumableitung

In dieser Arbeit wird die FOURIER-pseudospectral-Diskretisierung
fiir zwei Dimensionen verwendet, wie auch bei [13]. Bei diesem
Verfahren werden die Variablen als eine FOURIER-Serie dargestellt.
Sei ¢ eine beliebige zweidimensionale diskrete Groe (Geschwindig-
keitskomponente, Druck.), dann ist sie durch die diskrete inverse
Fouriertransformation beschrieben [8, S.97], [33, S.7], [13, S.36]:

N1—1Na—1

alx) = > > qlk;) - ¥V Tk (2.59)

k1=0 ko=0

wo q(k;) die Fourierkoeffizienten aus einer FFT(q) sind. Dabei ist
k; der Wellenvektor, der durch die Gitterstruktur bekannt ist. Die
partiellen Ableitungen im Fourierraum berechnen sich dann mit Hilfe
des Wellenvektors:

94,

L= /1K, G, 2.60
8i‘j Jq ( )
0%§

=—1k;|?§. 2.61
03,0, k;|~ g (2.61)

Im Fourierraum werden nur die Differentialoperatoren ausgewertet.
Durch die Transformation in den physikalischen Raum entstehen
Aliasing-Fehler, welche durch die 2/3 Regel kompensiert werden [25,
S.33].

Die Methode ist von Vorteil, weil der LAPLACE-Operator im Fou-
RIER-Raum diagonal ist. Durch den effizienten FFT-Algorithmus,
kann die Druckgleichung effektiv gelost werden [13, S.36].

2.3.4 Randbedingungen

In diesem Abschnitt wird es um zwei Arten von RB gehen. Die
ersten sind die RB des Kontrollvolumens und die zweiten liegen
zwischen dem Korper und Fluid vor. Anschliefend wird erklart, wie
die Bedingung einer oszillierenden Strémung modelliert wird.
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Die FoOURIER-Transformation impliziert automatisch die peri-
odischen RB des Kontrollvolumens [8, S.93], [12, S.7]. Fir ei-
ne Simulation einer freien Stromung eignet sich die FOURI-
ER-pseudospectral-Diskretisierung somit gut. Die Rander des Kon-
trollvolumens miissen trotzdem behandelt werden, weil Wirbelpaare
das Fluidsystem nicht verlasen kénnen. Diese missen gedampft wer-
den, um ihren durch die Periodizitdt induzierten Wiedereintritt zu
verhindern.

Es soll kurz erwdhnt werden, wie die Wirbelstdrke am Rand des
Kontrollvolumens geddmpft wird. Eine ausfiihrlichere Erklarung kann
hier [13, S.33f] nachgeschlagen werden.

Um den Sachverhalt einfacher darzustellen, wird der Term, der fiir
das Dampfen zusténdig ist, als D; bezeichnet und entsprechend in
den weiteren Formeln verwendet.

Die Wirbelddmpfung stellt mit sich ebenfalls einen Penalizati-
on-Term, bei dem der Permeabilitédtsparameter C, meistens auf
107! gesetzt wird dar. Dieser Term beinhaltet eine Maske, welche
die Geometrie des Gebiets beschreibt. Fiir die Berechnung von D;
wird mit der Po1ssoN-Gleichung die Stromfunktion 1 gefunden, mit
deren Hilfe die gesuchten Geschwindigkeitskomponenten gebildet
werden:

D, = ‘?;5, (2.62)
o

D, = —8%’ : (2.63)
Y X

(2.64)

8%@81‘1 N Csp w

Widmen wir nun unsere Aufmerksamkeit kurz der zweiten Art der
RB. Die VPM wurde fiir ein Problem mit Haftbedingung am Koérper
bewiesen [2]. Diese treten direkt an der Diskontinuitét der Masken-
funktion x auf und sollen nicht mehr weiter besprochen werden.

Die mittlere Stromungsgeschwindigkeit o, ist die nullte Mode in
der FOURIER-Serie. Diese kann auch direkt auf einen zeitabhidngigen
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Wert gesetzt werden [13, S.34]. Die nullte Mode befindet sich an der
Stelle, wo:

|k;| 20— (Zom,Yom) : diskrete Position , (2.65)
(u2) = u2(xom, Yom) = wsin(27t) . (2.66)

2.3.5 Stabilitat

Die Stabilitdt des gekoppelten Systems ist von mehreren Parame-
tern abhingig. Fiir eine stabile Rechnung darf ein bestimmter Wert
des Zeitschrittes nicht {iberschritten werden. Dieser ist dynamisch
programmiert und wird mit folgend beschriebenen Bedingungen in
jedem Schritt neu berechnet.

Die notwendige Bedingung ist die COURANT-FRIEDRICHS-LE-
wy-Zahl (CFL-Zahl):

At|ui |max
FL = —ilmar
¢ Ax

<1. (2.67)
Mit notwendig ist gemeint, dass bei CFL > 1 das System definitiv
instabil ist. In dieser Arbeit wurde ermittelt, dass das gestellte
Problem fiir CFL < 0,4 stabil bleibt.

Die zweite notwendige Bedingung ist durch den Penalization-Term
mit At < C), gegeben. Somit ergibt sich mit beiden Bedingungen der
maximal mogliche Zeitschritt [13, S.38]:

At < (Cn, CFLM> . CFL<04. (2.68)

‘ui ’ma:r

2.4 Passive Transformation

In diesem Unterkapitel werden die Grundlagen der linearen Alge-
bra, mit deren Hilfe die Transformation der Geometrie-Elemente
durchgefiihrt wird, gezeigt. Es gibt eine aktive und eine passive
Transformation [16, S.36f].
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Die aktive Transformation ist eine Abbildung, bei der der Vektor
um einen Winkel beziiglich des Koordinatenursprungs gegen den
Uhrzeigersinn gedreht wird. Die Rotationsmatrix ist in dem rechts-
drehenden Koordinatensystem wie folgt definiert:

7o) = 50 )| )

Der Vektor « hat im Inertialsystem F die Koordinaten & = (x,y)

Yy
Yk
I F
L//z’,/ \\\\ Tk
J .- z :
o
0
¢ QH
A T

Abb. 2.4: Passive Transformation eines Vektors.
und wird mit R;;(6) rotiert:

fi = R”(Q)JS] . (2.70)

In dieser Arbeit jedoch wird der Festkorper im korpereigenen Koordi-
natensystem K beschrieben. Somit wird eine passive Transformation
erforderlich sein. Der gleiche Vektor « hat dann in diesem System
die Koordinaten &’ = (zy, yx). Bei der passiven Transformation wird
das Koordinatensystem rotiert, dies ist in der Abb. 2.4 anhand eines
Vektors erklart.
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Das Ziel ist es, den in K rotierten Vektor @’ = (xy, yx) (in der Abb.
als Strecke AF) durch die Koordinaten (z,y) in F auszudriicken. Aus
der Abb. 2.4 ist zu sehen:

AH =x; Al =y, AG =ux; AJ =,. (2.71)

Zuerst wird die zr-Komponente betrachtet:

AG=JF =JL+ LF; (2.72)
mit
JL = AM = zcos(f), (2.73)
LF = ysin(0), (2.74)
ergibt sich:
xx = x cos(f) + ysin(0) . (2.75)

Die yy ergibt sich wie folgt:

AJ=FG=LH - MH; (2.76)
mit
L =ycos(d), (2.77)
MH = zsin(0), (2.78)
ergibt sich:
yk = —xsin(f) + y cos(0) . (2.79)

Die Rotation des Vektors &, beschrieben in kdrpereigenen Koordina-
tensystem, ist dann:

k| | cos(f) sin(0)| |z
|}JlJ| o [—Sin(@) cos(@)] ly] ) (2.80)
) = R (0)z; . (2.81)

Somit ist bei der Drehung des Koordinatensystems die Inverse der
Drehmatrix zu verwenden.

Wie in der Abb.2.4 angedeutet, haben die Koordinatensysteme den
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selben Ursprung. Meistens ist dies nicht der Fall und die Geome-
trie-Elemente sollen um einen beliebigen Punkt rotiert werden, z. B.
um den Schwerpunkt. Solches Vorgehen beinhaltet translatorische
Transformationen (7). Dabei werden die Koordinaten des Rotati-
onspunktes in den Uhrsprung des Inertialsystems verschoben, rotiert
und dann zuriick verschoben.

Sei ¢ € R? und @ € R. Die Transformationsabbildung V' (6) : R? — R?
hat dann die Form:

V(@) =Tr(c)oR(O) roTr(—c). (2.82)

Weiterhin wird fiir die Transformation der Geometrie des starren
Korpers die Abbildung V() verwendet. Ihre Anwendung ist im
Kapitel 3 erklart.
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3 Modellierung des A-Fliegers

Im Kapitel 2 wurden die mathematischen Grundlagen in Einzelheiten
besprochen. In diesem Kapitel werden diese Grundlagen genutzt,
um das DGIS der FSI aufzustellen. Ferner werden alle Aspekte
der Modellierung des A-Fliegers behandelt, die dazu beitragen, das
dynamische FSI-System zu losen. Im letzten Unterabschnitt wird
erklart, wie die Berechnungsgeschwindigkeit durch einen adaptiv
begrenzten Rechenraum des A-Fliegers erhoht werden konnte.

3.1 Mathematisches Modell

In diesem Abschnitt wird das DGIS aufgestellt, welches die FSI
eines starren Korpers in dem Gravitationsfeld beschreibt. Das DGIS
ist hier allgemein fiir einen Koérper beliebiger Form beschrieben.
Die Definition der Geometrie des A-Fliegers wird dann in weiteren
Abschnitten konkretisiert.

Fiir die Diskretisierung des Problems wird ein rechtwinkliges Re-
chengitter verwendet, weil die FOURIER-Transformation nur mit
solchen Gittern arbeitet. Auf diesem Gitter wird das Fluid gelost.
Der Festkorper wird mit dem Penalization-Term beschrieben. Dieser
Term enthélt eine Maske 'x, welche die geometrischen Eigenschaften
des Festkorpers charakterisiert. Die VPM erlaubt es, ein einziges
Rechengitter zu verwenden, und umgeht somit die Problematik der
Gittergenerierung. Dabei handelt es sich um die Notwendigkeit bei
jedem Zeitschritt jeweils ein Gitter fiir das Fluid und den Festkorper
aufzubauen [5].

In der Abb. 3.1 ist das Modell des Gesamtsystems skizziert. Das Fluid
1y, der Festkorper 2, und das Wirbeldampfgebiet €2, sind periodisch
in  und y-Richtung. Des Weiteren ist die Position von €2, relativ
zu dem Inertialsystem (z,y) abhéngig von der Zeit, und ist an den
Schwerpunkt von € gebunden. Dies stellt sicher, dass, unabhéngig
von der Position des Korpers im Kontrollvolumen, der Abstand, ab
dem die Wirbel geddmpft werden, konstant bleibt. Dieser Abstand
entspricht der halben Léange der Grofle des Kontrollvolumens.
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In der Abb. 3.1 ist bei dem Festkorper die Glattungsschicht ange-
deutet. Diese ist mindestens drei Zellen dick und bildet ein Teil des
Kérpermaske x. Durch sie werden die Kréfte und Momente genauer
berechnet. Der Verlauf dieser Gréflen iiber die Zeit wird durch die
Glattungsschicht gegléttet und weist weniger Rauschen auf [21].

periodisch

periodische Randbedingungen

Abb. 3.1: Skizze zur Erlduterung des mathematischen Modells.

