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Kurzzusammenfassung

Bei der Genehmigung von Windparks spielen die zu erwartenden Gerdauschemissionen und
der dadurch erforderliche Abstand zur Wohnbebauung eine gro3e Rolle. Daher ist die ae-
roakustische Bewertung von Designvarianten bereits im Rotorblattvorentwurf ein wirtschaft-
lich und gesellschaftspolitisch wiinschenswertes Ziel.

Das Projekt BELARWEA ,Blattspitzen fur Effiziente und LarmArme Rotoren von WindEner-
gieAnlagen” widmet sich der Weiterentwicklung und Validierung von numerischen Schall-
vorhersagemethoden fiir Windenergierotoren, um zukiinftig den rechnergestitzten Entwurf
von gleichzeitig effizienten und gerduscharmen Rotorbladttern zu ermoglichen. Der Projekt-
fokus lag auf der Blattspitzenregion (duBere 20 % des Rotorradius), die aufgrund der dort
hochsten Relativgeschwindigkeiten am Rotor fiir die Schallerzeugung entscheidend ist.

Die hier dokumentierte abgeschlossene Phase 1 des Projekts beinhaltete die erfolgreiche
Demonstration der entwickelten aeroakustischen Designfahigkeiten zundchst an Blattspit-
zenmodellen im statischen Windkanalversuch. Nachweis und Validierung an einer Testanlage
sind Bestandteil einer geplanten Phase 2 dieses Vorhabens mit separater Beantragung.

Insbesondere das Gesamtziel, der Nachweis einer Gerduschminderung um mindestens 3 dB
bei gegebenem Gesamtauftrieb konnte erheblich Gbertroffen werden. Durch Neuentwurf
der Profilierung im auBeren Blattbereich sowie Anbringung von Birstenhinterkanten liel3 sich
gegenilber der gewahlten Referenzblattspitze mit NACA-64-618-Profilierung im Windkanal
DNW-NWB eine Gerduschminderung von insgesamt bis zu 8 dB erzielen. Eine zusatzliche
Ausstattung der modifizierten Rotorblattspitze mit Winglets ergab eine Leistungssteigerung
um 4 % fur den AuBenflligel. Mit Abschluss von Phase 1 des Projekts liegt eine umfassende
Validierungsdatenbasis vor, die im Bericht dokumentiert ist.
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Nomenklatur

Symbole

Die Nomenklatur beschrankt sich auf Symbole mit Mehrfachnennung tber verschiedene Ka-
pitel; nur in Einzelabschnitten genutzte Symbole sind im Kontext definiert. Aufgrund der
vielen Projektbeteiligten sind die verwendeten Bezeichnungen und Koordinatensysteme in
diesem Bericht nicht durchgangig konsistent.

Neri
OASPL
OASPL(A)
P

R, r

Re
SPLys
Uoo

X, V. Z

XT, XT, XT
a

Qg

Uberstromte (effektive) Spannweite
Auftriebsbeiwert (Blattspitzenmodell)
lokaler Auftriebsbeiwert (Profil)

lokaler Nickmomentenbeiwert (Profil)
Leistungskoeffizient des Rotors
Druckbeiwert

Widerstandsbeiwert (Blattspitzenmodell)
Widerstandsbeiwert (Profil)

Frequenz

Terzmittenfrequenz

Hinterkantendicke

Profilsehnenlange
Schmalbandspektrum (hier: der Oberflachenwechseldriicke)
Machzahl der Anstrébmung
XFOIL-Transitionsparameter
Gesamtschalldruckpegel

A-bewerteter Gesamtschalldruckpegel
Leistung

Rotorradius (1:1 bzw. ModellmaRBstab)
Reynoldzahl, Re = I¢ Uso/ Voo
Terzschalldruckpegell
Anstrémgeschwindigkeit

modellfeste kartesische Koordinaten
windkanalfeste kartesische Koordinaten
aerodynamischer Anstellwinkel
geometrischer Anstellwinkel
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Xl Nomenklatur

Af Hz Frequenzbandbreite

Q rpm Drehzahl

w Hz Kreisfrequenz, w = 2w f

Akronyme/Namen

AS [DLR] Institut far Aerodynamik und Stromungstechnik

AWB Akustischer Windkanal Braunschweig

BANC [AIAA/CEAS Workshop on] Benchmark Problems for Airframe Noise Compu-
tations

BGN Windkanal-Hintergrundgerausch (engl.: background noise)

BPM Brooks, Pope & Marcolini [5], Abklrzung nach Ref. [51]

CAA numerische Aeroakustiksimulation (engl.: computational aeroacoustics)

CFD numerische Stromungssimulation (engl.: computational fluid dynamics)

DATA (Projekt:) Design and Testing of Acoustically Optimised Airfoils for Wind Turbi-
nes

DLR Deutsches Zentrum fur Luft- und Raumfahrt e. V., http://www.dIr.de/

DNW Deutsch-Niederlandische Windkanale, https://www.dnw.aero/

FLOWer (Software:) Numerischer Stromungsléser am DLR

FMCAS (Software:) Fast-Multipole Code for Acoustic Shielding, DLR-FM-BEM-Code

FM-BEM  auf der schnellen Multipolentwicklung beruhendes Randelementeverfahren
(engl.: fast-multipole boundary-element method)

FRPM (Software:) Fast Random Particle-Mesh Method

LiftingLine (Software:) DLR-Traglinienverfahren

NOLOT (Software:) Nonlocal Transition Analysis Code; DLR-Stabilitatsanalyseverfahren

NREL National Renewable Energy Laboratory [of the U.S. Department of Energy]
NWB Niedergeschwindigkeitswindkanal Braunschweig

PIANO (Software:) Perturbation Investigation of Aerodynamic Noise, DLR-CAA-Code
PIV/LPT Particle Image Velocimetry / Lagrangian Particle-Tracking; berihrungslose opti-

sche Verfahren zur Vermessung von Strdomungen
MP-STB Multi-Pulse-Shake-The-Box: neue 3D zeitaufgeléste DLR-LPT-Methode
QBlade (Software:) Wind Turbine Rotor Design and Simulation,
https://sourceforge.net/projects/gblade/
RANS Reynolds-gemittelte (engl: averaged) Navier Stokes [Gleichungen]
SIROCCO  (Projekt:) Silent Rotors by Acoustic Optimisation
TAU/THETA (Software:) Numerische Stromungsléser am DLR

TKE kinetische Energie der Turbulenz (engl. turbulence kinetic energy)
WEA Windenergieanlage
XFOIL (Software:) Subsonic Airfoil Development System,

http://web.mit.edu/drela/Public/web/xfoil/
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1 Einleitung

1.1 Motivation

Die Perspektiven fir den weiteren Ausbau der Windenergie in Deutschland liegen neben der
Windenergienutzung auf See bei der optimierten Nutzung der Windenergie an Land, insbe-
sondere dem Repowering [52]. Unter Repowering versteht man den Ersatz alterer kleinerer
Windenergieanlagen (WEAN) mit geringerer Leistung, wie sie vor allem in den 90er Jahren
errichtet worden sind, durch moderne leistungsstarkere Anlagen der Multimegawattklasse.
Die Zielstellung des Vorhabens hat sowohl 6kologische als auch 6konomische Griinde. Neben
der Verringerung der Larmbelastigung und Erhéhung der Akzeptanz bei Anwohnern hat ei-
ne Larmminderung auch eine wichtige wirtschaftliche Bedeutung, da in der Genehmigungs-
praxis Gerduschemissionen als Kriterium fir die Festlegung einzuhaltender Abstandsflachen
herangezogen werden.

Mit Blick auf Repowering-MaBnahmen von Onshore-Parks wird dieses deutlich. Gelingt etwa
eine Larmminderung der einzelnen WEA um ,nur” 1 dB, 2 dB oder 3 dB, wadre theore-
tisch das Potenzial geschaffen, die Anzahl der WEAN (und mithin die Leistung) des Parks um
25 %, 58 % oder 100 % zu erhéhen bei gleichem Gesamtschall des Parks. Weiterhin kann
eine Larmabsenkung notwendig sein, um nach gegenUber der Erstzulassung verscharften
Vorschriften eine Betriebsgenehmigung des erneuerten Parks zu erwirken. Ahnliche Uberle-
gungen gelten fir das komplementdre Vorgehen, bei dem die Anhebung der Anlagenleis-
tung bei konstanter Schallabstrahlung angestrebt wirde. Das Arbeitsthema des Vorhabens ist
bewusst auf Rotorblatttechnologie fokussiert mit Blick auf die fir WEAnN zentralen Gltepara-
meter Leistung und Larm. Gesamtanlagenaspekte wie z. B. die multidisziplindre numerische
Simulation kompletter WEAN werden in anderen entsprechend ausgerichteten Projekten be-
arbeitet.

1.2 Projektubersicht

Das Vorhaben ist entsprechend Abschnitt 1.2.1 in 2 Phasen gegliedert, wobei sich das hier
vorliegende Dokument auf die abgeschlossene erste Projektphase bezieht. In Phase 1 erfolg-
ten Validierung und Nachweis der entwickelten Technologien zunachst in den akustischen

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227 1



2 1 Einleitung

Windkanalen AWB (Akustischer Windkanal Braunschweig) und DNW-NWB (Niedergeschwin-
digkeitswindkanal Braunschweig der Stiftung Deutsch-Niederlandische Windkanale). Phase 2
des Vorhabens mit separater Beantragung sieht eine abschlieBende Bewertung durch Mes-
sungen an einer realen Testanlage vor, in die naturgemaB Gesamtanlagenaspekte mit einge-
hen.

1.2.1 Projektstruktur

Das DLR Institut far Aerodynamik und Strémungstechnik (DLR-AS) war mit den Abteilun-
gen , Technische Akustik” (AS-TEA), ,Transportflugzeuge” (AS-TFZ), ,Hubschrauber” (AS-
HEL), ,Hochgeschwindigkeitskonfigurationen” (AS-HGK) und ,Experimentelle Verfahren”
(AS-EXV) an Phase 1 von BELARWEA beteiligt. Die Bearbeitung des vorgeschlagenen The-
mas erfordert die Zusammenfihrung der Expertise aller dieser Arbeitsbereiche.

Abbildung 1.1 gibt die Projektstruktur in Form von Arbeitspaketen wieder. In diesem Bericht
wird abweichend davon eine andere Gliederung zur Verbesserung der Lesbarkeit gewahlt.
Die Aufgaben der Arbeitspakete (AP) mit Zuordnung zu den Kapiteln in diesem Bericht ist im
folgenden kurz erlautert.

— Die Koordination und Lenkung erfolgte in APO. Mit Blick auf die Anwendungsrelevanz
erfuhr das Projekt eine Beratung durch die WEAN-Hersteller Nordex, Senvion, GE Wind
Energy, Siemens Gamesa Renewable Energy und Enercon (vertreten durch die WRD
Wobben Research and Development GmbH).

- AP1 widmete sich der Erweiterung vorhandener Simulationswerkzeuge fir die Anwen-
dung an WEAN-Rotorblattern, vgl. Kapitel 3.

— In AP2 wurden diese erweiterten Simulationswerkzeuge fur Entwurf (vgl. Abschnitt 5.1)
und nachfolgende Analyse (vgl. Abschnitt 5.2) von effizienten, gerduscharmen Blatt-
spitzengeometrien angewendet. Der Entwurf der neuartigen Blattspitzen erfolgte nach
Leistungs- und Larmkriterien auf Grundlage eines im AP festgelegten Referenzblatts,
vgl. Abschnitte 2.4 und 5.1.1). Fir das Referenzblatt und die Blattvarianten wurden die
besten aus der Luftfahrtforschung bekannten passiven Gerduschminderungstechnolo-
gien adaptiert, konkret Burstenfortsatze, vgl. Abschnitt 5.1.4.

— AP3 diente der experimentellen Validierung und Nachweisfhrung in den akustischen
Windkanalen AWB (vgl. Abschnitte 4.2 und 5.4) und DNW-NWB (vgl. Abschnitte 4.3
und 5.5). Fir die besten Entwurfsvarianten wurden instrumentierte 3D Blattspitzen-
modelle gebaut, die einer prazisen Strémungs- und Schallfeldvermessung unter kon-
trollierten Bedingungen unterzogen wurden. Die erfolgreiche Durchfiihrung des 3D
Validierungsexperimentes markiert den Abschluss von Phase 1 des Vorhabens.
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1.2 Projektibersicht

Leitung 0. Projektmanagement Lenkung
DLR DLR Industrie
1. Simulations- 2. Entwurf & 3. Validierung
werkzeuge Analyse & Nachweis
I I I
1.1 CFD far 2.1 Aero-Entwurf 3.1 Windkanal-
WEARN- Rotoren Blattspitzen test DNW-NWB
I I

1.2 CAA fur
WEAN-Rotoren

2.2 Aeroakus-
tische Analyse

BELARWEA
PHASE 2

2.3 La&rmminde-

Anl test
rungstechnologie (Anlagentest)

Abbildung 1.1: Projektstruktur BELARWEA - Phase 1.

1.2.2 Projektziele
Gesamtziel des Vorhabens

Ziel des Vorhabens war der Entwurf leistungsgesteigerter und gleichzeitig leiser Windener-
gierotoren durch entsprechende 3D Gestaltung des BlattauBenbereichs (Blattspitze: duBere
20 % des Rotorradius) auf der Basis von High-Fidelity CFD- und CAA-Verfahren, fortschrittli-
cher experimenteller Methoden und der Ubertragung von passiven Larmminderungstechno-
logien, z. B. von Burstenfortsatzen, aus der Luftfahrt auf WEAN.

Bezug zu forderpolitischen Zielen

Die vorgeschlagene Arbeit betrifft entsprechend den Vorgaben des 6. Energieforschungspro-
gramms einerseits die praxisgerechte Adaptierung und Validierung theoretischer und expe-
rimenteller Werkzeuge zur Untersuchung, zum Entwurf und zur Bewertung des Rotors als
flr die WEA zentrale Komponente hinsichtlich Leistung und Larm. Die Werkzeuge sollen
aber andererseits auch konkret fur den Entwurf von leistungsgesteigerten, larmreduzierten
Blattspitzengeometrien eingesetzt und der Fortschritt im Windkanalversuch (Phase 1 des Vor-
habens) sowie an einer Anlage (Phase 2 des Vorhabens) demonstriert werden.

Hintergrund der Arbeit ist die Adaptierung von Know-How zu ahnlich gelagerten Problem-
stellungen aus der Luftfahrt, speziell der Hochauftriebsaerodynamik. Sowohl der Energieeffi-
zienzaspekt des vorgeschlagenen Forschungsvorhabens als auch der Gerduschreduzierungs-
aspekt sind dabei gleichfalls als technische MaBnahmen zur 6kologischen Optimierung von
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WEAR zu verstehen. Der Vorschlag ist an der (aerodynamischen) Leistungsausweitung fir be-
stehende Standorte (Repowering) orientiert und damit inhaltlich zwangslaufig mit dem Larm
verknUpft, der hauptsachlich als Folge der Aerodynamik entsteht. Ebenso ist hier zu beach-
ten, dass unter den Randbedingungen der Beschrénkung in der AnlagengréBe (Rotordurch-
messer, Nabenhohe) dennoch die Anlageneffizienz durch geeignete Blattspitzengestaltung
speziell durch Verringerung des induzierten Widerstands weiter erhéht werden kann.

Wissenschaftliche und/oder technische Arbeitsziele des Vorhabens

Phase 1 des Vorhabens beinhaltet drei wissenschaftlich-technische Ziele:

1. Die aerodynamische und aeroakustische CFD/CAA-Vorhersagefédhigkeit ist hinsichtlich
der Anwendung far die Schallvorhersage an WEAN-Rotoren zu erweitern. Dies impli-
ziert u. a. eine Verbesserung der aerodynamischen Vorhersagegtite fur WEAn-Rotoren
durch Erweiterung der Transitionsmodelle fUr rotierende Strémungen.

2. Auf der Basis erweiterter CFD/CAA-Simulationen sind 3D Blattspitzengeometrien zu
entwerfen, die bei gegebener aerodynamischer Leistung leiser als konventionelle Geo-
metrien sind. Der experimentelle Nachweis erfolgt im statischen Windkanaltest, d. h.
an 3D Blattspitzenmodellen im DNW-NWB. Dieser Schritt beinhaltet damit auch eine
erste Verifizierung/Validierung der verwendeten Simulations- und Entwurfswerkzeuge.

3. In 2D Windkanalversuchen im kleineren Akustischen Windkanal Braunschweig (AWB)
positiv vorerprobte passive Larmminderungstechnologien (Burstenfortsatze, Hinterkan-
tenschlitze, Porositaten) sind flr die zusatzliche Applikation am 3D BlattauBenbereich
umzusetzen und deren Larmminderungswirkung an den 3D Blattspitzenmodellen im
DNW-NWB nachzuweisen. Angestrebt ist bei Kombination von 2. und 3. eine Ge-
rauschminderung um mindestens 3 dB' bei gegebener Rotorleistung.

Letzteres Ziel bereitet die erfolgreiche Ubertragung der LirmminderungsmaBnahmen auf rea-
le WEAN-Rotoren vor. Nachweis und Validierung an einer Testanlage sind Bestandteil von
Phase 2 dieses Vorhabens mit separater Beantragung. Der in Phase 1 vollzogene Zwischen-
schritt (Nachweis an 3D Blattspitzengeometrien im DNW-NWB mit detaillierter Vermessung
des Stromungsfeldes) wird von den Autoren als unbedingt notwendige Voraussetzung fir
die erfolgreiche Ubertragung auf die reale WEA gesehen, da anwendungsrelevante Larm-
minderungserfolge sowie entsprechende Auslegungsempfehlungen fir die hier vorgeschla-
genen Technologien gemaB nachfolgendem Kapitel bislang nur fir 2D Applikationen do-

"In komplementérer Betrachtung kénnten diese 3 dB systemseitig auch in eine entsprechende Erhéhung der
Rotordrehzahl und damit in eine Leistungssteigerung kunftiger WEAN Ubersetzt werden. Insgesamt soll die
erzielte Datenbasis naturlich eine differenziertere Matrix der Systemparameter Leistung vs. Larm liefern, so
dass auch Messungen an lauten bzw. akustisch neutralen Blattern dafir aber mit deutlich gesteigertem Leis-
tungskoeffizienten nicht a priori ausgeschlossen werden sollen.
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kumentiert wurden. Ahnliches gilt fir die hier verwendeten CAA-Vorhersage- und CFD-
Entwurfsverfahren, die fur voll dreidimensionale Geometrien bislang nur teilvalidiert sind (vgl.

folgendes Kapitel 2).
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2 Stand der Forschung/Technik

2.1 Allgemeiner Wissensstand vor Projektbeginn

Beim Blattentwurf kommen schon heute fortschrittliche numerische Simulationsverfahren
der Aerodynamik far die Stromungsberechnung zum Einsatz. Der CFD-basierte voll dreidimen-
sionale Entwurf von Winglets bzw. weiterentwickelter Varianten wie Spiroiden an Blattspit-
zen ist allerdings erst in Ansatzen zu erkennen. Obwohl aus einigen solcher Arbeiten eine
deutliche Leistungssteigerung durch das Applizieren von Winglets an den Blattspitzen er-
mittelt wurde, sind dedizierte Validierungsmessungen unter kontrollierten Bedingungen in
Windkanalen hierzu selten. Dieses gilt umso mehr fur die simultane Erfassung der aeroakus-
tischen Implikationen dieser 3D Gestaltvariationen der Blattspitze, Uber die so gut wie keine
Erkenntnisse vorliegen.

Rein auf den Leistungsaspekt fokussierte numerische Studien von Johansen et al. [40] zeigen
maogliche Steigerungen der Rotorleistung von 2.2 % durch Installation von Winglets, wobei
ein bereits aerodynamisch optimiertes Rotordesign als Referenzkonfiguration gewahlt wur-
de. Die numerische Optimierung eines Wingletdesigns fir den Experimentalrotor NREL IV
(der allerdings nicht als reprasentativ fir heutige Rotorgeometrien angesehen werden kann)
erbrachte sogar eine Leistungssteigerung im Bereich von 9 % [11], wobei diese fir den Ex-
perimentalrotor angegebene Obergrenze im Falle heutiger WEAN sicher nicht als MaBgabe
dienen kann. Fir gangige WEAN wadre eher eine maximale Steigerung von 3—-4 % der Rotor-
leistung als realistisch umsetzbar einzustufen (reine Leistungssteigerung ohne Bertcksichti-
gung hierdurch hervorgerufener akustischer Nachteile).! Bei einem Kapazitatsfaktor von z. B.
50 % entsprache dies einer moglichen Ertragssteigerung von maximal 1-2 %.

Forschungsarbeiten zur Schallabstrahlung von WEAN-Rotoren wurden in nennenswertem
MaBe auf europaischer Ebene durchgefihrt. Das EU-Projekt DATA (Design and Testing of

"Nach gangiger Literatur [22] liegen Blattspitzenverluste heutiger WEAn im Bereich von etwa 7 % Cp (Cp: Leis-
tungskoeffizient des Rotors). Es ist zu erwarten, dass maximal eine Halbierung der Blattspitzenverluste in die
Praxis umsetzbar ist, d. h. es verblieben insgesamt Blattspitzenverluste von etwa 3-4 % Cp. Im Hinblick auf
das in Abschnitt 1.2.2 formulierte Forschungsziel (3 dB Gerduschminderung bei gegebener Leistung) sei an
dieser Stelle betont, dass hier der Fokus auf einer gesamtheitlich aeroakustischen Betrachtung liegt und sich
beispielsweise erhdhte Blattlasten im Bereich der Winglets in der Regel akustisch nachteilig auswirken. Anders
herum betrachtet ist zu erwarten, dass die Montage von rein akustisch optimierten NachristmaBnahmen in-
folge Widerstandszunahme zu einer Reduzierung der Rotorleistung fuhrt, die ihrerseits durch aerodynamische
MaBnahmen zu kompensieren ware.
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Abbildung 2.1: Schallquellen am Rotorblatt (nach Blake [4]) mit exemplarischem Gerauschspektrum
(mit freundlicher Genehmigung von R. Drobietz, GE Wind Energy).

Acoustically Optimised Airfoils for Wind Turbines) [56] war Ende der 90er Jahre auf die semi-
empirische Berechnung und den Entwurf von Profilen mit geringem Hinterkantengerdusch
ausgerichtet.

Die Schallentstehung an der Hinterkante (im duBBeren Bereich der Rotorblatter) stellt namlich
gemaB heutigem Kenntnisstand den wichtigsten Larmentstehungsmechanismus an moder-
nen WEAN-Rotoren dar. Belege hierfur finden sich einerseits in der gemessenen typischen Ab-
strahlcharakteristik, der Schallquelllokalisation am Rotorblatt mittels Arraytechnologie sowie
der messtechnisch nachgewiesenen Effizienz von MaBnahmen der Hinterkantengestaltung
auf die Gesamtschallabstrahlung der Anlage [55, 65].

Der Beitrag der duBeren Blattspitze (d. h. duBere ~4 % des Rotorradius), allgemein eher im
hoheren Frequenzbereich zu erwarten, spielt aufgrund gangiger Praxis in der akustischen
Auslegung keine wesentliche Rolle; in der Regel wird der duBere Bereich des Rotors zum
Zwecke der Larmminderung entlastet, was allerdings den Ertrag limitiert.

Zusatzlich treten am Rotor auch partiell Ablésungen auf, die zu gesteigerter Hinterkanten-
gerauschemmision im niedrigen Frequenzbereich (entsprechend gréBerer charakteristischer
Wirbelabmessungen als typischerweise in der turbulenten Grenzschicht vorhanden) fuhren.
Die Quantifizierung des ebenfalls im tieferen Frequenzbereich auftretenden Vorderkanten-
gerausches ist gegenwartig aufgrund seiner Abhangigkeit von der Eingangsturbulenz noch
mit groBen Unsicherheiten behaftet. Eine exemplarische Quellverteilung ist in Abbildung 2.1
gezeigt. Allerdings ist zu erwarten, dass sich je nach Rotor und Anstrémbedingungen indi-
viduelle Quellverteilungen ergeben — allen gemeinsam ist aber die Dominanz des Hinterkan-
tengerausches Uber weite Teile des Frequenzspektrums.

Im Projekt DATA wurden darUber hinaus auch Hinterkantenzahnungen zur Gerduschredu-
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2.1 Allgemeiner Wissensstand vor Projektbeginn 9

zierung untersucht. Die Arbeiten endeten mit einem Windkanaltest eines Modellrotors von
4.5 m Durchmesser, in dem Larmminderungen gegenuUber einer Referenz nachgewiesen wer-
den konnten.

Das EU-Projekt SIROCCO (Silent Rotors by Acoustic Optimisation), koordiniert durch ECN
(Energy Research Centre of the Netherlands), kann als Nachfolgeprojekt zu DATA begriffen
werden. Hier wurden die Minderungstechniken aus DATA auf einer 2.3-MW-Anlage (94 m
Rotordurchmesser) umgesetzt und getestet [65]. Insbesondere wurden auch Messtechniken
far Anlagentests entwickelt. Durch Applizieren von Hinterkantenzahnungen am BlattauBBen-
bereich konnte durch Arraymessungen von Oerlemans et al. [55] eine signifikante 3.2-dB Ge-
samtschallreduktion am Rotor nachgewiesen werden, hochfrequent ergaben sich z. T. aber
auch Pegelerhdhungen — vermutlich als Folge der Wirbelumstromung der Seitenkanten der
Zahnungen. Auch Hinterkantenbursten wurden untersucht, allerdings (wahrscheinlich als Fol-
ge ungeeigneter Auslegung) ohne groBen Erfolg [65]. Als deutsche Projektpartner waren die
Universitat Stuttgart und die (damals noch deutsche) NOI Rotortechnik GmbH an dem Projekt
beteiligt. Allerdings sind die Ergebnisse und Messtechniken fur den Anlagentest, vor allem
die fur rotierende Rotorblatter adaptierte Quelllokalisierung mit Mikrofonarrays als Ergebnis
des Projekts fur deutsche Forschungseinrichtungen und Hersteller nicht frei verftgbar.

Das EU-Projekt UPWIND (beendet 2011) war unter der Koordination von ECN auf die Mach-
barkeit sehr groBer WEAN (20 MW) fokussiert. Akustische Arbeiten fanden nur in sehr be-
schranktem MaBe statt und betrafen die Detailverbesserung von 2D Vorhersageverfahren far
Hinterkantengerausch, waren aber nicht Teil der Entwurfsiberlegungen. Generell sind Simu-
lationswerkzeuge zur Vorhersage der Schallabstrahlung von WEAnN-Rotoren, die sich zuver-
lassig auch fur Entwurfsaufgaben einsetzen lassen, aus der frei zuganglichen Literatur nicht
bekannt. Publizierte Modelle beziehen sich ebenso in der Hauptsache auf die Gerduschvor-
hersage fur (2D) Profile [5, 42, 57] bei niedrigen Reynoldszahlen und/oder beruhen in hohem
MaBe auf stark vereinfachten empirischen Annahmen, die einer Anwendung im Rahmen
aeroakustischer Entwurfsprozesse entgegensprechen [3]. Wie unten naher erlautert, stellen
die am DLR vorliegenden effizienten CFD/CAA-Verfahren in Verbindung mit stochastischen
Quellmodellen einen vielversprechenderen Loésungsweg im Hinblick auf aeroakustische Ent-
waurfe dar.

Relevante Forschungsarbeiten zur gezielten Reduzierung des Larms von WEAnN durch Ent-
wurf und Larmminderungstechnologien fanden in Deutschland bisher in nur sehr geringem
MaBe statt. Das daraus fehlende Know-How auf einer auch breiteren akademischen Ba-
sis sowie im Bereich der GroBforschung erklart die vergleichsweise geringe deutsche Be-
teiligung an den genannten groBen EU-Projekten zur Windenergie. Hervorzuheben ist das
BMU-geférderte Projekt ,Larmreduzierung von Windkraftanlagen — Entwicklung und Vali-
dierung von larmreduzierenden MaBnahmen von leisen Windkraftprofilen” (FKZ 0325146),
das von GE Wind Energy geleitet wurde und auf die Entwicklung fortschrittlicher Lirmminde-
rungstechniken fir WEAnN-Rotorprofile fokussiert war. An diesem zum , Highlight der BMU-
Forschungsfoérderung 2010” [1] gewahlten Projekt war das DLR-Institut fiir Aerodynamik und
Strdmungstechnik maBgeblich beteiligt. Die Ausrichtung lag dabei auf der experimentellen
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Erprobung verschiedenster passiver Larmminderungskonzepte (z. B. Wirbelgeneratoren, Hin-
terkantenmodifikationen) an 2D Blattmodellen im Windkanal. Auf projektrelevante Inhalte
wird im nachfolgenden Abschnitt 2.2 ndher eingegangen.

Das zu Projektbeginn an der Universitat Stuttgart laufende Forschungsvorhaben ,, Optimie-
rung aktiver MaBnahmen zur Reduktion des Hinterkantenldrms von WEAnN - ActiQuiet” (FKZ
0325484) bezieht sich im Gegensatz hierzu auf die Entwicklung und Vermessung von MaB-
nahmen der aktiven Stromungskontrolle (v. a. konstante, flachige Grenzschichtabsaugung),
d.h. ein Mehraufwand von Leistung zur Grenzschichtbeeinflussung wird bewusst in Kauf
genommen. Hier sollte im Laufe des Projektes geklart werden, ob die erzielte Gerduschmin-
derung tatsachlich diesen Mehraufwand rechtfertigt bzw. ob sich dieser sogar durch Wi-
derstandseinsparung systemseitig amortisiert. Dabei war zu bertcksichtigen, dass Absaugen
bzw. Ausblasung selbst wiederum Quellen méglichen Zusatzlarmes darstellen. Da jede Form
von aktiver Stromungskontrolle die Systemkomplexitat und damit auch die Herstellungskos-
ten erhoht, ist eine sorgfaltige Kosten-Nutzen-Analyse solcher MaBnahmen erforderlich. In
dem hier vorliegenden Projekt wird in Abgrenzung dazu bewusst auf die Untersuchung akti-
ver MaBnahmen verzichtet, da die Autoren der Uberzeugung sind, dass das Potenzial passiver
GerduschminderungsmaBnahmen in heutigen Umsetzungen noch nicht voll ausgeschdpft
ist.

An heutigen WEAN bereits in die Praxis umgesetzte GerauschminderungsmaBnahmen be-
ziehen sich in der Hauptsache auf den gerdauscharmen Blattentwurf unter Einsatz semiem-
pirischer Vorhersagemethoden. Ublicherweise wird die auf diese Weise (mit beschrankter
Genauigkeit) vorhergesagte Larmemission bereits beim Blattdesign und somit bei der Aus-
wabhl der Profile im duBeren Blattbereich sowie der Blattspitzengestaltung bericksichtigt. Ihre
Gewichtung erfolgt dabei jeweils in Konkurrenz zu Gbrigen Systemparametern wie Struktur-
gewicht, Lasten und Leistungskoeffizient Cp des Rotors.

In Gebrauch befindliche NachristmaBnahmen sind die bereits oben angesprochenen Hinter-
kantenzahnungen sowie Wirbelgeneratoren zur Verzdégerung von Strémungsablésungen. Er-
gebnisse typischer Zertifizierungsmessungen sind fur derart modifizierte Anlagen leider nicht
frei verfigbar und weichen maglicherweise von den oben genannten Arraymessergebnis-
sen [55] ab.

2.2 Eigene Vorarbeiten und Forschungsumfeld

Das DLR hat langjahrige Erfahrung in den fur Windkraftforschung notwendigen SchlUssel-
kompetenzen und baut diese in den kommenden Jahren mit dem Explorationsthema Wind-
energie gezielt auf und aus. Durch Wissenstransfer insbesondere aus dem Bereich Luftfahrt
kdnnen so wesentliche technologische Herausforderungen fur den Bereich Windenergie in
den Instituten des DLR aufgegriffen und bearbeitet werden. Dabei werden Uberwiegend die
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relevanten Forschungsfragen ,vor der Nabe” adressiert, aber durch weitergehende Kompe-
tenzen in DLR-Instituten oder die Zusammenarbeit in nationalen oder internationalen For-
schungskooperationen kénnen auch systemintegrierende Forschungsfelder abgedeckt wer-
den. Die Forschungskompetenzen sind dabei interdisziplinar aufgestellt. Leitthema bildet die
Forschung am Rotor und im direkten bzw. indirekten Umfeld der WEA. Das DLR bildet diesen
Forschungskontext ab mit Instituten fur Aerodynamik und Strémungstechnik, Aeroelastik,
Flugsystemtechnik, Antriebstechnik, Bauweisen und Konstruktionsforschung, Faserverbund-
leichtbau und Adaptronik sowie Physik der Atmosphare. Die grundlegende Infrastruktur um-
fasst Mess- und Prafstande fir die Untersuchung von strukturdynamischen Eigenschaften
und Akustik, diverse Windkanale, Materialprifstande, Rotorprifstande sowie Modellierungs-
und Optimierungstools.

Seit Beginn 2013 besteht darlber hinaus ein Kooperationsvertrag zwischen dem DLR sowie
den etablierten Partnern Fraunhofer IWES (Institut fur Windenergie und Energiesystemtech-
nik) und ForWind (Zentrum fur Windenergieforschung der Universitaten Oldenburg, Bremen
und Hannover). Damit wird das Know-How von mehr als 600 Wissenschaftler/innen in der
Windenergieforschung gebindelt. Der Forschungsverbund ist durch seine personelle Star-
ke und die Vernetzung von Kompetenzen in der Lage, langfristige und strategisch wichtige
GroBprojekte erfolgreich zu bearbeiten. Diese Kooperation fand vor Projektstart bereits ihren
Ausdruck im BMWi-geférderten Forschungsvorhaben SmartBlades (Beginn 12/2012). U. a.
wurde hier das Anwendungspotenzial von erfolgreichen aktiven Klappenkonzepten aus der
Luftfahrt (Vorfligelsegmente und Hinterkantenklappen) untersucht, um die Robustheit der
WEA gegeniber Boenlasten zu erhéhen. Ein besonderer Schwerpunkt lag auf der Untersu-
chung formvariabler Komponenten. Im Projekt wurden Prinziplésungen erarbeitet und bis
zur Vorbereitung der Herstellung eines Demonstrationsbauteils verfeinert. Akustische Aspek-
te wurden in kleinerem Umfang von der Leibnitz Universitdt Hannover (FKZ 0325601C) bear-
beitet. Insbesondere interessierte die Frage, inwieweit zur dynamischen Lastenregelung ein-
gesetzte aktive Hinterkantenklappen die Gerduschemission der WEA erhdhen. Hier bestand
der Hauptaspekt der Arbeiten also eher in einer empirischen Abschatzung und ggf. Mini-
mierung der in Kauf zu nehmenden akustischen Nachteile als auf einer durch aktive MaB-
nahmen angestrebten Schallreduktion (wie sie beispielsweise im oben erwahnten Vorhaben
ActiQuiet verfolgt wird). Diese Arbeiten wurden von DLR-AS im Rahmen eines Unterauftra-
ges durch Bereitstellung der Versuchsanlage AWB sowie mit aeroakustischer Messexpertise
unterstutzt.

DLR-AS war substantiell am o. g. BMU-geférderten Projekt ,, Larmreduzierung von Windkraft-
anlagen” (FKZ 0325146, beendet 2010) als Unterauftragnehmer beteiligt [1, 32, 62]. Das
Gesamtziel des Projektes war die Entwicklung und Validierung von passiven, nachrusttaug-
lichen MaBnahmen zur Schallminderung sowie von neuen, leisen aerodynamischen Profilen
fur WEAN. Dabei lag der Fokus der Untersuchungen auf der Reduktion von Hinterkanten-
schall an 2D Tragfligeln. U.a. wurden passive MaBnahmen der Turbulenzkontrolle sowie
Hinterkantenmodifikationen (porése Materialien, Hinterkantenzahnungen) untersucht. Die
aerodynamische Bewertung der MaBnahmen erfolgte durch Messungen im Laminarwind-
kanal des Institutes fur Aerodynamik und Gasdynamik (IAG) der Universitat Stuttgart. Die
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projektbezogenen Arbeiten von DLR-AS deckten alle aeroakustischen Analysen im instituts-
eigenen akustischen Windkanal AWB sowie die Bereitstellung eigener Larmminderungsent-
waurfe (in der Hauptsache Hinterkantenbursten [29, 30]) ab. Diese im Rahmen von BELAR-
WEA fur weiterfihrende 3D Untersuchungen vorgeschlagenen Larmminderungskonzepte
und entsprechende ggf. praxistauglichere Derivate (geschlitzte [9] bzw. pordse Kantenmo-
difikationen) lieferten erhebliche Minderungserfolge im 2D Fall, die den Effekt von Hinter-
kantenzahnungen bei glnstiger Parameterwahl weit Ubertreffen. Unter vergleichbaren 2D
Laborbedingungen erzielten Hinterkantenzahnungen und pordse Hinterkanten 3-4 dB, ge-
schlitzte Hinterkanten 6 dB und Bursten bis zu 10 dB Hinterkantengerauschreduktion [30].
Mit Ausnahme der Hinterkantenzahnungen, die bereits vereinzelt an WEAnN im Einsatz sind,
befinden sich die Ubrigen genannten MaBnahmen noch im Experimentalstadium. Bemer-
kenswerterweise konnten die im 2D Laborversuch fur Hinterkantenzahnungen antizipierten
Gerauschminderungen durch Oerlemans et al. [55] anndhernd im Feldversuch bestatigt wer-
den, was die Attraktivitat der hier vorgeschlagenen Alternativen, v. a. der im Labor deutlich
effizienteren BUrstenkanten, unterstreicht.

