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Kurzfassung

Die Nickdämpfungskoe�zientensumme Cmq + Cmα̇ hat einen bedeutenden Ein�uss
auf die Flugstabilität von Projektilen. Die Gewinnung von präzisen experimentellen
Daten ist jedoch mit hohem Aufwand verbunden und bei transsonischen Machzahlen
mit vorhandenen Messmethoden häu�g nicht möglich. Die experimentelle Datenbasis,
die als Referenz für numerische Simulationen dient, ist daher bei diesen Fluggeschwin-
digkeiten unzureichend.
Das Ziel dieser Arbeit ist die Entwicklung einer Methode zur Bestimmung von
Cmq + Cmα̇ im Windkanal, mit der auch bei transsonischen Machzahlen zuverlässige
Messungen möglich sind. Um die Problematik der Halterungsinterferenzen zu mini-
mieren wird hierfür eine Drahtaufhängung verwendet. Die Entwicklung dieser Test-
methode sowie eines geeigneten Auswertungsansatzes sind Inhalt dieser Dissertation.
Die Anforderungen an den experimentellen Aufbau werden dabei unter Berücksich-
tigung der Bedingungen im verwendeten Windkanal aufgestellt.
Zur Auswertung wird ein statistischer Ansatz verfolgt, wobei durch Einbeziehung
mehrerer Tests bei gleichen Konditionen die Messungenauigkeit reduziert und quanti-
�ziert werden kann. Zur Berücksichtigung der nichtlinearen Charakteristik des Oszil-
lators sowie der mechanischen Dämpfung, turbulenten Strömung und auf die Präsenz
der Drähte zurückgehenden Dämpfungse�ekte werden geeignete Modellansätze mit
einbezogen.
Zur Validierung werden zwei Referenzmodelle, der Basic Finner und der ANSR, ver-
wendet. Die Messergebnisse werden dabei neben Literaturdaten auch mit eigenen
CFD-Simulationen verglichen. In einer umfassenden Studie wird der Ein�uss von
Drahtvorspannung, Drahtdurchmesser und weiterer Parameter auf die Ergebnisse
evaluiert und bewertet. Der E�ekt der Drähte auf das Strömungsfeld und die Messer-
gebnisse wird durch CFD-Simulationen und Visualisierungsexperimente untersucht.
Die Messergebnisse weisen für beide Modelle eine sehr gute Übereinstimmung mit
den CFD-Resultaten auf. Im Falle des Basic Finners kann die Messungenauigkeit im
Vergleich mit Frei�ugversuchen um eine Gröÿenordnung reduziert werden. Am Bei-
spiel des ANSR zeigt sich, dass der E�ekt der Drähte auf Cmq + Cmα̇ gering ist und
mit einem einfachen Modellansatz beschrieben werden kann.
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Abstract

The pitch damping coe�cient sum Cmq+Cmα̇ has a signi�cant in�uence on the �ight
stability of projectiles. Obtaining precise experimental data is however di�cult with
available methods and often not possible at transonic Mach numbers. The experi-
mental database, which is used as a reference for numerical simulations, is therefore
insu�cient at these �ight velocities.
The objective of this project is the development of an experimental method for the
determination of Cmq + Cmα̇ in a wind tunnel that enables accurate measurements
at transonic Mach numbers. A wire suspension approach is used in order to mini-
mize support interference. The development of this testing approach as well as an
appropriate evaluation algorithm are the subject of this thesis. The requirements for
the experimental setup are stated with respect to the constraints of the wind tunnel
used.
A statistical evaluation approach is used. The measurement uncertainty is reduced
and quanti�ed by incorporating multiple tests at identical conditions. The nonlinear
character of the oscillator as well as the e�ects of mechanical damping, turbulent
�ow and the presence of the wires is taken into consideration through appropriate
modeling approaches.
Two reference models, the Basic Finner and the ANSR, are used for validating the
method. The measurement results are compared to literature data as well as CFD
simulations. The in�uence of wire tension, wire diameter and additional parameters
on the results is evaluated in an extensive study. The e�ect of the wires on the �ow
�eld and the results is investigated through CFD simulations and visualization expe-
riments.
The measurement results show a very good agreement with the CFD results for both
models. In the case of the Basic Finner, the measurement uncertainty is reduced by
an order of magnitude in comparison to free-�ight experiments. Experiments with
the ANSR show that the in�uence of the wires on Cmq + Cmα̇ is small and can be
correctly estimated by a simple model.
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Kapitel 1

Einleitung

Ein wichtiges Ziel der Aerodynamik ist die Charakterisierung der Umströmung eines
Objektes und gegebenenfalls die Erklärung der beobachteten E�ekte. Dies können
zum Beispiel die resultierenden Kräfte und Momente auf einen Flugkörper wie ein
Flugzeug oder ein Projektil sein. Eine gute Kenntnis der Eigenschaften möglichst
früh im Entwicklungsprozess eines neuen Systems kann einen signi�kanten Ein�uss
auf dessen Fortschreiten haben. Dafür sind von Seiten der Aerodynamik e�ziente
Methoden zur Vorhersage dieser Strömungseigenschaften nötig.
Die Methoden der Aerodynamik lassen sich in die drei Säulen der theoretischen,
experimentellen und numerischen Methoden einteilen[1]. Die in der Vergangenheit
sehr intensiv genutzten theoretischen (oder auch analytischen) Methoden sind heute
etwas in den Hintergrund getreten und werden oft nur noch in der Vorauslegung
angewendet, sind aber nach wie vor sehr wichtig für das grundlegende Verständ-
nis der physikalischen Gesetzmäÿigkeiten der Strömungsmechanik. Mit der nahezu
exponentiellen Entwicklung der Rechenleistung in der Computertechnologie über die
letzten Jahrzehnte sind die numerischen Methoden immer mehr in den Vordergrund
gekommen und werden heute für komplexe technische Fragestellungen alltäglich ange-
wendet.
Letztendlich sind sowohl die analytischen als auch die numerischen Methoden �nur�
mathematische Repräsentationen der Realität. Zu ihrer Veri�zierung sind beide auf
den Vergleich mit der physikalischen Realität angewiesen. Dies involviert die dritte
Säule der experimentellen Methoden. Ein aerodynamisches Experiment soll Messun-
gen unter kontrollierten Bedingungen ermöglichen, welche der strömungsmechani-
schen Realität des gewünschten Anwendungsfalles möglichst gut entsprechen und
gleichzeitig eine hinreichend genaue Messung der gewünschten Eigenschaften ermög-
lichen. Auch die experimentellen Methoden sind auf die anderen beiden Kategorien
angewiesen, da diese oft zur Interpretation und zum besseren Verständnis der Expe-
rimente beitragen. Entscheidend in der Anwendung ist das richtige Zusammenspiel
aller drei Säulen.
Im Bereich der aerodynamischen Forschung am Deutsch-Französischen Forschungs-
institut Saint-Louis (ISL) liegt der Fokus auf der Entwicklung neuartiger experi-
menteller Methoden, die bessere Einblicke in schwer zugängliche Strömungszustände
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ermöglichen, zum Beispiel im Transschallbereich (≈ zwischen Mach 0,8 und 1,2).
Experimente in diesem Machzahlbereich stellen im Vergleich zum reinen Überschall
einige besondere Herausforderungen. Dies gilt in besonderem Maÿe für die Bestim-
mung von dynamischen Koe�zienten, weshalb es in diesem Bereich insbesondere für
Projektile nur wenige dokumentierte Messmethoden und somit auch wenige publi-
zierte Messwerte auf Basis von Windkanalversuchen gibt.
Diese Arbeit ist Teil der Bemühungen am ISL, die Fähigkeiten im Bereich der
experimentellen Bestimmung dynamischer Koe�zienten auszubauen. Neben den
bereits vorhandenen Möglichkeiten zur Bestimmung der Magnuskoe�zienten[2] sol-
len insbesondere die Fähigkeiten zur Messung der Nickdämpfungskoe�zientensumme
Cmq + Cmα̇ ausgebaut werden. Arbeiten zu deren Messung im hohen Überschallbe-
reich (über Mach 1,5) laufen seit einiger Zeit[3].

Für den Unter- und Transschallbereich bis Mach 1,5 besteht ebenfalls der Bedarf
an einer Messmethode, die die präzise Bestimmung von Cmq+Cmα̇ von Projektil-
kon�gurationen in einem Windkanal mit kleinem Teststreckenquerschnitt ermög-
licht. Im Rahmen dieser Arbeit soll eine derartige Methode entwickelt, getestet
und validiert werden.

Mit der Quanti�zierung der aerodynamischen Dämpfungskoe�zienten lassen sich
wertvolle Erkenntnisse über das Flugverhalten und insbesondere über die dynamische
Flugstabilität gewinnen. Neben der grundlegenden Feststellung, ob die untersuchte
Kon�guration im betrachteten Flugzustand stabil ist oder nicht, ist die Kenntnis
auch für die Entwicklung von Steuerungs- und Regelungssystemen sowie für Aussa-
gen über die potentielle Flugleistung relevant. Zuverlässige Messungen frühzeitig im
Entwicklungsprozess sind daher über die Aerodynamik hinaus wertvoll.
In diesem Kapitel sollen in Abschnitt 1.1 zunächst die �ugdynamischen Grundlagen
für Projektile dargelegt werden. Anschlieÿend werden die relevanten experimentel-
len und numerischen Methoden zusammengefasst und bewertet. Dies umfasst vor
allem Experimentalaufbauten in Windkanälen verschiedener Abmessungen und für
verschiedene Machzahlbereiche. In Abschnitt 1.2 wird dann auf die besonderen Her-
ausforderungen von dynamischen Windkanaltests im transsonischen Machzahlbereich
eingegangen. Auf diesen Ausführungen basierend und unter Berücksichtigung der
vorhandenen Infrastruktur am ISL wird schlieÿlich in Abschnitt 1.3 eine Konzeptent-
scheidung getro�en und begründet.

1.1 Stand der Technik

1.1.1 Grundlagen zur Flugstabilität von Projektilen

Die Betrachtungen in diesem Abschnitt orientieren sich an den deutlich umfangreiche-
ren Herleitungen von Murphy[4] und McCoy[5]. Nichtlineare E�ekte werden in diesem
Abschnitt vernachlässigt. Referenzpunkt für alle Koe�zienten in diesem Kapitel ist
der Schwerpunkt.
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Die statische Stabilität eines Flugkörpers hängt maÿgeblich von der Ableitung des
statischen Nickmomentenkoe�zienten nach dem Anstellwinkel ∂Cm/∂α = Cmα ab.
Ein statisch stabiles Projektil (Cmα < 0) erfährt bei einem Anstellwinkel α verschie-
den von Null eine rückstellende Kraft, die der Auslenkung entgegenwirkt. Statisch
instabile Projektile (Cmα > 0) können durch ausreichend hohe Rotationsgeschwin-
digkeiten infolge der Kreiselwirkung gyroskopisch stabilisiert werden. Unabhängig
vom Stabilisierungsmechanismus führt ein stabil �iegendes Projektil eine epizykli-
sche Rotationsbewegung (Kombination aus Nutations- und Präzessionsbewegung)
aus. Statische beziehungsweise gyroskopische Stabilität ist eine Vorbedingung für
dynamische Stabilität.
Für ein dynamisch stabiles Projektil klingt die Amplitude der epizyklischen Bewe-
gung nach einer Anfangsstörung ab, im Falle einer dynamischen Instabilität erhöht
sie sich mit der Zeit. Aus der Lösung der vereinfachten Bewegungsgleichungen für die
epizyklische Bewegung ergeben sich für statisch und gyroskopisch stabile Projektile
unterschiedliche Stabilitätskriterien. Ein maÿgeblicher Parameter ist in beiden Fällen

H = C∗
Lα − C∗

D − k−2
y

(
C∗
mq + C∗

mα̇

)
(1.1)

mit der Ableitung des Auftriebs- und dem Widerstandskoe�zienten CLα bzw. CD,
der Summe der Nickdämpfungskoe�zienten Cmq + Cmα̇ sowie

C∗
i =

ρAD

2m
Ci und k

−2
y =

mD2

Iyy
(1.2)

mit der Dichte ρ, der Projektilmasse m, dem transversalen Trägheitsmoment Iyy
sowie dem Referenzdurchmesser (Kaliber) D und der Referenz�äche A. ky ist hierbei
ein dimensionsloser Parameter zur Beschreibung der Massenverteilung des Projektils.
Aufgrund der üblicherweise geringen Rotationsraten von statisch stabilen Projektilen
vereinfacht sich das dynamische Stabilitätskriterium zu

H > 0. (1.3)

Da für diese Kon�gurationen in den allermeisten Fällen CLα > 0, CLα > CD und
(Cmq + Cmα̇) < 0 gilt, ist dieses Kriterium üblicherweise erfüllt[5].
Für den Fall gyroskopisch stabilisierter Projektile muss noch der dynamische Sta-
bilitätsfaktor

Sd =
2T

H
(1.4)

mit dem Parameter

T = C∗
Lα + k−2

x C∗
npα, (1.5)

dem Magnusmomentenkoe�zient Cnpα und k−2
x = mD2

Ixx
mit dem axialen Trägheits-

moment Ixx eingeführt werden. Für dynamische Stabilität muss dann neben dem
Kriterium 1.3 auch

1

Sg
< Sd (2− Sd) (1.6)
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mit dem gyroskopischen Stabilitätsfaktor

Sg =
I2xxp

2

2ρIyyADV 2
∞Cmα

(1.7)

erfüllt werden. Hierbei ist p die Rollrate und V∞ die Anströmgeschwindigkeit.
Die für die Flugstabilität relevanten dynamischen Koe�zienten sind also Cnpα und
Cmq+Cmα̇. Auf den Magnusmomentenkoe�zienten Cnpα soll im Verlauf dieser Arbeit
nicht weiter eingegangen werden.
Obwohl die Koe�zienten Cmq und Cmα̇ unterschiedliche physikalische Mechanismen
beschreiben, haben sie im Falle einer näherungsweise geradlinigen Bewegung, wie
sie bei Projektilen auftritt, die gleiche Auswirkung auf das Flugverhalten und kön-
nen auch im Falle der Koe�zientenbestimmung aus Frei�ugversuchen nur sehr schwer
getrennt bestimmt werden[6]. Sie werden daher in der Ballistik normalerweise gemein-
sam betrachtet. Neben den Begri�en wie Nickdämpfungskoe�zienten oder Summe der
Nickdämpfungskoe�zienten ist vor allem in der englischsprachigen Literatur auch der
Begri� stability derivative (Stabilitätsableitung) gebräuchlich.
Diese Koe�zientensumme und damit auch die dynamische Stabilität hängen im All-
gemeinen von der Machzahl ab, insbesondere nahe Mach 1 sind starke Änderungen
möglich.
Üblicherweise sollte dynamisch instabiles Flugverhalten vermieden werden. In der
Praxis hat eine auf einen kleinen, schnell durch�ogenen Machzahlbereich beschränkte
Instabilität keinen signi�kanten Ein�uss, solange die Störungsamplituden nicht zu
groÿ werden. Dennoch ist gerade bei derart kritischen Kon�gurationen die möglichst
genaue Kenntnis der Stabilitätscharakteristik unabdingbar.

1.1.2 Überblick der Methoden zur Bestimmung der Nick-
dämpfungskoe�zienten im Windkanal

Zur Erfassung dynamischer (bewegungsabhängiger) Koe�zienten sind je nach zu
bestimmendem Koe�zienten verschiedene Bewegungsformen möglich. Auch für die
Nickdämpfungskoe�zientensumme lassen sich die Methoden nach Bewegungsform,
Art der Messung, Art der Halterung oder Art der Bewegungsanregung unterteilen.
Ein umfassender Überblick sowie ein Ansatz zur Klassi�zierung auf dieser Basis �n-
den sich in [7]. In diesem Abschnitt soll auf die beiden meistverwendeten Methoden
zur Dämpfungsmessung, die Methode der konstanten erzwungenen Schwingung sowie
die Methode der frei abklingenden Schwingung, näher eingegangen werden. Zudem
werden Aufbauten behandelt, die auf einer Modellhalterung und -positionierung mit-
tels Drähten basieren.

Frei abklingende Schwingung

Die Methode der frei abklingenden Schwingung basiert auf der indirekten Bestim-
mung der aerodynamischen Kräfte und Momente aufgrund der Messung einer Schwin-
gungsbewegung und der Auswertung basierend auf einer entsprechenden Bewegungs-
gleichung.
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Das Modell ist so gelagert, dass es sich frei um die Nickachse bewegen kann. Das
Modell kann dann ausgehend von einer Anfangsauslenkung frei um diese Achse
schwingen, die Schwingungsbewegung wird mit einer geeigneten Messmethode auf-
genommen. Bei statisch stabilen Modellen ist das aerodynamische Nickmoment
Cmα · q∞AD als rückstellende Kraft ausreichend, um eine Schwingungsbewegung
zu realisieren. Bei statisch instabilen Modellen muss in der Lagerung ein stabili-
sierender Mechanismus vorgesehen werden. Falls sowohl die aerodynamische als auch
die mechanische Nickstei�gkeit für den vorgesehenen Amplitudenbereich als linear
betrachtet werden können, kann das System als harmonischer Oszillator behan-
delt werden. Wenn zudem lineares Dämpfungsverhalten angenommen werden kann,
ermöglicht die sich ergebende, analytisch lösbare Bewegungsgleichung eine einfache
Auswertung der Dämpfungskoe�zienten.
Herausforderungen bei dieser Herangehensweise sind vor allem die Konstruktion eines
geeigneten Mechanismus zur Herbeiführung der Anfangsauslenkung sowie der Ent-
wurf einer Lagerung mit geringer Eigendämpfung.
Shantz und Groves[8] haben mit dieser Methode Dämpfungsmessungen an einem gene-
rischen statisch stabilen Modell zwischen Mach 1,6 und 3,2 durchgeführt. Für kleine
Amplituden bis etwa 7,5◦ wurde eine Stielhalterung verwendet, in die im Inneren
des Modells ein Federmechanismus eingebaut ist. Für gröÿere Amplituden von bis zu
90◦ wurde ein anderer Aufbau verwendet, bei dem das Modell auf einer durch den
Schwerpunkt positionierten Querstange drehbar gelagert ist. Die mechanische Dämp-
fung wird durch reibungsarme Lager minimiert. Die Bewegung wird mit einer Hoch-
geschwindigkeitskamera aufgenommen, der Mechanismus zur Anfangsauslenkung ist
nicht näher beschrieben.
Neben den mechanischen Möglichkeiten zur Anfangsauslenkung wurden auch pneu-
matische Aufbauten verwendet, die entweder pulsierende Gasstrahlen stromauf vom
Modell in die Windkanalströmung einbringen[9] oder durch kleine Düsen am Modell
dieses zur Bewegung anregen[10]. In diesen Fällen muss der anregende Mechanismus
abgestellt werden, sobald eine ausreichende Amplitude erreicht ist, damit die frei
abklingende Schwingung und damit die Messung beginnen kann.
Derartige Systeme wurden von Uselton und Uselton[11] verwendet, die das glei-
che generische Modell bei Mach 2 auf sein Dämpfungsverhalten untersucht haben.
Der Versuchsaufbau enthält die Möglichkeit, den Federmechanismus auszutauschen,
womit die Stei�gkeit und damit die Oszillationsfrequenz variiert werden kann. Auf-
grund des Anregungssystems bedeutet eine höhere Stei�gkeit allerdings auch eine
niedrigere Anfangsamplitude. Die momentane Lage wird mittels Dehnmessstreifen
im Modellinnern elektronisch erfasst.
Ein anderer Ansatz wurde von Murthy et al.[12] verfolgt: Statt eines gesonderten
Mechanismus zur Amplitudenanregung basiert dieser auf der Anregung durch die
ohnehin vorhandene turbulente Anströmung. Der Auswertungsprozess beruht auf der
Annahme, dass das Frequenzspektrum der Anströmung einem weiÿen Rauschen ent-
spricht. Das oszillierende Modell wird als lineares System modelliert und seine Fre-
quenzantwort durch ein autoregressives Modell analysiert. Die Dämpfung des Systems
kann dann über die Halbwertsbreite ausgewertet werden.
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Konstante erzwungene Schwingung

Diese Methode ist die für Messungen an Flugzeugmodellen primär verwendete
Methode. Sie basiert auf der direkten Messung der Reaktionskräfte auf ein Modell,
welches eine durch ein Antriebssystem vorgegebene Schwingungsbewegung ausführt.
Üblicherweise zeichnet sich diese Bewegung durch eine geringe Amplitude von etwa
1◦ um einen einstellbaren mittleren Anstellwinkel aus. Zur Messung der Kräfte und
Momente wird in den meisten Fällen eine Mehrkomponenten-Windkanalwaage mit
Dehnmessstreifen verwendet. Damit ist diese Methode mechanisch und messtechnisch
deutlich aufwändiger.
Da die Bewegung mechanisch aufgebracht wird, ist die aerodynamische Stabilität des
Modells nicht weiter relevant. Allerdings muss der Antrieb ausreichend rigide ausge-
legt werden, damit alle weiterhin auftretenden aerodynamischen Lasten überwunden
werden können, ohne das sich die Bewegung übermäÿig verändert. Dies kann vor allem
bei hohen Anstellwinkeln ein limitierender Faktor sein. Je nach Art des Antriebs kann
auch die Trimmung des Modells die Nullpunktlage verändern und dadurch die Mes-
sungen verfälschen[7].
Die NASA hatte für Messungen bei niedrigen Strömungsgeschwindigkeiten in einem
Windkanal für Modelle im Maÿstab 1:1 einen mechanischen Messapparat, der durch
simple Umbauten für sinusförmige Rotationsschwingungen um alle drei Raumachsen
genutzt werden konnte[13]. Bei Anstellwinkeln von bis zu 110◦ konnten Amplituden
von bis zu 30◦ eingestellt werden. Die Oszillationsfrequenz lag üblicherweise zwi-
schen 0,5 und 1,5Hz. Durch Kombination der Messsignale von Antriebsposition und
interner Sechskomponentenwaage konnten die dynamischen Koe�zienten gemessen
werden. Ein ähnlicher Aufbau wurde bei der ONERA verwendet[14]. Hier konnten
Anstellwinkel von bis zu 30◦ bei Frequenzen zwischen 1 und 2Hz realisiert werden.
Beide Einrichtungen sind für Messungen an hochagilen Flugzeugkon�gurationen im
Maÿstab 1:1 vorgesehen und entsprechend dimensioniert. Ähnliche Systeme, auch mit
hydraulischen Antrieben, wurden in kleineren Windkanälen für höhere Geschwindig-
keiten verwendet[15].
Das beschriebene System der NASA wurde inzwischen durch ein neues System mit
verbesserter Datenerfassung und moderneren Antrieben ersetzt[16, 17]. Mit diesem
können breitere Frequenzspektren mit weniger Versuchen vermessen werden, auÿer-
dem sind auch nicht sinusförmige Bewegungen möglich.
Die meisten in den letzten 30 Jahren entwickelten Messvorrichtungen folgen dem
gleichen Prinzip eines in einer Stielhalterung untergebrachten mechanischen Antriebs
sowie einer integrierten Sechskomponentenwaage[18, 19]. Diese ermöglicht auch die
Messung der gekoppelten Reaktionen in anderen Freiheitsgraden, die vor allem bei
modernen, hochagilen Flugzeugkon�gurationen relevant sein können. Mit der Stiel-
halterung können neben den Nickdämpfungskoe�zienten auch die Gierdämpfungs-
koe�zienten bestimmt werden, indem das Modell um 90◦ um die Rollachse gedreht
wird. Der von Jin et al.[18] beschriebene Apparat erlaubt durch eine Modi�kation
auch eine Oszillation um die Rollachse.
Eine Alternative zur Stielhalterung wird von Orlik-Rueckemann[20] verwendet. Hier
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wird ein Halbmodell direkt an der Windkanalwand angebracht, wodurch der Antriebs-
und Messmechanismus auÿerhalb der Teststrecke untergebracht werden kann. Diese
Methode verhindert die Interferenzen durch die Stielhalterung im Nachlauf und die
Konstruktion des Antriebes ist durch die Position auÿerhalb der Strömung deut-
lich freier, jedoch ist die Methode auf symmetrische Modelle und Umströmun-
gen beschränkt. Die E�ekte aufgrund der wandnahen Anbringung müssen ebenfalls
berücksichtigt werden.
Eine weitere Anwendung dieser Methode sind Raumkapseln und sonstige Wiederein-
trittskörper. Da diese im Transschallbereich dynamisch instabil werden können[21, 22],
sind Windkanalversuche in diesem Bereich besonders wichtig. Als Alternative zur von
hinten angreifenden Stielaufhängung kann wegen der hohen Bedeutung der Nach-
laufströmung in diesem Fall die Verwendung eines durch den Schwerpunkt gehenden
Schaftes vorteilhaft sein[23].

Drahtaufhängungen

Neben den klassischen Stiel- und Schwerthalterungen bieten Drahtaufhängungen
eine alternative Möglichkeit, ein Modell in der Teststrecke zu positionieren. Ein
Vorteil dieser Methode ist die geringere von der Halterung ausgehende Interferenz,
ein Nachteil die geringere Stei�gkeit. Letztere kann jedoch bei dynamischen Tests,
bei denen sich das Modell ohnehin bewegen soll, weniger relevant sein.
Generell bieten Drahtaufhängungen vielfältige Möglichkeiten, wodurch die Anwen-
dungen von statischen Kraft- und Momentenmessungen[24] bis hin zu Frei�ugversu-
chen in Windkanälen zur Gewinnung von Piloteneinschätzungen reichen[25].
Die NASA (bzw. NACA) hat bereits in den Dreiÿigerjahren ein System entwickelt,
mit dem ein an Kabeln gehaltenes Modell in einem ausreichend groÿen Windkanal
frei �iegen kann[26]. Die Kabel sind hierbei primär als Sicherung vorgesehen. Das
System wurde für Piloteneinschätzungen sowie zur Untersuchung von Flatter- und
Böene�ekten verwendet[7] und über die Jahre kontinuierlich verbessert. Eine spätere
Modi�kation[27] ermöglicht auf Basis des vorhandenen Systems das Aufbringen
externer Kräfte mittels Servomotoren, welche an den beiden Kabelschlaufen, die
das Modell in der Teststrecke �xieren, angreifen. Diese können sowohl zur Stabili-
sierung eines aerodynamisch instabilen Modells als auch zur Bewegungsanregung
genutzt werden. Aus der Reaktion des Modells auf die Anregung können mittels
Systemidenti�kationstechniken die aerodynamischen Koe�zienten ermittelt werden.
Die Modelle benötigen eine aufwändige Instrumentierung ähnlich derer für Modelle
in Frei�ugversuchen. Durch eine Feder in den Kabelschlaufen werden Unterschiede
in der Stei�gkeit bei sich ändernder Spannkraft minimiert. Die Kabel sind im
Allgemeinen jedoch nicht stra� gespannt. Eine Skizze dieser Drahtaufhängung ist in
Abbildung 1.1 gezeigt.



8 Kapitel 1: Einleitung

Abbildung 1.1: Am NASA Langley-Forschungszentrum verwendetes Drahtauf-
hängungssystem[27]

Ein sehr ähnliches System, allerdings primär für Modelle von Raumfahrzeugen, wird
von Nagayasu et al.[28] beschrieben. Zwei Kabelschlaufen sind an Bug und Heck
des Modells befestigt, die Kräfte auf die Kabelenden werden sowohl modellseitig
als auch wandseitig gemessen. Ein Regelungssystem soll das Modell im Zentrum
der Teststrecke halten, ein Aktuator an der hinteren Kabelschlaufe kann hierzu die
Spannkraft im Aufhängungssystem anpassen. Im Unterschied zu [27] werden die
Kabel jedoch nicht zur Einbringung von vorgegebenen Bewegungen genutzt, dies
geschieht durch Steuerausschläge am Modell. Auf diese Weise werden auch instabile
Kon�gurationen stabilisiert. Es handelt sich also im Wesentlichen um ein System
zur Durchführung von Frei�ugversuchen im Windkanal, dementsprechend werden
aufgrund der Sensordaten und der durch ein optisches Positionserfassungssystem
aufgezeichneten Bewegung die aerodynamischen Koe�zienten berechnet.
Eine Abwandlung dieses Verfahrens wurde von Lambert et al.[29] in einem deutlich
kleineren Windkanal bei niedrigen Geschwindigkeiten (≈ 40m/s) benutzt. Hier
wird das Modell eines einfachen Flugkörpers (zum Beispiel eines Projektils) an acht
gespannten Drähten aufgehängt. Durch Aktuatoren an den wandseitigen Drahtenden
wird auf das Modell eine fest vorgegebene, üblicherweise oszillierende Bewegung
aufgebracht. Es handelt sich also um eine Erweiterung der Methode der konstanten
erzwungenen Schwingung, bei der eine Bewegung in mehreren Freiheitsgraden
möglich ist. Durch die elektronische Ansteuerung der Aktuatoren unterliegt das
System nicht den Limitierungen, denen ein in einer konventionellen Halterung
untergebrachter mechanischer Antrieb unterliegt. Die Bewegungsformen sind freier
wählbar und die Frequenzen deutlich höher (≈ 20Hz), was aber auch mit den
kleineren Abmessungen zusammen hängt. Mit diesem Aufbau wurde ein weiterer
Vorteil der Drahtaufhängung, die geringe auf die Modellhalterung zurückgehende
aerodynamische Interferenz, genutzt, um Nachlaufuntersuchungen an einem in einer
Strömung oszillierenden Modell vorzunehmen. Ein CAD-Modell dieses Systems ist
in Abbildung 1.2 abgebildet.
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Abbildung 1.2: Drahtaufhängung für Nachlaufuntersuchungen[29]

Von Magill und Mehe[30] wurde ein Aufhängungssystem für Tests der Steuerungs-
und Regelungssysteme sowie der Flugstabilität von schlanken, quasi-achsensymme-
trischen Flugkörpern (Raketen) entwickelt. Das Modell wird an einem in einem Ring
befestigten Kardangelenk gehalten, welcher von sechs Drahtseilen im Zentrum der
Teststrecke �xiert ist. Es kann sich so in seinen Rotationsfreiheitsgraden frei bewegen,
ist in den Translationsfreiheitsgraden jedoch blockiert. Die Kräfte auf das Modell wer-
den zunächst durch Zugkraftmesszellen an den Drahtenden gemessen, später werden
diese durch in den Ring integrierte Dehnmessstreifen ersetzt[31, 32]. In der letzten Ent-
wicklungsstufe enthält der Ring die gesamte Instrumentierung, inklusive Vierkompo-
nentenwaage und Beschleunigungssensoren[33]. Die Aufhängungsgeometrie ermöglicht
Tests bei hohen Anstellwinkeln, Versuche zur Bestimmung aerodynamischer Koe�-
zienten sind in den zitierten Verö�entlichungen nicht beschrieben.
Das von Gri�n et al.[24] beschriebene Vane Support System lässt sich als eine an
Drähten (bzw. �Vanes�1) befestigte Waage beschreiben. Das Modell wird als externe
Hülle über die vorne und hinten an Drähten aufgehängte Waage montiert. Die Vor-
spannung wird durch Zugkraftmesszellen gemessen, die Drahtenden sind an einer
auÿerhalb der Messstrecke gelegenen Drehplattform befestigt. Über diese Plattform
kann der Anstellwinkel des Modells geändert werden. Die Stei�gkeit der Aufhängung
wird durch die Drahtvorspannung und die Geometrie festgelegt. Dieses System ist
nicht für dynamische Tests vorgesehen, die Hauptvorteile sind die geringe aerodyna-
mische Interferenz sowie der praktisch nicht beschränkte Anstellwinkel.
Von Xiao et al.[34] ist ein aus acht Drähten bestehendes System zur Durchführung sta-
tischer Windkanalversuche beschrieben, die Kräfte auf das Modell werden hier eben-
falls mittels Zugkraftmesszellen an den Drahtenden gemessen. Auÿerdem wird die
Lage des Modells statt über eine Drehplattform durch Aktuatoren geändert, wodurch
neben dem Anstellwinkel auch der Schiebewinkel geändert werden kann.
Insgesamt zeigt sich, dass sich Drahtaufhängungen vielseitig einsetzen lassen, sowohl
in statischen als auch in dynamischen Versuchen. Eine Gemeinsamkeit ist die Nut-

1
Vane` kann in diesem Zusammenhang unter anderem als Windfahne, Leit�ügel oder Strömungs-
teiler übersetzt werden. Laut Originaltext war geplant, unter Zug stehende 
Vanes` aus Komposit-
materialien zu fertigen. Für die Demonstrationstests wurden aber Drähte verwendet, was auch auf
den Abbildungen zu erkennen ist.
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zung der geringen aerodynamischen Interferenz. Ansonsten unterscheiden sich die
Systeme sowohl in Bezug auf die Windkanalgröÿe als auch auf den Geschwindigkeits-
bereich deutlich. In der Literatur wird kein System erwähnt, welches in einem Hochge-
schwindigkeitswindkanal mit geringem Teststreckenquerschnitt verwendet wird. Die
für dynamische Tests verwendeten Systeme nutzen auÿerdem alle eine Abwand-
lung der Methode der konstanten erzwungenen Schwingung oder sind für Quasi-
Frei�ugversuche vorgesehen.

1.1.3 Weitere experimentelle und numerische Methoden

Frei�ugversuche

Um aerodynamische Koe�zienten auÿerhalb des Windkanals experimentell bestim-
men zu können, werden Frei�ugversuche genutzt. Derartige Versuche werden seit
mehreren Jahrhunderten[5] zur Untersuchung von Projektilen durchgeführt. Hierbei
wird der aktuelle Flugzustand entlang der Flugbahn gemessen. Über eine Regressi-
onsanalyse können dann auf Basis eines mathematischen Modells die auf das Modell
wirkenden Kräfte und Momente bestimmt werden, was bei Kenntnis der Umgebungs-
bedingungen wiederum die Bestimmung der aerodynamischen Koe�zienten erlaubt.
Da sich das Modell grundsätzlich in allen sechs Freiheitsgraden frei bewegt, unter
Gravitationsein�uss einer im Allgemeinen gekrümmten Flugbahn folgt und sich die
Anströmungsbedingungen ständig ändern können (ständige Änderung von Flugge-
schwindigkeit und damit Mach- und Reynoldszahl, Windein�uss), ist diese Art der
Analyse sehr komplex. Die Unsicherheiten können sich für verschiedene Koe�zienten
stark unterscheiden, so ist zum Beispiel die Bestimmung des Widerstandskoe�zienten
CD relativ präzise möglich[4]. Im Falle von vorwiegend geradlinig �iegenden Projekti-
len lassen sich die Nickdämpfungskoe�zienten Cmq und Cmα̇ praktisch nicht getrennt
bestimmen[6] und die Messungen der Summe unterliegen vor allem bei transsonischen
Machzahlen hohen Unsicherheiten[35, 36]. Eine weitere Schwierigkeit bei ungelenkten
Projektilkon�gurationen ist zudem das Fehlen von Eingangssignalen (Steuerungs-
Inputs) sowie Unsicherheiten bei den Anfangsbedingungen[37].
Die Kosten für Konstruktion und Aufbau der Testträger sowie für die Durchführung
von Versuchskampagnen können deutlich über denen von Windkanalversuchen liegen.
Bei Flugzeugkon�gurationen sorgt allein schon dieser Faktor dafür, dass Frei�ugver-
suche erst am Ende des Entwicklungsprozesses durchgeführt werden können. Für Pro-
jektile ist diese Problematik weniger signi�kant, aber auch vorhanden. Dennoch sind
Frei�ugversuche die experimentelle Methode, welche die Realität am Besten abbildet.

Numerische Simulationen

Numerische Strömungssimulationen oder CFD (Computational Fluid Dynamics) kön-
nen (bei vorhandener Infrastruktur und Expertise) vergleichsweise kostengünstig
einen sehr guten Eindruck der Flugeigenschaften inklusive der dynamischen Koef-
�zienten ergeben, ohne dass auch nur ein Teil eines Prototyps oder Modells gebaut
wurde. Ein Vorteil besteht in der Möglichkeit, durch entsprechende Randbedingungen
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ein Flugverhalten abzubilden, welches mit experimentellen Methoden nur schwie-
rig oder gar nicht realisierbar ist. So können zum Beispiel einzelne Freiheitsgrade
beschränkt werden, auch der Grad der Modellierung kann beein�usst werden. Kraft-
und Momentenanalysen sind problemlos möglich. CFD-Rechnungen basieren jedoch
auf Modellannahmen, die nur beschränkt gültig sind und daher E�ekte, die in der
Realität in einem bestimmten Flugzustand auftreten können, nicht oder nur stark
eingeschränkt abbilden können.
Generell muss zur Bestimmung eines dynamischen Koe�zienten eine Bewegung simu-
liert werden. Es liegt nahe, die numerischen Methoden an die experimentellen Metho-
den anzulehnen. Die Methode der konstanten erzwungenen Schwingung kann als
Basis für CFD-Simulationen dienen und hat bei ge�ügelten Projektilen zu guten
Ergebnissen geführt[38]. Es handelt sich in jedem Fall um eine instationäre Simu-
lation, üblicherweise eine URANS-Simulation. Die Methode wurde auch mit DES-
Simulationen angewandt[39]. Sie ermöglicht die Bestimmung der Koe�zientensumme
Cmq+Cmα̇ analog zum experimentellen Vorgehen. Im Gegensatz zum experimentellen
Aufbau sind Modi�kationen wie die Durchführung von nichtharmonischen Schwin-
gungen oder reinen Translationsschwingungen (Plunge-Bewegung) zum Beispiel zur
getrennten Bestimmung des Koe�zienten Cmα̇ problemlos möglich.
Andere experimentelle Methoden wie Frei�ugversuche können ebenso als instationäre
CFD-Simulation umgesetzt werden[40]. Auch die Lunar Coning-Methode wird für Pro-
jektile häu�g verwendet. Sie bietet sich vor allem an, weil die Strömung vom körper-
festen Referenzsystem aus betrachtet zwar rotationsbehaftet, aber stationär ist[41].

1.1.4 Bewertung in Bezug auf Projektilkon�gurationen

Wie schon zu Beginn erwähnt greifen im aerodynamischen Entwicklungsprozess expe-
rimentelle, numerische und analytische Methoden ineinander. Windkanalmessungen
liegen im Entwicklungsprozess im Allgemeinen zwischen CFD-Rechnungen und Flug-
versuchen.
Projektile sind im Vergleich zu Flugzeugen relativ einfache Flugkörper mit limitier-
ten Anwendungen. Daher nimmt nur ein relativ kleiner Teil der aerodynamischen
Literatur konkret Bezug auf deren spezielle Eigenschaften. Entsprechend dem Groÿ-
teil der Literatur sind auch die meisten experimentellen Methoden und Anlagen für
andere Kon�gurationen entwickelt worden. Ebenso sind die Entwicklungsbudgets für
neuartige Projektilkon�gurationen üblicherweise deutlich kleiner.
CFD-Rechnungen sind aufgrund der oft simplen Geometrien vergleichsweise einfach,
unterliegen allerdings den gleichen Beschränkungen durch die Modellannahmen. Frei-
�ugversuche sind ebenfalls einfacher als für andere Kon�gurationen durchzuführen,
aber auch hier wird komplexe Messtechnik benötigt und die Ergebnisse unterliegen
je nach gemessenen Koe�zienten groÿen Unsicherheiten.
Windkanalversuche mit klar de�nierten und kontrollierten Bedingungen führen oft zu
genaueren Ergebnissen. Allerdings sind Versuchskampagnen verhältnismäÿig teuer.
Der Betrieb von groÿen, für Flugzeuge oder andere, komplexe Flugkörper vorgesehe-
nen Windkanälen liegt oft auÿerhalb des Entwicklungsbudgets. Zudem können gerade
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Methoden, die dynamische Tests ermöglichen, bei den deutlich kleineren Projektil-
modellen nicht oder nur mit sehr hohem Konstruktionsaufwand angewendet werden.