Im Kapitel 2 sind einzelne Systemkomponenten beschrieben. Fiir
die Modellierung des A-Fliegers in oszillierender Stréomung wird das
folgende Gleichungssystem aufgestellt, bestehend aus:
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NSG:
Oui | Ouk|
ot | ony | "
oIl 0u; X
- — — i — U;) — Dz y 31
o0 TV o000, Wi ) (3:-1)
MB:
8ui
=0 3.2
Gleichung fiir den Druck:
0’11 0 Ouy, X
= o\~ |&ka n— ~(ui—vi) |, 3.3
ox;0x;  Ox; ( [gﬂk Oz ] v Cy (i = v;) (3.3)
Linearer Impuls und Drehimpuls fiir den Koérper:
82x5:i — 5 G, @ _ % G; = (0,1 )T (3.4)
o2 - m R o2 - 7 ) T sy /K)o .
aerodynamische Kréfte:
_ X _ X
F; = “(u; —v;)dV, M= / gjkrj A (up — vg)dV . (3.5)
Q. Gy

a. On

mit den Bedingungen:

uilpq, = Vi, (u2) = mwsin(27t). (3.6)

Dieses System wird gekoppelt mit den RK2 gelést. Der Algorithmus
ist in der Abb. 2.3 erkléart.
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3.2 Definition von Parametern des Fliegers

In dieser Arbeit werden starre Korper untersucht, welche die Form
eines Hiitchens haben. Das sind zweidimensionale Objekte, die im
dreidimensionalen Raum eine hohle Pyramide approximieren (s. Abb.

3.2).
1 "-._1

ligeloberseite

rechter
Flugel- Fligel
unterseite

linker
Fligel

Abb. 3.2: Definition von Parametern des Fliegers.

Der A-Flieger verfiigt iiber eine Symmetrieachse, auf der sich sein
Schwerpunkt x, befindet. Die Fliigel bilden mit der Symmetrieachse
jeweils einen Offnungswinkel o. Dieser Winkel kann Werte zwischen
0 und 7/2 annchmen. Bei dem zweiteren handelt es sich um einen
geraden Stab. Der kleinste Winkel, mit dem gerechnet wurde, betragt
10°.

Die Position des Schwerpunktes ist abhédngig von o und liegt nur
fiir groe Winkel innerhalb des Korpers. Im Schwerpunkt greift die
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Gewichtskraft mg an, dort liegt auch das korpereigene Koordina-
tensystem K des Fliegers. Der Winkel, den der Vektor ks mit der
Gewichtskraft bildet, ist der Lagewinkel 6. Er beschreibt auch die
Neigung des Fliegers relativ zu dem Inertialsystem F. Bei 8 = 0 liegt
die Symmetrieachse koaxial zu dem Vektor der Gewichtskraft, dabei
zeigt die Spitze des Fliegers nach oben.

Die beiden Fliigel haben eine Fliigelobereseite, deren Normalenvek-
toren in die positive y-Richtung zeigen, und eine Fliigeluntereseite
entsprechend. Sie haben eine Linge [ und sind an der Fliigelspit-
ze abgerundet. Diese Mafinahme soll starke Diskontinuitdt in der
Losung vorbeugen.

Die Dicke der Fliigel ist h. Das Verhéltnis der Fliigellinge zu der
Fligeldicke ist in dieser Arbeit immer kleiner als 0,08. Zum Ver-
gleich hat ein A4-Blatt Papier einen Dicke-zu-Lange-Quotient von
ca. 0,0005. Das kleinste Verhéltnis, mit welchem gerechnet wurde,
betrégt 0,04. Es wurde jedoch nicht untersucht welches Verhéaltnis
h/l als das kleinstmogliche fiir einen starren Korper physikalisch
realisierbar ist. Die Autoren von [30] konnen eine gute Genauigkeit
fiir ein Verhéltnis kleiner als 0,06 nicht garantieren.

Fiir eine genauere Berechnung der auf den Flieger wirkenden aero-
dynamischen Kréifte wird in dieser Arbeit eine Glattungsfunktion
benutzt. In der Abb. 3.2 ist diese mit einer diinnen Schicht der Dicke
s angedeutet. Diese ist in dem diskreten Raum durch eine feste
Anzahl von Gitterpunkten definiert und strebt mit steigender Anzahl
an Gitterpunkten gegen Null.

Das Korperinnere wird durch eine beschriankte Anzahl an Gitter-
punkten aufgelost. In Abhéngigkeit von der Gesamtanzahl der Git-
terpunkte des Kontrollvolumens und dem Verhéltnis i/l wird die
effektive Dicke des Fliigels h durch eine finite Anzahl an Gitterpunk-
ten aufgelést. Die Anzahl der Gitterpunkte fiir h war nie kleiner als
zehn.
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3.3 Tragheitsmoment

In diesem Abschnitt sind alle Grofien fiir Beweiszwecke dimensions-
behaftet und werden zum Schluss entdimensionalisiert.

Das Tragheitsmoment J eines starren Korpers wird beziiglich der
Rotationsachse angegeben. In dieser Arbeit sind alle Korper zwei-
dimensional und haben nur eine Rotationsachse. Fiir solch einen
Korper mit konstanter Dichte py ist das Tragheitsmoment definiert
als [7, S.1991]:

J = pk/ i 2dV . (3.7)
Qs

Um das Tragheitsmoment des A-Fliegers zu berechnen wird an-
genommen, dass die Fliigeldicke ausreichend klein und somit ver-
nachlassigbar ist, also h < [. Somit vereinfacht sich die Geometrie
auf zwei Stdbe. Das Trégheitsmoment eines Stabes beziiglich seines
Schwerpunktes ist dann [7, S.205]:

(3.8)

=10 =ls
m =m1 + msa
J=J1+ J2

Abb. 3.3: Skizze der approximierten Geometrie fiir die Berechnung des
Tragheitsmoments.

Schwerpunkt des ganzen Fliegers lésst sich leicht bestimmen. ,,Bei
zweiteiligen Korpern (Fléchen, Linien) liegt der Gesamtschwerpunkt
auf der Verbindungsstrecke der Teilschwerpunkte und unterteilt diese
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im umgekehrten Verhéltnis der Gewichte (Flacheninhalte, Linienlan-
gen) der beiden Teile“[6, S.243]

al ll
—=—=1 3.9
P Y (3.9)
l
a1 =ag = Qsin(a). (3.10)

Das Tragheitsmoments des ersten Stabes beziiglich des Koordinaten-
systems des Fliegers bestimmt sich mit dem Satz von STEINER:

Ji=J1+ mla% (3.11)
12 12
= m112 +m Zsin2(a) (3.12)
? /13
= m; <4 + 1[1 — Cosz(a)]> (3.13)
12
= m; (1 — 20082(04)}) . (3.14)

Und das Tragheitsmoment des Fliegers:

2

= % (1 - icosQ(a)) (mq + mg) (3.16)
m 12

= Tl <1 — icos%a)) . (3.17)

Das Ergebnis stimmt mit dem Resultat der anderen Forscher {iberein
[18]. Die Entdimensionalisierung mit Gl. 2.40 ergibt:

J = % (1 - icosQ(a)) . (3.18)
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3.4 Relation der Koordinatensysteme

In diesem Abschnitt geht es um die verwendeten Koordinatensysteme
und deren Beziehung zueinander. Die folgenden Erkldarungen haben
auBerdem eine starken Bezug zu der Implementierung des Fliegers
und koénnen das Verstehen des Programmcodes erleichtern.

Die Koordinatensysteme werden an einem Flieger, deren Fliigel
aus diinnen Stdben bestehen, erkldrt. Das Inertialsystem F, in dem
das Fluid gelost wird, hat die Basisvektoren (f;, f5). Das Koor-
dinatensystem des Fliegers K hat die Basisvektoren (ki, k2). Das
Koordinatensystem des linken Fliigels L mit (I1,13) und des rechten
R mit (1, 72) sind entsprechend bezeichnet. In der Abb. 3.4 ist eine
Explosionszeichnung des Fliegers schrittweise dargestellt. Diese Reihe
an Abbildungen soll erkldren, wie die Abb. 3.5 zustande kommt. In
der Abb. 3.5 ist ein vereinfachter A-Flieger abgebildet. Sein halber
Offnungswinkel ist «, und der Lagewinkel ist 6.

Die Bewegung des Schwerpunktes von dem Flieger wird in F mit
RK2 berechnet. Die Koordinaten der Fliigel in F kénnen durch die
Lage des Schwerpunktes, « und 6 beschrieben werden.

Das Transformationsgesetz fiir Punktkoordinaten beziiglich der Basis
f ist definiert als [29, S.42]:

#fi = [R5Me; - )| fi, (3.19)

wo ¢; der Translationsvektor zwischen den Systemen ist.

Um die Punktkoordinaten in das IL zu transformieren, werden als
erstes die Koordinaten von FF in die Spitze S des Fliegers transformiert,
und dann mit der Abbildung V() (s. G1.2.82) um den Schwerpunkt

rotiert. Der Abstand zum Rotationspunkt wird dabei in S angegeben:

S=L beif=0,(s. Abb. 3.4¢c) (3.20)
g = %cos(a)cos(a)ll + ésin(a)cos(a)lg . (3.21)
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(a) Lage der Koordinatensysteme
bei 8 = 0. Flieger ist zusammen-
gesetzt dargestellt.

I N2 ¢ -
£

(c) Lage der Koordinatensysteme
bei 8 = 0. Fliigel sind an der Sym-
metrielinie auseinandergezogen.

(b) Lage der Koordinatensysteme
bei 6 > 0. Flieger ist zusammen-
gesetzt dargestellt.

N T2
\‘ ,’,1
l \
2 ‘\ k
L \ 2\/7
ky o Tk
By

(d) Lage der Koordinatensysteme
bei 6 > 0. Fliigel sind an der Sym-
metrielinie auseinandergezogen.

Abb. 3.4: Explosionszeichnung des vereinfachten A-Flieger zur Veranschau-
lichung der Relation von Koordinatensystemen.

Der Translationsvektor zum S in F ist:

S=L beif=0, (3.22)

OI =OF + FI (3.23)
l

=rg1f1+xc2fs+0- f1+ scos(a)fs. (3.24)

2

Das Taransformationsgesetz fiir Punktkoordinaten nach GI. 3.19 ist
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Abb. 3.5: Detaillierte Skizze der Koordinatensysteme. Es ist nur ein Teil
des rechten Fliigels zu sehen.

mit g = 3F — « (s. Abb. 3.5) dann:

ifi = R (1) (w; — (OD);)] f; bei 0 =0. (3.25)
Und durch Rotation mit § um x, ergeben sich die Punktkoordinaten
des linken Fliigels in [F:

# = R;;'(0) [R;kl(ozl)[xk — (O] - (IF)k} +(IF;).  (3.26)
(L) (F) (L) (L)

Analog werden die Punktkoordinaten fiir den rechten Fliigel konstru-
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iert. Mit ooy = 37” + a:

i), (3.27)
)

IF = —cos(a)cos(a)ry — =sin(a)cos(a)rs . (3.28)
(R) 2 2
Die GI. 3.27 und GI. 3.26 werden benutzt, um die Punktkoordinaten

in die KOS’e der Fliigel zu transformieren. Nach der Transformation
kann die Maske leicht konstruiert werden.

3.5 Maskenfunktion

Mit der Maskenfunktion ist die im Programmcode implementierte
Funktion gemeint. Thre Aufgabe besteht darin, die Maske x(z;,t)
zu bauen. Die Maske des A-Fliegers kann aus einfachen geometri-
schen Objekten zusammengebaut werden. Dabei werden Kreise und
Rechtecke verwendet.