Fur porése und geschlitzte Hinterkantenmodifikationen wurden von DLR-AS lediglich Wirk-
samkeitsnachweise erbracht, wahrend detaillierte Skalierungsgesetze zur effektiven Uber-
tragung (beispielsweise Anpassung der Porositat oder Schlitzgeometrie an die vorliegenden
Stromungsbedingungen) lediglich in Grundztgen vorliegen, d. h. es ware moglich, dass sich
die oben angegebenen Gerauschminderungen fur diese MaBnahmen noch steigern lieBen.
Erste systematische Untersuchungen dokumentieren allerdings eine Reduktion der Larmmin-
derungswirkung mit dem Profilanstellwinkel [35], deren physikalische Ursache noch abschlie-
Bend zu klaren ist. FUr Hinterkantenbursten konnten demgegentber im Rahmen von detail-
lierten DLR-internen Vorgangerstudien bereits Gestaltungsrichtlinien und Skalierungsgesetze
far 2D Anwendungen abgeleitet werden [29, 30], auf die im Projekt direkt aufgebaut werden
kann. Insbesondere zeigte sich, dass bei der Umsetzung der Biirsten neben grundsatzlichen
Gestaltungsempfehlungen auch Designdetails unbedingt beachtet werden mussen, damit
groBe Minderungserfolge erzielt werden kénnen. Die oben erwdhnte nachteilige Anstellwin-
kelsensitivitat besteht im Falle der Bursten nicht. Der maBige Erfolg erster als eher spontan
zu wertender Versuche im Rahmen von SIROCCO, Hinterkantenbtrsten an einer realen WEA
zu implementieren, belegen die Notwendigkeit der Beachtung solcher Skalierungsgesetze
sowie sorgféltiger weiterfiilhrender Analysen hinsichtlich der Ubertragung von 2D auf 3D
(Phase 1 des Vorhabens) und schlieBlich auf 3D rotierend (Phase 2). Wichtig in diesem Zu-
sammenhang ist die Minimierung von Zusatzlarmentstehung infolge stromungsunginstiger
Bauteilintegration. Weiterfihrende Arbeiten beziiglich der aeroakustischen Wirkung sowie
der CAA-Simulation von porésen bzw. geschlitzten Hinterkanten (inklusive der Bereitstel-
lung der dazu erforderlichen Anpassungen am CAA-Code PIANO des DLR) werden derzeit
im Rahmen des DFG-geférderten Sonderforschungsbereichs SFB 880 “Grundlagen des Hoch-
auftriebs kinftiger Verkehrsflugzeuge”, geleitet durch die TU Braunschweig, durchgefihrt.

Zu erganzenden, projektrelevanten Problemstellungen hat das DLR auch im Rahmen der

Grundfinanzierung umfangreiche weitere Forschung initiiert. So leitete DLR-AS das grund-
finanzierte Projekt MERWind (2012-2014) sowie dessen Nachfolger RoDeO (2015-2018),
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in denen die multidisziplinaren Entwurfsgrundlagen von WEAn (Aerodynamik, Aeroelastik,
Strukturmechanik, Akustik) mittels hochwertiger numerischer Simulation erarbeitet wurden.
Schwerpunkt war wie in BELARWEA eine genaue Betrachtung des Rotors. Durch Variation
geometrischer und struktureller Eigenschaften einer Referenzanlage wurde die Bedeutung
verschiedener entwurfsrelevanter Parameter auf die Leistungsfahigkeit der WEA abgeleitet,
d. h. die hier erzielten Ergebnisse kamen den Arbeiten in BELARWEA direkt zu gute. Paral-
lel dazu bestanden seit 2012 zwei gemeinsam mit WEAnN-Herstellern finanzierte dreijahri-
ge Patenschaften zu den Themengebieten der Untersuchung/Modellierung von Strémungs-
abldsegerauschen sowie der Vorhersage aerodynamisch bedingter Schallentstehung und -
minderung bei WEAN.

In Bezug auf das vorliegende Projekt besteht in DLR-AS eine weitreichende Expertise in
hochst ahnlich gelagerten Fragestellungen aus der Luftfahrt, nachgewiesen durch prominen-
te Teilnahme an EU-Férderprogrammen und durch Forschungsauftrage von Airbus. Zudem
besteht umfassendes Know-How hinsichtlich des Entwurfs von Winglets, die z. T. an Airbus-
Flugzeugen realisiert werden [36, 72], und Vorhersageverfahren fur die laminar-turbulente
Transition [26, 27].

Der effizienten und genauen Simulation der Umstrémung der WEA kommt in BELARWEA
zur aerodynamischen Optimierung der Winglets sowie als wesentliche EingangsgréBe fur die
aeroakustische Analyse eine Schlusselrolle zu. Als Strémungsldser stehen dem DLR die Simu-
lationsverfahren TAU, FLOWer und THETA zur Verfigung. Das vom DLR entwickelte CFD-
Verfahren TAU wurde in den vergangenen zwei Dekaden speziell fir die Luftfahrt entwickelt
und ist fir Simulationen auf parallelen Hochstleistungsrechnern optimiert. Der Loser weist al-
le Merkmale eines modernen Strdmungslosers auf und ist bereits fest in die Entwicklungspro-
zesse der europaischen Luftfahrtindustrie fir Flugzeuge (Airbus) und Hubschrauber (Airbus
Helicopters) integriert. TAU wurde in den o. g. Projekten MERWind/RoDeO und SmartBlades
fur die Simulation von WEAN angepasst und eingesetzt.

Bezuglich der Aeroakustik besteht sowohl auf dem Gebiet der numerischen Simulation [12,
13, 14, 15, 16, 17, 18, 70] als auch der Entwicklung von LarmminderungsmaBnahmen fir
turbulenzbedingte Strdmungsgerausche [9, 29, 30, 32, 62] eine langjdhrige Expertise, die
durch die Einbindung in alle themenrelevanten nationalen und EU-Forschungsvorhaben in
der Luftfahrt nachgewiesen ist. Eine zuverlassige Vorhersage der turbulenzbedingten Schall-
erzeugung und -abstrahlung von WEAN-Rotorblattern auf der Basis nicht-empirischer Simula-
tionsverfahren ist von groBer Bedeutung fur den multidisziplinaren Entwurf. Nur Methoden,
die auf ,First Principles” beruhen, sind allgemein genug angelegt, um die Schallerzeugung
an weitgehend beliebig gestalteten Rotorprofilen und Blattspitzen zu beschreiben. Gleich-
zeitig missen Schallvorhersageverfahren effizient genug sein, um im Rahmen von Entwurfs-
und schlieBlich sogar Optimierungsprozessen eine Vielzahl von Varianten mit ertraglichem
Rechenaufwand berechnen zu kénnen. Fur die numerische Simulation des Umstrémungs-
gerdusches an Hochauftriebssystemen von Transportflugzeugen hat DLR-AS in der vergan-
genen Dekade konsequent und erfolgreich ein hybrides Simulationskonzept zur Berechnung
turbulenzbedingten Schalls entwickelt und umgesetzt. Diese Methodik kann unmittelbar fur

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227



14 2 Stand der Forschung/Technik

die Simulation der ,First-Principle”- basierten Simulation der Schallentstehung am WEAnN-
Blatt Ubernommen werden. Das Verfahren basiert auf zwei Simulationsschritten. Zunachst
wird das zeitgemittelte Stromungsfeld mit Hilfe von TAU/THETA/FLOWer bestimmt. In einem
zweiten Schritt wird eine hochauflésende Simulation der instationaren Fluktuationen um das
zeitgemittelte Stromungsfeld mittels des CAA-Codes PIANO durchgefihrt. Die fur solche Si-
mulationen erforderlichen Turbulenzquellterme werden durch stochastische Rekonstruktion
des instationdren Turbulenzfelds mit Hilfe des von DLR-AS entwickelten Verfahrens FRPM?
[13, 15, 16, 70] generiert. Die Leistungsfahigkeit des Konzepts konnte fur verschiedene An-
wendungen, z.B. fur den fir WEAN-Rotoren relevanten Hinterkantenlarm [18], nachgewie-
sen werden. Erste wesentliche Fahigkeiten zum gezielten Entwurf leiser Flugzeugkompo-
nenten konnten bereits fur die deutsche Luftfahrtindustrie bereitgestellt werden und sind
dort mittlerweile im Einsatz; insbesondere wurden larmarme Vorfligelpositionen eines Hoch-
auftriebssystems ermittelt [12, 14, 17] und im Windkanalversuch bestatigt. Ebenso wurden
3D Simulationen der Schallabstrahlung einer Klappenseitenkante durchgefiihrt und teilvali-
diert [15].

Hiermit sind alle wesentlichen Voraussetzungen geschaffen, um PIANO fur die Schallerzeu-
gung an WEAN-Rotoren einzusetzen. Relevante Vorarbeiten fir die Anwendung von PIA-
NO/FRPM an WEAN-Rotoren wurden bereits im DLR-Projekt MERWind durchgefihrt.

In Erganzung der weitreichenden numerischen Aktivitaten betreibt DLR-AS am Standort
Braunschweig seit ca. 30 Jahren einen eigenen kleinen akustischen Windkanal (AWB, DU-
senquerschnitt 1.2 m x 0.8 m) und nutzt hier fir seine Forschungsarbeiten ebenfalls den von
den Deutsch-Niederléandischen Windkanalen betriebenen Akustikkanal DNW-NWB (DUsen-
guerschnitt 3.25 m x 2.8 m, Akustikkanal seit 2010).

Auf dem Gebiet der Mikrofonarraytechnik zur Schallquellenortung besitzt das DLR im ge-
meinsamen Vorgehen von DLR-AS und dem Institut fur Antriebstechnik (DLR-AT) eine fih-
rende Rolle in der Entwicklung [46, 47] und Anpassung an neue Herausforderungen wie z. B.
kryogene Bedingungen fir Messungen in Windkanalen bei realen (Flug)-Reynoldszahlen [2],
der Vergleichbarkeit von aeroakustischen Messungen in offener oder geschlossener Mes-
strecke [45], der Quelllokalisierung an tberfliegenden Flugzeugen [24] und schnelllaufenden
Rotoren in PrUfstanden [21].

DarUber hinaus arbeitet das Institut seit mehr als 25 Jahren an der Entwicklung und dem
Einsatz bildgebender Verfahren fur aerodynamische Untersuchungen in Windkanélen und
im Flugversuch. Neben der Deformationsmesstechnik fur Spezialanwendungen (relevant fir
Phase 2) hat DLR-AS das Dual- bzw. Multi-Plane-Stereo-PIV (Particle Image Velocimetry) Ver-
fahren entwickelt und etabliert [43, 67, 69]. Dieses Messprinzip, das eine simultane hoch-
auflésende Messung der drei-komponentigen momentanen Geschwindigkeitsvektorfelder in
raumlich getrennten Messebenen erlaubt, sollte in diesem Projekt genutzt werden, um zu je
zwei sukzessiven Zeitpunkten die kohdrenten Strukturen der turbulenten Grenzschicht, die

2FRPM: Fast Random Particle Mesh Methode

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227



2.3 Schutzrechte/Patente 15

Uber die Hinterkante konvektieren, als auch jene im unmittelbaren Nachlaufgebiet stromab
der Hinterkante erfassen zu konnen. Die aus diesem Datensatz zu berechnenden 2D Zwei-
Punkt-Korrelationen der relevanten Geschwindigkeits- und Wirbelstarkeschwankungen ent-
halten wesentliche Informationen Uber deren aeroakustische Wirksamkeit und kénnen auch
direkt als Eingabedaten fur angepasste CAA-Rechnungen dienen.

2.3 Schutzrechte/Patente

BUrsten als MaBnahmen zur Strémungsgerauschreduktion wurden lediglich fur die Anwen-
dung am Vorfligel gemeinschaftlich durch Airbus und DLR-AS patentiert [50]. Weiterflhren-
de Anwendungen, insbesondere deren Ubertragung auf WEAN, sind publiziert und 6ffentlich
frei verflgbar [29, 30]. Die assoziierten Arbeiten an geschlitzten Hinterkantenmodifikationen
fanden ebenfalls Niederschlag in einer Patentschrift [9] seitens DLR-AS. Dariber hinaus wa-
ren zu Projektbeginn keine weiteren Patentrechte Dritter bekannt, die einer Durchfiihrung
des Vorhabens oder der Verwertung der Vorhabenergebnisse entgegen stehen kénnten.

2.4 NREL 5-MW-Referenzanlage

Der Fokus von Phase 1 lag entsprechend ihrer wissenschaftlich-technischen Teilziele (vgl. Ab-
schnitt 1.2.2) auf vorwettbewerblicher Forschung, d. h. auf der genannten aeroakustischen
Toolentwicklung und Verifizierung/Validierung. Als Referenzgeometrie wurde daher bewusst
mit der NREL 5-MW-Referenzanlage [41] eine frei zugangliche generische Rotorkonfiguration
gewadhlt, so dass keine mittelbare Beglnstigung einzelner Industrieunternehmen aus deren
Beratungsfunktion erwachsen konnte.

Diese Entscheidung erbrachte den Vorteil, dass erzielte Ergebnisse im wissenschaftlichen Aus-
tausch mit Forscherkollegen sowie gegenlber allen Mitgliedern des Industriebeirats frei kom-
muniziert und auch publiziert werden konnten. Ein weiterer Vorteil im Vergleich zur Nutzung
vertraulicher Anlagengeometriedaten eines bestimmten Herstellers bestand in der unmittel-
baren freien Verflgbarkeit von Geometrie- und Strukturinformationen sowie vereinzelt be-
reits publizierter Forschungsergebnisse (insbesondere CFD-Simulationen sowie Akustikmes-
sungen an 2D Rotorblattsegmenten), mit denen der in BELARWEA erzielte Projektfortschritt
in direkten Bezug gesetzt werden konnte.

Fur die NREL 5-MW-Referenzanlage gelten die in Tabelle 2.1 gegebenen Spezifikationen, d. h.
die Nennschnelllaufzahl betragt 7.0175. Der Blattgrundriss mit Position und Erstreckung der
Aufbauprofile ist in Abbildung 2.2 gezeigt. Die lokale Blatttiefe und der Profileinstellwinkel
sind der Tabelle im linken Bildteil zu entnehmen. Im fir die Aufgabe in BELARWEA relevanten
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Tabelle 2.1: Spezifikation der NREL 5-MW-Referenzanlage.

Nennleistung 5 MW

Rotorkonfiguration Luvlaufer, Dreiblattrotor

Regelung drehzahlvariabel, kollektive Blattverstellung

Triebstrang mehrstufiges Getriebe mit “schneller” Gene-
ratorwelle

Rotordurchmesser / -radius 126 m/R=63m

Nabendurchmesser 3m

Nabenhdhe 90 m

Einschaltwindgeschwindigkeit (,, Cut-In") 3m/s

Nennwindgeschwindigkeit (,,Rated”) 11.4 m/s

Abschaltwindgeschwindigkeit (,, Cut-Out”) 25 m/s

Einschaltdrehzahl (, Cut-In") Q=6.9rpm

Nenndrehzahl (,,Rated”) Qnenn = 12.1 rpm

Nennblattspitzengeschwindigkeit 80 m/s

BlattauBenbereich R = 50.4-63 m liegen demnach ausschlieBlich NACA-64-618-Profile vor;
diese Kontur wurde entsprechend als Referenzprofilierung in BELARWEA gewahlt. In diesem
Zusammenhang interessant waren bereits vorhandene NACA-64-618-Messdaten von DTU
Wind Energy, die wéhrend der Projektlaufzeit im Rahmen des vierten BANC-Workshops®
freigegeben wurden und ebenfalls fur Vergleiche im Projekt herangezogen werden konn-
ten [87].

Das Referenzblatt in BELARWEA - Phase 1 baut in den oben genannten Hauptmerkmalen
auf dem NREL-5-MW-Referenzrotorblatt auf. Allerdings enthalt dessen Originaldokumenta-
tion nach Jonkman et al. [41] lediglich alle gemaB Blattelementtheorie erforderlichen Infor-
mationen und lasst daher, wenn wie hier ein detaillierteres CAD-Modell als Basis fur CFD
und CAA-Simulationen erstellt werden soll, einen gewissen Interpretationsspielraum offen.
U.a. ist der AuBenbereich des Blattes (durch Angabe der Profilbezeichnung und Profilseh-
nenlange) nur bis R = 61.6333 m festgelegt. Bis R = 63 m, d. h. im Bereich der duBeren
2.2%, war die Geometrie, insbesondere die Randbogenform frei zu interpretieren. Als Vor-
lage fir die gewahlte Referenz-Randbogenform in diesem auBeren Bereich diente hier eine
von der Fa. SENVION zur Verfligung gestellte Interpretation des NREL-5-MW-Referenzrotors,
die entsprechend gangiger Blattspitzenentwirfe ausgestaltet war.

341 AIAA/CEAS Workshop on Benchmark Problems for Airframe Noise Computations, 2-3. Juni 2016, Lyon,
Frankreich
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2.4 NREL 5-MW-Referenzanlage
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Abbildung 2.2: Blattgrundriss NREL 5 MW, Bezeichnung und Lage der Aufbauprofile.
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3 Numerische Methoden/Setups

3.1 Vorentwurfsmethoden

3.1.1 2D Profilentwurf
Blattelementverfahren QBlade

Zur Bewertung der aerodynamischen Leistung von Windturbinen und zur Abschatzung sta-
tionarer aerodynamischer Lasten sowie von Leistung und Ertrag wurde ein einfaches Blattele-
mentverfahren, QBlade [49], als Bindeglied zu heutigen, industriell genutzten Verfahren ein-
gesetzt. QBlade ist ein Open-Source-Windkraftanlagen-Design-und-Simulationstool der TU
Berlin. Qblade verfligt Gber eine komfortable grafische Benutzeroberflache und ist nahtlos in
den Profilsimulator XFOIL [10] integriert. Die Einbettung in XFOIL erlaubt es dem Benutzer,
maBgeschneiderte Fligelprofile zu erstellen, deren Profilpolare zu berechnen, auf einen An-
stellwinkelbereich von 360°zu extrapolieren und direkt in eine Windkraftanlagensimulation
zu integrieren. Dadurch wird der Import und Export von Profildaten zwischen verschiedenen
Codes Uberflissig. Zusatzlich verfigt QBlade Uber ein vielseitiges Postprocessing und erlaubt
so die Einsicht in alle relevanten Blatt- und Rotorvariablen, um so Rotordesigns und Simula-
tionen zu vergleichen und zu analysieren. Die fir BELARWEA ausgewahlte Referenzkonfigu-
ration NREL 5 MW (Abbildung 2.2) konnte in den relevanten Betriebspunkten nachgerechnet
werden.

Unter Verwendung der Daten, die die variable Rotordrehzahl, Einschalt- und Abschaltwind-
geschwindigkeit sowie Blattverstellung beschreiben, stellt sich die Rotorcharakteristik tUber
den Betriebsbereich entsprechend Abbildung 3.1 dar. Die Nennleistung der Anlage wird bei
einer Windgeschwindigkeit von 11 m/s mit etwa 5 MW erreicht, wie im linken oberen Bildteil
zu sehen, und danach durch Blattverstellung konstant gehalten. Die Rotordrehzahl als Funkti-
on der Windgeschwindigkeit ist im rechten, oberen Bildteil zu sehen. Die lokale Reynoldszahl
Re der Blattschnitte ist im rechten, unteren Bildteil aufgetragen. Die einzige, dick gezeichnete
Kurve zeigt die Situation fur die Nennwindgeschwindigkeit. Im duB3eren Bereich des Blattes,
ab etwa R = 40 m, wird eine Reynoldszahl von etwa Re = 11 Mio. erreicht. Der Leistungs-
beiwert der NREL 5 MW ist in der folgenden Abbildung 3.2 Uber der Schnelllaufzahl ('TSR':
Tip-Speed-Ratio) im linken oberen Bildteil aufgetragen. Der Auslegungspunkt TSR = 7 ist
durch den dicken Punkt in Grin gekennzeichnet. Mit diesem Punkt korrespondieren die dick
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Abbildung 3.1: Leistung und Rotordrehzahl NREL 5 MW, lokale Reynoldszahl.

durchgezogenen Kurven fur den lokalen Auftriebsbeiwert sowie Anstellwinkel im rechten
Bildteil. Im Auslegungspunkt werden im duBeren Blattbereich lokale Auftriebsbeiwerte (‘Lift
Coeff’) von deutlich Gber ¢, = 1 erreicht. Nach 2-dimensionaler, akustischer und leistungs-
bezogener Bewertung vielversprechender Profilentwiirfe kénnen somit Kandidat-Konturen
in das Rotorblatt eingebaut werden und die Anlagenleistung sowie der Ertrag abgeschatzt
werden.

2D Entwurfs- und Nachrechnungsverfahren XFOIL 6.93

Fur diese Arbeit wurde fir die Entwurfe neuer aerodynamischer Profile und fur die Ermitt-
lung der Druckverhaltnisse sowie aerodynamischer KenngréBen vorhandener Profilkonturen
das numerische Rechenverfahren XFOIL 6.93 von Drela [10] verwendet. Dieses eignet sich
insbesondere fur die Entwicklung von Profilen, die bei niedrigen Reynoldszahlen, wie sie
im Fluge an Segel- und Kleinflugzeugen auftreten, betrieben werden. Durch die Installa-
tion des Programmsystems auf einem schnellen PC sowie die mentgesteuerte, interaktive
Anordnung der Programmmodule sowie die schnelle grafische Ausgabe der Ergebnisse ist
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NREL S

Abbildung 3.2: Leistungsbeiwert des Rotors NREL 5 MW, lokaler Auftriebsbeiwert und Anstellwinkel.

eine erhebliche Beschleunigung des Entwicklungsprozesses zu verzeichnen. Die Nachrech-
nung einer bekannten Profilkontur sowie der Entwurf einer neuen erfolgt mit Hilfe eines
Panelverfahrens, welches eine zweidimensionale Modellierung der Umstréomung des Profils
vornimmt. Die Profilkontur wird dazu in N Panels, der Nachlauf in N + N,, Panels aufgeteilt.
Kontur- und Nachlaufpanels werden mit stlickweise konstanter Quellstarke o; belegt, deren
Betrag eine Funktion der Grenzschichtentwicklung ist. Zusatzlich werden die Konturpanels
mit linearen Potentialwirbeln der Starke «y; belegt, um die Zirkulation zu berechnen. 250 Pa-
nels auf der Kontur wurden verwendet, um steile Druckverldufe und die Grenzschichteffekte
aufzuldsen. Die Profilhinterkante darf eine endliche Dicke haben, um spateren baulichen An-
forderungen gerecht zu werden. In diesem Fall muss ein zusatzliches Panel zwischen erstem
und letztem Konturpanel eingefligt werden, welches die Kontur schlieBt. Damit dort ein
glatter Abfluss der Stromung erfolgen kann, missen Wirbel- und Quellstarke des Hinterkan-
tenpanels an die der benachbarten Panels der Ober- und Unterseite angepasst werden. Die
Berechnung der reibungsfreien Strémung fihrt mit Berticksichtigung der Kutta'schen Ab-
flussbedingung zu einem linearen (N 4+ 1) x (N + 1) Gleichungssystem fir die Werte der
Wirbel «y;. Liegt eine scharfe Hinterkante (also Hinterkantendicke Null) vor, werden die Glei-
chungen in « fir i = 1 und i = N identisch mit der Gleichung des Hinterkantenpanels ftr
i = (N +1). Dieses Problem wird dadurch umgangen, dass die Zirkulation fir das Nte-Panel
durch Extrapolation der davorliegenden Panels auf Ober- und Unterseite gewonnen wird.
Der Einfluss der Grenzschicht auf die Potentialstrémung wird Uber die auf der Oberfladche
des Profils und im Nachlauf angeordnete Quellenverteilung o; berticksichtigt. Es ist mog-
lich, sowohl laminare als auch turbulente Grenzschichten zu berechnen. Die Bestimmung der
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Lage des Umschlagpunktes laminar-turbulent erfolgt durch die Berechnung des Transitions-
parameters ng. Darin wird das logarithmische Verhaltnis der Stérungsamplitude zu einer
Startamplitude von Tollmien-Schlichting Stérungen bestimmt und mit einem empirisch ge-
wonnenen Grenzwert verglichen. Wird dieser Uberschritten, ist der laminar-turbulente Um-
schlag erfolgt und weiter stromab wird turbulente Grenzschicht berechnet. In dieser Arbeit
wurde mit ngzx = 9 gearbeitet. Die Kopplung der reibungslosen mit der reibungsbehafteten
Stromung erfolgt im Bereich der Profilkontur Gber die Gleichsetzung der Wirbelstarke «y mit
der Geschwindigkeit am Grenzschichtrand. Die freie Nachlaufstrémung wird geformt durch
den Einfluss der Summe aller Wirbel und Quellen auf der Profiloberflache auf den Nachlauf.
Der Einfluss der reibungsbehafteten Grenzschicht auf die Potentialstrdmung wird durch das
Transpirationsprinzip modelliert. Der Profilwiderstand wird aus dem Impulsverlust des Nach-
laufs bestimmt, welcher sich aus dem Impulsverlust der Ober- und Unterseitengrenzschicht
zusammensetzt. Durch ein globales Newton-Verfahren wird das Gleichungssystem fur das
reibungslose Stromungsfeld, die Grenzschicht sowie den laminar-turbulenten Umschlag ge-
|6st. Der Entwurf einer neuen Profilkontur basiert auf der schrittweisen, immer nur einen Teil
der Kontur einschlieBenden Modifikation einer bekannten Profilform, wobei im Entwurfsseg-
ment die gewlinschten Geschwindigkeiten durch den Anwender vorgegeben werden und die
neuen Koordinaten Teil der Losung des Gleichungssystems sind. Im Gbrigen Bereich des Pro-
fils hingegen sind die Koordinaten der Kontur bekannt und die Geschwindigkeiten werden
bestimmt. Der Anwender setzt diesen iterativen Prozess solange fort, bis die entworfene Pro-
filform die Entwurfsanforderungen mdglichst genau erfillt. Das Programm ist frei verfligbar
unter GPL-Lizenz und wird in Industrie und Forschung haufig eingesetzt.

3.1.2 Wingletentwurf

Der Vorentwurf der dreidimensionalen/nichtplanaren Winglets wurde mit einer institutsei-
genen Rechenkette auf Basis des potentialtheoretischen Programms LiftingLine [37] durch-
gefuhrt. Die Rechenkette vereinigt die potentialtheoretische Berechnung der nichtplanaren
Fltigelgeometrie mit der Berechnung des reibungsbehafteten, zweidimensionalen Profilwi-
derstandes durch das Programm XFOIL [10]. Beide Programme fir sich bieten gute Vorhersa-
gewerte in ihren Bereichen, welche sich trotz der resultierenden Einschrankungen im Bereich
des nichtlinearen Hochauftriebes sehr gut fir die Vorhersage des aerodynamischen Verhal-
tens von hochgestreckten Tragfligelkonfigurationen eignen. Durch die geringen Rechenzei-
ten dieser Programmkette werden Optimierungen mit vielen Iterationen und verschiedens-
ten Parametern moglich und werden fur die Vorauslegung von Tragfligelkonfigurationen
genutzt.
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3.2 CFD/CAA-Simulationen

3.2.1 2D CFD/CAA

Im Projekt wurde gemal3 Zielsetzung die Automatisierung einer auf 2D Simulationen ba-
sierenden, schnellen hybriden Rechenkette TAU/FRPM/PIANO zur akustischen und aerody-
namischen Bewertung von Profilentwirfen vorangebracht; diese Kette liefert Spektren, Ge-
samtschalldruckpegel und Richtcharakteristiken fir Hinterkantengerausch in Abhangigkeit
von aerodynamischen KenngréBen und wurde innerhalb des iterativen Profilentwurfsprozes-
ses erfolgreich verwendet, vgl. Abschnitte 5.2.1, 5.4.1 und 5.5.2. Das hybride Vorgehen bei
der aeroakustischen Untersuchung beinhaltet die folgenden Schritte: 1) Vorbereitung und
Durchfuhrung der CFD sowie 2) Vorbereitung und Durchfhrung der CAA.

Das prinzipielle Vorgehen wurde bereits in Abschnitt 2.2 (Seite 13 f.) erlautert. Die durchzu-
fuhrenden Simulationsschritte sind in Abbildung 3.3 illustriert.

Vo, OV
(Profil )—>{ cFD FRPM aE——
R T

SR N SEN ARt el -
B SRR R
PRI AN 0 g T e

Turbulenz- j,fﬁ;?%:g N AL

statistik I e 2g :
A\
zeitgemittelte TKE -
Strémungslésung 0P > CAA

Abbildung 3.3: Berechnungsmethodik fir die aeroakustische Bewertung von Profilen.
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1. Schritt: CFD-RANS-Simulation mit TAU

CFD-RANS-Simulationen dienen als Grundlage dieser Rechenkette. Neben den aerodyna-
mischen Beiwerten werden vor allem Daten aus dem Strémungsfeld um das Profil herum
als Eingangsdaten fur die nachgelagerten Simulationsschritte benétigt. Zum einen dienen
die Parameter Geschwindigkeitsvektor sowie Druck- und Dichteverteilung als zeitgemittelte
GroBen der Hintergrundstréomung fur die CAA-Rechnung, zum anderen wird die Turbulenz-
statistik aus der CFD-Simulation fur die Turbulenzrekonstruktion mittels der FRPM-Methode
gebraucht. Fur die CFD-Simulationen kam in BELARWEA - Phase 1 der DLR-Strémungsloser
TAU (Version 2014.1.0) zum Einsatz. Hierin wird ein quasi-2D Fall simuliert, fir den das 2D
Rechengitter mit der Ausdehnung von einer Zelle in Spannweitenrichtung extrudiert wird.
Die Gitter werden fur alle Profile mit dem Gittergenerator ICEM CFD erzeugt. Die Gitterge-
nerierung wurde teilweise mit sogenannten Replay-Skripten automatisiert, wodurch eine ef-
fiziente und vor allem qualitativ gleichbleibende Gittererzeugung erméglicht wird. Es stehen
zu Projektende zwei Replay-Skripte zur Verflgung, eins fur eine endlich dicke Hinterkante
sowie eins fir eine Hinterkantendicke gleich Null.

Um ein qualitativ hochwertiges Gitter mit einer moglichst geringen Zellanzahl zu erzeugen,
wurde der Ansatz eines hybriden Netzes verwendet. Hierbei wird der Bereich in der Nahe des
Profils mit einem blockstrukturierten Gitter mit hoher Qualitat' vernetzt. Die profilnahe Stré-
mung sowie die Grenzschichten auf Ober- und Unterseite werden entsprechend aufgelst.
Entlang der Ober- und Unterseite sind jeweils 255 Knoten verteilt. Normal zur Oberflache sind
es 110 Knoten. Die Hohe der ersten Zellschicht ist dabei so gewahlt, dass ein y-Kriterium
von yT < 1 erreicht wird. Bei endlich dicker Hinterkante werden 6 Gitterpunkte entlang der
Kante verteilt, was zu einem relativ groben Gitter in diesem Bereich (verglichen mit den sehr
diinnen Grenzschichtzellen) fihrt, jedoch einen stabilisierenden Einfluss auf die Konvergenz
der Losung hat. Der Bereich zwischen dem blockstrukturierten profilnahen Netz und den 100
Sehnenlangen entfernten Randflachen wird mit einem unstrukturierten vierecksdominierten
Gitter vernetzt. Die verringerte Netzqualitat in diesem Bereich wird in Kauf genommen, da die
quellrelevanten Effekte in der Nahe des Profils stattfinden. Weiterhin erméglicht die Technik
des hybriden Netzes ein Einsparen von Zellen im AuBenbereich und wirkt sich somit effizienz-
steigernd hinsichtlich der Rechenzeit aus. Insgesamt verfugt das Netz Gber ca. 105000 Zel-
len. Abbildung 3.4 zeigt ein solches CFD Netz fiir einen Benchmark-Testfall aus BANC?. Das
strukturierte kdrpernahe Netz und die feinere Auflésung in der Grenzschicht sind deutlich zu
erkennen. Die CFD-Simulation mit TAU auf dem DLR-Cluster CASE kann in wenigen Stun-
den auf einem 24-CPU Server-Node erfolgen. Dies kann parallel fir mehrere Anstellwinkel
gleichzeitig erfolgen. Die Variation erfolgt Giber die Anderung des Zustrémvektors auf dem
Fernfeldrand. Somit kann ein und dasselbe Netz fur alle Anstellwinkel verwendet werden.
Als Turbulenzmodell wird das Menter-SST-Modell verwendet, welches eine Kombination aus
dem k-w-Modell (wandnaher Bereich) und k-e-Modell (wandferner Bereich) ist. Zur Behand-
lung der laminar/ turbulenten Transition auf den Profilen stehen drei verschiedene Setups zur

(d. h. min. angle > 40°; Eriksson skewness > 0.75; determinant > 0.9)
ZBANC: AIAA/CEAS Workshop on Benchmark Problems for Airframe Noise Computations, vgl. hierzu auch . ..
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Abbildung 3.4: Zweidimensionales CFD Netz; Beispiel: DU 96-W-180, aus BANC-Workshop.

Verflgung:

= Vollturbulente Umstréomung: Die Grenzschicht wird ab der Nasenkante als voll turbu-
lent angenommen. Dieses Verhalten entspricht dem eines im Betrieb sehr stark ver-
schmutzten Profils.

— Manuelle Vorgabe der Umschlagpunkte: Fir Druck- und Saugseite kbnnen in der TAU-
Parameterdatei manuell die Umschlagpunkte von laminarer zu turbulenter Grenzschicht
eingegeben werden. Diese Punkte kénnen z. B. mit dem Panelverfahren XFOIL und der
e"-Methode oder mit NOLOT (vgl. Abschnitt 3.3 berechnet bzw. anhand experimentel-
ler Ergebnisse eingestellt werden.

- Automatische Berechnung der Umschlagpunkte: Die Umschlagpunkte werden auto-
matisch im Verlauf der CFD-Simulation mit dem «y-Re-8-Modell von Langtry und Men-
ter (implementiert in TAU) berechnet. Es werden zwei zusatzliche Transportgleichungen
zur Berechnung der Umschlagpunkte gel®st.

Projektbegleitend wurde die Validitat des Verfahrens stets am Beispiel von dokumentierten
Benchmark-Testfallen [31], [34], [80], [87] gepruft, siehe Abbildung 3.5 (BANC Testfall 1:
NACA 0012, 0°Anstellwinkel, fixierte Transition bei 5 % Sehnenlange). Gute Ubereinstim-
mungen beim Druckbeiwert sowie fur Geschwindigkeitsprofile und Profile der kinetischen
Energie der Turbulenz k+ an der Hinterkante sind zu erkennen. Die gewonnenen CFD-Daten
dienen im weiteren Verlauf zur Bestimmung der integralen Profilparameter (Auftrieb und
Wiederstand) sowie liefern die Grundstromung und Turbulenzstatistik fur die nachfolgende
2D CAA-Simulation. Das benétigte Rechengitter sowie die CFD-Setups kénnen schnell und
effizient mittels geeigneter Skripte erstellt werden. Die Teilautomatisierung der Rechenkette
spart Zeit und vermeidet Fehler bei Aufsetzen der 2D CFD-Rechnungen. Weiterhin werden
die Ergebnisse automatisch fur die nachfolgende CAA-Simulation (DLR Code PIANO) aufbe-
reitet.
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Abbildung 3.5: CFD-Ergebnisse fir NACA-0012-Profil bei 0° Anstellwinkel verglichen mit Messdaten
(IAG Stuttgart, aus BANC-Workshop).