1.2 Herausforderungen bei Windkanalversuchen

Die in diesem Abschnitt enthaltenen Informationen sind kurze Zusammenfassun-
gen der von Orlik-Rueckemann[7] und Goethert[42] zusammengestellten und für diese
Arbeit relevanten Sachverhalte.

1.2.1 Dynamische Windkanaltests

Interferenzen und dadurch verursachte Messfehler sind bei dynamischen Tests
allgemein problematischer als bei statischen Tests. Eine Ursache hierfür sind die
Halterungssysteme, die ausreichend steif und daher entsprechend massiv sein
müssen, um dem Modell eine klar de�nierte Bewegung aufzuzwingen. Im Falle
der Stielhalterung führt ein gröÿer dimensioniertes Halterungssystem zu stärkeren
Interaktionen mit der von instationären E�ekten dominierten Nachlaufströmung.
Derartige Interferenzen bei dynamischen Windkanaltests wurden allerdings weniger
eingehend untersucht[43].
Eine weitere Ursache sind Vibrationen des Modells, besonders in Anderen als den
Freiheitsgraden der vorgesehenen Bewegung[44]. Diese treten auch bei statischen
Tests auf, ihre Auswirkung auf die Resultate kann durch eine einfache Mittelung
jedoch leicht minimiert werden. Bei dynamischen Tests sind aufwändigere Methoden
nötig und die Unsicherheiten bleiben im Vergleich zu statischen Messungen hoch.
Diese Problematik vergröÿert sich bei dünneren Halterungssystemen aufgrund der
geringeren Stei�gkeit. Auch Versuche mit einem asymmetrischen Stiel reduzieren die
Interferenzen nicht[45].

1.2.2 Transsonische Windkanaltests

In transsonischen Windkanälen, deren Teststrecke von geschlossenen Wänden umge-
ben ist, ist die Modellgröÿe durch den kritischen Querschnitt begrenzt. Wenn die
durch das Modell hervorgerufene Verengung den vorgesehenen Engstquerschnitt (in
Lavaldüse oder Di�usor) unterschreitet, tritt die kritische Durchströmung am Modell
auf. Bei diesem Strömungszustand sind in der Regel keine sinnvollen Messungen
möglich. Auch bei Modellgröÿen nahe dieser kritischen Gröÿe können Probleme
auftreten, wodurch die Modellgröÿe abhängig vom Teststreckenquerschnitt stark
limitiert ist. Zum Beispiel liegt der kritische Modellquerschnitt bei Mach 0,9 bereits
bei unter 1% des Teststreckenquerschnitts (Blockageverhältnis).
Eine weitere Einschränkung stellen Stoÿre�exionen an den Kanalwänden dar. Ein
Auftre�en eines re�ektierten Stoÿes (oder einer re�ektierten Expansionswelle)
auf das Modell (bzw. die modellnahe Nachlaufströmung) kann das Messergebnis
verfälschen und sollte vermieden werden. Hierdurch ist insbesondere im niedrigen
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Überschall die mögliche Modelllänge limitiert.
Durch den Einsatz von halbo�enen Teststrecken kann die kritische Machzahl und
damit der mögliche Modelldurchmesser im Unterschall signi�kant erhöht werden. Im
Überschall kann die Re�exion von Stoÿ- und Expansionswellen vermieden werden.
Auch die in geschlossenen oder o�enen Teststrecken nötigen Geschwindigkeitskor-
rekturen können bei korrekter Kalibrierung minimiert werden. Allerdings sind die
maximal möglichen Modelldimensionen weiterhin von der Machzahl abhängig, die
Beschränkungen sind jedoch deutlich geringer.
Bauformen für halbo�ene Teststrecken sind längs geschlitzte Wände, perforierte
Wände oder eine Kombination aus beiden. Das Ö�nungsverhältnis ist ein wichtiger
Parameter, insbesondere bei Machzahlen nahe 1. Bei perforierten Wänden haben
sich angewinkelte Löcher als e�zienter erwiesen.

1.2.3 Kombination von dynamischen und transsonischen
Tests bei Projektilkon�gurationen

Dynamische Windkanalversuche bei transsonischen Machzahlen stellen eine zusätz-
liche Herausforderung dar. Einige der Lösungsansätze stehen in direktem Kon�ikt
zueinander. So führt zum Beispiel eine für einen dynamischen Test benötigte mas-
sivere, steifere Modellhalterung zu einer Absenkung der kritischen Machzahl, unab-
hängig von der Modellgröÿe. Auÿerdem kann die Kalibrierung oder die Berechnung
einer Korrekturgröÿe neben Machzahl und Modelldimensionen auch vom Anstellwin-
kel oder der Stoÿposition auf dem Modell abhängig sein. Diese Gröÿen können sich
bei einem dynamischen Test schnell ändern; auch können nur schwer erkennbare oder
quanti�zierbare instationäre E�ekte auftreten. Diese Probleme gestalten dynamische
Tests seit Langem in besonderem Maÿe herausfordernd[26].
Die meisten in transsonischen Windkanälen auftretenden Probleme lassen sich jedoch
durch eine Verringerung des Blockageverhältnisses reduzieren, also entweder durch
eine Verkleinerung des Modells oder durch Nutzung eines gröÿeren Windkanals. Da
bei Tests an Projektilen ohnehin Modelle mit relativ geringen Abmessungen verwen-
det werden, ist eine Verkleinerung bei den oben vorgestellten dynamischen Testme-
thoden häu�g nur sehr eingeschränkt möglich. Die zweite Möglichkeit, die Verwen-
dung eines gröÿeren Windkanals, ist, sofern überhaupt verfügbar, im Normalfall mit
höheren Kosten für die gleiche Versuchskampagne verbunden. Wie in Abschnitt 1.1.4
erläutert ist dies für die Entwicklung von Projektilen oft nicht möglich.

1.3 Konzeptentscheidung

Die in Abschnitt 1.1.2 vorgestellten Methoden wurden unter Berücksichtigung der
in Abschnitt 1.2 diskutierten Herausforderungen und der speziellen Bedingungen im
trisonischen Windkanal des ISL analysiert. Die naheliegende Option wäre ein Testauf-
bau basierend auf entweder der Methode der frei abklingenden Schwingung oder der
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konstanten erzwungenen Schwingung in Kombination mit der vorhandenen Stielhalte-
rung. Für beide Methoden wären eine mechanische sowie elektronische Instrumentie-
rung entweder im Innern des Stiels oder im Innern des Modells notwendig. Bei den bis-
her verwendeten Modelldurchmessern (bis 40mm) würde dies für jedes Modell einen
beträchtlichen Konstruktionsaufwand bedeuten. Aufgrund der in Abschnitt 1.2 erläu-
terten problematischen Interferenzen in Kombination mit dynamischen Versuchen
könnte auch eine Limitierung auf einen noch geringeren Modelldurchmesser nötig wer-
den, was den Konstruktionsaufwand und damit auch die Kosten nochmal bedeutend
erhöhen würde. Eine Verlagerung der Instrumentierung in den Stiel könnte ebenso
eine Erhöhung dessen Durchmessers erforderlich machen, was wiederum die Inter-
ferenzproblematik verschärfen würde. Dies gilt es unbedingt zu vermeiden, da auch
bei gleich bleibendem Durchmesser die Interferenzen bei dynamischen Tests deutlich
höher sind als bei statischen Tests, insbesondere für Stiel-Schwert-Halterungen[43].
Da zudem die Vibrationen bei dem am ISL üblicherweise verwendeten Stieldurch-
messer bei statischen Tests schon grenzwertig sind, wäre bei dynamischen Tests allein
schon aus Stei�gkeitsgründen eine Erhöhung des Durchmessers nötig. Aufgrund dieser
widersprüchlichen Anforderungen der geringen Durchmesser zur Interferenzreduzie-
rung einerseits und der gröÿeren Durchmesser aus Konstruktionsgründen andererseits
wurde das Konzept einer stielbasierten Messvorrichtung verworfen.
Die in Abschnitt 1.1.2 vorgestellten Drahtaufhängungen benötigen in einigen Fäl-
len ebenfalls komplexe interne Sensorik, was ähnliche Probleme in Bezug auf den
Konstruktions- und Integrationsaufwand sowie eine eventuelle Erhöhung des Durch-
messers aufwirft. Die alternative Herangehensweise mit einem einfachen Modell, wel-
ches durch Aktuatoren an den Drahtenden auÿerhalb der Teststrecke in Bewegung
versetzt wird, wie sie zum Beispiel von Lambert et al.[29] umgesetzt wurde, ist prinzi-
piell realisierbar, wurde jedoch bisher nur bei niedrigen Strömungsgeschwindigkeiten
getestet. Im ISL-Windkanal kann der dynamische Druck bei transsonischen Machzah-
len bis zu 1,5 bar betragen, was zu entsprechend hohen Lasten auf Modell und Drähte
führt. Die Aktuatoren müssten gegen diese Lasten arbeiten, dabei die Drahtverbin-
dungen fest gespannt halten und zudem eine oszillierende Bewegung des Modells mög-
lichst genau abbilden. Die Auslegung und Regelung eines derartigen Systems wäre
eine erhebliche Herausforderung, die Machbarkeit wäre auÿerdem erst nach Konstruk-
tion eines Prototyps erwiesen. Da es sich hierbei um eine Methode der konstanten
erzwungenen Schwingung handelt, ist zur Bestimmung der aerodynamischen Kräfte
und Momente wiederum die Messung der Reaktionskräfte notwendig. Die hierzu benö-
tigten Sensoren müssten im Modellinnern untergebracht werden (ähnlich dem Aufbau
von Gri�n et al.[24]), womit wieder die Problematik der Integration von Messtechnik
in ein kleines Modell auftreten würde. Alternativ könnten die Reaktionskräfte wie bei
Xiao et al.[34] durch Zugkraftmesszellen an den Drahtenden ermittelt werden. In die-
sem Fall wäre allerdings ein beträchtlicher Kalibrierungsaufwand erforderlich, da die
aerodynamischen Lasten auf die Drähte mit gemessen werden und sich diese abhän-
gig vom Strömungs- und Vorspannungszustand verändern. Aufgrund der Vielzahl an
Unsicherheiten wurde auch dieses Konzept verworfen.
Eine Alternative zu diesem Ansatz ist die Anwendung der Methode der frei abklingen-
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den Schwingung statt der konstanten erzwungenen Schwingung. Da die Bestimmung
der aerodynamischen Koe�zienten in diesem Fall indirekt über die Auswertung des
Abklingverhaltens erfolgt, ist keine Instrumentierung des Modells erforderlich. Die
Messung der Bewegung kann durch optische Methoden von auÿerhalb der Teststrecke
erfolgen. Da die Bewegung nicht angetrieben werden muss, werden auch keine Aktua-
toren benötigt.
Bei entsprechender Lagerung führt ein Modell eine Nickschwingung aus, aus deren
Abklingverhalten Cmq + Cmα̇ bestimmt werden kann. Zur Vereinfachung der Aus-
wertung emp�ehlt sich die Beschränkung auf eine planare Schwingung. Die Geome-
trie einer Drahtaufhängung, die eine derartige Schwingung in der vertikalen Ebene
ermöglicht, ist in Abbildung 1.3 skizziert.

Abbildung 1.3: Konzeptskizze einer Drahtaufhängung mit einem Nickfreiheitsgrad

1.3.1 Konzeptbeschreibung

Das Prinzip des Aufbaus in Abbildung 1.3 beruht auf der von der Auslenkungsrich-
tung abhängigen Stei�gkeit einer Drahtbefestigung. Die rückstellende Kraft bei einer
Verschiebung in Drahtrichtung ist proportional zum Stei�gkeitskoe�zienten EA/L
eines Drahtes, wobei E der Elastizitätsmodul, A der Drahtquerschnitt und L die
Länge des Drahtes sind. Da E für metallische Materialien im Allgemeinen sehr hoch
ist, ist auch diese Federstei�gkeit entsprechend hoch und Verschiebungen sind nur
in sehr geringem Maÿ möglich. Die rückstellende Kraft bei einer Verschiebung nor-
mal zur Drahtachse ist dagegen deutlich geringer und proportional zur Vorspannkraft
FV . Die rückstellende Kraft in diesem Fall basiert natürlich auch auf einer elastischen
Verlängerung des Drahtes mit dem Stei�gkeitskoe�zienten EA/L. Diese ist jedoch
bei kleinen Winkeln deutlich geringer als in Drahtrichtung. Die beiden Mechanismen
sind in Abbildung 1.4 nochmals verdeutlicht.
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Abbildung 1.4: Unterschiedliche Stei�gkeitsmechanismen einer Drahtbefestigung,
abhängig von der Auslenkungsrichtung

Im Falle der in Abbildung 1.3 abgebildeten Geometrie bewirken die vier in
der Modellmitte angreifenden Drähte (rot) eine Blockierung jeglicher Transla-
tionsbewegung in der yz-Ebene. Durch die modellseitige Anbringung nahe der
xz-Symmetrieebene wird zudem der Rotationsfreiheitsgrad um die x-Achse (Rollbe-
wegung) stark eingeschränkt. Durch diese vier Drähte wird das Rotationszentrum
des Modells de�niert. Vier weitere Drähte (blau) sind in der horizontalen xy-Ebene
angebracht, paarweise äquidistant zum Rotationszentrum. Sie blockieren die Trans-
lationsbewegung in x-Richtung sowie die Rotation um die z-Achse (Gierbewegung).
All diese Freiheitsgrade werden maÿgeblich durch den ersten, E-Modul-abhängigen
Stei�gkeitsmechanismus blockiert. Eine Bewegung erfordert eine Verschiebung der
Anbringungspunkte in Drahtachsenrichtung.
Im letzten verbleibenden Freiheitsgrad, der Rotationsbewegung um die y-Achse
(Nickbewegung), dominiert der zweite Stei�gkeitsmechanismus. Durch die deutlich
geringere Stei�gkeit hat das Modell in diesem Freiheitsgrad die Möglichkeit, sich
um einige Grad zu bewegen. Da die rückstellende Kraft mit der Auslenkung steigt,
führt das Modell nach einer Anfangsauslenkung eine Oszillationsbewegung aus.
Aus dem Abklingverhalten dieser Oszillationsbewegung kann nach der Methode der
frei abklingenden Schwingung das aerodynamische Dämpfungsverhalten bestimmt
werden.

1.3.2 Struktur der Arbeit

Im weiteren Verlauf dieser Arbeit wird der Entwicklungsprozess dieses Konzeptes im
Detail dokumentiert. Durch Versuche mit zwei Referenzmodellen wird die Methode
validiert, hierzu werden die Messergebnisse sowohl mit Daten aus der Literatur als
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auch mit eigenen CFD-Simulationen verglichen. Die Arbeit ist folgendermaÿen struk-
turiert:

� In Kapitel 2 werden die experimentellen Anlagen und der Versuchsaufbau
detailliert beschrieben. Dies schlieÿt die Aufstellung der Anforderungen an den
neu zu konstruierenden Aufbau im Windkanal sowie eine ausführliche Beschrei-
bung der Konstruktion inklusive einzelner Detaillösungen mit ein. Ebenso wird
auf die verwendete Messtechnik, den Aufbau der Modelle sowie die Eigenschaf-
ten der verwendeten Drahtmaterialien eingegangen. Das Vorgehen zur Versuchs-
durchführung wird ebenfalls beschrieben.

� In Kapitel 3 werden die Bewegungsgleichungen für ein im Windkanal an Dräh-
ten aufgehängtes Modell aufgestellt. Auf dieser Basis und unter Berücksich-
tigung von zulässigen Vereinfachungen wird hieraus ein Algorithmus zur Ver-
suchsauswertung inklusive Fehlerabschätzung abgeleitet und validiert.

� Kapitel 4 befasst sich mit den für diese Arbeit durchgeführten CFD-
Simulationen. Neben den angewandten Methoden werden die Randbedingungen
und verwendeten Modelle thematisiert. Die verwendeten Rechengitter werden
beschrieben und Netzabhängigkeits- sowie Parameterstudien durchgeführt.

� Kapitel 5 befasst sich mit dem Ein�uss der Drähte auf das Strömungsfeld.
Durch Visualisierungsexperimente sowie numerische Simulationen werden ver-
schiedene Phänomene untersucht und ihr Ein�uss auf die Windkanalmessungen
evaluiert.

� Die Ergebnisse der Windkanalmessungen sind in Kapitel 6 zusammen gefasst.
neben dem Vergleich mit Literatur- und CFD-Daten wird der Ein�uss verschie-
dener Parameter auf die Ergebnisse untersucht.
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Kapitel 2

Experimenteller Aufbau

In diesem Kapitel werden die zur Durchführung der Experimente benötigten Anlagen
und Aufbauten beschrieben. Dies schlieÿt das Vorgehen im Entwicklungs- und Kon-
struktionsprozess mit ein. Zunächst werden der trisonische Windkanal des ISL und
seine Eigenschaften beschrieben. Darauf folgend wird der Aufbau der Drahtaufhän-
gung in der Teststrecke vorgestellt. Dabei werden auch in der Praxis auftretende
Besonderheiten sowie vorhergehende Prototypen und die aus diesen abgeleiteten
Schlussfolgerungen angesprochen. Anschlieÿend werden die für die Versuchsdurch-
führung nötigen peripheren Aufbauten sowie die verwendeten Modelle beschrieben.
Abschlieÿend wird die Vorgehensweise zur Windkanalkalibrierung erläutert.

2.1 Windkanal

Alle Versuche im Rahmen dieser Arbeit werden im trisonischen Windkanal des ISL
durchgeführt. Dieser Windkanal wurde Anfang 2015 in Betrieb genommen. Er wurde
entsprechend dem Auftrag des ISL vorwiegend für Versuche an Projektilkon�gura-
tionen konstruiert. Es handelt sich um einen intermittierend arbeitenden Windkanal.
Die Strömung entsteht durch die Druckdi�erenz zwischen einem Hochdruckreservoir
und der Atmosphäre. Machzahl und statischer Druck in der Teststrecke werden
primär über eine verstellbare Lavaldüse und einen verstellbaren Di�usor sowie
über den Totaldruck am Ausgang des Hochdruckreservoirs kontrolliert. Die Test-
streckensektion ist austauschbar, der durchströmte Querschnitt ist aber in jedem
Fall rechteckig mit 300mm Breite und 400mm Höhe. Für Machzahlen zwischen
0,5 und 1,5 wird eine Teststrecke mit umgebender Plenumskammer verwendet. Die
Überschallteststrecke für Machzahlen zwischen 1,5 und 4,5 wird für die für diese
Arbeit durchgeführten Versuche nicht verwendet. Der Windkanal mit eingebauter
transsonischer Teststrecke ist in Abbildung 2.1 gezeigt.
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Abbildung 2.1: Trisonischer Windkanal mit eingebauter transsonischer Teststrecke

2.1.1 Teststrecke

Die für Unter- und Transschallströmungen verwendete Teststreckensektion ist in
Abbildung 2.2 abgebildet. Der Einfachheit halber wird diese Teststrecke üblicherweise
als �Transsonische Teststrecke� bezeichnet. Diese Sektion zeichnet sich durch perfo-
rierte Wände sowie weitere Einstellmöglichkeiten zur Beein�ussung der Strömung
aus. Diese sind die Regulierung des aus der Teststrecke austretenden Massenstromes
über den Ö�nungsgrad der passiven Absaugung sowie die Variation des Divergenz-
winkels zwischen oberer und unterer Wand.
Die Wände der transsonischen Teststrecke sind mit insgesamt 878 gleichmäÿig ver-
teilten Bohrungen perforiert. Diese Löcher haben einen Durchmesser von 8mm und
sind in einem Winkel von 30◦ zur Strömungsrichtung angestellt. Das Ö�nungsverhält-
nis der Teststrecke berechnet sich auf Basis der Fläche der vier Wandsegmente und
der aufsummierten Lochdurchmesser und beträgt in der für diese Arbeit genutzten
Kon�guration 2,33%.

Abbildung 2.2: Transsonische Teststrecke in Auÿenansicht (links) und als CAD-
Modell (rechts)
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Die Perforation ermöglicht einen Massenstrom durch die Wand abhängig vom
Druckunterschied ∆p zwischen Teststrecke und Plenumskammer. Dieser wird im
Zusammenspiel von Absaugung und Divergenz reguliert und hat einen signi�kanten
Ein�uss auf die Strömungsbedingungen in der Teststrecke. Aufgrund der angestell-
ten Löcher ist der Betrag des Massenstromes in die Teststrecke hinein niedriger als
jener, der bei entgegengesetztem, aber betragsgleichem ∆p aus der Teststrecke heraus
auftritt. Daher wird dieser Wandtyp auch als Di�erentieller-Widerstand-Typ (engl.:
di�erential-resistance-type) bezeichnet[46].

Absaugung

Der Zweck der Absaugung ist die Verringerung der Grenzschichtdicke[47] sowie die
Auslöschung von Stoÿ- und Expansionswellen[42].
Der Massenstrom aus der Teststrecke heraus wird primär über den manuell einstellba-
ren Ö�nungsgrad der Absaugung kontrolliert. Hierfür ist eine Druckdi�erenz zwischen
dem statischen Druck in der Teststrecke und dem der äuÿeren Atmosphäre, an die der
Absaugschacht anschlieÿt, nötig. Da die Druckverluste durch die Wand-und Schacht-
strömung berücksichtigt werden müssen, muss der statische Druck in der Teststrecke
über dem Atmosphärendruck liegen. Dies erfordert abhängig von der Machzahl einen
entsprechenden Totaldruck. Aufgrund dieses Absaugverfahrens können der dynami-
sche Druck und damit die aerodynamischen Lasten auf Modell und Versuchsaufbau
bei Versuchen in dieser Teststrecke vergleichsweise hohe Werte erreichen. Der für
einen statischen Druck von 1 bar benötigte Totaldruck ptot sowie der daraus folgende
dynamische Druck q∞ sind in Tabelle 2.1 für Machzahlen zwischen 0,5 und 1,5 auf-
gelistet. Dies sind Minimalwerte, unter Berücksichtigung von Druckverlusten und
Kalibrierungsmessungen werden üblicherweise höhere Drücke erreicht.

Mach ptot [bar] q∞ [bar]

0,5 1,19 0,17

0,7 1,39 0,34

0,9 1,69 0,57

1,1 2,14 0,85

1,3 2,77 1,18

1,5 3,67 1,57

Tabelle 2.1: Minimaler Totaldruck und dynamischer Druck abhängig von der Mach-
zahl für ps =1bar

Divergenzwinkel

Der Divergenzwinkel zwischen den oberen und unteren Wänden der Teststrecke kann
durch ein manuelles Getriebe modi�ziert werden. Durch ihn können der e�ektiv
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durchströmte Querschnitt sowie der Machzahlgradient entlang der Mittelachse im
Zusammenspiel mit der Absaugung reguliert werden. Falls nicht abgesaugt wird, kann
ein positiver Divergenzwinkel trotz steigender Grenzschichtdicke den durchströmten
Querschnitt konstant halten.

2.1.2 Koordinatensystem

Der Koordinatenursprung wird mit Hilfe der in Abbildung 2.2 erkennbaren seitli-
chen runden Fensterö�nungen der Teststrecke de�niert. Die x-Achse liegt auf der
Kanalmittelachse und zeigt stromaufwärts. Die y-Achse liegt auf der Mittelachse der
Fensterö�nungen und zeigt bei Blickrichtung stromaufwärts nach rechts. Die z-Achse
zeigt in Richtung des Gravitationsvektors und bildet somit ein Rechtssystem.

2.2 Drahtaufhängung

Dieser Abschnitt beschreibt den Aufbau, der in der transsonischen Teststrecke des
Windkanals verwendet wird. Das Hauptaugenmerk liegt auf dem Entwicklungsprozess
und der mechanischen Auslegung.

2.2.1 Anforderungen

Der Hauptzweck der konstruktiven Maÿnahmen ist die Realisierung der wandseiti-
gen Anbringungspunkte für die in Abbildung 1.3 abgebildete Aufhängungsgeometrie.
Solange die �nale Kon�guration das grundlegende Funktionsprinzip der Aufhängung
(eingeschränkte Nickbewegung, Blockierung der anderen Freiheitsgrade) nicht ver-
letzt, können die Positionen dieser Punkte frei gewählt werden. In der praktischen
Umsetzung im ISL-Windkanal ist eine entsprechende Positionierung problemlos mög-
lich. Des Weiteren wurden im Laufe der Entwicklung die folgenden primären Anfor-
derungen an die Konstruktion identi�ziert:

� Minimale Interferenz: Auÿer dem Draht selber soll sich am Anbringungs-
punkt kein Objekt im Innern des Teststreckenquerschnittes be�nden. Sämtliche
mechanische Komponenten sollen auÿerhalb des durchströmten Querschnittes
im Plenum angebracht werden.

� Variierbarkeit der Vorspannung: Die Vorspannkraft der einzelnen Drähte
soll über eine einfache Vorrichtung variabel einstellbar sein. Diese soll
eine Vorspannkraft bis zur Bruchdehnung eines dünnen Federstahldrahtes
(Dwire < 1mm) ermöglichen. Ein zusätzlicher Zweck dieser Vorrichtung ist die
Feinjustierung von Position und Orientierung des Modells nach dem Einbau.

� Feste Einspannung: Der unter Vorspannung stehende Draht soll so angebracht
sein, dass sich die Vorspannkraft auch bei Aufbringung und anschlieÿender Weg-
nahme einer zusätzlichen Last (zum Beispiel durch den dynamischen Druck
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während eines Windkanalversuches) nicht durch Rausziehen des Drahtes redu-
ziert.

� Minimale Dämpfung: Die durch die Drahteinspannung verursachte mechanische
Dämpfung soll deutlich geringer sein als die im Windkanalversuch auftretende
aerodynamische Dämpfung. Ein Orientierungswert ist ein um eine Gröÿenord-
nung geringerer mittlerer Abklingkoe�zient δ. Auÿerdem soll die Dämpfung
über den Amplitudenbereich der abklingenden Schwingung durch eine einfache
mathematische Funktion mit maximal drei Parametern beschreibbar und in
einem beschränkten Amplitudenbereich von einem Grad Breite näherungsweise
konstant sein.

2.2.2 Konstruktive Lösungen

Dieser Abschnitt soll zunächst die Positionierung der einzelnen Punkte und anschlie-
ÿend den Aufbau zur Fixierung und Vorspannung eines Drahtes erläutern, orientiert
an den in Abschnitt 2.2.1 dargelegten Anforderungen. Der Aufbau ist für alle Drähte
identisch.

Positionierung der Wandanbringungspunkte

Nach Festsetzung der Aufhängungsgeometrie wurden zwei Möglichkeiten der Positio-
nierung von Anbringungspunkten an der Wand identi�ziert:

� Positionierung abhängig von den vorhandenen Löchern der perforierten Test-
streckenwände: Hierbei muss eine Vorrichtung entworfen werden, die einen
Draht (oder ein Drahtseil) durch ein vorhandenes Loch leitet, entsprechende
Umlenkungen vorsieht und auÿerhalb der Teststrecke an einen Vorspannme-
chanismus anschlieÿt. Die Positionen sind durch das vorhandene Lochmuster
vorgegeben, vier in der xy-Ebene liegende Löcher zur Realisierung von symme-
trischen Anbringungspunkten für die vorderen und hinteren Drähte sind nicht
vorhanden.

� Positionierung innerhalb von neu zu fertigenden Fenstereinsätzen: Bei dieser
Möglichkeit können die Positionen innerhalb des Fenstereinsatzes frei gewählt
werden, auÿerdem ist die Konstruktion nicht an die Ausrichtung und den Durch-
messer der vorhandenen Löcher gebunden. Somit ist eine symmetrische Kon-
�guration möglich. Sämtliche Anbringungspunkte müssen aber innerhalb des
Fenstereinsatzes liegen.

Aufgrund des geringeren Fertigungsaufwandes wurden Prototypen auf Basis der
ersten Möglichkeit entworfen und getestet. Wegen der vorgegebenen Lochpositio-
nen ist die resultierende Aufhängungsgeometrie jedoch asymmetrisch. Das Modell
kann dann nur eine die Nickschwingung approximierende, aber deutlich komplexere
Bewegung in allen Freiheitsgraden ausführen. Daher wurde auf Basis der gewonnenen
Erkenntnisse und Erfahrungen ein �naler, symmetrischer Aufbau unter Verwendung
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von neuen Fenstereinsätzen gefertigt.
Der Durchmesser der Fenstereinsätze beträgt 398mm, durch die Wanddicke der Ein-
sätze sowie dem Platzbedarf für die mechanischen Komponenten liegen die Anbrin-
gungspunkte auf einem Kreis von 340mm Durchmesser. Die Punkte für die vier in
der Modellmitte angebrachten Drähte liegen auf den Schnittpunkten dieses Kreises
mit der yz-Ebene (auf beiden Seitenwänden der Teststrecke), die der vorderen und
hinteren Drahtpaare auf den Schnittpunkten mit der xy-Ebene. Die Symmetrie der
Aufhängung ist damit gewährleistet. Diese Geometrie ist in Abbildung 1.3 skizziert.

Spannmechanik

Abbildung 2.3: Querschnitt durch Drahtspannmechanismus

Ein Querschnitt durch den Spannmechanismus ist in Abbildung 2.3 gezeigt. Die
Vorspannung wird durch eine von Hand zu betätigende Schraube (1 ) verstellt, aus
ergonomischen Gründen ist die Schraube fest mit einem Metallring (2 ) verbunden.
Der über eine Umlenkrolle (3 ) geführte Draht (4 ) wird durch eine Bohrung in der
Schraube geführt, verläuft durch die Mitte des Rings und wird nahe der gegenüber
liegenden Innenwand des Rings in einem Klemmblock (5 ) durch Verschraubung fest
eingespannt. Der Klemmblock wird wiederum mit einer Schraube am Ring befestigt.
Diese Schraube kann sich in ihrer Durchgangsbohrung frei bewegen, durch Festhalten
dieser Schraube kann bei Drehung des Ringes ein Verdrehen des Drahtes verhindert
werden. Die Drahtlänge in der Teststrecke (und damit die Vorspannung sowie die
Position und Orientierung des Modells) kann über die eingeschraubte Gewindelänge
der durchbohrten Schraube variiert werden, für Änderungen darüber hinaus muss
die Klemmverbindung gelöst werden. Die Halteplatte (6 ) ist fest mit der Teststrecke
verbunden.
Durch ein Feingewinde (M12×1,25) kann die Vorspannung bzw. Länge auch in gerin-
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gem Maÿe nachjustiert werden. Die Anforderung der Variierbarkeit der Vorspannung
ist hierdurch erfüllt.

Übergang zur Teststrecke

Abbildung 2.4: Querschnitt durch den Haltemechanismus an der Windkanalwand

Die Mechanik zur Anbringung direkt an der Wand ist in Abbildung 2.4 abgebildet.
Sie schlieÿt sich über die gemeinsame Umlenkrolle (3 ) an den in Abbildung 2.3 abge-
bildeten Spannmechanismus an. Die Umlenkrolle führt den Draht bereits in Richtung
des Modells. Auf einer 45◦-Schräge ist ein zweiter Klemmblock (7 ) verschraubt. Wäh-
rend der Justierung über den Vorspannmechanismus ist der Klemmblock gelöst, nach
erfolgter Einstellung wird er fest verschraubt und �xiert den Draht in seiner gegen-
wärtigen Position und Vorspannkraft. Zur Teststrecke hin geht die Schräge mit dem
Klemmblock in einen schmalen Spalt (8 ) über, durch den der Draht in den durch-
strömten Testquerschnitt geführt wird. Die Spaltbreite beträgt 1,5mm. Dies erlaubt
es einem Draht von weniger als 1mm Dicke, sich so weit wie für die Modelloszillation
nötig zu bewegen, ohne die Ränder des Spaltes zu berühren. Der Klemmblock stellt
somit den Einspannungs- und Rotationspunkt des Drahtes dar. Seine Lage 3mm
hinter der Teststreckenwand muss bei der Berechnung der Drahtlänge berücksichtigt
werden. Der zuvor erwähnte Kreis mit einem Durchmesser von 340mm, auf dem alle
Anbringungspunkte liegen, verläuft durch den Schnittpunkt von Draht und Wande-
bene.
Da die Schräge unmittelbar nach dem Klemmblock endet hat der Draht zwischen
Einspannpunkt und Modellanbringungspunkt keinerlei Au�age�ächen mehr. Weil
selbst minimale Relativbewegungen auf Au�age�ächen einen signi�kanten Ein�uss
auf die mechanische Dämpfung des Systems haben können, wird durch diese Bau-
weise die Dämpfung deutlich reduziert. In Versuchen mit den vorhergehenden Proto-
typen wurde Reibung durch Relativbewegung auf Au�age�ächen und Umlenkrollen
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als bedeutender Dämpfungsmechanismus identi�ziert. Die Anforderung der minima-
len Dämpfung kann somit erfüllt werden. Dies ist nicht die einzige dämpfungsre-
duzierende Maÿnahme; Dämpfungsmechanismen an den Modellanbringungspunkten
und durch das Drahtmaterial werden im weiteren Verlauf angesprochen. Durch die
geringe Spaltgröÿe wird zudem die Anforderung der minimalen Interferenz erfüllt.
Der Klemmblock erfüllt die Anforderung der festen Anbringung.
Die Spannmechanik sowie die Haltemechanik sind in Abbildung 2.5 im eingebau-
ten Zustand gezeigt.

Abbildung 2.5: In Teststrecke eingebaute Spannmechanik

2.2.3 Drahtmaterial

Für alle acht Drähte werden Federstahldrähte der Legierung X10CrNi18-8 verwen-
det1. Weitere Materialien wurden in Vorversuchen evaluiert. Die folgenden Eigen-
schaften von Federstahldrähten sind für den Aufbau von Vorteil:

� Der hohe E-Modul von 180GPa bedingt eine hohe Stei�gkeit in Drahtrichtung
und damit eine gute Blockierung der Freiheitsgrade abweichend vom Nickfrei-
heitsgrad.

� Die hohe Bruchlast2 ermöglicht die Verwendung von niedrigeren Durchmessern
und verringert die Wahrscheinlichkeit eines Versagens des Drahtes während
eines Versuches.

� Ein Federstahldraht hat bei elastischer Verformung ein annähernd linea-
res Spannungs-Dehnungs-Verhalten, was das Erstellen von Auslegungs- und
Berechnungsmodellen vereinfacht.

� Die innere Dämpfung des Materials ist sehr gering. Dies trägt zur Reduktion
der gesamten mechanischen Dämpfung des Oszillators bei.

1Datenblatt unter https://stahlbecker.de/produkte/federstahldraht, abgerufen am 9.2.2021
2Nach Datenblatt ca. 2000MPa für einen Draht von 0,5mm Durchmesser im Lieferzustand
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Standardmäÿig wird in den Windkanalversuchen Federstahldraht mit einem Durch-
messer Dwire von 0,5mm verwendet.
Ein Nachteil der Verwendung von Stahldrähten ist die hohe Biegestei�gkeit. Für die
Versuchsdurchführung und -auswertung ist dies nicht relevant, allerdings wird der
Einbau sowie die Ausrichtung des Modells hierdurch erschwert. Daher wurden die vor-
hergehenden Prototypen zunächst für biegeschla�e Drahtseile entworfen. diese können
ohne plastische Verformung über sehr kleine Umlenkrollen geführt werden und sind
beim Einbau deutlich einfacher handzuhaben. Das Spannungs-Dehnungs-Verhalten
weist allerdings vor allem bei geringen Lasten leicht nichtlineare Eigenschaften auf,
der E-Modul ist ebenfalls etwas geringer. Auÿerdem kann es bei der Fixierung durch
Klemmblöcke zu leichten Beschädigungen an den Litzen kommen, welche sich bei
mehrfachem Ein- und Ausbau zu potentiellen Bruchstellen entwickeln können. Der
Hauptnachteil liegt allerdings in der hohen inneren Dämpfung der Drahtseile, verur-
sacht durch Reibung zwischen den einzelnen Litzen. Bei ansonsten gleichem Aufbau
ist der Betrag des mechanischen Abklingkoe�zienten des Oszillators um eine Grö-
ÿenordnung höher als bei der Verwendung eines Federstahldrahtes.
Der in den Prototypenversuchen vorwiegend verwendete Durchmesser der Drahtseile
beträgt 0,9mm. Vergleichstests mit einem durch die Teststrecke quer gespannten
Draht haben gezeigt, dass dieses Drahtseil sowie der 0,5mm-Federstahldraht beide
bei einer Vorspannung von ca. 350N versagen. Die gemessene Vorspannung bei den
für diese Arbeit durchgeführten Versuchen liegt im Allgemeinen zwischen 20N und
100N in der Ruhelage. Da sich diese Last bei Auslenkung des Modells sowie unter
Anströmung erhöht, hängt die tatsächlich aufgebrachte Last während eines Versuches
von Vorspannung, Drahtdurchmesser, dynamischem Druck, Machzahl und Modellaus-
lenkung ab und kann deutlich über der gemessenen Vorspannung liegen.
Die Verwendung einer Schnur aus Aramidfasern wurde ebenfalls in Vorversuchen eva-
luiert. Die Vorteile des Drahtseils in Bezug auf Einbau und Handhabung sowie die
biegeschla�e Charakteristik werden hierbei beibehalten oder übertro�en. Der Durch-
messer der verwendeten Schnur ist mit 0,6mm etwas geringer, die Vorspannung, bei
der die Schnur versagt wurde allerdings nicht getestet. Das nichtlineare Spannungs-
Dehnungs-Verhalten tritt in geringerer Ausprägung ebenfalls auf. Die Dämpfungsei-
genschaften sind deutlich günstiger, aber nicht auf dem Niveau des Federstahldrah-
tes. Bei der Fixierung in einem Klemmblock wurde allerdings beobachtet, dass die
einzelnen Fasern bei zu fester Klemmung �zerbröseln� und die Schnur somit unter
Umständen zerstört wird. Weil eine nicht ausreichende Klemmung zum Rausziehen
der Schnur aus dem Klemmblock führen kann (gegebenenfalls unter Beschädigung
der Schnur) ist es sehr schwer, mit den vorhandenen Klemmblöcken eine zuverläs-
sige und sichere Fixierung zu erreichen. Da der Federstahldraht die Aramidschnur
in dem bedeutenden Dämpfungskriterium übertri�t, wurde die Konstruktion eines
alternativen, für Aramidfaserschnüre geeigneten Fixierungsmechanismus nicht weiter
erwogen.
Aufgrund den bei diesen Evaluierungsversuchen aufgetretenen Nachteilen von verseil-
ten Materialien wurden ähnliche Materialien wie zum Beispiel Karbonfaserschnüre
nicht evaluiert.
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2.3 Anstellwinkelmessung

Die abklingende Schwingung des Modells wird mit einer auÿerhalb der Teststrecke
installierten Hochgeschwindigkeitskamera aufgenommen. Es handelt sich um eine
Kamera vom Typ Fastcam SA-Z des Herstellers Photron. Als Objektiv wird ein
135 f/2 DC von Nikon verwendet. Bedingt durch die Kameraposition beträgt der
minimale Abstand zwischen Linse und Modell etwa 900mm.
Die Aufnahmerate ist so gewählt, dass die Oszillationsbewegung ausreichend fein
aufgelöst werden kann. Um die Datenmenge zu reduzieren, wird die Bildgröÿe auf
einen die Modellmarker einbeziehenden Ausschnitt beschränkt. Eine Beispielauf-
nahme ist in Abbildung 2.6 gezeigt. Als Richtwert für die Mehrheit der für diese
Arbeit durchgeführten Versuche haben sich 1000 Bilder pro Sekunde als guter
Kompromiss erwiesen. Nur für einige wenige Tests mit Oszillationsfrequenzen über
50Hz wurde dieser Wert auf 2000 Bilder pro Sekunde angehoben.