Die Kreisgleichung mit Radius gleich eins lautet:
fkr(x7y) = .%'2 + y2 -1 (329)
Die Maske fiir den Kreis lautet somit:

_ 17 fkr(xay) S 07
Xkr = { 0’ fkr(ﬁﬂ,y) ~0. (330)

Fin rechtwinkliges Viereck der Lange [ und der Dicke h hat vier
Kanten. Jede dieser Kanten kann durch eine Gleichung beschrieben
werden. Durch die Bildung der konvexen Hiille [31] kénnen diskrete
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Punkte, welche innerhalb des Vierecks liegen, bestimmt werden.

linke Kante. Menge A : fi(x
rechte Kante. Menge B : f.(z,y) =z — 0.5 — z.,
(2.9) = —y — 0.5h + e .
obere Kante. Menge D : f,(x,y) =y — 0.5h — y.,

W) =—x — 0.5+ z.,

ontere Kante. Menge C : f,

wo der Vektor (z.,y.) den geometrischen Schwerpunkt des Vierecks
beschreibt. Die konvexe Hiille entsteht dann durch die Bildung der
Schnittmenge von Punkten, die durch die jeweiligen Gleichungen
beschrieben sind (s. Abb. 3.6):

conv(S) = ANBNCND. (3.35)

Die Maske fiir ein rechtwinkliges Viereck ist dann:

~J 1, conv(S) <O,
Xeck = { 0, conv(S)>0. (3.36)

Die Bestimmung der konvexen Hiille ist immer dann nétig, wenn
die diskreten Punkte gesucht sind, welche innerhalb von Koérpern
liegen. Im zweidimensionalen Fall kann ein Kérper durch ein konvexes
Polygon beschrieben werden, das viel mehr Kanten haben kann, als
ein Viereck in Fall des Fliegers. Um alle Punkte direkt zu priifen
ist dann langsam. Dies kann z. B. mit den Quickhull-Algorithmus
schneller verrichtet werden [15, S.64ff].

3.5.1 Diskontinuierlich

Die diskontinuierliche Maske setzt sich aus zwei rechtwinkligen Viere-
cken, welche die Fliigel abbilden, und drei Kreisen, welche die Kanten
abrunden, zusammen (s. Abb. 3.7). In dieser Abbildung ist die Kom-
position des A-Fliegers aus einzelnen Masken veranschaulicht.
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Abb. 3.6: Konvexe Hiille, gebildet aus einem rechtwinkligen Viereck. Sie
wird fiir die Konstruktion der Maske benutzt. Der geometrische Mittelpunkt
liegt bei (1,1).

Die Maske x, bildet sich aus der Vereinigung aller Untermasken:

Xd = Xkr1 N Xkr2 N Xird M Xeck1 M Xeck2 - (3.37)

Der Rand der Maskenfunktion weist einen Sprung auf. Dieser soll
behandelt werden, um eine ausreichend glatte Bewegung des Korpers
zu erreichen.

3.5.2 Geglattet

Die Glittungsschicht bildet einen glatten Ubergang vom Wert Eins
nach Null in der Maske x,. Dieser Ubergang wird durch die Cosi-
nusfunktion beschrieben (s. Abb. 3.8 ).
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S

f(x) = cos(ax +b) + ¢

s. Abb. 3.2

Abb. 3.8: Skizze zur Erklarung der Glattungsschicht. Die Koordinate &
geht senkrecht durch den Fliigel. Links in der Abbildung ist die abgerundete
Spitze eines Fliigels dargestellt.

In R? haben die Funktionen folgende Gestalt:

fring(z,y) = % + %COS[(\/I‘Q +y? — Rl)g] (3.38)

fir den Kreisring mit dem Innenradius Ry = #/2 und dem AuBenra-
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dius Ry = Ry + s.

h 2] (3.39)

11 )

fvier(2,y) = 5T 5005{(3/ - 5)g
beschreibt die Glattungsschicht fiir den Bereich entlang der Flii-
gelkante. Der Definitionsbereich dieser Funktionen wird durch die
entsprechenden Masken definiert. Plot der Gl. 3.38 und GI. 3.39 ist
in der Abb. 3.9 gezeichnet.

Um die geglattete Maske x zu generieren werden 12 Untermasken
erstellt (s. Abb. 3.10). Bei der logischen Vereinigung der Masken
werden Stellen der Uberschneidung am selben Ortspunkt dann meh-
rere Werte annehmen. Der Maximalwert wird dann genommen. Das
ermoglicht einen glatten Ubergang zu erreichen:

12
X = max (ﬂ xi> (3.40)

i=1

(a) Glattungsfunktion auf einem (b) Glattungsfunktion auf einem
Kreisring. rechtwinkligen Viereck.

Abb. 3.9: Darstellung der einzelnen Funktionsverldufe, aus denen sich die
Glattungsschicht zusammensetzt.
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Abb. 3.10: Komposition der gegldtteten Maske x des A-Fliegers. Die
blauen Bereiche haben den Wert Eins. In den griinen Bereichen wird die
entsprechende Glattungsfunktion aufgestellt.

3.6 Adaptiv begrenzter Rechenraum

Bei dem adaptiv begrenzten Rechenraum handelt es sich um einen
Bereich im Kontrollvolumen, in dem sich der A-Flieger befindet.
Die Grofle dieses Bereichs ist durch die Packmasse des Fliegers
beschrieben. In der englischsprachigen Literatur heifit dieser Bereich
Bounding Volume (BV) [15, S.75].

Fir die Berechnung des Moments, der Krifte und der Geschwin-
digkeitskomponente des A-Fliegers ist es effizienter, nur das BV
zu betrachten. Dieser kann in jedem Zeitschritt einfach bestimmt
werden.

Das BV des A-Fliegers ist durch zwei Punkte (F und E) definiert und
stellt mit sich ein rechtwinkliges Viereck, das den Flieger umschliefit,
dar (s. Abb. 3.11). Die Position der Eckpunkte (A, B, C') des Fliegers
ist bekannt. Deswegen berechnen sich die zwei Punkte des BV’s wie



Kapitel 3. Modellierung des A-Fliegers 45

folgt:
rp =min(z4,x5,20), (3.41)
xp = max(rA,TB,XC) , (3.42)
Yr = min(yAayB7yC) ’ (343)
yE = max(ya,ys.yc) - (3.44)

Die Berechnung der Krifte findet dann mit einer Schleife statt, die
nur Uber die Indizes, welche das BV beschreiben, lduft und nicht
iiber das ganze Kontrollvolumen.

sicherheits Abstand

Abb. 3.11: Skizze zur Erlduterung des adaptiv begrenzten Rechenraums.
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4 Validierung des Losers

In diesem Kapitel sind Ergebnisse unterschiedlicher Experimente,
welche die Korrektheit der Implementierung des Programmcodes
nachweisen, wiedergegeben. Sie bestétigen die Ordnung der Zeit- und
Raumdiskretisierung und veranschaulichen den Einfluss der Randbe-
dingungen auf den A-Flieger. Einen weiteren Nachweis der korrekten
Implementierung erbringen die Plausibilitatstests zur Relaxation des
Impulses. Zum Schluss des Kapitels wird gezeigt, dass ein Zustand
des stationdren Schwebens eintritt, wenn der A-Flieger mit seiner
Fallgeschwindigkeit angestromt wird.

4.1 Experimentelle Konsistenzordnung

Die experimentelle Konsistenzordnung kann aus einer Reihe von
Resultaten numerischer Simulationen bestimmt werden. Sie bietet
die Moglichkeit das Fehlerverhalten in Abhéngigkeit von den Pa-
rametern der Diskretisierung zu untersuchen. Die Parameter sind:
der Zeitschritt At und der Abstand zwischen den Gitterpunkten
Az = Ay. Entsprechend dem Verfahren der Diskretisierung ist in
Experimenten eine bestimmte Konsistenzordnung zu erwarten.

In diesem Abschnitt werden Normen beschrieben, mit deren Hilfe
der Fehler bestimmt werden kann. Fir die Auswertung der Norm
wird der Vektor als Element von R betrachtet. Der Losungsvektor
ist aber ein Element von R?. Deswegen wird zur Berechnung des
Fehlers der Losungsvektor in die Form von R umsortiert.

Um zu bestimmen, in welchem Maf sich die Losungen u von der u$®

unterscheiden, wird eine p-Norm benutzt. Fiir einen Vektor u € R"
ist diese definiert als:

n 1/17
[uillp = (Z !uz'\p> : (4.1)
i=1

Der Index p liegt im Bereich 1 < p < oo und gibt an, um welche
Norm es sich handelt: ||u;||2 ist die bekannte euklidische Norm. Es
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koénnen entsprechend der Gl. 4.1 unterschiedliche Normen konstruiert
werden. Wird p = oo gesetzt, entsteht die Maximumnorm [3, S.15]:

|uilloo = max (u;). (4.2)
i=1,...,n

Fiir die experimentelle Untersuchung der Konsistenzordnung wird
die Maximumnorm benutzt, weil diese den betragsmaflig maximalen
Wert im Losungsraum angibt. Damit beistimmt sich der relative
Fehler oy fir eine Ebene der Diskretisierung wie folgt:

e — o

oN = = 4.3
oo (4.3)

Fiir die beiden Experimente (Parameter At und Az) ist der Aufbau

Ly
09
{g |
Qf

Ly/2 T

Y

+
x Lz /2 L

Abb. 4.1: Aufbau der numerischen Simulation fiir die Bestimmung der
Konsistenzordnung.

der Simulationen dhnlich und ist in Abb. 4.1 skizziert. Die Experi-
mente erforschen das Verhalten des A-Fliegers unter der Gravitation
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in einer oszillierenden Stromung. Dabei liegt der Schwerpunkt auf
der Validierung des Losers. Die Parameter des Losers sind in der
Tab. 4.1 zusammengefasst. Weiter im Text sind die Ergebnisse aus
den numerischen Experimenten dargestellt.

Tab. 4.1: Parameter der Simulationen fir die Bestimmung der Konsistenz-
ordnung. (Std 1) ist die Studie zu der Variation des Zeitschritts und (Std2
2) ist die Studie zu der Variation des Gitterabstandes.

Parameter | Std 1 Std 2 Parameter Std 1 Std 2
Nz = Ny 800 {256; 4096} « w/4 w/4
Tend 1 2 Ly =Ly 4 6
v 0,01 0,01 Re 100 100
m 8 8 At {107%; 107%} 104
h/l 0,07 0,07 Csp 1072 1071
K 1 1 (u1) 0 0

k 0,16 0,16 (u2) m sin(2mt) m sin(27t)
(x57ys) (2,2) (373) e.start 2° 2°
Vs, i,start (070) (070) QStart 0 0
As i, start (070) (070) estart 0 0

4.1.1 Ordnung der Zeitdiskretisierung

Fir die Ermittlung der Ordnung der Zeitdiskretisierung wird bei
einer konstanten Raumauflésung von 8002 Punkten der Zeitschritt
fiir jede weitere Rechnung halbiert. Dabei werden innerhalb einer
Rechnung die {ibrigen Parameter konstant gehalten. Der Fehler wird
dann mit der Gl. 4.1 berechnet. Zu betonen ist, dass der A-Flieger
dabei nicht festgehalten wird, und, dass das System gekoppelt ist.

Das Ergebnis ist in der Abb. 4.2 gezeigt. In dem logarithmischen
Diagramm sind zwei Linien, welche die Steigung der ersten und
zweiten Ordnung verdeutlichen, gezeichnet. Die Ergebnisse dieser
Untersuchung zeigen, dass die Zeitdiskretisierung zweiter Ordnung
ist. Damit entspricht diese der theoretischen Ordnung des Verfahren
von RUNGE-KUTTA 2-ter Ordnung (RK2) [24].

Im Laufe dieser Studie wurde erkannt, dass die zweite Ordnung in der
Zeitdiskretisierung ab einer Raumauflésung von ca. 5002 Punkten
eintritt. Unter diesem Wert wird mindestens die erste Ordnung
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A

10-6

relativer Fehler

10-7

Abb. 4.2: Ordnung der Zeitdiskretisierung fiir das gekoppelte System. Der
relative Fehler ist durch die numerischen Experimente bestimmt. Die Losung
mit der feinsten Gitterauflosung wird als die exakte Losung herangezogen.

erreicht. Es ist aulerdem eine minimale Rechendauer ¢ = 1 nétig,
damit sich das System auf dem Penalization-Term einstellt. Es konnte
nicht festgestellt werden, dass sich die zweite Ordnung unter der
bendtigten minimalen Rechendauer einstellt.