2. Schritt: CAA-Simulation mit PIANO unter Verwendung von FRPM zur
stochastischen Rekonstruktion der Turbulenz

Der CAA-Code PIANO (Perturbation Investigation of Aerodynamic Noise) ist heute das DLR
CAA-Standardverfahren zur Losung von instationaren Stérungen um RANS-Stromungen auf
blockstrukturierten Gittern (hochauflésende finite Differenzen) fir die Berechnung der Schall-
entstehung und —fortpflanzung in Strémungen bis zum nahen Fernfeld. FRPM als Kernele-
ment fir die Quellenbeschreibung ist unabhangig vom verwendeten CAA-Code, wie weiter
unten im Zusammenhang der 3D Simulationen ausgefthrt. Zur Einfihrung in die FRPM-
Methode sei auf die bereits in Abschnitt 2.2 genannten Referenzen verwiesen (vgl. Seite 13
f.). Far die auf 2D Profilen basierenden Simulationen wird in BELARWEA auf “Best Practice”
Regeln nach Rautmann [59] zuriickgegriffen. Im Rahmen von BELARWEA entwickelte Neue-
rungen bezogen sich v.a. auf die ebenfalls angestrebten 3D Simulationen und werden im
folgenden Abschnitt 3.2.2 (Seite 28 ff.) im Detail beschrieben.

3.2.2 3D CFD/CAA fiir Blattspitzenmodelle
CFD-RANS-Simulation mit TAU

Erste Arbeiten umfassten die Nachrechnung der in CAD-Geometrien Uberfihrten LiftingLine-
EntwUrfe mittels héherwertiger numerischer Simulation. Die verwendeten Randbedingungen
sind in Abbildung 3.6 dargestellt. Damit entspricht der Strdmungszustand der freien Anstro-
mung. Eine Grenzschichtstrémung auf dem Windkanalboden wurde nicht modelliert. Der
Abstand der Fernfeldwande ist hinreichend gro3 gewahlt, um eine Ruckwirkung auf die loka-
le Fligelumstrémung auszuschlieBen. Die CFD-Gitter wurden mit dem Netzgenerator SOLAR
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Abbildung 3.6: Verwendete Randbedingungen und GréBenverhaltnisse in den CFD-Simulationen.

erzeugt. Durch die Vierecks-dominierte Vernetzung kann der Fligel nahezu entsprechend ei-
ner strukturierten Vernetzung diskretisiert werden (Abbildungen 3.7 und 3.8). Weiterhin las-
sen sich dinne Hinterkanten auf diese Weise gut vernetzen, siehe Abbildung 3.8 (rechts). Die
Gitterpunktanzahlen liegen bei rund 4 Mio. Punkten fir die Konfigurationen ohne Winglet
und bei 4.5 Mio. Punkten fur die Varianten mit Winglets. Die Hohe der ersten Zellebene wur-
de so gewadhlt, dass eine Auflésung von y in der GréBenordnung von 1.0 gewahrleistet ist,
vgl. Abbildung 3.9.

Abbildung 3.7: Oberflachengitter NACA-64-618-Referenzfligel.

Abbildung 3.8: Oberflachengitter an der Blattspitzengeometrie (links) mit strukturierter Vernetzung
an der Flugelhinterkante (rechts).
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Abbildung 3.9: Exemplarische Verteilung von y*: Oberseite (oben) und Unterseite (unten) der NACA-
64-618-Referenzblattspitze.

Erweiterte aeroakustische Vorhersage

Im Projekt durchgefuihrte Erweiterungen der Vorhersagefahigkeit hinsichtlich 3D WEAN-Blatt-
spitzen beinhalten die nachfolgenden vier Teilschritte:

1. Erweiterung des stochastischen Turbulenzmodells und Stérungsgleichungen im rotie-
renden System,

2. Anpassung der 3D stochastischen Quellmodellierung fur wirbelstarkebasierte anisotro-
pe Quellmodellierung,

3. Anpassung der Quellmodellierung im Sinne eines Uberganges von einer voll-determini-
stischen Beschreibung zu einer wellenzahlselektiven Quellanregung,

4. Evaluierung von gemischt-deterministischer Quellmodellierung fur aeroakustische Vor-
hersagen am Blatt.

Zusatzlich wurde eine ungleiche Zeitschrittweite in PIANO und FRPM umgesetzt und verifi-
ziert: Beim Ubergang von 2D CAA-Simulationen mit stochastischem Forcing zu 3D Problemen
wachst der notwendige Rechenaufwand fur einen FRPM-Zeitschritt Uberproportional zum
CAA-Zeitschritt an. D. h. wahrend der FRPM-"Overhead"” bei 2D Simulationen im Vergleich
zum CAA-Zeitschritt vernachlassigbar ist, kann dieser Aufwand bei 3D Simulationen signifi-
kant werden und die Gesamtrechenzeit dominieren. Zur Adaption der FRPM-Rechenzeit an
die 3D Problemstellung “Blattspitze” wurde als erste sehr effektive MaBnahme eine variable
Zeitschrittweitenrealisierung far PIANO/FRPM implementiert und getestet. Die Zeitschrittwei-
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te hangt bei FRPM von der maximalen StréomungsgréBe ab, bei PIANO von der Schallge-
schwindigkeit. Bei kleinen Machzahlen wachst damit der maximal erlaubte FRPM-Zeitschritt
im Verhaltnis 1/M im Vergleich zum PIANO-Zeitschritt an. Daher wurde eine variable Zeit-
schrittweite in FRPM realisiert, so dass ein vollstandiger Rechenschritt nur alle N ~ 1/M
CAA-Zeitschritte durchgefuhrt wird. Zwischenzeitwerte der Quelle werden mit einer Inter-
polation hoher Ordnung in PIANO verwendet. Dadurch kann die Rechenzeit um ca. einen
Faktor N fur FRPM beschleunigt werden.

Zur Erweiterung des stochastischen Turbulenzmodells und der Stérungsgleichungen auf ro-
tierende Systeme wurden die hierzu notwendigen Verfahrensmodifikationen identifiziert.
Als wesentliche Erweiterung wurde die Impulsgleichung der Stérungsgleichungen im CAA-
Verfahren PIANO durch einen Coriolisterm aus Rotationsvektor und Stérgeschwindigkeiten
erganzt.

Ebenso wurde die Anpassung der 3D stochastischen Quellmodellierung fir wirbelstarke-
basierte anisotrope Quellmodellierung durchgeftihrt und die Arbeiten abgeschlossen. Eine
Hauptfragestellung dabei war die Ableitung von Kovarianzen der im Allgemeinen anisotro-
pen Wirbel-starkefluktuationen aus einer stationdren RANS-Simulation und die Umsetzung
dieser GroBen im stochastischen Quellmodell FRPM. Zur Ableitung der Kovarianzen wur-
de das Modell von Gorski & Bernard herangezogen. Des Weiteren wurde eine alternative
Variante zur Ableitung der Wirbelstarkekovarianzen aus Reynolds-Spannungen untersucht.
Eine stochastische Umsetzung beider Alternativen wurde in FRPM implementiert und erfolg-
reich getestet. Basierend auf Referenzdaten aus einer skalenauflésenden Grobstruktursimu-
lation (LES) fir eine turbulente Grenzschicht konnte das Alternativmodell als die genaue-
re Modellierung der Wirbelstarkekovarianzen identifiziert werden. Allerdings deuten CAA-
Profilsimulationen mit dem anisotropen Wirbelstarkemodell darauf hin, dass die aeroakusti-
sche Vorhersagequalitat im Vergleich zum Standardvorgehen, welches auf der stochastischen
Realisierung von isotropen Geschwindigkeitsfluktuationen basiert (sogenanntes ‘Source A'-
Modell), nicht verbessert wurde, Abbildung 3.10(a).

Die Simulation der Wirbelstarkefluktuationen basiert auf der Hypothese, dass deren Langens-
kala, die deutlich kleiner ist als die integrale Langenskala der Geschwindigkeitsfluktuationen,
als kleine konstante GréBe /,;, modelliert werden kann. Abbildung 3.10(a) zeigt Simulatio-
nen flr drei verschiedene Realisierungen mit jeweils unterschiedlicher, aber konstanter Lan-
genskala. Mit allen gewahlten Langenskalen kann nur eine befriedigende Ubereinstimmung
mit den experimentellen Ergebnissen erzielt werden, wahrend das 3D Modell basierend
auf isotropen Geschwindigkeitsfluktuationen und variabler integraler Langenskala aus RANS
(Source A) sehr gute Ubereinstimmung mit Referenzmessungen zeigt (rote Kurve in Abbil-
dung 3.10(a)). Als Konsequenz dieser Simulationen werden die weiteren CAA-Simulationen
in BELARWEA - Phase 1 mittels Source A durchgefihrt.

Eine Erweiterung der isotropen stochastischen Geschwindigkeitsfluktuationen kann prinzipi-

ell analog zur anisotropen Wirbelstarkemodellierung stochastisch realisiert werden (d. h. alle
Implementierungen kénnen direkt Gbernommen werden), vorausgesetzt eine konstante Lan-
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Abbildung 3.10: Terzspektren aus Testsimulationen fur CAA-Anpassungen; (a) anisotrope fluktuie-
rende Wirbelstarkequelle im Vergleich zu Referenzsimulation und Messung am NACA 0012 (aus
BANC); (b) semi-deterministisches Quellmodell (Eddy Relax) mit verschiedenen Stérungsgleichun-
gen (LEE/APE) und Messung am NACA 0012; (c) semi-deterministisches Quellmodell (Eddy Relax)
mit unterschiedlichen Relaxationsparametern ¢ und Referenzsimulation mit Standardmodell Sour-
ce A (isotrope Geschwindigkeitsfluktuationen) am DU 96-W-180.

genskala kann fdr die Realisierung der Geschwindigkeitsfluktuationen genutzt werden. Eine
stochastische Generierung beliebiger Turbulenzspektren (Liepmann, von Karman, etc.) durch
die Uberlagerung von FRPM-Realisierungen jeweils konstanter Langenskala wurde bereits
demonstriert. Die Realisierung anisotroper Geschwindigkeitsfluktuationen durch Zusammen-
fahrung beider Simulationskomponenten ist daher mdéglich, konnte jedoch im Rahmen des
knappen Planungsspielraums nicht umgesetzt werden.
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Die beiden letzten Arbeitspunkte betreffen die Anpassung der Quellmodellierung im Sin-
ne eines Uberganges von einer voll-deterministischen Beschreibung zu einer wellenzahlse-
lektiven semi-deterministischen Quellanregung sowie deren Evaluierung. In diesem Kontext
wurde ein Relaxationsquellterm der Impulsgleichung untersucht, der ausschlieBlich Wirbelm-
oden anregt, akustische Moden jedoch nicht beeinflusst. Abbildung 3.11 demonstriert far
ein 3D Testproblem die Eigenschaft der Relaxationsquelle, Wirbelstarkefluktuationen in den
Stérungsgleichungen anzuregen.

Hierzu werden in einem wiarfelférmigen Rechengebiet homogen-isotrope Wirbelstérungen
aufgepragt. Als CAA-Gleichungen werden die linearisierten Euler-Gleichungen (LEE) bei uni-
former Stromung in x-Richtung eingesetzt. Auf der linken Seite ist die Verteilung der ersten
Wirbelstarkekomponente in einer x-y-Schnittebene durch den Wairfel gezeigt. In der Un-
terabbildung (A) ist eine Zeitaufnahme der raumlichen Verteilung dieser Komponente dar-
gestellt, die als ZielgréBe verwendet wird. Die Unterabbildung (B) zeigt die entsprechende
angeregte Komponente. Eine qualitativ und quantitativ sehr gute Ubereinstimmung wird er-
zielt. Auf der rechten Seite ist die spektrale Ubertragungsfunktion aus dem Verhéltnis von
angeregtem zu Anregungssignal fur eine Auswerteposition im Rechengitter dargestellt. Eine
perfekte Allpasscharakteristik fur alle Wirbelstarkekomponenten bis zur Gittergrenzfrequenz
(bei der ein steiler Abfall auftritt) ist sichtbar. Freie Parameter der Quellankopplung mittels
Eddy Relaxation sind der Relaxationsparameter (die Zeitkonstante) o, sowie die Grenzwellen-
zahl, die von der Anregungsquelle realisiert wird. Bei sehr groBem Relaxationsparameter ist
die Quelle hart angekoppelt, d. h. die gesamte Quelldynamik wird den Stérungsgleichungen
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Abbildung 3.11: Anregung von Wirbelstarkefluktuationen mittels Eddy Relaxation fur ein 3D Test-
problem mit uniformer Hintergrundstrémung in x-Richtung (LEE); Zeitaufnahme der als ZielgréBe
verwendeten ersten Wirbelstarke-Komponente in der Symmetrieebene z = 0 (A); angefachte ers-
te Wirbelstarkekomponente in der Ebene z = 0 (B); spektrale Ubertragungsfunktion fir alle 3D
Wirbelstdrkekomponenten (rechts).
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aufgepragt. Ein reduzierter Relaxationsparameter ermdglicht eine direkte Simulation von Sté-
rungsdynamiken (teilskalenauflésende Simulation). Die aktuellen Untersuchungen beschran-
ken sich ausschlieBlich auf eine Eignung im voll-deterministischen Modus.

Abbildung 3.10(b) prasentiert mit dem Relaxationsquellterm (Eddy Relax) im voll-determini-
stischen Modus simulierte Spektren fir NACA-0012-Hinterkantenlarm, wobei jeweils beide
far Larmvorhersagen verwendeten Stérungsgleichungen, namlich akustische Stérungsglei-
chungen (APE) und LEE (s.0.), angewandt werden, im Vergleich zu Messungen und dem
Standardvorgehen basierend auf APE und Quellen aus Geschwindigkeitsfluktuationen. Auf-
bauend auf den mit dem anisotropen Wirbelstarkemodell gewonnenen Erkenntnissen, wird
die Ziel-Wirbelstarke der Relaxationsquelle ebenfalls aus dem stochastischen Modell fir Ge-
schwindigkeitsfluktuationen abgeleitet. In der Kombination Relaxationsquelle + LEE (blaue
Kurve) ergibt sich Uber ein weites Frequenzband eine hervorragende Ubereinstimmung mit
den Messergebnissen. Die Simulationsqualitdt ist von dhnlicher Gite wie die aus dem Stan-
dardvorgehen (FRPM + Source A + APE).

Fur die APE mit Relaxationsquelle ergibt sich jedoch eine signifikante Verschlechterung in
der Qualitat des simulierten Spektrums. Ein Grund hierfir liegt vermutlich darin begrindet,
dass die APE, anders als die LEE, keine Wirbelmoden auflésen. Es werden daher wesent-
lich groBere RegelungsgréBen vom Quellterm bendtigt, um die vorgegebene Wirbeldynamik
aufzupragen, d. h. gréBere Werte des Relaxationsparameters . Da dessen absolute GréBe
wiederum die numerische Stabilitat des Rechenverfahrens und damit die zulassige Zeitschritt-
weite UbermaBig einschrankt (wahrend der gewdhlte Wert des Relaxationsparameters flr die
LEE hinreichend ist, da der StellgroBenbedarf aufgrund der aufgeldsten Wirbeldynamik klei-
ner ausfallt), erscheint eine Kombination der APE mit Relaxationsquelle nicht sinnvoll.

Damit stehen fr eine voll-deterministische Quellbeschreibung zwei alternative Simulationss-
trategien zur Verfigung, namlich 1) das Standardvorgehen basierend auf den APE (orange
Kurve in Abbildung 3.10(b)), sowie 2) Relaxationsquelle mit LEE (blaue Kurve). Eine abschlie-
Bende Testanwendung fur unterschiedlich groBe Relaxationsparameter ist in Abbildung 3.10(c)
far Hinterkantenschall von einem DU-96-W-180-Profil gezeigt. Bei hinreichend groBem Re-
laxationsparameter (o = 0.001) wird eine sehr gute Ubereinstimmung mit dem Standardvor-
gehen erzielt.

Wie oben erldutert, erfordert die allumfassende Entwicklung hin zu einer voll-3D teilskalen-
auflésenden Simulation einen Uber den in BELARWEA vorgesehenen weitergehenden Auf-
wand und wird in anderen Forschungsprojekten fortgefiihrt. Hauptaugenmerk der CAA-
Entwicklungsarbeiten im Rahmen von BELARWEA war die Anpassung von aeroakustischen
Simulationswerkzeugen der Luftfahrt fir Windkraftanwendungen, um eine maximale Syn-
ergie und optimale Ausnutzung der vorhandenen Fahigkeiten zu erzielen. Als 3D CAA-
Werkzeuge zur Simulation des breitbandigen Umstrémungsgerdusches aus FRPM standen
zu Projektbeginn verschiedene im Rahmen von Luftfahrtprojekten erprobte und zur Anwen-
dungsreife gebrachte aeroakustische Propagationsmethoden unterschiedlicher physikalischer
Beschreibungstiefe und Simulationskomplexitat zur Verfigung. Neben volumenauflésenden
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Abbildung 3.12: Vergleich der Abstrahlcharakteristik von FRPM-basiertem Hinterkantengerausch ei-
ner ebenen Platte fir FM-BEM und 3D CAA mit Volumennetz (DISCO++).

CAA-Verfahren (strukturierte Rechennetze: PIANO, unstrukturierte Rechennetze: DISCO++)
wurde alternativ auch ein hocheffizientes, auf der schnellen Multipol-Methode basieren-
des, Randelementeverfahren (Fast Multipole Boundary Element Method, FM-BEM) FMCAS?
aufgebaut. Die hohe Effizienz basiert auf der Verwendung von unstrukturierten Oberfla-
chennetzen bei vereinfachter Schallabstrahlungssimulation (Vernachlassigung von Refrakti-
onseffekten in nicht-uniformer Stromung) mit schnellen numerischen Verfahren. Fir die 3D
Blattspitzensimulationen wurde im weiteren Verlauf, in Abwandlung des urspringlich ge-
planten Einsatzes von PIANO (3D volumenauflésend), das FM-BEM-Verfahren eingesetzt, das
aufgrund seiner reduzierten numerischen Komplexitat besser kompatibel mit dem derzeiti-
gen Entwicklungsstand der Windkraftindustrie erscheint. Aufgrund der Kopplung der FRPM-
Quellmodellierung mit allen DLR AS-TEA-Propagationsmethoden kann die Erweiterungen der
anisotropen stochastischen 3D Quellmodellierung aus BELARWEA unmittelbar in Verbindung
mit FM-BEM genutzt werden.

Abbildung 3.12 zeigt die gute Ubereinstimmung der Abstrahlcharakteristik von Hinterkan-
tenlarm fur 3D volumenaufldsende CAA (DISCO++) und das FM-BEM Verfahren bei klei-
ner Machzahl. Zur Ubertragung in das rotierende System wird die Skalierungsmethode von
Schlinker & Amiet [66] und Sinayoko [71] herangezogen. Im Unterschied zur Nutzung von
FM-BEM in BELARWEA wurde im DLR-Projekt RoDeO auf Basis von Ergebnissen aus 2D CAA-
Simulationen an zulassungsrelevanter Beobachterposition ein Gesamtpegel mit einem ver-
einfachten aeroakustischen Blattelementverfahren ermittelt (vereinfachte geometriebedingte
Abstrahlungscharakteristik) und mit den Ergebnissen aus auflésenden 3D Simulationen ver-
glichen. Ziel von BELARWEA war demgegeniber die Nachrechnung von einzelnen ausge-

3FMCAS: Fast Multipole Code for Acoustic Shielding. Der Name der Software bezieht sich auf deren primare
Anwendung flr Schallabschattungsuntersuchungen.
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wahlten 3D Blattspitzen. Der Schwerpunkt von RoDeO lag in der Vorhersage einer fur Op-
timierungszwecke vergréBerten Variantenvielfalt mittels vereinfachter Vorhersagemethodik.
Mit der schnellen Multipol-Formulierung ist es maglich, die Schallabstrahlung von komple-
xen 3D Blattspitzen zu berechnen, deren strukturierte Vernetzung fur den CAA-Loser PIANO
vergleichsweise kostspielig zu erreichen ist. Dieses Vorgehen stellt damit einen fir industri-
elle Anwendungen attraktiven Kompromiss zwischen empirischen Handbuchmethoden und
hochauflésender 3D CAA, also zwischen Detaillierungsgrad der Simulation und der Lauf-
zeit dar. Die BEM basiert auf dem Kirchhoff-Integral, das fur ein umgebendes, homogenes
Stromungsfeld mithilfe der zugehoérigen Green'schen Funktion des freien Feldes auf einem
Oberflachengitter numerisch geldst wird. Im schallrelevanten AuBenbereich des Rotors erfillt
die Strdmung um das Blatt die durch FM-BEM gestellte Bedingung homogener Umstrémung
hinreichend gut. Die Schallquelle, die in das Integral eingeht, ist das fluktuierende Feld des
akustischen Potentials auf dem betrachteten Teil der Rotoroberflache. Der nétige Rechen-
aufwand ist abhangig von der aufzulésenden Abstrahlfrequenz und damit von der Anzahl
N der Rechenpunkte des Oberfldchengitters. Die Rechenzeit skaliert mit N2. Mit Hilfe der
FM-BEM kann die Rechenzeit auf den Faktor Nlog(N) reduziert werden. Mit der FM-BEM
ist es also prinzipiell méglich, mit vergleichsweise geringem Ressourceneinsatz die Schall-
abstrahlung vollstandiger Rotoren oder ganzer Anlagen zu berechnen. Vorteilhaft fur die
industrielle Anwendung ist dabei das einfach zu erzeugende kartesische 3D Netz fur die
stochastischen Quellen sowie die Verwendung von unstrukturierten Oberflachennetzen auf
dem Rotorblatt.

Die wesentlichen Bestandteile der 3D Schallvorhersage sind damit die Netzerstellung, die vor-
geschaltete Simulation der Quellinformation mittels FRPM und die Ausbreitungsrechnung der
Schallsignale mit dem FM-BEM Code FMCAS. Aufgrund der Anforderungen der FM-BEM an
das Oberflachennetz wurde fur die Blattspitzenmodelle im Gegensatz zur zugrundeliegenden
CFD-Simulation eine scharfe Hinterkante verwendet. Die Hinterkante der vorliegenden Blatt-
spitzengeometrien wurde dazu CAD-seitig mit CATIA V5 angepasst und die Geometrien im
Anschluss mit Centaur 11.6 vernetzt. Ein solches Netz ist fir die Blattspitze der Referenzgeo-
metrie in Abbildung 3.13 dargestellt. Samtliche Oberflachennetze wurden fir Frequenzen
der Schallabstrahlung bis 15 kHz ausgelegt.

Die fur die FRPM-Simulationen erstellten Quellgebiete (sog. Patches) beinhalten jeweils ca.
1.3 Mio. Gitterpunkte. Damit lassen sich Strukturen > 1.4 cm auflésen. Mit dem verwen-
deten FM-BEM-Verfahren wird die Schallabstrahlung von 1.3 Mio. Oberflachenzellen fre-
guenzabhangig innerhalb von 1-4 h auf 24 CPUs berechnet. Im zuletzt fir die Bewertung
der Winglets gewahlten Setting, vgl. Abschnitt 5.5.2, wird das Spektrum der Schallabstrah-
lung pro Fligel von 18 Terzmittenfrequenzen (125 Hz bis 16 kHz) reprasentiert. Als Quellm-
odell wird — wie oben erwadhnt — die anisotrope Wirbelquelle verwendet, vgl. [60]. In Ab-
bildung 3.14 sind die gewdhlten Abmessungen der Quellpatches exemplarisch fur die Refe-
renzblattspitze zusammen mit Ergebnissen der RANS-Simulation in diesem Gebiet gezeigt.
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Abbildung 3.13: Oberflachengitter einer 3D Blattspitze (Referenzrotor) fur die FM-BEM.

Vergrofderung 1 VergrofRerung 2

Abbildung 3.14: Quellgebiet der FRPM-Simulation. Dargestellt sind Iso-Oberflachen der Wirbelstarke
der Turbulenz (Ergebnis aus FRPM-Rekonstruktion), die gemaB der Starke der lokalen kinetischen
Energie der Turbulenz eingefarbt sind.

3.2.3 3D CFD fiir 1:1 Rotorblatt

Im Rahmen des Projekts BELARWEA wurde mit dem DLR Simulationscode FLOWer die Um-
stromung der NREL 5-MW-Anlage simuliert. Der FLOWer-Code 16st die massengewichteten
(Favre-) gemittelten dreidimensionalen zeitgenauen Navier-Stokes-Gleichungen, die Ublicher-
weise als RANS-Gleichungen bezeichnet werden, mit zahlreichen Turbulenzmodellen. Fiir die
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hier dargestellte Untersuchungen wurde jedoch nur das Zwei-Gleichung-Turbulenzmodell k-
w von Wilcox verwendet. FLOWer ist geeignet, die RANS-Gleichungen fir einen groBBen Be-
reich von Mach-Zahlen zu l6sen, und enthélt eine umfangreiche Liste von Optionen und
Losungsalgorithmen fur rdumliche und zeitliche Diskretisierungen bei strukturierten Netz-
elementen. Fir das Losen der diskretisierten RANS-Gleichungen wird ein zweiter Ordnung
Finite-Volume-Ansatz angewendet. Parallele Skalierbarkeit fir Mehr-Kern-Prozessoren wird
durch Domanenzerlegung und Nachrichtenaustausch (MPI) realisiert.

Grundgleichungen

Die dimensionslosen zeitabhdngigen kompressiblen Navier-Stokes-Gleichungen (URANS) lau-
ten:

oW 8F 8G oH

Hierin bezeichnet W = [p, pU, pe] den Vektor der konservativen Variablen fiir jeden Netzkno-
ten, p die Dichte, U = [u, v, w]" den Geschwindigkeitsvektor und e die spezifische Gesamt-
energie.

F.G, H enthalten die Summen der diskretisierte konvektiven und viskosen Flisse.

[ pu 1 [ pv ] [ pw 1
pu? +p—T11 puv — To1 puw — T31
E— puv — T12 G = pv2 +p —Ta = P;/W—Tsz
pUwW — Ti3 PYW — To3 pwe + p — T33
pue + up— pove + vp— pwe + wp—
LUT11 — VT120 — WT13] LUT21 — VT22 — WT23 | LUT31 — VT30 — WT33. ]
(3.2)
T;j ist der symmetrische Spannungstensor (7;;=T;;) und lautet wie folgt:
8u,- 8uj 2 8Uk
T = ¥ (— 4+ 2L — ——2), 3.3
i (.u' + /-‘l't) (8XJ + 8x,- 3 8Xk ( )

wobei u die laminare Viskositat ist, die wiederum von der Temperatur abhangt. Laut Sutherland-
Gesetz gilt:
Y Mo T 10 Too + 110K

b Rew Tw T 110K G4
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K= & (3.5)

v/1 P

RIRS

worin P, die Prandtlzahl ist.

Die Wirbelviskositat. u; wird laut Wilcox [77] anhand der kinetischen Energie der Turbulenz
k und der spezifischen Dissipationsrate der Turbulenz w wie folgt berechnet:

k

Diskretisierung

Die Gleichungen sind in FLOWer laut Jameson [39] diskretisiert, und mit einem funfstufi-
gen Runge-Kutta-Verfahren in Pseudo-Zeit integriert, bis einen stationaren Stromungsfeld
gefunden ist. FUr zeitgenaue Strémungs-Simulation wird eine sogenannten Duale-Zeitschritt-
Schema in FLOWer verwendet [28].

Unter Verwendung eines geometrischen Multigrid-Algorithmus kann der Konvergenz be-
schleunigt werden.

Geometrie und numerisches Gitter

Die NREL 5-MW-Anlage ist gemaB Abschnitt 2.4 eine 3-Blatt Anlage mit einem Durchmesser
von 126 m, 5 MW Nennleistung und variabler Drehzahl [41]. Da in Phase 1 die Interaktion
zwischen den Blattern und Mast/Gondel nicht von Interesse war, wurden diese Komponenten
nicht berlicksichtigt, und dadurch die Stromungsphanomene auf ein stationares periodisches
Problem reduziert. Dies kann durch die Betrachtung eines einzigen Blattes simuliert werden.
Das Netz besteht aus 9.8 Mio. Punkten und 43 Blécken, vgl. Abbildung 3.15.

3.2.4 Testmatrix

Tabelle 3.1 dokumentiert die simulierten 1:1-Testfalle. Fir die statischen Windkanaltests war
das drehende Blatt durch einen entsprechend angepassten Fligel zu ersetzen. Dafir wurde
die Verwindung des Blattes adaptiert und unter verschiedenen Anstrémbedingungen mittels
CFD Uberpruft, wie in Tabelle 3.2 zusammengefasst ist.
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Abbildung 3.15: Numerisches Gebiet (links) und Oberflachennetz (rechts) fur 1:1 Strémungssimula-

tionen.
Tabelle 3.1: Testmatrix fur 1:1-Testfalle.
Name | U [1/min] | Blattanstellwinkel [°] | Transition M My, | Re/m [1/m]
1 12.1 0 - 0,0328 | 0,227 | 4800000
2 12.1 0 Mitchell | 0,0328 | 0,227 | 4800000
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Abbildung 3.16: Berechnete Auftriebs- (links) und Drehmomentverteilung (rechts) auf dem NREL-5-
MW-Blatt (1:1).

Abbildung 3.16 stellt die berechnete Auftriebs- und Drehmomentverteilung dar. Der Auftrieb
ist mehr oder weniger linear, und erreicht den maximalen Wert bei z/R c.a. 90%. Die Effekte
der Transition sind deutlich zu erkennen.
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Tabelle 3.2: Testfalle mit angepasster Verwindung.

Name Profil Blattanstellwinkel [°] | Transition M Re/m [1/m]
1 NACA 64-618 0 - 0,115 | 15000000
2 NACA 64-618 0 Mitchell | 0,115 | 15000000
3 NACA 64-618 0 - 0,23 5714000
4 NACA 64-618 0 Mitchell 0,23 5714000
5 RoH-W-18%c37 0 - 0,23 5714000
6 RoH-W-18%c37 0 Mitchell | 0,23 5714000

Erwartungsgemal fihrte die Anpassung zu einer anndhernd konstanten Verwindung, was
den Entwurf und die Herstellung der Windkanalmodelle sowie die Messungen erheblich ver-
einfacht. Entsprechend abgeleitete Konfigurationen ohne Verwindung wurden als Basis aller
folgenden Untersuchungen in BELARWEA gewahlt. Diese wurden teilweise mit TAU nachge-

rechnet, vgl. Tabelle 3.3.

Tabelle 3.3: Testfalle ohne Verwindung.

Name Profil Blattanstellwinkel ¢ [°] | Transition | M | Re/m [1/m]
1 NACA 64-618 5 - 0,23 | 5714000
2 NACA 64-618 6 - 0,23 | 5714000
3 NACA 64-618 7 - 0,23 | 5714000
4 RoH-W-18%c37 -15 - 0,23 | 5714000
5 RoH-W-18%c37 -13 - 0,23 | 5714000
6 RoH-W-18%c37 -11 - 0,23 | 5714000
7 RoH-W-18%c37 -9 - 0,23 | 5714000
8 RoH-W-18%c37 -7 - 0,23 | 5714000
9 RoH-W-18%c37 -3 - 0,23 | 5714000
10 RoH-W-18%c37 -1 - 0,23 | 5714000
11 RoH-W-18%c37 1 - 0,23 5714000
12 RoH-W-18%c37 3 - 0,23 | 5714000
13 RoH-W-18%c37 5 - 0,23 | 5714000
14 RoH-W-18%c37 7 - 0,23 | 5714000
15 RoH-W-18%c37 9 - 0,23 | 5714000
16 RoH-W-18%c37 11 - 0,23 | 5714000
17 RoH-W-18%c37 13 - 0,23 | 5714000
18 RoH-W-18%c37 15 - 0,23 | 5714000

Die resultierende Lastverteilung fur das RoH-W-18%c37-Profil kann Abbildung 3.17 entnom-
men werden. Qualitativ bleibt die Form der Verteilung konstant fir den gesamten Bereich des
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Anstellwinkels a. Erst bei a = —3° entstehen negative Auftriebskrafte. Ein Zusammenbruch
des Auftriebs wurde bis o = 15° nicht gefunden.
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Abbildung 3.17: Berechnete Auftriebsverteilung auf dem Windkanalmodell; links: positive Anstell-
winkel; rechts: negative Anstellwinkel.

3.3 Transitionsanalyseverfahren NOLOT for
rotierende Systeme

Das Stabilitatsanalyseverfahren NOLOT (NOnLOcal Transition Analysis) [26] ist ein Verfahren
zur Vorhersage und Analyse der Entwicklung von Stérungen in laminaren Grenzschichten,
die zum turbulenten Umschlag der Stromung fihren kénnen. Das Verfahren basiert auf
den parabolisierten Stabilitatsgleichungen (PSE) fur kompressible Stromungen formuliert in
krummlinig-orthogonalen Koordinaten. NOLOT ist ein etabliertes Verfahren zur Betrachtung
transitioneller Strémungen in zwei- und dreidimensionalen Grenzschichten, allerdings ohne
dass bisher ein moglicher Einfluss der Rotation auf die Instabilitdtseigenschaften der Grenz-
schicht bertcksichtigt werden konnte. Um das physikalische Verhalten der Grenzschichttran-
sition am rotierenden Rotorblatt korrekt abbilden zu kdnnen, wurde das Verfahren weiter-
entwickelt (nur teilweise im Projekt BELARWEA erfolgt) und im Projekt zur Untersuchung des
Rotationseinflusses auf laminare Grenzschichten angewendet.

Die Erweiterung von NOLOT zur Bericksichtigung eines rotierenden Bezugssystems mit dem
Rotationsvektor 2 erfolgte durch die Implementierung von Korrekturtermen fur die Coriolis-
Krafte 2pQ x U und die zentrifugalen Krafte pQ2 x (2 x x) in die Stabilitatsgleichungen [8].
Zur Dimensionslosmachung wurden geeignete ReferenzgréBen definiert. Die Referenzlange
wurde mit der Blasius-Lange fj = /v5x*/U§ gewahlt, bei der x* die Koordinate in Haupt-
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stromungsrichtung und U§ die Referenzgeschwindigkeit darstellt. Das Subscript ¢ kennzeich-
net hierbei die GréBen am Grenzschichtrand und das Superscript * eine dimensionsbehaftete
GroBe. Referenzdruck und -temperatur ergeben sich zu p§Us? und T¢. Diese Referenzgro-
Ben fuhren zur Definition der lokalen Reynolds-Zahl Re = Ugk; /v und der Rossby-Zahl
Ro = U5/(2Q§f5). Die Rossby-Zahl beschreibt dabei das Verhaltnis zwischen den Inertial-
und Coriolis-Kraften. Darauf aufbauend wurden entsprechende dimensionslose Koordinaten
definiert:

X y z
X=F YTE T (3.7)

Die Gleichungen
ur(x,y,z, t) =U(x,z) + u(x,y, z, t), (3.8)

vi(x,y,z,t) =V(x,z) + v(x,y, z, t),
we(x,y,z,t) =W(x,z)+w(x,y, zt),
Ti(x, v,z ) =T(x,2) + T(x,y,z. t),

pr(x.y.z,t) = p(x,2) + p(x,y, 2, 1)

beschreiben die dimensionslosen totalen Geschwindigkeitskomponenten in stromabwartiger,
spannweitiger und wandnormaler Richtung bzw. die statische Temperatur und die Dichte. Die
GroBen U, V, W, T und p sind die dimensionslosen Geschwindigkeitskomponenten, Tempe-
ratur und Dichte der stationaren Grundstrémung. Die GréBen u, v, w, T, p charakterisieren
die instationdre Storstrdmung.

Um die linearisierten Stabilitatsgleichungen zu erhalten, wurde die Zerlegung aus Gl. (3.8) in
die Navier-Stokes-Gleichungen fur kompressible Strémungen Gberfihrt, formuliert in einem
krummlinig-orthogonalen Koordinatensystem und inklusive der Coriolis- und Zentrifugal-
Krafte. Die Gleichungen fir die Grundstromung werden abgezogen und Produkte von Stor-
groBen vernachlassigt. Der PSE-Ansatz wird im Folgenden in Gl. (3.9) fur die StérgroBen
qg(x,y,z,t) = (u,v,T,w, p) angegeben, bei der die Variablen durch eine stationare Am-
plitudenfunktion §(x, z) = (4, v, T, w, §) und eine instationare Wellenfunktion beschrieben
werden:

a(x,y,z,t) = §(x, z)exp <l </ adx + By — wt>) (3.9

Hier ist w = 27rf die reellwertige Kreisfrequenz und a = a, 4 la; eine komplexe Wellenzahl.
Die Komponente des Wellenvektors k in Hauptstromungsrichtung entspricht dem Realteil
von a (= a,) und die Komponente in spannweitiger Richtung dem reellwertigen 8 = B,. Die
Wellenzahlen o und g sind beide mit /5 dimensionslos gemacht. Der Wellenwinkel zwischen
dem Wellenvektor k und der stromabwartigen x-Richtung entspricht ¢ = tan=1(8/a,). Ent-
sprechend der physikalischen Realitat hangt die Anfachungsrate ¢ einer Stérung in einer
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PSE-Rechnung von der betrachteten Stérkomponente und der wandnormalen Position ab:

o= —a;+Re (1 8q) (3.10)
g Ox

Der Ubersichtlichkeit geschuldet werden hier und bei der Diskussion der Wellenzahl die ver-
einfachten Definitionen fir kartesische Koordinaten angebeben. Der sog. N-Faktor stellt ein
MaB fur die integrale Anfachung einer Stérung dar:

N:/gdx (3.11)

wobei x, die Stromabposition bezeichnet ab der die Stérung erstmalig angefacht wird. Im
Falle einer Rechnung nach lokaler Theorie vereinfacht sich die Definition der Anfachungsrate
ZU o = —qj.