Abbildung 2.6: Einzelbild aus einer Versuchsaufnahme

Die in Abbildung 2.6 erkennbaren Secchi-Marker werden auf der zylindrischen Ober-
�äche der Modelle aufgeklebt. Durch ein am ISL entwickeltes Programm zur opti-
schen Anstellwinkelmessung[48] wird aus den Rohbildern der Anstellwinkelverlauf θ(t)
extrahiert. Dabei wird pro Bild ein Wert für den Nickwinkel θ gewonnen. Der Algo-
rithmus basiert auf einer Methode zur Eckenerkennung in Graustufenbildern[49]. Die
Präzision wird von den Autoren mit 0,1 Pixeln angegeben. Zur Erhöhung der Mess-
genauigkeit von θ sollte der Abstand der beiden Marker daher möglichst groÿ sein.
Eine weitergehende Analyse der Messgenauigkeit von θ erfolgt in Abschnitt 3.3.3.

2.4 Modelle

Die Messungen im Rahmen dieser Arbeit werden an zwei Referenzmodellen durchge-
führt, dem Basic Finner und dem ANSR (Army-Navy Spinner Rocket). Durch diese
Auswahl soll die Messmethode an einem Modell mit hoher und einem Modell mit
niedriger aerodynamischer Nickdämpfung validiert werden. Für beide Modelle wird
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ein Kaliber D von 20mm verwendet. Das Blockageverhältnis liegt damit bei 0,26%.

2.4.1 Basic Finner

Der Basic Finner ist ein generisches aerodynamisch stabilisiertes Projektil. Der
Grundkörper ist eine Kegel-Zylinder-Kon�guration von zehn Kalibern Länge und
einem Kegelwinkel von 20◦. Die vier Finnen am Heck haben eine quadratische Form
mit einer Seitenlänge von einem Kaliber und ein keilförmiges symmetrisches Pro�l
mit einer Grundseitenlänge von 0,08 Kalibern. Der verwendete Momentenreferenz-
punkt liegt 6 Kaliber hinter der Kegelspitze. Die Grundabmessungen des Modells
sind in Abbildung 2.7 dargestellt.

Abbildung 2.7: Grundabmessungen des Basic Finners

Der Basic Finner wird in vielen Publikationen als Referenzmodell zur Evalu-
ierung neuer Methoden oder zur Untersuchung grundlegender aerodynamischer
Phänomene[50] genutzt. Er eignet sich hierfür vor allem aufgrund der Vielzahl an
ö�entlich verfügbaren Daten aus experimentellen Messungen[8, 22, 51]. Zudem sind im
Gegensatz zu vielen anderen Referenzprojektilen sowohl numerische[38, 52] als auch
experimentelle Daten[36] für die Nickdämpfungskoe�zientensumme Cmq + Cmα̇ bei
sub- und transsonischen Machzahlen vorhanden. Insbesondere aufgrund der experi-
mentellen Vergleichsdaten in diesem Geschwindigkeitsbereich eignet er sich zur Vali-
dierung der Messergebnisse mit der neuartigen Drahtaufhängung. Auf dem langen,
zylinderförmigen Körper können auÿerdem die modellseitigen Anbringungspunkte der
Drähte symmetrisch platziert werden.

2.4.2 ANSR

Der ANSR (Army-Navy-Spinner-Rocket) ist ein drallstabilisiertes Referenzprojektil
mit einer ogivenförmigen Nase mit einer Länge von zwei Kalibern und einem Radius
von 8,5 Kalibern, an die ein zylinderförmiger Körper von 5 Kalibern Länge anschlieÿt.
Der Momentenreferenzpunkt liegt 4,04 Kaliber hinter der Ogivenspitze. Die Abmes-
sungen der Basisgeometrie sind in Abbildung 2.8 dargestellt.
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Abbildung 2.8: Grundabmessungen des ANSR

Der ANSR ist ebenfalls ein häu�g verwendetes Referenzmodell mit einer groÿen
experimentellen Datenbasis. So wurde in einer umfangreichen Testserie[35] an
Schussversuchen der Ein�uss von Schwerpunktlage und Projektillänge auf die
statischen und dynamischen Koe�zienten bei verschiedenen Überschallmachzahlen
gemessen3. Darüber hinaus wurde der ANSR auch bei sub- und transsonischen
Machzahlen im Windkanal[53] und im Frei�ug[54] untersucht. Insbesondere diese
Daten werden häu�g als Referenz für analytische[55] und numerische[41, 56] Daten
verwendet.

2.4.3 Dynamische Skalierung durch Materialauswahl

Zur Übertragbarkeit von Windkanalergebnissen auf reale Flugkörper muss die aero-
dynamische Ähnlichkeit gegeben sein. Bei dynamischen Tests schlieÿt das insbeson-
dere auch die dynamische Skalierung mit ein[26]. Die Entdimensionalisierung der
Nickdämpfungskoe�zienten Cmq + Cmα̇ erfolgt über die dimensionslose Nickrate
κ = qD

2V∞
, welche die Übereinstimmung der lokalen Anstellwinkel entlang der Modell-

achse beschreibt. Die maximale Nickrate κ hängt mit der dimensionslosen Frequenz
k = ωD

2V∞
über κ = kΘ zusammen, wobei Θ die momentane Oszillationsamplitude ist.

Als Referenz für den Basic Finner dienen am ISL[22] und von Dupuis[36] durchge-
führte Testkampagnen. Durch die vorgespannten Drähte und die damit einhergehende
zusätzliche mechanische Stei�gkeitskomponente unterscheidet sich die Oszillationsfre-
quenz ω von der Frequenz, die das gleiche Modell im Frei�ug erfahren würde. Mit
der korrekten Materialauswahl für das Windkanalmodell kann jedoch eine Frequenz
erreicht werden, die die Ähnlichkeitsanforderungen erfüllt. Durch die Fertigung eines
Vollmodells aus Stahl beziehungsweise Aluminium können die Frei�ugwerte für κ
und k sehr gut approximiert werden. Tabelle 2.2 zeigt die entsprechenden Werte für
Frei�ug und Windkanal bei Mach 0,8. Zur Umrechnung wurde Θ =5◦ verwendet. Die
für die Windkanalversuche angegebenen Intervalle ergeben sich aus den durch unter-
schiedliche Vorspannungen verursachten Frequenzspannen. Die Oszillationsfrequen-

3In dieser Publikation werden drei verschiedene Versionen des ANSR mit 5, 7 und 9 Kalibern
Länge bei identischer Nasenform betrachtet. In dieser Arbeit wird jedoch nur die in Abbildung 2.8
gezeigte Version verwendet, ohne weiteren Hinweis ist mit 'ANSR' generell diese Version gemeint.
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zen der Frei�ugversuche wurden aus den angegebenen Masseneigenschaften der Pro-
jektile und den gemessenen Ableitungen der Nickmomentenkoe�zienten Cmα berech-
net.
Die CFD-Rechnungen zum Basic Finner (siehe Kapitel 4) sind mit der Methode
der transienten planaren Schwingung und einer deutlich geringeren Amplitude
(Θ = 0,25◦) durchgeführt. Durch den hier abweichenden Ansatz der konstanten
erzwungenen Schwingung gegenüber frei abklingender Schwingung in Frei�ug und
Windkanal unterscheidet sich die Frequenzkennzahl k stark, während die Nickrate
κ eine ähnliche Gröÿenordnung hat. Bei Flugkörpern wie hochagilen Flugzeugkon�-
gurationen, bei denen signi�kante Ablösungen und damit einhergehende nichtlineare
E�ekte auftreten können, müssen unter Umständen zur Sicherstellung der aerodyna-
mischen Ähnlichkeit beide Parameter berücksichtigt werden[26]. Bei Projektilkon�gu-
rationen ist dies jedoch nicht zu erwarten[4, 5].
Die ANSR-Modelle werden ebenfalls als Vollmodelle aus Stahl gefertigt.

κ = qD
2V∞

k = ωD
2V∞

Frei�ug [36] 9,16× 10−4 0,0105

Frei�ug [22] 4,63× 10−4 0,0053

Windkanal (Stahlmodell) 4,45− 5,24× 10−4 0,0051− 0,006

Windkanal (Alumodell) 9,34− 9,51× 10−4 0,0107− 0,0109

CFD 8,73× 10−4 0,2

Tabelle 2.2: Ähnlichkeitsparameter κ und k bei Mach 0,8 für Frei�ug- und Windka-
nalversuche sowie CFD-Rechnungen mit dem Basic Finner

2.4.4 Fixierung der Drähte am Modell

Die Art der Anbringung der Drähte am Modell hat ebenso wie die Anbringung an
den Fixierungspunkten an der Wand einen Ein�uss auf die Dämpfungscharakteristik
des Systems. An beiden Modellen werden zwei Ausführungen evaluiert: Eine Klebe-
verbindung und eine Klemmverbindung.
Um die Drähte per Klebung zu �xieren wird der Draht durch eine Durchgangsbohrung
mit DBohrung > Dwire gesteckt und der Spalt mit Zweikomponentenkleber gefüllt. Für
die vorderen und hinteren Drahtpaare hat sich für einen Drahtdurchmesser Dwire von
0,5mm eine Bohrung von 1mm Durchmesser als ausreichend erwiesen. Für die beiden
mittleren Drahtpaare werden zwei Drähte durch eine Bohrung gesteckt, hier ist eine
Bohrung mit einem Durchmesser von 1,5mm nötig. Für andere Drahtdurchmesser
müssen die Bohrungsdurchmesser gegebenenfalls angepasst werden. Der Austritts-
winkel der Drähte aus den Bohrungen wird durch plastische Verformung des Drahtes
(vor Aushärtung der Klebung) angepasst, durch eine Fase wird ein gröÿerer Umlenk-
radius ermöglicht.
Durch die Füllung des gesamten Klebespaltes ist der Draht innerhalb des Modells
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durch eine feste Matrix komplett umschlossen, hat also keinerlei Bewegungsfreiheit
mehr. Insbesondere gibt es keine möglichen Relativbewegungen zwischen Kontakt-
ober�ächen mehr, wodurch die Reibung und damit die Dämpfung signi�kant redu-
ziert werden kann. Die einzigen verbleibenden Dämpfungsmechanismen bei dieser
Verbindung sind die materialinternen Dämpfungen in Klebsto� und Draht.
Um die Drähte innerhalb des Modells einzuklemmen, wird ein rechteckiger Schacht in
das Modell geschnitten. In den Schacht wird ein Stahlplättchen mit einer Dreiecksnut
eingelegt. Die Nut folgt einem Kreissegment. Durch sie wird der Draht in seiner Posi-
tion gehalten und folgt dem maximal möglichen Umlenkradius. Eine Madenschraube
drückt von der anderen Seite auf das Plättchen und klemmt so den Draht zwischen
Plättchen und Schachtwand ein. Bei entsprechend präziser Fertigung kann der Draht
bei gelöster Schraube innerhalb der Führungsnut verschoben werden und ist bei ange-
zogener Schraube �xiert.
Diese Methode hat gegenüber der Klebeverbindung den Vorteil, dass der Draht am
Austrittspunkt schon mit dem korrekten Winkel in Richtung Wandanbringungspunkt
geführt wird und somit keine plastische Verformung nötig ist. Auÿerdem ist der
Austausch der Drähte deutlich schneller möglich, da der Kleber weder gelöst wer-
den noch aushärten muss. Der Draht und das Plättchen mit Führungsnut sind in
Abbildung 2.9 erkennbar. Die Eigenschaften der beiden Verbindungsarten sind in
Tabelle 2.3 zusammen gefasst.

Abbildung 2.9: Klemmverbindung zwischen Draht und Modell
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Klebeverbindung Klemmverbindung

Umlenkradien kleiner Umlenkradius,
plastische Verformung

Groÿer Umlenkradius

Ein�üsse auf Aerodynamik Geringe
Kleberückstände am
Modell

Zusätzliche Bohrung
für Madenschraube,
minimale Spalten

Relativbewegungen, Reibung Kleber umschlieÿt
Draht vollständig, keine
Bewegungsfreiheit

Auch bei präziser
Fertigung minimaler
Bewegungsspielraum

Fertigungsaufwand Sehr einfache Fertigung Zusätzliche Teile, hohe
Präzision erforderlich,
Fertigung aber machbar

Einbau Langwieriger Einbau
durch Klebung (24h
Ruhezeit)

Schneller Einbau

Tabelle 2.3: Vergleich der Eigenschaften von geklebter und geklemmter Verbindung
zwischen Modell und Draht

2.5 Auslenkungsmechanismus

Für den trisonischen Windkanal des ISL muss der Auslenkungsmechanismus aufgrund
des hohen dynamischen Druckes sehr robust sein und darf gleichzeitig keinen gröÿeren
aerodynamischen Ein�uss auf die Strömung haben, muss also geringe Dimensionen
besitzen und in einem ausreichenden Abstand vom Modell angebracht sein. Da die
Anlauf- und Abschaltzeiten des Windkanals nur wenige Sekunden betragen und auch
die Ö�nung und Schlieÿung der Teststrecke innerhalb weniger Minuten möglich sind,
kann ein simpler Mechanismus konstruiert werden, der das Modell aus einer bei geö�-
neter Teststrecke von Hand eingestellten Ausgangsstellung loslässt. Für einen solchen
Mechanismus muss also nur ein Freigabeaktuator konstruiert werden, ein das Modell
aktiv bewegender Aktuator wird nicht benötigt. Dennoch muss dieser Mechanismus
das Modell während des Anfahrvorganges des Windkanals zuverlässig halten und
anschlieÿend kontrolliert loslassen können.
Die Anfangsauslenkung wird durch ein gespanntes Zugseil aufgebracht. Die Vorspan-
nung wird durch die gleiche Schraube-Ring-Kombination aufgebracht, die auch zur
Vorspannung der Drähte verwendet wird. Für den Übergang zur Teststrecke wird ein
Führungskanal durch eines der Löcher der perforierten Wand verwendet. Das Zugseil
ist eine Schnur aus Dyneema® mit einem nominellen Durchmesser von 1,1mm. Die-
ses Material zeichnet sich durch eine besonders hohe Festigkeit aus, die Bruchlast für
die verwendete Schnur wird vom Hersteller mit 1950N angegeben. Durch das dünne
Zugseil tritt auch bei gehaltenem Modell keine bedeutende aerodynamische Interfe-
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renz auf. Modellseitig ist das Zugseil durch einen Halter angebracht, der auf das Heck
des Modells aufgesteckt wird. Dieser Halter muss die von Zugseil und vorgespann-
ter Drahtaufhängung ausgehenden Lasten halten und ist daher auf hohe Beanspru-
chung ausgelegt. Der Halter wird im 3D-Druckverfahren (Continuous Fiber Reinfor-
cement, CFR) aus einem Nylon-Karbon-Matrixmaterial mit verstärkender Karbon-
Endlosfaser gefertigt. Die Geometrie ist an das Modellheck angepasst. Halter und
Zugseil sind in Abbildung 2.10 in Halteposition am Modell angebracht zu erkennen.

Abbildung 2.10: Auslenkmechanismus am Modell in Halteposition

Der Halter ist durch einen Zugbolzen am Modell �xiert. Hierzu ist auf der zylindri-
schen Modellober�äche nahe der Basis�äche eine 8mm tiefe Sackbohrung von 3mm
Durchmesser angebracht. Der Zugbolzen wird durch ein Durchgangsloch im Modell-
halter in das Sackloch am Modell gesteckt, mit Hilfe einer Federscheibe zwischen
Modellbasis�äche und Halter wird der Zugbolzen durch Verkeilung gesichert.
Am Zugbolzen ist das Auslöseseil angebracht. Durch einen pneumatischen Aktuator
wird eine Zugkraft aufgebracht, die die durch die Federscheibe aufgebrachte Verkei-
lungskraft überschreitet und so den Bolzen herauszieht. Das Auslöseseil wird ebenso
wie das Zugseil über einen Führungskanal durch die Teststreckenwand geführt. Da
dieser Aktuator der durch das Zugseil aufgebrachten Kraft entgegen wirkt, wird die
vorgespannte Drahtaufhängung nicht weiter belastet. Auch für den Fall dass der
Zugbolzen stecken bleibt, wird so eine Überlastung und eventuell daraus folgendes
Versagen der Drahtaufhängung ausgeschlossen.

2.6 Testablauf

Zu Beginn eines Windkanalversuchs ist der Halter mit dem Bolzen am Modell �xiert
und der Auslenkungsmechanismus vorgespannt. Die Anfangsamplitude liegt zwischen
5◦ und 10◦ und kann zwischen einzelnen Tests variieren. Während der etwa 3 Sekun-
den langen Anlaufphase des Windkanals wird das Modell in dieser Position gehal-
ten. Sobald ein stationärer Strömungszustand erreicht wird, wird der pneumatische
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Aktuator manuell ausgelöst. Nach dem Herausziehen des Bolzens wird durch den
dynamischen Druck der Strömung der Halter vom Modellheck heruntergeschoben.
Diese Sequenz ist in Abbildung 2.11 gezeigt. Während der Messung hängen Halter
und Zugbolzen an den jeweiligen Seilen fest und verbleiben dadurch in ausreichender
Entfernung hinter dem Modell in der Teststrecke. Die Hochgeschwindigkeitskamera
wird neben der Messung auch zur Videoüberwachung genutzt, wodurch das korrekte
Auslösen sowie das Abklingen der Oszillation und damit das Ende der Messung direkt
überprüft werden können. Nach Abschluss des Versuchs wird der Mechanismus wie-
der von Hand am Modell angebracht.
Zur Bestimmung der mechanischen Dämpfung werden Referenztests am selben Auf-
bau direkt in der Teststrecke durchgeführt. Die Teststrecke ist bei diesen Versuchen
geö�net, die Anfangsauslenkung kann daher von Hand aufgebracht werden.

Abbildung 2.11: Auslösesequenz für einen Versuch mit dem ANSR

2.7 Kalibrierung

Der Windkanal wird in den für diese Arbeit durchgeführten Versuchen ohne die stan-
dardmäÿig verwendete Stiel-Schwert-Halterung betrieben. Diese kann insbesondere
nahe Mach 1 einen signi�kanten Ein�uss auf die Strömungsverhältnisse haben. Daher
müssen die Arbeitspunkte des Windkanals für Versuche mit der Drahtaufhängung
neu kalibriert werden.

2.7.1 Kalibrierungssonde

Die Machzahl auf der Mittelachse wird mit Hilfe einer Sonde zur Messung des sta-
tischen Drucks bestimmt. Da die vorhandene Sonde nur an der Stielhalterung befe-
stigt werden kann, wurde eine neue Sonde konstruiert, die durch Drähte auf der
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Teststreckenmittelachse gehalten wird. Anders als bei den Modellen werden hier
Drahtseile mit einem Durchmesser von 0,9mm verwendet. Diese Sonde ist aus Edel-
stahlrohrsegmenten mit einem Durchmesser von 10mm zusammengesetzt und besitzt
zwei Druckmessstellen im Abstand von 280mm. Entsprechend der Empfehlung für
Überschall-Messsonden[57] ist die erste Messstelle mehr als 10D hinter der Nase plat-
ziert. Zusätzlich wird gegenüber den Drahtanbringungspunkten ein Abstand von min-
destens 5D eingehalten. Über einen Adapter am Sondenende werden die Druckleitun-
gen durch die perforierte Windkanalwand aus der Teststrecke heraus zu einem Druck-
scanner geführt. Die im Windkanal eingebaute Sonde ist in Abbildung 2.12 gezeigt.

Abbildung 2.12: An Drähten aufgehängte Druckmesssonde in der Teststrecke

2.7.2 Vorgehensweise

Die Windkanalkalibrierung stellt �eine quantitative Beziehung zwischen den Strö-
mungsbedingungen in der Teststrecke und Referenzmessungen an Positionen in aus-
reichender Entfernung vom Testvolumen, so dass sie vom Modell nicht beein�usst
sind� her[43] (Kap. 1-2, S. 1-4). Die Strömungsbedingungen werden mit der beschriebenen
Sonde ermittelt. Aus den an den Druckbohrungen gemessenen statischen Drücken
ps,1−2 und dem in der Ruhekammer gemessenen Totaldruck ptot kann die Machzahl
mit der gasdynamischen Beziehung

Mai =

√
2

γ − 1

(
ptot
ps,i

) γ−1
γ

− 1 (2.1)

ermittelt werden, wobei γ = 1,4 das Wärmekapazitätsverhältnis ist. Die Di�erenz
zwischen Ma1 und Ma2 liegt für alle Kalibrierungsmessungen unterhalb von 0,0005.
Zur Referenzmessung werden Wanddruckmessungen verwendet. Auf allen vier Wän-
den sind insgesamt 84 Bohrungen zur Messung des statischen Druckes angebracht, die
mit Druckscannern verbunden sind. Aus den gemittelten Messwerten im Anströmbe-
reich vor dem Modell (zwischen 150mm und 650mm vor dem Koordinatenursprung)
wird eine mittlere Machzahl Mawand berechnet. Die Machzahlkorrektur ∆Mac ist
dann

∆Mac =Mawand −MaSonde. (2.2)
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2.7.3 Referenzkalibrierung mittels PIV-Messungen

Als zusätzliche Referenz zur Veri�kation wird die Strömungsgeschwindigkeit im
Modellbereich der Teststrecke mittels PIV (Particle Image Velocimetry) gemessen.
Parallel wird Mawand im Anströmbereich bestimmt. So wird eine zweite Machzahl-
korrektur∆Mac,P IV berechnet und mit∆Mac verglichen. Bei diesen Versuchen be�n-
det sich kein Objekt in der Teststrecke.
Um die PIV-Messungen zu ermöglichen, werden die perforierten Fenstereinsätze in
den Teststreckenwänden durch unperforierte, glatte Einsätze aus Glas ersetzt.
Da die PIV-Messungen eine mittlere Strömungsgeschwindigkeit V ∞,P IV ergeben und
die statische Temperatur Ts in der Strömung nicht gemessen wird, kannMaPIV nicht
direkt aus V ∞,P IV berechnet werden. Mit dem über die Druckmessungen und Glei-
chung 2.1 ermittelten Wert Mawand und der mit gemessenen mittleren Ruhetempe-
ratur T 0 wird eine mittlere Strömungsgeschwindigkeit im Anströmbereich V ∞,Wand

ermittelt: Über die gasdynamische Beziehung

Ts = T0

(
1 +

γ − 1

2
Ma2

)−1

(2.3)

kann die entsprechende mittlere Wandströmungstemperatur T s,wand und mit dieser

dann die Wandströmungsgeschwindigkeit V ∞,wand = Mawand ·
√
γRT s,wand (Bei-

des sind reine Rechengröÿen) berechnet werden. Mit der mittleren Geschwindigkeit
V ∞,Wand ergibt sich dann die Geschwindigkeitskorrektur

∆Vc,P IV = V ∞,wand − V ∞,P IV . (2.4)

Aus dieser wird dann wiederum mit Hilfe von T s,wand die Machzahlkorrektur
∆Mac,P IV berechnet.
Die über die Sondenmessungen ermittelten Korrekturen sind zusammen mit den Wer-
ten für ∆Mac,P IV in Abbildung 2.13 gezeigt. Die Korrektur ist für beide Methoden
und über alle Machzahlen hinweg positiv und oberhalb von Mach 1 gröÿer als im
Unterschall. Aufgrund der geringeren Unsicherheiten und des glatteren Verlaufs wer-
den die mit den Sondenmessungen ermittelten Korrekturen verwendet. Die detaillier-
ten Ergebnisse der Kalibrierungsmessungen sind in Anhang A zusammengefasst.
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Abbildung 2.13: In Kalibrierungsversuchen ermittelte Machzahlkorrekturen

2.7.4 Interpolierte Arbeitspunkte nahe Mach 1

Für den Bereich direkt oberhalb von Mach 1 können wegen der Nähe zur kriti-
schen Durchströmung keine sinnvollen Sondenmessungen durchgeführt werden. Um
dennoch Dämpfungsmessungen in diesem Bereich durchführen zu können, werden
Referenzmessungen bei leerer Teststrecke durchgeführt. Um sicher zu stellen, dass
diese Messwerte auch bei vorhandenem Modell nicht von diesem beein�usst werden
und somit weiterhin als Referenzmessungen gültig sind, werden diese Messungen in
Anhang B mit entsprechenden Wanddruckmessungen mit eingebautem Modell vergli-
chen. Die Machzahlkorrektur zur Ermittlung der Strömungsgeschwindigkeit entlang
der x-Achse wird aus den Werten für ∆Mac bei Mach 0,96 und Mach 1,16 (siehe
Abbildung 2.13) interpoliert. Auf Basis der Wanddruckmessungen bei leerer Mess-
strecke ergeben sich für diese beiden Arbeitspunkte dann die in Tabelle 2.4 aufgeli-
steten Werte. Als Messfehler wird der höhere Wert bei Mach 1,16 angenommen.

Ma ∆Mac Fehler

0,985 0.025 ±0.0089
1,049 0.0299 ±0.0089

Tabelle 2.4: Machzahlen und Machzahlkorrekturen für interpolierte Arbeitspunkte
nahe Mach 1



Kapitel 3

Auswertungsmethodik

In diesem Kapitel wird der Auswertungsansatz vorgestellt. Hierzu werden zunächst
die Bewegungsgleichungen in allen sechs Freiheitsgraden aufgestellt sowie die externen
mechanischen und aerodynamischen Kräfte modelliert. Zudem werden Modellannah-
men getro�en, die die Lösung der vollständigen Bewegungsgleichungen als Anfangs-
wertproblem erlauben. Anschlieÿend wird der Auswertungsalgorithmus detailliert
hergeleitet. Hierzu werden vereinfachende Annahmen getro�en, welche die Bestim-
mung der aerodynamischen Nickdämpfungskoe�zienten aus den Rohdaten der Wind-
kanalversuche erlauben. Der Auswertungsansatz wird durch Starrkörpersimulationen
validiert. Abschlieÿend wird ein Modell zur Abschätzung des von den Drähten aus-
gehenden aerodynamischen Dämpfungsanteils hergeleitet.

3.1 Bewegungsgleichungen

Das Windkanalmodell führt mit der gewählten Aufhängungskon�guration primär,
aber nicht ausschlieÿlich eine Nickbewegung aus. Um die Bewegung vollständig
beschreiben und analysieren zu können, werden die Bewegungsgleichungen in allen
sechs Freiheitsgraden aufgestellt. Im Inertialsystem werden diese für einen Starr-
körper durch

−→
F = m−̈→rS
−→
M = II

−̇→ω
(3.1)

mit dem Kraftvektor
−→
F , dem Momentenvektor

−→
M , dem Ortsvektor des Schwerpunkts

−→rS , der Rotationsgeschwindigkeit −→ω = (p,q,r)T , der Masse m und dem Massenträg-
heitstensor mit Bezug auf das Inertialsystem II beschrieben. Zur Aufstellung der
Bewegungsgleichungen ist das körperfeste System B besser geeignet, unter anderem
da der Trägheitstensor in diesem konstant ist. Für die verwendeten Windkanalmodelle
ist dieser Tensor IB unter Berücksichtigung der Symmetrien

IB =

Ixx 0 0

0 Iyy 0

0 0 Iyy

 . (3.2)

39
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Die ausgeschriebenen Bewegungsgleichungen im System B sind dann

−→
F =m

ẍPÿP
z̈P

−m

 0

−ṙ∆c
q̇∆c

+m

− (q2 + r2)∆c

pq∆c

pr∆c


−→
M =m

 0

−z̈P∆c
ÿP∆c

+

IxxṗIyy q̇

Iyyṙ

+

 0

(Ixx − Iyy) pr

(Iyy − Ixx) pq

 .

(3.3)

Dabei ist ∆c der Abstand zwischen dem physischen Schwerpunkt des Modells und
dem (auf der Modellachse liegenden) Ursprung des Koordinatensystems. Die Herlei-
tung der Gleichungen 3.3 ausgehend von 3.1 be�ndet sich in Anhang C.1.
Die Vektoren

−→
F und

−→
M berechnen sich aus der Summe der am Modell angreifenden

Kräfte beziehungsweise Momente. Diese setzen sich aus dem aerodynamischen Ein-
�üssen

−→
FA und

−→
MA und den Drahtkräften und -momenten

−→
FM und

−−→
MM zusammen.

Auÿerdem müssen die vom Aufhängungssystem ausgehenden mechanischen Dämp-
fungsanteile

−→
FD und

−−→
MD berücksichtigt werden. Der Ein�uss der Gravitationskraft

wird vernachlässigt. Die Kraft- und Momentenvektoren sind

−→
F = q∞A

CXCY
CZ

+

KX

KY

KZ

 +
−→
FD

−→
M = q∞AD

Cl

Cm

Cn

+

Kl

Km

Kn

 +
−−→
MD

(3.4)

mit dem dynamischen Referenzdruck q∞, der Referenz�äche und -länge A und D,
den aerodynamischen Kraft- und Momentenkoe�zienten Ci und den Drahtkräften
und -momenten Ki.
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Aerodynamische Kräfte und Momente

Die aerodynamischen Kraft- und Momentenkoe�zienten in Gleichung 3.4 setzen sich
folgendermaÿen zusammen[5]:

CX = CX0 + α2CX2 + β2CX2

CY = CY ββ + CY r
rD

2V∞
+ CY β̇

β̇D

2V∞

CZ = CZαα + CZq
qD

2V∞
+ CZα̇

α̇D

2V∞

Cl = Clp
pD

2V∞

Cm = Cmαα + Cmq
qD

2V∞
+ Cmα̇

α̇D

2V∞

Cn = Cnββ + Cnr
rD

2V∞
+ Cnβ̇

β̇D

2V∞

(3.5)

Hierbei ist α der Anstellwinkel und β der Schiebewinkel des Modells. Alle Koe�zien-
ten beziehen sich auf das körperfeste Koordinatensystem. Da das Modell nicht konti-
nuierlich um die x-Achse rotiert, werden die Magnuskräfte und -momente vernachläs-
sigt. Unter Berücksichtigung der Symmetrie sind folgende Vereinfachungen möglich:

CY β =− CZα

CY r =− CZq

CY β̇ =− CZα̇

Cnβ = Cmα

Cnr = Cmq

Cnβ̇ = Cmα̇

(3.6)

Die Winkel α und β sowie ihre Ableitungen werden aus den Positions- und Lagevek-
toren sowie der Anströmgeschwindigkeit berechnet:

α =θ +
ż

V∞

β =ψ − ẏ

V∞

α̇ =θ̇ +
z̈

V∞

β̇ =ψ̇ − ÿ

V∞

(3.7)

Die Beziehungen zwischen den Roll-, Nick- und Gierwinkeln ϕ, θ und ψ und den
Rotationsraten p, q, und r be�nden sich in Anhang C.2.
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Mechanische Kräfte und Momente

Die mechanischen Kräfte
−→
FM und Momente

−−→
MM haben ihren Ursprung in der

Vorspannkraft der Drähte und ihrer Änderung abhängig von Position und Lage
−→xP = (x, y, z, ϕ, θ, ψ)T des Modells. Sie sind die Summe der einzelnen Drahtkräfte
von N Drähten:

−→
FM =

KX

KY

KZ

 =
N∑
i=1

−→
Fi(

−→xP )

−−→
MM =

Kl

Km

Kn

 =
N∑
i=1

−→
Mi(

−→xP )

(3.8)

Das Vorgehen zur Berechnung der einzelnen Anteile
−→
Fi und

−→
Mi ist in Anhang C.3

dokumentiert.

Mechanische Dämpfung

Die mechanischen Dämpfungsanteile
−→
FD und

−−→
MD müssen in der Auswertung berück-

sichtigt werden, ihre genaue Abhängigkeit von dem Zustandsvektor −→x = ( x, y, z, ẋ,
ẏ, ż, ϕ, θ, ψ, p, q, r )T kann jedoch sehr komplex sein[58, 59]. Im vorliegenden Fall ist
primär das mechanische Dämpfungsmoment der Nickbewegung MD,q von Interesse.
Vorversuche haben gezeigt, dass die mechanische Dämpfung eines mit dem betrachte-
ten System aufgehängten Oszillators nicht als linear angenommen werden kann. Ein
signi�kanter Ein�uss der Oszillationsfrequenz wurde nicht beobachtet, der Ein�uss
der Oszillationsamplitude Θ ist allerdings nicht vernachlässigbar. Daher gilt:

MD,q = dmech (Θ) θ̇ (3.9)

mit dem mechanischen Dämpfungsbeiwert dmech. Für die weitere Auswertung ist die
Verwendung des Abklingkoe�zienten δmech mit

2δmech (Θ)
(
Iyy −m∆c2

)
= dmech (Θ) (3.10)

besser geeignet. Eine Funktion für δmech (Θ) muss abhängig von der Dämpfungscha-
rakteristik des verwendeten Aufbaus ermittelt werden. Eine Ansatzfunktion der Form

δmech(Θ) = δm,0 + δm,2Θ(t)2 (3.11)

liefert für die meisten in dieser Arbeit verwendeten Kon�gurationen eine sehr gute
Beschreibung der Dämpfungscharakteristik.
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3.2 Lösung der Bewegungsgleichungen als Anfangs-
wertproblem

Das Gleichungssystem 3.3 kann als Anfangswertproblem mit einem beliebigen, plau-
siblen Vektor von Anfangsbedingungen −→x 0 = (x0,y0,z0,ẋ0,ẏ0,ż0,ϕ0,θ0,ψ0,p0,q0,r0)

T

gelöst werden. Damit kann der Verlauf aller Zustandsgröÿen −→x (t) bestimmt wer-
den, wodurch eine Evaluierung der Bewegungen in den nominell blockierten Frei-
heitsgraden und ihrer Ein�üsse auf die Primärbewegung möglich ist. Ein derartiger
Gleichungslöser wird verwendet, um den Auswertungsansatz zu validieren und den
Ein�uss von im Experiment unbekannten Parametern abzuschätzen. Das Gleichungs-
system 3.3 wird hierzu in explizite Form umgeschrieben (siehe Anhang C.4) und mit
einem Runge-Kutta-Verfahren achter Ordnung[60] gelöst. Um einen der Modellbewe-
gung im Windkanal qualitativ und quantitativ entsprechende numerische Lösung zu
erhalten sind allerdings noch auf Modellannahmen basierende Zusatzterme in den
äuÿeren Kräften (Gleichung 3.4) nötig:

� Die mechanischen Dämpfungsanteile
−→
FD und

−−→
MD und

� Eine zufällige aerodynamische Anregung, die der Turbulenz in der Windkanal-
strömung entspricht.

Modellierung der mechanischen Dämpfung

Die mechanische Dämpfung ist gemäÿ Gleichung 3.11 von der momentanen Oszilla-
tionsamplitude Θ abhängig. Diese kann nicht direkt aus dem momentanen Zustands-
vektor −→x (t) bestimmt werden. Über eine Methode, die den Ansatz der äquivalenten
Linearisierung von Krylo� und Bogoliubo�[61] verwendet, kann jedoch eine Bezie-
hung zwischen dem Dämpfungskoe�zienten als Funktion der momentanen Auslen-
kung δ(θ) und dem Dämpfungskoe�zienten als Funktion der momentanen Amplitude
δ(Θ) hergeleitet werden. Diese Methode wurde bereits für Messungen von nichtli-
nearen aerodynamischen Dämpfungskoe�zienten verwendet[62]. Ausgehend von dem
quadratischen Modell in Gleichung 3.11 mit den Parametern δm, und δm,2 folgt dann:

δm(θ) = δm,0 + 4δm,2θ(t)
2 (3.12)

Gleichung 3.12 wird für die Modellierung der mechanischen Dämpfung der Nickbewe-
gung verwendet. In den anderen Freiheitsgraden können am experimentellen Modell
aufgrund der minimalen Bewegungen keine Dämpfungse�ekte quanti�ziert werden.
Als Schätzwert und zur Vermeidung von divergierendem Verhalten der numerischen
Lösung wird in den verbleibenden fünf Freiheitsgraden ein lineares Dämpfungsverhal-
ten mit δm,i = δm,0/2 angenommen. Die so berechneten Kräfte und Momente gehen
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dann in Gleichung 3.4 ein:

−→
FD =

δm,0mẋδm,0mẏ

δm,0mż


−−→
MD =

 δm,0Ixxp

2(δm,0 + 4δm,2θ(t)
2)(Iyy −m∆c2)q

δm,0(Iyy −m∆c2)r


(3.13)

Modellierung der turbulenten Anströmung

Durch die turbulente Anströmung im Windkanal wird das Modell ständig zu kleinen
Bewegungen in allen Freiheitsgraden angeregt. Diese können auch bei geringfügiger
Turbulenz einen Ein�uss auf den Bewegungsverlauf und somit auf die Auswertung
und insbesondere die Präzision der Ergebnisse haben. Zum besseren Verständnis die-
ser E�ekte werden diese zufälligen Anregungen im Gleichungslöser als zusätzliche
externe Kräfte modelliert. Hierzu wird ein Zufallssignal über die Länge der Versuchs-
dauer generiert, dessen Spektrum eine konstante Leistungsdichte (weiÿes Rauschen)
aufweist. Dieses Signal stellt zufällige Fluktuationen v′, w′ in den Queranströmun-
gen entlang der y- und z-Achse dar. Die Standardabweichung dieser Fluktuationen
ist ItV∞ mit dem Turbulenzgrad It und der Anströmgeschwindigkeit V∞. Aus die-
sen können dann zufällige kleine Anstell- und Schiebewinkel α′, β′ berechnet werden,
mit deren Hilfe unter Verwendung des aerodynamischen Modells in Gleichung 3.5 ein
Vektor aus zufällig generierten, momentanen aerodynamischen Kräften und Momen-
ten berechnet wird.

3.3 Herleitung des Auswertungsansatzes

In diesem Abschnitt wird der Auswertungsalgorithmus ausgehend von den in den vor-
hergehenden Abschnitten vorgestellten Bewegungsgleichungen hergeleitet. Auswer-
tung bezieht sich hier auf den Prozess, in dem aus Rohdaten (Nickwinkelverlauf über
die Zeit) aus mehreren Abklingversuchen (mit und ohne Windkanalströmung) ein
Mittelwert sowie eine Fehlerabschätzung für die Nickdämpfungskoe�zientensumme
Cmq + Cmα̇ gewonnen wird.