4.1.2 Ordnung der Raumdiskretisierung

Fiir die Ermittlung der Ordnung der Raumdiskretisierung wird bei
einem konstanten Zeitschritt von At = 10~* die Anzahl der Raum-
punkte vergroBert und somit das Az = Ay fiir jede weitere Rechnung
verkleinert. Dabei werden innerhalb einer Rechnung alle weiteren
Parameter konstant gehalten.

Der Fehler wird dann mit der Gl. 4.1 berechnet. Damit die Losungen
die gleiche Anzahl an Punkten haben und vergleichbar sind, werden
die hochaufgelosten Losungen auf das Ergebnis 2562 projiziert. Dabei
werden die Vergleichspunkte, also die Punkte, die die selben Raum-
koordinaten haben, beibehalten und die restlichen, welche durch die
héhere Auflésung entstehen, geloscht. Das Resultat der Studie ist in
der Abb. 4.3 gezeigt.
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10-1

relative Fehler

10—2

Az = Ay

Abb. 4.3: Ordnung der Raumdiskretisierung fiir das gekoppelte System.
Der relative Fehler ist durch die numerischen Experimente bestimmt. Die
Losung mit der feinsten Gitteraufldsung wird als die exakte Losung heran-
gezogen.

In dem logarithmischen Diagramm sind zwei Linien eingezeichnet,
welche die Steigung der ersten und zweiten Ordnung verdeutlichen.
Die Ergebnisse der Untersuchung zeigen, dass die Raumdiskretisie-
rung erster Ordnung ist. Die Raumableitungen wurden mit Hilfe von
spektralen Methoden diskretisiert, welche eine viel hohere Ordnung
aufweisen [9]. Dies ist laut der Abb. 4.3 nicht der Fall und ist da-
mit begriindet, dass der Penalization-Term die Konsistenzordnung
verschlechtert [13]. Die positive Konsequenz ist, dass der Loser in
Hinblick auf die Raumdieskretisierung trotzdem konvergiert.

Im Laufe dieser Studie wurde auflerdem festgestellt, dass fiir Auf-
16sungen kleiner als 2562 die Konvergenz nicht gegeben ist. Die
Rechnung mit der feinsten Auflésung von 40962 Punkten auf einem
Kontrollvolumen der Gréfle 6 x 6 entspricht einem Az = 0,00146.
Die notwendigen Parameterstudien erfordern viel Rechenzeit, weswe-
gen die Simulationen in den Grenzen von 10242 und 40962 Punkten
durchgefithrt wurden. Weitere Validierungstests in den néchsten Ab-
schnitten geben mehr Informationen iiber die Wahl der angemessenen
Parametergrofien.
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4.2 Einfluss der Randbedingungen

Die Randbedingungen fiir das Fluid im Kontrollvolumen sind pe-
riodisch. Die auf Grund der Oszillationen des Fluids entstehenden
Wirbel verlassen das Gebiet nicht. Somit kénnen sie erneut Einfluss
auf den A-Flieger ausiiben, was nicht der physikalischen Realitét
entspricht. Wie in Abschn. 2.3.4 beschrieben, werden die Wirbel am
Rand des Kontrollvolumens geddmpft.

Zudem wirken die Wirbel auch in Abstand auf den Flieger, da sie
Geschwindigkeit im Punktraum induzieren. Je weiter vom Wirbel-
zentrum, um so geringer der Einfluss. In dieser Studie soll festgestellt
werden, in welchem Abstand vom A-Flieger die Wirbel gedampft wer-
den sollen, um moglichst physikalisches Verhalten des Gesamtsystems
zu erhalten.

—100 —41 —80 8 41 100

| (@
©

Abb. 4.4: Darstellung der Wirbelstérke um den A-Flieger in einer oszillie-
renden Stromung bei Re = 300. Losung zur Zeit ¢t = 4. Die Farbskala ist
angepasst, die maximale Wirbelstarke betragt 416 und liegt an der rechten
Fliigelspitze.

Am Anfang jeder Simulation befindet sich das Fluid in Ruhe. Erst
nach einiger Zeit entwickelt sich ein komplexes System aus Wirbel-
paaren (s. Abb. 4.4). Die Lebensdauer der Wirbel ist abhéngig von
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der Viskositét, sodass fiir hdhere REYNOLDS-Zahlen, also fiir kleinere
Viskositéten, ein anderes dynamisches System entsteht.

Es wird eine Parameterstudie durchgefiihrt, um den Einfluss der
Randbedingungen zu studieren. Die konstanten Parameter in der
Studie sind so gesetzt, dass der A-Flieger unter der Gravitation in
einer oszillierender Stromung fallt.

Variiert wird die Gréfle des Kontrollvolumens. Es wird dabei darauf
geachtet, dass Ax = 0,0078125 bei jeder Simulation eingehalten wird.
Dies stellt sicher, dass das Resultat der Rechnung unabhéngig von
dem Fehler der Raumdiskretisierung ist. Denn, wie im Abschnitt
4.1.2 gezeigt, féllt der Fehler fiir Az — 0 mit der ersten Ordnung
ab. Dementsprechend soll die Anzahl der Gitterpunkte verdndert
werden:

L=L,=L,=Az-N. (4.4)

In der Abb. 4.5 ist die y-Komponente der auf den A-Flieger wirkenden
Kraft iiber die Zeit bei Re = 100 dargestellt. Zur einer spateren Zeit

Abb. 4.5: Die auf den A-Flieger in y-Richtung wirkende aerodynamische
Kraft in Abhéngigkeit von der Gréfie des Kontrollvolumens. Bei ¢ = {5; 10}
ist kein wesentlicher Unterschied zu beobachten. Die grauen Bereiche kenn-
zeichnen die Zeit, in der das Fluid in die negative y-Richtung beschleunigt.

t = {5; 10} ist eine deutliche Verdnderung in der Kraft festzustellen.
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Die Verldufe der Kurven liegen nicht {ibereinander und zeigen auch
keinen Trend in Abhéingigkeit von L. Es ist jedoch definitiv eine
Auswirkung der Randbedingungen festzustellen.

In Hinblick auf die wirkende Kraft ist keine deutliche Konvergenz
zu dem Kontrollvolumen mit Seitenldnge L = 16 zu erkennen. Zur
weiteren Untersuchung ist die Position des Fliegers in Abhéngigkeit
von der GroBe des Kontrollvolumens in Abb. 4.6 dargestellt. Die
Auswirkung ist hier deutlicher zu erkennen. Bis L = 12 ist eine

Ys —H

—10

Abb. 4.6: Die Hohenlage des A-Flieger in Abhéngigkeit von der Gréfe des
Kontrollvolumens. Die Hohenlage ist bezogen auf die Startposition. Die
grauen Bereiche kennzeichnen die Zeit, in der das Fluid in die negative
y-Richtung stromt.

ausgeprigtere Abhéngigkeit der Losung von der Gréfle des Kontroll-
volumens zu erkennen. Ab L = 12 dndert sich die Endposition des
A-Fliegers nur gering und variiert im Bereich Ay = 0,5.

Die in diesem Abschnitt gestellte Fragestellung wéire nur zum Teil
beantwortet, wenn die Viskositdt nicht beriicksichtigt worden wé-
re. Deswegen wird die Variation des Kontrollvolumens fiir zwei
REYNOLDS-Zahlen durchgefiihrt: 100, 500. Um das zu visualisie-
ren, wird fir jede Grofie des Kontrollvolumens {4;6;8;10; 14; 16}
die mittlere Fallgeschwindigkeit in der Zeit von t = 2 bis ¢t = 10
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—e— Re = 100; —a— Re = 500;

<vs,2>71

Abb. 4.7: Die mittlere Geschwindigkeit des A-Fliegers in Abhéngigkeit
von der Grofie des Kontrollvolumens und der REYNOLDS-Zahl.

berechnet:

Tena
(v52) = — / vea(t)dt. (4.5)

Tend to

In der Abb. 4.7 ist das Ergebnis der Studie présentiert. Fiir beide
REYNOLDS-Zahlen ist festzustellen, dass fiir gréfleres L beide Verlaufe
néherungsweise zu einem Wert von (vs2) = —1,25 tendieren. Die
Kurve fiir Re = 500 fillt schneller ab als fiir Re = 100. Bei der
GroBe des Kontrollvolumens L > 12 ist keine relevante Anderung der
Fallgeschwindigkeit in beiden Féllen zu sehen. Fiir L < 10 ist eine
wesentliche Abhéngigkeit der Geschwindigkeit vom Kontrollvolumen
und der REYNOLDS-Zahl zu beobachten.

Mit dieser Studie wurde gezeigt, dass die Randbedingungen einen
groflen Einfluss auf die Bewegung des Fliegers haben. Des Weiteren
kann festgehalten werden, dass die optimale Gréfle des Kontrollvolu-
mens ca. L = 11 x [ betragt.
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4.3 Plausibilitatstests

Die Plausibilitatstests sollen die Kinematik des starren Korpers im
Fluid iiberpriifen. Dabei geht es primdr um das natiirliche Verhalten
eines Korpers im Fluid, welches ohne weiteres in der Umwelt zu
beobachten ist.

Es ist zu erwarten, dass der sich im Fluid bewegende Korper auf
Grund des Wiederstandes und Reibung nach einiger Zeit zur Ruhe
kommt, wenn keine weiteren Kréafte auf ihn wirken und das Fluid in
Ruhe ist.

Bei einem sich bewegenden Korper ist neben der zeitlichen Anderung
des linearen Impulses I; auch eine zeitliche Anderung des Drehim-
pulses L. ; vorhanden. In diesem Abschnitt sind die Ergebnisse zur
Untersuchung des linearen Impulses in y-Richtung dargestellt. Da
die Rechnung zweidimensional ist, gibt es auch nur eine Drehachse,
fiir die der Drallsatz gelost wird. Allgemein ldsst sich aus den aero-
dynamischen Kriften die zeitliche Anderung des Impulses und die
daraus folgende Position des Korpers bestimmen:

ol
OL
5 — M- (4.7)

In den folgenden Tests wird jeweils eine dieser Gleichungen im Pro-
gramm ausgeschaltet, sodass die zeitliche Anderung null ist und die
Losung von der Grofie (I oder L.) entkoppelt wird. Das gibt die
Moglichkeit das Verhalten der anderen Grofle zu betrachten. In der
Abb. 4.8 ist der grundlegende Aufbau der Simulationen skizziert.

Physikalisch ist es so zu verstehen, dass, wenn Gl. 4.6 null gesetzt
wird, der Korper in x- und y-Richtung statisch bestimmt ist und nur
auf Grund der wirkenden Momente rotieren kann. Und wenn Gl. 4.7
null gesetzt wird, kann der Kérper sich nur translatorisch bewegen.

Die zwei Experimente werden dhnlich durchgefiihrt. Am Anfang
to = 0 befinden sich der Korper und das Fluid in Ruhe. Der Korper
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Ly

Abb. 4.8: Skizze der Simulation fiir die Plausibilitéitstests. Keine Gravi-
tation, periodische Randbedingungen mit dem sich bewegenden Wirbel-
dampfgebiet.

wird dann bis t; = 1 konstant beschleunigt und nach ¢; = 1 wird die
Beschleunigung ausgeschaltet. Die Ergebnisse der Versuche sind in
folgenden Unterkapiteln prasentiert.

4.3.1 Relaxation des linearen Impulses

Fiir dieses Experiment ist die Anderung des Drehimpulses auf Null
geschaltet. Der starre Kérper kann sich nur translatorisch bewegen.
Der Versuchsaufbau ist in Abb. 4.8 skizziert. Als Erstes wird unter-
sucht, wie sich der Kérper mit Anfangsbeschleunigung @ im ruhenden
Fluid verhalt.

