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Kurzfassung

Mit zunehmendem kommerziellen Flugverkehr steigt die Lärmbelastung in
Flughafennähe. Daher spielt der von künftigen Verkehrs�ugzeugen erzeugte
Schall bereits jetzt eine wichtige Rolle im Entwurf. Neben den Triebwerken
stellen im An�ug zur Landung das Fahrwerk und das Hochauftriebssystem
des Flügels dominante akustische Quellen dar. In dieser Arbeit werden zwei
unterschiedliche Aspekte der Schallerzeugung am Flügel eines Verkehrs�ug-
zeugs betrachtet. Auf der einen Seite steht die Analyse akustischer Quellen
an einem Hochauftriebssystem mit aktiver Strömungskontrolle. Auf der ande-
ren Seite wird der Einsatz poröser Materialien zur Schallreduktion untersucht.
Alle Betrachtungen beruhen auf numerischen Simulationen.
Neue Hochauftriebssysteme mit aktiver Strömungskontrolle haben aus akus-

tischer Sicht mehrere Vorteile. Erstens ermöglichen sie durch hohe aerodyna-
mische Leistung geringere Fluggeschwindigkeiten und steilere Flugbahnen im
An�ug zur Landung. Beides reduziert den um den Flughafen wahrgenommenen
Lärm. Zweitens wurde bereits experimentell gezeigt, dass auch die Schaller-
zeugung geringer ist als bei konventionellen Kon�gurationen. In dieser Arbeit
werden unterschiedliche Quellmechanismen diskutiert. Als dominant werden
die Hinterkante sowie die lokal stark beschleunigte Strömung auf der Klappe
identi�ziert.
Poröse Materialien wurden in Messungen bereits erfolgreich zur Reduktion

des an der Hinterkante eines turbulent umströmten Flügelpro�ls entstehenden
Schalls eingesetzt. Ihre akustische Wirkung beruht auf einer gewissen Durch-
lässigkeit für turbulente Wirbel. Durch den lokalen, partiellen Druckausgleich
wird die Schallerzeugung reduziert. Die numerische Betrachtung erlaubt eine
detaillierte Analyse der Schallerzeugung an der porösen Hinterkante und da-
mit die Suche nach aeroakustisch maÿgeschneiderten Materialien. Dabei zeigt
sich, dass ein lokal veränderlicher Durchströmungswiderstand besonders geeig-
net ist. Am Ansatz zum soliden Teil des Pro�ls soll dabei eine geringe und an
der Hinterkante eine hohe Durchlässigkeit erreicht werden. Damit wird ein gra-
dueller Übergang vom soliden Material zur freien Strömung hinter dem Pro�l
ermöglicht.
Da die Klappenhinterkante am betrachteten Hochauftriebspro�l einen do-

minanten akustischen Quellort darstellt, können hier poröse Materialien zur
Reduktion des Gesamtgeräuschs zum Einsatz kommen. Der E�ekt der porösen
Materialien ist direkt vergleichbar zu dem am einfachen Pro�l. Damit stellt
das Gesamtsystem eine vielversprechende Möglichkeit dar, zur Schallreduktion
an künftigen Verkehrs�ugzeugen beizutragen.
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Abstract

With growing commercial air tra�c, areas close to airports are a�ected by
increasing noise. Thus, acoustic requirements play a major role in the design
of future transport aircraft. Today, propulsion related noise is not always the
main sound source. During the approach phase of the �ight noise emitted from
the �ow around landing gears and the high lift system needs to be considered
to achieve an overall noise reduction on the ground. In this work, two aspects
related to noise generation at an aircraft wing are considered by numerical
simulations. First, acoustic source mechanisms of an active high lift system
are analysed. Second, porous materials as a means to reduce airfoil trailing-
edge noise are taken into account.
New high lift systems with active �ow control are thought to be bene�cial

in terms of the emitted overall noise. Due to their aerodynamic capability to
produce high lift at low speed they allow for steep �ight paths during approach
to an airport. Reduced �ight velocity and increased distance to an observer
on the ground both contribute to a lower noise imission. Furthermore, mea-
surements have shown that the noise emission of such a new system might be
lower than that of a conventional multi element high lift system at similar �ow
conditions. The present work aims at understanding the main noise sources
of the new high lift system. For an observer below the wing, two sources are
shown to be dominant: the �ap trailing edge and strong local acceleration of
the �ow at the hinge of the �ap.
Porous materials are known to reduce airfoil trailing edge noise. As they

have a certain permeability, the scattering of turbulent eddies at the airfoil's
edge is reduced. The numerical approach allows for a detailed analysis of the
mechanism of noise generation and therefore reduction at a porous compared
to a solid trailing edge. This provides hints that can lead to the design of ae-
roacoustically tailored materials. It is shown, that these should have a locally
varying permeability. By realising low permeability at the solid to porous in-
tersection and high permeability at the trailing edge, such materials provide
a smooth transition from the solid airfoil to the free �ow in the wake. This
approach is considered to give minimal noise emission.
As the �ap trailing edge of a �ow control high lift system is one of the major

acoustic sources, the application of porous materials should help to reduce the
overall emitted noise. This work illustrates, that the e�ect of a porous trailing
edge is comparable to that observed on a regular airfoil. This result shows that
the considered high lift system might contribute to reduce the overall aircraft
noise perceived on the ground during approach to an airport.
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1 Einleitung