3.3.1 Vereinfachung der Nickmomentengleichung

Das Aufhängungsgeometrie ist so gewählt, dass die Amplitude der Nickbewegung
jene der anderen Freiheitsgrade um mehrere Gröÿenordnungen übersteigt. Der Aus-
wertungsansatz beruht auf einer Vereinfachung der Nickbewegungsgleichung

q̇ =
My +∆cFz
Iyy −m∆c2

+ pr

(
1− Ixx

Iyy −m∆c2

)
. (3.14)
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Mit My und Fz aus den Gleichungen 3.4 und 3.5 sowie dem in Gleichung 3.9 einge-
führten nichtlinearen mechanischen Dämpfungsmodell wird dies zu

q̇ =
1

Iyy −m∆c2

[
q∞AD

(
Cmαα + Cmq

qD

2V∞
+ Cmα̇

θ̇D

2V∞

)
+Km + dmech(Θ)q

+∆cq∞A

(
CZαα + CZq

qD

2V∞
+ CZα̇

θ̇D

2V∞

)

+∆cKZ +∆cdmech,z ż

]
+ pr

(
1− Ixx

Iyy −m∆c2

)
(3.15)

Die zentrale Annahme hinter dem Auswertungsprozess ist, dass die Bewegungen in
den anderen Freiheitsgraden im Vergleich zum Nickfreiheitsgrad vernachlässigbar
klein sind. Statt die vollständigen Bewegungsgleichungen in allen sechs Freiheits-
graden zu betrachten, reicht es dann aus, eine vereinfachte Nickmomentengleichung
auszuwerten. Der Ein�uss der Bewegungen in den übrigen Freiheitsgraden ist nur
noch durch zufällige Abweichungen in den Ergebnissen bemerkbar, die in einem stati-
stischen Prozess nach einer ausreichend groÿen Anzahl an Versuchen heraus gemittelt
werden.
Gleichung 3.15 stellt die vollständige Nickmomentengleichung dar. Im Rahmen der
Reduzierung von sechs auf einen Freiheitsgrad wird nun angenommen, dass alle Bewe-
gungen auÿerhalb des Nickfreiheitsgrades vernachlässigbar klein sind:

� {p,r} ≪ q

� {ϕ,ψ} ≪ θ

� {x, ẋ, y, ẏ, z, ż} ≈ 0

Daraus ergeben sich die folgenden Vereinfachungen:

� pr ≈ 0, damit entfällt der letzte Term

� q ≈ θ̇, q̇ ≈ θ̈ und α ≈ θ

� ∆cdmech,z ż ≈ 0

Auÿerdem haben Vorversuche gezeigt, dass Km + ∆cKZ ≈ K1θ + K2θ
3 die mecha-

nischen Kräfte und Momente sehr gut approximiert. Damit kann Gleichung 3.15 als
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eine Di�erentialgleichung in θ geschrieben werden:(
Iyy −m∆c2

)
θ̈ =(K1 + q∞ADCmα + q∞A∆cCZα) θ +K2θ

3

+
(
q∞AD (Cmq + Cmα̇)

D

2V∞

+ q∞A∆c (CZq + CZα̇)
D

2V∞

+ dmech(Θ)
)
θ̇

(3.16)

Dies ist eine gewöhnliche Di�erentialgleichung der Form

θ̈ = C1θ + C2θ
3 + 2δtot (Θ) θ̇ (3.17)

mit dem linearen Stei�gkeitskoe�zienten C1, dem kubischen Stei�gkeitskoe�zien-
ten C2 und dem totalen Dämpfungskoe�zienten δtot. Durch Koe�zientenvergleich
ergibt sich dann

δtot =
q∞AD (Cmq + Cmα̇)

D
2V∞

+ q∞A∆c (CZq + CZα̇)
D

2V∞
+ dmech

2 (Iyy −m∆c2)
(3.18)

δtot setzt sich dabei aus den aerodynamischen und mechanischen Anteilen δaero und
δmech zusammen:

δtot = δaero + δmech (3.19)

mit

δaero =
q∞AD (Cmq + Cmα̇)

D
2V∞

+ q∞A∆c (CZq + CZα̇)
D

2V∞

2 (Iyy −m∆c2)

δmech =
dmech

2 (Iyy −m∆c2)

(3.20)

Im Windkanalversuch kann δtot gemessen werden, δmech kann in einem Referenzver-
such bestimmt werden. Nach Umformung der Gleichungen 3.19 und 3.20 kommt
man zu dem Ausdruck

(Cmq + Cmα̇) +
∆c

D
(CZq + CZα̇) = (δtot − δmech)

8a2 (Iyy −m∆c2)

γpsV∞AD2
(3.21)

mit dem Wärmekapazitätsverhältnis γ, der Schallgeschwindigkeit a und dem sta-
tischen Druck ps. Für Kon�gurationen mit ∆c = 0 erhält man hiermit direkt die
gewünschte Koe�zientensumme (Cmq + Cmα̇). Für ∆c ̸= 0 kann man den Ausdruck
(Cmq + Cmα̇) +

∆c
D

(CZq + CZα̇) mit dem Momentenreferenzpunkt im Ursprung (dem

Drehpunkt der Nickschwingung) in die Koe�zientensumme
(
Ĉmq + Ĉmα̇

)
mit dem

Momentenreferenzpunkt im physischen Schwerpunkt des Modells umrechnen. Die
Umrechnungsformel ist[63]1:

Ĉmq + Ĉmα̇ = (Cmq + Cmα̇) +
∆c

D
(CZq + CZα̇) + 2

∆c

D
Cmα + 2

(
∆c

D

)2

CZα (3.22)

1Die im Vergleich zu [63] unterschiedlichen Vorzeichenkonventionen (CN = −CZ) sowie die unter-
schiedlichen Faktoren qD

2V∞
und qD

V∞
müssen beachtet werden
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Die ersten beiden Terme in Gleichung 3.22 entsprechen der linken Seite von Glei-
chung 3.21. Die Koe�zienten Cmα und CZα müssen aus anderen Quellen (Literatur,
CFD, statischer Windkanalversuch mit Kraftwaage) herangezogen werden.

3.3.2 Berechnung der Abklingkoe�zienten δ

In diesem Abschnitt wird der Prozess vorgestellt, mit dem aus den Rohdaten (θ-
Verlauf über der Zeit) die Abklingkoe�zienten δtot beziehungsweise δmech ermittelt
werden. Zunächst wird der lineare Ansatz vorgestellt, anschlieÿend die Korrektur für
die nichtlineare Stei�gkeit.

Linearer Ansatz

Gleichung 3.17 vereinfacht sich für eine lineare mechanische Stei�gkeit (C2 = 0) und
konstanten Abklingkoe�zienten zu einem linear gedämpften, harmonischen Oszil-
lator:

θ̈ − 2δθ̇ − C1θ = 0 (3.23)

Für den untersuchten Versuchsaufbau gilt C1 < 0 sowie |C1| ≫ |δ| (Schwingfall).
Eine Lösung für Gleichung 3.23 ist

θ(t) = Θ0e
δtcos (ωt) (3.24)

mit ω =
√
δ2 − C1. Mit |C1| ≫ |δ| kann dies zu ω2 ≈ −C1 vereinfacht werden. Wenn

der Verlauf θ(t) bekannt ist, können die Minima und Maxima Θi über die Bedingung
cos(ωt) = ±1 leicht ermittelt werden. Mit Hilfe des logarithmischen Dekrements
kann dann der Abklingkoe�zient

δ =
ln (Θ2/Θ1)

t2 − t1
(3.25)

aus den lokalen Extrema berechnet werden. Durch Anwendung von Gleichung 3.25
auf alle Paare aufeinanderfolgender Minima und Maxima des Verlaufes θ(t) kann eine
hohe Zahl an Datenpunkten (δi,Θi) (mit Θi dem Mittelwert der Beträge der beiden
Amplitudenwerte) ermittelt werden.

Korrektur für nichtlineare Stei�gkeit

Der gegebene Versuchsaufbau weist eine signi�kante nichtlineare mechanische Feder-
stei�gkeit auf, der Term C2θ

3 in Gleichung 3.17 kann nicht vernachlässigt werden.
Für Gleichung 3.17 gibt es keine allgemeine analytische Lösung. Die ungedämpfte
Gleichung θ̈ = C1θ + C2θ

3 hat jedoch die Lösung

θ = ΘCn (ωt, µ) , (3.26)

wobei Cn(.) der Cosinus Amplitudinis, eine Jacobische elliptische Funktion und µ
deren elliptischer Modul ist. Wenn der Dämpfungsterm in Gleichung 3.17 gegen-
über den Stei�gkeitstermen wie in dieser Arbeit klein ist, kann mit Hilfe der
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Mittelungsmethode[64] (engl.: Method of Averaging) eine Perturbationslösung in der
Form

θ = Θ(t)Cn (ω(t)t, µ(t)) (3.27)

gefunden werden. Die von Christopher und Brocklehurst[65] entwickelte Methode
ergibt für die Amplitudenfunktion

Θ(t) = Θ0e
δt

[ 1
2
− µ2(t)

1
2
− µ2(0)

]0,2348
eG(µ

2(t))−G(µ2(0)). (3.28)

Der Ausdruck Θ0e
δt entspricht dabei der Amplitudenfunktion der linearen Lösung

(Gleichung 3.24). Auf Basis dieses Vergleiches lässt sich aus der nichtlinearen Ampli-
tudenfunktion 3.28 analog zum linearen Fall ein modi�ziertes logarithmisches Dekre-
ment

δ =
ln
(

1
FK

Θ2/Θ1

)
t2 − t1

(3.29)

mit dem nichtlinearen Korrekturfaktor

FK =

[ 1
2
− µ2

2
1
2
− µ2

1

]0,2348
eG(µ

2
2)−G(µ21) (3.30)

und

G(µ2
i ) = 0,1572µ2

i + 0,0438µ4
i und µ

2
i =

C2Θ
2
i

2 (C2Θ2
i + C1)

(3.31)

herleiten. Für die Frequenzfunktion ω(t) gilt die Beziehung

ω2 = −
(
C1 + C2Θ

2
)

(3.32)

Hiermit können die Parameter C1 und C2 ermittelt werden, wenn der Verlauf von
ω(t) aus den Rohdaten extrahiert wird. Dies kann mit einer Regressionsanalyse
basierend auf Gleichung 3.32 bewerkstelligt werden.

3.3.3 Abschätzung des Messfehlers

Die Messgenauigkeit für den Abklingkoe�zienten δ beruht auf der Genauigkeit der
Erfassung der Amplitudenmesswerte Θ1 und Θ2. Die Werte t1, t2 und FK , die eben-
falls in die Berechnung von δ eingehen, unterliegen entweder keiner nennenswerten
Messungenauigkeit oder haben nur einen geringen Ein�uss auf das Ergebnis (Im Falle
von FK). Für die Messungenauigkeit dδ von δ ergibt sich aus Gleichung 3.29[66] und
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mit dt1, dt2, FK = 0

dδ =

[(
∂δ

∂Θ1

)2

dΘ2
1 +

(
∂δ

∂Θ2

)2

dΘ2
2 +

(
∂δ

∂t1

)2

dt21

+

(
∂δ

∂t2

)2

dt22 +

(
∂δ

∂FK

)2

dF 2
K

] 1
2

=

[(
− 1

Θ1

t2 − t1

)2

dΘ2
1 +

(
1
Θ2

t2 − t1

)2

dΘ2
2

] 1
2

.

(3.33)

Mit der momentanen Schwingungsperiode t2 − t1 = T = 2π
ω

und dΘ1 ≈ dΘ2 ver-
einfacht sich Gleichung 3.33 zu

dδ = dΘ
ω

2π

√(
1

Θ1

)2

+

(
1

Θ2

)2

. (3.34)

Für schwache Dämpfungen ist Θ1 ≈ Θ2, sodass zur Abschätzung des Messfehlers

dδ =
ω√
2πΘ

dΘ (3.35)

verwendet werden kann. Der Messfehler für δ ist also proportional zum Messfehler der
Amplitude, zudem steigt er für höhere Oszillationsfrequenzen und kleinere Schwin-
gungsamplituden. Der Faktor dΘ wird maÿgeblich von den turbulenten Anfachungen
im Windkanal beein�usst.
Im Referenzversuch zur Messung der mechanischen Dämpfung sind diese nicht vor-
handen, in diesem Fall ist dΘ nur von der Messungenauigkeit der Anstellwinkeler-
fassung abhängig. Diese basiert auf der Eckenerkennung an den Secchi-Markern auf
dem Modell. Die Position der Ecken und der daraus resultierende Nickwinkel werden
mit dem in Kapitel 2.3 vorgestellten Bildauswertealgorithmus bestimmt. Die Genau-
igkeit der Eckenerkennung ist mit bis zu 0,1 Pixeln angegeben[48]. Davon ausgehend
soll die Genauigkeit der Anstellwinkelmessung und damit der Amplitudenmessung
abgeschätzt werden.
Die Koordinatenpaare (x1,y1) und (x2,y2) seien die von dem Algorithmus identi�zier-
ten Positionen der Marker, gemessen in Pixeln. Für den Nickwinkel θ gilt dann

tan θ =
y2 − y1
x2 − x1

. (3.36)

Bei den während der Versuche auftretenden Nickwinkeln von unter 10◦ gilt bei aus-
reichend groÿem Abstand entlang der x-Achse des Modells (y2 − y1) ≪ (x2 − x1) und
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damit tan θ ≈ θ. Die Messungenauigkeit dθ berechnet sich dann zu

dθ =

[(
∂θ

∂x1

)2

dx21 +

(
∂θ

∂x2

)2

dx22 +

(
∂θ

∂y1

)2

dy21 +

(
∂θ

∂y2

)2

dy22

] 1
2

=

[(
y2 − y1

(x2 − x1)
2

)2

dx21 +

(
y2 − y1

− (x2 − x1)
2

)2

dx22

+

( −1

x2 − x1

)2

dy21 +

(
1

x2 − x1

)2

dy22

] 1
2

.

(3.37)

Mit (y2 − y1) ≪ (x2 − x1)
2 entfallen die ersten beiden Terme unter der Wurzel in

Gleichung 3.37. Bei den für diese Arbeit durchgeführten Tests liegt (x2 − x1) = ∆x
zwischen 360 und 670 Pixeln. Für einen repräsentativen Wert von ∆x = 400 und mit
dyi = 0,1 ergibt sich aus Gleichung 3.37 ein exemplarischer Fehler von

dθ =

√
2dy2i
∆x2

≈ 7.071× 10−4 ∼= 0.02◦. (3.38)

Der Nickwinkel kann also auf ± 0,02◦ genau bestimmt werden.

3.3.4 Vorgehen zur Bestimmung der mittleren aerodynami-
schen Dämpfung

Mit Hilfe der in Abschnitt 3.3.2 vorgestellten Methode kann auf Basis von zwei
Amplitudenmesswerten Θ1 und Θ2 zu den Zeitpunkten t1 und t2 ein exponentiel-
ler Abklingkoe�zient δ bestimmt werden. Falls die gedämpfte Schwingungsbewe-
gung Gleichung 3.23 exakt folgt, ist δ konstant und somit unabhängig von der Wahl
der Messwerte (ti,Θi). Falls die Bewegung Gleichung 3.17 folgt, ist δ im Rahmen
der Approximation nur geringfügig abhängig von der momentanen Amplitude und
daher für die geringen Auslenkungen, auf die sich die Betrachtungen in dieser Arbeit
beschränken, ebenfalls annähernd konstant. Allerdings stellen beide Gleichungen nur
vereinfachte Betrachtungen dar. Das System folgt dem in Gleichung 3.3 aufgestellten
System an Bewegungsgleichungen. Aufgrund der Unterschiede zwischen den Bewe-
gungsgleichungen in sechs Freiheitsgraden und der vereinfachten eindimensionalen
Betrachtung kommt es zu Abweichungen abhängig von den Anfangs- und Rand-
bedingungen. Es wird angenommen, dass bei einer hohen Anzahl von Messwerten
für δ, gewonnen aus einer ausreichenden Anzahl an θ(t)-Verläufen, die aufgrund
der Vereinfachungen auftretenden Abweichungen keine Systematik aufweisen und ihr
E�ekt durch eine statistische Mittelung minimiert wird. Das Vorgehen zur Berech-
nung einer mittleren Koe�zientensumme Cmq + Cmα̇, ausgehend von einer ausrei-
chend groÿen Zahl individueller Messwerte für δmech sowie für δtot, wird in diesem
Abschnitt beschrieben.
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Modellierung von δmech

Bevor ein mittlerer aerodynamischer Abklingkoe�zient δaero bestimmt werden kann,
werden zunächst die einzelnen Messwerte δaero aus den experimentell gewonnenen
Messwerten δtot und δmech berechnet. Alle Messwerte werden mit Gleichung 3.29
abhängig von der momentanen Amplitude Θ bestimmt. Für die in Abbildung 3.1
gezeigten exemplarischen Daten wurden sieben Versuche zur Messung von δmech und
zwölf Versuche zur Messung von δtot mit dem Basic Finner bei Mach 0,8 ausgewertet.
Amplituden unter 0,5◦ werden hier nicht berücksichtigt.
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Abbildung 3.1: δmech- und δtot-Daten über Schwingungsamplitude Θ (Basic Finner,
Mach 0,8)

Bei Betrachtung der experimentellen Ergebnisse sind zwei Beobachtungen o�ensicht-
lich:

� Die Streuung der Messwerte für δmech ist deutlich geringer als die der Messwerte
für δtot.

� Die Amplitudenabhängigkeit von δmech ist generell gering, aber eindeutig vor-
handen (im weiteren Verlauf sind die δmech-Werte in Abbildung 3.2 mit einer
anderen Skalierung der y-Achse gezeigt, wodurch dieser Sachverhalt verdeut-
licht wird).

In den Referenzversuchen ist die Streuung hauptsächlich vom Messfehler der opti-
schen Anstellwinkelerfassung abhängig. Die gröÿere Streuung in den Windkanalver-
suchen wird primär durch die turbulente Anströmung verursacht. Entsprechend dem
in Abschnitt 3.2 beschriebenen Modell führt diese zu zufälligen aerodynamischen
Kräften und Momenten, welche überlagernde, zufällige Anstellwinkelschwingungen
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generieren. Diese erhöhen den Faktor dΘ in Gleichung 3.35 und damit die Streuung
des Abklingkoe�zienten δtot gegenüber δmech deutlich, wie in Abbildung 3.1 zu sehen.
Für den beobachteten Verlauf von δmech über Θ wird die in Gleichung 3.11 aufgestellte
Modellfunktion angenommen. Die Koe�zienten des Polynoms werden mittels einer
Regressionsanalyse ermittelt, die die Daten aller Referenzversuche eines Datensatzes
umfasst. Für den Zusammenhang zwischen den momentanen Amplitudenmesswerten
Θi und den gemessenen Abklingkoe�zienten δi,mech wird die Beziehung

δi,mech = α + βΘ2
i + ϵi (3.39)

mit dem zu bestimmenden Satz an Regressionskoe�zienten (α, β) sowie dem zufälli-
gen Messfehler ϵi angenommen.
Durch das näherungsweise exponentielle Abklingverhalten tritt eine Häufung der
Punkte bei geringen Amplituden auf. Daher muss in der Regressionsanalyse eine
Gewichtung auf Basis der Punktedichte über der Schwingungsamplitude vorgenom-
men werden. Die Punkte bekommen einen Gewichtungsfaktor w zugewiesen, wobei
die Gewichtungsfunktion

w (Θ) = 1/f̂ (Θ) (3.40)

mit dem Kerndichteschätzer mit Gauÿkern[67]

f̂ (Θ) =
1

nh

n∑
i=1

1√
2π
e−

(Θ−Θi)
2

2h2 (3.41)

und der Bandbreite[68] h = n−1/5 ermittelt wird. Ein Beispiel für eine derartige Ver-
teilungsfunktion, angewandt auf den Beispieldatensatz bestehend aus sieben θ(t)-
Verläufen, ist in Abbildung 3.2 gezeigt. Aufgrund unterschiedlicher Anfangsauslen-
kungen Θ0 sind bei hohen Amplituden einige Wellen zu sehen.
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Abbildung 3.2: δmech-Daten über Schwingungsamplitude Θ und entsprechende Ver-
teilungsfunktion der Punktedichte, berechnet mittels Gauÿschem Kerndichteschät-
zer

Mittels der Methode der kleinsten Fehlerquadrate werden dann für die Regressi-
onskoe�zienten Schätzwerte (α̃, β̃) sowie eine Funktion für den Standardfehler der
Schätzung σ̃e,mech (Θ) ermittelt. Das Resultat der Regressionsanalyse ist dann die
Modellfunktion

δ̃mech (Θ) = α̃ + β̃Θ2. (3.42)

Zur späteren Berechnung des Gesamtfehlers ist ein einzelner Wert für den Fehler von
δmech erforderlich. Hierfür wird der gewichtete Mittelwert

σe,mech =
1∑
wi

∑
wiσ̃e,mech (Θi) (3.43)

über den Bereich der betrachteten Amplitudenmesswerte Θi bestimmt, wobei die
Gewichte

wi =

(
min (σ̃e,mech (Θ))

σ̃e,mech (Θi)

)2

(3.44)

sich aus der Standardabweichung herleiten. Dieses Prinzip leitet sich aus der Methode
der kleinsten Fehlerquadrate ab[66] (Kap. 3-3, S. 118). Die Gewichte werden mit dem mini-
malen Standardfehler skaliert.

Bestimmung von δaero

Mit der Modellgleichung 3.42 können aus den in Windkanalversuchen gewonnenen
Messwerten δtot gemäÿ Gleichung 3.19 Messwerte für δaero gewonnen werden:

δi,aero = δi,tot − δ̃mech (Θi) (3.45)
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Für die Koe�zientensumme Cmq + Cmα̇ ist für den betrachteten Amplitudenbereich
(bis ca. 10◦) bei Projektilen keine Abhängigkeit von Θ zu erwarten[5]. Daher kann
ein konstanter Wert angenommen werden. Ein modi�ziertes Auswertungsverfahren,
welches eine Amplitudenabhängigkeit erfasst, wird in Anhang D beschrieben.
Die Messwerte für δaero werden daher als eindimensionale (von Θ unabhängige)
Zufallsvariablen betrachtet. Die zufällige Verteilung hat ihren Ursprung in dem kumu-
lativen E�ekt vieler zufälliger Störungen, also der Überlagerung vieler Zufallsvaria-
blen. Der zentrale Grenzwertsatz der Statistik besagt für diesen Fall, dass die Vertei-
lungsfunktion bei einer ausreichend hohen Zahl von Messwerten durch eine Normal-
verteilung approximierbar ist. Dies gilt allerdings nur für unabhängige und identisch
verteilte Zufallsvariablen. Der exemplarische Datensatz in Abbildung 3.3 zeigt, dass
für den betrachteten Amplitudenbereich die Annahme der identischen Verteilung von
δaero nicht gültig ist.
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Abbildung 3.3: Beispiel-Datensatz δaero

Da der Verlauf der Varianz von δ in Abhängigkeit von Θ aus Gleichung 3.35 bekannt
ist, wird eine Gewichtung auf Basis einer Schätzfunktion für die Varianz eingeführt.
Zur Berechnung der Gewichtsfaktoren wi wird zunächst der ungewichtete Mittelwert
1
N

∑N
i=1 δi,aero berechnet. Mit diesem können dann die Residuen

ri =

∣∣∣∣∣δi,aero − 1

N

N∑
i=1

δi,aero

∣∣∣∣∣ (3.46)

berechnet werden. Für diese kann wiederum mittels Regressionsanalyse eine
Schätzfunktion σ̃aero (Θ) ermittelt werden. Entsprechend Gleichung 3.35 wird hier
σ̃aero (Θ) = α̃/Θ verwendet. Analog zum Vorgehen bei der Fehlerberechnung der
mechanischen Dämpfung werden die Gewichte mit dem minimalen Wert von σ̃aero (Θ)
skaliert:

wi =

(
min (σ̃aero (Θ))

σ̃aero (Θi)

)2

. (3.47)
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Mit den Gewichtsfaktoren wi und den Messwerten δi,aero können jetzt ein
gewichteter Mittelwert δaero, eine gewichtete Standardabweichung σaero sowie
ein gewichteter Standardfehler σe,aero = σaero/

√∑
wi berechnet werden. Diese

Vorgehensweise basiert auf einer Zwei-Schritt-Estimation für heteroskedastische
Regressionsanalysen[69] (S. 227f).
Gemeinsam mit dem in Gleichung 3.43 berechneten Standardfehler für die mechani-
sche Dämpfung σe,mech kann jetzt der Gesamtfehler berechnet werden:

σe,δ =

√
(σe,mech)

2 + (σe,aero)
2. (3.48)

Der in Abbildung 3.3 beobachtbare massive Anstieg der Streuung bei niedrigen Θ
lässt sich mit dem Auftreten von Θ im Nenner von Gleichung 3.35 erklären. Nach
Abklingen der Primärschwingung treten von der turbulenten Strömung angefachte
Nachschwingungen mit einer Amplitude von üblicherweise unter 1◦ auf. Mit dem
vom Turbulenzgrad IT abhängigen Streuwert dΘ können somit sehr hohe Werte für
dδ entstehen.
Ein weiterer E�ekt in diesen Nachschwingungen ist das in Abbildung 3.4 sichtbare

�Pumpen�. Dieser Resonanze�ekt wird durch den Koppelterm pr
(
1− Ixx

Iyy−m∆c2

)
in

Gleichung 3.15 hervorgerufen. Dieser Term stellt ebenfalls eine Oszillation dar und
dient somit der Anregung der Nickschwingung. Da alle Freiheitsgrade von der turbu-
lenten Strömung angeregt werden, kommt es durch die Kopplung zu einem ständigen
Energieaustausch und damit zu dem beobachteten �Pumpe�ekt�.
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Abbildung 3.4: θ(t)-Verlauf mit Nachschwingungen

Wenn die Abklingkoe�zienten δi,aero nur auf Basis der Extrema in den Nachschwin-
gungen berechnet werden, würde sich aufgrund der fehlenden Primärschwingung ein
Mittelwert von 0 einstellen. Die Einbeziehung der Nachschwingungen in die Berech-
nung von δaero könnte deren Ergebnis folglich verfälschen. Aus diesem Grund wer-
den die Messwerte bei niedrigen Amplituden herausge�ltert. Hierzu werden mittels
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einer Sigmoidfunktion

sig(Θ) =
1

1 + e−k(Θ−Θmin)
(3.49)

zusätzliche Gewichtungsfaktoren eingebracht, welche für niedrige Θ-Werte gegen 0
gehen. Für den Schrankenwert Θmin lässt sich kein allgemein gültiger Wert ermitteln,
für die in dieser Arbeit durchgeführten Experimente ist oberhalb von Θmin = 1,5◦

allerdings keine Änderung des Ergebnisses mehr feststellbar. Für die Steigung k wer-
den hohe Werte (> 50) verwendet, um den Ein�uss der Nachschwingungen auf das
Ergebnis möglichst gering zu halten.
Im letzten Schritt werden δaero und σe,δ mittels Gleichung 3.21 und gegebenenfalls
Gleichung 3.22 in die Koe�zientensumme Cmq+Cmα̇ und deren dem jeweiligen Test-
fall entsprechenden Messfehler σe umgerechnet.

3.4 Validierung des Auswertungsalgorithmus

Da die Auswertung auf Vereinfachungen und statistischen Modellen beruht, kann es
zu systematischen Messfehlern kommen, falls die Vereinfachungen nur noch einge-
schränkt gültig sind oder die Modelle die realen Verhältnisse unzureichend abbilden.
Daher wird die Leistungsfähigkeit des Auswertungsansatzes beziehungsweise die
in Abschnitt 3.3.4 aufgestellte These, dass die Abweichungen keine Systematik
aufweisen, evaluiert. Zu diesem Zweck werden Testfälle bestehend aus drei Referenz-
und zehn Windkanalversuchen mittels Starrkörpersimulation simuliert, anschlieÿend
ausgewertet und die Ergebnisse dieser Auswertung mit den Eingabeparametern
verglichen.

3.4.1 Beispielfälle

In Abbildung 3.5 sind die individuellen δ-Messwerte für einen simulierten Testfall mit
dem Basic Finner bei Mach 0,8 sowie einem entsprechenden realen Testfall nebenein-
ander gezeigt. Der Turbulenzgrad IT der Simulation ist 0,5%, für die mechanischen
Dämpfungsparameter werden die ermitteltenWerte der realen Referenzversuche über-
nommen. Qualitativ lässt sich in der Verteilung der δtot-Messwerte kein Unterschied
ausmachen.
Im simulierten Testfall fällt der optische Messfehler weg. Stattdessen wurde auf die
einzelnen Abklingkurven ein normalverteiltes Zufallssignal mit einer Standardabwei-
chung gemäÿ der Abschätzung in Gleichung 3.38 aufaddiert. Die etwas höhere Streu-
ung der Referenzversuche deutet auf eine geringfügige Überschätzung des optischen
Messfehlers hin. In jedem Fall ist sein Ein�uss auf die Streuung der δtot-Messwerte
und damit auf den Gesamtmessfehler σe gering.
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Abbildung 3.5: Vergleich der individuellen δ-Messungen für einen simulierten
(links) und einen realen Testfall (rechts)

3.4.2 Abschätzung der Messgenauigkeit

Zur Beurteilung der Leistungsfähigkeit des Auswertungsalgorithmus wird dieser
auf mehrere simulierte Testfälle angewandt und das Auswertungsergebnis mit dem
Vorgabewert für Cmq+Cmα̇ verglichen. Es werden Starrkörpersimulationen mit einem
Basic Finner-Modell bei Mach 0,8 und einem Totaldruck von 2 bar durchgeführt,
die Vorspannung wird auf 50N für die vorderen und hinteren Drähte sowie 85N
für die vier mittleren Drähte festgelegt. Für die Nickdämpfungskoe�zientensumme
Cmq + Cmα̇ wird ein Wert von −370 vorgegeben, für alle anderen aerodynamischen
Koe�zienten werden Literaturwerte aus Frei�ugversuchen[36] vorgegeben. Als
Anfangsbedingung wird die Ausgangslage mit zufälligen Roll- und Gierwinkeln
zwischen −0,5◦ und 0,5◦ und einem zufälligen Nickwinkel zwischen 5◦ und 7◦

verwendet, Die initialen Translationsverschiebungen und -geschwindigkeiten sowie
die Rotationsraten sind alle auf 0 gesetzt. Die mechanische Dämpfung wird auf
Basis von realen Messdaten modelliert. Zur Abschätzung der Genauigkeit werden
auf diese Weise zwölf Testfälle mit einem zufälligen Turbulenzgrad zwischen 0,1 und
0,9 simuliert.
Die Ergebnisse dieses numerischen Experiments sind in Abbildung 3.6 links darge-
stellt. Für alle Testfälle liegt der berechnete Mittelwert von Cmq+Cmα̇ innerhalb von
2σe des Vorgabewertes. Die Lage der Mittelwerte deutet allerdings auf eine geringe,
aber systematische Überschätzung von Cmq +Cmα̇ hin. Die mittlere Abweichung von
dem vorgegebenen Koe�zienten für diese Serie an Testfällen liegt bei 2,3%. Die in
Abschnitt 3.3.1 getro�ene Annahme, dass die Abweichungen rein zufällig sind und
keine Systematik aufweisen, ist also nicht zu 100% korrekt.
Das gleiche Experiment mit dem ANSR führt zu den Ergebnissen rechts in Abbil-
dung 3.6. Der Vorgabewert für Cmq + Cmα̇ beträgt hier −37. Auch hier tritt eine
leichte Überschätzung des Koe�zienten auf, die Abweichung fällt mit 0,8% allerdings
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geringer aus.
Eine Erklärung für den geringfügigen systematischen Fehler liegt in dem im
logarithmischen Dekrement enthaltenen Korrekturfaktor FK . Dieser ist aufgrund
des linear-kubischen Charakters des Oszillators nötig, beruht allerdings auf einer
Approximation und ist somit fehlerbehaftet[65]. Der Fehler steigt für betragsmäÿig
höhere Abklingkoe�zienten δ, weswegen die Abweichung für den Basic Finner gröÿer
ist als für den ANSR. Die hier festgestellte mittlere Abweichung ist jedoch für die
praktische Auswertung der experimentellen Ergebnisse akzeptabel.

−400 −380 −360 −340 −320

σe 2σe

(
Cmq + Cmα̇

)
V orgabe

Cmq + Cmα̇ [-]
−40 −38 −36 −34 −32

(
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)
V orgabe

Cmq + Cmα̇ [-]

Abbildung 3.6: Ergebnisvariation verschiedener per Starrkörpersimulation generier-
ter Testfälle bei Mach 0,8 mit dem Basic Finner (links) und dem ANSR (rechts)

3.4.3 Ein�uss des Turbulenzgrades

Mittels Starrkörpersimulation soll der Ein�uss des Turbulenzgrades auf die Auswer-
tung evaluiert werden. Hierzu werden mit dem ANSR bei Mach 0,8 Testfälle mit
zufälligem Turbulenzgrad zwischen 0,1% und 0,9% generiert und anschlieÿend aus-
gewertet. Die ermittelten Werte für Cmq + Cmα̇ (bei einem Vorgabewert von −37)
sowie für σe sind in Abbildung 3.7 zusammengefasst. Es lässt sich ein Ein�uss von IT
erkennen: Die Mittelwerte der Nickdämpfungskoe�zienten streuen für höhere Turbu-
lenzgrade etwas mehr als für geringere IT , die maximale Abweichung vom Vorgabe-
wert liegt bei 4%. σe korreliert leicht mit IT , die Streuung ist hier jedoch unabhängig
vom Turbulenzgrad.
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Abbildung 3.7: Auswertungsergebnisse abhängig vom Turbulenzgrad IT für per
Starrkörpersimulation generierte Testfälle

3.5 Theoretische Abschätzung des Dämpfungsan-
teils der Drähte

Ein Anteil der experimentell bestimmten Nickdämpfungskoe�zientensumme
Cmq + Cmα̇ geht auf die Bewegung der Drähte in der Strömung zurück. Dieser
Anteil kann in Abhängigkeit vom Widerstandskoe�zienten eines quer angeström-
ten Zylinders[70] CD,Zyl analytisch berechnet werden. Da sich die in der Modellmitte
angreifenden Drähte nur sehr geringfügig bewegen, werden in dieser Analyse nur die
vorderen und hinteren Drahtpaare berücksichtigt.
Zunächst wird die Kraft auf ein in�nitesimales Drahtelement

dF = CD,ZylDwiredxq∞ (3.50)

berechnet, wobei dx die in�nitesimale Länge ist.
Die lokale Geschwindigkeit des Drahtelementes ist

vD(t) = b
x

L
θ̇ (t) (3.51)

mit dem Abstand x vom wandseitigen Anbringungspunkt, dem Abstand b zwischen
Rotationszentrum und Anbringungspunkt am Modell sowie der Drahtlänge L.
Die Anströmgeschwindigkeiten auf das Drahtelement sind in Abbildung 3.8 darge-
stellt. Für die Dämpfung ist lediglich der Anteil der Widerstandskraft FD senkrecht
zum Anströmvektor V∞ relevant:

dFD(t) ≈ dF
vD
V∞

(3.52)
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Abbildung 3.8: Anströmung eines Drahtelementes

Durch Einsetzen von 3.50 und 3.51 in 3.52 und Integration entlang der Drahtlänge
ergibt sich dann für die Dämpfungskraft eines Drahtes:

FD(t) =

∫ L

0

dFD(t) =
CD,ZylDwireq∞bLθ̇(t)

2V∞
(3.53)

Durch die lineare Geschwindigkeitsverteilung bildet die Dämpfungs-Linienlast auf
dem Draht eine Dreieckslast. Für den Dämpfungsanteil ist nur der am Modell auf-
genommene Anteil relevant, dieser beträgt 2/3 von FD. Das von allen vier Drähten
ausgehende, am Modell angreifende Dämpfungsmoment ergibt sich dann zu

MD = 4 · 2
3
· bFD. (3.54)

Durch Umformung lässt sich aus dem Zusammenhang

MD = q∞AD (Cmq + Cmα̇)wire
θ̇(t)D

2V∞
(3.55)

dann der aerodynamische Dämpfungsanteil der Drähte

(Cmq + Cmα̇)wire =
8CD,ZylDwireLb

2

3AD2
(3.56)

berechnen.



Kapitel 4

Numerische Simulationen

Zur Validierung der experimentellen Arbeiten werden numerische Simulationen
durchgeführt. Diese dienen neben den in der Literatur verö�entlichten Ergebnissen
als Referenz für die experimentell ermittelten Koe�zienten. Da durch die numerische
Lösung ein vollständiges Strömungsfeld zur Verfügung steht eignen sich die Ergeb-
nisse ebenso zum besseren Verständnis sowie zur Interpretation von im Experiment
beobachteten E�ekten.
In diesem Kapitel soll die Auswahl der verwendeten CFD-Methoden und Modelle
sowie der zur Simulation verwendeten Parameter vorgestellt und begründet wer-
den. Zudem werden das Vorgehen zur Netzgenerierung beschrieben und die Resul-
tate einer umfassenden Netzabhängigkeitsstudie präsentiert. Je nach verwendeter
Methode hängt das Simulationsergebnis auÿerdem von diversen Parametern ab. Die
Ergebnisse der entsprechenden Parameterstudien werden ebenfalls am Ende dieses
Kapitels präsentiert. Die direkt aus der Simulation ermittelten Koe�zienten werden
in Kapitel 6 präsentiert.
Sämtliche Simulationen werden mit dem kommerziellen Softwarepaket Fluent[71] von
Ansys® durchgeführt.

4.1 Verfahren zur Turbulenzmodellierung

Zur Bestimmung von dynamischen Koe�zienten muss im Normalfall ein sich bewe-
gendes Modell simuliert werden, dies setzt eine zeitaufgelöste Simulation voraus.
Daher reicht eine stationäre Reynoldsgemittelte Navier-Stokes-Simulation (engl.:
Reynolds-averaged Navier-Stokes, RANS ) nicht aus, stattdessen muss eine instatio-
näre RANS-Simulation (engl.: Unsteady RANS, URANS ) durchgeführt werden. Eine
Ausnahme hiervon bildet die Lunar Coning-Methode, für die eine stationäre RANS-
Simulation ausreicht (siehe Abschnitt 4.2.2).
Alle in dieser Arbeit behandelten Versuche und Simulationen befassen sich mit Model-
len mit verhältnismäÿig geringen Anstellwinkeln unterhalb von 10◦. Bei Projektilen
bildet sich bei diesen Anstellwinkeln unabhängig von der Machzahl auf dem Körper
nur selten eine ausgeprägte abgelöste Strömung aus[72]. Das einzige Gebiet in dem
signi�kante Ablösungen auftreten ist die Nachlaufströmung am Heck. Wie in Kapi-
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tel 6.2.4 gezeigt wird, spielen die auf diese Fläche wirkenden Druck- und Scherkräfte
eine vernachlässigbare Rolle in Bezug auf die Nickdämpfungskoe�zienten. Eine Grob-
struktursimulation, bei der die groÿskaligen turbulenten Strukturen in abgelösten
Strömungen räumlich und zeitlich aufgelöst werden (engl.: Detached Eddy Simula-
tion, DES ), bietet daher keinen Vorteil gegenüber der URANS-Methode, allerdings
einen deutlich höheren Rechenaufwand. Ebenso ist der massive Rechenaufwand einer
Grobstruktursimulation im gesamten Strömungsfeld (engl.: Large Eddy Simulation,
LES ) in keinem Fall durch den zu erwartenden minimalen Erkenntnisgewinn recht-
zufertigen. Die instationären Simulationen in dieser Arbeit sind daher auf URANS-
Simulationen beschränkt.

4.2 Methoden zur Berechnung von Nickdämpfungs-
koe�zienten

Zur Bestimmung von Cmq + Cmα̇ per CFD werden in dieser Arbeit die Methode der
transienten planaren Schwingung sowie die Lunar Coning-Methode verwendet. In
diesem Abschnitt werden die Grundgleichungen, auf denen diese Methoden basieren,
hergeleitet. Beide Methoden wurden in mehreren Studien[38, 41, 56, 73] zur Evaluierung
von verschiedenen Kon�gurationen sowie zum Vergleich mit experimentellen Daten[74]

genutzt.
Die Methode der transienten planaren Schwingung ist dabei die numerische Entspre-
chung der Methode der konstanten erzwungenen Schwingung. Eine der frei abklingen-
den Schwingung entsprechende numerische Methode, die eingeschränkte Starrkörper-
simulation, wird in Anhang E beschrieben und evaluiert.