In Abb. 4.9 ist der Verlauf der Geschwindigkeitskomponente bei
drei unterschiedlichen Anfangsbeschleunigungen des Korpers in
y-Richtung {iber die Zeit dargestellt. In allen drei Fallen kommt
der Korper nach einiger Zeit zum Stehen. Dieses Verhalten ist ange-
messen. Bei allen drei Versuchen war die Bewegung in z-Richtung
marginal.
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Abb. 4.9: Ergebnis des Plausibilitdtstests auf Relaxation des linearen
Impulses in Abhéngigkeit von der Anfangsbeschleunigung a,. Sie wirkt auf
den Koérper von ¢t = 0 bis ¢ = 1 und wird danach auf Null gesetzt.

Das Experiment wird jetzt wiederholt. Diesmal wird jedoch die
Viskositdt variiert und die Anfangsbeschleunigung gleich gelassen. In
Abb. 4.10 ist das Ergebnis dargestellt. Auch bei diesem Versuch ist die

Abb. 4.10: Ergebnis des Plausibilitédtstests auf Relaxation des linearen
Impulses in Abhéngigkeit von der Viskositat. Die Beschleunigung wirkt auf
den Korper von ¢t = 0 bis t = 1 und wird danach auf Null gesetzt.

Anderung der Geschwindigkeit nachzuvollziehen. Denn fiir grofiere
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Viskositét ist eine schnellere Abbremsung des Korpers zu erwarten,
weil die Reibung im Fluid grofer ist. Fiir das v = 0,01 kommt der
Korper ca. bei t = 70 zum Stehen. Bei allen drei Versuchen war die
Bewegung in z-Richtung marginal.

4.3.2 Relaxation des Drehimpulses

Fiir dieses Experiment ist die Anderung des linearen Impulses auf
Null gesetzt. Der starre Korper kann sich nur um seinen Schwerpunkt
x4 rotieren. Der Versuchsaufbau ist in Abb. 4.8 skizziert.

Die Abb. 4.11 zeigt die Ergebnisse dieser Studie. Bei groflerer Winkel-
beschleunigung erreicht der Kérper hohere Winkelgeschwindigkeiten
zum t = 1. Unabhéngig davon wird in allen drei Féllen die Rotati-
onsgeschwindigkeit des Korpers durch die Reibung im Fluid auf Null
abgebremst.

Abb. 4.11: Ergebnis des Plausibilitétstests auf Relaxation des Drehimpul-
ses in Abhéngigkeit von der Anfangswinkelbeschleunigung. Sie wirkt auf
den Koérper von t = 0 bis t = 1 und wird danach auf Null gesetzt.

Zusammenfassend haben die Plausibilitéitstests gezeigt, dass eine
zu erwartende Relaxation des Impulses stattfindet. Die dem Korper
aufgebrachte kinetische Energie wird von dem Fluid durch Druckwie-
derstand und Reibung abgebaut. Das Gesamtsystem kommt nach
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einer Anfangsanregung in einen Gleichgewichtszustand, den Ruhezu-
stand. Alle Lésungsvariablen weisen ein ausreichend glattes Verhalten
auf, und keine auflerordentlichen Anregungen sind zu beobachten.

4.4 Zustand des stationaren Schwebens

Es ist allgemein bekannt, dass ein Gegenstand im freien Fall auf
Grund des Luftwiederstandes eine Grenzgeschwindigkeit erreicht
und nicht mehr beschleunigt wird. Wenn nun der Koérper mit dieser
Geschwindigkeit angestréomt wird, ist zu erwarten, dass ein Zustand
des stationdren Schwebens eintritt. In diesem Abschnitt wird gezeigt,
dass sich der Loser entsprechend dieser theoretischen Uberlegung
verhélt.

Dieses Experiment besteht aus zwei Teilen. Im ersten Teil wird ein
frei gewédhlter A-Flieger mit seinem spitzen Ende in Richtung der
Gravitation frei gelassen (s Abb. 4.12). Diese Ausrichtung ist ge-
wahlt worden, damit eine gréflere Stabilitat beziiglich des wirkenden
Moments erreicht werden kann. Wenn der Korper seine Winkellage
andert, kann nicht garantiert werden, dass der gleiche Drall beim
Anstréomen wieder wirken wird. Es wird so lange gerechnet, bis ein
stationdrer Zustand eintritt und die Fallgeschwindigkeit konstant
bleibt. Im zweiten Teil wird der selbe A-Flieger mit dieser ermittelten
Geschwindigkeit angestromt.

In beiden Simulationen sind die Parameter sehr dhnlich, diese sind in
der Tab. 4.2 zusammengefasst. Die Berechnungen werden bei einer
kleinen REYNOLDs-Zahl und mit geringer Raumauflésung angestellt.
Wie im Abschnitt 4.1.1 durch ein Experiment gezeigt, kann bei dieser
Auflésung nicht die zweite Ordnung in der Zeitdiskretisierung erreicht
werden. Trotzdem, werden die Ergebnisse zeigen, dass es fiir dieses
Experiment ausreichend ist.

4.4.1 Grenzgeschwindigkeit beim freien Fall

In diesem Abschnitt sind die Ergebnisse der Berechnung présentiert.
Die entsprechenden Simulationsparameter sind in der Tab. 4.2 und
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Tab. 4.2: Parameter der Simulationen fiir die Studie zum Zustand des
stationdren Schweben. (Sim 1) ist die Simulation des freien Falls und (Sim 2)
ist die Simulation des Anstromens. Alle Grofien sind entdimensionalisiert.

Parameter | Sim 1 | Sim 2 Parameter | Sim 1 Sim 2
Nz = Ny 256 256 o /6 /6
Tend 20 40 Ly = Ly 4 4

v 0,01 0,01 Re 100 100
m 1 1 CFL 0,4 0,4
h/l 0,08 0,08 Csp 107! 1071
K -1 -1 (u1) 0 0
k 0,2 10-3 (u2) 0 1,4639
(x57y5) (272) (272) e'start m s
Vs, i,start (070) (070) QStart 0 0
As i, start (070) (070) estart 0 0
Lye
g Simulation 1:
: freier Fall
v
Simulation 2:
y Anstrémen
Qf (u2) = const
°
X L.

Abb. 4.12: Skizze der Simulationen zur Uberpriifung des Zustandes des sta-
tiondren Schwebens. Fluid und Koérper sind periodisch im Kontrollvolumen.
Der Vorticity sponge bewegt sich mit Korper.

die Skizze in der Abb. 4.12 zu finden. In der Abb. 4.13b ist die
Wirbelstérke zu sehen. Die Stromung um dem Flieger verhélt sich
stationdr. Hinter dem Korper entsteht ein Wirbelpaar. Die Wirbel
werden leicht geddmpft. Die Extrema der Wirbelstéirke liegen an
den Spitzen der Fliigel. In dem Bereich der Fliigeloberseite ergibt
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(a) Geschwindigkeitskomponente in  (b) Wirbelstérke bei T' = 14. Der
y-Richtung, aufgetragen iiber die graue Rand ist das Wirbelddmpfge-
Zeit. biet.

Abb. 4.13: Fallgeschwindigkeit und Wirbelstiarke beim freien Fall des
Fliegers bei Re = 100.

sich ein Betrag der Wirbelstdrke von ungefdhr 14. Im Bereich der
Fliigelunterseite betréagt die Wirbelstirke annédhernd null.

In der Abb. 4.13a ist die Geschwindigkeitskomponente des Fliegers in
y-Richtung dargestellt. Der Verlauf des Graphen ist glatt und weifit
ein asymptotisches Verhalten auf. Nach etwa zehn Perioden erfolgt
keine relevante Verdnderung der Geschwindigkeit. Die dimensionslose
Grenzgeschwindigkeit betrégt somit —1,4639. Im néichsten Abschnitt
wird der Flieger mit dieser Geschwindigkeit angestromt.

4.4.2 Anstromen mit der Grenzgeschwindigkeit

Die Parameter der Simulation sind in der Tab. 4.2 und die Skizze in
der Abb. 4.12 zu finden.

Diese Simulation dauert 50 Perioden. Der A-Flieger wird mit der in
Abschn. 4.4.1 ermittelten Grenzfallgeschwindigkeit angestrémt. Nach
etwa zehn Perioden stellt sich ein Gleichgewicht ein und der Kérper
bleibt im Fluid stehen (s. Abb.4.14a). Das Feld der Wirbelstarke
sieht dabei dem Feld in der Abb. 4.13b dhnlich.
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(a) Geschwindigkeitskomponente in  (b) Wirbelstérke bei 7" = 40. Der
y-Richtung, aufgetragen iiber die graue Rand ist der Vorticity spong.
Zeit.

Abb. 4.14: Geschwindigkeitsverlauf und Wirbelstédrke in der Studie zu
stationdrem Schweben bei Re = 100.

Nach der 20-en Periode entsteht in dem stationaren Feld der Wirbel-
stirke eine kleine Storung. Diese Storung schwingt sich auf und die
Losung wird instationér. Es entwickelt sich eine KARMAN’sche Wir-
belstrafle. Die sich periodisch ablésenden Wirbel werden geddmpft.
Der transiente Ubergang von einer stationiren in eine periodisch-in-

stationédre Losung ist im Geschwindigkeitsverlauf zu sehen, er passiert
zwischen T' = 25 und 7' = 35 (s. Abb. 4.14a).

Wenn hinter einem Kérper eine KARMAN’sche Wirbelstrafie entsteht,
erfihrt er eine hohere Wiederstandskraft, als im Falle einer statio-
niaren Umstromung [19, S.60]. Das erklirt die Steiggeschwindigkeit
des Fliegers nach dem transienten Ubergang. Des Weiteren ist das
wirkende Moment gering, und der Flieger bleibt stabil.

Die in diesem Unterkapitel durchgefiithrte Studie hat gezeigt, dass
fir die Dauer der stationdren Losung der Zustand des stationdren
Schwebens eintritt. Auflerdem wurde festgestellt, dass bei einer insta-
tiondren Umstromung ebenfalls eine relativ konstante Kraft wirkt.

Fiir die Validierung des Losers wurde die theoretische Uberlegung des
stationdren Schwebens bei einer stationdren Umstromung bestétigt.



64

Weitere Experimente, z. B. zu der Anpassung der Grenzfallgeschwin-
digkeit fiir den Fall der Karmanischen Wirbelstarsse, konnen in
anderen Studien durchgefiihrt werden (s. Abb. 4.14).
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5 Simulation und Ergebnisse

Das Flugverhalten des A-Fliegers in einer um die Nulllage oszillie-
renden Stromung mit Gravitation wird untersucht. Es werden vier
Studien durchgefiithrt. Der Aufbau ist in Abb. 4.1 skizziert. Alle
Farbskalen sind angepasst.

Zwei von den Studien sind so aufgestellt, dass die ihre Ergebnisse mit
denen der Forscher von [18] verglichen werden kénnen. Der wesentli-
che Unterschied besteht darin, dass deren mathematisches Modell
die Viskositéat mit einer kiinstlichen Dissipation approximiert. Die
Modellierung hier beruht auf der NSG mit einem viskosen Term der

Form v 83%2-' Primér geht es um die Variation der Offnungswinkel
J J

o und der Strémungsbeschleunigung x. Der Vergleich der Ergebnisse
in Bezug auf diese Parameter ist von Interesse. Es soll festgestellt
werden, ob gleiche Flugeigenschaften erreicht werden kénnen.

Die Viskositdt hat einen starken Einfluss auf die Losung. Es ist
auBerdem der Parameter, durch den die Rechenzeit erheblich steigt.
Der Bereich der REYNOLDS-Zahlen der Simulationen kann zwischen
10 und 800 liegen. Die realen 3D Experimente von [32] wurden
bei Re > 500 gemacht. Die Forscher gehen davon aus, dass der
Auftriebsbeiwert €y von der REYNOLDS-Zahl ab Re > 500 unab-
héngig wird [32, S.418]. Wie in deren Arbeit beschrieben, muss der
tiber die Zeit integrierte C, der Gewichtskraft gleich sein, damit der
A-Fliegers auf konstanter Hohe schwebt. In der dritten der vorliegen-
den Studien ist die Unabhéngigkeit des Auftriebsbeiwertes C, von
der REYNOLDS-Zahl untersucht worden. Diese Studie wird als erstes
durchgefiihrt, weil daraus die angemessenen REYNOLDS-Zahlen fiir
weitere Simulationen gesetzt werden kdnnen.