Mit den zuvor getroffenen Annahmen entwickeln sich die nicht-lokalen nicht-parallelen Sta-
bilitatsgleichungen zu:

1 aq 1 8261 -

bei denen die Koeffizienten A, B, C und D jeweils 5 x 5 Matrizen darstellen. Die GréBen
hy und hs sind metrische Faktoren, die die Krimmungseffekte in Hauptstrémungsrichtung
bzw. in wandnormaler Richtungen reprasentieren. Fur die lokalen oder nicht-lokalen bzw.
parallelen oder nicht-parallelen Rechnungen werden vier Gleichungssysteme implementiert.
Lokal oder nicht-lokal bezieht sich darauf ob die Ableitungen in Hauptstromungsrichtung
in den Stabilitatsgleichungen bericksichtigt werden oder nicht. Parallel oder nicht-parallel
beschreibt ob die Terme in Bezug auf eine nicht-parallele Grundstrémung bericksichtigt oder
vernachlassigt werden.

Gleichung (3.12) wird zu einem System aus acht Differentialgleichungen 1. Ordnung in fol-
gender Form weiterentwickelt:
AQ#—I—B%%—DZ—QP 0 (3.13)

3
<,
I
S
<>
—
>

P, 0", V', T") (' kennzeichnet die erste Ableitung in wandnormaler z-
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Richtung). Die 8 x 8 Matrizen A, B und D werden gegeben durch

(A0 _1 (B £C
A _<0—/)' B_h3<]l o )’

1 /D 0
D :/71(0 O) (3.14)

mit der 3 x 3 Einheitsmatrix /. Die 5 x 3 Matrix C enthélt die ersten drei Spalten von C, wohin-
gegen die 3x5 Matrix [ als ihre linke Submatrix / enthalt. Die acht dazugehérigen Randbedin-
gungen geben eine Null-Amplitude fur (4, 7, w, T) an der Wand und am oberen Rand z. des
diskretisierten wandnormalen Bereichs vor. Alternativ kann am oberen Rand auch eine asym-
ptotisch abklingende Stérungsrandbedingung vorgegeben werden, die aus einer Losung der
Stabilitatsgleichungen fir die reibungsfreie AuBenstrémung bestimmt wird. Das Gleichungs-
system wird mittels eines Rickwarts-Finite-Differenzen-Schemas 1. oder 2. Ordnung fur die
ersten Ableitungen in x-Richtung und mittels eines zentralen kompakten Finite-Differenzen-
Schemas 4. Ordnung fir die ersten Ableitungen in wandnormaler z-Richtung diskretisiert.

Um im speziellen Fall der lokalen Stabilitatsrechnung (ID = 0) triviale Lésungen der nicht-
homogenen Randbedingung auszuschlieBen, wird an der Wand g = 1 gesetzt und ersetzt
damit eine der homogenen Randbedingungen. Beginnend von einem Schatzwert erfolgt
eine lteration der komplexen Wellenzahl a bis die verbleibende homogene Randbedingung
ebenfalls erfillt ist. Diese Iteration wird unter Einsatz des Newton-Raphson-Verfahrens oder
eines Sekantenverfahrens 2. Ordung durchgefihrt.
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4 Experimentelle Methoden/Setups

4.1 Ubersicht der experimentellen Arbeiten

Das umfangreiche Testprogramm in BELARWEA - Phase 1 umfasste die folgenden Messkam-
pagnen:

-7 Aeroakustikmessung im AWB (2D Blattsegmente) zur Vorabvalidierung und Auswahl
von LarmminderungsmaBnahmen fur die nachfolgende Verifizierung im NWB, vgl. Ab-
schnitt 4.2.1 und Abbildung 4.1 (links);

7 Detaillierte Stromungsfeldvermessung mittels Lagrangian Particle-Tracking im AWB (2D
Blattsegmente), vgl. Abschnitt 4.2.2 und Abbildung 4.1 (rechts);

— Aerodynamikmessung in der geschlossenen Messstrecke des NWB (3D Blattspitzenmo-
delle), vgl. Abschnitt 4.3.2 und Abbildung 5.38;

— Akustikmessung in 3/4-offener Messstrecke des NWB (3D Blattspitzenmodelle), vgl.
Abschnitt 4.3.3 und Abbildung 4.8.

4.2 2D Tragfliigel im AWB

4.2.1 Aeroakustikmessungen

Fur die akustische Datenaufnahme im AWB wurde eine Richtmikrofonanordnung (elliptischer
Hohlspiegel von 1.4 m Durchmesser unterhalb des Profils) zur Messung von Hinterkantenge-
rausch eingesetzt, siehe Abbildung 4.1 (links). Ein Mikrofonarray oberhalb des Profils wurde
verwendet, um die Entstehung von Stérschall infolge der seitlichen Modelleinspannungen zu
quantifizieren (definiert die Gultigkeitsgrenzen der Hohlspiegelmessung). Darlber hinaus lie-
fert das Array bei entsprechendem Postprocessing redundante Information fir Hinterkanten-
gerdusch im Frequenzbereich zwischen ca. 1-5 kHz. Die verwendeten 2D Tragfligelmodelle
mit austauschbarer Hinterkantenregion sind in Abbildung 4.2 illustriert.
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Elliptischer
Hohlspiegel

Abbildung 4.1: Aeroakustische Messungen (links) und Strémungsfeldvermessung (Mitte, rechts) im
AWB.

Zur aerodynamischen Charakterisierung wurden statische Druckverteilungen gemessen. Vor
der systematischen akustischen Vermessung wurden geeignete Positionen fiir erzwungene
Transition durch Tripstreifen ermittelt, wie in Abschnitt 5.4 naher erlautert.

Eine vollstandige Dokumentation des Testaufbaus findet sich in [95]. Die standardmaBig bei
Hinterkantengerduschmessungen im AWB durchgefihrten Datenkorrekturen sind in [30] im
Detail ausgefuhrt.

Hinterkante bei 75% Sehnenldange getrennt, Trennstellen fir beide Profile identisch

Abbildung 4.2: 2D Profilmodelle zur Vermessung im AWB (1. Validierungsschritt).
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4.2.2 Lagrangian Particle-Tracking mittels Multi-Pulse Shake-The-Box
Einleitung in die Shake-The-Box (STB) Messtechnik

Lagrangian Particle Tracking (LPT) mittels Shake-The-Box (STB) wurde in den vergangenen
finf Jahren in der Abteilung AS-EXV des DLR in Gottingen entwickelt und erméglicht die
gleichzeitige und genaue dreidimensionale Vermessung von Position, Geschwindigkeit und
Beschleunigung von sehr vielen einzelnen Partikeln in der Stromung. Der STB Algorithmus
rekonstruiert die dreidimensionalen Trajektorien von schlupffrei folgenden und (zumeist) mit
Laserpulsen beleuchteten Partikeln (sog. Tracer) in der Strémung auf Basis von zeitaufge-
I6sten Abbildungen, die typischerweise von drei bis sechs volumen-kalibrierten Kameras aus
unterschiedlichen Sichtwinkeln aufgenommen werden. Die STB-Methode basiert in einer In-
itialisierungsphase der ersten vier Zeitschritte auf der sog. iterativen Partikelrekonstruktion
(IPR[76]). Nach der Erzeugung von einigen 3D Partikeltrajektorien folgt die weitere Rekon-
struktion der jeweiligen Vorhersage des Partikelortes fir das zeitlich nachfolgende System
von Partikelbildern. Die vorhergesagte 3D Position entlang des jeweiligen Partikeltracks wird
dann mittels der kalibrierten lokalen optischen Transferfunktion (OTF [63]) und eines hoch-
genauen Bildanpassungsschemas korrigiert (sog. , Shake"-Schritt).

Die Shake-The-Box-Technik (STB [64]) erweitert dabei die Mdglichkeiten von 3D Partikelver-
folgungsverfahren (z. B. 3D PTV, [48]) auf bedeutend héhere Genauigkeiten und Partikelbild-
dichten, wobei letztere sogar 0.1 ppp (Partikel pro Pixel) Ubersteigen kénnen. Das unter-
suchte Stromungsfeld kann nun anhand von Ublicherweise ~50 000 bis 100 000 einzelnen
Partikeltracks mit einer bisher unerreichten rdaumlichen (und zeitlichen) Dichte abgetastet
werden, wobei die erzeugten Tracks nahezu frei von Geisterteilchen sind, siehe u.a. [44].
Die unregelmaBig verteilten Informationen, die wir durch die rekonstruierten volumetrischen
Partikelbahnen erhalten, kdnnen mittels kubischer B-Splines und physikalischer Regularisie-
rung, d.h. unter Anwendung der (inkompressiblen) Navier-Stokes- Gleichungen, mit hoher
raumlicher Auflésung auf ein regelmaBiges Gitter interpoliert werden (FlowFit [23]). Dabei
werden zudem gleichzeitig die momentanen 3D Druckfelder [74], [73] aus dem gleichen
nicht-linearen Optimierungsproblem der Anpassung an die NS-Gleichungen mittels FlowFit
berechnet, wobei die kontinuierliche Reprasentation des Stromungsfeldes aufgrund der ver-
wendeten B-Splines zudem noch die direkte analytische Berechnung des vollstandigen loka-
len Geschwindigkeitsgradiententensors erlaubt. Die zeitaufgeldste STB Methode beruht auf
der Verflgbarkeit einer zeitaufgeldsten Sequenz von Partikelbildern, um eine groBe Anzahl
von Partikelbahnen im Volumen exakt rekonstruieren zu kénnen.

Aufgrund der derzeitigen Einschrankungen in Bezug auf die technisch mdéglichen Beleuch-
tungs- und Aufnahmefrequenzen von PIV/LPT- Hochgeschwindigkeitssystemen stehen bei
hoheren Stromungsgeschwindigkeiten, die typischerweise fur die Forschung in der Aerody-
namik und bei industriellen Anwendungen relevant sind (normalerweise mehr als 50 m/s),
keine zeitaufgeldsten Partikelbildsequenzen mehr zur Verfigung. In dieser Situation kédnnen
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Mehrfachpulssysteme eingesetzt werden, die doppelte Beleuchtungs- und Bildgebungssyste-
me verwenden und in einer gestaffelten Weise synchronisiert werden, um kurze Sequenzen
von (typischerweise vier) zeitaufgeldsten Partikelbildaufzeichnungen zu erzeugen. Die sog.
Multi-Pulse Shake-The-Box-(MP-STB) Technik wurde kurzlich von Novara et al. [54] einge-
fahrt. Fur die Aufzeichnung dieser MP-STB-Sequenzen flr Lagrangian Partikel Tracking (LPT)
Messungen von Hochgeschwindigkeitsstromungen kénnen verschiedene Strategien ange-
wendet werden: Um einzeln belichtete Partikelbilder zu erhalten, kénnen zwei Pulstren-
nungstechniken implementiert werden. Die erste Technik beruht auf der Verwendung von
senkrecht zueinander polarisiertem Licht, bei dem zwei Doppelpulslaser in zwei orthogo-
nalen Polarisationsrichtungen emittieren und die Kameraobjektive mit jeweils 90°rotierten
Polarisationsfiltern pro System ausgestattet sind, um das Streulicht der Partikel bei den je-
weiligen Zeitpunkten zweimal pro Polarisationsrichtung auf die zwei unterschiedlichen Ka-
meraaufnahmesysteme mit Doppelbildtechnik aufzutrennen (nach Schréder et al. [68]). Die
zweite Technik (zeitbasierte Methode) verwendet Frame-optimierte Kameras (FOX [58]), die
zwei Bilder mit kurzer Belichtungszeit aufnehmen kénnen, wobei die Sensorauflésung in ei-
ner Richtung halbiert werden muss. Beide Techniken erfordern die Verwendung von zwei
Bildgebungssystemen, von denen jedes typischerweise aus drei oder vier Kameras bestehen,
die je zwei der vier Pulse der Mehrfachpulsfolge erfassen.

Multi-Pulse-STB Sequenzen bestehen typischerweise aus vier Partikelbildern, die in schneller
Folge aufgenommen werden, um eine relativ kleine Partikelverschiebung (von etwa 15 bis 20
Pixel) zwischen aufeinanderfolgenden Belichtungen zu gewahrleisten. Zwei Doppelpulslaser
werden verwendet, um vier Pulse zu erzeugen, wobei der zeitliche Abstand zwischen den Pul-
sen (bis zu unter einer Mikrosekunde) frei gewahlt bzw. auf die zu untersuchende Strémung
angepasst werden kann. Aufgrund von Einschrankungen hinsichtlich der Verfugbarkeit von
Kameras und/oder des optischen Zugriffs auf die Strémung (der in vielen industriellen An-
lagen besonders eingeschrankt ist), ist die Verwendung einer groBen Anzahl von Kameras
maoglicherweise nicht immer moglich. Um diese Einschrankung abzumildern und den ex-
perimentellen Aufbau von STB-Untersuchungen mit mehreren Laserpulsen zu vereinfachen,
konzentriert sich die vorliegende Studie auf eine alternative MP-STB Aufnahmestrategie, die
auf mehrfach belichteten Partikelbildern basiert. Fur die aktuelle Untersuchung wurde eine
Aufzeichnungsstrategie implementiert, die auf der Verwendung von doppelt belichteten Auf-
nahmen basiert. Dabei werden die ersten beiden Laserpulse im ersten Frame und die letzten
beiden im zweiten Frame eines Systems von Kameras aufgezeichnet, siehe Abbildung 4.3.

Der Mangel an Zeitinformationen bei der MP-STB wird durch die Anwendung einer iterati-
ven Strategie flr den Rekonstruktions- und Trackingprozess ausgeglichen. Nach jeder Iterati-
on werden erfolgreich identifizierte Vier-Puls-Tracks von den Originalaufnahmen subtrahiert,
wodurch die jeweilige Partikelbilddichte reduziert wird, die fir die folgende Rekonstruktion
und weitere Tracking-Iteration verwendet werden. Infolgedessen wird die Komplexitat des
Rekonstruktions- und Trackingproblems fortschreitend verringert und die Anzahl der rekon-
struierten Tracks soweit erhdht, dass nahezu alle maglichen Tracks gefunden werden, siehe
Abbildung 4.4.
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laser4 laser,, laser, lasery,

Abbildung 4.3: Zeitdiagramm der Vier-Puls-STB-Aufnahmestrategie mit einem doppelbildfédhigen Ka-
merasystem mit Mehrfachbelichtung der beiden Bilder.

Partikel, die Uber die gesamte Sequenz verfolgt werden kénnen, haben eine héhere Wahr-
scheinlichkeit, tatsachliche Partikeltracer zu sein, und keine stérenden Intensitatspeaks, die
sich aus der unterbestimmten Natur des Rekonstruktionsprozesses ergeben (sog. Geister-
partikel). Daher werden nach dem Trackingschritt nur die Teilchen, die Gber alle vier Pulse
verfolgt werden kénnen, zurlckgehalten und auf die Kamerabildebenen zurlckprojiziert.
Durch das Subtrahieren dieser projizierten Bilder von den Originalaufnahmen ergeben sich
die Residuumsbilder, die in den Rekonstruktions- und Trackingalgorithmus fur die jeweils
folgende MP-STB-Iteration wieder eingegeben werden. Die geringere Partikelbilddichte der
Residuumsbilder stellt ein einfacheres Problem fir die Rekonstruktions- und Trackingschritte
dar, wodurch bei jeweils spateren Iterationen immer wieder neue Teilchenbahnen identifiziert
werden kénnen. Typischerweise werden 3 bis 5 Iterationen zur Analyse experimenteller Daten
verwendet. Nutzt man Uberdies die statistischen Eigenschaften der Strdmung aus vorlaufigen
Auswertungen kdnnen letzte AusreiBBer des Trackingsystems mit hoher Verlasslichkeit gefun-
den werden.

@—®@ four-pulse tracks

shorter tracks

recorded images L back-projection

(four-pulse tracks only)

original - projected

residual images projected images
Abbildung 4.4: Iterative Verarbeitungsstrategie fir Multi-Pulse-STB. Die IPR-Rekonstruktion von ori-

ginal aufgezeichneten bzw. Residuums- Partikelbildern, der Trackingschritt und die Auswertung
von rickprojizierten und Residuums-Partikelbildern bilden eine einzige STB-Iteration.
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Setup des MP-STB Messsystems fiir Stromungsfeldmessungen

Der im Projekt verwendete MP-STB Versuchsaufbau ist in Abbildung 4.5 fotografisch darge-
stellt. Ein Volumen von ungefdhr 50 x 90 x 14 mm? in Strémungs- (x), vertikaler (y) und
Spannweitenrichtung (z) wird mit vier sukzessiven Laserpulsen beleuchtet, und die im Volu-
men beleuchteten Tracerpartikel werden von vier PCO-Edge-Kameras (je 5.6 Mpx Auflésung)
aus unterschiedlichen Ansichten in nahezu symmetrischer Vorwartsstreuungsrichtung abge-
bildet. Die Strdmungsrichtung ist auf die X-Achse ausgerichtet, die vertikale Richtung auf die
Y-Achse und die spannweitige Richtung auf die Z-Achse, siehe Abbildung 4.5 unten rechts.
Die digitale Auflésung betragt ca. 44 px/mm oder 22.7 um/px.

Man beachte, dass der STB Algorithmus bei typischen experimentellen Daten eine Genauig-
keit der rekonstruierten 3D Partikelposition von ca. 0.12 px erreicht, was hier einer Genauig-
keit von ~2.8 um entsprache. Das Kamerasystem wurde zunachst mithilfe eines 3D Kalibrier-
targets von LaVision mit zwei Ebenen je Seite im Messvolumen kalibriert, siehe Abbildung 4.5
oben rechts. AnschlieBend wurde das Kamerasystem mit Hilfe der Volumenselbstkalibrierung
(VSC [75]) noch genauer (~0.1 px) kalibriert und die moéglichen 3D Partikelpositionen zu
allen vier Zeitpunkten (zwei pro Bild) mittels IPR innerhalb des Messvolumens initial rekon-
struiert.

Abbildung 4.5: 3D MP-STB Vier-Puls-Beleuchtungs- und Aufnahmesystem (orange Ellipsen) im AWB.
3D Kalibrierplatte fir Volumenkalibrierung (rechts oben) und Koordinatensystem der Messung an
der Hinterkante des jeweiligen Fllgelprofils (rechts unten).
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Entlang der vier Laserpulse wurden dann mit Hilfe des iterativen MP-STB Algorithmus in der
hier beschriebenen Untersuchung ca. 25000 Partikeltracks pro ,Zeitpunkt” im Messvolu-
men rekonstruiert. Die vier Laserpulse wurden dabei zeitlich ungleichmaBig versetzt, um den
dynamischen Bereich der Geschwindigkeitsmessung zu vergréBern: Die ersten und die letz-
ten zwei Pulse sind um 6 us voneinander getrennt, wahrend zwischen dem zweiten und dem
dritten Puls ein groBerer Abstand von 18 us gewahlt wurde. Dadurch konnten Partikelbahnen
von bis zu 80 Pixel Lange verlasslich rekonstruiert werden, wodurch eine hohe Genauigkeit
der Geschwindigkeitsbestimmung aus der zeitlichen Ableitung der durch B-Splines dritter
Ordnung zeitlich gefilterten Partikelbahnen mit einer optimalen Filterlange und Wichtung
[23] gewahrleistet werden kann, siehe Abbildung 4.6.

Nach Skalierung der Pixelversatze durch den AbbildungsmaBstab aus der Kalibrierung in m
und der Berechnung der zeitlichen Ableitungen der gefilterten Vier-Puls-Partikeltracks zu m/s
und m/s? mittels der bekannten zeitlichen Versitze der Laserpulse kénnen die Ergebnisse
in Form von momentanen Partikeltracks mit Geschwindigkeits- und Beschleunigungsvekto-
ren und die zugehdrigen Stromungsstrukturen des Geschwindigkeitsfeldes durch FlowFit-
Interpolationen der zuféllig verstreuten Tracking-Ergebnisse auf einem regelmaBigen Gitter
dargestellt werden. Zweidimensionale Strémungsstatistiken (Durchschnittsgeschwindigkei-
ten und turbulente Fluktuationen) werden dabei durch Ensemble-Mittelung der Tracking-
Daten in kleinen Bins unter der Annahme der Homogenitat der Strémung in die dritte
Raumrichtung (hier Z-Achse) erzeugt, wobei die 3C Geschwindigkeitsvektoren in diesem Fall
jeweils im zeitlichen Mittelpunkt der einzelnen Tracks durch die zeitliche Ableitung der B-
Splines bestimmt wurden.

PN
pulses 1-2 L e,

Abbildung 4.6: Prinzip des Vier-Puls-Partikeltrackings mittels iterativem MP-STB bei Doppelbelich-
tung der beiden Bilder. 1) Nutzung der Particle Space Correlation (PSC) nach Novara et al. [53] zur
Ermittlung eines lokalen Pradiktorvektorfeldes (orange Vektoren). 2) Erzeugung von Zwei-Puls Par-
tikeltracks mit kleinem Suchradius und 3) im Anschluss zeitliche Extrapolation der Zwei-Puls-Tracks
zur Bestimmung des zeitlichen Mittelpunktes und 4) Verbindung zu Vier-Puls-Tracks mit groBerem
Suchradius .
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Wahrend der Windkanalmesskampagne im AWB im Januar 2018 wurden insgesamt 18
Messreihen mit 15000 bis 60 000 momentanen 3D MP-STB Einzelmessungen der Strémun-
gen an den Hinterkanten der beiden Fliigelprofile NACA 64-618 und RoH-W-18%c37 bei
drei geometrischen Anstellwinkeln oy = 4.5°, 7.5°und 11.5°mit und ohne Larmminderungs-
maBnahmen erfolgreich durchgefthrt und insgesamt mehr als 50 TB an Partikelbilddaten
wahrend dieser zweiwdchigen Messkampagne erfasst.

Die aufwandige 3D MP-STB Auswertung erfolgte dann im Laufe des Jahres 2018, und die
Ergebnisse dieser Lagrangian Particle Tracking (LPT) Messungen wurden zusammen mit den
Bestimmungen der mittleren Geschwindigkeitsfelder und Reynoldschen Schubspannungen
(siehe Abschnitt 5.4.2) im Herbst 2018 Ubergeben. Der Ursprung des Koordinatensystems
(sieche Abbildung 4.5) wurde fir die Falle mit oy = 4.5°und 7.5°in der spannweitigen Mitte
der Flugelhinterkante bei ag = 0°definiert, wéhrend es fur ag = 11.5°bei derselben Hinter-
kante bei ag = 7.5°definiert wurde.

4.3 3D Blattspitzenmodelle im DNW-NWB

4.3.1 Modellvarianten

Abgeleitet von den Betriebsbedingungen der NREL 5-MW-Referenzanlage wurden gemaR
Abbildung 4.7 drei Designvarianten im Vergleich zur Referenzblattspitze mit NACA-64-618-
Profilierung gefertigt. Der diesen drei Varianten zugrunde liegende Profilneuentwurf RoH-W-
18%c37 ist im Vergleich zum Referenzprofil NACA 64-618 in Abbildung 5.3 wiedergegeben.
Die Orientierung der Winglets in Bezug auf Modelldruck- und -saugseite sowie die akustische
Messtechnik ergibt sich aus Abbildung 4.8.

Der Mal3stab der Windkanalmodelle im Vergleich zum Referenzrotor betragt 1:6 und deren
radiale Erstreckung beschrankt sich entsprechend der oben gewahlten Definition auf die au-
Beren 20 % r, vgl. Abschnitt 2.4. Daraus ergibt sich eine Modellspannweite von b = 2.1 m.
Der Flugelgrundriss wurde tber der Profilsehnenldnge so angepasst, dass die Reynoldszahlan-
derung infolge der Rotation des Originalfligels und der damit einhergehenden Geschwindig-
keitszunahme bei gleichzeitiger Profiltiefenabnahme im statischen Windkanalversuch nach-
gebildet wird.

Die resultierenden Profilsehnenldangen /. sind fur ausgewahlte Schnitte in Tabelle 4.1 in Bezug
auf die Blattelementdefinition des NREL 5-MW-Referenzblatts nach Jonkman [41] angege-
ben. Die Lage der 5 Druckmessschnitte ist ebenfalls der Tabelle zu entnehmen. DV5 entfallt
fur die Varianten mit Winglets. 4 Kulite-Sensoren befanden sich jeweils in unmittelbarer Nahe
der Hinterkante auf Hohe der Druckschnitte DV1-4 auf der Saugseite der Modelle. Wie oben
in Abschnitt 3.2.3 beschrieben, wurde die Rotorverwindung auf Null zuriickgenommen.
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Referenz-WEA

Abbildung 4.7: Ubersicht der im DNW-NWB getesteten Blattspitzenentwiirfe.

Zusatzlich zu den gezeigten vier Blattspitzengeometrien wurde eine Hinterkantenbdrste zur
Montage an den Modellen vorbereitet, vgl. Abschnitt 5.1.4.

Wie in den Simulationen und vorab schon im AWB sollten ‘saubere’ und ‘verschmutzte’
Bedingungen im Experiment durch verschiedene Grenzschichtauspragungen getestet wer-
den; es ergaben sich die Varianten NAT (natdrliche Transition), FIX (42%/60%) (erzwungene

Transition bei 42% auf der Saugseite und bei 60% auf der Druckseite)" sowie FUL (erzwun-

gene Transition bei 5% auf der Saugseite und bei 10% auf der Druckseite). Aufgrund der

"Im Bereich der Winglets wurde in Konfiguration FIX (42%/60%) auf der Saugseite leicht abweichend zum Rest
des Flugels getrippt, namlich bei 50% (Winglet 'DOWN’) respektive 40% (Winglet ‘UP’).

Tabelle 4.1: Positionierung und lokale Profiltiefe der instrumentierten Schnitte (DV: statische Druck-
verteilungen) in den Windkanalmodellen mit Bezug zur Blattelement-Nr. ‘# des NREL 5-MW-
Referenzblatts [41].

1:1 NWB (1:6)
f R % R DV r,m z,m ., mm Bemerkung
- 50.40 80.00 - 8.40 0.000 356.4 Wurzelprofil
14 5275 8373 DV1 879 0.392 3526
15 56.17 89.15 DV2 936 0.961 3443
16 58.90 9349 DV3 982 1417 322.7
- 59.98 95.20 Dv4 10.00 1.596 300.9
- 60.48 96.00 - 10.08 1.680 287.5 Ansatzstelle Winglets
17 61.63 97.83 DV5 10.27 1.872 231.3 nur Varianten ohne Winglets
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Ergebnisse der Infrarot-Messungen wurde 0.4 mm dickes Zackenband verwendet bzw. 0.3-
mm-Zackenband im Bereich der Winglets. Die angegebenen Positionen in % beziehen sich
auf die Lage der Hinterkante des verwendeten Zackenbandes.

4.3.2 Aerodynamikmessungen in geschlossener Messstrecke

Die Aerodynamikmessungen in der geschlossenen Messstrecke des NWB umfassten

=~ Infrarot-Thermografie zur Ermittlung der Transitionslage sowie Uberprifung der Wirk-
samkeit von Transitionsstreifen (Tripping) bei erzwungenem Grenzschichtumschlag,

7 Ermittlung der aerodynamischen Beiwerte mittels der NWB-Halbmodellwaage,

= Messung der statischen Druckverteilung in 4 (Konfigurationen mit Winglets) bzw. 5
(Konfigurationen mit konventioneller Randbogenform) spannweitigen Schnitten,

— Vermessung des Nachlaufs im Bereich des Blattspitzenwirbels mit 5-Loch-Sondenrechen,
— Nachlaufmessungen mit Gesamtdrucksondenrechen zur Widerstandsmessung,

7 Oberflachenwechseldruckmessungen mit Kulite-Sensoren (4 spannweitige Positionen
auf der Saugseite nahe der Hinterkante).

Die technische Dokumentation der Aerodynamiktests inklusive Messmatrix aller getesteten
Konfigurationen findet sich in den Referenzen [93], [94].

4.3.3 Aeroakustikmessungen in 3/4-offener Messstrecke

Zusammenfassend fanden im Rahmen der NWB-Akustikmessung in 3/4-offener Messstrecke
folgende Untersuchungen statt:

= Simultane Quelllokalisierung mit zwei fest installierten Mikrofonarrays; Array 1 (~3 m
Durchmesser, 140 Mikrofone) mit Ausrichtung auf die Saugseite der Windkanalmodelle
und Array 2 (~1 m Durchmesser, 96 Mikrofone) auf deren Druckseite;

=7 Hinterkantengerauschmessungen in der quasi-2D Region der Modelle mit einem tra-
versierbaren Richtmikrofonsystem (elliptischer Hohlspiegel mit 1.6-m-Durchmesser);

— Vergleichsmessungen mit einzelnen Freifeld-Referenzmikrofonen;
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-7 Oberflachenwechseldruckmessungen mit Kulites (4 spannweitige Positionen auf der
Saugseite nahe der Hinterkante);

7 Ermittlung der aerodynamischen Beiwerte wie oben fur ausgewahlte Konfigurationen;

— Messung der statischen Druckverteilung wie oben, vgl. Abschnitt 4.3.2.

=N Array 2

L B
s

S
—

Blattspitzenm ~ Richtmikrofon

odell AN
; NN

|

Abbildung 4.8: Akustische Messungen im NWB, unten: Modellvarianten mit Winglets; Blattspitze
aufwarts, d. h. Richtung Saugseite (SS) gebogenes Winglet (Konfiguration ‘UP’, links) vs. Blattspitze
abwarts, d. h. Richtung Druckseite (PS) gebogenes Winglet (Konfiguration ‘DOWN’, rechts)
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Die technische Dokumentation der Aeroakustiktests in 3/4-offener Messstrecke inklusive
Messmatrix aller getesteten Konfigurationen findet sich in Referenz [83]. DarUber hinaus
wurde zum Verstandnis vorliegender Abweichungen der korrigierten aerodynamischen Po-
laren in geschlossener gegentber der 3/4-offenen Messstrecke eine detaillierte Fehleranaly-
se der vorgenommenen Windkanalkorrekturen fur die beiden Messstrecken im DNW-NWB
durchgefthrt und dokumentiert [82].

Die vorab der NWB-Messungen erzielten Ergebnisse der numerischen Simulationen und AWB-
Experimente ermdglichten eine Schatzung der im Windkanal DNW-NWB unter Testbedingun-
gen zu erwartenden Gerduschpegel. Diese sind insbesondere fur die Falle mit freier Transition
und gleichzeitig effizienten GerduschminderungsmaBnahmen sehr niedrig und liegen wie be-
reits im AWB sehr nahe bzw. teilweise unterhalb des Kanalhintergrundgerduschs (vgl. hierzu
Abbildung 5.43 im Ergebnisteil dieses Berichts).

Aus diesem Grund wurde beschlossen, zusatzlich zur Oberflachenwechseldruckinstrumentie-
rung der Modelle auch eine Vielzahl verfgbarer fokussierender Messtechniken auf beiden
Seiten der Modelle einzusetzen. In Ergdnzung des regular im DNW-NWB eingesetzten grof3en
Mikrofonarrays (Array 1) wurde dariber hinaus auch das kleinere Array aus dem AWB (Ar-
ray 2) mit niedriger Auflésung (d. h. hoherer unterer Frequenzgrenze) sowie — analog zum
AWB-Experiment — eine verfligbare NWB-taugliche Richtmikrofonanordnung mit entspre-
chend gréBerer Brennweite eingesetzt. Leider lag zu Messbeginn keine Kalibrierung der Fre-
guenzibertragungsfunktion des hier eingesetzten groBeren Hohlspiegelsystems unter Mess-
bedingungen vor. Diese benotigt zusatzliche Windkanalbelegzeit, die im Projektumfang nicht
enthalten war. Als Behelfslésung wurde zunachst (analog zum Vorgehen im AWB, der bereits
Uber ein entsprechend kalibriertes Messsystem verfigt) lediglich eine theoretische Korrektur
auf Basis der Geometriedaten des elliptischen Reflektors verwendet [30]. Es ist geplant, die
Kalibrierung im Rahmen grundfinanzierter Aktivitdten noch nachzuholen. Insbesondere ist
auch der Scherschichteinfluss unter Messbedingungen im NWB noch experimentell zu ermit-
teln.

Die Messung mit Einzelmikrofonen im Fernfeld, wie sie standardmaBig im NWB zur Messung
von Richtcharakteristiken an (sehr viel lauteren) Hochauftriebssystemen o. 4. durchgefihrt
wird, liefert im hier durchgefihrten Experiment lediglich fur vereinzelte, d.h. hinreichend
laute, Konfigurationen nutzbare Daten.

Die Auswertung der Arraydaten konnte zu Projektende noch nicht abgeschlossen werden.
Eine erste Auswertung erfolgte lediglich mittels Standard-Beamforming. Seitens DNW-NWB
wurden Quellkarten sowie Summenspektren fur drei ausgewahlte Quellbereiche im Frequenz-
bereich 1 kHz < f; /3 <20 kHz fur erste prelimindre Analysen geliefert. Die hierfur verwende-
ten Scangitter und Integrationsbereiche (int 1-3) sind in Abbildung 4.9 wiedergegeben.
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Abbildung 4.9: Definition der Scangitter fur die Summenspektren aus Arraymessungen im Windka-
nalkoordinatensystem.
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5 Ergebnisse

5.1 Entwurf

5.1.1 Referenzgeometrie

Zur entwurfsbegleitenden Bewertung der aerodynamischen Leistung von Windturbinen und
zur Abschatzung stationdrer aerodynamischer Lasten sowie von Leistung und elektrischem
Ertrag wurde das Blattelementverfahren QBlade eingesetzt und die fir BELARWEA ausge-
wahlte Referenzkonfiguration NREL 5 MW in den relevanten Betriebspunkten nachgerech-
net, siehe Abschnitt 3.1.1. Danach erreicht die NREL 5 MW ihre Nennleistung von 5 MW bei
etwa 11 m/s Windgeschwindigkeit. Abbildung 5.1 zeigt im rechten, unteren Diagramm den
ortlichen Auftriebsbeiwert ¢, Gber dem Rotorradius R durch die durch Fettdruck hervorgeho-
bene Kurve. Der duBere Bereich des Blattes, etwa R = 40-60 m, entwickelt lokal Auftriebs-
beiwerte von ¢; = 1.0-1.05 und Reynoldszahlen von etwa Re = 11.4 Mio. (vgl. Abbildung
unten links). Damit ist eine Betriebsgrenze des aerodynamischen Profils NACA 64-618, ein-
gesetzt ab Rotorradius R= 43.5 m, identifiziert, die hohe Auftriebswerte und Reynoldszah-
len verbindet. Als weitere signifikante Betriebsgrenze wurde der Betrieb der WEA bei einer
Windgeschwindigkeit von 6 m/s gewahlt. Die Leistung ist dort auf weniger als 20 % der
Nennleistung abgesunken, vgl. Abbildung 5.2. Die durch Fettdruck hervorgehobene Kurve
zeigt fur Rotorradien r > 40 m lokale Auftriebsbeiwerte von ca. ¢; = 0.8 (Abbildung un-
ten rechts). Die korrespondierenden Reynoldszahlen betragen etwa Re = 7 Mio. (Abbildung
unten links).

5.1.2 2D Profilentwurf

Ziel von BELARWEA ist im 1. Schritt, eine gegentber der Referenzkonfiguration aerodyna-
misch und aeroakustisch verbesserte Profilierung im Vergleich zu dem Profil NACA 64-618
zu entwerfen. Dabei sollte die relative Profildicke beibehalten werden. Dartber hinaus wur-
de vorausgesetzt, dass aufgrund realisierbarer Oberflachengite und MalBhaltigkeit grund-
satzlich teil-laminarer Charakter der Profilgrenzschicht méglich ist. Die oben beschriebenen
c,-Re-Kombinationen definieren die Eckpunkte, an denen gegentiber dem NACA 64-618
der Neuentwurf Vorteile aufweisen soll. Die im Betrieb der WEA veranderlichen lokalen
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Abbildung 5.1: Leistung P und Rotordrehzahl 2 NREL 5 MW, lokale Reynoldszahl Re, lokaler Auf-
triebsbeiwert ¢, bei 11 m/s Windgeschwindigkeit.