4.2.1 Transiente Planare Schwingung

Bei dieser Methode wird eine ebene, harmonische Oszillationsbewegung simuliert.
Das Modell führt eine Anstellschwingung

α(t) = α0 +Θsin (ωt) (4.1)

mit konstanter Amplitude Θ und Kreisfrequenz ω um einen mittleren Anstellwinkel
α0 aus. In der Literatur wird üblicherweise die dimensionslose Frequenz k = ωD

2V∞
verwendet.
Entsprechend der Methode der konstanten erzwungenen Schwingung erfolgt die Ana-
lyse auf Basis der aerodynamischen Reaktionskräfte und -momente. Hierfür wer-
den bei jedem Simulationszeitschritt die integralen Druck- und Scherkräfte auf der
Modellober�äche ermittelt. Durch eine Beschränkung auf niedrige Amplituden (typi-
scherweise <1◦) kann für das Nickmoment My eine lineare Abhängigkeit von den
Zustandsvariablen α, α̇ und q angenommen werden. Für My gilt dann[38]:

My(t) = q∞AD

(
Cm0 + Cmαα(t) + Cmq

q(t)D

2V∞
+ Cmα̇

α̇(t)D

2V∞

)
(4.2)
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Aufgrund der Beschränkung auf eine reine Nickschwingung gilt q = α̇. Damit sind alle
zeitabhängigen Zustandsvariablen in Gleichung 4.2 durch Gleichung 4.1 und deren
Ableitung gegeben. Für aerodynamisch symmetrische Modelle wie den Basic Finner
und den ANSR gilt zudem Cm0 = 0[75], damit vereinfacht sich Gleichung 4.2 zu

Cm(t) =
My(t)

q∞AD
= Cmαα(t) + (Cmq + Cmα̇)

α̇D

2V∞
. (4.3)

Nach der Simulation einiger Perioden stellt sich typischerweise ein quasistatischer
Verlauf von Cm(t) über α(t) ein. Dieser Verlauf hat eine elliptische Form, wie in
Abbildung 4.1 gezeigt ist.

α0 − Θ α0 α0 + Θ

Cmα
(α0 + Θ)

Cmαα0

Cmα
(α0 − Θ)

Cm−

Cm+

Abbildung 4.1: Typischer Verlauf von Cm(t) über α(t)

An den Punkten Cm+ und Cm− in Abbildung 4.1, an denen α(t) = α0 gilt, nimmt die
Ableitungsfunktion α̇(t) die Extremwerte ωΘ beziehungsweise −ωΘ an. Die Di�erenz
Cm− − Cm+ ist dann

Cm−−Cm+ = Cmαα0−(Cmq + Cmα̇)
ωΘD

2V∞
−
(
Cmαα0 + (Cmq + Cmα̇)

ωΘD

2V∞

)
. (4.4)

Nach Umformung ergibt sich daraus

Cmq + Cmα̇ =
(Cm+ − Cm−) 2V∞

2ωΘD
=
Cm+ − Cm−

2kΘ
. (4.5)

Somit kann die gewünschte Nickdämpfungskoe�zientensumme nach Ermittlung der
Momentenwerte bei α0 über Gleichung 4.5 direkt berechnet werden.
Mit der gleichen Simulation kann zudem die Summe der Nickdämpfungskräfte
CZq + CZα̇ ermittelt werden, die Vorgehensweise ist identisch, wenn Gleichung 4.2
analog für die Normalkraft Fz aufgestellt wird. Die durch Gleichung 4.1 de�nierte
Oszillationsbewegung kann in Fluent durch eine vom Nutzer de�nierte Funktion
(User-De�ned Function, UDF ) eingebracht werden.
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4.2.2 Lunar Coning-Methode

Die Lunar Coning-Bewegung ist eine Rotationsbewegung des angestellten Modells um
eine zum Anströmvektor parallele Rotationsachse durch den Modellreferenzpunkt.
Der Anstellwinkel α zwischen Rotations- und Modellachse ist konstant, das Modell
hat der Rotationsachse zudem immer die gleiche Seite zugewandt, woraus sich die
Bezeichnung Lunar ableitet. Es handelt sich hierbei um eine kombinierte Roll-, Nick-
und Gierbewegung. Die Methode wird auch für Windkanalexperimente genutzt[7].
Durch die besondere Bewegungsform ist das Strömungsfeld im körperfesten Koordi-
natensystem stationär und rotationsbehaftet, sodass es mit einer RANS-Simulation
erfasst werden kann. Die entdimensionalisierte Rotationsrate Ω wird de�niert als

Ω =
ωD

2V∞
. (4.6)

Das aufsummierte Moment um die Gierachse ist für diesen Strömungszustand (α ̸= 0,
β = 0) und unter der Annahme linearer Koe�zienten

Cn = αCnα + α
pD

2V∞
Cnpα +

rD

2V∞

(
Cnr + Cnβ̇

)
. (4.7)

Für die hier betrachteten aerodynamisch symmetrischen Kon�gurationen gilt Cnα = 0
und Cnr + Cnβ̇ = Cmq + Cmα̇

1. Die Rotationsraten p und r lassen sich über die
entdimensionalisierte Rotationsrate Ω zu

pD

2V∞
= Ωcos(α)

rD

2V∞
= Ωsin(α)

(4.8)

berechnen. Durch Umformen und Einsetzen sowie mit sin (α) ≈ α ergibt sich

Cmq + Cmα̇ =
Cn

sin(α)Ω
− cos(α)Cnpα. (4.9)

Zur Berechnung der Nickdämpfungskoe�zientensumme wird somit der Magnusmo-
mentenkoe�zient Cnpα benötigt. Da dieser sowohl für den ANSR[35] als auch für den
Basic Finner[38] im Vergleich zu Cmq + Cmα̇ gering ausfällt, kann der zweite Term in
erster Näherung vernachlässigt werden. Für ein präzises Ergebnis muss Cnpα jedoch
zum Beispiel durch eine entsprechende Simulation ermittelt werden.
Die Anwendung der Lunar Coning-Methode erfolgt in Fluent durch die De�nition
eines rotierenden Referenzsystems.
Eine leicht modi�zierte Methode erlaubt die direkte Berechnung von Cmq + Cmα̇

1Streng genommen ist bei dieser Bewegung nur der Koe�zient Cmq (bzw. Cnr) relevant, da sich

die Anströmrichtung nicht ändert (α̇ = β̇ = 0). In der ballistischen Literatur werden die beiden
Koe�zienten Cmq und Cmα̇ jedoch durchgehend als Summe betrachtet. Auch Publikationen, die
sich mit der numerischen Anwendung der Lunar Coning-Methode befassen[38, 63, 76], halten sich an
diese Konvention. Aus Konsistenzgründen wird in dieser Arbeit ebenso verfahren.
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ohne Kenntnis von Cnpα
[63]. Hierbei wird das durch die Rotationsbewegung Ω um

den Anströmvektor verursachte Magnusmoment durch eine entgegengesetzte Rota-
tion Ω′ um die Modellachse neutralisiert. Um den letzten Term in Gleichung 4.9
auszugleichen muss Ω′ = −Ωcos(α) gelten.
Diese Methode ist allerdings nur für achsensysmmetrische Modelle geeignet, da
andernfalls eine transiente Simulation durchgeführt werden muss und der Vorteil
der Lunar Coning-Methode entfällt. Auÿerdem müssen bei ge�ügelten Projektilen
weitere E�ekte berücksichtigt werden[77]. Für achsensymmetrische Kon�gurationen
kann eine Rotation um die Symmetrieachse jedoch auch im Rahmen einer statio-
nären Simulation aufgebracht werden. In Fluent geschieht dies durch die Randbedin-
gung bewegte Wand. Hierbei wird die an der Wand geltende Haftbedingung v = 0
so modi�ziert, dass die Fluidgeschwindigkeit an der Wand der lokalen Rotationsge-
schwindigkeit der Wand entspricht.

4.3 Vernetzung

Für beide Modelle werden drei Netze mit variierendem Verfeinerungsgrad erstellt,
welche anhand einer Netzabhängigkeitsstudie evaluiert werden. Auf dieser Basis wird
pro Modell ein Netz ausgewählt, mit dem alle weiteren Simulationen durchgeführt
werden.

4.3.1 Vorgehen zur Erstellung der Rechennetze

Der ANSR wird mit dem blockbasierten Netzgenerierungsprogramm ICEM vernetzt.
Mit diesem können strukturierte Netze mit einem hohen Maÿ an Kontrolle über die
Gröÿe der einzelnen Elemente erstellt werden. Wegen der speziellen Finnengeometrie
ist ICEM zur Vernetzung des Basic Finners allerdings ungeeignet. Zur Generierung
des Netzes für den Basic Finner wird das in Fluent integrierte Vernetzungsprogramm
Fluent Meshing benutzt. Mit diesem können unstrukturierte Netze auch für komplexe
Geometrien mit einem hohen Grad an Automatisierung erstellt werden.
Das Vorgehen ist für beide Modelle ähnlich: Nach Erstellung der Geometrie und
damit einhergehender Festlegung der Abmessungen der gesamten Simulationsdo-
mäne werden die lokalen Zellgröÿen auf den Körperober�ächen sowie in für das
Strömungsfeld bedeutenden, modellnahen Volumenregionen de�niert. Zudem werden
die zulässigen Mindest- und Maximalgröÿen sowie die Wachstumsraten ausgehend
von Regionen mit hoher Krümmung (Flügelvorderkanten, Projektilnasen) festgelegt.
Auf Basis dieser Einstellung wird dann vom jeweiligen Vernetzungsprogramm das
Ober�ächen- und Volumennetz generiert.
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ANSR

Das Netz auf der Modellober�äche des ANSR und ein Schnitt durch das Volumen-
netz in der xz-Ebene sind in Abbildung 4.2 gezeigt. Die Zielgröÿe der Ober�ächen-
zellen ist auf 1,5mm festgelegt, zur Spitze hin wird bis zu einer Mindestgröÿe von
0,1mmmit einemWachstumsverhältnis von 1,15 verfeinert. Zusätzlich wird der Über-
gangsbereich zwischen Ogive und Zylinderkörper mit einer Zellengröÿe von 0,3mm
zusätzlich verfeinert. Die Prismenschicht zur Au�ösung der Grenzschicht besteht aus
33 Schichten, das Wachstumsverhältnis beträgt 1,25. Die Dicke der ersten Schicht
beträgt 0,001mm, um die wandnahe reinviskose Schicht aufzulösen. Das Ziel ist eine
Schichtdicke in der Gröÿenordnung von y+ ≈ 1Wandeinheiten. Mit diesen Einstellun-
gen berechnet sich die Dicke der letzten Prismenschicht auf 1,26mm und die Dicke
der gesamten Prismenschicht auf 6,3mm. Durch ein Wachstumsverhältnis von 1,1
wird die Netzau�ösung in der unmittelbaren Umgebung des Körpers ausreichend fein
gehalten. Die Gesamtdomäne ist mit Blick auf Rechnungen bei transsonischen Mach-
zahlen so groÿ gewählt, dass der stromauf gelegene Rand 150 Modelldurchmesser
und der stromabgelegene Rand 300 D von der Basis�äche entfernt sind. Der Radius
beträgt ebenfalls 150 D.

Abbildung 4.2: Ober�ächen- (links) und Volumennetz (rechts) des ANSR

Basic Finner

Der Basic Finner ist aufgrund der Flügel schwieriger zu vernetzen und die Gesamt-
zahl der Zellen ist deutlich höher. Die Projektilspitze wird mit einem Radius von
0,08mm und die Flügelvorderkanten mit einem Radius von 0,04mm abgerundet.
Auf den Zylinder- und Kegel�ächen ist eine Zielgröÿe von 1,2mm für die Zellen
vorgegeben, auf den Flügelober�ächen und im Übergangsbereich zwischen Kegel und
Zylinder beträgt diese 0,5mm. Die Prismenschicht besteht aus 29 Schichten mit einer
Anfangsdicke von 0,002mm und einem Wachstumsverhältnis von 1,2. Um das Pro-
jektil herum werden zwei Verfeinerungszonen de�niert. Eine kegelförmige Nahzone,
die das Projektil sowie die Finnen umschlieÿt, und eine zylindrische Nachlaufzone,
die an das stromab liegende Ende der Nahzone anschlieÿt. Die Dimensionen der bei-
den Zonen sind in Tabelle 4.1 aufgelistet. Die zylindrische Domäne erstreckt sich 250
D stromauf und stromab vom Modellreferenzpunkt, auch der Zylinderradius beträgt
250 D. Das Ober�ächen- sowie das Volumennetz sind in Abbildung 4.3 gezeigt.
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Abbildung 4.3: Ober�ächen- (links) und Volumennetz (rechts) des Basic Finners

Nahzone Nachlaufzone

Radius (+x-Seite) [R/D] 0,5 3,75

Radius (−x-Seite) [R/D] 3,75 3,75

Position (+x-Seite) [x/D] 6,5 −7,5

Position (−x-Seite) [x/D] −7,5 −32,5

Zellengröÿe [mm] 1,0 2,5

Tabelle 4.1: Verfeinerung des Volumennetzes des Basic Finners

4.3.2 Netzabhängigkeitsstudien

Die Netzabhängigkeitsstudien werden auf Basis eines Referenzfalles bei Mach 0,8
durchgeführt. Die Randbedingungen sind in Tabelle 4.2 aufgeführt und entsprechen
den Windkanalkonditionen bei dieser Machzahl. Es wird eine URANS-Simulation
mit der Methode der transienten planaren Schwingung durchgeführt. Die verwende-
ten Parameter basieren auf Literaturwerten[38], ihr Ein�uss wird in Abschnitt 4.4
eingehender untersucht. Die Netzabhängigkeit soll anhand der Summe der Nick-
dämpfungskoe�zienten Cmq +Cmα̇ untersucht werden. Zu diesem Zweck werden von
beiden Modellen zwei weitere Netze erstellt, eines mit einer gröberen Au�ösung in
Modellnähe und eines mit einer feineren Au�ösung. Angaben zu den Modi�katio-
nen werden in den folgenden beiden Abschnitten gemacht, der grundlegende Aufbau
der Netze wird jedoch nicht geändert. Ebenso werden die Zielgröÿen der weit vom
Modell entfernten Zellen und die Dicke der ersten Prismenschicht im Grenzschicht-
netz nicht verändert.
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Machzahl 0,8

statischer Druck 131,204 kPa

Turbulenzgrad 1%

Anstellwinkel α0 0◦

Amplitude Θ 0,25◦

Zeitschritte pro Periode N > 200

Dimensionslose Frequenz k 0,2

Tabelle 4.2: Parameter und Randbedingungen des für die Netzabhängigkeitsstudie
verwendeten Referenzfalles

ANSR

Die Eigenschaften der drei in der Netzabhängigkeitsstudie des ANSR verwendeten
Netze sind in Tabelle 4.3 aufgelistet. Für das gröbere Netz sind die Zellengröÿen
∆ um den Faktor 1,5 und die Wachstumsverhältnisse η um 0,05 im Vergleich zum
Referenznetz erhöht. Für das feinere Netz ist für ∆ ein Faktor von 0,67 und für
η eine Verringerung um 0,05 angestrebt. Die Anzahl der Prismenschichten ist ent-
sprechend angepasst.

Netz A (Grob) Netz 0 (Referenz) Netz B (Fein)

Zellenzahl 9,9× 105 2,26× 106 3,92× 106

Ober�äche η = 1,2,∆ =2,25mm η = 1,15,∆ =1,5mm η = 1,1,∆ =1mm

Grenzschicht η = 1,3 η = 1,25 η = 1,2

Tabelle 4.3: Parameter der für den ANSR verwendeten Netze

Die Ergebnisse der Studie sind in Tabelle 4.4 zusammengefasst. Die transienten Simu-
lationen wurden über 2000 Zeitschritte mit jeweils 40 Subiterationen durchgeführt.
Die Angabe der prozentualen Abweichung bezieht sich auf den für das Referenznetz
(Netz 0) ermittelten Wert. Die Abweichungen sind für beide abgeänderten Netze ver-
nachlässigbar klein. Die Koe�zientensumme Cmq + Cmα̇ kann für das Referenznetz
somit als unabhängig von der Netzau�ösung betrachtet werden.
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Netz Cmq + Cmα̇(k = 0,2,Θ = 0.25◦)

Netz A −36,14 (+0,05%)

Netz 0 −36,16

Netz B −36,23 (−0,19%)

Tabelle 4.4: Ergebnisse der Netzabhängigkeitsstudie für das ANSR-Netz

Basic Finner

Die Eigenschaften der drei für die Netzabhängigkeitsstudie des Basic Finners ver-
wendeten Netze sind in Tabelle 4.5 aufgelistet. Zellengröÿen und Wachstumsverhält-
nisse sind so angepasst, dass ein klarer Unterschied im Verfeinerungsgrad sichtbar
ist. Allerdings wird ein Groÿteil der Vernetzung vor allem auf den Körperober�ächen
maÿgeblich durch die an den Kanten relevante Mindestzellengröÿe sowie den Wachs-
tumsfaktor bestimmt. Insbesondere auf den Flügelober�ächen liegt die tatsächliche
Zellengröÿe für alle drei Netze zum Teil deutlich unter dem Vorgabewert.

Netz A (Grob) Netz 0 (Referenz) Netz B (Fein)

Zellenzahl 9,48× 106 16,74× 106 19,32× 106

Ober�äche ∆ =2,4mm ∆ =1,2mm ∆ =1,2mm

Nahzone ∆ =2mm ∆ =1mm ∆ =0,8mm

Nachlaufzone ∆ =5mm ∆ =2,5mm ∆ =2mm

Grenzschicht η = 1,25 η = 1,2 η = 1,15

Tabelle 4.5: Parameter der für den Basic Finner verwendeten Netze

Die Ergebnisse der Netzabhängigkeitsstudie sowie die prozentualen Abweichungen
vom Referenznetz sind in Tabelle 4.6 zusammen gefasst. Die Anzahl der Iterationen
und Zeitschritte entspricht denen der ANSR-Studie. Die Unterschiede in |Cmq + Cmα̇|
liegen für das gröbere Netz leicht oberhalb und für das feinere Netz leicht unterhalb
von 1%. Auch für den Basic Finner ist die Abhängigkeit von Cmq + Cmα̇ von der
Netzau�ösung also vernachlässigbar klein.

Netz Cmq + Cmα̇(k = 0,2,Θ =0,25◦)

Netz A −384,7 (−1,89%)

Netz 0 −392,1

Netz B −389,5 (−0,66%)

Tabelle 4.6: Ergebnisse der Netzabhängigkeitsstudie für das Basic Finner-Netz
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4.4 Parameterabhängigkeitsstudien

Zur Lösung des Strömungsfeldes wird für alle Simulationen der gekoppelte druckba-
sierte Löser verwendet. Machzahl und Druck orientieren sich an den im trisonischen
Windkanal des ISL herrschenden Bedingungen. Als Turbulenzmodell wird das k-ω-
SST-Modell verwendet. Der am Domänenrand herrschende Turbulenzgrad wird auf
1% gesetzt, das Wirbelviskositätsverhältnis auf 5. Für sämtliche Gleichungen werden
Diskretisierungsverfahren zweiter Ordnung verwendet.

4.4.1 Transiente Planare Schwingung

Neben der Netzau�ösung kann die Lösung mittels dieser Methode noch von weite-
ren Parametern abhängen[38]. So wird die Form des elliptischen Momentenverlau-
fes in Abbildung 4.1 von den Parametern k und Θ bestimmt. Durch Simulationen
mit verschiedenen Werten soll sichergestellt werden, dass der lineare Zusammenhang
zwischen (Cm+ − Cm−) und kΘ in Gleichung 4.5 auch für die gewählten Simulations-
parameter gilt. Für die Amplitude Θ werden niedrige Werte gewählt, um den E�ekt
von geringfügigen Amplitudenabhängigkeiten zu minimieren. Darüber hinaus soll das
Konvergenzverhalten der transienten Simulation abhängig vom gewählten Zeitschritt
∆t und der Anzahl der Subiterationen pro Zeitschritt i betrachtet werden. Auch
hier soll die Parameterabhängigkeit untersucht werden. Statt ∆t wird allerdings der
äquivalente Parameter N verwendet, der die Anzahl der Zeitschritte pro Schwin-
gungsperiode angibt. Diese Ein�ussstudie wird mit dem Basic Finner durchgeführt,
die Daten werden auf die mit dem ANSR durchzuführenden Simulationen übertra-
gen.
Als Referenzwerte werden die gleichen Werte genutzt, die schon bei der Netzabhän-
gigkeitsstudie zum Einsatz kamen (siehe Tabelle 4.2). Für die Parameterstudie wird
jeweils eine Simulation mit einem erhöhten sowie eine Simulation mit einem ver-
ringerten Parameterwert durchgeführt. Die verwendeten Werte sind in Tabelle 4.7
zusammengefasst.

Parameter k Θ N i

Referenzwert 0,2 0,25◦ > 200 40

Variation A: Verringerung 0,1 0,125◦ > 100 20

Variation B: Erhöhung 0,3 0,5◦ > 400 60

Tabelle 4.7: Parameterwerte für k, Θ, N und i zur Evaluierung der Methode der
transienten planaren Schwingung

Die in den jeweiligen Simulationen ermittelten Koe�zientensummen Cmq + Cmα̇
sind in Tabelle 4.8 zusammen mit der prozentualen Abweichung zum Referenzfall
(Cmq + Cmα̇ = −392,1) aufgelistet. Wie bereits in der Netzabhängigkeitsstudie sind
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die Abweichungen minimal. Damit kann von einer vernachlässigbaren Parameterab-
hängigkeit ausgegangen werden.

Cmq + Cmα̇

Parameter Verringerung Erhöhung

N −390.0 (+0.54%) −385.5 (+1.68%)

i −390.1 (+0.51%) −390.0 (+0.54%)

k −393.7 (−0.41%) −390.7 (−0.36%)

Θ −389.7 (+0.61%) −390.3 (+0.46%)

Tabelle 4.8: Resultate der Parameterstudie für Cmq + Cmα̇

Der Ein�uss der Parameter Θ und k auf den transienten Momentenverlauf ist in
Abbildung 4.4 verdeutlicht. Während Θ die Ellipse bei gleichbleibender Form skaliert,
sorgt k für eine Streckung zwischen den Punkten maximaler Auslenkung.
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Abbildung 4.4: Momentenverlauf für verschiedene Werte von Θ und k

Abbildung 4.5 zeigt den Ein�uss der Zeitschrittweite auf das Konvergenzverhalten.
Zur Verdeutlichung des E�ekts sind mehrere Perioden gezeigt. Der gröÿere Zeit-
schritt bei N > 100 führt erkennbar zu einer geringfügigen Verschiebung von Cm
zwischen zwei aufeinander folgenden Perioden. Während der auf der Grundlage einer
Periode ermittelte Wert für Cmq + Cmα̇ nur minimal vom Referenzwert bei N > 200
abweicht, ist die Auswertung dennoch schwerfälliger. Daher wird in den folgenden
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Simulationen ein Zeitschritt verwendet, der das Kriterium N > 200 erfüllt.
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Abbildung 4.5: Momentenverlauf fü verschiedene Werte von N

4.4.2 Lunar Coning-Methode

Bei Anwendung der in Abschnitt 4.2.2 beschriebenen modi�zierten Lunar Coning-
Methode wird in Gleichung 4.9 eine lineare Abhängigkeit des Momentenkoe�zienten
Cn von Ω und sin(α) angenommen. Um diesen Zusammenhang nachzuweisen, wird
für diese Methode ebenfalls eine Parameterstudie durchgeführt. Da diese Methode
auf achsensymmetrische Modelle beschränkt ist, wird diese Ein�ussstudie nur mit
dem ANSR durchgeführt. Die Werte für Ω und α sind in Tabelle 4.9 aufgelistet.

Ω 0,005 0,01 0,02

α 1◦ 2◦ 3◦ 4◦ 5◦

Tabelle 4.9: Parameterwerte für Ω und α zur Evaluierung der modi�zierten Lunar
Coning-Methode

Als Referenzfall werden erneut die der Windkanalströmung entsprechenden Rand-
bedingungen bei Mach 0,8 verwendet, die in Tabelle 4.2 aufgelistet sind. Die ermit-
telten Werte für Cmq + Cmα̇ für verschiedene Ω sind in Abbildung 4.6 gezeigt. Für
diese Simulationen ist α = 3◦. Ein signi�kanter Ein�uss von Ω auf Cmq + Cmα̇ kann
nicht beobachtet werden.
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Abbildung 4.6: Variation von Cmq + Cmα̇ abhängig von Ω

Cmq + Cmα̇ abhängig vom Anstellwinkel α ist in Abbildung 4.7 gezeigt. Für diese
Simulationen wurde Ω = 0,01 gesetzt. Auch der Anstellwinkel hat im untersuchten
Bereich einen vernachlässigbaren Ein�uss auf Cmq+Cmα̇. Alle weiteren Simulationen
werden bei den mittleren Werten Ω = 0,01 und α = 3◦ durchgeführt.
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Abbildung 4.7: Variation von Cmq + Cmα̇ abhängig von α

4.5 Fazit

Aufgrund der Netzabhängigkeits- und Parameterstudien können folgende Schlüsse
für die weiteren Simulationen gezogen werden:

� Die Netzabhängigkeitsstudie hat ergeben, dass die Referenznetze für beide
Modelle für transiente RANS-Rechnungen ausreichend fein sind. Für die wei-
teren Untersuchungen werden diese Netze verwendet.

� Für die Methode der transienten planaren Schwingung sind in der Parame-
terstudie bei einer dimensionslosen Frequenz k = 0,2 und einer Schwingungs-
amplitude Θ = 0,25◦ keine signi�kanten nichtlinearen E�ekte aufgetreten. Mit
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diesen Parametern soll die Methode mit beiden Modellen zur Berechnung von
Cmq + Cmα̇ genutzt werden.

� Die auf die modi�zierte Lunar Coning-Methode bezogene Parameterstudie hat
gezeigt, dass bei einer Rotationsfrequenz Ω = 0,01 und einem Anstellwinkel
α = 3◦ Gleichung 4.9 zur Berechnung von Cmq + Cmα̇ benutzt werden kann.
Mit dem ANSR werden mit dieser Methode ebenfalls bei allen relevanten Mach-
zahlen Vergleichsdaten ermittelt.
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Strömungsfeldanalyse

Neben dem direkten quantitativen Vergleich der Ergebnisse von Windkanalmessung
und CFD wird der Ein�uss der Drähte auf das Strömungsfeld durch den Vergleich
von experimentellen Beobachtungen mit numerischen Simulationen analysiert. Hierzu
werden Experimente zur Visualisierung der Ober�ächenstromlinien mittels Ölan-
strichbildern, der Dichtegradienten mittels Schlierenmethode sowie der Ober�ächen-
druckverteilung mittels drucksensitiver Farbe (PSP) durchgeführt. Auÿerdem wer-
den numerische Simulationen auf einem zusätzlichen Netz durchgeführt, welches die
Drähte mit einschlieÿt.
Die Drahtaufhängung im Windkanal ist für präzise Messergebnisse im Transschall
entwickelt und verfügt über keinen ausreichenden optischen Zugang für Schlierenme-
thode und PSP. Daher wird für diese Versuche ein vorhergehender Prototyp verwen-
det, dessen Anbringungspunkte auf den perforierten Wänden liegen. Somit kann er
in Kombination mit Fenstereinsätzen aus optisch hochwertigem Glas verwendet wer-
den. Allerdings müssen statt 0,5mm-Drähten dickere Drahtseile verwendet werden,
auÿerdem handelt es sich um eine leicht asymmetrische Aufhängungsgeometrie mit
sechs statt acht Drähten. Dementsprechend wird für die CFD-Rechnungen ebenfalls
eine Kon�guration mit sechs Drähten verwendet. Durch die nicht perforierten Glas-
fenster können auÿerdem vermehrt Stoÿre�ektionen auftreten. Für die Ölanstrich-
versuche kann der normale Aufbau mit den acht Anbringungspunkten auf den per-
forierten Fenstereinsätzen verwendet werden, allerdings werden auch hier Drahtseile
verwendet. Aus diesen Gründen erlauben diese Visualisierungsversuche nur einen
qualitativen Vergleich einzelner Strömungsphänomene. Für PSP und Ölanstrichbil-
der wird das Modell nicht aus einer Anfangsauslenkung losgelassen, hier liegt der
Fokus auf den durch die Drähte hervorgerufenen E�ekten auf Ober�ächenströmung
und -druckverteilung.
Die Simulationen sowie die Visualisierungsexperimente werden nur mit dem ANSR
durchgeführt. Die Unterschiede der einzelnen Kon�gurationen sind in Tabelle 5.1
zusammengefasst.

75
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Versuch Dwire
Anzahl
Drähte

Fenstereinsätze Bewegung

Windkanalmessung 0,5mm 8 Perforiert Frei abklingend

Simulation mit
Drähten

0,5mm 6 � Konstant erzwungen

Ölanstrichbilder 0,9mm 8 Perforiert Keine

Schlierenmethode 0,9mm 6 Glas Frei abklingend

PSP 0,9mm 6 Glas Keine

Tabelle 5.1: Überblick der Kon�gurationen für die Visualisierungsversuche

5.1 Schlierenmethode

Die Schlierenmethode ist ein optisches Verfahren zur Visualisierung von
Dichtegradienten[78]. Sie basiert auf der Abhängigkeit des Brechungsindexes n von
der Luftdichte ρ:

dn ∼ dρ (5.1)

Der Aufbau im ISL-Windkanal ist in Abbildung 5.1 skizziert. Als näherungsweise
punktförmige Lichtquelle wird eine Halogenlampe mit einer Leistung von 50W ver-
wendet. Deren Licht wird auf eine Kante fokussiert, die im Brennpunkt eines parabo-
lischen Hohlspiegels mit einem Durchmesser von 400mm und einer Brennweite von
2000mm positioniert ist. Durch den Spiegel wird ein Strahlenbündel mit gleichmäÿig
verteilter Intensität durch die Teststrecke des Windkanals gerichtet. In der Test-
strecke kommt es dann in Zonen mit sich verändernder Dichte (dρ ̸= 0) zu einer von
Zonen mit dρ = 0 verschiedenen Ablenkung der Lichtstrahlen, was zu einer Änderung
der Intensitätsverteilung führt. Durch einen zweiten Hohlspiegel mit gleichem Durch-
messer und gleicher Brennweite, in dessen Brennpunkt ebenso eine Kante platziert
ist, wird das Strahlenbündel auf eine Kamera gerichtet. Hier wird die gleiche Hoch-
geschwindigkeitskamera verwendet, die auch zur Anstellwinkelmessung zum Einsatz
kommt (siehe Abschnitt 2.3). Der gesamte Messaufbau be�ndet sich auÿerhalb der
Messstrecke.
Da in Verdichtungsstöÿen sehr hohe Dichtegradienten auftreten, eignet sich diese
Methode sehr gut zu deren Visualisierung. Abbildung 5.2 zeigt exemplarisch eine
Schlierenaufnahme des ANSR bei Mach 2.
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Abbildung 5.1: Aufbauskizze zur Schlierenoptik[79]

Abbildung 5.2: Schlierenaufnahme des ANSR bei Mach 2

5.2 Drucksensitive Farbe

Drucksensitive Farbe (PSP, engl.: Pressure-Sensitive Paint) besteht aus fotochemi-
schen Molekülen, die unter UV-Strahlung zur Fluoreszenz angeregt werden. Die Inten-
sität des resultierenden Fluoreszenzlichtes hängt von der umgebenden Sauersto�kon-
zentration und damit vom statischen Druck ab und erlaubt somit die Erfassung der
Druckverteilung auf der Ober�äche[80].
Für diese Versuche wird die Farbe TurboFib® des Herstellers ISSI verwendet. Die
Farbe wird in einer dünnen Schicht (≈ 60µm) gleichmäÿig auf die Modellober�äche
aufgetragen. Zur Anregung werden auÿerhalb der Teststrecke zwei wassergekühlte
18W-LED-Lampen verwendet, die UV-Licht mit einer Wellenlänge von 405 nm emit-
tieren. Zur Aufnahme wird auch hier eine Hochgeschwindigkeitskamera vom Typ SA-
Z verwendet. Auf der kameraabgewandten Seite ist zur Vermeidung von Re�ektionen
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das Glasfenster der Teststrecke durch einen metallischen Einsatz mit matter Beschich-
tung ersetzt. Im Windkanalversuch werden 200 Bilder mit einer Aufnahmerate von
1000Hz aufgenommen, aus diesen wird dann eine mittlere Intensitätsverteilung über
die Modellober�äche ermittelt. Durch den Vergleich mit einer Referenzmessung, bei
der die mittlere Intensität über 10 Bilder bei Umgebungsdruck ermittelt wird, kann
der statische Druck ps auf der Ober�äche gemessen werden. Die Beziehung zwischen
Druck p und Intensität I

p

pref
= A

(
Iref
I

)2

+B
Iref
I

+ C, (5.2)

mit dem Referenzdruck pref und der Referenzintensität Iref ist eine Eigenschaft der
verwendeten Farbe. In Kalibrierungsversuchen in einer Druckkammer wurden die
Koe�zienten A = 0,0456, B = 1,079 und C = −0,118 ermittelt.
Die Vorspannung der Drähte wurde auf 80N erhöht, um die Amplitude der durch die
turbulente Anströmung ausgelösten Nickbewegung gering zu halten.

5.3 Ölanstrichbilder

Für diese Methode wird auf der Modellober�äche eine Mischung aus Titanoxid,
Mineralöl und �uoreszierenden Farbpartikeln verteilt. Bei Strömung verteilt sich die
Emulsion auf der Modellober�äche, die Ölkomponente �ieÿt ab und die Farbpartikel
bleiben zurück. Die Partikel verteilen sich entsprechend der lokalen Wandschubspan-
nungsrichtung auf der Modellober�äche und machen so die Wandschubspannungs-
linien sichtbar. Diese Methode eignet sich besonders zur Visualisierung von Strö-
mungsablösungen, die unter anderem durch Verdichtungsstöÿe und Wirbel induziert
werden können.

5.4 Numerische Simulation

Zur Generierung des zusätzlichen Netzes wird Fluent Meshing verwendet. Um die
Relativbewegung zwischen Drähten und Modell korrekt simulieren zu können, wurde
die Verwendung eines verformbaren Netzes (Dynamic Mesh) in Kombination mit
einem minimalen Spalt von 0,1mm zwischen Modell und Drahtende als bester Ansatz
identi�ziert. Auf die in Abschnitt 4.3.1 beschriebenen Hexaeder-dominierten Netze
kann die Methode des verformbaren Netzes nur sehr eingeschränkt angewendet wer-
den1. Daher wird das Volumennetz auÿerhalb der Prismenschichten mit Tetraedern
gefüllt.
Für die Zellengröÿen wird gegenüber dem in Abschnitt 4.3.1 beschriebenen Netz des
ANSR nochmals eine Verfeinerung um einen Faktor 2 angestrebt. Die Drähte werden
als zylindrische Elemente mit einer Länge von 5 cm, einem Durchmesser von 0,5mm
und abgerundeten Enden modelliert. Die Länge ist gegenüber dem experimentellen

1Quelle: Eigene Kommunikation mit dem Ansys-Support
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Aufbau verringert, um die Zellenzahl zu reduzieren. Die vier in der xy-Ebene liegen-
den Drähte sind in einem Winkel von 45◦ zur Modellachse positioniert, die übrigen
beiden Drähte liegen auf der z-Achse auf beiden Seiten des Körpers.
Über den Drahtumfang werden 20 Zellen verteilt. Die Zellen werden in Richtung
der Drahtachse nicht gestreckt. Die die einzelnen Drähte umhüllende Prismenschicht
wird mit den gleichen Parametern, die für den Hauptkörper verwendet werden (siehe
Abschnitt 4.3.1), erstellt.
Abbildung 5.3 zeigt einen Teil des Ober�ächen- und Volumennetzes, die Umgebung
des Spaltes zwischen Modell und Drahtlement ist in Abbildung 5.4 nochmals gezeigt.

Abbildung 5.3: Ober�ächen- (links) und Volumennetz (rechts) des ANSR mit Dräh-
ten

Abbildung 5.4: Ober�ächen- (links) und Volumennetz (rechts) in Spaltnähe

Zur Simulation wird die Methode der transienten planaren Schwingung verwendet.
Wegen der Relativbewegung zwischen den Drähten und dem Hauptkörper werden die
jeweiligen Ober�ächen als Starrkörper bewegt, während das umliegende Netz sich ent-
sprechend verformt. Bei den in den wandnahen Prismenschichten auftretenden sehr
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dünnen Zellen kann dies allerdings dazu führen, dass eine Zelle zwischen zwei Zeit-
schritten nicht deformiert, sondern um ein Vielfaches ihrer Dicke verschoben wird.
Aus diesem Grund werden die Prismenschichten um Drähte und Modell nicht als
verformbare Zonen betrachtet, sondern ebenfalls als Starrkörper mit dem jeweiligen
Körper mitbewegt. Für die einzelnen Drähte müssen zudem die Bewegungsamplitu-
den sowie die Rotationszentren angepasst werden. Letztere werden auf das jeweilige
modellferne Drahtende gelegt.
Der Spalt zwischen Drahtenden und Modellkörper wird zur stabilen Simulation der
Relativbewegung benötigt. Um die Durchströmung des Spaltes zu verhindern, wer-
den in den Zellen zwischen Modell und Drahtende die Werte für die Geschwindig-
keitskomponenten u, v, w und für die turbulente kinetische Energie K auf 0 und die
Temperatur T auf den Wert in der Anströmung �xiert. Hierdurch wird ein 
virtueller`
Körper zwischen Draht und Modell erzeugt und eine unphysikalische Durchströmung
des Spaltes vermieden.
Die verschiedenen Netzzonen um einen der Spalte herum sind in Abbildung 5.5 farb-
lich hervorgehoben. In den Prismenschichten (dunkelblau) gelten die normalen Strö-
mungsgleichungen, im Unterschied zum Volumennetz (hellblau) werden diese Netz-
bereiche jedoch als Starrkörper gemeinsam mit den jeweiligen Draht- und Modello-
ber�ächen mit bewegt und unterliegen somit nicht der dynamischen Netzverformung.
In der Zwischenzone (rot) ist die Strömung durch die Festsetzung der Strömungsge-
schwindigkeit blockiert. Die Zwischenzone setzt sich wiederum aus Teilen der jeweili-
gen Prismenschichten (als Starrkörper mitbewegt) und einer dynamisch verformbaren
Zwischenschicht zusammen.
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Abbildung 5.5: Netzzonen in Spaltumgebung: Mit bewegte Prismenschichten (dun-
kelblau), dynamisch verformbares Volumennetz (hellblau) und Zwischenzone mit
v⃗ = 0⃗ (rot)

5.5 Ergebnisse

5.5.1 Strömungsfeld des freien Modells

In Abbildung 5.6 sind die Machzahlverteilung in der xz-Ebene sowie die Ober�ächen-
druckverteilung auf dem Modellkörper anhand des Druckkoe�zienten

CP =
p− ps
q∞

(5.3)

bei Mach 0,8, 0,95 und 1,23 gezeigt. Für den nicht angestellten, stationär subsonisch
angeströmten ANSR be�ndet sich im Nasenbereich eine Zone niedriger Strömungs-
geschwindigkeit, über die Ogive hinweg erfolgt eine Beschleunigung. Durch die Kante
am Übergang zur Zylindersektion wird die Strömung in Körpernähe beschleunigt.
Schon bei Mach 0,8 bildet sich hier eine Überschallblase, in jedem Fall tritt ein
Druckminimum auf. Die Überschallblase wird stromabwärts durch einen senkrech-
ten Verdichtungsstoÿ abgeschlossen, ihre Länge wächst mit ansteigender Machzahl.
Über die restliche Zylinder�äche sind Druck und Strömungsgeschwindigkeit nähe-
rungsweise konstant, durch eine Beschleunigung nahe dem Heck des Modells kommt
es nochmal zu einem geringen Druckabfall. Bei Anströmung im Überschall erfolgt die
Verzögerung an der Nasenspitze durch einen Stoÿ, der oberhalb von Mach 1,05 anliegt.
An Kante und Heck wird die Strömung durch einen Expansionsfächer beschleunigt,
über die Zylinder�äche ist der Druckgradient etwas geringer als im Unterschall.
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Abbildung 5.6: Druckkoe�zienten an der Ober�äche und Machzahlverteilung in der
xz-Ebene für den ANSR (aus stationärer RANS-Simulation)

5.5.2 Charakteristik der Drahtumströmung

Das simple, achsensymmetrische Strömungsfeld bekommt durch die Präsenz der
Drähte eine komplexe, dreidimensionale Struktur. Die in Abschnitt 5.5.1 beschrie-
benen Eigenschaften dominieren jedoch nach wie vor. Die durch die Drähte hervor
gerufenen Änderungen an Ober�ächendruckverteilung und Stoÿpositionen haben rein
quantitativ einen geringen Ein�uss, in Simulation und experimenteller Visualisierung
sind sie jedoch klar sichtbar. Die wichtigsten E�ekte sind in Abbildung 5.7 anhand
von Simulation und Schlierenaufnahme bei Mach 1,05 beispielhaft gezeigt. Die in der
Simulation gezeigten Konturen des Betrages des Dichtegradienten |∇ρ| in der xz-
Symmetrieebene approximieren dabei die Visualisierung durch die Schlierenmethode.
In der Schlierenaufnahme sind eine Vielzahl von Stöÿen, die von den angestellten
Löchern der Teststreckenwände ausgehen, zu sehen. Diese sind stark instationär
und hängen mit der im niedrigen Überschall erhöhten Turbulenz der Anströmung
zusammen. Die Markierungen beziehen sich nur auf quasistationäre Phänomene.
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Abbildung 5.7: Stoÿphänomene anhand von |∇ρ| (CFD, links) und Schlierenauf-
nahme (rechts) bei Mach 1,05

Der Verdichtungsstoÿ vor der Modellnase A ist bei dieser Machzahl leicht abgehoben,
die stromab liegende Strömung ist subsonisch. Die Expansion B bildet den Übergang
zu der in Abschnitt 5.5.1 beschriebenen Überschallblase. Der schräge Verdichtungs-
stoÿ C ist eine Folge der durch die Umströmung der beiden vorderen Drähte entstan-
denen Rekompressionsstöÿe und verzögert die Strömung nur minimal. Die Überschall-
blase endet bei dieser Machzahl durch den vor dem mittleren Drahtpaar stehenden,
abgesetzten Verdichtungsstoÿ D. Im Falle der Schlierenaufnahme vereinigt sich die-
ser Verdichtungsstoÿ mit dem an der oberen Wand re�ektierten Verdichtungsstoÿ A
und verschiebt sich dadurch geringfügig in Richtung Ogive. Von den Anbringungs-
punkten der mittleren Drähte geht der Verdichtungsstoÿ E aus, der ab Mach 0,95
sichtbar ist. Die nur in der Simulation sichtbare Expansion F hat ihren Ursprung am
freien Drahtende und tritt daher im Experiment nicht auf. Nur in der Schlierenauf-
nahme ist der Verdichtungsstoÿ G sichtbar, der ähnlich E vom Drahtanbringungs-
punkt an der Wand verursacht wird. Durch die für diese Versuche verwendete, von
den Dämpfungsmessungen abweichende Kon�guration mit sechs Drähten tritt dieser
Verdichtungsstoÿ nur in Schlierenaufnahme und PSP auf.