Eine weitere Simulation zeigt das Flugverhalten des A-Fliegers in
einer oszillierender Stromung, die einen Inzidenzwinkel zu dem Gra-
vitationsvektor aufweist.
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5.1 Einfluss der Viskositat auf den Auftriebsbeiwert

In der Zeit, wo der A-Flieger vom Fluid umstromt wird, wirkt eine
aerodynamische Kraft auf ihn. Der Auftriebsbeiwert C, entspricht
der normierten Kraftkomponente in y-Richtung. Fiir diese Studie
wird die Definition des Cy und C,, von [30, S.386] iibernommen:

2Fy

C, = AT (5.1)
2M

= Dmr A >

Fiir eine Periode berechnet sich die gemittelten C, und C,, mit
folgenden Formeln:

t
Cy = 1/ Cy(t)dt, (5.3)
T Jir

_ 1 [t
Cn =7 /t | Cultyar. (5.4)

Die iiber ganze Rechendauer gemittelten Koeflizienten berechnen
sich mit:

~ 1 tena o
G, - / C,dt, (5.5)
Tend tstart
ey 1 tend .
G = / ot (5.6)
Tend tstart

In dieser Studie werden fiinf Simulationen durchgefiithrt. Dabei
wird die Viskositdt variiert. Dies entspricht einer Variation der
REYNOLDS-Zahl von 400 bis 800. Die iibrigen Parameter des Losers
sind in der Tab. 5.1 zusammengefasst.

Um sicher zu gehen, dass sich die Ergebnisse nur in Hinblick auf
die REYNOLDs-Zahl unterscheiden, wird die feinst Netzauflosung der
Rechnung bei Re = 800 in allen anderen Simulationen beibehalten.
Es stellte sich heraus, dass in dieser Studie fiir T,q > 6 eine erheblich
grofere Rechenleistung notwendig wére.
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Tab. 5.1: Parameter der Simulationen zur Untersuchung der Abhéngigkeit
der aerodynamischen Krafte von der REYNOLDS-Zahl.

Parameter ‘Wert Parameter Wert
Nz = Ny 3500 « w/4
Tend 6 Ly = Ly 12
v Variation Re {400; 800}
m 8 CFL 0,4
h/l 0,07 Csp 10-1
K 1 (u1) 0
k 0,2 (u2) m sin(27t)
(I57ys) (676) e.start 1°
Vs,i,start (070) ?start 0
Qs i start (070) estart 0

Die Darstellung der Ergebnisse ist wie folgt organisiert. Die Grofien,
wie die Wirbelstirke und Druck, sind nur fiir die REYNOLDS-Zahlen
400 und 800 aufgefiihrt. Daran lésst sich das Verhalten des Fluids
zeigen. Um die Kinematik des A-Fliegers zu untersuchen, ist in diesem
Abschnitt der Lagewinkel 6, die y-Komponente der Position ys, der
Auftriebs- C’ und der Momentenbeiwert C,, in Betracht genommen
worden.

Fiir Re = 400 wird in der Abb. 5.4 die Wirbelstirke um den A-Flieger
zu sechs unterschiedlichen Zeitpunkten betrachtet. Die Zeitpunkte
wurden so gewahlt, dass zwei charakteristische Vorgédnge in dem
Fluid demonstriert werden kénnen.

Wenn der Flieger in der ersten Hélfte der Periode von unten umstréomt
wird, entsteht jeweils auf der linken und rechten Fliigeloberseite ein
Spitzenwirbel (s. Abb. 5.4 bei t = {1,5; 2,5; 4,5}). Sein Durchmesser
entspricht in etwa der halben Fliigellinge. Es ist auch zu erkennen,
dass sich auf der Fliigeloberseite entlang der Wand ein zweiter Wirbel
bildet, der in die dem Spitzenwirbel entgegengesetzte Richtung rotiert.
Dieser Wandwirbel ist viel diinner und stellt mit dem Spitzenwirbel
ein Dipol dar. Das Maximum der Wirbelstarke tritt direkt auf der
Fliigeloberseite auf (vgl. Abb. 5.4).

In der zweiten Hélfte der Periode (s. Abb. 5.4 bei t = {2; 3; 4})
wird der Flieger von Oben umstréomt. Das Dipol, bestehend aus
Spitzen- und Wandwirbel, 16st sich an der Fliigelspitze ab und gleitet
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nach unten vom Flieger weg. Deren Gleitrichtung wird auch von
den umliegenden Wirbeln beeinflusst (vgl. Abb. 5.4). Der Vorgang
der Wirbelgenerierung und deren Ablosung ist bei jeder Periode
festzustellen.

In der Abb. 5.5 ist die zu der Abb. 5.4 entsprechende Druckverteilung
dargestellt. Es ist zu erkennen, dass, wenn sich die Spitzenwirbel
formen, auf den Fliigeloberseiten Unterdruckgebiete entstehen. Durch
die Druckdifferenz der Fliigeloberseite und Fliigelunterseite entsteht
ein Teil der Auftriebskraft.

Die selben Zeitpunkte, die in Abb. 5.5 und Abb. 5.4 betrachtet
wurden, sind entsprechend fiir Re = 800 in Abb. 5.6 und Abb.
5.9 dargestellt. Das Stromungsfeld dndert sich, es sind mehr kleine
Wirbelstrukturen zu erkennen. Trotzdem sind die charakteristischen
Wirbel auffindbar. Es ist auch zu vermerken, dass die dominanten
Wirbel auf der Fliigeloberseite etwas stérker sind. Denn nach der
gleichen Farbskala ist deren Zentrum ausgeprigter (vgl. Abb. 5.4
mit 5.6).

Die von der Fliigelspitze abflieBenden Wirbelpaare kénnen im Kon-
trollvolumen nicht schnell genug dissipieren und treten in folgenden
Rechenperioden in das Umfeld des Fliegers erneut ein. Die Ausbrei-
tung dieser Wirbelpaare ist in der Abb. 5.8 fiir Re = 400 und, als
Vergleich zum selben Zeitpunkt, fiir Re = 800 in Abb. 5.6 nachzu-
verfolgen.

Als néchstes wird das Verhalten des Fliegers analysiert. In der Abb.
5.1 ist die y-Komponente der Position fiir die letzten drei Rechen-
perioden zu sehen. Es ist ersichtlich, dass der A-Flieger im ganzen
Bereich untersuchter REYNOLDS-Zahlen féllt. Die grauen Bereiche
kennzeichnen die Zeit, in der die Anderung der mittleren Stromungs-
geschwindigkeit, also die Stréomungsbeschleunigung, negativ ist. Der
Flieger erfahrt genau nach der Hélfte der Periode erhohten Auftrieb,
der sich in der Position des Fliegers bemerkbar macht (s. Abb. 5.1).
Die Wirbelstérke in der Abb. 5.4 und Abb. 5.6 ist genau zum Zeit-
punkt der halben Periode dargestellt. Es ist erkennbar, dass dies der
Zeitpunkt ist, wo die ausgebildeten Spitzenwirbel am gréfiten sind.
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Abb. 5.1: Verlauf der Hohenposition des A-Fliegers iiber die Zeit fiir
Re = {400; 800} und s = 1. Die grauen Bereiche kennzeichnen die Zeit, in
der die Beschleunigung der mittleren Stromung negativ ist. Die Parameter
dieser Simulationen sind in der Tab. 5.1 zu finden.

In der Abb. 5.2 ist der Lagewinkel 6 iiber die Zeit bei unterschiedli-
chen REYNOLDs-Zahlen gezeigt. Es zeigt sich keine eindeutige Ab-
hangigkeit. Auflerdem ist der gemittelte Momentenbeiwert tiber die
ganze Rechendauer anndhernd null (s. Abb. 5.3), was darauf schlie-
Ben lasst, dass der A-Flieger nicht umkippt. Auf die Lagestabilitét
wird in der weiteren Ergebnisbeschreibung (s. Abschn. 5.4 ) eingegan-
gen, dabei wird die Rechendauer langer als sechs Perioden betragen.
Des Weiteren ist in den Auftriebsbeiwerten fiir diese Studie keine
relevante Anderung in Abhingigkeit von der REYNOLDS-Zahl zu
beobachten (s. Abb. 5.3).

Die obenstehenden Ergebnisse sollen die charakteristischen Fluidme-
chanischen Vorginge der Wirbelgenerierung und -Ablésung darstellen
und deren Auswirkung auf den A-Flieger veranschaulichen.



70

In folgenden Studien wird die Stromungsbeschleunigung und der
Offnungswinkel untersucht, bei denen das Schweben des Fliegers
auftritt.

10
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Abb. 5.2: Verlauf des Lagewinkels tiber die Zeit fiir Re = {400; 800} und
k = 1. Die grauen Bereiche kennzeichnen die Zeit, in der die Beschleunigung
der mittleren Stromung negativ ist. Die Parameter dieser Simulationen
sind in der Tab. 5.1 zu finden.
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Abb. 5.3: Gemittelte Auftriebs- und Momentenbeiwerte des fallenden
A-Fliegers fiir Re = {400; 800}. Die Parameter dieser Simulationen sind in
der Tab. 5.1 zu finden. Die Ergebnisse sind auf Re = 400 normiert.
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Abb. 5.4: Darstellung der Wirbelstirke bei Re = 400 und « = 1. Der
Flieger fillt. Weitere Parameter sind in der Tab. 5.1 zu finden. Die entspre-
chende Druckverteilung ist in der Abb. 5.5 abgebildet.
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Abb. 5.5: Darstellung der Druckverteilung bei Re = 400 und x = 1.
Der Flieger fillt. Weitere Parameter sind in der Tab. 5.1 zu finden. Die
Wirbelstérke ist in der Abb. 5.4 abgebildet.
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Abb. 5.6: Darstellung der Wirbelstirke bei Re = 800 und x = 1. Der
Flieger fillt. Weitere Parameter sind in der Tab. 5.1 zu finden. Die entspre-
chende Druckverteilung ist in der Abb. 5.7 abgebildet.
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Abb. 5.7: Darstellung der Druckverteilung bei Re = 800 und x = 1.
Der Flieger fillt. Weitere Parameter sind in der Tab. 5.1 zu finden. Die
Wirbelstérke ist in der Abb. 5.6 abgebildet.
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Abb. 5.8: Wirbelausbreitung im Kontrollvolumen. Darstellung der Wir-
belstérke bei Re = 400 und x = 1. Der Flieger fillt. Weitere Parameter
sind in der Tab. 5.1 zu finden. Die grauen Bereiche kennzeichnen das
Wirbelddmpfgebiet.
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Abb. 5.9: Wirbelausbreitung im Kontrollvolumen. Darstellung der Wir-
belstédrke bei Re = 800 und x = 1. Der Flieger fillt. Weitere Parameter
sind in der Tab. 5.1 zu finden. Die grauen Bereiche kennzeichnen das

Wirbelddmpfgebiet.
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5.2 Variation der Stromungsbeschleunigung

Der Parameter k = Af?/q ist die dimensionslose Beschleunigung
der oszillierenden Strémung (laut [18], s. Abschn. 2.2). Durch die
folgend beschriebene Studie wird festgestellt, in welchem Verhaltnis
die Stromungsbeschleunigung zu der Gravitationsbeschleunigung
stehen muss, damit der A-Flieger schweben kann.

Basierend auf den Ergebnissen des Abschn. 5.1 wird eine Viskositét
von 0,002 (was einer Re = 500 entspricht) gewéahlt. Die gesamte
Rechendauer einer Simulation betrdgt 15 Perioden, und es werden
insgesamt vier Simulationen jeweils mit x = {1; 3; 5; 7} durchgefiihrt.
Weitere Parameter sind in der Tab. 5.2 zusammengefasst.

Tab. 5.2: Parameter der Simulationen zur Untersuchung der Flugeigen-
schaften bei unterschiedlicher Strémungsbeschleunigung.