Machzahlen werden beriicksichtigt, ihr aerodynamischer Einfluss ist allerdings klein. In ei-
nem iterativen Prozess, der aus dem Entwurf einer neuen Profilkontur und damit einer ge-
wuinschten Profildruckverteilung sowie anschlieBender aerodynamischer und aeroakustischer
Analyse bestand, konnte eine Profilform RoH-W-18%c37 fur gute aerodynamische Leistung
bei reduzierter Schallabstrahlung entwickelt werden. Abbildung 5.3 zeigt die beiden Pro-
file NACA 64-618 und RoH-W-18%c37 im Vergleich mit gleicher relativer Profildicke aber
erheblich anderer Kontur aufgrund der unterschiedlichen Auslegung.

Abbildung 5.4 zeigt fiir Re = 11.4 Mio. die Polare, den Auftriebs- und Momentenbeiwert
als Funktion des Anstellwinkels und die Transitionslagen bei freier Transition. Bei der hohen
Reynoldszahl und ¢, = 1.0-1.05 hat das RoH-W-18%¢c37 deutliche Vorteile im Widerstands-
beiwert und damit in der Profilgleitzahl. Die glinstigen Widerstandsbeiwerte setzen sich bis
etwa ¢, = 1.15 fort, so dass Reserven hinsichtlich Laminarhaltung bestehen. Graduelle Defi-
zite bei Oberflachengiite, MaBhaltigkeit oder Zustromturbulenz werden somit toleriert. Das
Profilmoment des RoH-W-18%c37 ist etwas kopflastiger, der Maximalauftrieb deutlich er-
hoht.

Wird die laminare Grenzschicht durch Rauigkeiten (Insektenreste, Staub, Eis, Oberflachene-
rosion) so massiv gestort, dass sie praktisch unmittelbar am Ort der Rauigkeit in turbulente
Grenzschicht umschlagt, kénnen die Widerstandsvorteile vom RoH-W-18%c37 gegenUber
dem NACA 64-618 nicht gehalten werden. Abbildung 5.5 zeigt die Analyse bei fast volltur-
bulenter Grenzschicht, indem die Transition auf beiden Profilseiten bei 5 % rechnerisch er-
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Abbildung 5.2: Leistung P und Rotordrehzahl Q NREL 5 MW, lokale Reynoldszahl Re, lokaler Auf-
triebsbeiwert ¢, bei 6 m/s Windgeschwindigkeit.

zwungen wird. Fir den Auslegungsauftriebsbereich ¢, = 1.0-1.05 hat das RoH-W-18%c37
einen identischen Widerstandsbeiwert wie das Referenzprofil. Das Profilmoment des RoH-W-
18%¢c37 ist wie bei freier Transition etwas kopflastiger, der Maximalauftrieb deutlich erhéht.

Fur den zweiten Eckpunkt der Profilauslegung, ¢, = 0.8 und Re = 7 Mio. werden die Ergeb-

RoH-W-18%c37 NACABY_618

area = 0.10815 0.11269 |
thick. = 0.18002 0.17998 |
camber = 0.03693 \  0.03039
ree = 0.01758 Y 0.02178
afe = 8.63° \ 7.48°
0.2 : l
0.1
0.0
-0.1
0.1 0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0 1

Abbildung 5.3: Vergleich der Konturen NACA 64-618 und RoH-W-18%¢c37.
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RoH-W-18%c37 Re = 1142¢ Ma = 12 rit = 9,00C
NACABY_618 = 11y y = 0,21 rit = G,
5.0 5.0 XFOIL V 6.93
Rirfoil
RoH-W-18%c37
| ——— NACRBY_618
Ca
1.5
1.0
0.5
0.0

Abbildung 5.4: RoH-W-18%c37 vs. NACA 64-618, Re = 11.4 Mio. Transition frei.
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Abbildung 5.5: RoH-W-18%c37 vs. NACA 64-618, Re = 11.4 Mio. Transition 5 % /5 %.
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Abbildung 5.6: RoH-W-18%c37 vs. NACA 64-618, Re = 7 Mio. Transition frei.
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Abbildung 5.7: RoH-W-18%¢c37 vs. NACA 64-618, Re = 7 Mio. Transition 5 % /5 %.
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nisse in Abbildung 5.6 und 5.6 gezeigt. Bei naturlicher Transition weist das RoH-W-18%c37
ab ¢, = 0.7 Vorteile im Widerstandsbeiwert gegeniber dem NACA 64-618 auf, die bei hdhe-
ren Auftriebsbeiwerten noch betrachtlich anwachsen. Bei fast vollturbulenter Grenzschicht
mit gesetzter Transition bei 5 % hat das RoH-W-18%c37 fiir den Auslegungsauftriebsbe-
reich ab ¢, = 0.8 einen nahezu identischen Widerstandsbeiwert wie das Referenzprofil und
ab etwa c; = 1.35 einen erheblich besseren Widerstandsbeiwert. Das Profilmoment des RoH-
W-18%c37 ist wie fur die hohere Reynoldszahl in beiden Fallen etwas kopflastiger, der Ma-
ximalauftrieb deutlich erhoht.

5.1.3 Wingletentwurf

Folgende Vorgaben fur den Entwurf wurden in der Optimierung bertcksichtigt:
- Optimierung auf Anstrombedingungen fur 1:1 MaBstab;
- Entwurf von zwei Konfigurationen; 1) Winglet ‘'DOWN’ und 2) Winglet "UP’;
—~ Winglethéhe 1 m (1:1 Malstab),
7 gleichbleibende Spannweite gegentiber Referenzgeometrie;
— Verringerung des Widerstandes des Gesamtflgels;
— geringer Einfluss auf das Gesamtbiegemoment.

Fur die Optimierung wurden der duBere Bereich des Tragfltgels auf 4.1 m (MaBstab 1:1) frei-
gegeben und sowohl Einstellwinkel, Tiefe und Position von 5 Schnitten innerhalb des Berei-
ches vom Optimierer angepasst. Die beiden optimierten Wingletgeometrien aus der Voraus-
legung ergaben fur den 1:1-Fllgel eine Verbesserung der Leistung von 1.6 % fur das Winglet
‘UP’ (auf Saugseite) und 1.5 % fur das Winglet 'DOWN’ (auf Druckseite). Fur den Windka-
nalversuch wurden die dauBeren 12.6 m des Fligels im MalBstab 1:6 nachgerechnet fur die
relevanten untersuchten Falle. Da das Profil und die optimierten Winglets fur den 1:1-Fligel
ausgelegt waren, wurde erwartet, dass die Ergebnisse des Windkanalversuches sich stark von
den fur den 1:1-Fall berechneten unterscheiden, vgl. Abschnitt 5.35 Diese Annahme basiert
hauptséchlich auf der starken Anderung der Reynoldszahl, da durch den MaBstab 1:6 bei
gleicher Anstrémung von max. 80 m/s im Windkanal die lokale Reynoldzahl um den Faktor 6
sinkt. Bei niedrigen Reynoldzahlen kénnen ohne erzwungene Transition Abldseblasen entste-
hen, welche den Widerstand stark beeinflussen. Dies wird jedoch durch die Programmkette
gut wiedergegeben. Die Winglets reagieren auf diese Anderungen, hauptsachlich basierend
auf den kritischen Profileigenschaften bei starker Reynoldszahlanderung, empfindlich, da sie
die Grenzschicht in ihrer direkten Umgebung beeinflussen. Diese hauptsachlich dreidimensio-
nale Beeinflussung wird von der verwendeten Programmkette nicht gut erfasst und wird bei
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5.1 Entwurf 65

der Auslegung hauptsachlich durch Erfahrungswerte eingebracht. Dementsprechend werden
fur den Windkanalversuch die gréBten Abweichungen erwartet.

5.1.4 Hinterkantenmodifikationen

Auf Basis vorhandener Windkanaltestergebnisse an Hinterkantenmodifikationen sowohl fur
Luftfahrt- als auch Windkraftanwendungen wurde eine Vorauswahl der im AWB zu testen-
den GerauschminderungsmaBnahmen (Hinterkantenbursten, geschlitzte Hinterkanten, po-
rose Bleche, Serrations) getroffen, vgl. z. B. [29], [30], [32], [33], [35]. Deren charakteristische
Dimensionen wurden entsprechend der Simulationsergebnisse an die jeweils im Experiment
maximal vorliegenden Grenzschichtdicken adaptiert, vgl. z.B. Abbildung 5.10 (oben). De-
signvorgabe war hierbei gemal [30] eine Lauflange der Hinterkantenmodifikation entspre-
chend mindestens der doppelten Grenzschichtdicke.

In Abbildung 5.8 (rechts) ist eine Auswahl der im AWB getesteten Hinterkantenmodifikatio-
nen wiedergegeben. Die vollstandige Dokumentation befindet sich in Referenz [95]. Es sei

~0.2 mm Stufe . <0.2mm Stufel,

35.55 , 50
NWB T AWB X«\
/ ! ; / : %
0.5 mm Stufe / 0-0.2 mm Stufe /
0.4 mm Materialdicke 0.2-0.4 mm Materialdicke

Abbildung 5.8: Beispiele fir im DNW-NWB (links) und im AWB (rechts) getestete Hinterkantenmodi-
fikationen mit Abmessungen in mm.
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hier vorweggenommen, das auf Grundlage der erzielten Ergebnisse die Burstenhinterkan-
te als effizienteste MaBnahme fur die weiteren Untersuchungen an den Blattspitzenmodel-
len im DNW-NWB ausgewadhlt und Uber eine Spannweite von 1835 mm realisiert wurde,
vgl. Abbildungen 5.8 (links) und 5.45. Alle Modifikationen wurden druckseitig montiert und
Ubergénge auf der Druckseite mittels Tape geglattet. Die in Abbildung 5.8 angegebenen
Stufenhohen ergaben sich aufgrund der Modellhinterkantendicke h ~ 0.2 mm. Die AWB-
Modelle verflgten Uber Wechselhinterkanten mit einer druckseitigen Einlassung (0.2 mm
tief, 5 mm lang) zur Aufnahme der Modifikationen, wahrend Birsten im NWB direkt als
NachristmaBnahmen auf die Blattspitzenmodelle aufgebracht wurden.’

5.2 CFD/CAA-Simulationen

5.2.1 2D CFD/CAA

Die in Abschnitt 3.2.1 beschriebene 2D CFD/CAA-Rechenkette wurde fur die Bewertung
verschiedener flr den RotorblattauBenbereich als geeignet angesehener Profilkandidaten
angewendet. Im Rahmen des iterativen Entwurfsprozesses wurden folgende Parameter als
relevant betrachtet:

- moglichst geringe kinetische Energie der Turbulenz (TKE) in der Grenzschicht im Bereich
der Hinterkante auf der Saugseite,

7 moglichst dinne Grenzschicht / niedriger Grenzschicht-Formparameter nahe der Hin-
terkante auf der Saugseite,

= moglichst hohe Gleitzahl.

Die Modifikation der Grenzschichtparameter wurde Uber die Beeinflussung der Druckrick-
gewinnung im hinteren Teil der Saugseitenkontur realisiert, wobei die Interaktion der Geo-
metriednderung mit der aerodynamischen Leistungsfahigkeit des Profils durch Iterationen im
Entwurfsprozess berlcksichtigt wurde. Im Folgenden werden beispielhaft zwei ausgewahlte
Profilentwirfe RoH-W-18%c37 und RoH-W-19%c45 aeroakustisch bewertet und mit zwei
Vergleichsgeometrien NACA 64-618 und LN118 (aeroakustischer Entwurf CQU-DTU-LN118
nach Cheng et al. [6] fUr rein vollturbulente Grenzschicht) verglichen. Die fur die aeroakusti-
sche Evaluierung gewdhlten Designbedingungen

"Vergleichbare Austauschhinterkanten wie fiir die AWB-Modelle waren aufgrund der Modelldimensionen so-
wie der Instrumentierung nicht Uber die gewlnschte groBe Spannweite moglich. Durch externes Ankleben
der Burstenhinterkanten ohne mihsames Austauschen der jeweils instrumentierten Modellbereiche inklusive
Verkabelung lies sich dartber hinaus wertvolle Windkanalzeit einsparen, die fur eine erweiterte Messmatrix
eingesetzt werden konnte.
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- Reynoldszahl Re = 3 Mio.
7 Machzahl My, =0.2

7 Sehnenlange /- = 0.65 m
— Auftriebsbeiwert ¢; = 1.15

stellen in Ermangelung einer real existierenden Experimentalanlage in Phase 1 einen bewusst
gewahlten Kompromiss zwischen der GroBausfihrung (NREL 5-MW-Rotor nicht reprasenta-
tiv fUr typische On-Shore-Anlagen), einer projektierten DLR-Experimentalanlage und Windka-
nalbedingungen dar. Im klassischen 2D Experiment waren diese Bedingungen im DNW-NWB
direkt umsetzbar, wegen des 3D Anspruchs (zusatzlicher Wingletentwurf) in BELAWEA la-
gen im NWB-Experiment allerdings deutlich niedrigere Reynoldszahlen vor (Geschwindigkei-
ten vergleichbar der GroBausfthrung, Profiltiefen vergleichbar dem 2D AWB-Experiment). Im
Hinblick auf Phase 2 des Projekts sei betont, dass die hier entwickelte Entwurfskette jederzeit
auf reale Anlagen und damit reale Betriebsbedingungen anwendbar ist.

Zur Bewertung wurde der Zustand der Grenzschicht variiert. Einerseits wurden die Profile voll-
turbulent behandelt (KUrzel FUL) bzw. andererseits die Transition vom Simulationscode TAU
simuliert (KUrzel NAT) sowie alternativ auf Ober- und Unterseite an den mit XFOIL ermittelten
natdrlichen Umschlagspositionen individuell fixiert (Kurzel FIX). Fir jedes Profil wurden bei al-
len drei Grenzschichtauspragungen die Anstellwinkel o = 0°, 2°, 4°, 5°, 6°, 7°untersucht, so
dass der Betriebspunkt im Auftriebsbeiwert im Bereich ¢, = 1.1-1.2 variiert. Vergleichbarkeit
und objektive Bewertung ist auf diese Weise gegeben. Die gewahlten Betriebspunkte sind in
Tabelle 5.1 dargestellt.

Tabelle 5.1: Gewahlte Betriebspunkte (¢, = 1.15) fur unterschiedliche Grenzschichtauspragungen.

Profil vollturbulent (FUL) fixierte Transition (FIX) natUrliche Transition (NAT)
NACA 64-618 a=6° o =6° a=6°
LN118 o =5° o =5° a=5°
RoH-18%c37 a=6° o =5° a=5°
RoH-19%c45 a=4° a=4° a = 4°

In Abbildung 5.9 (oben) ist der (normierte) Gesamtschalldruckpegel (OASPL) in Abhadngigkeit
des Auftriebsbeiwerts dargestellt sowie der Betriebspunkt gekennzeichnet. Bei vollturbulen-
ter Grenzschicht ist erwartungsgeman das (far diesen Fall entworfene) Vergleichsprofil LN118
die akustisch glnstigste Variante. Bei fixierter Transition (d. h. nattrliche Umschlagspositio-
nen aus XFOIL Gbernommen) zeigen die Neuentwdrfe deutliche Vorteile gegeniber dem
Referenzprofil NACA 64-618 sowie dem LN118. Die Simulationen mit naturlicher Transition
zeigen prinzipiell dhnliche Ergebnisse, jedoch ist die Wahl der Umschlagsparameter aufgrund
der Vielzahl an Simulationen nicht ausiteriert, sodass die CFD-Simulationen vereinzelt in ihrer
Konvergenz beeintrachtigt sind. Die Ursachen hierfur sind fur die dargestellten Simulationen
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Abbildung 5.9: Aeroakustischer Vergleich von vier ausgewahlten Profilen flr die Grenzschichtauspra-
gungen FUL bzw. FIX und NAT, Auftriebsbeiwert (oben) bzw. Gleitzahl (unten) vs. Gesamtschall-
druckpegel, unten rechts nur fur die gewahlten Betriebspunkte.

bislang nicht untersucht worden, weshalb bei der Bewertung der Profile zunachst die Fal-
le mit fixierter Transition vorzuziehen sind. In Abbildung 5.9 (unten) ist die Gleitzahl Uber
dem prognostizierten Gesamtschalldruckpegel aufgetragen. Die Profilneuentwicklung RoH-
W-18%c37 erreicht sowohl bei vollturbulentem Betrieb als auch bei teilturbulentem Betrieb
aerodynamische und akustische Vorteile gegentber dem Referenzprofil NACA 64-618. Die
darUber hinausgehende Verbesserung, die das Profil RoH-W-19%c45 bei fixierter Transition
erreicht, bleibt zwar im Betriebspunkt bei vollturbulenter Umstrémung des Rotorblatts er-
halten, aber bei erhéhtem Anstellwinkel steigen designgemal auch der Widerstand und die
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5.2 CFD/CAA-Simulationen 69

Gerauschentwicklung an. Das Streben nach hoher Gleitzahl weist dabei zwingend in Rich-
tung von Laminarprofilen, die ebenda ihre Starke haben.

In Abbildung 5.10 sind die Grenzschichtprofile sowie die kinetische Energie der Turbulenz in
der Grenzschicht dargestellt. Es ist erkennbar, dass Profile mit erhéhter kinetischer Energie
der Turbulenz auch verstarkt Schall abstrahlen. Darlber hinaus weisen Profile mit geringerer
Gerduschemission dinnere Grenzschichten an der Hinterkante auf.

g NACA 64-618
——— LN118

—pe  ROH-W-18%¢37 FuL
et ROH-W-19%c45
— =£1— NACA 64-618
= == LN118

- = = RoH-W-18%c37
— =57 = RoH-W-19%c45
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Abbildung 5.10: Vergleich der Grenzschichtprofile; Profile der Strémungsgeschwindigkeit in x-
Richtung v sowie der kinetischen Energie der Turbulenz (TKE) an der Hinterkante im jeweiligen
Betriebspunkt fur die Grenzschichtauspragungen FUL (links) und FIX (rechts).
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Auf Basis dieser Ergebnisse werden die Profile RoH-W-18%¢c37 sowie das Referenzprofil
NACA 64-618 als Untersuchungsgegenstande fir die Messungen in AWB und NWB gewahlt.
Die folgende Darstellung beschrankt sich daher auf die erzielten Ergebnisse fur diese beiden
Profile.

Vergleich Designbedingungen vs. AWB-Bedingungen

Zur direkten Quantifizierung der zu erwartenden Reynoldszahleffekte bei Ubertragung in
den ModellmaBstab bzw. umgekehrt in Richtung der GroBausfihrung wurden identische
Beobachterkoordinaten, entsprechend dem AWB-Versuch (und dem spadteren NWB-Versuch)
gewadhlt. Es sei bemerkt, dass die CAA-Simulation die komplette 2D Richtcharakteristik der
Schallabstrahlung liefert, was insbesondere fur die Vorbereitung von Phase 2 des Projekts
(d. h. die Ubertragung auf das 3D rotierende System) notwendig ist. Die Messung im Wind-
kanal erfolgt demgegenUber stets in einem Beobachterwinkel orthogonal zur Dusenachse
und wird nicht mit dem Anstellwinkel gedreht, daher ergeben sich Analysepositionen gemaR
Abbildung 5.11. Des Weiteren werden zur direkten Vergleichbarkeit samtliche Ergebnisse
an 2D Profilen in Simulation und AWB-Messung auf 1 m Abstand und 1 m Spannweite nor-
miert. Im Sinne einer ganzheitlichen Ubersicht sollten Vorhersageergebnisse fur Design- bzw.
Betriebsbedingungen zusatzlich in Form A-bewerteter Schalldruckpegel angegeben werden.
Abbildung 5.12 gibt eine Ubersicht der entsprechend formatierten Ergebnisse zunachst fiir
Designbedingungen.

In Abbildung 5.12 (oben) sind die aerodynamischen Polaren fur unterschiedliche Grenz-
schichtauspragungen gezeigt. Die Analyse wurde im Bereich des Ziel-c, (c; = 1.15, gestrichel-
te Linie) in diskreten 1°-Schritten durchgefihrt. Die diesem Zielwert am nachsten kommen-
den (und im folgenden fur Vergleiche der beiden Profile genutzten) Arbeitsbedingungen sind
in Tabelle 5.2 zusammengefasst. Die Transitionslage (FIX) kennzeichnet hierin den simulier-
ten Umschlag an der Position, die vom Auslegungsprogramm XFOIL fir die entsprechenden

- c Ll
a S~
— \ /
U. \ /
R=2,5¢c a /
e aktives Mikrofon N S
™ -
T~ - —

Abbildung 5.11: Auswahl des Auswertemikrofons in Abhangigkeit vom Anstellwinkel.
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—o—— NACA 64-618 FUL
——a—— RoH-W-18%¢37
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Abbildung 5.12: 2D CFD/CAA-Vorhersageergebnisse fir Designbedingungen; Aerodynamikpolaren
(oben), Akustikpolaren (Mitte), Akustikpolaren extrahiert flr den Arbeitspunkt (unten).
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Umstrémungsbedingungen vorhergesagt wird. Zum direkten Vergleich wurde die natdrliche
Transition (NAT) zusatzlich durch Anwendung des «y-Re-68-Modells in TAU berechnet. Die Si-
mulationsergebnisse fur fixierte (FIX) und nattrliche (NAT) Transition liegen erwartungsgemaf
nahe beieinander. Mit (FUL) gekennzeichnete Simulationsergebnisse sind — zur Simulation ei-
ner verschmutzten Oberflache — mit vollturbulenter Umstrémung berechnet worden.

In Abbildung 5.12 (Mitte) sind die dazugehdérigen akustischen Polaren in Form unbewerteter
(links) und A-bewerteter (rechts) Gesamtschalldruckpegel gezeigt. Abbildung 5.12 (unten)
zeigt der besseren Ubersicht halber jeweils nur die Werte in den gewéhlten Betriebspunkten
nach Tabelle 5.2. Fur alle Umstréomungsbedingungen ergibt sich fir das neue Profil RoH-W-
18%c37 ein reduzierter Gesamtschalldruckpegel gegenlber der Referenz. Bei voll turbulen-
ter Anstromung (FUL) ergibt sich im Arbeitspunkt ein um ca. 3 dB bzw. 2 dB(A) reduzierter
Gesamtschalldruckpegel. Bei teillaminarer Grenzschicht (FIX bzw. NAT) wird eine Gerdusch-
reduktion von ca. 4 dB bzw. 3 dB(A) vorhergesagt.

Die detaillierte spektrale Darstellung der Ergebnisse im Auslegungspunkt ist in Abbildung 5.13
wiedergegeben. Demnach liegen die maBgeblich zum Gesamtschalldruckpegel beitragen-
den Schalldruckpegelmaxima bei Frequenzen nahe 1 kHz. Im Vergleich der Falle FUL und
NAT zeigt sich Uberdies ein erhebliches Gerauschminderungspotential im Falle erfolgreicher
Realisierung groBer laminarer Lauflangen.

Die Vorbereitung des 1. Validierungsschritts (2D Validierung im AWB) beinhaltete zusatzliche
Blindvorhersagen fiir AWB-Testbedingungen, d. h. bei deutlich kleinerer Reynoldszahl. Diese
wurden vorab der Messung wie folgt angegeben:

T Uso =40 m/s bzw. ts = 60 m/s,

Tabelle 5.2: Gewahlte Betriebspunkte fir unterschiedliche Grenzschichtauspragungen, Designbedin-
gungen. Anstellwinkel (a), Auftriebsbeiwert (c,) und Gleitzahl (c,/cy,) im Arbeitspunkt.

NACA 64-618 RoH-W-18%c37

a=7° a=6°
FUL ¢, =1.21 c;=1.20
Ca/Cw =75 Ca/Cw =78
a=6° a=5°
FIX  ¢;=1.21 c;=1.18
Ca/Cw =133 Ca/Cw =152
a=6° a=5°
NAT ¢,=1.19 c;=1.18

Ca/Cw =117 Ca/cw =153
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Abbildung 5.13: 2D CFD/CAA-Vorhersageergebnisse fur Designbedingungen; nicht bewertete (un-
ten) und A-bewertete (unten) Terzschalldruckpegelspektren im Auslegungspunkt bei vollturbulen-
ter (links) vs. teillaminarer (rechts) Grenzschicht.
— Re =818000 bzw. Re = 1277000,
7 My =0.118 bzw. My, = 0.176,

7 Ic=0.3m,

7 Turbulenzgrad im AWB Tuy = 0.4%.
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Tabelle 5.3: Gewahlte Betriebspunkte fir unterschiedliche Grenzschichtauspragungen, AWB-
Bedingungen. Anstellwinkel (a), Auftriebsbeiwert (c,) und Gleitzahl (¢c./c,) im Arbeitspunkt.

NACA 64-618, s = RoOH-W-18%c¢37, s =
40 m/s 60 m/s 40 m/s 60 m/s
o =8"° a=7° a=6° o =6°
FUL ¢y =1.17 c,=1.14 ca=1.12 cy=1.15
Ca/Cw =51 Ca/Cw =59 ci/cn =59 ci/cy =63
a=7° a=7° a=6° o =6°
FIX  ¢;=1.13 c;=1.16 c;=1.14 c;=1.16
Ca/cw =59  ca/cy, =65 Ca/Cw =62 Ca/cw =70
o =6° a=6° a=6° o =5°
NAT ¢;=1.15 c,=1.18 cy=1.21 c;=1.13

Ca/cw =107 ca/cw =124 c5/cy, =100 cy/cy =115

In den nachfolgend dargestellten Simulationen im Vorfeld der Windkanalmessungen wurde
die Transition auf der Saugseite des Profils an der Stelle x//. =5 % und auf der Druckseite
an der Stelle x/I. = 10 % fixiert. Diese Simulationen werden hier mit (FIX) gekennzeichnet
und liefern im AWB die Approximation fur eine vollturbulente Grenzschicht (letztere ist im
Experiment nicht pragmatisch umsetzbar, da die Staupunktlage mit dem Anstellwinkel wan-
dert). Dariber hinaus wurden auch wie oben die Stromungszustande (FUL) mit vollturbu-
lenter Grenzschicht sowie (NAT) mit natdrlicher Transition entsprechend -y-Re-6-Vorhersage
simuliert. Fur die AWB-Simulationen ist also zu erwarten, dass nun die Ergebnisse fur die Fal-
le FIX und FUL nahe beieinander liegen. Es wurden aerodynamische Anstellwinkel zwischen
-3°und +12°realisiert. Ergebnisse mit nicht ausreichender Konvergenz der Strémungssimula-
tion werden in der folgenden Darstellung ausgespart. Als Vergleichsdatenpunkt wird wieder
der Nenn-Auftriebsbeiwert ¢, = 1.15 bei Auslegung gewahlt. Die zugehdrigen Anstellwinkel-
polaren sind in Abbildung 5.14 (oben) dargestellt. Die resultierenden Kennwerte Anstellwin-
kel (o), Auftriebsbeiwert (c;) und Gleitzahl (c,/cy) sind in Tabelle 5.3 zusammengefasst.

Die akustische Analyse erfolgt auf Basis der unbewerteten Gesamtschalldruckpegel, siehe
Abbildung 5.14. Bei 40 m/s zeigt sich im Anstellwinkelbereich 4°-6°aufgrund einer Hinter-
kantenablésung am NACA 64-618 ein Zwischenpeak des Referenzpegels. Bei der Anstrom-
geschwindigkeit 60 m/s verlaufen die Polaren im Vergleich glatter. Im angenommenen Ar-
beitspunkt wird fir den Neuentwurf eine Gerauschreduktion von ca. 2 dB gegeniber der
Referenz vorhergesagt, siehe Abbildung 5.14. Die fir den AWB bei niedrigeren Reynolds-
zahlen zu erwartenden Gerdauschminderungen fallen also deutlich geringer aus als unter
Designbedingungen. Detaillierte Terzschalldruckpegelspektren unter AWB-Bedingungen wer-
den weiter unten (Abschnitt 5.4.1) bei leicht angepassten Bedingungen gezeigt. Wie bereits
schon fur den Auslegungsfall zeigt sich eine starke Abhangigkeit der Ergebnisse von der je-
weiligen Transitionslage, weshalb fur den direkten Vergleich fixierte Transitionslagen in der
Simulation auf Basis der Messergebnisse nachjustiert wurden. U. a. lagen die effektiv mittels
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Abbildung 5.14: 2D CFD/CAA-Vorhersageergebnisse bei 40 m/s (links) und 60 m/s (rechts) fir AWB-
Bedingungen; Anstellwinkelpolaren (oben), Akustikpolaren (Mitte), Gesamtschalldruckpegel extra-
hiert flir den Arbeitspunkt (unten).
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Stethoskop gemessenen Umschlagspositionen leicht stromab der Position der Transitions-
streifen im Experiment. Des Weiteren mussten auch die Anstellwinkel in der Simulation auf
Basis der gemessenen Druckverteilungen leicht adaptiert werden. Hierauf und auf eine Rei-
he weiterer messtechnischer Einschrankungen wird ebenfalls weiter unten eingegangen, vgl.
Abschnitt 5.4.1.

5.2.2 3D CFD/CAA fiir Blattspitzenmodelle

Die wesentlichen Arbeitsschritte umfassten die Netzerstellung, die vorgeschaltete Simulation
der Quellinformation mittels FRPM und die Ausbreitungsrechnung der Schallsignale mit dem
FM-BEM-Code FMCAS. Auf die Netzerstellung wurde bereits im Abschnitt 3.2.2 eingegan-
gen. Die folgende Darstellung beschrénkt sich exemplarisch auf das Blattspitzenmodell mit
RoH-W-18%c37-Profilierung ohne Winglets bei & = 7°und uy,= 80 m/s. Die FRPM-Patches
sind in den Abbildungen 5.15 dargestellt. Sowohl die Darstellung des Lambda-2-Kriteriums
als auch der Wirbelstarke in Strémungsrichtung zeigen die energiereichen Turbulenzberei-
che innerhalb des Hinterkantennachlaufs sowie im Bereich des von der dauBeren Blattspitze
abschwimmenden Druckausgleichswirbels. Die sichtbaren kleinen Strukturen sind Artefakte
in der Darstellung, die auf die Auswertung der RANS-Daten zurtickzufihren sind. Die Ab-
bildung rechts hebt den Blattspitzenwirbel mittels Isoflachen des Lambda-2-Kriteriums der
zeitgemittelten RANS-Strémung hervor.

Die dargestellten Strukturen werden seitens FRPM plausibel rekonstruiert. Abbildung 5.16
veranschaulicht den entsprechenden synthetischen Wirbel in Form einer Momentaufnahme
der Wirbelstrukturen im Blattspitzenbereich. Es bildet sich zum einen ein tatenférmiger Wir-
bel aus, der von der Blattspitze abschwimmt, gleichzeitig treten weitere Wirbelstrukturen im
Nachlauf der Hinterkanten auf. Da fir die gezeigten Simulationen die Wirbelstarke mittels

Referenzpunkt
xle\ = 0 m

Vo =8.4m
Ve =0m

RoH-W-18%c37

Abbildung 5.15: Ergebnis aus RANS-L&sung im Quellgebiet der FRPM-Simulation am Neuentwurf
mit RoH-W-18%c37-Profilierung (o = 7°, us,= 80 m/s); Isoflachen markieren die zeitgemittelte
Wirbelstarke in Stromungsrichtung (links) bzw. das Lambda-2-Kriterium der zeitgemittelten RANS-
Strdbmung (rechts). Die Farbung erfolgt in beiden Fallen mit der Enstrophie (Varianz der Wirbel-
starkefluktuationen). Der Referenzpunkt fur nachfolgende Schnittdarstellungen ist angegeben. Die
Sehnenlange im Referenzschnitt betragt /. = 0.443 m.
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FM-BEM input RoH cSTzerotwistjnodifsharpTE

Abbildung 5.16: Momentaufnahme der Wirbelstrukturen als Input fir die FM-BEM-Simulation am
Neuentwurf mit RoH-W-18%c37-Profilierung. Isoflachen markieren die Wirbelstarke quer zur Stré-
mungsrichtung und die Farbung erfolgt wie oben mit der Enstrophie.

einer kleinen konstanten Langenskala realisiert wird (die nicht von der integralen turbulen-
ten Langenskala abhdngig modelliert wird und ausschlieBlich von der Cut-Off-Langenskala
der FRPM-Realisierung abhangt), sind die in den Abbildungen visualisierten rekonstruierten
Turbulenzstrukturen erwartungsgemaf3 von raumlich gleicher GréBenordnung.

Der direkte Vergleich zwischen RANS-Vorgabe und Rekonstruktion in Abbildung 5.17 zeigt
eine gute topologische Ubereinstimmung, wobei die Rekonstruktion die Bereiche an der
Blattspitze und im Nachlauf der Hinterkante deutlicher trennt sowie den Wirbelkern stromab
starker auspragt. Die Ursache hierfur ist zum einen in der raumlich breiteren Filterung der
Enstrophie und zum anderen in der Vernachldssigung von Wellenzahlen oberhalb der aufl®-
sungsbedingten Grenzwellenzahl zu finden.

Mit der FM-BEM werden fir dezidierte Frequenzen die Druckverteilungen auf einem Hullzy-
linder berechnet, der das Blattspitzenmodell umgibt. Der gewahlte Abstand zur Blattspitze
betragt ca. 3 m. Zur ersten Auswertung der Spektren wird ein Mikrofon senkrecht unterhalb
der Modellhinterkante im Schnitt y,.s = 8.4 m gewahlt. Diese Position ist in Abbildung 5.18
illustriert. Die Einzelspektren der Leistungsdichte, die sich aus der FM-BEM ergeben, wer-
den arithmetisch gemittelt und als Gesamtspektrum des Schalldruckpegels dargestellt, vgl.
Abbildung 5.18 (rechts). Die angegebenen Fehlerbalken betragen hier zwischen 2 dB und
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patch RoHW18c37_zero_twist_modif_

slice y=

FM-BEM input RoH'

Abbildung 5.17: Verteilung der Enstrophie im Vergleich zwischen RANS-Vorgabe (links) und der Re-
konstruktion durch FRPM (rechts) fur das Blattspitzenmodell mit RoH-W-18%c37-Profilierung. Es
sind die Schnitte yp = 10.25 m und z;, = 0.003 m dargestellt.
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averaged @105 -~ — ival01
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Abbildung 5.18: Gemittelter Schalldruckpegel fur eine ausgewahlte Frequenz f = 779 Hz fur die
Blattspitze mit RoH-W-18%c37-Profilierung (links). Gemitteltes Spektrum und Einzelbeitrédge aus
finf Realisationen der FM-BEM-Simulation (rechts). Das Mikrofon befindet sich ca. 3 m unter-
halb der Hinterkante der Blattspitzenmodelle. Die angegebenen Fehlerbalken zeigen die korrigierte
Standardabweichung der Einzelpegel vom gemittelten Pegel an.

14 dB. Die statistische Genauigkeit nimmt mit der Anzahl unabhangiger Realisationen weiter
zu. Dazu ist keine weitere FRPM-Simulation notwendig, sondern lediglich weitere Rechnun-
gen mit der FM-BEM. Die vorliegenden FRPM-Simulationen ermoglichen 10 Realisationen,
far den Beleg der Simulationsfahigkeit wird jedoch an dieser Stelle auf weitere Rechnun-
gen verzichtet. Es ist zu beachten, dass Anteile von Hinterkantengerdusch in der gezeigten
FM-BEM-Vorhersage in Abbildung 5.18 ebenfalls enthalten sind. Derzeit sind die aus der FM-
BEM-Simulation abgeleiteten Absolutpegel aufgrund der noch ausstehenden Erstkalibrierung
mit Messdaten noch nicht belastbar zu verwenden.
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5.3 Transitionsanalyse im rotierenden System mit
NOLOT

Im Rahmen des Projekts wurden zahlreiche Stabilitdtsanalysen fur unterschiedliche verein-
fachte Testfélle durchgefiihrt, um das weiterentwickelte Verfahren zu validieren und um neue
Erkenntnisse Uber den Einfluss der Rotation auf das Transitionsverhalten laminarer Grenz-
schichten zu erhalten. Die Reduktion des komplexen Strémungsfeldes am Rotor auf mog-
lichst einfache Testfalle lasst die isolierte Betrachtung einzelner Einfllsse zu, die so oder in
ahnlicher Form auch an Rotoren von Windkraftanlagen auftreten kénnen.