Vordere Drähte

Die vorderen Drähte haben den am deutlichsten sichtbaren Ein�uss auf die Ober-
�ächendruckverteilung. Durch den Winkel von etwa 45◦ bildet sich bei Machzah-
len im niedrigen Überschall kein Verdichtungsstoÿ vor dem Draht. Bei der Umströ-
mung des Drahtes kommt es entsprechend der typischen Zylinderumströmung zur
Beschleunigung in den Überschall. Auf die sich daraus ergebende Niedrigdruckzone
folgt unmittelbar stromab des Drahtes ein Rekompressionsstoÿ. Dieser Stoÿ läuft
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über die Modellober�äche zur xz-Symmetrieebene hin, wo er sich mit dem entspre-
chenden von der jeweils anderen Seite kommenden Rekompressionsstoÿ zu dem in
Abbildung 5.7 sichtbaren Verdichtungsstoÿ C vereint.
Der Abdruck der Überschallumströmung ist als Niedrigdruckzone auf der Modell-
ober�äche in Abbildung 5.8 in CFD und PSP gut zu erkennen. Zusätzlich sind
vom Drahtanbringungspunkt ausgehend zwei näher an der Drahtebene liegende,
schmale Niedrigdruckzonen zu erkennen, womit sich ein charakteristischer pfeilför-
miger Abdruck bildet. Diese Form tritt ab Mach 0,95 auf. Die beiden schmaleren
Zonen entstehen durch zwei Wirbel, die sich aufgrund der Nachlaufströmung des
Drahtes bilden. Durch den Winkel des Drahtes bildet sich eine zum Modell hinfüh-
rende Strömung, die nahe der Modellober�äche von der Symmetrieebene weggelenkt
wird. Dort tri�t sie auf die im Überschallbereich der Drahtumströmung auftretende,
zur Symmetrieebene hin gerichtete Strömung. Durch diese gegenläu�ge Strömung
wird die Ablösung und die Entstehung der Wirbel befördert. Die Wirbel sind in
Abbildung 5.9 verdeutlicht.
Diese Wirbel bleiben über einen groÿen Teil der Zylinder�äche stabil, wie im Ölan-
strichbild in Abbildung 5.10 zu sehen ist. In dieser Abbildung ist auch der Rekom-
pressionsstoÿ gut erkennbar.

Abbildung 5.8: CP -Verteilung auf der Körperober�äche um den vorderen Drahtan-
bringungspunkt bei Mach 1,23 in Simulation (links) und PSP (rechts)
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Abbildung 5.9: CP -Verteilung und Projektion des Vektorfeldes in einer yz-Ebene
1 cm stromab des vorderen Drahtanbringungspunktes

Mittlere Drähte

Abbildung 5.10: Visualisierung der Wandschubspannungslinien bei Mach 1,23

Die mittleren Drahtangri�spunkte ähneln jeweils einem senkrechten Zylinder auf einer
Wand. Vor dem Draht bildet sich ein abgesetzter Verdichtungsstoÿ (D in Abbil-
dung 5.7), in der Umströmung bildet sich wie bei den vorderen Drähten ein Expan-
sionsgebiet mit folgendem Rekompressionsstoÿ. Der Abdruck des Verdichtungsstoÿes
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D ist auf der Zylinderober�äche in Abbildung 5.11 erkennbar. Durch diesen Stoÿ
werden auch die Wandschubspannungslinien sichtbar abgelenkt. In der Seitenansicht
kommt es zu einer Verengung, die abhängig von der Machzahl geringfügig von der
Modellnase weg verschoben ist, wie in Abbildung 5.10 und 5.11 erkennbar. Durch die
Interaktion der Rekompressionsstöÿe und der Grenzschichtströmung entsteht der Ver-
dichtungsstoÿ E im Nachlaufgebiet unmittelbar hinter dem Drahtanbringungspunkt.

Abbildung 5.11: Stromlinienverlauf um vordere und mittlere Drähte bei Mach 1,23

Hintere Drähte

Das hintere Drahtpaar hat nur einen geringfügigen Ein�uss auf Strömung und Druck-
verteilung. In Abbildung 5.12 sind die Stromlinien- und Druckverteilung in der Simu-
lation sowie die mittels PSP ermittelte Druckverteilung zu sehen. Die Stromlinien
deuten auf einen lokal beschränkten E�ekt hin. Die Druckverteilung zeigt den typi-
schen Anstieg im Staupunkt sowie den Abdruck des von den vorderen Drähten
bekannten Expansions- und Rekompressionssystems. Das System ist hier allerdings
deutlich schwächer ausgeprägt.
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Abbildung 5.12: Stromlinienverlauf und Druckverteilung bei Mach 1,23 um die hin-
teren Drähte aus Simulation (links) und PSP-Experiment (rechts)

5.5.3 Druckverteilung

Die beschriebenen Phänomene beein�ussen über ihren E�ekt auf die Druckvertei-
lung an der Modellober�äche direkt die aerodynamischen Kräfte und Momente. Auf
diese Weise kann auf Basis der Simulationsdaten eine Quanti�zierung oder zumin-
dest eine Abschätzung des Ein�usses einzelner E�ekte durchgeführt werden. Dies
wird für die Nickdämpfungskoe�zienten durch einen Vergleich der Simulationen mit
und ohne Drähten getan. Hierzu werden die Druckverläufe auf Ober- und Unterseite
des Modells in der xz-Ebene aus der Simulationslösung extrahiert. Um eventuelle
E�ekte, die abseits dieser Symmetrieebene auftreten ebenfalls zu erfassen, werden
zusätzlich die Daten in einer parallelen Ebene in einem Abstand von 7mm unter-
sucht. Diese entspricht einer radialen Position von 44,4◦ auf der Zylinderober�äche.
In Abbildung 5.13 ist der auf diese Weise ermittelte Druckkoe�zient CP entlang der
x-Achse bei Mach 0,8 gezeigt. Als Basis dienen stationäre Simulationen mit und ohne
Drähten bei α = 0◦. Auÿer der Störung durch das Stagnations- und Nachlaufgebiet
um den mittleren Drahtanbringungspunkt, welche in der y = 7mm-Ebene nahezu
vollkommen abgeklungen ist, sind keine Unterschiede zu erkennen.
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Abbildung 5.13: CP -Verlauf über x/D an der Modellober�äche bei Mach 0,8

In Abbildung 5.14 sind die gleichen Daten bei Mach 1,23 gezeigt. Aufgrund der dis-
kontinuierlichen Überschallexpansion ist der Druckgradient an der Kante von Zylin-
der und Ogive deutlich gröÿer und das Druckminimum bei x/D = 2 liegt höher.
Das Stau- und Nachlaufgebiet am mittleren Draht tritt ebenfalls auf, in der Paral-
lelebene ist der Druckanstieg aufgrund des gekrümmten Stoÿes leicht zur Basis�äche
hin verschoben. Der Abdruck des von den vorderen Drähten ausgehenden Expansi-
onsgebietes ist klar als Beule ab x/D ≈ 1,5 zu erkennen. In der Parallelebene taucht
diese Beule in +x-Richtung verschoben ebenfalls auf. Der erhöhte Druck nahe des
Staupunktes vor dem Draht zeigt sich in dieser Ebene als kleine Beule unmittelbar
vor der Kante bei x/D = 2. In dieser Darstellung ist zudem erkennbar, dass dieser
Druckanstieg sich ebenfalls zur Mittelebene hin fortsetzt und unmittelbar nach der
Kante zu einem gröÿeren CP -Anstieg führt, als er beim freien Modell an dieser Stelle
auftritt.
Die in Abbildung 5.7 sichtbare, vom freien Drahtende verursachte Expansion F führt
zu einem minimalen Druckabfall bei x/D ≈ −1,5. Der auf der Nase bei x/D ≈ 3
sichtbare Druckanstieg hat eine ähnliche Ursache am freien Drahtende der vorde-
ren Drähte.
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Abbildung 5.14: CP -Verlauf über x/D an der Modellober�äche bei Mach 1,23

Die Verläufe in Abbildung 5.13 und 5.14 zeigen einen messbaren Ein�uss der in
den Visualisierungsversuchen beobachteten und in diesem Abschnitt beschriebenen
E�ekte der Drähte auf die stationäre Druckverteilung. Im Folgenden soll noch der
Ein�uss auf die aerodynamische Nickdämpfung betrachtet werden. Die Auswertung
von Cmq + Cmα̇ aus den CFD-Simulationen (siehe Abschnitt 4.2.1) erfolgt über auf-
summierten Ober�ächenkräfte in den Durchgängen durch die Ruhelage α0. In Abbil-
dung 4.1 sind dies die Punkte Cm+ und Cm−. Zur genaueren Analyse wird die Di�e-
renz der Druckkräfte zwischen Ober- und Unterseite des Modells (−z- und +z-Seite)
an einem dieser Punkte betrachtet, approximiert durch den ∆CP -Verlauf in der xz-
Ebene.
Die ∆CP -Verläufe für die Simulationen bei Mach 0,8 sind in Abbildung 5.15 gezeigt.
Durch das in der Simulation mit Drähten verwendete, unstrukturierte Netz kommt
es vor allem im Bereich der Ogive zu geringfügigen numerischen Fehlern. Durch Sub-
traktion des aus der stationären Lösung ermittelten ∆CP -Verlaufes, der die Ruhelage
der Oszillation darstellt, kann ein deutlich glatterer Verlauf erzielt werden. Im weite-
ren Verlauf werden nur die auf diese Weise korrigierten Daten betrachtet.
Im Vergleich mit Abbildung 5.13 liegt der Unterschied zwischen CP (stationär) und
∆CP (dynamisch) bei über einer Gröÿenordnung.
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Abbildung 5.15: ∆CP -Verlauf über x/D bei Mach 0,8

Der lokale Ein�uss auf das Nickdämpfungsmoment lässt sich besser durch eine Einbe-
ziehung des lokalen Hebelarmes abschätzen. Hierzu wird ∆CP mit x/D multipliziert,
die Daten sind für Mach 0,8 in Abbildung 5.16 gezeigt. Der Hauptanteil der Dämp-
fung kommt von der Ogive, auch die Hecksektion hat einen Ein�uss. Signi�kante
Unterschiede zwischen freiem und von Drähten umgebenen Modell lassen sich nicht
ausmachen. Die in Abbildung 5.15 sichtbare Spitze bei x/D = 0 hat aufgrund des
fehlenden Hebelarmes keinen Ein�uss auf das Dämpfungsmoment.
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Abbildung 5.16: ∆CP · x/D-Verlauf bei Mach 0,8

Eine bessere Visualisierung lässt sich durch Integration von ∆CP · x/D über x/D
vom Nullpunkt weg erreichen. Hierfür wird

Γ
( x
D

)
=

∫ max(0,x)

min(0,x)

∆CP · x
D
d
( x
D

)
(5.4)

berechnet. Der E�ekt der zufälligen numerischen Fehler wird dadurch geglättet und
lokale Unterschiede lassen sich besser erkennen. Für Mach 0,8 ist Γ in Abbildung 5.17



5.5. Ergebnisse 91

gezeigt. Die Verläufe sind über die Zylinder�äche nahezu identisch. |Γ| nimmt in der
Parallelebene bei y = 7mm ab. Hier muss zusätzlich beachtet werden, dass diese
Daten aufgrund des Winkels zwischen Ober�ächennormaler und xz-Ebene nur mit
dem Faktor

√
D2/4− (7mm)2/(D/2) = sin 44,4◦ in die Nickdämpfung eingehen.

Die Druckverteilung auf der +x-Seite der Zylinder�äche deutet einen die Dämpfung
schwächenden E�ekt an, dieser wird erst ab dem Übergang zur Ogive ausgeglichen.
Signi�kante Unterschiede, die der Präsenz der Drähte zugeordnet werden können, sind
nicht sichtbar. Einzig der sichtbare Knick nahe der Basis�äche in der Parallelebene
könnte einen Ein�uss der hinteren Drähte darstellen. Dieser E�ekt ist jedoch minimal.

−3−2−101234
−0,02

0,00

0,02

0,04

x/D [-]

Γ
[-]

Ohne Drähte

Mit Drähten

Ohne Drähte, y =7mm

Mit Drähten, y =7mm

Abbildung 5.17: Verlauf der integrierten Dämpfungsanteile Γ bei Mach 0,8

Abbildung 5.18 zeigt den lokalen Momentenanteil ∆CP · x/D bei Mach 1,23. Zum
Vergleich ist der entsprechende Verlauf bei Mach 0,8 zusätzlich gezeigt. Über die
Zylinder�äche lässt sich kein Machzahlein�uss erkennen, auch auf der Ogive sind die
Unterschiede gering. Abweichungen treten im Bereich der Kante und des Hecks auf,
hier scheint vor allem der in Abschnitt 5.5.2 beschriebene Pfeilabdruck einen Ein�uss
zu haben.
Im Verlauf von Γ in Abbildung 5.19 ist dieser E�ekt verdeutlicht. So ist in der Sym-
metrieebene stromab von der Übergangskante ein Wellenverlauf zu erkennen, der nur
bei vorhandenen Drähten auftritt. Die gleiche Welle tritt in der parallelen Ebene
bei y = 7mm stromaufwärts verschoben ebenfalls auf. Die Wellen fallen mit den in
Abbildung 5.14 sichtbaren Wellen im statischen CP -Verlauf zusammen, welche auf
das Stau- und Expansionsgebiet um den vorderen Draht zurückgehen. Daher ist hier
von einem Drahtein�uss auszugehen. Dieser ist allerdings lokal begrenzt und gleicht
sich durch die gegenläu�ge Wirkung von Verdichtungsstoÿ und Expansion wieder aus.
Ein globaler E�ekt auf Cmq + Cmα̇ ist daher nicht vorhanden.
Ein E�ekt des in Abbildung 5.14 sichtbaren Druckanstieges auf der Nase, verursacht
durch den vom freien Drahtende kommenden Verdichtungsstoÿ, ist nicht erkennbar,
der Γ-Verlauf der entsprechenden Simulation ist an dieser Stelle glatt.
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Abbildung 5.18: ∆CP · x/D-Verlauf bei Mach 1,23, Vergleich mit Mach 0,8
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Abbildung 5.19: Verlauf der integrierten Dämpfungsanteile Γ bei Mach 1,23

5.5.4 Fazit

Die mit den verschiedenen Visualisierungsverfahren erkannten Strömungse�ekte sind
in der CFD-Simulation mit Drähten erkennbar und erklärbar. Es ist o�ensichtlich,
dass die Präsenz der Drähte einen signi�kanten Ein�uss auf das Strömungsfeld hat.
Insbesondere die vorderen Drähte hinterlassen einen charakteristischen Abdruck. Die
mittleren Drähte haben einen sehr starken Ein�uss auf die CP -Verteilung, wegen des
minimalen Hebelarmes ist dieser für aerodynamische Momente jedoch irrelevant.
Der Ein�uss der Drähte auf die mit Cmq + Cmα̇ korrelierende ∆CP -Verteilung ist
jedoch weitaus geringer. Auf dieser Basis können Diskrepanzen zwischen Windka-
nalmessung und Simulation nicht auf eine Interaktion mit den Drähten zurückge-
führt werden.



Kapitel 6

Ergebnisse

Dieses Kapitel fasst die Ergebnisse der Windkanalexperimente sowie der numerischen
Simulationen zusammen. Zunächst werden einige Aspekte der Vorgehensweise erläu-
tert. Anschlieÿend werden die experimentellen Ergebnisse mit den beiden gewählten
Referenzmodellen im Vergleich zu den CFD-Resultaten sowie zu Literaturdaten vor-
gestellt und analysiert.

6.1 Messvorgehensweise

In diesem Abschnitt wird auf die Anzahl der Versuche und die davon abhängige Kon-
vergenz der Auswertungsergebnisse eingegangen. Zudem werden die in den Experi-
menten variierten Parameter sowie die angewendeten Korrekturen zusammengefasst.
Ein Überblick der verwendeten Literaturquellen erfolgt in Abschnitt 6.1.5.

6.1.1 Begri�serklärung

Der in Abschnitt 3.3 vorgestellte Auswertungsansatz beruht auf dem Vergleich von
bei eingeschaltetem Windkanal durchgeführten Versuchen mit Referenzversuchen zur
Messung der mechanischen Dämpfung, die mit dem gleichen Aufbau bei ausgeschalte-
tem Windkanal durchgeführt werden. Diese unterschiedlichen Versuchsarten werden
im weiteren Verlauf als AV -Versuche (vom französischen 
avec vent`, deutsch: Mit
Wind) bzw. SV -Versuche (frz. 
sans vent`, dt. ohne Wind) bezeichnet.
Zur Ermittlung eines Ergebnisses (ein konvergierter Mittelwert für Cmq+Cmα̇) werden
mehrere SV- und AV-Versuche mit identischen Parametern gemeinsam ausgewertet.
Ein solcher Satz an einzelnen Versuchen wird im Folgenden als Testfall bezeichnet.

6.1.2 Anzahl der Versuche

Um die für die statistische Auswertung benötigten Datenmengen zu erhalten, werden
mehrere Versuche mit den gleichen Parametern durchgeführt. Dies gilt für AV- und
SV-Versuche. Durch dieses Vorgehen soll der Messfehler reduziert werden. Während
der Messfehler der SV-Versuche hauptsächlich auf der Messunsicherheit durch die
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optische Bilderfassung und -auswertung beruht (siehe Abschnitt 3.3.3), ist der Fehler
bei den AV-Versuchen zusätzlich auf die turbulente Strömung sowie kleine Bewegun-
gen in den Freiheitsgraden auÿerhalb der Nickbewegung zurückzuführen und damit
deutlich gröÿer. Zusätzlich ist die Gesamtdämpfung während der AV-Versuche wegen
des aerodynamischen Anteils gröÿer, die Schwingung klingt somit schneller ab und
es lassen sich weniger Messwerte δi aus einem AV-Versuch gewinnen. Daher sind für
konvergierte Endergebnisse mehr AV- als SV-Versuche nötig.
Zu Beginn der Testkampagne wurden für Messungen mit dem ANSR-Modell pro
Testfall zehn AV-Versuche angestrebt. Für den Basic Finner, für den eine höhere
aerodynamische Dämpfung erwartet wurde, wurden 15 AV-Versuche vorgesehen. Im
Verlauf der Testkampagne erwiesen sich diese Zahlen als ausreichend. Für einige
Testfälle, bei denen eine hinreichende Konvergenz bereits während der Testkampa-
gne vorzeitig ersichtlich war, wurden daher weniger AV-Versuche durchgeführt.
SV-Versuche wurden zwischen den AV-Versuchen vereinzelt durchgeführt. Da nur eine
Modellfunktion δmech(Θ) ermittelt werden muss, reicht dank der geringen Dämpfung
und des niedrigen Messfehlers im Prinzip ein einziger Versuch aus. Dennoch wurden
die Versuche in unregelmäÿigen Abständen zwischen den AV-Versuchen wiederholt,
um Änderungen erkennen zu können. Zudem konnten einzelne SV-Versuche für meh-
rere Testfälle verwendet werden, da die Änderung einiger Parameter wie zum Beispiel
der Machzahl keinen Ein�uss auf die SV-Versuche hat.
Die Annahmen zur Konvergenz in Abhängigkeit von der Zahl der AV-Versuche wer-
den anhand einiger exemplarischer Testfälle überprüft. Hierzu werden in die Auswer-
tung eines Testfalles mit N AV-Versuchen nur die ersten K AV-Versuche einbezogen,
wobei 1 ≤ K ≤ N . Zur besseren Vergleichbarkeit werden die Resultate (Cmq + Cmα̇)K
sowie die Standardfehler σe,K der Teilauswertungen mit dem jeweiligen Ergebnis des
kompletten Testfalles (Cmq + Cmα̇)N und σe,N normiert:

Ξ =
(Cmq + Cmα̇)K − (Cmq + Cmα̇)N

σe,N
und ζ =

σe,k
σe,N

(6.1)

Unabhängig von K gehen alle SV-Versuche in die Auswertung ein. Die normierten
Koe�zienten Ξ mit den normierten Fehlern ζ sind in Abbildung 6.1 in Abhängigkeit
von der Zahl der einbezogenen AV-Versuche dargestellt.
Der Auswertungsalgorithmus ist in Hinblick auf eine hinreichend groÿe Anzahl an
AV-Tests entwickelt, die Abschätzung für Cmq + Cmα̇ und σe nach einer zu gerin-
gen Anzahl an AV-Tests ist daher ungenau. Dennoch ist ersichtlich, dass schon ab
etwa drei bis fünf AV-Versuchen ein Ergebnis erzielt werden kann, welches nahe am
Endergebnis liegt, dies ist jedoch keineswegs sicher. Durch die wiederholten Tests
und eine Beobachtung des Konvergenzverhaltens von Cmq + Cmα̇ kann jedoch ein
konvergierter Messwert erzielt werden. Dies ist für die betrachteten Testfälle nach
spätestens zehn AV-Versuchen der Fall.
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Abbildung 6.1: Konvergenzverhalten des normierten Nickdämpfungskoe�zienten Ξ
abhängig von der Zahl der AV-Versuche

6.1.3 Variierte Versuchsparameter

Im Folgenden wird auf die einzelnen Parameter, die im Rahmen dieser Studie vari-
iert werden, eingegangen. Es wird jeweils kurz das Vorgehen zur Parameterände-
rung sowie die Intention angesprochen, was durch die Variation dieses Parameters
untersucht werden soll.

Machzahl Das Hauptziel ist die Messung der aerodynamischen Nickdämpfung der
beiden gewählten Referenzmodelle abhängig von der Machzahl. Diese wird im Wind-
kanal auf Basis von kalibrierten Arbeitspunkten eingestellt. Die in dieser Testkam-
pagne verwendeten Arbeitspunkte sind mit kalibrierter Machzahl und eingestelltem
Totaldruck sowie den sich daraus ergebenden Werten für statischen Druck, dyna-
mischen Druck und Reynoldszahl1 (mit dem Modellkaliber von 20mm als Referenz-
länge) in Tabelle 6.1 zusammengefasst.

1Die Reynoldszahl ist mit der Viskosität nach dem Sutherland-Modell auf Basis einer Totaltem-
peratur von 293K berechnet. Im verwendeten Windkanal ist diese Temperatur nicht kontrollierbar,
liegt zu Beginn eines Versuches jedoch üblicherweise zwischen 288K und 298K
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Mach ptot [bar] ps [bar] q∞ [bar] Re [-]

0,6 2,0 1,581 0,384 4,52× 105

0,8 1,5 0,984 0,441 4,09× 105

0,8 2,0 1,318 0,583 5,44× 105

0,9 1,7 1,003 0,571 4,9× 105

0,96 1,7 0,939 0,608 5,01× 105

0,99 2,0 1,069 0,733 5,95× 105

1,05 2,0 0,996 0,768 6,03× 105

1,16 2,3 1.,001 0,940 7,04× 105

1,28 2,8 1,044 1,190 8,59× 105

1,37 3,5 1,140 1,507 1,06× 106

1,44 3,5 1,044 1,509 1,05× 106

1,96 2,5 0,343 0,917 6,42× 105

Tabelle 6.1: Verwendete Windkanal-Arbeitspunkte

Drahtvorspannung Die Vorspannkraft der Drähte ist über den in Abschnitt 2.2.2
beschriebenen Mechanismus manuell modi�zierbar. Während der Ein�uss der vier
in der yz-Ebene liegenden Drähte gering ist, hat die Vorspannung der übrigen vier
Drähte einen Ein�uss auf die Oszillationsfrequenz. Aufgrund der während eines Versu-
ches auf die Drähte wirkenden aerodynamischen Last hängt dieser Ein�uss zusätzlich
von der Machzahl und dem dynamischen Druck ab (siehe Anhang F).
Es soll untersucht werden, ob die Vorspannung einen Ein�uss auf die gemessenen
aerodynamischen Dämpfungskoe�zienten hat. Auÿerdem soll herausgefunden wer-
den, inwieweit und mit welcher Präzision sich die Frequenz im praktischen Betrieb
einstellen lässt.

Statischer Druck In Tabelle 6.1 sind zwei Arbeitspunkte mit verschiedenen Total-
drücken bei Mach 0,8 aufgelistet. Mit diesen Arbeitspunkten kann bei ansonsten
unveränderten Parametern der Ein�uss des statischen Druckes isoliert von anderen
Parametern, insbesondere der Machzahl, betrachtet werden.

Befestigungsmethode Die in Abschnitt 2.4.4 diskutierten Befestigungsmechanis-
men der Drähte am Modell werden beide getestet. Aufgrund der erwarteten Unter-
schiede im mechanischen Dämpfungsverhalten wird untersucht, ob und inwiefern sich
signi�kante Unterschiede in δmech(Θ) auf die Auswertung der aerodynamischen Ergeb-
nisse oder auf Cmq + Cmα̇ auswirken.

Schwerpunktlage Durch den unterschiedlichen Referenzpunkt (Rotationspunkt)
der beiden Basic Finner-Modelle mit geklemmten bzw. geklebten Drähten kann auch
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ein Ergebnis, welches unter der Anwendung von Gleichung 3.22 berechnet wurde,
mit dem Resultat eines Testfalles verglichen werden, bei dem diese Gleichung nicht
notwendig ist. Dies dient vor allem der Überprüfung des Auswertungsprozesses.

Drahtdurchmesser Der Anteil der am Modell angebrachten Drähte an der aero-
dynamischen Dämpfung wird als sehr klein im Vergleich zum Anteil des Modelles
angenommen. Er wird mit dem in Abschnitt 3.5 beschriebenen Modell abgeschätzt.
Zur Überprüfung dieses Modells werden Versuche mit verschiedenen Drahtdurchmes-
sern durchgeführt. Hierfür werden das vordere und hintere Drahtpaar durch Drähte
mit einem Durchmesser von 0,3mm ersetzt. Versuche mit dickeren Drähten haben
sich als nicht durchführbar erwiesen. Daher werden stattdessen Drahtseile mit einem
Durchmesser von 0,9mm verwendet. Die mittleren Drähte werden aufgrund ihrer
geringfügigen Bewegung und der damit verbundenen geringen Auswirkung auf die
aerodynamische Dämpfung nicht ersetzt.
Diese Tests werden nur mit dem ANSR und nur bei Machzahlen unterhalb von 1
durchgeführt.

Modellmaterial Mit einem aus Aluminium gefertigten Modell können im Vergleich
zum Stahlmodell Masse und Massenträgheitsmomente um 65% verringert werden.
Bei gleichbleibender Federstei�gkeit des Versuchsaufbaus (mechanisch und aerody-
namisch) kann so die Oszillationsfrequenz deutlich erhöht werden und ein Ein�uss
auf Cmq+Cmα̇ (falls vorhanden) einfacher nachgewiesen werden. Diese Versuche wer-
den nur mit dem Basic Finner durchgeführt.

6.1.4 Korrekturen

Das Ergebnis des in Abschnitt 3.3 beschriebenen Auswertungsprozesses berück-
sichtigt bereits den Ein�uss der mechanischen Dämpfung. Von dieser wird noch
die modellabhängige aerodynamische Restluftdämpfung δaero,R abgezogen (siehe
Anhang G). Auÿerdem wird der Anteil der Drähte an Cmq + Cmα̇ durch das in
Abschnitt 3.5 beschriebene Modell berechnet und abgezogen. Ebenso muss die in
der Kalibrierung ermittelte Machzahlkorrektur (siehe Abschnitt 2.7) berücksichtigt
werden.

6.1.5 Literaturdaten

Sowohl der Basic Finner als auch der ANSR wurden in der Vergangenheit hinsicht-
lich ihrer aerodynamischen Eigenschaften eingehend untersucht. Neben Frei�ug- und
Windkanaldaten ist eine Vielzahl an numerischen Studien verfügbar. Allerdings befas-
sen sich nur wenige Publikationen mit der Erfassung von Cmq + Cmα̇ bei sub- und
transsonischen Machzahlen.
Dupuis[36] hat eine umfangreiche Serie an Frei�ugversuchen zwischen Mach 0,5 und
4,5 mit dem Basic Finner durchgeführt. Die Genauigkeit wurde durch mehrere Ver-
suche einbeziehende Regressionsanalysen verbessert, allerdings sind die Messunge-
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nauigkeiten im transsonischen Bereich dennoch groÿ. Shantz und Groves[8] haben die
Dämpfungseigenschaften des Basic Finners im Windkanal mittels der Methode der
frei abklingenden Schwingung unternsucht, allerdings nur im Überschall. Diese Daten
eignen sich daher nur als Vergleich für die Versuche bei Mach 1,96. Eine umfangreiche
numerische Studie wurde von Bhagwandin und Sahu[38] durchgeführt. Diese Studie
verwendet die Methode der konstanten erzwungenen Schwingung und vergleicht die
Nickdämpfungskoe�zienten für Machzahlen zwischen 0,5 und 4,5 mit den Daten von
Dupuis, wobei vor allem im Überschall eine sehr gute Übereinstimmung erreicht wird.
Als weitere Vergleichsdaten dient eine Serie an Frei�ugtests, die von Albisser[22] am
ISL durchgeführt wurde. Die Ergebnisse wurden nur teilweise publiziert, werden in
dieser Arbeit jedoch mit Zustimmung der Autorin verwendet.
Der ANSR wurde von Schmidt und Murphy[35] in einem Schieÿkanal umfangreich
vermessen. Die Studie variiert Projektillänge, Schwerpunkt und Machzahl. Die Daten
sind zum Vergleich mit dieser Arbeit allerdings nur bedingt geeignet, da die niedrig-
ste nominelle Machzahl hier bei 1,3 liegt. Die gleichen Autoren haben jedoch in einer
weiteren Studie[54] das hier verwendete ANSR-Modell auch bei sub- und transsoni-
schen Machzahlen vermessen. Neben diesem experimentellen Datensatz sind nume-
rische Daten von Weinacht[41] und DeSpirito[56] verfügbar. Beide verwenden die in
Kapitel 4.2.2 vorgestellte modi�zierte Lunar Coning-Methode, um Nickdämpfungs-
koe�zienten des ANSR im Unter- und Transschall mit dem oben genannten expe-
rimentellen Daten zu vergleichen.

6.2 Basic Finner

Die untersuchten Testfälle für den Basic Finner sind in Tabelle 6.2 aufgelistet. Der
Ein�uss der Vorspannung äuÿert sich in der in der Tabelle aufgeführten Referenzfre-
quenz f0. Dies ist die Frequenz, die sich aus dem Mittelwert aller in den jeweiligen
AV-Tests ermittelten linearen Stei�gkeitsparameter C1 mit f0 =

√
−C1/2π ausrech-

nen lässt. Die tatsächliche Oszillationsfrequenz ist allerdings aufgrund des kubischen
Stei�gkeitskoe�zienten C2 gemäÿ Gleichung 3.32 entsprechend höher.
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Nr. Befestigung Material Mach ptot [bar] f0 [Hz] Anzahl AV-Tests

1 geklemmt Stahl 0,6 2,0 20,3 15

2 geklebt Stahl 0,6 2,0 21,3 10

3 geklemmt Stahl 0,6 2,0 23,2 15

4 geklebt Stahl 0,6 2,0 24,6 10

5 geklebt Aluminium 0,6 2,0 38,2 10

6 geklemmt Stahl 0,8 2,0 24,4 15

7 geklebt Stahl 0,8 2,0 25,8 13

8 geklebt Stahl 0,8 1,5 26,1 10

9 geklebt Stahl 0,8 2,0 27,9 12

10 geklebt Aluminium 0,8 2,0 44,4 10

11 geklebt Stahl 0,9 1,7 25,9 15

12 geklebt Stahl 0,9 1,7 28,2 15

13 geklebt Stahl 0,96 1,7 29,2 12

14 geklebt Stahl 0,99 2,0 30,9 15

15 geklebt Stahl 1,05 2,0 32,0 10

16 geklebt Stahl 1,16 2,3 35,2 15

17 geklebt Aluminium 1,16 2,3 57,2 7

18 geklemmt Stahl 1,28 2,8 35,4 12

19 geklebt Stahl 1,28 2,8 36,2 15

20 geklebt Aluminium 1,28 2,8 60,8 6

21 geklebt Stahl 1,44 3,5 37,8 9

22 geklebt Aluminium 1,96 2,5 42,7 12

Tabelle 6.2: Mit dem Basic Finner untersuchte Testfälle

6.2.1 Cmq + Cmα̇ abhängig von der Machzahl

Die ausgewerteten Ergebnisse für die Summe der Nickdämpfungskoe�zienten sind
für alle Testfälle in Abbildung 6.2 eingetragen. Zusätzlich sind die Resultate der
numerischen Simulationen sowie die Literaturdaten gezeigt.
Der Referenzpunkt für die Momentenkoe�zienten be�ndet sich sechs Kaliber hinter
der Nase. Für das Modell mit den geklemmten Drähten sowie die Literaturdaten aus
[22], [36] und [38] wurde aufgrund der abweichenden Referenzpunktlage Cmq + Cmα̇
mit Hilfe von Gleichung 3.22 umgerechnet. Die hierfür benötigten Werte für Cmα, CZα
und CZq+CZα̇ wurden aus [38] genommen. Als einzige Ausnahme werden im Fall der
ISL-Frei�ugversuche[22] die in diesen Versuchen ermitteltenWerte für Cmα genommen.
Die Ergebnisse der eigenen CFD-Rechnungen sind als 
FLUENT` markiert.
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Abbildung 6.2: Cmq + Cmα̇ abhängig von der Machzahl für den Basic Finner

Zur besseren Sichtbarkeit sind die Daten in Abbildung 6.3 nochmals abgebildet, aller-
dings mit einem reduzierten y-Achsenbereich, ohne Daten oberhalb von Mach 1,5
sowie farblicher Unterscheidung der mit den geklemmten Drähten oder dem Alumi-
niummodell erzielten Ergebnissen. Auÿerdem sind die Fehlerbalken sämtlicher Frei-
�ugmessungen entfernt.
Generell ist eine sehr gute Übereinstimmung der experimentellen Daten mit den bei-
den CFD-Datensätzen erkennbar. Die Frei�ugdaten streuen insbesondere im Trans-
schall deutlich mehr und weisen um eine Gröÿenordnung gröÿere Messungenauigkei-
ten auf. Der Trend eines sich verringernden Dämpfungskoe�zienten bei ansteigender
Machzahl im Unterschall lässt sich in CFD- und Windkanaldaten erkennen. Auch die
Frei�ugdaten deuten einen derartigen Trend an, wenn auch mit stark abweichenden
Zahlenwerten. Das Minimum wird bei Fluent-Rechnungen und Windkanalmessun-
gen bei Mach 0,8 erreicht. Die mit dem Stahlmodell mit geklebter Drahtverbindung
bei Mach 0,9 durchgeführten Messungen erzielen allerdings ein niedrigeres Ergebnis
als die Messungen bei Mach 0,8 mit der gleichen Kon�guration. In den Daten von
Bhagwandin und Sahu[38] liegt das Minimum bei Mach 0,95, allerdings sind hier keine
Daten zwischen Mach 0,77 und 0,95 verfügbar. Sowohl numerische als auch experi-
mentelle Daten zeigen einen klaren Anstieg von Cmq + Cmα̇ zwischen Mach 0,9 und
Mach 1.
Direkt oberhalb des Maximums bei Mach 1,0 erfolgt ein erneuter Abfall, der in den
Windkanaldaten deutlicher ausfällt. In diesem Bereich treten die gröÿten Diskre-
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panzen zwischen Windkanalexperiment und Simulation auf, der Unterschied liegt
jedoch durchgehend unterhalb von 15%. Zudem ist hier die Übereinstimmung mit
den ISL-Frei�ugmessungen sehr gut. Oberhalb von Mach 1,2 ist in allen Datensätzen
ein Anstieg der Nickdämpfungskoe�zienten erkennbar, die Übereinstimmung zwi-
schen CFD und Windkanal ist hier hervorragend. Die einzige Ausnahme bildet der
Messwert bei Mach 1,96, der etwa 10% unterhalb der Simulation von Bhagwandin
und Sahu[38] liegt. Auch in diesem Fall ist die Genauigkeit der Windkanalmessung
gegenüber den Frei�ugmessungen mindestens ebenbürtig.
Zwischen den einzelnen Modellkon�gurationen lassen sich geringfügige Unterschiede
erkennen. Die mit dem Stahlmodell mit geklemmten Drähten erzielten Messergeb-
nisse weisen durchgängig etwas niedrigere Werte auf, was jedoch zu einer sehr guten
Übereinstimmung mit den Fluent-Werten führt. Das Stahlmodell mit den gekleb-
ten Drähten erreicht im Unterschall bessere Übereinstimmung mit den Ergebnissen
von Bhagwandin und Sahu[38]. Die mit dem Aluminiummodell erzielten Messunge-
nauigkeiten sind tendenziell geringer als die der anderen Kon�gurationen.
Die Testfälle, die sich nur durch die Vorspannung oder den statischen Druck unter-
scheiden, weisen nur geringfügige Unterschiede auf. Auf die einzelnen Parameterein-
�üsse wird im nächsten Abschnitt genauer eingegangen.
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Abbildung 6.3: Cmq + Cmα̇ abhängig von der Machzahl für den Basic Finner -
Detailausschnitt
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6.2.2 Parameterein�uss