Parameter Wert Parameter ‘Wert,
Nz = Ny 3500 « /3
Tend 15 Ly = Ly 12

v 0,002 Re 500

m 8 CFL 0,4

h/l 0,04 Csp 101
K {1; 3;5; 7} (u1) 0

k 0,2 (u2) m sin(2mt)

(C’?says) (676) Qstart 1°
Vs, i,start (070) Qstart 0
Qs,i,start (070) Ostart 0

Zur Veranschaulichung der Wirbelstdrke wird die Rechnung bei
k = 5 gewihlt (s. Abb. 5.14 ). Das grundlegende Phénomen der
Wirbelgenerierung und deren Ablésung ist in allen Simulationen
dieser Studie festzustellen und ist bereits im Abschn. 5.1 erlautert
worden. In diesem Abschnitt steht die Bewegung des Fliegers im
Vordergrund.

In der Abb. 5.10 ist die Position des A-Fliegers im Inertialsystem fiir
unterschiedliche x dargestellt.

Der Fall k = 1 wurde bis t = 6 in Abschn. 5.1 fiir ein anderes «,
und zwar « = 7/4 gerechnet. Zum Vergleich ist dieser Verlauf in der
Abb.5.11 gezeichnet.
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In der Abb. 5.11 ist zu sehen, dass der Flieger nach t = 6 weiterhin
fallt, jedoch mit einer anderen Geschwindigkeit. Nach dem Vergleich
der Hohenposition zur Zeit t = 6 in der Abb. 5.11 ist festzustellen,
dass der Flieger mit dem Offnungswinkel a = 7/3 um etwa zwei
Langeneinheiten hoher liegt, als fiir den Fall von o = 7/4. Die Fallge-
schwindigkeit ist von dem Offnungswinkel abhéingig und ist explizit

im Abschn. 5.3 untersucht worden.

Die Bahnlinien in der Abb. 5.10 zeigen, dass der A-Flieger bei k > 5
steigt. Das veranschaulicht auch die Abb. 5.11.

12

P T

Abb. 5.10: Die Bewegungsbahn
des A-Fliegers bei Re = 500 fiir
unterschiedliche k. Die iibrigen
Parameter der Simulation sind in
der Tab. 5.2 zu finden.

In der Abb. 5.12 ist der Ver-
lauf des Lagewinkels iiber die
Zeit fir k = {1; 3; 5; 7} bei
Re = 500 dargestellt. Nach
t = 3 treten Schwingungen auf.
Fiir die Rechendauer von Tynqg
= 15 ist keine eindeutige Peri-
odizitat zu sehen.

Aufler fiir den Fall k = 3,
bleibt der Lagewinkel im Be-
reich {—40°; 40°}. Fiir den Fall
Kk = 3 zeichnet sich in der letz-
ten Periode eine leicht stabili-
sierende Tendenz ab (s. Abb.
5.12). Die Untersuchung des
riickstellenden Moments ist im
Abschn. 5.4 zu finden.
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Abb. 5.11: Verlauf der Hohenposition des A-Fliegers tiber die Zeit fir
k = {1; 3; 5; 7} bei Re = 500. Die grauen Bereiche kennzeichnen die
Zeit, in der die Beschleunigung der mittleren Strémung negativ ist. Die
Parameter dieser Simulationen sind in der Tab. 5.2 zu finden.

Abb. 5.12: Verlauf des Lagewinkels iiber die Zeit fir x = {1; 3; 5; 7}
bei Re = 500. Die grauen Bereiche kennzeichnen die Zeit, in der die
Beschleunigung der mittleren Stromung negativ ist. Die Parameter dieser
Simulationen sind in der Tab. 5.2 zu finden.
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Um den Vergleich mit den Ergebnissen von [18] herzustellen, wird
die mittlere Anderung der Hohenposition ausgewertet mit [18, S.10]:

Alys) = W (5.7)
t+T
(ys) = T/t ys(t')dt". (5.8)

Die Dauer der Mittlung fiir diese Studie ist von ¢; = 37T bis to = 147
Der Kurvenvergleich ist in der Abb. 5.13 zu sehen. Die maximal mdog-
liche Steigrate ist grofler als in der Vergleichsstudie. Das Schweben
beginnt bei annahernd gleichen Werten von x.

Zusammenfassend ldsst sich sagen, dass der A-Flieger mit Parametern
(s. Tab. 5.2) fir k > 3,5 in einer um die Null oszillierenden Stromung
passiv schweben kann.

0,4

0,2
0

—0,2

A(ys)

—-04

—0,6

—0,8 1 R Diese Arbeit ||
¢ - - - Vergleichsstudie

| | |

Fe ] e e e

1 2 3 4 5 6 7 8

K

Abb. 5.13: Die iiber die Zeit gemittelte Anderung der Hohenlage des
A-Fliegers in Abhéngigkeit von k. Die iibrigen Parameter der Simulationen
sind in Tab. 5.2 zu finden. Die Vergleichsstudie sind von [18].
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Abb. 5.14: Darstellung der Wirbelstérke bei Re = 500, x = 5. Der Flieger
steigt. Die {ibrigen Parameter der Simulation sind in der Tab. 5.2 zu finden.

- ( )
%L_A .t.j

t=945 (uga)=-1 0=-12° t=9.85 (ug)=-1 60=-5°
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5.3 Variation des Offnungswinkels

Im Abschn. 5.2 ist bereits erwdhnt worden, dass das Flugverhalten
des Fliegers von seinem Offnungswinkel abhéingig ist. In dieser Studie
werden die Auswirkungen der Variation von « dargestellt und mit
den Ergebnissen von [18] verglichen.

Als Konsequenz der Studie im Abschn. 5.2 wurde entschieden, die Re-
chendauer zu vergréBern. Der Grund dafiir ist, dass die Anderung der
Hohenlage nicht linear ist (s. Abb. 5.11), und mehr Rechenperioden
notwendig sind, um mogliche Gesetzméfigkeiten zu erkennen. Diese
Studie wurde fiir Re = 250 und 500 durchgefiihrt. Im Folgenden
werden die Ergebnisse fir Re = 250 ausfiihrlicher prasentiert und
zum Schluss alle Studien in einem Graphen verglichen.

Tab. 5.3: Parameter der Simulationen zur Untersuchung der Flugeigen-
schaften bei unterschiedlichen Offnungswinkeln.

Parameter ‘Wert Parameter Wert
Nz = Ny {2048; 3500} « {30°; 80°}
Tend 25 Ly =Ly 12
v {0,004; 0,002} Re {250; 500}
m 8 CFL 0,4
h/l 0,06 Csp 10-1
K {4; 5} (u1) 0
k 0,2 (u2) wsin(27t)
(l's ,ys) (676) Qstart 1°
Us,i,start (070) ‘?start 0
as,i,start (070) estart 0

Die Anderungen der Hohenlage y, iiber die Zeit sind fiir mehrere «
in Abb. 5.15 dargestellt. Bei a = 30° und 40° verliert der Flieger
seine Lagestabilitdt, kippt um und stiirzt ab. Das ist im Verlauf
des Lagewinkels iiber die Zeit ebenso zu sehen (s. Abb. 5.16). Die
Wirbelstéarke zum Moment des Umdrehens ist in der Abb. 5.18
dargestellt.
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Abb. 5.15: Verlauf der Hohenposition des A-Fliegers tiber die Zeit fiir
unterschiedliche o bei Re = 250. Die grauen Bereiche kennzeichnen die
Zeit, in der die Beschleunigung der mittleren Stromung negativ ist. Die
Parameter dieser Studie sind in der Tab. 5.3 zu finden.

Abb. 5.16: Verlauf des Lagewinkels iiber die Zeit fiir unterschiedliche
a bei Re = 250. Die grauen Bereiche kennzeichnen die Zeit, in der die
Beschleunigung der mittleren Strémung negativ ist. Die Parameter dieser
Simulationen sind in der Tab. 5.3 zu finden.
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Fir o = 70° und 80° ist ein leicht fallender Verlauf beobachtbar,
und fiir a = 60° steigt der Flieger eindeutig.

Einen unerwarteten Verlauf der Hoéhenposition weist der Flieger
mit a = 50° in den Perioden 19 bis 25 auf. Er fdngt an rasant zu
steigen (s. Abb. 5.15). Vor diesem Ereignis ist in der Abb. 5.16 zu
sehen, dass er stark ausgelenkt wird, sein Lagewinkel wird 6 = 55°.
Jedoch stabilisiert er sich bis zur 19’ten Periode. Wéhrend dieses
Stabilisierungsmandévers verlédsst er das Gebiet der Wirbel, die er in
den Perioden davor erzeugt hat. Nach dem Stabilisierungsmandéver
befindet er sich in einer weniger verwirbelten Umgebung, was sein
steigen erkliren konnte.

0,6 | \ \

| | | | | —@— Re =250; k =4
I b b | —— Re =500; k=5

0,4 Pt T r I
e Y === Ref.Studie; k =4

|

|

|

Abb. 5.17: Die iiber die Zeit gemittelte Anderung der Hohenlage des
A-Fliegers in Abhingigkeit von a. Ubrige Parameter der Simulationen
sind in Tab. 5.3 zu finden. Die Referenzstudie ist von [18]. Die umkreisten
Punkte bedeuten, dass der Flieger sich umgedreht hat (8 > 90°).

In der Abb. 5.17 ist die gemittelte Anderung der Hohenposition des
A-Fliegers A(ys) in Abhingigkeit von « dargestellt. Sie wurde mit
der Gl. 5.7 fiir t; = 3T bis t3 = 197 berechnet, um einen Vergleich
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mit [18] anzustellen. Im Mittel ist die Anderung von ys nicht linear (s.
Abb. 5.15), deswegen sollen die Verldufe nur grob gedeutet werden.

Der Unterschied zwischen den Verldufen aus dieser Studie und der
Vergleichsstudie [18] ist deutlich sichtbar. Insbesondere ist die erhohte
Steigrate fiir kleinere a nicht gegeben. Die umkreisten Datenpunk-
te kennzeichnen Simulationen, wo der A-Flieger in den friiheren
Rechenperioden die Stabilitat verliert.

Aus der Abb. 5.17 kann entnommen werden, dass der A-Flieger
fir Winkel 45° bis 70° bei einer Re = 500 und « = 5 in einer
um die Nulllage oszillierenden Stromung schweben kann. Aus der
Studie bei Re = 250 mit k = 4 geht hervor, dass der Bereich der
Offnungswinkel, bei denen das Schweben auftritt, schmaler ist. Es
muss kein Schluss gezogen werden, dass dieser Bereich auch in Folge
der Senkung der REYNOLDS-Zahl enger wird. Der Grund dafiir liegt
in den unterschiedlichen Werten von «.

Zusammenfassend kann festgehalten werden, dass fiir beide unter-
suchten REYNOLDS-Zahlen das Steigen des A-Fliegers mit einem
Offnungswinkel im Bereich von o = 60° am besten moglich ist.
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Abb. 5.18: Darstellung der Wirbelstéirke bei Re = 250, k = 4 und a =
7/6. Der Flieger verliert seine Lagestabilitdt und stiirzt ab. Die iibrigen
Parameter der Simulation sind in Tab. 5.3 zu finden.
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P
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5.4 Inzidenzwinkel der Anstromung

Bis jetzt wurden die numerischen Studien so aufgestellt, dass die
Ostzillation der Stromung in einer Ebene mit dem Gravitationsvektor
stattfand. In diesem Experiment wird die Oszillation unter einem
Winkel zu dem Gravitationsvektor ausgerichtet (s. Abb. 5.19). Der
Flieger wird somit aus der Ruhelage gedreht. Die abflieBenden Wirbel
werden ihn stabilisieren. Dies wurde in einer statischen Studie von
[30] bereits gezeigt. Dabei analysierten die Forscher die Fluiddynamik
um einen festgehaltenen Flieger.

mg (u2) = meos(§ — 7g)sin(2nt)

m‘:

3

Abb. 5.19: Skizze zur Erkldarung der unter einem Winkel zur Gravitati-
onskraft oszillierenden mittleren Stromung. Der Inzidenzwinkel betréigt

1“—8.
Die Parameter der Simulation sind in der Tab. 5.4 zu finden. Unter

den angegebenen Bedingungen fallt der A-Fliegers, wie bereits schon
in Abschn. 5.3 gezeigt. Jedoch verliert er seine Stabilitdt nicht. In
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der Abb. 5.20 ist der Momentenbeiwert, gemittelt in jeder Periode
iiber die Zeit, gezeigt.