5.3.1 2D Grenzschichtprofil auf ebener Platte unter Rotation

Eine erster Testfall betrachtet die zweidimensionale Grenzschicht Uber eine ebene Platte mit
einem Rotationsvektor in spannweitiger y-Richtung. Die Geschwindigkeitskomponenten in
Hauptstromungsrichtung und in wandnormaler Richtung werden durch das laminare Blasius-
Grenzschichtprofil vorgegeben. Der Rotationsvektor greift am FuBpunkt des Grenzschicht-
profils an. Es werden lokale parallele Stabilitatsanalysen bei einer Reynolds-Zahl Re = 350 ba-
sierend auf der Grenzschichtrandgeschwindigkeit v, und der Blasius-Lange 6* = \/v*x{/u,
durchgefihrt. Diese Werte wurden analog zu Yecko & Rossi [78] gewahlt, bei denen die Re-
ferenzlange Uber die Verdrangungsdicke 6% = 1.7208 §* definiert ist.

Abbildung 5.19a zeigt die Neutralkurven fir Rossby-Zahlen Ro = —516, —1032 und —3097
im (B, a,)-Diagramm (entsprechend Ro = 300, 600 and 1800 in [78]). Die Vorzeichenande-
rung in Ro gegenlber [78] ergibt sich durch die Wahl eines alternativen Bezugssystems.
Zur Validierung sind auch die Neutralkurven von [78] dargestellt, mit denen die NOLOT-
Ergebnisse eine hervorragende Ubereinstimmung erzielen. Die Anfachungsrate ist innerhalb
der Neutralkurven positiv (instabile Strémung) und auBerhalb negativ (stabile Strdmung). Die
Tollmien-Schlichting (TS) -Instabilitat, die bei hohen a, und kleinen g auftritt, wird durch
die Rotation nur geringfiigig beeinflusst. Die Beriicksichtigung der Rotation fuhrt jedoch da-
zu, dass ein neuer Instabilitdtsbereich bei kleineren o, und héheren g entsteht. Diese neue
Instabilitat ist wesentlich starker von der Rossby-Zahl abhdngig als die TS-Instabilitat. Die Aus-
dehnung dieser sog. Rotationsinstabilitat steigt mit der Drehrate. Mit zunehmender Rotation
verschiebt sich der Ort der maximalen Anfachungsrate zudem zu héheren Werten.

Abbildung 5.19b zeigt die Neutralkurve und die Isowerte der raumlichen Anfachungsrate
o = —a; fir Ro = —258. Bei dieser Drehgeschwindigkeit gehen die Bereiche von TS und Ro-
tationsinstabilitaten ineinander Uber. Die maximale Anfachungsrate der Rotationsinstabilitat
tritt bei o, = 0 auf und ist deutlich gréBer als die maximale Anfachungsrate der TS-Instabilitat
bei B = 0, unabhdngig von der Reynolds-Zahl. Auch hier zeigt sich, dass im Fall der Strémung
entlang der ebenen Platte die Rotation eine neue Art von Instabilitdt erzeugt, die gegentber
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Abbildung 5.19: 2D Grenzschicht mit Rotationsvektor in y-Richtung. (a) Neutralkurven fr drei Dreh-
zahlen bei Re = 350. Linien reprasentieren NOLOT-Ergebnisse und Punkte die Referenzergebnisse
aus [78]. (b) Neutralkurven (—) und Isowerte der rdumlichen Anfachungsrate o = —a; (- -) fir Ro
= -258. Kreuze kennzeichnen die Position der max. Anfachungsrate fir jede Instabilitat.

der Standard-TS-Instabilitat Gberwiegt.

Ein weiterer Testfall betrachtet die zuvor beschriebene laminare Blasius-Grenzschicht jetzt
mit einer Rotation um die wandnormale z-Achse. Dieses entspricht der Drehung des Grenz-
schichtprofils wie es am Rotorblatt einer Windkraftanlage auftritt. Druckgradienten und
Oberflachenkrimmung treten aufgrund der Plattenstromung erneut nicht auf. Als Abstand
des Grenzschichtprofils von der Rotationsachse wurden 10m angesetzt, die Rotationsrate
wurde zwischen 14 und 650 Umdrehungen pro Minute variiert. Dieses entspricht in etwa
den Verhaltnissen an einem groBen Hubschrauberrotor im Schwebeflug oder einer kleinen
Windkraftanlage ohne Anstrémung.

Abbildung 5.20 zeigt die Ergebnisse der Stabilitdtsrechnungen in Form von Neutralkurven
an zwei Positionen in Strdmungsrichtung bei Re = U§/v = 350 und Re = 800 und fir
drei verschiedene Rotationsgeschwindigkeiten erneut gekennzeichnet durch die Rossby-Zahl
Ro. Die Tollmien-Schlichting-Instabilitat der zweidimensionalen ebenen Plattenstréomung tritt
hier nach wie vor auf, allerdings andert sich die Ausbreitungsrichtung durch die Rotation, so
dass die angefachtesten Stérungen nun leicht schrag zur Hauptstrémungsrichtung verlaufen.
Insgesamt andern sich aber die Eigenschaften der TS-Instabilitat nicht allzu sehr durch die
Rotation. Als wesentlichere Folge der Rotation treten jetzt aber ebenso wie im ersten Testfall
zusatzliche Instabilitaten bei groBeren spannweitigen Wellenzahlen auf, die in spannweitiger
Richtung und damit in etwa senkrecht zu den TS-Wellen verlaufen. Es ist offensichtlich, dass

4#;: DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227



5.3 Transitionsanalyse im rotierenden System mit NOLOT 81

deren Eigenschaften starker von der Drehrate abhangen als die der Stérungen durch die
Tollmien-Schlichting-Wellen.

Diese Unterschiede sind deutlicher zu erkennen in der Darstellung der N-Faktor Verldufe der
beiden Stérungsmoden in Abbildung 5.21. Fur die TS-Wellen wird der Einfluss der Rotation
erst bei hdheren Reynolds-Zahlen starker, wenn in der Realitat die Grenzschicht evtl. bereits
umgeschlagen ist (N > 7). Bei den neu gefundenen Instabilitdtsmoden hangt der N-Faktor
Verlauf auch bei kleinen Reynolds-Zahlen bereits bei kleinen Drehraten stark von diesen ab
(3000 < Ro;,g < 6000). Bei sehr kleinen Drehraten (Ro;,¢ = 6000) wird demnach der
Umschlag durch TS-Wellen ausgeldst werden, wahrend bei mittleren Drehraten (Roj,q =
3000) beide Moden etwa gleichzeitig ein kritisches N-Faktor-Niveau erreichen.

5.3.2 Gortler-Instabilitat auf gekriimmter Platte mit Rotation

Als nachster Fall wurde das Verfahren auf die Strdmung entlang einer gekrimmten Plat-
te mit Rotation angewendet. Auf einer gekrimmten Platte mit Krimmungsradius R* tritt
ohne Rotation die sog. Gortler-Instabilitat auf, welche paarweise angeordnete, stationare
gegenlaufige Langswirbel verursacht, siehe Abbildung 5.22a. Der Abstand zwischen den
Wirbelpaaren definiert die Wellenlange \* = 27/8*. Die Gortler-Instabilitat wird durch Zen-
trifugalkrafte auf der konkav gekrimmten Oberflache verursacht. Fur die Stabilitatsanalyse
wird das gleiche Geschwindigkeitsfeld wie im vorherigen Abschnitt angenommen. Fir eine

0.4 g 04 | -— Ro;,q=Ro Re/1000 = 361 ]
— = 1084
0.35 Tollimien—Schlichting | 4.1 0.35 =3252 R
& instability ] &
S 03 . S 03 .
S S
=025 Re = 350 . o025 Re = 800 Tollmien—Schlichting f -
= = instability
S 02} . S 02 .
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= _ S
§ois| —— z 108 : § 015 1
g g
3 01 . 5 01 .
= rotational instability =
£ 0.05 E 0.05 |
[ ©
< o
@ 0 & 0 H————C———= ey
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_01 L L L L L L L _Ol L L L L L L L

-35 -3 -25 -2 -15 -1 -05
Spanwise wavenumber 3 1000/Re

(a)

0

0.5

-35 -3 =25 -2 -15 -1 -05
Spanwise wavenumber 3 1000/Re

(b)

0

0.5

Abbildung 5.20: 2D Grenzschicht mit Rotationsvektor in z-Richtung. Neutralkurven flr drei Dreh-
zahlen bei (a) Re = 350 und (b) Re = 800.
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Abbildung 5.21: N-Faktor-Verlaufe fur die Tollmien-Schlichting-Moden und Rotationsmoden in Ab-
hangigkeit der lokalen Reynolds-Zahl fur vier Drehraten.

zeitliche Frequenz w = 0 ergibt sich die Wellenzahl in Hauptstrdmungsrichtung zu a, = 0.
Der Rotationsvektor liegt in Spannweitenrichtung y und fuBt im Zentrum der Krimmung. Es
ist bekannt, dass die Gortler-Instabilitat empfindlich auf die Art und den Ort von Eingangs-
stérungen reagiert. Die Erzeugung von Neutralkurven kann daher problematisch sein, weil
bei niedriger Reynolds-Zahl in der lokalen Theorie ungerechtfertigte Annahmen enthalten

S,\ 1 Unstable
x 10
e
[0
x
1
o
O]
2
£ 10° F ]
2 I % Rotation number {
5 e 25 N increases
< #”, " from-051t02
o) /‘"}/ /
8 Ve (ﬁ/ /
A Stable
s #f/ v
107t - : ‘
0.01 0.1 1 10
B=210A

Abbildung 5.22: Gortler-Instabilitat unter Rotationseinfluss. (a) Skizze, (b) Neutralkurven in Abhan-
gigkeit der Rotationszahl N. NOLOT-Ergebnisse basierend auf (—) lokaler paralleler sowie (- -)
lokaler nicht-paralleler Theorie. Lokale nicht-parallele Ergebnisse aus [79] (e), (+) und (x) lokale
nicht-parallele Ergebnisse aus [20], () nicht-lokales nicht-paralleles Ergebnis aus [25].
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sind und nicht-lokale Rechnungen unterschiedliche Neutralkurven fur unterschiedliche Sto-
rungen generieren. Zum Zweck der Verfahrensverifikation wurde sich auf lokale parallele und
nicht-parallele Rechnungen beschrankt. Die in Gl. 5.1 angegebene Gortler-Zahl wird zur Dar-
stellung der Neutralkurven verwendet, da sie die Reynolds-Zahl und den Kriimmungseinfluss
berlcksichtigt. Dartber hinaus bildet die Gortler-Zahl auch das Verhaltnis der aufgrund der
Krimmung entstehenden Zentrifugalkraft zur Reibungskraft physikalisch ab. Goértler-Wirbel
treten auf, wenn die Gortler-Zahl einen kritischen Wert Uberschreitet.

s [F L[
Go = - R*—Re o (5.1)

Abbildung 5.22b zeigt die Neutralkurven der Gortler-Instabilitat fir verschiedene Rotations-
zahlen N = Q*6*/u}, = —0.5, 0, 0.5 und 2. Zum Vergleich werden numerische Referenz-
ergebnisse aus [79, 20] (lokale nicht-parallele Theorie) und [25] (nicht-lokale nicht-parallele
Theorie) dargestellt. Fiir 8 > 1 wird eine perfekte Ubereinstimmung der NOLOT-Ergebnisse
mit den Referenzergebnissen erreicht. Sind Rotationsvektor und Wirbelstarkevektor in der
Grenzschicht entgegengerichtet (N < 0) tritt ein stabilisierender Einfluss der Rotation auf
die Grenzschicht auf, weil der Neutralpunkt zu hoéheren Gortler-Zahlen verschoben wird
und umgekehrt. Fir 8 < 1 ist bekannt, dass die Anwendung der lokale Stabilitdtstheorie
far Gortler-Wirbel problematisch ist, was die starke Abweichung der Kurven fur kleine g
erklart. Lokale parallele Rechnungen zeigen ansteigende Gortler-Zahlen der Neutralpunkte
(Gop), wenn B unter 0, 1 sinkt. In lokalen nicht-parallelen Rechnungen ergeben sich dahin-
gegen monoton abnehmende Goértler-Zahlen, wenn g abnimmt. Die lokalen nicht-parallelen
NOLOT-Ergebnisse zeigen bei N = 0 eine perfekte Ubereinstimmung mit den Ergebnissen
aus [20] (Smith-Modell) far alle 8. FUr negative Rotationszahlen ist der Anstieg von Go, bei
gleicher Drehrate (abs(N) = 0,5) groBer als die Abnahme von Go, flr entgegengesetzte
Drehung. Dieses Verhalten lasst schlussfolgern, dass Gortler-Wirbel unter Rotationseinfluss
leichter stabilisiert als destabilisiert werden.

5.3.3 Dreidimensionale Grenzschicht auf rotierender Scheibe mit und ohne axiale
Zustromung

Als weiterer Testfall wurde die dreidimensionale inkompressible Grenzschicht auf einer ro-
tierenden Scheibe bei konstanter Rotationsgeschwindigkeit 2F mit und ohne axialer Zustro-
mung betrachtet. Es ist bekannt, dass sich auf der rotierenden Scheibe eine laminare Region
im Zentrum der Scheibe um die Rotationsachse ausbildet. Mit gréBerem Abstand zur Dreh-
achse bilden sich gleichsinnig drehende Wirbel, gefolgt von einem abrupten Umschlag zur
turbulenten Stréomung. Die Referenzldnge f§ wird entsprechend der radialen Position xj ge-
wahlt und die Referenzgeschwindigkeit gemaB Ug = Qfx;. Damit ergeben sich die Rossby-
Zahl zu Ro = 0.5 und die Reynolds-Zahl zu Re = (Q§x}?)/v§. Fir eine rotierende Scheibe in
einem ansonsten stillstehenden Fluid ist bekannt, dass der laminar-turbulente Umschlag bei

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227



84 5 Ergebnisse

einer lokalen Reynolds-Zahl von Re; = vRe ~ 287 auftritt. Wenn nicht anders beschrieben,
wurden die Stabilitatsanalysen lokal und nicht-parallel durchgefihrt.

Die radialen und azimutalen Komponenten der Grundstrémung sind in Abbildung 5.23 als
Funktion der Dorodnitsyn-Howarth-transformierten wandnormalen Koordinate aufgetragen.
Der Effekt einer axialen Zustromung wird durch den Parameter T berlcksichtigt, der dem
Verhaltnis zwischen der aufgepragten axialen Zustromung und der Rotationsgeschwindigkeit
der Scheibe entspricht. Ohne Zustrémung (Ts = 0) tritt eine Querstrémungskomponente mit
Wendepunkt auf. Mit zunehmender Zustrémung verliert die Querstrdmungskomponente ih-
re Wendepunktcharakteristik und die Grenzschichtdicke nimmt ab. Aus dieser ersten Analy-
se kann schon abgeschatzt werden, dass eine axiale Zustrdomung fir eine Stabilisierung der
Grenzschicht sorgt.

Abbildung 5.24 zeigt die Neutralkurven fur stationare (w = 0, d.h. relativ zur rotierenden
Scheibe) Stérungen fur den Fall mit und ohne axiale Zustrémung. Auf der x-Achse ist die
lokale Reynolds-Zahl und auf der y-Achse die radiale Wellenzahl a, (Abbildung 5.24a) und
der Wellenwinkel ¢ = tan~!(B/a,) (Abbildung 5.24b) aufgetragen. Zum Vergleich sind so-
wohl numerische Ergebnisse aus Stabilitatsuntersuchungen von Hussain et al. [38] angege-
ben als auch solche, die sich bei Vernachlassigung der Terme fir die Stromlinienkrimmung
und Rotationseffekte in den Stabilitatsgleichungen ergeben. Bei Berlcksichtigung aller Ter-
me in der Stabilitatsnalyse treten zwei Typen von Instabilitdten auf. In der Literatur wird die
reibungsfreie , Typ |” Instabilitat mit einem Wendepunkt in der Querstrémungskomponente
der Grundstromung und die reibungsbehaftete , Typ II” Instabilitdt mit der Stromlinienkrim-
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Abbildung 5.23: Grundstromung auf der rotierenden Scheibe als Funktion der Dorodnitsyn-Howarth-
transformierten wandnormalen Koordinate. (a) Radiale (Querstrémung) und (b) azimutale Kom-
ponente des Geschwindigkeitsfelds. Der Durchstrémparameter T, variiert im Bereich 0 bis 0.4 in
Schritten von 0.05 von links nach rechts fur (a) und von rechts nach links fur (b).
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Abbildung 5.24: Neutralkurvenverlauf im (a) (Re., a,)-Diagramm und (b) (Re., €)-Diagramm an der
rotierenden Scheibe fir stationdre Instabilitdten ohne axiale Zustrémung. (—) Berechnung mit allen
Termen, (- -) Berechnung unter Annahme einer Parallelstrémung ohne Stromlinenkrimmung und
Rotation, (+) numerische Ergebnisse von [38].

mung in Verbindung gebracht. Die beiden Instabilitdtsmechanismen weisen unterschiedliche
kritische Reynolds-Zahlen auf. Wenn Stromlinienkrimmung und Rotation vernachlassigt wer-
den, kann eine Typ Il Instabilitat nicht vorhergesagt werden. DarUber hinaus erhéht sich die
kritische Reynolds-Zahl bei Berticksichtigung der Rotationsterme, was auf die radialen Kom-
ponenten von Coriolis- und Zentrifugalkraften, die zur Rotationsachse hin gerichtet sind,
zurlckzufihren sein durfte.

In Abbildung 5.25a sind fur den Fall ohne axiale Zustromung die Neutralkurven fur laufende
Stérungen mit Drehraten von w = 27 f*/Q* = =5, 0, 4 and 7.9 relativ zur Scheibe dargestellt.
Zum Vergleich sind wiederum auch numerische Ergebnisse von Hussain et al. [38] gezeigt.
Negative Frequenzen bedeuten hier, dass die Stérungen sich entgegen der Richtung des Wel-
lenvektors k ausbreiten. Im Experiment werden stationadre Stérungen (w = 0) aufgrund ihrer
hohen Empfindlichkeit gegentiber Rauigkeiten nahezu immer beobachtet. Hingegen findet
man laufende Stérungen auch an hochgradig polierten und sauberen Scheiben. Ein wesent-
liches Ergebnis der Beobachtungen ist es, dass Typ Il Instabilitaten fir w < 0 verschwinden
und groBe positive Drehraten zu sehr viel kleineren kritischen Reynolds-Zahlen fir die Typ |l
Storungen fuhren. Der Einfluss der Drehrate ist deutlich kleiner fir die Typ | Instabilitaten.

Abbildung 5.25b zeigt den Einfluss einer axialen Zustromung auf die Neutralkurven fir sta-
tionare Stérungen, wiederum im Vergleich zu numerischen Ergebnissen von [38]. Mit zu-
nehmender axialer Zustromung zeigt sich global ein ebenfalls zunehmender stabilisierender
Einfluss. AuBerdem nimmt die Bedeutung der Typ Il Instabilitdt zu. Bei ausreichend groBer
Zustrémung Uberwiegt also der reibungsbehaftete Instabilitatsmechanismus. Ubertragen auf
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Abbildung 5.25: Neutralkurvenverlauf im (Re;, a,)-Diagramm fur (a) laufende Instabilitaten ohne
axiale Zustromung und (b) stationare Stérungen mit axialer Zustrémung (75 = 0, 0.05, 0.15, 0.25,
0.3, 0.35, 0.4, von links nach rechts zunehmend). (+) Numerische Ergebnisse von [38].

das Rotorblatt einer Windkraftanlage kénnte dieses darauf hindeuten, dass mit zunehmen-
der Durchstromung der Rotorebene eine Stabilisierung der Grenzschicht u.U. auch am Rotor
auftritt. Da die Stromung am Rotor aber deutlich komplexer als die Strémung in dem hier
beschriebenen Testfall ist, sollten zukinftig weitere Analysen der Instabilitdten in der tatsach-
lichen am Rotorblatt auftretenden dreidimensionalen Grenzschicht durchgefthrt werden.

5.4 2D Tragfliigel im AWB

5.4.1 Aeroakustikmessungen

Die im kleineren akustischen Windkanal AWB durchgefihrten Untersuchungen dienten ei-
nerseits der Validierung der verwendeten aeroakustischen 2D Entwurfskette (NACA 64-618
vs. neue Profilkontur RoH-W-18%c37) sowie andererseits der Vorauswahl von Gerduschmin-
derungsmaBnahmen an der Hinterkante fur die nachfolgenden Messungen im DNW-NWB.
Die wesentlichen Ergebnisse der AWB-Untersuchungen seien nach einer einfiihrenden Uber-
sicht Gber systembedingte Limitierungen und Gultigkeitsbereiche im Folgenden dokumen-
tiert. Der Messaufbau mit der verwendeten akustischen Messtechnik, bestehend aus Hohl-
spiegelanordung (unterhalb des Modells) und Mikrofonarray (oberhalb des Modells) ist in
Abschnitt 4.2.1 gezeigt, vgl. Abbildung 4.1 (links). Ebenso ist in der Abbildung 5.8 (rechts)
eine Auswahl der getesteten Hinterkantenmodifikationen wiedergegeben.
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Limitierungen/Giiltigkeitsbereiche der AWB-Messdaten und deren Nutzung fiir
Validierungszwecke

In Freistrahlwindkandlen mit offener Messstrecke kommt es infolge der Strahlablenkung
durch das auftriebserzeugende Modell zu einer Reduktion des effektiven Anstellwinkels a,
die standardmaBig durch eine entsprechende Erhéhung des geometrischen Anstellwinkels
ag im Windkanal kompensiert werden muss. Hierdurch treten in Abhdngigkeit von Profil-
kontur und Streckung des Windkanalmodells qualitative Unterschiede zwischen gemessenen
und 2D simulierten Druckverteilungen fur gleiches ¢, auf. Insbesondere zeigt sich dies im
Windkanal in Form einer friheren Abldseneigung an der Hinterkante fur gleiches c,. Die
im vorliegenden Experiment beobachteten Unterschiede waren gréBer als auf Grundlage
von Vorgangermessungen erwartet, weshalb auch evtl. fertigungsbedingte Konturabwei-
chungen der Windkanalmodelle Gberprift, jedoch als vernachlassigbar befunden wurden,
vgl. [95]. Eine Konsequenz der friheren Abléseneigung im vorliegenden Experiment war,
dass der Auslegungs-c,-Wert von ¢, = 1.15 im Falle eines erzwungenen Umschlages nahe
der Profilnase (vollturbulenter Fall im AWB realisiert durch Tripping bei 5 % auf der Saugsei-
te und 10 % auf der Druckseite, in der Folge bezeichnet als Konfiguration FIX (5%/10%))
am NACA 64-618 nur bei Vorliegen von Hinterkantenablésung erreicht werden kann, sie-
he Abbildung 5.26 (unten rechts). Dies beeintrachtigt einerseits die direkte Vergleichbarkeit
mit den Simulationsergebnissen. Andererseits ist zu erwarten, dass bei abgeldster Strémung
Hinterkantenmodifikationen, die fir angelegte Stromung ausgelegt sind, akustisch weniger
effizient wirken. Daher wurde die akustische Bewertung der ausgewahlten Hinterkanten-
modifikationen zusatzlich auch bei niedrigeren Anstellwinkeln (d. h. bei anliegender Hinter-
kantenstrdmung und damit qualitativ ahnlicheren Druckverteilungen) durchgefiihrt. Diese
Ablodsung ist ein Artefakt im Experiment und wulrde unter Betriebsbedingungen erst bei
deutlich héherem ¢, auftreten. Im Umkehrschluss bedeutet dies, dass zu erwartende Ge-
rauschminderungen unter Auslegungsbedingungen tatsachlich noch gréBer ausfallen als im
AWB gemessen und eher durch die Stromungsfalle mit anliegender Strémung reprasentiert
werden. Die im AWB bei ¢, = 1.15 und erzwungenem Umschlag FIX (5%/10%) gemessenen
Gerauschminderungen sind also konservativ zu werten.

Aufgrund der sehr niedrigen Reynoldszahlen im Modellversuch treten beim neuen Profil
RoH-W-18%c37 designbedingt Abldseblasen auf Saug- und Druckseite auf. Dies war auf-
grund vorab durchgefiihrter XFOIL-Simulationen erwartet und wurde— zum bestmdglichen
Vergleich mit dem Fall freier Transition unter Betriebsbedingungen — im Experiment durch
Turbulenzstreifen bei 42 % auf der Saugseite und 57 % auf der Saugseite, in der Folge
bezeichnet als Konfiguration FIX (42%/57 %), unterdrlckt.

Die untere Frequenzgrenze fur Hinterkantengerdauschmessungen liegt durch die Auflésung
fokussierender Messsysteme (Array, Hohlspiegel) systemgegeben im AWB und vergleichba-
ren Messeinrichtungen bei ca. 1 kHz. Dies bedeutet, dass in den meisten Fallen das Schall-
druckpegelmaximum, das nahe bzw. unterhalb dieser Frequenzgrenze liegt, von der Messung
nicht erfasst wird. Der nutzbare Messbereich kann durch Vorliegen von Stérgerauschen (im
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Abbildung 5.26: Messung vs. Vorhersage im gewahlten Betriebspunkt; Terzschalldruckpegelspek-
tren fur beide Profile (oben) und dazugehorige Druckverteilungen am NACA-64-618-Referenzprofil
(unten). Die senkrechte Linie markiert die 1-kHz-Terz. Ein geometrischer Anstellwinkel von ay =
11°entspricht einem aerodynamischen Anstellwinkel o = 6.7°(NACA 64-618) bzw. a= 6°(RoH-W-
18%c37) in der Simulation.

tiefen Frequenzbereich 1 kHz beispielsweise hervorgerufen durch die seitlichen Modellein-
spannungen) noch weiter limitiert werden. Fir die sehr leisen Falle mit natdrlicher Transition
sowie mit GerduschminderungsmaBnahmen sind die 1-kHz-Terz und teilweise leider auch
die 1.25-kHz-Terz betroffen. Hier kann die Messung von Oberflachenwechseldriicken mit
Miniatur-Druckaufnehmern (z. B. Kulites) nahe der Hinterkante, kombiniert mit einer Model-
lierung der Schallabstrahlung ins Fernfeld Abhilfe schaffen. Im spateren NWB-Versuch war
daher auch eine Instrumentierung mit im Modell integrierten Kulites vorgesehen.

Vergleich 2D CAA mit Messdaten

Abbildung 5.26 (oben) zeigt die simulierten und gemessenen Terzschalldruckpegelspektren
im gewadhlten Betriebspunkt. NAT bedeutet entsprechend der oben gewahlten Nomenklatur
teillaminare Grenzschicht, d. h. nattrliche Transition am NACA 64-618, aquivalent zum Fall
mit erzwungener Transition FIX (42%/57%) am RoH-W-18%c37. Die Tendenzen fir diese
Falle (links) werden im Frequenzbereich 1 kHz < f1/3 < 5 kHz durch die Simulation zufrieden-
stellend wiedergegeben. Wichtig ist insbesondere der korrekt vorhergesagte Uberkreuzungs-
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punkt der beiden Spektren furs RoH-W-18%c37 und NACA 64-618. Wie bereits anhand der
vor Messbeginn durchgefuhrten Simulationen (fir Design- und AWB-Bedingungen) festge-
stellt, wird die Gerduschminderungswirkung hauptsachlich durch eine erhebliche Reduktion
im Bereich des Schalldruckpegelmaximums erreicht; integral ergibt sich damit eine signifi-
kante Minderung des unbewerteten und A-bewerteten Gesamtschalldruckpegels, obwohl
das RoH-W-18%¢c37 teilweise im mittleren Frequenzbereich gegentiber der Referenz erhéhte
Schalldruckpegel liefert. Ein Blick auf die AWB-Ergebnisse mit den gegebenen Einschrankun-
gen zeigt, wie wichtig eine Kombination verschiedener Messverfahren (Hohlspiegel, Array
zur zusatzlichen Quantifizierung von Stérschall durch die seitlichen Einspannungen, Kulites
und Messung der statischen Druckverteilung) mit geeigneten Simulationsverfahren fir das
Gesamtverstandnis ist. Mittels der Simulation lassen sich im Idealfall spektrale Bereiche extra-
polieren, die durch die Messung nicht abgedeckt werden kénnen. Die Messung von Hinter-
kantenschall stellt nach wie vor eine extrem anspruchsvolle Messaufgabe dar, vgl. hierzu v. a.
auch die Ergebnisdokumentation aus den BANC-Workshops der vergangenen Jahre [31],
[34], [80], und [87]. Da die 2D Simulation im Falle des NACA 64-618 mit erzwungenem
Umschlag an der Profilnase FIX (5%/10%) die tatsachlich im AWB vorliegende Druckvertei-
lung mit Hinterkantenabldsung nicht liefert, vgl. Abbildung 5.26 (unten), ist hier auch keine
diese Verhaltnisse korrekt wiedergebende CAA-Simulation zu erwarten. Tatsachlich ist eine
abschlieBende Evaluation des prognostizierten Gerauschminderungseffekts des Neuentwurfs
erst auf Basis der weiter unten dokumentierten NWB-Messungen mit erweitertem Gultig-
keitsbereich mdglich; wegen der viel groBeren Modellstreckung sind die notwendigen An-
stellwinkelkorrekturen deutlich kleiner, so dass das Problem einer verfriihten Ablésung im
Arbeitspunkt nicht auftrat, siehe Abschnitt 5.5.2.

In Abbildung 5.27 sind flr drei verschiedene Anstellwinkel im AWB die gemessenen und si-
mulierten Terzschalldruckpegelspektren (oben fiirs NACA 64-618, unten furs RoH-W-18%c37
jeweils fur unterschiedliche Grenzschichtauspragung gezeigt. Die Ubereinstimmung zwischen
Messung und Simulation flr den Profilneuentwurf RoH-W-18%c37 ist insgesamt exzellent.
Die gewahlte Auftragungsart demonstriert den bereits angesprochenen erheblichen Einfluss
der Transitionslage auf die Schallabstrahlung. Die vorhergesagten Pegeldifferenzen werden
innerhalb der erwahnten Gultigkeitsbereiche der Messung sehr gut reprasentiert. Im hohen,
fir den Gesamtschalldruckpegel irrelevanten Frequenzbereich um 10 kHz werden fir das
RoH-W-18%¢c37 teils zu hohe Pegel vorhergesagt.

Fir das Referenzprofil in Konfiguration FIX (5%/10%) treten gréBere Abweichungen zwi-
schen gemessenen und vorhergesagten Spektren auf. Mit Ausnahme des Falls ag = 11°wer-
den zumindest die gemessenen spektralen Verlaufe im Bereich des Pegelmaximums durch die
Simulation gut wiedergegeben. Fir ag = 4-7°waren keine Hinterkantenabldsungen ersicht-
lich. Dies legt die Vermutung nahe, dass die Grenzschicht (mdglicherweise hervorgerufen
durch ein Uberspringen des Trippings mit spaterem laminar/turbulentem Umschlag) auf der
Druckseite nicht korrekt in der Simulation reprasentiert ist. Eine abschlieBende Klarung erfor-
dert den Abgleich mit gemessenen Grenzschichtprofilen, die leider erst nach Projektende fiir
weitere Analysen vorlagen, vgl. Abschnitt 5.4.2.
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Abbildung 5.27: Vergleich der CAA-Vorhersage mit AWB-Messergebnissen (Hohlspiegeldaten). Die
senkrechte Linie markiert die 1-kHz-Terz.

Zur kontinuierlichen Uberprifung und Absicherung der 2D CFD/CAA Vorhersagequalitat
wurden daher projektbegleitend auch weitere Vorhersagen fir andere im Rahmen von BANC
freigegebene Windkanalmessdaten aus 2D Profilvermessungen durchgefiihrt. Von Interesse
waren v. a. die neuen BANC-IV-Testfélle #6 und #7[87]. Diese betreffen 2D NACA 64-618-
Messungen der DTU Wind Energy im Virginia Tech Stability Wind Tunnel bei gréBerer Pro-
filsehnenlédnge (0.6 m) als im AWB und NWB, jedoch vergleichbar niedriger Windgeschwin-
digkeit und niedrigem Anstellwinkel sowie freier Transition[19]. Abbildung 5.28 zeigt die im
Rahmen von Blindvorhersagen erzielten Ergebnisse des DLR im Vergleich zu den Messungen
und vorliegenden semi-empirischen Vorhersagen seitens DTU Wind Energy. Auch hier sind
die fUr den Gesamtschalldruckpegel maB3geblichen Maximalpegel sehr gut getroffen.

Vorerprobung von passiven LaArmminderungstechnologien aus der Luftfahrt im
AWB (2D) und Nachweis fiir Auswahl im NWB (3D)

Abbildung 5.29 zeigt das erzielbare Gerduschminderungspotential durch ausgewahlte Hin-
terkantenmodifikationen im Vergleich zu den Referenzkonfigurationen NACA 64-618 und
RoH-W-18%c37 mit erzwungener Transition an der Profilnase FIX (5%/10%) sowie RoH-W-
18%c37 mit teillaminarer Grenzschicht FIX (42%/57 %). Es ist ersichtlich, dass der Hinterkan-
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Abbildung 5.28: Ergebnisse des BANC-IV-Workshops fir die beiden NACA-64-618-Testfélle. Mess-
ergebnisse (Arraymessungen im VT Stability Wind Tunnel mit Kevlar-Messstrecke) mit Fehlerbalken
in schwarz.

tenschall der bereits sehr leisen Profile noch erheblich gemindert werden kann. Insbesondere
Burstenmodifikationen liefern signifikante Minderungen von 4-8 dB Uber weite relevante
Frequenzbereiche. Zum Vergleich mit den hier ausgewahlten Modifikationen (Bursten, Kam-
me, mikroperforierte Bleche) wurden auch verschiedene Varianten von Hinterkantenzahnun-
gen getestet. Diese derzeit von der Industrie favorisierte Loésung erweist sich als effizient im
relevanten tiefen bis mittleren Frequenzbereich, ist aber deutlich anfalliger hinsichtlich der
Storschallerzeugung bei wechselnden Anstrémbedingungen (siehe Variante ‘Serration ran-
domisiert 1'). Mikroperforationen erreichen insgesamt geringere breitbandige Gerauschmin-
derungen als Bursten oder Kdmme, wirken aber noch zuverldssig bei Vorliegen von Hin-
terkantenablosung (NACA 64-618 FIX (5%/10%) bei ag = 11°). Die Vermutung ist, dass
das Eigengerdusch der Mikroperforationen bei anliegender Strémung die Gerduschminde-
rungswirkung im mittleren und hohen Frequenzbereich teilweise maskiert. Insgesamt wurden
25 verschiedene Hinterkantenmodifikationen getestet, wobei sich Birstenmodifikationen als
akustisch effizienteste Losung bei unveranderter statischer Profildruckverteilung erwiesen. |h-
re Umsetzung im NWB-Test wurde entsprechend priorisiert. Die vollstandige Dokumentation
der AWB-Messungen findet sich in den Referenzen [95] und [96].

5.4.2 Lagrangian Particle Tracking mittels MP-STB im AWB

Die umfangreichen Partikelbilddaten der MP-STB Messungen im AWB wurden in der Abtei-
lung AS-EXV des DLR in Gottingen auf mehreren Linux-Rechenclustern ausgewertet. Nach
jeweils vier MP-STB-Iterationen konnten ca. 25 000 momentane Partikeltracks pro Zeitpunkt
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Abbildung 5.29: Effekt ausgewdhlter Hinterkantenmodifikationen auf das Terzschalldruckpegelspek-
trum (Hohlspiegeldaten) fur beide Profile und variierende Grenzschichtauspragung.

erfolgreich identifiziert werden. Momentane Ergebnisse der Partikeltracks und die zugeho-
rigen Strdmungsstrukturen, die aus interpolierten FlowFit-Daten in einem reguldren Gitter
erhalten wurden, werden flr drei priorisierte Stromungskonfigurationen in den Abbildun-
gen 5.30 und 5.31 gezeigt.