In Abbildung 6.4 sind die gemessenen Werte von Cmq + Cmα̇ inklusive ihrer Mess-
unsicherheiten über den Referenzfrequenzen f0 für alle Versuche bei Mach 0,8 und
Mach 0,6 aufgetragen. Zusätzlich sind die entsprechenden mittleren Referenzfrequen-
zen f0,SV der jeweiligen SV-Versuche den gleichen Messwerten zugeordnet abgebildet.
Anhand der Lage der Punkte lässt sich der Ein�uss der variierten Versuchsparameter
einschätzen.
Die Punkte 7 und 9 stellen Testfälle dar, die sich nur in der Drahtvorspannung unter-
scheiden (Die Nummerierung richtet sich nach Tabelle 6.2). Die gemessene Vorspan-
nung der vorderen und hinteren Drahtpaare liegt für Testfall 7 bei etwa 25N und für
Testfall 9 bei etwa 50N. Der klare Unterschied der SV-Frequenzen ist zu erwarten.
Da bei gleichbleibender aerodynamischer Last auf dem Draht die Zusatzkraft ∆H
in Drahtrichtung für geringere Vorspannkräfte gröÿer ist (siehe Berechnungen zur
Seilstatik in Anhang F), liegen die mittleren Referenzfrequenzen der AV-Versuche
näher beieinander als die der SV-Versuche. Den Hauptbeitrag zu den höheren AV-
Frequenzen leistet jedoch das aerodynamische Nickmoment Cmα, welches für den
Basic Finner bei dieser Machzahl −34,3 beträgt[38] und somit stabilisierend bezie-
hungsweise frequenzerhöhend wirkt.
Die Testfälle 8 und 9 unterscheiden sich im Totaldruck und damit auch im statischen
Druck der Strömung. Da die gleichen SV-Versuche als Referenz verwendet wurden,
sind die SV-Frequenzen entsprechend identisch. Aufgrund des höheren dynamischen
Druckes q∞ (siehe Tabelle 6.1) erhöht sich für Testfall 9 f0 geringfügig, ansonsten
kann kein Unterschied in den Messergebnissen beobachtet werden.
Der Standardfehler für Testfall 7 ist deutlich gröÿer als für die Testfälle 8 und 9 mit
diesem Modell. Bei Mach 0,6 kann dieser E�ekt ebenso beobachtet werden, hier liegt
für Testfall 2 im Vergleich zu Testfall 4 ebenso ein deutlich höherer Standardfehler
vor. Auch bei Mach 0,9 ist dieser Trend zu beobachten. Bei diesen Versuchen liegt die
Drahtvorspannung bei etwa 25N, was der geringste Wert der gesamten Testkampagne
ist. Für die Testfälle 1 und 3, bei denen am Stahlmodell mit geklemmten Drähten
ebenfalls die Vorspannkräfte variiert wurden, lässt sich dieser E�ekt nicht beobach-
ten. Bei diesen Versuchen beträgt die Vorspannkraft jedoch immer mindestens 30N.
Vermutlich ist unterhalb von 30N die Vorspannkraft zu gering, um die übrigen Frei-
heitsgrade ausreichend zu blockieren. Dies führt zu gröÿeren Bewegungen in diesen
Freiheitsgraden und damit über den Kopplungsterm in Gleichung 3.15 auch zu gröÿe-
ren Abweichungen im Abklingverhalten, was den Messfehler σe erhöht. Ein Ein�uss
auf den Mittelwert von Cmq + Cmα̇ kann allerdings nicht festgestellt werden.
Auÿerdem ist bei den Versuchen mit den geklemmten Drähten Cmq +Cmα̇ im Unter-
schall generell um bis zu 10% niedriger. Eine mögliche Erklärung hierfür ist das
komplexere mechanische Dämpfungsverhalten bei Verwendung dieser Anbringungs-
methode (siehe auch Anhang H).
Für die Testfälle 5 und 10, bei denen das Aluminiummodell verwendet wurde, ist f0
sowie f0,SV aufgrund des niedrigeren Massenträgheitsmoments deutlich erhöht. Eine
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Abhängigkeit der Nickdämpfung von der Frequenz lässt sich anhand dieser Messun-
gen weder im Unterschall noch im Überschall feststellen.
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6.2.3 Gröÿenordnungsvergleich Dämpfungsanteile

Für die Testfälle 4 und 19 aus Tabelle 6.2 (Stahlmodell mit geklebten Drähten
bei Mach 0,6 bzw. 1,28) sind die individuellen Messwerte von δmech und δtot in
Abbildung 6.5 gezeigt. Durch die Daten ist jeweils ein per Regressionsanalyse ermit-
teltes Polynom zweiten Grades gelegt. Hierzu wird der in Abschnitt 3.3.4 für δmech
dargelegte Prozess zu Darstellungszwecken ausnahmsweise auch auf δtot angewandt.
Für die reguläre Auswertung ist dieses Vorgehen jedoch ungeeignet. Der E�ekt
des höheren dynamischen Druckes (0,395 bar gegenüber 1,176 bar) und der höheren
Machzahl ist an dem betragsmäÿig höheren Mittelwert von δtot erkennbar. Die höhere
Streuung bei Mach 1,28 ist eine Folge der erhöhten Turbulenz in der Anströmung,
wodurch verschiedene Störungsbewegungen in allen Freiheitsgraden stärker angefacht
werden. Zur Veranschaulichung sind in Abbildung 6.6 die Anstellwinkelverläufe θ(t)
von zwei einzelnen AV-Tests aus diesen beiden Testfällen dargestellt. Der deutlich
glattere Verlauf sowie die schwächere Dämpfung bei Mach 0,6 sind klar erkennbar.
Anhand eines Vergleiches der mit der Polynomfunktion berechneten Werte δ̃(Θ = 2◦)
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können die Gröÿenordnungen der einzelnen Dämpfungsanteile verglichen werden.
Unter Anwendung von Gleichung 3.21 wird jeder δ̃-Wert in einen für den jeweiligen
Testfall äquivalenten Cmq + Cmα̇-Wert umgerechnet. Hierdurch kann der Anteil
der mechanischen Dämpfung besser eingeschätzt werden. Diese Werte sind für
eine Auswahl an Testfällen in Tabelle 6.3 aufgelistet. Der Anteil der mechanischen
Dämpfung liegt für alle Testfälle klar unter 10%. Auÿerdem ist erkennbar, dass
er bei höheren Machzahlen trotz ähnlicher aerodynamischer Koe�zientenwerte
sinkt. Zwischen den einzelnen Modellkon�gurationen kommt es zu geringfügigen
Unterschieden, das Stahlmodell mit geklemmter Drahtanbringung weist eine etwas
stärkere mechanische Dämpfung auf.
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Testfall δ̃aero(Cmq + Cmα̇)eq δ̃mech(Cmq + Cmα̇)eq

2 (Stahlmodell, geklebt, Mach 0,6) −2,2172 (−325,9) −0,1006 (−15,1)

4 (Stahlmodell, geklebt, Mach 0,6) −2,2171 (−332,7) −0,0791 (−11,9)

19 (Stahlmodell, geklebt, Mach 1,28) −3,576 (−335,5) −0,1006 (−9,6)

3 (Stahlmodell, geklemmt, Mach 0,6) −2,1967 (−356,2) −0,1725 (−26,8)

18 (Stahlmodell, geklemmt, Mach 1,28) −3,4072 (−345,4) −0,1725 (−17,0)

5 (Aluminiummodell, Mach 0,6) −5,8638 (−335,1) −0,1165 (−6,7)

20(Aluminiummodell, Mach 1,28) −9,3246 (−333,1) −0,1220 (−4,4)

Tabelle 6.3: Vergleich der Dämpfungseigenschaften verschiedener Kon�gurationen
des Basic Finners

6.2.4 Komponentenanteil an aerodynamischer Dämpfung

Die Nickdämpfungskoe�zienten lassen sich wie alle aerodynamischen Koe�zienten
auf die Verteilung der Druck- und Scherkräfte auf der Modellober�äche zurückführen.
Daher erlaubt die getrennte Betrachtung von Teilober�ächen in der CFD-Lösung
eine Analyse einzelner Ein�üsse auf das Ergebnis. Für den Basic Finner werden die
Anteile des Kegel-Zylinder-Körpers, der Finnen und der Basis�äche an Cmq + Cmα̇
betrachtet.
Die Teilkoe�zienten sind in Abbildung 6.7 über die Machzahl dargestellt. Der Anteil
der Finnen ist über den gesamten Machzahlbereich etwa doppelt so groÿ wie der
Anteil des Kegel-Zylinder-Körpers. Der Anteil der Basis�äche ist vernachlässigbar.
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Abbildung 6.7: Komponentenanteile an Cmq + Cmα̇ für den Basic Finner

Um Mach 1 herum ist für beide Teilkörper ein lokales Maximum erkennbar, welches
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für die Finnen stärker ausgeprägt ist. Dieses Maximum tritt auch in den experimentel-
len Daten auf, insbesondere durch Testfall 14 bei Mach 0,99. Zum besseren Verständ-
nis dieses Phänomens werden die aerodynamischen Eigenschaften des keilförmigen
Finnenpro�ls des Basic Finners (siehe Abbildung 2.7) mittels 2D-CFD-Simulationen
genauer analysiert. Die Ergebnisse für die Ableitung des Normalkraftkoe�zienten
CZα, die Nickdämpfungskoe�zientensumme Cmq+Cmα̇ sowie die Position des Druck-
punktes cp sind in Abbildung 6.8 gezeigt. Der Referenzpunkt liegt an der Hinterkante
des Pro�ls. Weitergehende Details zu diesen Simulationen und den Ergebnissen be�n-
den sich in Anhang I. Wegen der geringen Komplexität der 2D-Simulationen sind diese
Beobachtungen rein qualitativ, insbesondere Rande�ekte aufgrund der geringen Fin-
nenlänge werden nicht berücksichtigt.
Eine Nickbewegung um den Referenzpunkt des Modells resultiert an der Position der
Finnen primär in eine Translationsbewegung. Bei einem Abstand ∆c zwischen den
Referenzpunkten von Finnenpro�l und Gesamtmodell ist der lokale Anstellwinkel der
Finnen ∆c · q/V∞. Der Ein�uss der von den Koe�zienten CZα und Cmα abhängigen
Kräfte und Momente am Finnenpro�l steigt also mit ∆c. Im Fall von CZα geht ∆c
aufgrund des Hebelarms quadratisch ein, was auch in Gleichung 3.22 zu sehen ist.
Der letzte Term 2

(
∆c
D

)2
CZα übersteigt bei ∆c/D = 4 den ersten Term Cmq + Cmα̇

um den Faktor 32. Daher dominiert der Verlauf von CZα für das Finnenpro�l, der
wie in Abbildung 6.8 zu sehen ebenso ein lokales Maximum um Mach 1 aufweist, den
Verlauf von Cmq + Cmα̇ des Finnenanteils und damit auch des Gesamtmodells. Da
der Druckpunkt cp sich über den relevanten Machzahlbereich nur minimal verschiebt,
ändert auch der Koe�zient Cmα = −CZα · cp den beobachteten Verlauf nicht.
Der in Experiment und Simulation beobachtete Verlauf von Cmq + Cmα̇ über die
Machzahl lässt sich also auf den Verlauf der Ableitung des Normalkraftkoe�zienten
CZα des Finnenpro�ls zurückführen.
Eine tiefergehende Analyse dieser Eigenschaft erfolgt in Anhang I.
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6.2.5 Fazit zum Basic Finner

Mit der evaluierten Methode sind im Unter- und Transschall deutlich präzisere Mes-
sungen als mit Frei�ugversuchen möglich. Wenn die mit der Methode der transien-
ten planaren Schwingung durchgeführten CFD-Simulationen als Referenz verwendet
werden, kann für den Basic Finner im Vergleich zu Frei�ugversuchen eine signi�kante
Verbesserung der Genauigkeit und eine Reduktion der Messungenauigkeit um eine
Gröÿenordnung erreicht werden. Auch im Überschall nahe Mach 2 liefert die Mes-
sung gute Ergebnisse.
Die Variation von Drahtvorspannkraft, statischem Druck oder dem Modellmaterial
(und damit der Oszillationsfrequenz) hat keinen Ein�uss auf Cmq+Cmα̇. Unter gewis-
sen Umständen kann ein geringfügiger Ein�uss der Vorspannkraft auf die Messunge-
nauigkeit σe beobachtet werden.
Das in Experiment und Simulation beobachtete lokale Maximum von Cmq +Cmα̇ bei
Mach 1 kann auf die Eigenschaften des verwendeten Finnenpro�ls im Transschall
zurückgeführt werden.

6.3 ANSR

Die mit dem ANSR untersuchten Testfälle sind in Tabelle 6.4 aufgelistet. Anders
als beim Basic Finner sind hier alle Modelle aus Stahl, auch liegt der Schwerpunkt
ausnahmslos im Momentenreferenzpunkt 4,04 Kaliber hinter der Modellspitze. Dafür
unterscheiden sich einige Testfälle in dem für die vorderen und hinteren Drahtpaare
verwendeten Drahtdurchmesser, welcher als Dwire in der Tabelle angegeben ist.
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Nr. Befestigung Mach ptot [bar] f0 [Hz] Dwire [mm] Anzahl AV-Tests

1 geklebt 0,6 2,0 20,6 0,3 8

2 geklebt 0,6 2,0 21,4 0,5 8

3 geklemmt 0,6 2,0 22,4 0,5 10

4 geklebt 0,6 2,0 23,5 0,3 9

5 geklemmt 0,6 2,0 24,6 0,5 10

6 geklebt 0,6 2,0 25,1 0,5 10

7 geklebt 0,6 2,0 27,0 0,9 10

8 geklebt 0,6 2,0 29,3 0,5 8

9 geklebt 0,6 2,0 32,0 0,9 10

10 geklebt 0,8 2,0 19,5 0,3 8

11 geklebt 0,8 2,0 22,7 0,5 12

12 geklemmt 0,8 2,0 23,4 0,5 10

13 geklebt 0,8 2,0 23,8 0,3 8

14 geklemmt 0,8 2,0 24,4 0,5 10

15 geklemmt 0,8 1,5 25,2 0,5 8

16 geklebt 0,8 2,0 25,9 0,5 8

17 geklebt 0,8 2,0 29,1 0,9 10

18 geklebt 0,8 2,0 29,7 0,5 8

19 geklebt 0,8 2,0 32,7 0,9 8

20 geklebt 0,9 1,7 19,8 0,3 8

21 geklebt 0,9 1,7 22,8 0,5 8

22 geklebt 0,9 1,7 23,6 0,3 5

23 geklemmt 0,9 1,7 24,9 0,5 8

24 geklebt 0,9 1,7 26,1 0,5 7

25 geklebt 0,9 1,7 29,7 0,5 8

26 geklebt 0,9 1,7 29,7 0,9 10

27 geklebt 0,9 1,7 33,2 0,9 8

28 geklebt 0,96 1,7 23,9 0,5 10

29 geklebt 0,99 2,0 24,1 0,5 10

30 geklebt 1,05 2,0 24,8 0,5 8

31 geklebt 1,16 2,3 25,0 0,5 8

32 geklebt 1,28 2,8 24,1 0,5 7

33 geklemmt 1,28 2,8 24,9 0,5 10

34 geklemmt 1,37 3,5 25,2 0,5 5

35 geklebt 1,96 2,5 21,2 0,5 10

Tabelle 6.4: Mit dem ANSR untersuchte Testfälle
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6.3.1 Cmq + Cmα̇ abhängig von der Machzahl

Die Ergebnisse für die Summe der Nickdämpfungskoe�zienten sind für alle Testfälle
in Abbildung 6.9 eingetragen. Zusätzlich sind die Resultate der numerischen Simu-
lationen sowie Literaturdaten gezeigt.
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Abbildung 6.9: Cmq + Cmα̇ abhängig von der Machzahl für den ANSR

Ähnlich dem Basic Finner sinkt auch beim ANSR im Unterschall Cmq + Cmα̇ mit
ansteigender Machzahl kontinuierlich ab. Die Dämpfung ist aufgrund der nicht vor-
handenen Finnen deutlich schwächer als beim Basic Finner. Bei Mach 0,96 tritt
ein lokales Maximum auf, anders als beim Basic Finner ist im Überschall in allen
Datensätzen allerdings ein kontinuierliches Absinken der Nickdämpfungskoe�zien-
ten sichtbar. Die Übereinstimmung der Windkanalmessungen mit sämtlichen nume-
rischen Simulationen ist unterhalb von Mach 1 sehr gut. Oberhalb davon liegen die
Messergebnisse unterhalb der meisten Simulationsergebnisse. Auÿerdem fallen die
Unterschiede zwischen geklemmter und geklebter Drahtanbringung auf.
Beide in dieser Arbeit angewandten CFD-Methoden bilden den Trend und die Grö-
ÿenordnung gut ab. Die modi�zierte Lunar Coning-Methode führt oberhalb von
Mach 0,6 zu leicht erhöhten Ergebnissen im Vergleich zur Methode der konstanten
erzwungenen Schwingung. Der Unterschied zwischen den beiden Vorgehensweisen
liegt über die gesamte betrachtete Machzahlspanne bei etwa 10%.
Die Messung bei Mach 1,96 (Testfall 35) ist in der Abbildung nicht gezeigt. Die
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Diskrepanz zwischen Messung und Simulation ist bei dieser Strömungsgeschwindig-
keit deutlich gröÿer. Dem experimentellen Wert Cmq + Cmα̇ = −78,4 (σe = 3,8)
steht ein Simulationsergebnis (Transiente planare Schwingung) von −61,1 gegen-
über. Frei�ugmessungen[35] bestätigen das CFD-Ergebnis. Diese Di�erenz ist absolut
etwas geringer als beim Basic Finner bei Mach 1,96, aber von gleicher Gröÿenord-
nung. Dies deutet darauf hin, dass sie sich auf den Ein�uss der Drähte zurückführen
lässt. Der in der numerischen Simulation mit Drähten festgestellte Unterschied (siehe
Abschnitt 6.3.4) ist jedoch deutlich geringer. Die verwendete transsonische Mess-
strecke des ISL-Windkanals ist allerdings nicht für diesen Machzahlbereich geeignet.
Der Grund hierfür sind die perforierten Wände in Kombination mit der Absaugung,
die Störungen in der Anströmung verursachen können.

6.3.2 Parameterein�uss

In Abbildung 6.10 sind analog zu Abbildung 6.4 die ermittelten Werte für Cmq+Cmα̇
bei Mach 0,8 über den Referenzfrequenzen f0 und f0,SV gezeigt. Die mit der geklemm-
ten Drahtverbindung ermittelten Daten werden hier nicht berücksichtigt.
Im Vergleich zum Basic Finner fällt auf, dass der Abstand zwischen AV- und SV-
Frequenzen geringer ausfällt. Viele der Frequenzen sind nahezu identisch, im Gegen-
satz zum Basic Finner liegen in einigen Fällen die SV-Frequenzen auch über den
AV-Frequenzen. Der Hauptgrund hierfür ist die Ableitung des Nickmomentenkoe�-
zienten Cmα, die beim ANSR einen (destabilisierenden) positiven Wert hat und somit
die Oszillationsfrequenz verringert. Mit dem frequenzerhöhenden E�ekt der durch die
Anströmung hervorgerufenen zusätzlichen Drahtspannung (siehe Anhang F) kann
sich dann eine nahezu unveränderte Frequenz ergeben. Da diese Zusatzkraft bei
geringeren Vorspannkräften höhere Werte annimmt, lässt sich insbesondere für die
Testfälle mit Dwire = 0,5mm bei niedrigem f0,SV eine klare Erhöhung der Frequenz
beobachten, während bei hohem f0,SV die Frequenzverschiebung minimal ist. Die Dif-
ferenz der beiden Referenzfrequenzen im Falle der anderen Drahtdurchmesser belegt
die Abhängigkeit der Zusatzkraft von Dwire.
Eine Abhängigkeit von Cmq + Cmα̇ von der Referenzfrequenz lässt sich für keine der
drei betrachteten Modellkon�gurationen beobachten. Die bei den sich nur in der Vor-
spannung unterscheidenden Testfällen beobachteten Di�erenzen liegen alle im Bereich
des Messfehlers. Allerdings ist der untersuchte Frequenzbereich limitiert.
Aufgrund der im Vergleich zum Basic Finner um eine Gröÿenordnung schwächeren
Dämpfung des ANSR hat der Anteil der Drähte an Cmq + Cmα̇ einen gröÿeren Ein-
�uss. Durch das in Abschnitt 3.5 beschrieben Drahtdämpfungsmodell können die
durch diesen E�ekt hervor gerufenen Abweichungen jedoch korrigiert werden. Die
Datenpunkte in Abbildung 6.10 liegen alle innerhalb der berechneten Messungenau-
igkeit σe. Zum Vergleich sind die Auswertungsergebnisse der gleichen Testfälle ohne
Drahtdämpfungskorrektur gezeigt. Für einen Drahtdurchmesser von 0,5mm macht
die Korrektur weniger als 10% von Cmq + Cmα̇ aus. Bei Mach 0,6 können ähnliche
Verhältnisse beobachtet werden. Wie in Abbildung 6.9 erkennbar kann das Modell
bei Mach 0,9 jedoch nicht mehr den Ein�uss der 0,9mm-Drahtseile korrekt erfas-



6.3. ANSR 111

sen. Eine mögliche Erklärung hierfür wäre ein stärkerer Ein�uss als in der Litera-
tur vermutet[70, 81, 82] von geringen Reynoldszahlen auf den Widerstandskoe�zienten
CD,Zyl eines quer angeströmten Zylinders in diesem Machzahlbereich.
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Abbildung 6.10: Cmq + Cmα̇ mit und ohne Drahtkorrektur in Abhängigkeit von
der Referenzfrequenz f0 bei Mach 0,8, mit zugehörigem f0 der entsprechenden SV-
Versuche

6.3.3 Mechanisches Dämpfungsverhalten

In Abbildung 6.9 ist erkennbar, dass die Messwerte, für die das Modell mit geklemmter
Drahtanbringung benutzt wurde, durchgehend etwas höher liegen als andere Mess-
sowie Referenzwerte bei den entsprechenden Machzahlen. Die Testfälle, bei denen
die 0,9mm-Drahtseile verwendet wurden, weisen wiederum deutlich gröÿere Fehler-
werte als andere Messungen auf (siehe Abbildung 6.10). Beide Kon�gurationen weisen
ein komplexeres mechanisches Dämpfungsverhalten auf, das mit dem durch Glei-
chung 3.42 beschriebenen Zwei-Koe�zienten-Modell nicht erfasst werden kann. Eine
Regression über einen beschränkten Abschnitt mit der erweiterten Modellgleichung

δ̃mech,mod (Θ) = α̃ + β̃Θ+ γ̃Θ2 (6.2)

führt zu akzeptablen Ergebnissen und wird für die Auswertung dieser Versuche
verwendet. Dennoch genügt das beobachtete Dämpfungsverhalten nicht den in
Abschnitt 2.2.1 formulierten Anforderungen. Aus diesem Grund wurden die Versuche
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mit der geklemmten Drahtanbringung nach den ersten Ergebnissen eingestellt.
Die Nachteile bei der Verwendung von Drahtseilen sind aus Prototypenversuchen
bekannt (siehe Abschnitt 2.2.3). Diese Versuche wurden zur Bewertung des Draht-
dämpfungsmodells durchgeführt, wobei der Charakter einer Kompromisslösung in
Kauf genommen wurde. Die deutlich stärkere mechanische Dämpfung sowie die kom-
plexere Dämpfungscharakteristik dieser Kon�guration werden von der inneren Dämp-
fung der Drahtseile verursacht. Wegen diesen Eigenschaften sind Drahtseile zur Ver-
wendung mit dem entworfenen Versuchsaufbau generell schlechter geeignet als Feder-
stahldrähte.
Eine genauere Analyse der Dämpfungscharakteristik der verschiedenen Kon�guratio-
nen erfolgt in Anhang H.
Zusammenfassend sind in Tabelle 6.5 die aerodynamischen und mechanischen Dämp-
fungsanteile sowie ihre äquivalenten Nickdämpfungskoe�zienten (Cmq + Cmα̇)eq für
eine Auswahl an Testfällen aufgelistet. Hier ist erneut zu sehen, dass für die beiden
Kon�gurationen mit komplexerem Dämpfungsverhalten auch der Anteil von δmech
an δtot steigt. Im Fall der geklemmten Drahtverbindung macht δmech etwa 65% der
Gesamtdämpfung aus, wenn Drahtseile verwendet werden steigt dieser Anteil auf
über 75%. Für die geklebte Drahtverbindung liegt der Anteil im Gegensatz dazu
unter 20%. Die äquivalenten Werte für Cmq + Cmα̇ liegen in diesem Fall auf einem
ähnlichen Niveau wie beim Basic Finner, wie der Vergleich mit Tabelle 6.3 zeigt.

Testfall δ̃aero(Cmq + Cmα̇)eq δ̃mech(Cmq + Cmα̇)eq

2 (geklebt, Mach 0,6) -0,5955 (-30,338) -0,1165 (-6,43)

32 (geklebt, Mach 1,28) -1,7597 (-61,503) -0,1165 (-4,143)

3 (geklemmt, niedriges f0) -0,4303 (-24,062) -0,8109 (-45,339)

5 (geklemmt, hohes f0) -0,4079 (-22,81) -0,6581 (-36,795)

7 (geklebt, Dwire =0,9mm) -0,5955 (-33,299) -2,0121 (-112,504)

Tabelle 6.5: Vergleich der Dämpfungseigenschaften verschiedener Kon�gurationen
des ANSR

6.3.4 Evaluation des Drahtdämpfungsmodells mittels CFD

Um den Ein�uss der Drähte auf die Modellumströmung sowie auf die Messwerte zu
analysieren, werden in Kapitel 5 Vergleichssimulationen bei ausgewählten Machzah-
len durchgeführt. Cmq +Cmα̇ kann anhand dieser Simulationen für den Modellkörper
alleine sowie für die mitbewegten Drähte ermittelt werden. In Tabelle 6.6 werden die
entsprechenden Ergebnisse mit den Simulationen des freien ANSR-Modells (Methode
der transienten planaren Schwingung) sowie den mit dem Drahtdämpfungsmodell
(siehe Abschnitt 3.5) berechneten Werten verglichen. Für Letztere sind die Modell-
parameter an die Simulation angepasst (kürzere Drahtlänge, keine Kraftaufnahme
an der Wand).
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Cmq + Cmα̇

Modell Draht

Mach Mit Drähten Ohne Drähte CFD Theoretisch

0,8 -36,0 -35,6 -1,15

0,95 -37,4 -40,2 -1,53 -1,3

1,23 -52,5 -53,0 -2,04 -1,3

2,0 -62,6 -61,1 -1,85 -1,44

Tabelle 6.6: Vergleich von CFD-Ergebnissen des ANSR mit und ohne Drähte

Bei Mach 0,8 tritt in der Simulation in der Nachlaufströmung der Drähte eine
Wirbelstraÿe auf. Die Ober�ächenkräfte oszillieren entsprechend stark, so dass eine
Auswertung der Nickdämpfungskoe�zienten wie in Abschnitt 4.2.1 beschrieben an
den Drähten nicht möglich ist.
Die numerischen Werte deuten auf eine stärkere Wirkung der Drahtdämpfung hin als
vom theoretischen Modell vorhergesagt. Die CFD-Werte sind zwischen 15% und 60%
gröÿer. Der Unterschied kann teilweise durch die im Modell nicht berücksichtigten
mittleren Drähte erklärt werden, die ca. 15% des mittels CFD berechneten Anteils
ausmachen. Durch das einfache Modell ist dieser Unterschied zu erwarten und kann
ebenfalls auf den in Abschnitt 6.3.2 vermuteten Reynoldszahlein�uss zurückgeführt
werden.
Die auf den Modellkörper beschränkten Dämpfungskoe�zienten stimmen bei
Mach 0,8, 1,23 und 2,0 sehr gut überein. Bei Mach 0,95 zeigt sich durch den
Drahtein�uss ein geringfügiger Anstieg, der auch in Abbildung 6.9 in den experi-
mentellen Ergebnissen angedeutet ist. Der Unterschied hat allerdings eine ähnliche
Gröÿenordnung wie die Messungenauigkeit σe.

6.3.5 Fazit zum ANSR

Für den ANSR ist die Übereinstimmung zwischen Messergebnissen, CFD-
Rechnungen und Literaturdaten unterhalb von Mach 1,0 sehr gut. Im niedrigen Über-
schall tritt eine Abweichung von maximal 20% auf. Dies entspricht dem Unterschied
zwischen den mit der Methode der transienten planaren Schwingung und der modi-
�zierten Lunar Coning-Methode erzielten CFD-Ergebnissen.
Der Drahtdurchmesser Dwire hat einen geringfügigen Ein�uss auf Cmq + Cmα̇, wel-
cher durch das in Abschnitt 3.5 vorgestellte Modell gut erfasst wird. Eine Variation
der Vorspannkraft oder des dynamischen Druckes hat wie beim Basic Finner keinen
Ein�uss auf das Messergebnis.
Die Verwendung von Stahlseilen oder der geklemmten Drahtanbringungsmethode
führt gegenüber der Kombination aus Stahldrähten und Klebung zu einem kom-
plexeren mechanischen Dämpfungsverhalten über Θ, welches durch Gleichung 3.11
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nicht beschrieben werden kann. Die mit der letztgenannten Kon�guration erzielten
Ergebnisse sind daher für beide Modelle als qualitativ besser zu betrachten.



Kapitel 7

Zusammenfassung

Das Ziel dieser Arbeit war die Entwicklung einer experimentellen Messmethode zur
Bestimmung der Nickdämpfungskoe�zientensumme Cmq + Cmα̇, die für Projektil-
geometrien bei transsonischen Machzahlen zu einer signi�kanten Verbesserung der
Genauigkeit gegenüber etablierten Methoden führt. Zu diesem Zweck wurden in einer
eingehenden Literaturrecherche existierende Methoden analysiert. Als vielverspre-
chendster Ansatz wurde eine Drahtaufhängung identi�ziert, welche die frei abklin-
gende Nickschwingung eines Modells erlaubt.
Zur Realisierung des Konzeptes wurden die Anforderungen an die Konstruktion auf-
gestellt und entsprechende Lösungen identi�ziert, die die Integration des Aufbaus in
die transsonische Teststrecke des trisonischen Windkanals des ISL ermöglichen. Die
Nickbewegung wurde unter Verwendung einer Hochgeschwindigkeitskamera gemes-
sen.
Ausgehend von den vollständigen Bewegungsgleichungen des im Windkanal aufge-
hängten Modells wurde ein Auswertungsalgorithmus hergeleitet, der auf der Gewin-
nung einer groÿen Zahl an individuellen Messwerten mittels des logarithmischen
Dekrements beruht. Mit einer hinreichenden Zahl an Wiederholungsmessungen und
geeigneten vereinfachenden Annahmen konnte ein statistischer Prozess angewandt
werden, durch den ein gewichteter Mittelwert sowie dessen Standardabweichung
berechnet werden können.
In einer umfangreichen Testkampagne wurde Cmq + Cmα̇ für zwei Referenzmodelle
� den Basic Finner und den ANSR � für Machzahlen von 0,6 bis 2,0 bestimmt.
Das Hauptaugenmerk lag hierbei auf dem transsonischen und niedrigen supersoni-
schen Bereich. Als weitere Parameter wurden der dynamische Druck, die Drahtvor-
spannung, die Schwerpunktlage, die Modellmasse und die Anbringungsmethode der
Drähte am Modell variiert. Ein analytisches Modell zur Berechnung des Drahtanteils
an den Nickdämpfungskoe�zienten wurde aufgestellt und durch Variation des Draht-
durchmessers veri�ziert.
Die Messergebnisse wurden für beide Modelle mit numerischen und experimentellen
Resultaten aus der Literatur verglichen. Auÿerdem wurden CFD-Simulationen mit-
tels der Methode der transienten planaren Schwingung und einer modi�zierten Lunar
Coning-Methode durchgeführt, um zusätzliche Referenzwerte zu erhalten. Die ent-
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sprechenden Netz- und Parameterabhängigkeitsstudien waren ein Teil dieser Arbei-
ten.
Zudem wurde der Ein�uss der Drähte auf Modellumströmung und Messergebnisse
untersucht. Durch Simulationen, die den ANSR und die das Modell haltenden
Drähte einbeziehen, konnte das analytische Drahtdämpfungsmodell überprüft wer-
den. Zusätzlich wurden auf die Drähte zurückgehende Strömungsphänomene sichtbar
gemacht. Durch den Vergleich mit Schlierenaufnahmen, PSP-Messungen und Ölan-
strichbildern wurden die Beobachtungen eingehend analysiert.
Mit der neu entwickelten Messmethode wurde eine klare Verbesserung gegenüber
anderen experimentellen Messmethoden wie Frei�ugversuchen erreicht. Im Vergleich
mit CFD-Simulationen wurde eine sehr gute Übereinstimmung erzielt, die Messunge-
nauigkeit konnte im Vergleich zu Frei�ugversuchen um eine Gröÿenordnung reduziert
werden. Die im Windkanal kontrollierbare und konstante Machzahl erlaubte zudem
eine präzise Messung der Nickdämpfungskoe�zienten im Transschall. So konnte für
den Basic Finner nach Kenntnis des Autors erstmals ein in der direkten Umgebung
von Mach 1 auftretendes lokales Maximum von Cmq +Cmα̇ experimentell nachgewie-
sen und erklärt werden. Neben der verbesserten Präzision besteht auch abhängig vom
verwendeten Windkanal das Potenzial eines klaren Kostenvorteils gegenüber anderen
experimentellen Methoden.
Über diese Arbeit hinausgehende sinnvolle weiterführende Schritte sind:

� Die Aufhängungsgeometrie ist auf schlanke Körper ausgelegt, wie sie bei nahezu
allen Projektilen auftreten. Die Bestimmung der Nickdämpfungskoe�zienten
von Wiedereintrittskörpern im Transschall ist ebenso ein in der Literatur häu-
�g untersuchter Fall. Aufgrund der stark abweichenden Geometrie wäre hierzu
jedoch eine Anpassung der Aufhängungsgeometrie nötig.

� Der in dieser Arbeit verwendete Aufbau wurde für eine transsonische Mess-
strecke konstruiert. Ein modi�zierter Aufbau für einen supersonischen Wind-
kanal (mit glatten Wänden) würde die Evaluation der Methode im Überschall
ermöglichen.

� In den letzten Jahren ist das Interesse an den Flugeigenschaften von Projek-
tilen bei hohen Anstellwinkeln von über 20◦ gestiegen. In diesem Zusammen-
hang wäre auch eine Messung von Cmq + Cmα̇ im Windkanal interessant. Eine
notwendige konstruktive Anpassung des in dieser Arbeit verwendeten Aufbaus
ist möglich, benötigt jedoch umfassende Fertigungsarbeiten. Zudem wären ver-
mutlich Anpassungen am Auslenkungsmechanismus notwendig. Das verwendete
Auswertungsverfahren kann jedoch mit minimalen Anpassungen bei beliebigen
Anstellwinkeln verwendet werden.

� Durch die Konstruktion von zwei Modellen mit identischer Geometrie, aber
unterschiedlichen Schwerpunkten könnte die Summe der Nickdämpfungkraftko-
e�zienten CZq + CZα̇ unter Anwendung von Gleichung 3.22 indirekt bestimmt
werden.
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Anhang A

Kalibrierungsdaten

In Abbildung A.1 sind die Daten aus Kalibrierungsversuchen sowie PIV-
Referenzversuchen zusammen gefasst. Für jede kalibrierte Machzahl sind die
Messwerte Ma1 und Ma2 sowie sämtliche auf den Wanddruckmessungen basierende
Werte Mawand,i gezeigt. Um Störungsein�üsse an den Fenstereinsätzen sowie Verfäl-
schungen durch die absaugungsinduzierte Beschleunigung am Teststreckeneingang[42]

bei Arbeitspunkten oberhalb von Mach 1 zu vermeiden, gehen in die Berechnung der
Machzahlkorrektur nur die Werte von Mawand,i ein, die zwischen x = 150mm und
x = 650mm vor dem Koordinatenursprung gemessen wurden.
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Abbildung A.1: Kalibrierungsdaten auf Basis von Sondenmessungen und Wand-
druckmessungen im Anströmbereich



Anhang B

Interpolierte Arbeitspunkte

Da bei Machzahlen nahe Mach 1 keine sinnvollen Sondenmessungen möglich sind,
wird die Machzahlkorrektur ∆Mac für Arbeitspunkte bei Mach 0,99 und Mach 1,05
interpoliert. Die Wanddruckmessungen im Anströmbereich sind für diese Machzahlen
in Abbildung B.1 mit und ohne Modell gezeigt.
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Abbildung B.1: Vergleich von Wanddruckmessungen mit und ohne Modell bei
Mach 0,99 und 1,05
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Anhang C

Bewegungsgleichungen am starren

Körper

In diesem Abschnitt sind folgende Ergänzungen zu den Bewegungsgleichungen in
Abschnitt 3.1 zusammen gefasst:

� Die Herleitung der Bewegungsgleichungen 3.3 im körperfesten System ausge-
hend von den Bewegungsgleichungen 3.1 im Inertialsystem.

� Die Beziehung zwischen den Lagewinkeln ϕ, θ, ψ und den Rotationsraten p, q, r.

� Die Berechnung der externen mechanischen Kräfte und Momente (Drahtkräfte).

� Die Umformung der Bewegungsgleichungen in eine Form geeignet für ein expli-
zites Lösungsverfahren.