Tab. 5.4: Parameter der Simulation mit der Anstrémung, welche einen
Inzidenzwinkel aufweist.

Parameter | Wert Parameter Wert,
Nz = Ny 2048 « 50°
Tend 25 Ly =1Ly 12
v 0,004 Re 250
m 8 CFL 0,4
h/l 0,06 Csp 10!
K 4 (uz) meos(g — 7g)sin(2nt)
k 0,2 (uy) msin(5 — 1g)sin(27t)
(3337ys) (636) Qstart 1°
Vs, i,start (070) QStart 0
Qs 4,start (070) Hstart 0

Abb. 5.20: Darstellung von C,, iiber die Zeit bei der Simulation, in der
die Anstromung einen Inzidenzwinkel ({5) aufweist (Re = 250, k = 4).
Weitere Parameter sind in der Tab. 5.4 zu finden.

Das Verhalten des Fliegers ist schwingend, der Mittelwert iiber die
gesamte Rechendauer betragt Cn = 0,019915. Der A-Flieger dreht
sich nicht um, weil die abflieBenden Wirbel ihn stabilisieren. Dieser
Vorgang ist in den Abb. 5.21 und Abb. 5.22 zu sehen.

In diesen Abbildungen ist auf der linken Seite die Wirbelstéarke und
auf der rechten Seite der Betrag und das Vektorfeld der Stromungsge-
schwindigkeit zu unterschiedlichen Zeitpunkten dargestellt. Die Abb.
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5.21 zeigt drei Zeitpunkte, wo die charakteristischen Spitzenwirbel zu
sehen sind. Die Abb. 5.22 zeigt, was unmittelbar nach den Vorgéngen
in der Abb. 5.21 mit dem Stromungsfeld passiert.

Wenn sich der Flieger in einer geneigten Lage befindet (z. B. § < 0),
ist sein rechter Fliigel mehr in die Richtung der Stréomung gerichtet
als sein linker. Zu dem Zeitpunkt, wo er von unten angestromt wird,
entsteht auf Grund der grofleren Anstellung des linken Fliigels ein
starkerer Spitzenwirbel auf der linken Fliigeloberseite (s. Abb. 5.21
oben).

Dann wechselt die oszillierende Stromung ihre Richtung und strémt
von oben nach unten. Dabei formt sich der Spitzenwirbel in ein
lokal gerichtetes Stromungsgebiet, welches auf die Oberseite des
Fliigels trifft. Der Betrag der Geschwindigkeit in diesem Gebiet ist
grofler als der der mittleren Strémung, weil die kinetische Energie
des Spitzenwirbels hinzugekommen ist (verfolge in Abb. 5.21 zu Abb.
5.22).

Die Wirkung der lokalen Strémungsgebiete ist stark abhéngig davon,
wo sich genau der Spitzenwirbel auf dem Fliigel bildet. Die umgeben-
den Wirbel beeinflussen den Vorgang ebenfalls. Die Spitzenwirbel
generieren Auftrieb beim Hochstromen (s. Abschn. 5.1) und wirken
stabilisierend wéhrend des Runterstromens.
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Abb. 5.21: Entstehung der Wirbel. Darstellung der Wirbelstérke (links)
und der Geschwindigkeit (rechts) bei Re = 250, k = 4. Weitere Parameter
sind in der Tab. 5.4 zu finden. Auf dem linken Fliigel sind jeweils starke
Spitzenwirbel zu sehen.

t=64 (uy)=0 0=—31°

t=74 (u)=0 60=—18°

t=845 (uy)=—1 0=14°
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Abb. 5.22: AbflieBen der Wirbel. Darstellung der Wirbelstérke (links) und
der Geschwindigkeit (rechts) bei Re = 250, k = 4. Spitzenwirbel formen sich
zu lokalen Strémungsgebieten. Sie treffen auf die Fliigel und beeinflussen
die Stabilitiat des Fliegers. Weitere Parameter sind in der Tab. 5.4 zu finden.

(uy) =—-2,8 0 =—-16°

t=8,6 (uy)=—28 6=18°
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6 Diskussion der Ergebnisse

Die Ergebnisse im Kap. 5 konnten wichtige Erkenntnisse aufzeigen.
Der zweidimensionale A-Flieger (s. Tab. 5.2) schwebt passiv ab £ >
3,5 bei Re = 500 in einer oszillierenden Stromung. Im Vergleich zu der
Referenzstudie [18], welche mit Vortez-Sheet-Modell gemacht wurde,
ist die maximal mogliche Steigrate A(ys) ab k > 5 approximativ
um 0,28 grofer (s. Abb. 5.13). Der Unterschied in den Verlaufen
konnte dadurch erkldrt werden, dass die Referenzstudie mit einer
Modellierung der Viskositét realisiert wurde (s. [18, S.6]).

Die Aussage von [18], dass der Auftrieb auf Grund des Abflieens
der Spitzenwirbel entsteht [18, S.8], kann nicht eindeutig durch
die Ergebnisse dieser Arbeit bekréftigt werden. Wie in Abschn. 5.1
gezeigt, kann ein Teil des Auftriebes auch bei % entstehen (s. Abb.
5.1). Zur dieser Zeit haben sich die Spitzenwirbel ausgebildet (s. Abb.
5.4). Im Druckfeld ist zu dieser Zeit ein Druckunterschied iiber dem
linken und dem rechten Flugel festzustellen (s. Abb. 5.7). Dieser
verursacht einen Teil der Auftriebskraft [11, S.109ff]. Es ist aber
deutlich, dass im Falle des Steigens des Fliegers, auf Grund der
Impulserhaltung, die abflieBenden Wirbel den A-Flieger bei fallen
entgegenwirken und ihn nicht tiefer fallen lassen (s. Abb. 5.11 fur

Kk =D5).

Die Beobachtung von [18], dass das Verhalten von (ys) in der Zeit
linear ist, kann durch die Ergebnisse nicht repliziert werden (s. Abb.
5.15), weil die abfliessenden Spitzenwirbel nicht schnell genug dis-

sipieren koénnen und erneut in das Umfeld des Fliegers eintreten (s.
Abb. 5.9).

Die Studie zur Variation des Winkels « bei [18] zeigt, dass mit kleiner
werdenden « die Steigrate A(ys) sich erhoht (s. Abb. 5.17). Es soll
erwiahnt werden, dass die Autoren dabei das 6 fest halten, weil sie
davon ausgehen, dass die Stromung symmetrisch ist. ,, However, in
later simulations with smaller values of o, we do enforce 6 =0 for
all time.“[18, S.8]. Die Ergebnisse der vorliegenden Arbeit zeigen,
dass wenn 6 nicht festgehalten wird, die Lagestabilitét (6] < 90°)
fir @ < 35° nicht gegeben ist (s. Abb. 5.17 und Abb. 5.16).
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Die weiteren Ergebnisse dieser Studie zeigen, dass der bestmogliche
Auftrieb bei einem o = {55°; 60°} zustande kommt (s. Abb. 5.17).
Das Verhalten von y, bis Teng = 25 ist nicht ausreichend linear.
Fiir prazisere Ergebnisse sollen Rechnungen mit To,q >> 25 gemacht
werden, um genauere Aussagen iiber den Verlauf der Steigrate in
Abb. 5.17 zu treffen.

Die im Abschn. 5.1 gezeigte Unabhéngigkeit der Fallgeschwindigkeit
von der REYNOLDS-Zahl darf nicht generalisiert werden. Die erneute
Interaktion der bereits abgelosten Spitzenwirbel kann im Falle des
Steigens anders sein. Diese Unabhéngigkeit sollte ferner fiir eine
langere Gesamtrechenzeit iiberpriift werden. Wie die Ergebnisse von
[30, S.391] zeigen, ist bis Re = 60 eine relevante Abhéngigkeit von
der REYNOLDS-Zahl vorhanden.

Durch das numerische Experiment, wo die Stromung unter einem
Winkel zu dem Gravitationvektor oszilliert (s. Abschn. 5.4), konnte
gezeigt werden, dass sich die Spitzenwirbel beim Runterstromen in
lokale Stromungsgebiete mit erhéhtem Betrag der Geschwindigkeit
(Jets) umformen (s. Abb. 5.22). Diese Jets treffen dann die Fliigel und
iiben ein Moment aus. Obwohl die Oszillation der Strémung einen In-
zidenzwinkel aufweist, bleibt der gemittelte Momentenbeiwert C des
Fliegers anndhernd Null. Dies zeigt, dass der Riickstellmechanismus
ausreichend stark ist, um auch mit einer erzwungenen Auslenkung
zu funktionieren.
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7 Zusammenfassung und Ausblick

In dieser Arbeit wurde, basierend auf dem Programmcode des Insti-
tuts ein Loser entwickelt. Der Basiscode konnte eine direkte nume-
rische Simulation der NSG mit VPM fiir einen statischen Zylinder
l6sen. Darauf aufbauend wurde die FSI schwebender Korper, welche
die Form eines A-Fliegers haben, in Fortran implementiert.

Der entwickelte FSI-Loser wurde durch eine Reihe numerischer Expe-
rimente validiert. Unter anderem wurde die theoretische Konsistenz-
ordnung des DGIS’s nachgewiesen. In einer der Validierungsstudien
wurde der Einfluss der RB untersucht.

Durch den Validierungsprozess konnten einige Fehler im Programm-
code entdeckt und beseitigt werden. In den darauf folgenden Simu-
lationen konnten keine Unzulédnglichkeiten in der Arbeitsweise des
Losers festgestellt werden. Als ein Teilergebnis dieser Arbeit wurde
ein effizienter Loser zur Untersuchung der schwebenden Korper entwi-
ckelt, der fiir die weitere Erforschung des entsprechenden Phdnomens
geeignet ist.

Die Arbeit verfolgte ein zweites Ziel. Es bestand darin, die Flug-
eigenschaften des A-Fliegers bei Re > 200 in einer oszillierenden
Stromung zu untersuchen und mit der Referenzstudie [18] zu ver-
gleichen. Dies wurde ausfiihrlich in zwei der vier Studien realisiert.
Zusammenfassend soll gesagt werden, dass das beste Steigen des
A-Fliegers mit einem halben Offnungswinkel o = 60° erreicht wird.
Bei a < 40° wird der Flieger instabil und kippt um. Es wurde auch
festgestellt, dass der Flieger auch an Hohe verlieren kann ohne seine
Lagestabilitat zu verlieren.

Die abflielenden Wirbelpaare wirken stabilisierend auf den A-Flieger.
Dies wurde fiir Re < 200 in der Arbeit von [30] gezeigt. In dieser
Arbeit wurde in einem Experiment gezeigt, dass dieser Mechanismus
sogar bei einer schiefen Oszillation der Stromung funktioniert.

Bei der Betrachtung der Wirbelstérke konnte festgestellt werden, dass
der Wandwirbel stark zusammengestaucht wird. Die Geschwindigkeit
auf der Fliigeloberseite kann nicht direkt abgeschétzt werden, weil
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der Vorgang instationér ist. In den weiterfithrenden Untersuchungen
soll iiberpriift werden, ob die Grenzschicht gentigend gut aufgelost
wird und wie signifikant der Wandwirbel ist. Es ist auflerdem inter-
essant zu erforschen welcher Anteil der Auftriebskraft auf Grund der
Scherspannungen erzeugt wird.
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