Die momentanen MP-STB-Ergebnisse wurden Uber die gesamten Aufnahmesequenzen (bis
zu 60000 Aufnahmen pro Strémungskonfiguration) in kleinen 2D Bins gesammelt, um die
drei Komponenten der Durchschnittsgeschwindigkeit und die sechs der Reynoldsschen Schub-
spannungen mittels Ensemble-Mittelwertberechnung respektive durch Subtraktion der loka-
len Mittelwerte von jedem momentanen Partikeltrack zu bestimmen. Eine Anzahl von ca.
10000 Tracks pro Bin reicht aus, um die durchschnittlichen Strémungseigenschaften lokal
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Abbildung 5.30: Momentane 3D Partikeltracks (farbkodiert mit der u-Geschwindigkeit) im Mess-
volumen des unmittelbaren Nachlaufs der Fligelhinterkante von drei Konfigurationen bei 50 m/s
Anstrémgeschwindigkeit und oy = 7.5°; NACA-64-618-Profil ohne Grenzschichttripping (links),
NACA-64-618-Profil mit Grenzschichttripping (mittig) und RoH-W-18%c37-Profil ohne Grenz-

schichttripping (rechts).
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Abbildung 5.31: Momentane Isokonturflachen der Wirbelidentifikation nach dem Q-Kriterium
Q@ (45000000 1/s%) aus den FlowFit-Interpolationen der in Abbildung 5.30 gezeig-
ten Partikeltracks und zugehorigen Stromungen. Die lIsokonturflachen wurden mit der wu-
Geschwindigkeitskomponente farbkodiert. Konturen des Betrags der Wirbelstarke sind zusatzlich
in der Ebene bei z = 0 mit einer schwarz-weil3 Kodierung angezeigt.
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genau zu ermitteln. Bezogen auf die Gesamtzahl der verfligbaren Tracks Uber die Aufnah-
mesequenz (ca. 1.5 Milliarden) und angesichts der untersuchten VolumengréBe wurde eine
BingréBe von 8 x 8 px (~180 x 180 um?) entlang der x- und y-Richtung ausgewahlt, um
die durchschnittlichen 2D Felder in Abbildung 5.32 und Abbildung 5.33 zu generieren. Die
spannweitige z-Achsenrichtung kann hier bei einer 2D Strémung im Mittel als homogen im
strdmungsphysikalischen Sinne angenommen werden.

Fur die Bewertung der eindimensionalen Profile entlang der y-Achse wurden in x-Richtung
elongierte Bins von etwa 3 mm x 11 um (135 x 0.5 px) gewahlt, die auch garantieren,
dass 10000 statistisch unabhdngige Proben im Durchschnitt pro Bin vorhanden sind, wobei
die raumliche Auflésung senkrecht zu den Scherschichten der Grenzschichtnachlaufe hinter
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Abbildung 5.32: Zweidimensionale Bin-Mittelung der u- (oben) und v- (unten) Geschwindigkeits-

komponente der drei in Abbildung 5.30 genannten Strémungskonfigurationen. Bin-Mittelung auf
einem Gitter mit 8 x 8 px? entsprechend 180 x 180 um? GroBe.
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Abbildung 5.33: Hochaufgeltste Geschwindigkeits- und Reynoldssche Schubspannungsprofile der
drei in Abbildung 5.30 genannten Konfigurationen entlang der y-Achse bei x = 5 mm. Oben links
und rechts: Mittlere u- und v-Geschwindigkeitsprofile. Unten links und rechts: Mittlere Reynolds-
sche Schubspannungen v’ und v'v’. Bin-GréBe in y-Achsenrichtung: 11 um.

der Hinterkante der Flugel mit 11 um auBerordentlich hoch gewahlt werden konnte. Nach
diesem Ansatz erhaltene Profile sind in Abbildung 5.33 gezeigt.

Im Anhang A sind die in 2D Bins Ensemble-gemittelten Geschwindigkeitsfeldergebnisse aus
den umfangreichen momentanen 3D Partikeltracks fur unterschiedliche Konfigurationen dar-
gestellt, vgl. Abbildungen A.1 bis A.3.
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Weitere Messreihen u. a. mit Serrations und Birsten an der Hinterkante des NACA-64-618-
Profils wurden ausgewertet, konnen hier aber aufgrund der Vielzahl der Ergebnisse nicht
dargestellt werden. Die Effekte der o. g. LdrmminderungsmaBnahmen auf das Strémungsfeld
im Nachlauf der beeinflussten Hinterkante ist hierbei von besonderem Forschungsinteresse.

Wichtige Informationen zum Verstandnis der akustischen Wirkung von Stréomungsstruktu-
ren an der Hinterkante von umstromten Fligeln liefern die 3D Zwei-Punkt-Korrelationen von
einzelnen Geschwindigkeitskomponenten sowie der Komponenten der Wirbelstarke (insbe-
sondere der in spannweitiger bzw. hier in z-Richtung). Ein vorlaufiges Ergebnis einer 3D Zwei-
Punkt-Korrelation der v’-Komponente der Geschwindigkeit, die mittels der Partikeltracks aus
der MP-STB Messung und entsprechender Bin-Mittelung um einen in Abbildung 5.34 (links)
mit einem schwarzen Punkt angegebenen Referenzpunkt fur die Fliigelkonfiguration aus Ab-
bildung A.3 berechnet wurde, ist in Abbildung 5.34 (rechts) dargestellt. Die Korrelationsko-
effizienten zeigen eine deutliche Ausdehnung des Gebietes positiver Korrelation mit einem
kleinen Offnungswinkel zur Richtung der Scherschicht an, wie es fir die Komponente in
Stréomungsrichtung in turbulenten Scherschichten zu erwarten ist. Die beim DLR AS-EXV ent-
wickelte 3D Zwei-Punkt-Korrelationstechnik auf Basis von 3D Partikeltracks wird zukinftig
noch fur mehrere Referenzpunkte und unterschiedliche Fligel- bzw. Stromungskonfiguratio-
nen auf Basis der Ergebnisse dieser MP-STB Messungen angewendet werden. Die Ergebnisse
werden, unter Berlcksichtigung der Mittelwerte der Geschwindigkeitsfelder und Reynoldss-
chen Schubspannungen, zur Validierung respektive weiteren Verfeinerung der verwendeten
akustischen Simulationsmethoden dienen.
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Abbildung 5.34: Referenzpunktposition der 3D Zwei-Punkt-Korrelation im u-Mittelwertfeld des RoH-
W-18%c37-Profilnachlaufs bei 7.5° Anstellwinkel (links) und Verteilung der positiven und negati-
ven Koeffizienten R,, im Raum um den Referenzpunkt, die eine ausgedehnte koharente Struktur
mit positiver Korrelation erkennen lasst (rechts).
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5.5 3D Blattspitzenmodelle im DNW-NWB

Aufgrund der Fille des Programms ist die detaillierte Datenaufbereitung und allumfangliche
Auswertung der Windkanaltestdaten zu Projektende noch nicht abgeschlossen. Der folgen-
de Text nimmt daher in der Hauptsache Bezug auf die in Abschnitt 1.2.2 genannten drei
wissenschaftlich-technischen Teilziele und erlautert deren Zielerreichung anhand reprasenta-
tiver Ergebnisse und Abbildungen. Die Datenauswertung wird im Rahmen von Nachfolge-
projekten weiter vorangetrieben und es sind bereits weitere Publikationen zu Teilaspekten
der Messungen in der Konzeption, vgl. z. B. Referenzen [85, 86].

5.5.1 Aerodynamikmessungen in geschlossener Messstrecke
Aerodynamische Bewertung des Profilentwurfs RoH-W-18%c37

Im Rahmen der Aerodynamikmessungen in der geschlossenen Messstrecke wurde anstelle
des in Abbildung 5.38 gezeigten Vielfach-Sondenhalters mit 5-Loch-Sonden zuséatzlich ein
spezieller Rechen mit Gesamtdrucksonden montiert. Mit diesem ist es mdglich, mit hohe-
rer Genauigkeit die Widerstandscharakteristik des dem Windkanalmodell zugrundeliegenden
Profilschnittes aus dem Profilnachlauf zu bestimmen.

Die widerstandsarme Auslegung des RoH-W-18%c37 erfolgte fir eine wesentlich héhere
Reynoldssche Zahl von Re = 7-11.5 Mio. und etwa ¢, = 1.05. Da die Reynoldszahl im NWB
aufgrund der im Hinblick auf bestmogliche Qualitat der Akustikdaten gewahlten kleinen
Modellabmessungen und den maximal maglichen Anstrémgeschwindigkeiten im Windkanal
lediglich Re = 1.8 Mio. betrug, bildet die an dem Profilentwurf RoH-W-18%¢c37 realisierte
Druckverteilung widerstandstrachtige sogenannte Abldseblasen aus. Um diese und damit
untypisch groBe Widerstandsbeiwerte zu vermeiden, wurden gezielt Rauigkeiten in Form
von Zackenbandern aufgebracht, die den laminar-turbulenten Ubergang der Grenzschicht
erzwingen, bevor sich eine laminare Abldseblase ausbildet. Auf der Saugseite des RoH-W-
18%c37 war die Position x//. = 0.42, auf der Druckseite x//. = 0.60. Am NACA 64-618 war
diese MaBnahme aufgrund der anderen Profildruckverteilung nicht erforderlich.

Abbildung 5.35 zeigt im linken Teil die gemessenen Polaren des NACA 64-618 und RoH-
W-18%c37 bei teil-laminarer Grenzschicht. Das angestrebte Ziel, mit dem RoH-W-18%c37
niedrige Widerstande auch bei hohen Auftriebsbeiwerten im Vergleich zum NACA 64-618
zu erzielen, ist im Vergleich deutlich erkennbar. Es wird ein Maximalauftrieb von etwa ¢,
= 1.5 erzielt, am NACA 64-618 von etwa ¢, = 1.2. Der Vergleich mit der Theorie ist im
rechten Bildteil zu sehen. Sehr gut ist der Beginn der Widerstandszunahme, der sogenannte
untere Laminardellenrand, an beiden Profilen wiedergegeben, bei ¢; = 0.45 bzw. c,= 0.1.
Bei diesen Auftriebsbeiwerten verliert die Profildruckseite schnell widerstandsarme laminare
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Abbildung 5.35: RoH-W-18%c37 vs. NACA 64-618, Re = 1.8 Mio. Transition frei. Extrahierte Pro-
filpolaren aus Messung mit Nachlaufrechen (Profil-c, aus Integration der lokalen Druckverteilung)
sowie XFOIL-Simulation zum Vergleich.

Grenzschichtlauflange, so dass der Widerstand schnell ansteigt. Die angestrebten entschei-
denden Widerstandsvorteile des RoH-W-18%c37 gegenlber dem NACA 64-618 werden
prinzipbedingt erst bei Auftriebsbeiwerten gréBer ¢, = 1.2 sichtbar aufgrund der im Experi-
ment erheblich niedrigeren Reynoldsschen Zahl. Die Maximalauftriebe beider Profile werden
von der Theorie um etwa Ac, = 0.1 gréBer als im Experiment berechnet. Dabei muss aller-
dings bertcksichtigt werden, dass es sich im Experiment um einen Halbfligel handelt, der
die Stromungsverhaltnisse speziell bei hohen Auftriebsbeiwerten nicht wie in der Theorie ab-
bildet, die von reinen 2D Bedingungen ausgeht. Die Charakteristik der Auftriebsentwicklung
um den Maximalauftrieb herum stimmt gut mit der Theorie Gberein.

Im weiteren Verlauf des Experiments wurden Verhaltnisse simuliert, die die Kontamination
und Erosion der Fligelnase mit ihren zusatzlichen Rauigkeiten wiedergeben. Dies erfolgte
mit dem schon oben erwdhnten Zackenband. Auf der Saugseite des RoH-W-18%c37 war
die Position x//. = 0.05, auf der Druckseite x//- = 0.10.

Abbildung 5.36 zeigt im linken Teil die gemessenen Polaren des NACA 64-618 und RoH-
W-18%c37 bei nahezu vollstandig turbulenter Grenzschichtentwicklung. Das angestrebte
Ziel, mit dem RoH-W-18%¢c37 niedrige Widerstande auch bei hohen Auftriebsbeiwerten im
Vergleich zum NACA 64-618 zu erzielen, ist auch in diesem Vergleich erkennbar. Am Aus-
legungspunkt von etwa ¢, = 1.05 werden groBe Widerstandsvorteile des RoH-W-18%c37
gegenlber dem NACA 64-618 realisiert. Allerdings liegt das Niveau der Maximalauftriebe
niedriger bei gleichzeitig gréBeren Widerstandsbeiwerten gegenlber teil-laminaren Grenz-
schichtverhaltnissen. Es wird ein Maximalauftrieb von etwa ¢, = 1.15 erzielt, am NACA 64-
618 von etwa c; = 1.05. Der Vergleich mit der Theorie ist im rechten Bildteil zu sehen.
Auch hier werden die angestrebten Widerstandsvorteile des RoH-W-18%c37 gegenUber
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Abbildung 5.36: RoH-W-18%c37 vs. NACA 64-618, Re = 1.8 Mio. Transition 5 % / 10 %. Extra-
hierte Profilpolaren aus Messung mit Nachlaufrechen (Profil-c, aus Integration der lokalen Druck-
verteilung) und XFOIL-Simulation zum Vergleich.

dem NACA 64-618 gut wiedergegeben. Die Maximalauftriebe beider Profile werden von
der Theorie um etwa Ac, = 0.3 groBer als im Experiment berechnet. Auch hier gilt das schon
oben Gesagte, dass der im Experiment verwendete Halbfltigel reine zwei-dimensionale Be-
dingungen nur bedingt abbildet.

Aerodynamische Bewertung der Wingletentwiirfe

Die Bewertung der Wingletentwdrfe geschieht auf Basis der prozentualen Verbesserung des
Verhaltnisses von Auftrieb zu Widerstand (Gleitzahl) Gber dem Anstellwinkel. Hierfir wurden
gemaB Abbildung 5.37 folgende 12 Falle ausgewertet:

1. Referenzgeometrie mit RoH-W-18%c37-Profilierung, 60m/s, ohne Grenzschichtbeein-
flussung als Basis;

2. Winglet "UP’, 60m/s, ohne Grenzschichtbeeinflussung;
3. Winglet ' DOWN’, 60m/s, ohne Grenzschichtbeeinflussung;

4. Referenzgeometrie mit RoH-W-18%c37-Profilierung, 80m/s, ohne Grenzschichtbeein-
flussung als Basis;

5. Winglet ‘UP’, 80m/s, ohne Grenzschichtbeeinflussung;

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227



100 5 Ergebnisse

6. Winglet ' DOWN’, 80m/s, ohne Grenzschichtbeeinflussung;
7. Referenzgeometrie mit RoH-W-18%c37-Profilierung, 60m/s, voll turbulent als Basis;
8. Winglet "UP’, 60m/s, voll turbulent;
9. Winglet 'DOWN’, 60m/s, voll turbulent;
10. Referenzgeometrie mit RoH-W-18%c37-Profilierung, 80m/s, voll turbulent als Basis;
11. Winglet "UP", 80m/s, voll turbulent;
12. Winglet 'DOWN’, 80m/s, voll turbulent.

Die Leistung der verschiedenen Konfigurationen wurde in der Auswertung immer auf den
jeweiligen Referenzfall mit RoH-W-18%c37-Profilierung ohne Winglet bezogen, um die Aus-
wirkung des Winglets sichtbar zu machen. Die Auswertung der Messdaten ergibt eine Ver-
besserung der Leistung im normalen Betriebsbereich bis hin zum maximalen Auftrieb. Die
berechneten 6 % Steigerung werden nicht erreicht, jedoch zeigt sich in den Fallen ohne
Grenzschichtbeeinflussung (‘no Tripping’) eine Verbesserung von bis zu 4 % in den Messun-
gen. Die Falle mit Grenzschichtbeeinflussung in voll turbulenter Stromung (‘Full Turb’) zeigen
far das Winglet ‘'DOWN' die besten Ergebnisse mit ebenfalls bis zu 4 % Leistungssteige-
rung. Das Winglet ‘UP’ ist im turbulenten Fall weniger effizient, erreicht aber noch ca. 2 %
Uber den Betriebsbereich. Diese Leistungssteigerung kann auf den kompletten Flligel umge-
rechnet werden; aufgrund der in Abschnitt 5.1.3 erlduterten Re-bedingten Unsicherheiten
liefert eine solche direkte Ubertragung der Windkanalergebnisse lediglich eine konservative
Abschatzung der Tendenzen. Da nur 1/5 des Fliigels betrachtet wurde, die Leistungsverbes-
serung jedoch auf den gesamten Tragfligel wirkt, kann die prozentuale Steigerung nur ein
Funftel des Gesamtwiderstandes beeinflussen und muss somit durch 5 geteilt werden. Damit
ergibt die Steigerung von 4 % fur den AuBenfllgel eine ungefahre Steigerung von 0.8 %
fur den Gesamtfligel und somit fir die gesamte WEA.

Vermessung des Nachlaufs im Bereich des Blattspitzenwirbels mit
5-Loch-Sondenrechen

Die Vermessung des Stromungsfelds erfolgte in definierten Schnitten stromab der Blattspitze
fur alle Varianten bei ag = 7°(entsprechend a ~ 6°). Diese Daten dienten in Ergdnzung
der statischen Druckverteilungen sowie aerodynamischen Beiwerte aus der Waagenmessung
dem Abgleich mit den CFD-Ergebnissen, welche als Eingangsdaten fur die CAA-Simulationen
verwendet wurden. Einige Messbeispiele mit sehr unterschiedlichen Wirbeltopologien sind in
Abbildung 5.38 gezeigt.
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Abbildung 5.37: Aerodynamischer Effekt der Winglets. Messung vs. Prognose der prozentualen Ver-
besserung der Gleitzahl Gber dem Anstellwinkel, NWB-Blattspitzenmodelle fir Testfalle 1-12.
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Abbildung 5.38: Beispiele fiir Nachlaufmessungen an drei Konfigurationen mittels 5-Loch-Sonden-
rechen bei u,, = 80 m/s (V_PROBE: Stromungsgeschwindigkeit gesamt).

5.5.2 Aeroakustikmessungen in 3/4-offener Messstrecke

Zusammenfassend lieferte das Akustikexperiment im DNW-NWB im Vergleich zu den voran-
gegangenen 2D Studien im AWB (bei vergleichbarer Profiltiefe) nutzbare Validierungsdaten
Uber deutlich vergréBerte Parameterbereiche, d. h. die Konzeption des Experiments erbrachte
folgende Vorteile:

— Die Tests konnten bei deutlich héheren aerodynamischen Anstellwinkeln durchgefihrt
werden (die groBere Modellstreckung von 6.7 im Vergleich zu 2.7 im AWB fihrt zu
deutlich geringeren Anstellwinkelkorrekturen in der 3/4-offenen Messstrecke.
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=7 Es konnte bei deutlich hoherer maximaler Anstrémgeschwindigkeit (80 m/s gegenlber
60 m/s) gemessen werden.

= Aufgrund des Kragfligelaufbaus und der groBBen Streckung konnte das durch die Mo-
delleinspannung verursachte Stérgerdusch reduziert werden; der nutzbare Frequenz-
bereich erstreckt sich abhangig vom Signal-zu-Rauschverhaltnis individueller Konfigu-
rationen < 1 kHz, so dass das Pegelmaximum flr diese Konfigurationen sowohl in
Kulite- als auch Fernfeldmikrofondaten reprasentiert ist. Im Gegensatz dazu lag die
untere Frequenzgrenze im AWB-Experiment wie in den meisten bis dato publizierten
Hinterkantengerduschmessungen in Windkanadlen weltweit bei 1-1.25 kHz, was die
zuverlassige Bewertung von Designvarianten in Bezug auf Gesamtschalldruckpegel er-
schwert.

Vergleich 2D CAA mit Messdaten

Exakte Validierungen durch Vergleich identischer Testfélle fir NWB-Bedingungen gemal3 Ab-
bildung 5.39 stehen noch aus, da einerseits die im Rahmen des Entwurfs (Abschnitt 5.2.1)
durchgefthrten Simulationen nicht die identischen Bedingungen der Messungen widerspie-
geln. Andererseits sind die individuellen Korrekturen der verschiedenen im NWB verwendeten
fokussierenden Messtechniken noch abschlieBend durch Nachkalibrierungen zu Uberprifen
und, wo nétig, zu aktualisieren. Hier seien insbesondere die theoretische Ubertragungsfunk-
tion des gréBeren Hohlspiegelsystems und evtl. noch nétige Scherschichtkorrekturen fur die
3/4-offene Messstrecke des NWB sowie die systematische Untersuchung weiterfihrender
Algorithmen zur Aufbereitung der Mikrofonarraydaten zur weiteren Verbesserung der Da-
tenqualitat genannt.

Das im Prinzipbild (Abbildung 5.39) oben rechts gezeigte nahezu perfekte Validierungser-
gebnis bezieht sich aktuell noch auf AWB-Bedingungen (d.h. Messung am 2D Tragflugel
mit RoH-W-18%c37-Profilierung), weshalb die dazugehérigen Messdaten auf Frequenzen ab
1 kHz limitiert sind. Nichtsdestotrotz kann im folgenden Abschnitt auch ohne einen solchen
1:1-Vergleich bereits demonstriert werden, dass sich die mittels 2D Simulationen vorherge-
sagten Gerduschminderungen an den 3D Blattspitzenmodellen wiederfinden lassen.

Akustische Bewertung des Profilentwurfs RoH-W-18%c37

Abbildung 5.40 gibt eine Ubersicht tiber die im folgenden gewdhlten Punkte etwa gleichen
Auftriebs, fur die die akustische Bewertung durchgefthrt wurde. Aus Platzgriinden werden
hier lediglich die Konfigurationen NAT und FUL betrachtet (vgl. Abschnitt 4.3.1). Die zu den
hervorgehobenen Punkten gehdérigen geometrischen (a4) und aerodynamischen Anstellwin-
kel (a) sind der Vollstandigkeit halber in Tabellen 5.4 und 5.5 gelistet. Die jeweils in den
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Abbildung 5.39: Prinzipbild der auf (2D) Schnitten basierenden CAA-Vorhersage von Hinterkanten-
gerausch und NWB-Validierungskonzept.

5 Druckschnitten vorliegenden statischen Druckverteilungen (DV) wahrend der Akustikmes-
sungen finden sich im Anhang in den Abbildungen A.4 und A.5.

Der experimentelle Nachweis der Gerduschminderungswirkung des Neuentwurfs RoH-W-
18%c37 ist in den Abbildungen 5.41 und 5.42 zundchst in Form von Wechseldruckspektren
gezeigt, wie sie im hydrodynamischen Quellgebiet nahe der Modellhinterkante auf der Saug-
seite der Blattspitzenmodelle gemessen wurden. Fir Konfiguration NAT ergibt sich far alle
spannweitigen Positionen eine signifikante Minderung der Oberflachendruckfluktuationen,
die ursachlich fur die Entstehung von Hinterkantenschall sind. Mit steigendem Auftriebsbei-
wert nimmt hier die Differenz der Maximalpegel zwischen Neuentwurf mit RoH-W-18%c37-
Profilierung gegentber der NACA-64-618-Referenz zu. In Konfiguration FUL ergeben sich
entwurfsbedingt kleinere Unterschiede; insbesondere in den weiter innen liegenden Schnit-
ten nahern sich die Maximalpegel einander an. Die auf der Saugseite gemessen Wechsel-
druckmaxima geben einen Hinweis auf die Frequenzlage und mogliche Reduktion des Hin-
terkantenschallmaximums; es ist allerdings zu beachten, dass die Gesamtschallabstrahlung
durch Uberlagerung der unabhangigen Beitrdge von Saug- und Druckseitengrenzschicht (hier
nicht gemessen) entsteht.

Zur Erlauterung des allgemeinen Vorgehens zeigt Abbildung 5.43 die im akustischen Fernfeld
gemessenen Schalldruckpegelspektren fiir die Grenzschichtauspragung NAT noch ohne Kor-
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Abbildung 5.40: Auftriebsbeiwerte aus Waagenmessungen im NWB (3/4-offene Messstrecke, wie
gemessen). Gewahlte Punkte etwa gleichen Auftriebsbeiwerts fir die nachfolgende akustische
Bewertung der Blattspitzenmodelle mit RoH-W-18%c37- und NACA-64-618-Profilierung fir die
Grenzschichtauspragungen FUL und NAT.

Tabelle 5.4: Gewahlte Vergleichspunkte anndhernd konstanten Auftriebs (Grenzschichtauspragung
NAT); geometrische und entsprechende aerodynamische Anstellwinkel (o g/cx) fiir die ca-Bereiche
in Abbildung 5.40.

NAT ca=0.75..076 c4=102...103 ca=112 ca=1.14...1.15
NACA 64-618 4.6°/3.8° 8.0°/7.0° 9.5°/8.4° 10.0°/8.8°
RoH-W-18%c37 3.8°/3.0° 7.0°/5.9° 8.2°/7.0° 8.5°/7.3°

Tabelle 5.5: Gewahlte Vergleichspunkte anndhernd konstanten Auftriebs (Grenzschichtauspragung
FUL); geometrische und entsprechende aerodynamische Anstellwinkel (a4/cr) fur die ca-Bereiche in
Abbildung 5.40.

FUL ca=0.70...071 ¢c4=092...093 ¢4=0.96...0.99
NACA 64-618 5.5°/4.8° 9.0°/8.1° 10.0°/9.0°
RoH-W-18%c37 3.8°/3.1° 7.0°/6.0° 7.8°/6.8°
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NACA 64-618 NAT vs. RoH-W-18%c37 NAT u.= 80 m/s
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Abbildung 5.41: Ergebnisse aus Kulite-Messung; Schmalbandspektren der Oberflachenwechsel-
drtcke nahe der Hinterkante auf der Saugseite an 4 spannweitigen Positionen. Vergleich der
beiden Blattspitzenmodelle mit RoH-W-18%c37- vs. NACA-64-618-Profilierung fir die Grenz-
schichtauspragung NAT.

rekturen (so, wie vom DNW-NWB nach Beendigung der Messungen geliefert). Im Vergleich
zu den Richtmikrofonmessungen (oben) sind klassische Fernfeldmikrofondaten von zwei Ein-
zelmikrofonen wiedergegeben (Mitte und unten). Zur lllustration der anspruchsvollen Mess-
aufgabe werden samtliche Messdaten dem jeweils dort herrschenden Hintergrundgerausch
des Windkanals (BGN: Messung DNW-NWB in 3/4-offener Messstrecke ohne Blattspitzenmo-
dell) gegenlbergestellt. In Konfiguration NAT zeigt sich erwartungsgemaf durchgéngig ein
kritisches Signal-zu-Rauschverhaltnis. Nichtsdestotrotz sind die bereits in den Kulitemessun-
gen gezeigten Tendenzen auch in den Fernfeldmessungen in Form durchgangig geringerer
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NACA 64-618 FUL vs. RoH-W-18%c37 FUL
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Abbildung 5.42: Wie Abbildung 5.41; Vergleich der beiden Blattspitzenmodelle mit RoH-W-
18%c37- vs. NACA-64-618-Profilierung, jedoch fir die Grenzschichtauspragung FUL.

Schalldruckpegel fur das Blattspitzenmodell mit RoH-W-18%c37-Profilierung sichtbar, vgl.
Abbildung 5.41, die gezeigten Pegeldifferenzen sind jedoch aufgrund der vorhandenen Hin-
tergrundgerauschkontamination noch nicht belastbar zu verwenden.

Abbildung 5.44 liefert eine Zusammenfassung der Ergebnisse fir beide Grenzschichtauspra-
gungen NAT und FUL nur far den gewahlten Arbeitspunkt (d. h. mittlerer Profilauftriebsbei-
wert ¢, = 1.15) inklusive noch vorlaufigen Datenkorrekturen. Diese Darstellung bestatigt die
fur AWB-Bedingungen vorhergesagte Hinterkantengerduschminderung von ~2 dB (vgl. hier-
zu Abbildung 5.14); die Profiltiefen im NWB-Experiment sind mit /. < 35.64 cm vergleichbar
und die 2D Profilauftriebsbeiwerte im Arbeitspunkt (¢, = 1.15) werden bei den ausgewahl-
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NACA 64-618 NAT vs. RoH-W-18%c37 NAT u.= 60; 80 m/s
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Abbildung 5.43: Ergebnisse aus Fernfeldschallmessung; unkorrigierte Terzschalldruckpegelspektren
aus Hohlspiegelmessung (oben) sowie aus Messungen mit Einzelmikrofonen FF1,2 fir zwei aus-
gewadhlte Beobachterpositionen (Mitte und unten). Vergleich der beiden Blattspitzenmodelle mit
RoH-W-18%¢c37- vs. NACA-64-618-Profilierung in Konfiguration NAT. BGN bezeichnet das von
den jeweiligen Mikrofonen aufgenommene Kanalhintergrundgerausch bei leerer Messstrecke und
gegebener Stromungsgeschwindigkeit.

ten Gesamtauftriebsbeiwerten c, der Blattspitzenmodelle ebenfalls naherungsweise erreicht
(Auswahl erfolgte anhand statischer Druckverteilungen auf Hohe der Fokusposition des Hohl-
spiegelmesssystems, DV2). Die Fernfelddaten wurden Hintergrundgerdusch-korrigiert und
sind bis zu einem Signal-zu-Rauschverhdltnis von bis zu 3 dB dargestellt. Der Frequenz-
gang des Hohlspiegel-Messsystems ist bislang nur auf Basis theoretischer Abschatzungen
(bis 0.5 kHz als untere Frequenzgrenze) bertcksichtigt, bedarf aber in Bezug auf absolute Pe-
gel und die in den Messdaten ersichtlichen Interferenzmuster (frequenzfeste, Uberlagernde
Maxima) noch einer eingehenderen Prifung und weiteren Korrektur, um eine vergleichbare
Verlasslichkeit wie im Falle des seit Jahren im AWB etablierten kleineren Hohlspiegelsystems
zu erreichen. Zur weiteren Absicherung der erzielten Gerdauschminderung sind daher zu-
satzlich die Ergebnisse eines Referenzmikrofons an der Windkanalwand fir noch zulassige
Signal-zu-Rauschverhaltnisse gezeigt. Die darUber hinaus (rechts in der Abbildung) gezeig-
ten Arraymessergebnisse sind ebenfalls noch als vorlaufig zu werten; insbesondere geben sie
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NACA 64-618 NAT vs. RoH-W-18%c37 NAT u.=60; 70; 80 m/s
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Abbildung 5.44: Blattspitzenmodelle im NWB; Vergleich des Neuentwurfs RoH-W-18%c37 gegen-
Uber der NACA-64-618-Referenz bei anndhernd gleichem Auftrieb. Fernfeld-Terzschalldruckpegel
aus Messungen mit (von links nach rechts) Hohlspiegelsystem, Einzelmikrofon an der Windkanal-
wand, Array 1 mit Integration Uber den Gesamtfltigel ‘Int1" bzw. den mittleren und oberen FlU-
gelbereich ‘Int3’, vgl. Abbildung 4.9). Es gelten unterschiedliche Beobachterabstiande fir die ver-
schiedenen Messtechniken, d. h. es sollen lediglich Pegeldifferenzen zwischen den Modellvarianten
betrachtet werden.

fir die Konfigurationen NAT einen Hinweis auf noch vorhandene Kontaminationen der mit
dem Hohlspiegelmesssystem extrahierten Spektren durch die untere Einspannung des Fli-
gels (vgl. hierzu die Frequenzlage der gemessenen Pegelmaxima in den Kulite- und Fernfeld-
messungen). In der Zukunft sollen verbesserte Methoden der Arraydatenanalyse verwendet
werden, um diese Storschall-Bestandteile in den Arraymessdaten zu beseitigen. Wie in Ab-
schnitt 4.3.3 erwahnt, wurden die Arraydaten entsprechend der Auflésung des Messsystems
leider nur flr Frequenzen f;,3 > 1 kHz fur erste Analysen prozessiert, so dass fur die Konfi-
guration FUL das gemessene Schallmaximum der Referenzkonfiguration mit NACA-64-618-
Profilierung nicht wiedergegeben ist (und lediglich eine Gerduscherhéhung entsprechend
den Kulite- und Hohlspiegelmessungen fur den Neuentwurf beobachtet wird). Erfreulicher-
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weise ergeben sich fur Konfiguration FUL fir Array 1 und den Hohlspiegel deckungsgleiche
Ergebnisse im Frequenzbereich 1 < f; /3 < 4 kHz. Aktuell werden die Arraydaten im Hinblick
auf eine Nutzbarkeit des tieferen Frequenzbereichs fir weiterfihrende Analysen geprift und
neu prozessiert.

Akustische Bewertung LairmminderungsmaBBnahmen

Abbildung 5.45 zeigt exemplarisch den gemessenen Effekt einer Hinterkantenbirste auf
die Schallabstrahlung des Modellfliigels (hier: Blattspitze ohne Winglets mit leiser RoH-W-
18%c37-Profilierung) im ‘verschmutzten’ Zustand. Gezeigt sind mittels Standard-Beamfor-
ming erzeugte Quellkarten fur Terzbander im Bereich 1 kHz < f;,3 < 12.5 kHz, welche auch
Uber typische Frequenzbereiche und Quellwichtungen eine Aussage liefern. Maximale Schall-
druckpegel werden am Flligel ohne Hinterkantenmodifikation erwartungsgemaf durch klas-
sisches Hinterkantengerdusch im tiefen bis mittleren Frequenzbereich verursacht, wahrend
die duBere Blattspitze lediglich im hohen Frequenzbereich (ab ca. 8 kHz) einen sehr viel ge-
ringeren Schallbeitrag liefert. Applikation einer Hinterkantenburste erzielt im hier gezeigten
Fall eine signifikante, jedoch gegenlber den idealisierten Bedingungen im AWB (2D Trag-
flugel) leicht reduzierte Larmminderung von ~6 dB. Dieses Ergebnis ist reprasentativ fir alle
Testvarianten. Ein interessantes Detail bei Betrachtung von Abbildung 5.45 liegt in der Be-
obachtung, dass selbst der kleine, durch die Birste unbehandelte Fligelabschnitt zwischen

RoH-W-18%c37 FUL RoH-W-18%c37 FUL + Biirste
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Abbildung 5.45: Quellverteilungen aus Mikrofonarraymessung (Standard-Beamforming, Terzen) fur
a = 3.1°und u,, = 80 m/s. Blrste erstreckt sich bis zr = 1.835 m, Array 1 mit Ausrichtung auf die
Modellsaugseite.
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111

Burstenoberkante und auBerer Blattspitze noch in der Quellkarte deutlich sichtbare Anteile

von Hinterkantengerausch liefert.

Fur dieselben Modellkonfigurationen mit und ohne Hinterkantenburste sind die Effekte von
Modellanstellwinkel (Abbildung 5.46) und Anstrémgeschwindigkeit (Abbildung 5.47) auf die
nahe der Hinterkante auf der Fligelsaugseite gemessenen Oberflachenwechseldruckspektren
(Abbildungen links) sowie die Fernfeld-Hinterkantenschallabstrahlung (in Terzen, Abbildun-

gen rechts) wiedergegeben.
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Abbildung 5.46: Effekt des Anstellwinkels auf (links) Oberflachenwechseldriicke (Kulite Nr. 2 auf
Hohe des Hohlspiegels, Af= 12.5 Hz, re. 20 puPa) und (rechts) Fernfeld-Hinterkantengerdusch in
Terzen (elliptischer Hohlspiegel, z = 0.961 m), vy, = 80 m/s.
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Abbildung 5.47: Effekt der Anstrdmgeschwindigkeit auf Oberflachenwechseldriicke und Fernfeld-
Hinterkantengerausch, a = 6°, Formatierung wie in Abbildung 5.46.
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Es ist ersichtlich, dass durch die Hinterkantenbirste keine signifikanten Anderungen in den
Oberflachendruckspektren, d. h. der Eingangsturbulenz der saugseitigen Grenzschicht, be-
wirkt werden. Aufgrund der vereinfachten Befestigung der MinderungsmaBBnahme am Mo-
dell (Montage auf der Modelldruckseite mittels Tape, vgl. Abschnitt 5.1.4) im Vergleich zu
den idealisierten Bedingungen im AWB war eine gewisse Zusatzgerauschentstehung im ho-
hen Frequenzbereich nicht zu vermeiden. Es ist allerdings davon auszugehen, dass eine In-
tegration in der GroBausfihrung aufgrund der sehr viel dickeren Hinterkanten von 2-3 mm
(gegenidber 0.2 mm im Windkanalversuch) ohne Zusatzgerauschentstehung realisierbar ist
bzw. dieser in fur die Praxis irrelevanten Frequenzbereichen zu liegen kommt.

Vergleich 3D CFD/CAA mit Messdaten

Abbildung 5.48 zeigt zunachst den Vergleich von gemessenen und mittels TAU berechne-
ten Druckverteilungen am Blattspitzenmodell mit RoH-W-18%c37-Profilierung ohne bzw.
mit Winglets bei u,, = 80 m/s. Demnach fihren die angewendeten Anstellwinkelkorrektu-
ren in 3/4-offener Messstrecke zu zufriedenstellenden Ergebnissen, vgl. Tabelle 5.4. Gezeigt
sind die Falle, die den vorab der Messung festgelegten Bedingungen der Simulationen na-
herungsweise entsprechen, ndmlich Messungen in Konfiguration FIX (42%/60%) bei oy =
8.0-8.2°im Vergleich zu Simulationen in Konfiguration NAT bei o = 7.0°.