C.1 Herleitung der Bewegungsgleichungen

Die Bewegungsgleichungen im Inertialsystem I sind

−→
F = m−̈→rS
−→
M = II

−̇→ω .
(C.1)

Sämtliche Ableitungen müssen im Inertialsystem vorgenommen werden. Im körper-
festen System B erhält man dann die Newton-Euler-Gleichungen[83]

−→
F = m−̈→rS
−→
M = I−̇→ω +−→ω × I−→ω

(C.2)

mit I = IS dem Massenträgheitstensor mit Bezug auf den Schwerpunkt.
Für den Fall, dass der Ursprung des körperfesten Systems P nicht der Schwerpunkt
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S ist, ändern sich die Bewegungsgleichungen zu
−→
F = m−̈→rP −m−→c × −̇→ω +m−→ω × (−→ω ×−→c )
−→
M = m−→c × −̈→rP + IS

−̇→ω −m−→c ×
(−→c × −̇→ω

)
+m−→c × (−→ω × (−→ω ×−→c )) +−→ω × IS

−→ω
(C.3)

mit −→c = −→rS −−→rP . Im weiteren Verlauf werden die für diese Arbeit relevanten Verein-
fachungen angewandt, d.h. für den Verschiebungsvektor −→c gilt:

−→c = (∆c, 0, 0)T (C.4)

und für den Trägheitstensor IS gilt

IS =

Ixx 0 0

0 Iyy 0

0 0 Izz

 (C.5)

und aus Symmetriegründen

Iyy = Izz. (C.6)

Die ausgeschriebenen Bewegungsgleichungen sind dann

−→
F = m

ẍPÿP
z̈P

−m

 0

−ṙ∆c
q̇∆c

+m

− (q2 + r2)∆c

pq∆c

pr∆c


−→
M = m

 0

−z̈P∆c
ÿP∆c

+

IxxṗIyy q̇

Izz ṙ

+m

 0

q̇∆c2

ṙ∆c2


+

 0

(Ixx − Izz) pr

(Iyy − Ixx) pq

+m

 0

−pr∆c2
pq∆c2



(C.7)

wobei die Trägheitsmomente sich hier noch auf den Schwerpunkt beziehen. Der dritte
und der fünfte Term der Momentengleichungen in C.7 können unter Anwendung des
Steinerschen Verschiebungssatzes und der Vereinfachungen C.4 und C.5 eliminiert
werden. Wenn sich die Trägheitsmomente auf das körperfeste Koordinatensystem
mit Ursprung im Punkt P beziehen, vereinfacht sich das Gleichungssystem C.7 zu

−→
F =m

ẍPÿP
z̈P

−m

 0

−ṙ∆c
q̇∆c

+m

− (q2 + r2)∆c

pq∆c

pr∆c


−→
M =m

 0

−z̈P∆c
ÿP∆c

+

IxxṗIyy q̇

Iyyṙ

+

 0

(Ixx − Iyy) pr

(Iyy − Ixx) pq


(C.8)



C.2. Beziehung zwischen Lagewinkeln und Rotationsraten 131

für den Fall, dass der Referenzpunkt im Schwerpunkt liegt, gilt ∆c = 0 und C.8
vereinfacht sich zu C.2.

C.2 Beziehung zwischen Lagewinkeln und Rotati-
onsraten

Die Lagewinkel ϕ, θ und ψ beschreiben den Roll-, Nick- und Gierwinkel des Modells
(Tait-Bryan-Winkel). Ihre Ableitungen hängen mit der Roll-, Nick- und Gierrate p,
q und r folgendermaÿen zusammen[84]:

p = ϕ̇− ψ̇ sin θ

q = θ̇ cosϕ+ ψ̇ cos θ sinϕ

r = − θ̇ sinϕ+ ψ̇ cos θ cosϕ

(C.9)

Alternativ können diese Gleichungen auch umformuliert werden:

ϕ̇ = p+ tan θ (q sinϕ+ r cosϕ)

θ̇ = q cosϕ− r sinϕ

ψ̇ =
1

cos θ
(q sinϕ+ r cosϕ)

(C.10)

C.3 Mechanische Kräfte und Momente

Die mechanischen Kräfte und Momente haben ihren Ursprung in der Vorspannkraft
der Drähte und ihrer Änderung abhängig von Position und Lage des Modells. Das
Vorgehen zur Berechnung der Kräfte und Momente Ki in Gleichung 3.8 wird hier
erläutert.
Die Parameter des mechanischen Modells sind neben den Materialparametern der
Drähte (E-Modul E und Querschnitts�äche A = πD2/4) die Vorspannkräfte FV ,
die Wandanbringungspunkte

−→
PW und die Modellanbringungspunkte

−→
PM . Hier ist zu

beachten, dass
−→
PW im Inertialsystem I gegeben ist (

−→
PW

I), während
−→
PM im körper-

festen System B gegeben ist (
−→
PM

B). Das Vorgehen bei der Berechnung zielt darauf
ab, die Drahtlänge abhängig von der momentanen Modellposition zu bestimmen und
daraus aus dem Hookeschen Gesetz F = EAϵ die aktuelle Drahtkraft zu berechnen.
Die am Modell angreifenden Kräfte und Momente werden für jeden Draht einzeln
berechnet und anschlieÿend aufsummiert.
Als zusätzlicher Parameter muss zunächst die Nulllänge L0 des entspannten Drahtes
berechnet werden, da die geometrische Länge L in der Ruhelage sich auf den bereits
vorgespannten Draht bezieht. In der Ruhelage sind das körperfeste Koordinatensys-
tem und das Inertialsystem nahezu identisch, daher ist keine Transformation nötig
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und es gilt
−→
PM

B ≈ −→
PM

I . Die Nulllänge ist dann:

L0 =

∣∣∣−→PWI −−→
PM

B
∣∣∣

1 + FV

EA

(C.11)

Als Vorzeichenkonvention wird festgelegt, dass alle Kraft- und Längenvektoren vom
Modell weg positiv sind.
Die momentanen mechanischen Kräfte werden abhängig von der aktuellen Position
und Lage durch folgendes Vorgehen berechnet:

� Momentane Länge und Richtung berechnen:

�
−→
PM

B in Inertialsystem transformieren:

−→
PM

I = MIB
−→
PM

B +
−−→
∆xt (C.12)

mit dem Translationsvektor
−−→
∆xt = (∆x,∆y,∆z)T und der Rotationsma-

trix MIB. MIB kann aus den elementaren Drehmatrizen Rϕ, Rθ und Rψ

unter Berücksichtigung der Drehreihenfolge berechnet werden:

Rϕ ·Rθ ·Rψ =

1 0 0

0 cosϕ − sinϕ

0 sinϕ cosϕ

 ·

 cos θ 0 sin θ

0 1 0

− sin θ 0 cos θ


·

cosψ − sinψ 0

sinψ cosψ 0

0 0 1


= MIB

(C.13)

� Im Inertialsystem aktuellen Längenvektor ausrechnen:

−→
L I =

−→
PW

I −−→
PM

I (C.14)

� Längenvektor in körperfestes System transformieren:

−→
L B = MIB

T · −→L I (C.15)

� Aktuelle Kraft berechnen:

F = EA


∣∣∣−→L B

∣∣∣
L0

− 1

 (C.16)
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� Aktuellen Kraft- und Momentenvektor berechnen:

−→
F B =F ·

−→
L B∣∣∣−→L B

∣∣∣
−→
MB =

−→
PM

B ×−→
F B

(C.17)

Im letzten Schritt müssen die Kraft- und Momentenvektoren der einzelnen Drähte
noch für N Drähte aufsummiert werden:

−→
FM =

KX

KY

KZ

 =
N∑
i=1

−→
F B
i

−−→
MM =

Kl

Km

Kn

 =
N∑
i=1

−→
MB

i

(C.18)

C.4 Explizite Formulierung der Bewegungsgleichun-
gen

Für die numerische Lösung mit einem expliziten Lösungsverfahren (zum Beispiel ein
Runge-Kutta-Verfahren) muss das Gleichungssystem C.8 in die Form −̇→x = f (−→x , t)
gebracht werden. Durch Umformung ergibt sich dann das folgende System aus sechs
Gleichungen:

ẍP =
Fx
m

−∆c
(
q2 + r2

)
ÿP =

Fy −Mz
m∆c
Iyy

m− m2∆c2

Iyy

− pq
∆c Ixx

Iyy

1− m∆c2

Iyy

z̈P =
Fz +My

m∆c
Iyy

m− m2∆c2

Iyy

− pr
∆c Ixx

Iyy

1− m∆c2

Iyy

ṗ =
Mx

Ixx

q̇ =
My +∆cFz
Iyy −m∆c2

+ pr

(
1− Ixx

Iyy −m∆c2

)
ṙ =

Mz −∆cFy
Iyy −m∆c2

− pq

(
1− Ixx

Iyy −m∆c2

)

(C.19)
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Anhang D

Modi�zierte Auswertung für

Amplitudenabhängiges Cmq + Cmα̇

Der in Kapitel 3 beschriebene Auswertungsansatz geht von einer über die Amplitude
konstanten Nickdämpfungskoe�zientensumme aus. Für die verwendeten Modelle und
den betrachteten Anstellwinkelbereich wird kein signi�kanter Ein�uss erwartet[5, 85].
Für Projektile liegen nur wenige experimentelle Untersuchungen vor, die die Nick-
dämpfungskoe�zienten bei höheren Anstellwinkeln untersuchen. McCoy[86] konnte
im Unterschall für ein drallstabilisiertes Projektil mit L/D = 3,61 den anstellwin-
kelabhängigen Anteil (Cmq + Cmα̇)2 bestimmen. Im Falle des Basic Finners konnten
Shantz und Groves[8] eine signi�kante Anstellwinkelabhängigkeit erst ab Anstellwin-
keln von über 10◦ und Machzahlen oberhalb von 2,0 feststellen. DeSpirito[72] zeigt
einen Anstellwinkelein�uss ab 20◦ für ein drallstabilisiertes Projektil.
Dennoch soll der Auswertungsalgorithmus erweitert werden, um eventuell vorhan-
dene Abhängigkeiten quanti�zieren zu können.
Aufgrund der aerodynamischen Symmetrie[75] hat ein anstellwinkelabhängiger
Abklingkoe�zient die Form

δaero (Θ) = δaero,0 + δaero,2Θ
2. (D.1)

Für δaero,2 ̸= 0 ist dann eine Korrelation zwischen δaero und Θ2 vorhanden. Der
Stichprobenkorrelationskoe�zient nach Pearson[66] ist de�niert als

rxy =

∑n
i=1(xi − x̄)(yi − ȳ)√∑n

i=1(xi − x̄)2
√∑n

i=1(yi − ȳ)2
. (D.2)

Im Rahmen dieser Auswertung wird xi = δaero,i und yi = Θ2
i gesetzt. Bei rxy = 0

besteht zwischen δaero und Θ keinerlei Korrelation. Falls δaero,2 ̸= 0, dann ist rxy ̸= 0,
allerdings ist řx̌y mit x̌i = δaero,i−δaero,2Θ2 ≈ 0. Mit diesem Ansatz kann die Funktion

|řx̌y(δaero,2)| (D.3)

minimiert werden. Aus dem Resultat δaero,2 dieser Operation kann dann die Koef-
�zientensumme (Cmq + Cmα̇)2 berechnet werden. Eine Fehlerabschätzung für δaero,2
wird bei diesem Vorgehen allerdings nicht durchgeführt.
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Evaluation

Anhand von Starrkörpersimulationen mit vorgegebenen Werten für (Cmq + Cmα̇)2
wird untersucht, inwiefern das beschriebene Vorgehen geeignet ist, diesen Anteil zu
bestimmen.
Abbildung D.1 zeigt die ausgewerteten Werte für (Cmq + Cmα̇)2 im Vergleich mit
den Vorgabewerten für einen Basic Finner bei Mach 0,8. Die Ergebnisse bei einem
Vorgabewert von 0 liegen im Intervall [−6500, 6500], die Streubreite der anderen
Testfälle ist augenscheinlich in einer vergleichbaren Gröÿenordnung.
Wenn das Auswertungsverfahren auf die fünf experimentellen Testfälle des Basic
Finners bei Mach 0,8 angewandt wird, liegen die Resultate im Intervall [−7638, 1319].
Die Streubreite ist also von vergleichbarer Gröÿenordnung. Für den ANSR liegen
die Werte bei Mach 0,8 im Intervall [−682,−5]. Hier wurden nur die Testfälle
einbezogen, die eine geklebte Drahtverbindung und Drähte von 0,3 oder 0,5mm
Durchmesser verwenden.
Zur genaueren Abschätzung von (Cmq + Cmα̇)2 werden CFD-Simulationen mit
mittleren Anstellwinkeln α0 > 0 bei Mach 0,8 durchgeführt. Es wird die Methode
der transienten planaren Schwingung verwendet, die weiteren Simulationsparameter
(k = 0,2, Θ = 0,25◦) sind unverändert. Die Ergebnisse sind in Abbildung D.2
dargestellt. Durch lineare Regression kann für den Basic Finner ein quadratischer
Koe�zient (Cmq + Cmα̇)2 von −966,8 ermittelt werden, für den ANSR liegt dieser
Wert bei −64,0. Diese Ergebnisse liegen klar in den Intervallen der jeweiligen expe-
rimentellen Auswertungen. Für beide Modelle ist die Amplitudenabhängigkeit also
zu gering, um mit dem verwendeten Mess- und Auswertungsverfahren (Cmq + Cmα̇)2
zu bestimmen. Die subjektiv sehr hohen Zahlenwerte entstehen hierbei durch die
Angabe des Anstellwinkels in Radianten in Kombination mit der quadratisvchen
Abhängigkeit (siehe Gleichung D.1). Die tatsächliche Änderung von Cmq + Cmα̇ mit
α0 ist wie in Abbildung D.2 gezeigt gering.



137

−2 · 104 0 2 · 104

−
2
·1
04

0
2
·1
04

(Cmq + Cmα̇)2 [rad−2] (ausgewertet)

(C
m
q
+
C
m
α̇
) 2

[r
ad

−
2
](

V
or

ga
be

)

Abbildung D.1: Auswertungsergebnisse von Starrkörpersimulations-Testfällen mit
dem Basic Finner im Vergleich mit Eingabewerten für (Cmq + Cmα̇)2
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Anhang E

CFD-Simulationen durch

eingeschränkte Starrkörpersimulation

Die eingeschränkte Starrkörpersimulation ist die numerische Entsprechung der
Methode der frei abklingenden Schwingung. Es handelt sich um die Kombina-
tion von Strömungssimulation mit Starrkörperbewegungssimulation. Die in der
zeitaufgelösten CFD-Simulation berechneten Druck- und Scherkräfte auf den Model-
lober�ächen dienen als Eingangswerte für die Bewegungssimulation. Aufgrund dieser
Kräfte wird der Bewegungszustand sowie die Zustandsänderung des Modells mittels
eines numerischen Integrationsverfahrens[71] zum nächsten Zeitschritt berechnet, an
dem der neue Zustand wiederum in die Randbedingungen für den �uiddynamischen
Löser einbezogen wird.
In einer UDF werden die Masseneigenschaften des Modells spezi�ziert, ebenso kön-
nen weitere Randbedingungen eingefügt werden. Auf diese Weise können bestimmte
Freiheitsgrade blockiert werden, so dass nur eine eingeschränkte Bewegung möglich
ist. Durch Blockierung aller Freiheitsgrade mit Ausnahme der Nickbewegung kann
so eine frei abklingende, eindimensionale Nickschwingung bei konstanter Flugge-
schwindigkeit simuliert werden. Für statisch instabile Modelle wie den ANSR muss
ein zusätzliches, externes Moment abhängig vom momentanen Anstellwinkel des
Modells per UDF aufgebracht werden. Für statisch stabile Modelle wie den Basic
Finner stellt sich ohnehin eine Oszillationsbewegung ein.

Evaluierung durch Zeitschrittstudie

Mit dem Basic Finner wird die Methode der eingeschränkten Starrkörpersimulation
bei den Referenzbedingungen aus Tabelle 4.2 evaluiert. Es wird eine abklingende
Schwingung mit einer Anfangsamplitude von 5◦ über mindestens zwei vollständige
Perioden simuliert. Der Ein�uss des Zeitschrittes ∆t auf das Resultat Cmq + Cmα̇
wird untersucht. Zur Auswertung wird das gleiche Verfahren verwendet, welches für
die experimentellen Daten entwickelt wurde und in Kapitel 3 beschrieben wird. Als
Ergebnis wird über alle zwischen zwei Extremwerten ermittelten Koe�zientenwerte
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gemittelt. Mit

T 2 =
4Iyyπ

2

Cmαq∞AD
(E.1)

und Literaturwerten[38] für Cm (α = 5◦) lässt sich die Periodendauer T auf 0,051 s
abschätzen. Auf dieser Basis werden die in Tabelle E.1 aufgelisteten Fälle im Rahmen
der Zeitschrittstudie simuliert. Die Anzahl der benötigten Subiterationen wurde in
vorbereitenden Rechnungen ermittelt.

Zeitschritt Anzahl Zeitschritte Innere Iterationen / Zeitschritt / Periode

Zeitschritt (approximiert)

3,0× 10−5 s 5000 50 1500

1,5× 10−5 s 10000 30 3000

1,0× 10−5 s 15000 25 5000

5,0× 10−6 s 30000 15 10000

Tabelle E.1: Parameter für Starrkörpersimulationen

Die Resultate der Zeitschrittstudie sind in Abbildung E.1 gezeigt. Die ermittelten
Werte für Cmq + Cmα̇ nähern sich mit sinkender Zeitschrittweite dem mittels der
Methode der transienten planaren Schwingung ermittelten Wert an. Es ist anzuneh-
men, dass bei einer weiter verringerten Zeitschrittweite der Wert eventuell erreicht
wird und sich eine Unabhängigkeit von ∆t einstellt. Aufgrund des hohen Zeit- und
Ressourcenaufwandes (Jede dieser vier Simulationen nahm bei Nutzung von 320
CPUs über 120 Stunden in Anspruch) wurde diese Studie allerdings nicht zu Ende
geführt und diese Methode in dieser Arbeit nicht weiter verwendet.
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Abbildung E.1: Variation von Cmq + Cmα̇ abhängig von ∆t



Anhang F

Berechnung der Drahtkraft unter

Anströmung

Die Drähte, die zwischen zwei Aufhängungspunkten am Modell und an der Wind-
kanalwand gespannt sind, erfahren durch die Anströmung eine Kraft senkrecht zur
Drahtrichtung. Diese Kraft sorgt für einen Durchhang an dem zuvor nur durch die
Vorspannung eindimensional belasteten Draht und dadurch zu einer Erhöhung dieser
Vorspannkraft. Ein Ansatz zur Berechung dieser zusätzlichen Vorspannkraft wird in
diesem Abschnitt vorgestellt.
Im Ausgangszustand (ohne Strömung) ist der Draht fest gespannt und ansonsten
lastfrei, es gibt also keinen Durchhang. Das Eigengewicht wird vernachlässigt, ebenso
wird der Draht als biegeschla� angenommen, es werden also keine Querkräfte über-
tragen. Die Drahtlänge L ist gleich dem Abstand der Aufhängungspunkte LH , die
Vorspannkraft FV ist als Eingangsparameter bekannt.
Die Anströmung wird als konstante Linienlast q modelliert, tangential am Draht
angreifende Reibungskräfte werden vernachlässigt. Für q gilt:

q = q0 sinϕ = γ
ps
2
Ma2DwireCD,Zyl(Re,Ma) sinϕ (F.1)

wobei ϕ der Winkel zwischen Anströmung und Draht und CD,zyl der Widerstandskoef-
�zient des quer angeströmten Zylinders, der näherungsweise als Modell eines dünnen
Stahldrahtes verwendet wird, ist.
Die an einem in�nitesimalen Drahtelement angreifenden Kräfte sind in Abbildung F.1
gezeigt.
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142 Kapitel F: Berechnung der Drahtkraft unter Anströmung

Abbildung F.1: Kräftegleichgewicht am Drahtelement unter konstanter Linienlast q

Aus dem Kräftegleichgewicht in x-Richtung folgt, dass der horizontale Anteil der
Seilkraft H über die gesamte Seillänge konstant ist. Aus dem Kräftegleichgewicht
in y-Richtung folgt[83]

V (x+ dx)− V (x)− q(x)dx = 0 ⇒ V ′(x) = lim
dx→0

V (x+ dx)− V (x)

dx
= q(x). (F.2)

Aus der Geometrie am in�nitesimalen Drahtelement folgt auÿerdem

α =
dy

dx
= y′ =

V

H
⇒ y′′ =

q

H
. (F.3)

Durch zweimalige Integration von Gleichung F.3 ergibt sich mit den Randbedingun-
gen y(x = 0) = y(x = LH) = 0 für den Verlauf der Drahtkurve

y(x) =
q

2H
x (x− LH) . (F.4)

Das Koordinatensystem wird hierbei so gelegt, dass beide Aufhängungspunkte auf der
x-Achse liegen. Der maximale Durchhang f (auch Stich genannt) tritt bei x = LH/2
auf und beträgt

f =
qL2

H

8H
. (F.5)

Die Drahtlänge L lässt sich über das Integral

L =

∫ LH

0

√
1 + y′(x)2dx (F.6)
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berechnen. Für f
LH

< 0,2 kann die Wurzelfunktion durch eine nach dem zweiten Glied
abgebrochene Taylorreihe approximiert werden1. Dann gilt für die Länge

L ≈ LH

(
1 +

8

3

(
f

LH

)2
)
. (F.7)

Da der Draht an beiden Aufhängungspunkten fest eingespannt ist, ist die gesamte
Verlängerung des durch die Anströmung belasteten Drahtes auf elastische Deh-
nung zurück zu führen. Gemäÿ dem Hookeschen Gesetz wird für den Draht lineares
Spannungs-Dehnungs-Verhalten angenommen. Der Zusammenhang zwischen Draht-
länge L, horizontalem Abstand LH und der durch die Drahtdehnung hervorgerufenen
zusätzlichen Horizontalkraft ∆H ist dann

L = LH

(
1 +

∆H

EA

)
. (F.8)

Die Gleichungen F.7 und F.8 werden gleichgesetzt. Mit Gleichung F.5 und
H = FV + ∆H (Der Durchhang hängt von der gesamten Horizontalkraft ab) ergibt
sich nach Umformung die Beziehung

q2L2
HEA

24
= ∆H3 + 2FV∆H

2 + F 2
V∆H. (F.9)

Diese kubische Gleichung kann numerisch gelöst werden. In Abbildung F.2 ist ∆H für
einen exemplarischen Fall, der einem im Testaufbau verwendeten Draht bei Mach 0,8
entspricht, in Abhängigkeit von der Vorspannkraft FV gezeigt. Es ist erkennbar,
dass ∆H insbesondere bei niedrigen Vorspannungen einen signi�kanten Anteil an
der gesamten Drahtkraft ausmachen kann.
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FV + ∆H

Abbildung F.2: FV und ∆H für einen Draht mit Dwire = 0,5mm bei Mach 0,8

1Dieser Ansatz stammt aus dem Skript 'Brückenbau II - Seile' des Fachbereiches Entwerfen und
Konstruieren - Massivbau der TU Berlin
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Dieses Modell wird auch in den Starrkörpersimulationen (siehe Abschnitt 3.4) verwen-
det. Zur Validierung werden in Abbildung F.3 die Testfälle 8 und 9 aus Tabelle 6.2 mit
entsprechenden Simulationen verglichen. Die Parameter dieser Testfälle unterschei-
den sich nur im Totaldruck ptot und damit in der Linienlast q. Es ist erkennbar, dass
die Di�erenz zwischen f0 und f0,SV von der Simulation sehr gut vorhergesagt wird.
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Abbildung F.3: Cmq + Cmα̇ in Abhängigkeit von der Referenzfrequenz f0 bei
Mach 0,8 mit verschiedenen Totaldrücken in Experiment und Simulation, mit zuge-
hörigem f0,SV der entsprechenden SV-Versuche



Anhang G

Vakuumtests

Bei den SV-Versuchen imWindkanal wird neben dem mechanischen Dämpfungsanteil
δmech,A des Aufbaus noch die verbleibende aerodynamische Dämpfung δaero,R, die von
der Oszillationsbewegung von Modell und Drähten in der stehenden Umgebungsluft
herrührt, gemessen. Für δmech gilt also:

δmech = δmech,A + δaero,R. (G.1)

Um diesen Anteil zu quanti�zieren, wurden in einem separaten Versuchsaufbau
in einem Vakuumtank δaero,R für die im Windkanal verwendeten ANSR- und
Basic Finner-Modelle bestimmt. Die Auswertung verläuft analog zu den Wind-
kanalversuchen, nur dass statt SV- und AV-Versuchen Versuche in Luft und im
Vakuum durchgeführt und ausgewertet werden. Während sich der aufbauspezi�sche
Anteil δmech,A im Vakuumtank vom Versuchsaufbau im Windkanal unterscheidet, ist
δaero,R modellspezi�sch und kann daher auf den Windkanalaufbau übertragen werden.

G.1 Aufbau

Die Vakuumversuche werden in einer Messkammer im Stoÿrohrlabor des ISL durch-
geführt. Es werden die gleichen Modelle wie im Windkanal mit den gleichen Drähten
verwendet. Aus einem Klemmblock mit Spannschraube und einer Umlenkrolle beste-
hende Haltereinheiten werden an einem Rahmen aus Vierkantpro�len befestigt, um
eine demWindkanalaufbau ähnliche Aufhängungsgeometrie zu erreichen. Durch einen
knapp unterhalb des Modells angebrachten Elektromagneten kann eine Anfangsaus-
lenkung auf das Modell aufgebracht werden. Nach Abschalten des Magneten schwingt
das Modell frei und die Schwingung kann ebenso wie imWindkanal aufgenommen und
ausgewertet werden. Durch Vergleich von Messungen bei Umgebungsdruck und im
Vakuum kann die modellspezi�sche Restluftdämpfung bestimmt werden. Der Mess-
aufbau im Vakuumtank ist in Abbildung G.1 abgebildet.
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Abbildung G.1: Messaufbau für Vakuumtests

G.2 Ergebnisse

Beide Modelle werden bei zwei verschiedenen Oszillationsfrequenzen getestet. Da die
Streuung der Datenpunkte ähnlich den SV-Versuchen im Windkanal sehr gering ist
und aufgrund der geringen Dämpfung sehr viele Datenpunkte aus einem Versuch
gewonnen werden können, ist nur eine geringe Zahl an Versuchen pro Frequenz nötig.
Die Frequenzen und Versuchszahlen sind in Tabelle G.1 zusammengefasst. Die Aus-
wertung wird für alle vier Fälle auf einem Amplitudenintervall zwischen 0,5◦ und
2,5◦ durchgeführt.

Modell Frequenz Vakuumversuche Referenzversuche

ANSR 25 Hz 2 2

ANSR 32 Hz 1 1

Basic Finner 13 Hz 4 4

Basic Finner 19 Hz 1 1

Tabelle G.1: Überblick der Versuche im Vakuumtank

ANSR Die in den Vakuumtankversuchen mit dem ANSR ermittelten Abklingko-
e�zienten sind in Abbildung G.2 gezeigt. Der Unterschied zwischen Vakuum- und
Referenzversuchen ist kaum erkennbar. Nur nach der statistischen Auswertung ent-
sprechend dem in Kapitel 3.3 dargelegten Vorgehen lässt sich ein messbarer E�ekt
auf den Abklingkoe�zienten extrahieren. Bei einer durchschnittlichen Frequenz von
25Hz ergibt sich für den mittleren aerodynamischen Restabklingkoe�zienten δ̄aero,R
ein Wert von −9,719×10−3 mit einem Standardfehler σe,R von 3,74×10−2. Bei 32Hz
ist δ̄aero,R = −1,426 × 10−2 und σe,R = 5,89 × 10−2. Die negativen Mittelwerte deu-
ten auf eine geringe Restdämpfung durch die Umgebungsluft hin, zu einer möglichen
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Frequenzabhängigkeit lässt sich aufgrund der vergleichsweise hohen Standardfehler
aber keine Aussage tre�en.
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Abbildung G.2: Datenpunkte für δ über Θ für Vakuumversuche mit dem ANSR bei
25Hz (links) und 32Hz (rechts)

Basic Finner Die Versuchsdaten für den Basic Finner sind in Abbildung G.3
gezeigt. Auch hier ist der E�ekt durch bloÿe Betrachtung kaum sichtbar, die Auswer-
tung ergibt bei einer Frequenz von 13Hz δ̄aero,R = −1,82× 10−2 (σe,R = 2,09× 10−2)
und bei 19Hz δ̄aero,R = −2,03 × 10−2 (σe,R = 2,99 × 10−2). Der E�ekt ist damit
etwas gröÿer als beim ANSR, die Ursache hierfür liegt höchstwahrscheinlich in der
gröÿeren Modelllänge und den Finnen. Über einen Frequenzein�uss lässt sich auch
hier aufgrund der hohen σe,R-Werte keine Aussage tre�en.
Diese Korrekturen werden, obwohl sehr gering, für beide Modelle in den Resultaten
der einzelnen Versuche berücksichtigt. Es wird jedoch nur ein Mittelwert für δ̄aero,R
verwendet, ein Frequenzein�uss sowie die in diesen Versuchen ermittelten Messfeh-
ler σe werden nicht mit einbezogen. Der Fehler σe,R hat für die SV-Versuche eine
ähnliche Gröÿenordnung und die Hauptursache liegt ebenso in der optischen Anstell-
winkelmessung. Damit ist der Fehler bereits durch σe,SV berücksichtigt, auÿerdem ist
σe,SV ≪ σe,AV .
Anhand der in Abbildung G.2 und G.3 gezeigten Datenpunkte lässt sich auch die
Abhängigkeit der Sttreuung von Amplitude und Frequenz gemäÿ Gleichung 3.35
beobachten. In allen Bildern nimmt die Streuung der Messwerte δ mit sinkender
Amplitude Θ sichtbar zu, ein Vergleich der Datensätze für verschiedene Oszillations-
frequenzen zeigt auch einen klaren Anstieg der Streuung bei steigender Frequenz.
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Abbildung G.3: Datenpunkte für δ über Θ für Vakuumversuche mit dem Basic Fin-
ner bei 13Hz (links) und 19Hz (rechts)



Anhang H

Analyse des Mechanischen

Dämpfungsverhaltens

In Abbildung H.1 sind die einzelnen Messwerte für δmech und δtot für die Testfälle 3
(Mach 0,6, geklemmte Drähte) und 7 (Mach 0,6, 0,9mm-Drahtseile) des ANSR (siehe
Tabelle 6.4) gezeigt. Zum Vergleich sind in Abbildung H.2 die entsprechenden Daten
für den Testfall 2 (Mach 0,6, geklebte Drähte) gezeigt. Für Testfall 3 weist der Verlauf
von δmech einen starken Abfall hin zu einem Minimum bei Θ = 2◦ auf, danach folgt
ein Anstieg mit sich erhöhender Amplitude. Für Testfall 7 sinkt δmech zunächst stark,
nach einem sichtbaren Knick bei Θ = 2◦ wird der Gradient geringer, bleibt aber nega-
tiv. In beiden Fällen kann δ̃mech(Θ) nicht von dem durch Gleichung 3.42 beschrie-
benen Zwei-Koe�zienten-Modell erfasst werden. Die Auswertung erfolgt über eine
Regression auf einem beschränkten Abschnitt oberhalb der markanten Knickstellen
mit dem erweiterten Drei-Koe�zienten-Modell

δ̃mech,mod (Θ) = α̃ + β̃Θ+ γ̃Θ2. (H.1)
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Abbildung H.1: δmech- and δtot-Messwerte für Testfälle 3 (links) und 7 (rechts)
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Abbildung H.2: δmech- and δtot-Messwerte für Testfall Nr. 2

Der Grund für die komplexe Dämpfungscharakteristik der geklemmten Drahtverbin-
dung liegt an der minimalen Bewegungsfreiheit des Drahtes am Austrittspunkt aus
dem Modell. Das Wirkprinzip ist in Abbildung H.3 verdeutlicht. Durch die Fixierung
per Madenschraube in der Modellmittelebene ist der Anpressdruck zwischen Plätt-
chen und Draht in der Modellmitte etwas gröÿer als an den Austrittspunkten 1 und 2.
Dort ist folglich mehr Spiel vorhanden, wodurch an den Kontakt�ächen zwischen,
Nut, Draht und Modellkörper Relativbewegung und somit Reibung entstehen kann.
Auÿerdem kann sich die Drahtposition im Austrittspunkt bei anliegender Windka-
nalströmung abhängig von Drahtvorspannkraft und dynamischem Druck geringfügig
verändern, was wiederum die Dämpfungscharakteristik des Gesamtsystems verändern
kann. Hierdurch kann es zu Abweichungen in der Messung von Cmq + Cmα̇ kommen,
wie sie beim ANSR beobachtet wurden.
Der absolute Fehler (im Vergleich zu den CFD-Ergebnissen als Referenz) ist beim
Basic Finner mit geklemmter Drahtanbringung deutlich gröÿer. Durch das höhere
Dämpfungsniveau ist der relative Fehler jedoch kleiner und hat daher nicht die
gleichen Auswirkungen. Auÿerdem wird bei diesem Modell eine Verringerung von
Cmq+Cmα̇ beobachtet und der markante Verlauf von δmech über Θ tritt nicht auf. Es
wird daher vermutet, dass die Fertigungstoleranzen für dieses Verhalten eine signi�-
kante Rolle spielen, da für beide Modelle Plättchen und Schächte nach den gleichen
Spezi�kationen gefertigt wurden. Trotz hoher Anforderungen (Toleranz von 20µm
für die Plättchendicke, 30µm für die Schachthöhe und 50µm für die Nuttiefe) treten
zwischen den Modellen signi�kante Unterschiede auf, daher kann eine Angleichung
des Verhaltens nur durch deutlich geringere Toleranzen erreicht werden. Da mit der
geklebten Drahtverbindung eine sowohl in der Fertigung als auch in der Dämpfungs-
modellierung von Anfang an bessere Alternative vorlag, wurde dieser Weg nicht
weiter verfolgt.
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Abbildung H.3: Prinzipskizze der geklemmten Drahtverbindung



152



Anhang I

Aerodynamik des Finnenpro�ls des

Basic Finners

Zur eingehenderen Analyse des beobachteten Verlaufs von Cmq +Cmα̇ des Basic Fin-
ners nahe Mach 1 werden die Eigenschaften des keilförmigen Finnenpro�ls mittels
2D-CFD-Simulationen untersucht. Dies soll zum besseren Verständnis des in Experi-
ment und 3D-Simulation beobachteten lokalen Maximums bei Mach 1 beitragen.

I.1 Vernetzung

Das Keilpro�l wird in ICEM vernetzt. Aufgrund der simplen Geometrie ist eine
Abrundung der Pro�lspitze nicht nötig. Der Koordinatenursprung liegt an der Hin-
terkante des Pro�ls, die Länge beträgt wie beim verwendeten Basic Finner-Modell
D = 0,02m. Die erste Schicht an der Wand hat eine Dicke von 2 µm, das Wachs-
tumsverhältnis beträgt 1,15. Entlang der Hinterkante be�nden sich 30 gleichmäÿig
verteilte Zellen, entlang der Ober- und Unterseite des Pro�ls be�nden sich jeweils
80 Zellen. Die Domänengröÿe beträgt 10m×10m mit dem Koordinatenursprung im
Zentrum. Die Zellengröÿe ist bis an den Rand der Domäne auf 7 cm beschränkt,
damit erreicht die Zellenzahl 161000. Das Netz ist in Abbildung I.1 in der näheren
Umgebung des Pro�ls gezeigt.
Zur Untersuchung der Netzabhängigkeit werden der Verlauf der statischen Koe�zien-
ten CZα und Cmα abhängig von der Machzahl zusätzlich auf zwei gröberen Netzen mit
52000 bzw. 87000 Zellen ermittelt. Die Abweichung von den in Abschnitt I.2 vorge-
stellten Ergebnissen liegt dabei im betrachteten Machzahlbereich unterhalb von 1%.
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Abbildung I.1: 2D-Vernetzung des Finnenpro�ls

I.2 Ergebnisse

Zur Bestimmung der statischen Koe�zienten CZα und Cmα werden Simulationen
bei einem Anstellwinkel von α = 1◦ durchgeführt. Die Koe�zienten werden aus den
Kräften und Momenten mittels Fz/q∞D sinα bzw. My/q∞D2 sinα berechnet. Für
alle betrachteten Machzahlen beträgt der statische Druck 101 325Pa.
Die statischen Koe�zienten im transsonischen Bereich sind in Abbildung I.2 gezeigt.
Die Ableitung des Normalkraftkoe�zienten weist bei Mach 0,9 ein lokales und
Mach 1,12 ein globales Minimum auf. Dazwischen be�ndet sich ein lokales Maximum
um Mach 1,0. Die Ableitung des Nickmomentenkoe�zienten hat einen qualitativ
sehr ähnlichen Verlauf mit umgekehrten Vorzeichen. Mit Cmα = −cp · CZα lässt sich
der Abstand des Druckpunktes vom Referenzpunkt an der Hinterkante cp bestim-
men. Dessen Verlauf ist in Abbildung I.3 gezeigt, cp ist dabei mit der Referenzlänge
D normiert. Der Punkt liegt bis Mach 1,1 stabil bei 0,7D, bevor er sich zwischen
Mach 1,1 und 1,2 näherungsweise linear zu 0,5D hin verschiebt. In dem Bereich, in
dem der Verlauf der statischen Koe�zienten lokale Minima und Maxima aufweist,
bleibt cp also weitgehend konstant.
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Abbildung I.2: Koe�zienten CZα (links) und Cmα (rechts) über die Machzahl für
das Finnenpro�l
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Abbildung I.3: Abstand des Druckpunktes vom Referenzpunkt über die Machzahl

Die dynamischen Koe�zientensummen Cmq + Cmα̇ und CZq + CZα̇ sind in Abbil-
dung I.4 gezeigt. Zur Berechnung wird die Methode der transienten planaren Schwin-
gung mit den Parametern k = 0,2, Θ = 0,25◦ und N > 200 verwendet. Die Simula-
tionen werden über 100 Zeitschritte mit jeweils 50 inneren Iterationen durchgeführt.
Das Nickdämpfungsmoment weist ähnlich wie die Ableitung des Normalkraftkoe�zi-
enten CZα ein lokales Minimum bei Mach 0,9 auf, ein zweites Minimum bei Mach 1,1
ist aber nur sehr schwach ausgeprägt. Die Nickdämpfungskraft ist im transsonischen
Bereich näherungsweise konstant.
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Abbildung I.4: Koe�zienten Cmq + Cmα̇ und CZq + CZα̇ über die Machzahl für das
Finnenpro�l

I.3 Diskussion

In Abschnitt 6.2.4 wurde festgestellt, dass der Ein�uss des Finnenpro�ls auf
Cmq + Cmα̇ des gesamten Modells von der Ableitung des Normalkraftkoe�zienten
CZα dominiert wird. Daher sollen der in Abbildung I.2 gezeigte Verlauf sowie die
Entstehung der charakteristischen lokalen Extremwerte genauer analysiert werden.
Hierzu sind in Abbildung I.5 die Druckkoe�zienten CP auf der Pro�lober- und -
unterseite und in Abbildung I.6 die Machzahlkonturen bei ausgewählten Machzahlen
gezeigt.
Ab Mach 0,9 ist eine Abschwächung der Saugspitze auf der windabgewandten Pro-
�lseite zu erkennen. Dies korrespondiert mit dem lokalen Minimum von CZα. Die
Ursache hierfür ist das Auftreten der lokalen Überschallblase an der Pro�lvorder-
kante. Zwischen Mach 0,98 und Mach 1,05 ändert sich das Strömungsfeld nur gering-
fügig, die aerodynamischen Koe�zienten sind daher um das lokale Maximum herum
näherungsweise konstant. Oberhalb davon ist eine Verlängerung der Überschallblase
und damit einhergehend eine Vergröÿerung der Fläche zwischen den CP -Kurven zu
beobachten. Dies verursacht den Abfall hin zum globalen Minimum von CZα bei
Mach 1,12. Ab diesem Punkt ist die Strömung entlang der windabgewandten Pro�l-
seite durchgängig supersonisch, es tritt keine signi�kante Änderung von CP mehr auf.
Bei einer weiteren Erhöhung der Machzahl verringert sich auch das Druckmaximum
auf der windzugewandten Pro�lseite, was wiederum zum Anstieg von CZα führt. Mit
dem Anliegen des Stoÿes an der Vorderkante ab Mach 1,18 ist CP auf beiden Pro�l-
seiten jeweils näherungsweise konstant. Mit der Abschwächung der CP -Extremwerte
ist auch die Verschiebung des Druckpunktes (siehe Abbildung I.3) beendet.
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Abbildung I.5: Druckkoe�zienten CP auf Pro�lober- und Unterseite bei α = 1◦ bei
ausgewählten Machzahlen

Abbildung I.6: Machzahlkonturen bei α = 1◦ bei ausgewählten Machzahlen
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