Abbildung 5.49 (oben) zeigt zunachst die vorlaufigen Messergebnisse (Array 1, Integrati-
onsbereiche 1-3 entsprechend Abbildung 4.9) fir ag = 8.0-8.2°. Integrationsbereich 2 ist
etwas kleiner als die Dimensionen des gewahlten FRPM-Quellgebiets (gelbe Flache im Ein-
schaltbild oben rechts), d.h. die dazu gehorigen Ergebnisse kénnen am ehesten fur Ver-
gleiche mit den Simulationen herangezogen werden. Da die Messdatenanalyse noch nicht
vollstandig abgeschlossen ist, sind allerdings die Gltigkeitsbereiche im hier relevanten ho-
heren Frequenzbereich noch nicht abschlieBend evaluiert. Zur lllustration evtl. Fehler durch
Anstellwinkelabweichungen bzw. die Trippingkonfiguration im sehr empfindlichen duBeren
Wingletbereich (ohne DV-Messung) sind zusatzlich Spektren fir ag = 7.0°(unten) sowie das
RoH-W-18%c37-Blattspitzenmodell ohne Winglets in Konfiguration NAT gezeigt.

Da die Trippingkonfigurationen NAT und FIX (42%/60%) bereits zu unterschiedlicher Schall-
abstrahlung fur die Konfiguration ohne Winglets fihrt, mussten fir belastbare Vergleiche
noch Simulationen bei exakt identischen Bedingungen wie in der Messung durchgefihrt
werden. Ein erster qualitativer Vergleich beschrankt sich daher auf die grobe Evaluation
von Pegeldifferenzen, wie sie fur die drei Konfigurationen RoH-W-18%c37-Blattspitze oh-
ne Winglet, Winglet ‘UP" und Winglet 'DOWN’ vorhergesagt werden. Abbildung 5.50 gibt
die Ergebnisse der FMCAS-Simulation in Form von Gesamtschalldruckpegeln (OASPL) wie-
der. Die Position und Apertur der beiden Arrays ist in Form von griinen (Array 1) und blauen
(Array 2) Rahmen skizziert. Es ergibt sich fir Winglet 'DOWN’ eine um etwa 10 dB geringere
Schallabstrahlung im Vergleich zum Winglet "UP" bzw. eine um etwa 5 dB geringere Schallab-
strahlung im Vergleich zur Blattspitze ohne Winglet. Ahnliche Trends und GréBenordnungen
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Abbildung 5.48: Druckverteilungen am Blattspitzenmodell mit RoH-W-18%c37-Profilierung bei vy, =
80 m/s. Messungen in 3/4-offener Messstrecke in Konfiguration FIX (42%/60%) vs. Simulation in
Konfiguration NAT.

sind in den Messergebnissen in Abbildung 5.49 (Int 2) erkennbar.

Diese auf den ersten Blick plausiblen Ergebnisse der Blindvorhersagen mussen selbstverstand-
lich im Nachgang des Projekts noch einer tiefergehenderen spektralen Analyse unterzogen
werden. In diesem Zusammenhang sei erganzt, dass die Verwendung des anisotropen Wir-
belquellterms mit einer einzelnen konstanten Langenskala (zum Bearbeitungszeitpunkt in
BELARWEA) heute nicht mehr dem aktuellen Stand der wissenschaftlichen Entwicklung ent-
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Abbildung 5.49: Ergebnisse aus Arraymessungen am Blattspitzenmodell mit RoH-W-18%c37-

Profilierung mit und ohne Winglets.
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Abbildung 5.50: Ergebnisse der FRPM/FMCAS-Simulationen an der RoH-W-18%c37-Blattspitze mit
und ohne Winglets in Konfiguration NAT, a = 7°.

spricht. Mittlerweile hat sich die Quellmodellierung fiur die Schallausbreitungsrechnung mit
FMCAS weiterentwickelt. Im BMWi-Projekt SMARTBLADES 2.0 steht (zur Bewertung von
Klappenseitenkanten- und Vorfligelgerausch) bereits die Moglichkeit Gberlagerter, unterein-
ander gewichteter Spektren konstanter Langenskalen [61] zur Verfligung.
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6 Zusammenfassung/Ausblick

Samtliche in Abschnitt 1.2.2 genannten wissenschaftlich-technischen Ziele von Phase 1 wur-
den erreicht. Insbesondere das Gesamtziel, der Nachweis einer Gerduschminderung um min-
destens 3 dB (in Phase 1 bei gegebenem Gesamtauftrieb der Blattspitzenmodelle), konnte
im statischen Windkanalversuch erheblich Gbertroffen werden. Durch CFD/CAA-gestitzten
Neuentwurf der Profilierung im auBeren Blattbereich sowie Anbringung von Birstenhinter-
kanten lieB sich gegentber der gewahlten Referenzblattspitze mit NACA-64-618-Profilierung
im Windkanal DNW-NWB eine Gerduschminderung von bis zu 8 dB erzielen.

Ubertragen auf eine (hypothetische) Referenzanlage lassen sich abhangig von den jeweiligen
Betriebsbedingungen Minderungen des Hinterkantengerausch-Gesamtschalldruckpegels von
~2 dB durch den Profilneuentwurf RoH-W-18%c37 (Prognose bezogen auf das Referenzpro-
fil NACA 64-618) und weiteren 4-6 dB durch Birstenkanten (an beiden Profilen) erwarten.
Diese Prognosen sind vorbehaltlich evtl. nachteiliger Effekte, die an der Gesamtanlage infolge
der Rotation auftreten kénnten. Wird der gesamte Betriebsbereich der fur die aerodynami-
sche Auslegung verwendeten NREL-5-MW-Referenzturbine bei Windgeschwindigkeiten von
1 m/s bis 20 m/s inklusive der implementierten Regelung analysiert, erhalt man bei Nutzung
des Neuentwurfs RoH-W-18%c37 in der Blattspitzenregion einen abgeschatzten Jahresener-
gieertrag von 19398461 KWh. Dieser liegt um etwa 100000 KWh Uber dem der Turbine
mit NACA-64-618-Profilierung. Eine zusatzliche Ausstattung des modifizierten Rotorblatts
mit Winglets verspricht eine Leistungssteigerung der Anlage von mindestens weiteren 0.8 %.
Dieser Wert basiert auf einer sehr konservativen' tberschlagigen Ubertragung der im NWB
gemessenen Ergebnisse (Leistungssteigerung um 4 % fir den AuBenfligel). Die Leistungs-
gewinne fallen geringer aus als prognostiziert, sind aber immer noch im relevanten Bereich.
Dies war angesichts der im Windkanalversuch eingegangenen Kompromisse fur bestmogli-
che akustische Datenqualitat erwartet worden.

Mit Abschluss von Phase 1 liegt nun eine umfassende Validierungsdatenbasis aus Windka-
naluntersuchungen vor, die auch noch in den ndchsten Jahren mit allen inharenten Details
weiter genutzt werden soll. Dartber hinaus soll diese in einer nachfolgenden 2. Projektpha-
se noch durch einen Feldversuch erweitert werden. Nur so ergibt sich in Kombination der
beiden Projektphasen ein vollstandiger Validierungsdatensatz.

'Da die Auslegung/Optimierung fiir eine um den Faktor 6 hdhere (1:1) Reynoldszahl durchgefiihrt wurde, kann
eine simple Extrapolation der Messergebnisse (MafBstab 1:6) die tatsachlich zu erwartenden Leistungsgewinne
allenfalls konservativ abschatzen.

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227 117






Literatur

(1]

(2]

3]

(6]

(80]

(8]

Innovation durch Forschung, Jahresbericht 2010 zur Forschungsférderung im Bereich
der erneuerbaren Energien. Hrsg.: Bundesministerium fir Umwelt, Naturschutz und
Reaktorsicherheit (BMU), Mai 2011.

T. Ahlefeldt & L. Koop. Microphone Array Measurements in a Cryogenic Wind Tunnel.
AIAA Journal, 48(7):1470-1479, 2010. ISSN 0001-1452. DOI: 10.2514/1.J050083.

F. Bertagnolio. Trailing Edge Noise Model Applied to Wind Turbine Airfoils. Risg-R-
Report, Risg National Laboratory, Technical University of Denmark (DTU), Roskilde, DK,
Risg-R-1633(EN), Januar 2008.

W. K. Blake. Mechanics of Flow-Induced Sound and Vibration, Complex Flow-Structure
Interactions. Applied Mathematics and Mechanics, 17(I):756-767, Academic Press, Inc.,
Orlando, FL, 1986.

T. F. Brooks, D. S. Pope & M. A. Marcolini. Airfoil Self-Noise and Prediction. NASA
Reference Publication 1218, Juli 1989.

J. Cheng, W. Zhu, N. Ramos Garcia A. Fischer, J. Madsen, J. Chen & W. Z. Shen. Design
and Validation of the High Performance and Low Noise CQU-DTU-LN1 Airfoils. Wind
Energy, 17(12):1817-1833, 2014. DOI: 10.1002/we.1668.

M. Choudhari, C. Bahr, M. Khorrami, D. Lockard, L. Lopes, N. Zawodny, M. Herr, Pott-
Pollenske, M. M., Kamruzzaman, T. van de Ven, E. Manoha, S. Redonnet, K. Yamamo-
to, T. lkeda & T. Imamura. Simulations & Measurements of Airframe Noise: A BANC
Workshops Perspective. Proceedings of NATO STO-MP-AVT-246 Specialists Meeting on
Progress and Challenges in Validation Testing for Computational Fluid Dynamics, Avila,
Spanien, 26.-28. September 2016.

X. Dechamps & S. Hein. Extension of the PSE Code NOLOT for Transition Analysis in
Rotating Reference Frames. Notes on Numerical Fluid Mechanics and Multidisciplinary
Design (NNFM), 136, Hrsg: A. Dillmann, G. Heller, E. Kramer, C. Wagner, S. Bansmer,
R. Radespiel, R. Semaan, New Results in Numerical and Experimental Fluid Mechanics XI,
Contributions to the 20th STAB/DGLR Symposium Braunschweig, Germany, 2016:179-
188, Springer International Publishing AG, 2018. DOI: 10.1007/978-3-319-64519-3.

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227 1



2 Literatur

[9] J. Delfs. Anordnung eines aerodynamischen Bauteils mit einer geschlitzten Hinter- oder
Seitenkante in einer Strémung. Deutsches Patent DE 10 2006 049 616, Deutsches
Patent- und Markenamt, angemeldet am 21.10.2006, erteilt am 05.08.2010.

[10] M. Drela. An Analysis and Design System for Low Reynolds Number Airfoils. Conf.
Paper, Conference on Low Reynolds Number Airfoil Aerodynamics, University of Notre
Dame, France, June 1989.

[11] M. A. Elfarra, N. Sezer-Uzol & S. Akmandor. NREL VI Rotor Blade: Numerical Investi-
gation and Winglet Design and Optimization Using CFD. Wind Energy, 17:605-626,
2014,

[12] R. Ewert. Broadband Slat Noise Prediction based on CAA and Stochastic Sound Sources
from a Fast Random Particle-Mesh (RPM) Method. Computers & Fluids, 37:369-387,
2008.

[13] R. Ewert. RPM—the Fast Random Particle-Mesh Method to Realize Unsteady Turbulent
Sound Sources and Velocity Fields for CAA Applications. AIAA Paper AIAA 2007-3506,
Mai 2007.

[14] R. Ewert & R. Edmunds. CAA Slat Noise Studies Applying Stochastic Sound Sources
Based on Solenoidal Digital Filters. AIAA Paper AIAA 2005-2862, Mai 2005.

[15] R. Ewert, R. Hartmann, J. Held, T. Leicht, M. Bauer, G. Ashcroft, C. Weckmdiller,
S. Guérin, A. Schady, D. Heimann, M. Siefert, O. Heintze, O. Unruh, B. MUhlbauer &
B. Noll. Schlussbericht AVANTGARDE. DLR-Interner Bericht IB 124-2010/909, 2010.

[16] R. Ewert, J. Dierke, J. Siebert, A. Neifeld, C. Appel, M. Siefert & O. Kornow. CAA Broad-
band Noise Prediction for Aeroacoustic Design. Journal of Sound and Vibration, 330
(17):4139-4160, August 2011. ISSN 0022460X. DOI: 10.1016/j.jsv.2011.04.014. URL:
http://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0022460X11002926http:
//linkinghub.elsevier.com/retrieve/pii/S0022460X11002926.

[17] R. Ewert, J. Dierke, M. Pott-Pollenske, C. Appel, R. Emunds & M. Sutcliffe. CAA-RPM
Prediction and Validation on Broadband High-Lift Noise Generation. AIAA Paper AIAA
2010-3833, Juni 2010.

[18] R. Ewert, C. Appel, J. Dierke & M. Herr. RANS/CAA Based Prediction of NACA0012
Broadband Trailing Edge Noise and Experimental Validation. AIAA Paper AIAA 2009-
3369, Mai 2009.

[19] A. Fischer. Experimental Characterization of Airfoil Boundary Layers for Improvement of
Aeroacoustic and Aerodynamic Modeling. Dissertation, Danmarks Tekniske Universitet
(DTU), Roskilde, Déanemark, November 2011.

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227


http://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0022460X11002926 http://linkinghub.elsevier.com/retrieve/pii/S0022460X11002926
http://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0022460X11002926 http://linkinghub.elsevier.com/retrieve/pii/S0022460X11002926

Literatur 3

[20] J.M. Floryan & W.S. Saric. Stability of Gortler Vortices in Boundary Layers. AIAA Journal,
20(3):316-324, 1982.

[21] S. Funke, H. Siller & L. Kim. Acoustic Measurements of a Contra-Rotating Open Rotor
in an Open Jet Wind-Tunnel. International Journal of Aeroacoustics, 11(2):197-212,
2012. ISSN 1475-472X. URL: www.multi-science.co.uk.

[22] R. Gasch & J. Twele. Windkraftanlagen: Grundlagen, Entwurf, Planung und Betrieb.
Vieweg & Teubner Verlag, 9 edition, 2016. ISBN 978-3-658-12360-4.

[23] S. Gesemann, F. Huhn, D. Schanz & A. Schréder. From Noisy Particle Tracks to Velocity,
Acceleration and Pressure Fields using B-splines and Penalties. 18! Int. Symp. on the
Application of Laser Techniques to Fluid Mechanics, 4.—7. Juli 2016, Lissabon, Portugal,
2016, 2016.

[24] S. Guérin & H. Siller. A Hybrid Time-Frequency Approach for the Noise Localization
Analysis of Aircraft Fly-Overs. AIAA Paper AIAA 2008-2955, Mai 2008.

[25] P. Hall. The Linear Development of Gortler Vortices in Growing Boundary Layer. J. Fluid
Mech., 130:41-58, 1983.

[26] S. Hein, F. P. Bertolotti, M. Simen, A. Hanifi & D. Henningson. Linear Non-Local Instability
Analysis—the Linear NOLOT Code. DLR-Interner Bericht IB 223-94 A56, 1995.

[27] S. Hein, I. Rosenboom, G Giinther & Hannemann. Erste Untersuchungen zur Anwend-
barkeit des DLR-TAU-Codes zur Grundstromungsberechnung fir nachfolgende Instabi-
litdtsanalysen mit NOLOT/PSE. DLR-Interner Bericht IB 223-99 A30, Juni 2000.

[28] R. Heinrich, K. Pahlke & H. Bleecke. A Three-Dimensional Dual-Time Stepping Method
for the Solution of the Unsteady Navier-Stokes Equations. Procs. Conference on Uns-
teady Aerodynamics, Royal Aeronautical Society, 17.—18. Juli, London, UK, Paper Nr. 5,
1996.

[29] M. Herr. Design Criteria for Low-Noise Trailing-Edges. AIAA Paper AIAA 2007-3470,
Mai 2007.

[30] M. Herr. Trailing-Edge Noise—Reduction Concepts and Scaling Laws.  Dissertation,
Technische Universitat Braunschweig, erschienen als DLR Forschungsbericht 2013-32,
ISSN 1434-8454, ISRN DLR-FB-2013-32, September 2013.

[31] M. Herr & M. Kamruzzaman. Benchmarking of Trailing-Edge Noise Computations—
Outcome of the BANC-Il Workshop. AIAA Paper AIAA 2013-2123, Mai 2013.

[32] M. Herr & M. Pott-Pollenske. Wind Tunnel Study to Determine the Effect on Noise and

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227


www.multi-science.co.uk

Literatur

[33]

[34]

[35]

[36]

[37]

[38]

[39]

[40]

[41]

[42]

[43]

Performance of Different Modifications of a 2D Wind Turbine Blade Profile, Final Report
— Phase 1. Abschlussbericht (vertraulich), Deutsches Zentrum fir Luft- und Raumfahrt,
DLR, Dezember 2009.

M. Herr & J. Reichenberger. In Search of Airworthy Trailing-Edge Noise Reduction
Means. AlAA-Paper 2011-2780, Juni 2011.

M. Herr, R. Ewert, C. Rautmann, M. Kamruzzaman, D. Bekiropoulos, A. lob, R. Arina,
P. Batten, S. Chakravarthy & F. Bertagnolio. Broadband Trailing-Edge Noise Predictions—
Overview of BANC-IIl Results. AIAA Paper AIAA 2015-2847, June 2015.

M. Herr, K.-S. Rossignol, J. Delfs, M. MoéBner & N. Lippitz. Specification of Porous
Materials for Low-Noise Trailing-Edge Applications. AIAA Paper AIAA 2014-3041, Juni
2014.

J. Himisch. Winglet Shape and Load Optimization with a Numerically Supported Lifting
Line Method. AIAA Paper AIAA 2008-5902, September 2008.

K.-H. Horstmann. Ein Mehrfach-Traglinienverfahren und seine Verwendung fir Entwurf
und Nachrechnung nichtplanarer Fligelanordnungen. Dissertation, Technische Univer-

sitdt Braunschweig, erschienen als DFVLR (heute DLR) Forschungsbericht 87-51, ISSN
0171-1342, Dezember 1987.

Z. Hussain, S.J. Garrett & S.O. Stephen. The Instability of the Boundary Layer over a Disk
Rotating in an Enforced Axial Flow. Phys. Fluids, 23(114108), 2011. DOI: 10.1063/1.
3662133.

A. Jameson. Time Dependent Calculations Using Multigrid with Applications to Unstea-
dy Flows Past Airfoils and Wings. AIAA Paper AIAA 1991-1596, Juni 1991.

J. Johansen, M. Gaunaa & N. N. Sgrensen. Increased Aerodynamic Efficiency on Wind
Turbine Rotors using Winglets. AIAA Paper AIAA 2008-6728, August 2008.

J. Jonkman, S. Butterfield, W. Musial & G. Scott. Definition of a 5-MW Reference Wind
Turbine for Offshore System Development. NREL Technical Report NREL/TP-500-38060,
Februar 20009.

M. Kamruzzaman. Study of Turbulence Anisotropy and its Impact on Flow Induced

Noise Emission. Dissertation, Institut fir Aerodynamik und Gas Dynamik, Universitat

Stuttgart, 2012.

C. J. Kahler & J. Kompenhans. Fundamentals of Multiple Plane Stereo PIV. Exp. Fluids,
29:70-77, 2000.

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227



Literatur 5

[44] C. J. Kahler, T. Astarita, P. P. Vlachos, J. Sakakibara, R. Hain, S. Discetti, R. La Foy &
C. Cierpka. Main Results of Fourth International PIV Challenge. Exp. Fluids, 57(97),
2016.

[45] S. Kréber, K. Ehrenfried, L. Koop, A. Lauterbach & A. Henning. Systematic Comparison
of Microphone Array Measurements in Open and Closed Wind Tunnels. AIAA Paper
AIAA 2010-3734, Juni 2010.

[46] A. Lauterbach, K. Ehrenfried, L. Koop & S. Loose. Procedure for the Accurate Phase
Calibration of a Microphone Array. AIAA Paper AIAA 2009-3122, Mai 2009.

[47] A. Lauterbach, K. Ehrenfried, L. Koop & S. Loose. Vorrichtung zur Bestimmung der akus-
tischen Position von Mikrofonen im Raum. Deutsches Patent DE 10 2008 017 001.1,
Deutsches Patent- und Markenamt, angemeldet am 03.04.2008, erteilt am 16.07.2009.

[48] H.G. Maas, A. Gruen & D. Papantoniou. Particle Tracking Velocimetry in Three Dimen-
sional Flows. Exp. Fluids, 15:133-146, 1993.

[49] D. Marten. QBlade v0.95 Guidelines for Lifting Line Free Vortex Wake Simulations.
Technischer Report, TU Berlin, Juni 2016. URL: https://www.researchgate.net/
publication/303896708.

[50] K. Mau & W. Dobrzynski. Anordnung zur Minderung des aerodynamischen Larms an ei-
nem Vorfllgel eines Verkehrsflugzeuges. Europaisches Patent EP-1314642, angemeldet
am 24.10.2002, erteilt am 05.01.2005.

[51] P. Moriarty. NAFNoise User’s Guide. NREL Technical Report, National Wind Technology
Center, National Renewable Energy Laboratory, Golden (CO), USA, Juli 2005. URL:
http://wind.nrel.gov/designcodes/simulators/NAFNoise.

[52] B. Neddermann, T. Schorer, W. Sofker, G. Ratzbor, G. Hibner & D. Mullhduser. Repo-
wering von Windenergieanlagen — Kommunale Handlungsmaéglichkeiten. DStGB Do-
kumentation Nr. 94, Hrsg.: Deutscher Stadte- und Gemeindebund, September 2009.

[53] M. Novara, D. Schanz, S. Gesemann, K.P. Lynch & A. Schréder. Lagrangian 3D Particle
Tracking for Multi-Pulse Systems: Performance Assessment and Application of Shake-
The-Box. 18" International Symposium on the Application of Laser and Imaging Tech-
niques to Fluid Mechanics, 4.—7. Juli, Lissabon, Portugal, 2016.

[54] M. Novara, D. Schanz, N. Reuther, C. J. Kahler & A. Schréder. Lagrangian 3D Particle
Tracking in High-Speed Flows: Shake-The-Box for Multi-Pulse Systems. Exp. Fluids, 57
(128), 2016.

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227


https://www.researchgate.net/publication/303896708
https://www.researchgate.net/publication/303896708
http://wind.nrel.gov/designcodes/simulators/NAFNoise

6 Literatur

[55] S. Oerlemans, M. Fisher, T. Maeder & K. Kégler. Reduction of Wind Turbine Noise using
Optimized Airfoils and Trailing-Edge Serrations. AIAA Journal, 47(6):1470-1481, 2009.

[56] S. Oerlemans, G. Guidati J. G. Schepers & S. Wagner. Experimental Demonstration
of Wind Turbine Noise Reduction through Optimized Airfoil Shape and Trailing-Edge
Serrations. Proceedings of the European Wind Energy Conference, Kopenhagen, Juli
2001.

[57] R. Parchen. Progress Report DRAW: A Prediction Scheme for Trailing Edge Noise Ba-
sed on Detailed Boundary-Layer Characteristics. Report of the TNO (The Netherlands
Organization) Institute of Applied Physics, HAG-RPT-980023, Februar 1998.

[58] Geisler R. A Fast Double Shutter System for CCD Image Sensors. Meas. Sci. Technol.,
25(025404), 2014.

[59] C. Rautmann. Numerical Simulation Concept for Low-Noise Wind Turbine Rotors. Dis-
sertation, Technische Universitat Braunschweig, erschienen als DLR Forschungsbericht
2017-35, ISSN 1434-8454, ISRN DLR-FB-2017-35, Juli 2017.

[60] N. Reiche, M. Lummer, R. Ewert, J. W. Delfs & S. M. Alavi Moghadam. Towards High-Lift
Noise from Fast Multipole BEM with Anisotropic Synthetic Turbulence Structures. AIAA
Paper AIAA 2015-2672, Juni 2015.

[61] N. Reiche, R. Ewert & J. Delfs. Realization of Arbitrary Vorticity Spectra using Generic
Stochastic Turbulence. AIAA Paper AIAA 2016-2964, Juni 2016.

[62] K.-S. Rossignol, M. Herr & M. Pott-Pollenske. Aeroacoustic Characterisation of Low-
Noise Wind-Turbine Blades and Evaluation of Means to Reduce their Trailing-Edge Noise
Production. DLR-interner Bericht (vertraulich), Deutsches Zentrum fur Luft- und Raum-
fahrt, DLR IB 124-2011/906, 2011.

[63] D. Schanz, S. Gesemann, A. Schroder, B. Wieneke & M. Novara. Non-Uniform Opti-
cal Transfer Function in Particle Imaging: Calibration and Application to Tomographic
Reconstruction. Measurement Science and Technology, 24(024009), 2013.

[64] D. Schanz, S. Gesemann & A. Schroder. Shake-The-Box: Lagrangian Particle Tracking at
High Particle Image Densities. Exp. Fluids, 57(70), 2016.

[65] J. G. Schepers, A. Curvers, S. Oerlemans, K. Braun, T. Lutz, A. Herrig, W. Wirz, A. Mate-
sanz, L. Garcillan, M. Fisher, K. Kégler & T. Maeder. SIROCCO: Silent Rotors by Acoustic
Optimisation. Second International Meeting on Wind Turbine Noise, Lyon, Frankreich,
September 2007.

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227



Literatur 7

[66]

[67]

[68]

[70]

[71]

[72]

[73]

[74]

[75]

R. Schlinker & R. K. Amiet. Helicopter Rotor Trailing Edge Noise. AIAA Paper AIAA
1981-2001, Oktober 1981.

A. Schroder & J. Kompenhans. Investigation of a Turbulent Spot Using Multi-Plane
Stereo PIV. Exp. Fluids, Sonderdruck 36:82-90, 2004.

A. Schroder, D. Schanz, R. Geisler, C. Willert & D. Michaelis. Dual-Volume and Four-
Pulse Tomo-PIV Using Polarized Light. 10t/ International Symposium on Particle Image
Velocimetry — PIV 13, 1.-3. Juli, Delft, Niederlande, 2013.

A. Schréder, M. Herr, T. Lauke & U. Dierksheide. A Study on Trailing Edge Noise Sources
Using High-Speed Particle Image Velocimetry. Notes on Numerical Fluid Mechanics and
Multidisciplinary Design (NNFM), 92, Hrsg: H.-J. Rath, C. Holze, H.-J. Heinemann, R.
Henke, H. Honlinger, New Results in Numerical and Experimental Fluid Mechanics V:
373-380, Springer, Berlin-Heidelberg-New York, 2006.

M. Siefert & R. Ewert. Sweeping Sound Generation in Jets Realized with a Random
Particle-Mesh Method. AIAA Paper AIAA 2009-3369, Mai 2009.

S. Sinayoko, M. Kingan & A. Agarwal. Trailing Edge Noise Theory for Rotating Bla-
des in Uniform Flow. Proceedings of the Royal Society A: Mathematical, Physical and
Engineering Sciences, 469(2157):20130065, September 2013. URL: https://doi.org/
10.1098/rspa.2013.0065.

T. Streit, J. Himisch, R. Heinrich, B. Nagel, K.-H. Horstmann & C. Liersch. Design of a
Retrofit Winglet for Transport Aircraft with Assessment of Cruise and Ultimate Structural
Loads. Notes on Numerical Fluid Mechanics and Multidisciplinary Design (NNFM), 96,
Hrsg: C. Tropea, S. Jakirlic, H.-J. Heinemann, R. Henke, H. Honlinger, New Results in
Numerical and Experimental Fluid Mechanics VI:62-70, Springer, Berlin-Heidelberg-New
York, 2008.

P. L. van Gent, D. Michaelis, B.W. van Oudheusden, P. E. Weiss, R. de Kat, A. Laskari,
Y. J. Jeon, L. David, D. Schanz, F. Huhn, S. Gesemann, M. Novara, C. McPhaden, N. J.
Neeteson, D.E. Rival, J. F. G. Schneiders & F. F. J. Schrijer. Comparative Assessment
of Pressure Field Reconstructions from Particle Image Velocimetry Measurements and
Lagrangian Particle Tracking. Exp. Fluids, 58(33), 2017.

B. W. van Oudheusden. PIV-Based Pressure Measurement. Meas. Sci. Technol., 24
(032001), 2014.

B. Wieneke. Volume Self-Calibration for 3D Particle Image Velocimetry. Exp. Fluids, 45:
549-556, 2008.

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227


https://doi.org/10.1098/rspa.2013.0065
https://doi.org/10.1098/rspa.2013.0065

8 Literatur

[76] B. Wieneke. Iterative Reconstruction of Volumetric Particle Distribution. Meas. Sci.
Technol., 24(024008), 2013.

[77] D. C. Wilcox. Reassessment of the Scale-Determining Equation for Advanced Turbulence
Models. AIAA Journal, 26(11):1299-1310, 1988. DOI: 10.2514/3.10041.

[78] P. Yecko & M. Rossi. Transient Growth and Instability in Rotating Boundary Layers. Phys.
Fluids, 16(7):2322-2335, 2004.

[79] A.Zebib & A. Bottaro. Gortler Vortices with System Rotation: Linear Theory. Phys. Fluids
A, 5(5):1206-1210, 1993.

Aus dem Projekt heraus erfolgte Publikationen und Konferenzbeitrage:

[80] M. Choudhari, C. Bahr, M. Khorrami, D. Lockard, L. Lopes, N. Zawodny, M. Herr,
M. Pott-Pollenske, M. Kamruzzaman, T. van de Ven, E. Manoha, S. Redonnet, K. Ya-
mamoto, T. lkeda & T. Imamura. Simulations & Measurements of Airframe Noise: A
BANC Workshops Perspective. Proceedings of NATO STO-MP-AVT-246 Specialists Mee-
ting on Progress and Challenges in Validation Testing for Computational Fluid Dynamics,
Avila, Spain, September 26-28, 2016, 2016.

[81] B. FaBmann, R. Ewert, M. Herr & J. Delfs. Aeroacoustic Assessment of Rotor Blades
by means of Numerical Methods. 13. Deutsche Windenergiekonferenz, DEWEK 2017,
17.-18. Oktober 2017, Oktober 2017.

[82] J. Gomes. BELARWEA Aerodynamic Data Correction for Wind Tunnel Effects. Bericht
(Internal Note), German-Dutch Wind Tunnels DNW, April 2018.

[83] J. Gomes. TN2645 BELARWEA Akustik. Bericht (Test Internal Notes), German-Dutch
Wind Tunnels DNW, Oktober 2017.

[84] M. Herr. Broadband Trailing-Edge Noise: A Status Report on Current Prediction Capabi-
lities. ICAS 2016, eingeladener Vortrag, 30th Congress of the International Council of
the Aeronautical Sciences, 25.-30. September 2016, Daejeon, Sud-Korea, 2016.

[85] M. Herr, C. Appel, B. FaBmann, C.-H. Rohardt & K. Rohde-Brandenburger. Aeroacou-
stic Evaluation of Low-Noise Wind Turbine Blade Tips. Abstract fiir ICA 2019; 2379
International Congress on Acoustics, 09.—13. September 2019, Aachen, .

[86] M. Herr, C.-H. Rohardt, B. FaBmann, J. M. Pereira-Gomes, C. Appel & K. Rohde-
Brandenburger. Aeroacoustic Assessment of Wind Turbine Blade Tips. Abstract fur

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227



Literatur 9

(87]

(88]

[89]

[90]

[91]

[92]

[93]

[94]

[95]

die INCE Europe International Conference on Wind Turbine Noise 2019, 12.-14 Juni
2019, Lissabon, Portugal, .

M. Herr, M. Kamruzzaman & C. Bahr. Fourth Workshop on Benchmark Problems for
Airframe Noise Computations (BANC-IV); Category 1: Trailing-Edge Noise. Ubersichts-
vortrag BANC-IV-1, 2.-3. Juni 2016, Lyon, Frankreich, 2016.

M. Herr, A. Suryadi & S. Martens. Comparative Noise Measurements at Serrated and
Porous Trailing-Edge Modifications. Eingeladener Beitrag zu Lorentz Center Workshop,
Serration Technology on Airfoil: Unsteady Aerodynamic and Aeroacoustics, 17.-21. Ok-
tober 2016, Leiden, Niederlande, 2016.

M. Herr, M. Kamruzzaman & C. Bahr. Fifth Workshop on Benchmark Problems for Airf-
rame Noise Computations (BANC-V); Category 1: Trailing-Edge Noise. Ubersichtsvortrag
BANC-V-1, 23-24 Juni 2018, Atlanta, Georgia, USA, 2018.

M. Herr, R. Ewert, B. FaBmann, C. Rautmann, S. Martens, C.-H. Rohardt & A. Suryadi.
Low-Noise Technologies for Wind Turbine Blades (Section 3.3.1), Aeroacoustics Research
in Europe: The CEAS-ASC Report on 2016 Highlights. Journal of Sound and Vibration,
427:201-202, August 2018. DOI: 10.1016/j.jsv.2017.10.016.

M. Herr, R. Ewert, B. FaBmann, C. Rautmann, S. Martens, C.-H. Rohardt & A. Suryadi.
Low-Noise Technologies for Wind Turbine Blades. eingeladener Vortrag, WindEurope
Tech Workshop, Wind Turbine Sound 2016, 17.-18. November 2016, Danzig, Polen,
November 2016.

M. Herr, R. Ewert, B. FaBmann, C. Rautmann, S. Martens, C.-H. Rohardt & A. Suryadi.
Noise Reduction Technologies for Wind Turbines. Notes on Numerical Fluid Mechanics
and Multidisciplinary Design (NNFM), 136, Hrsg: A. Dillmann, G. Heller, E. Kramer,

C. Wagner, S. Bansmer, R. Radespiel, R. Semaan, New Results in Numerical and Expe-
rimental Fluid Mechanics XI, Contributions to the 20th STAB/DGLR Symposium Braun-
schweig, Germany, 2016:611-621, Springer International Publishing AG, 2018. DOI:
10.1007/978-3-319-64519-3.

T. Loser. TN2695 Messprotokoll. Dokumentation Messprotokoll Referenzmessung,
German-Dutch Wind Tunnels DNW, April 2018.

T. Loser. TN 2556 BELARWEA Aero Versuchsbeschreibung DNW-NWB. Bericht, German-
Dutch Wind Tunnels DNW, Oktober 2017.

S. Martens. Experimental Study on Low-Noise Modifications of Wind Turbine Rotor
Profiles. Masterarbeit, Leibniz Universitdt Hannover, Institut fir Turbomaschinen und
Fluid-Dynamik (TFD), November 2016.

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227



10 Literatur

[96] A. Suryadi, S. Martens & M. Herr. Trailing-Edge Noise Reduction Technologies for App-
lications in Wind Energy. AIAA Paper AIAA 2017-3534, Juni 2017.

4#;: DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227



A Anhang

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227



B A Anhang
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Abbildung A.1: Ensemble Mittelwerte hinter dem NACA-64-618-Profil ohne Grenzschichttripping
bei ag = 7.5° mit 180 x 180 um? Auflosung. Von links nach rechts und oben nach unten: u, v,

u'd, viv, w'w und u'v'.

4#;1 DLR — DLR-IB-AS-BS-2018-227



V [m/s]

uu [m*2/s*2]
80
72

16

ww [m*2/s*2] uv [m*2/s"2]
12
8

27
24 I
21
18 - 4
s o
12 3 -4
; '\ 8
12

-16
-20

IS
=

y [mm]

x [mm] x [mm]
Abbildung A.2: Ensemble Mittelwerte hinter dem NACA-64-618-Profil mit Grenzschichttripping bei

ag = 7.5° mit 180 x 180 um? Auflésung. Von links nach rechts und oben nach unten: u, v, u'/,
viv!, w'w' und 'v'.
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Abbildung A.3: Ensemble Mittelwerte hinter dem RoH-W-18%c37-Profil ohne Grenzschichttripping
bei ag = 7.5° mit 180 x 180 um? Auflosung. Von links nach rechts und oben nach unten: u, v,

ud, viv, ww! und u'v'.
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NACA 64-618 NAT vs. RoH-W-18%c37 NAT
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Abbildung A.4: Statische Druckverteilungen wahrend Akustikmessung im DNW-NWB (3/4-
offene Messstrecke). Vergleich der Blattspitzenmodelle mit RoH-W-18%c37- und NACA-64-618-
Profilierung fur die Grenzschichtauspragung NAT.
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Abbildung A.5: Statische Druckverteilungen wahrend Akustikmessung im DNW-NWB (3/4-
offene Messstrecke). Vergleich der Blattspitzenmodelle mit RoH-W-18%c37- und NACA-64-618-
Profilierung fur die Grenzschichtauspragung FUL.
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