Die vorliegende Arbeit ist im Rahmen des Sonderforschungsbereichs SFB880
- Grundlagen des Hochauftriebs künftiger Verkehrs�ugzeuge [131] entstanden.
Das gemeinschaftliche Forschungsvorhaben der Technischen Universität Braun-
schweig, der Leibniz Universität Hannover und des Deutschen Zentrums für
Luft- und Raumfahrt an den Standorten Braunschweig und Göttingen befasst
sich mit dem Entwurf von Verkehrs�ugzeugen unter zukünftig zu erwartenden
Anforderungen.
Mit der Zunahme des Luftverkehrs um 4,4% bis 4,7% p.a. im Zeitraum von

2018 bis 2038 und der damit einhergehenden Verdopplung der Flugzeug�otte
[4, 5] wird erwartet, dass kleinere, regionale Flughäfen an Bedeutung gewinnen
werden [62]. Künftige Verkehrs�ugzeuge müssen daher auch kürzere Start- und
Landebahnen nutzen können. Diese als STOL (Short Take-O� and Landing)
bezeichnete Eigenschaft erfordert den Einsatz neuer Technologien zur Erhö-
hung des maximalen Auftriebs bei geringer Fluggeschwindigkeit. Zusätzlich
werden neue Ziele für den in der Umgebung von Flughäfen wahrgenommenen
Fluglärm gestellt. Diese �nden sich unter anderem in den Programmen Vision

2020 und Flightpath 2050 der Europäischen Kommission. Darin wird eine Re-
duktion des am Boden wahrgenommenen Über�uglärms um 50% bis 2020 bzw.
65% bis 2050 auf Basis der Technologie des Jahres 2000 gefordert [1, 3]. Seit
Beginn des verbreiteten Einsatzes von Strahltriebwerken wurde durch die Ent-
wicklung e�zienter Fantriebwerke mit hohen Bypassverhältnissen bereits eine
Reduktion des Fluglärms erreicht. Somit sind vor allem im Landean�ug andere
Quellen wie das Zellengeräusch nicht mehr zu vernachlässigen [99]. Nach Lilley
[93] werden unter dem Begri� des Zellengeräuschs alle nicht mit dem Antrieb
zugeordneten Schallquellen zusammengefasst:

Zellengeräusch

=

Gesamtgeräusch− Triebwerksgeräusch− Interaktionsgeräusch

Das Zellengeräusch wird dabei häu�g in drei Kategorien unterteilt [93, 99]:

• Trag�ügel in Reise�ugkon�guration mit Leitwerken und Rumpf

• Hochauftriebssystem

• Fahrwerke

1



1 Einleitung

Leises Hochauftriebssystem

Schallreduktion an
Trag�ügelpro�len mit
porösen Materialien

Schallenstehung an
Hochauftriebssystemen mit
aktiver Strömungskontrolle

Abbildung 1.1: Zuordnung der in dieser Arbeit behandelten Themengebiete

Die Arbeiten im SFB880 sind, basierend auf den Anforderungen an zukünftige
Flugzeugkon�gurationen, in drei Teilbereiche (TB) aufgeteilt. Durch eine ite-
rative Betrachtung des Gesamtentwurfs werden diese zusammengebracht und
vervollständigt.

1. TB-A: Grundlagen der Aeroakustik [32]

2. TB-B: E�zienter Hochauftrieb [81]

3. TB-C: Flugdynamik [69]

Die vorliegende Arbeit ist dem Teilbereich A zugeordnet. Darin werden die
akustischen Eigenschaften eines Hochauftriebssystems mit aktiver Strömungs-
kontrolle untersucht. Zusätzlich wird der Einsatz von porösen Materialien zur
Reduktion des Trag�ügelhinterkantengeräuschs betrachtet. Es besteht die Hy-
pothese, dass bei aktiven Hochauftriebssystemen die Hinterkante eine domi-
nante akustische Quelle darstellt. Somit könnten poröse Materialien zur Re-
duktion des Gesamtgeräuschs beitragen (Abb. 1.1).

1.1 Stand der Technik

An dieser Stelle wird der Kontext erläutert, in dem die Untersuchungen der
nachfolgenden Kapitel einzuordnen sind. Dabei wird zunächst auf detaillierte
physikalische Hintergründe verzichtet. Diese werden in Kapitel 2 behandelt.

Aktiver Hochauftrieb

Aus aerodynamischer Sicht stehen Trag�ügelpro�le mit aktiver Strömungskon-
trolle bereits seit längerem im Fokus der Forschung. Ein ausführlicher Über-
blick darüber ist zum Beispiel in Kweder et al. [90] zu �nden. Ein Beispiel stellt
das lokale, zur Pro�lober�äche tangentiale Ausblasen eines Luftstroms mit ho-
her Geschwindigkeit dar. Dass dieser einer gekrümmten Ober�äche folgt, wur-
de bereits 1910 von Henri Coanda beobachtet und später als Patent angemeldet
[27]. Das physikalische Prinzip wird daher als Coanda-E�ekt bezeichnet. Bei-
spiele für weitere Systeme sind eine Absaugung durch die Pro�lober�äche oder
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1.1 Stand der Technik

eine gerichtete Ausblasung an der Pro�lhinterkante [30, 157]. Zu Beginn wurde
bei der Nutzung des Coanda-E�ekts häu�g ein elliptisches Pro�l ohne Klappen
verwendet [168]. In der weiteren Entwicklung konnte aber gezeigt werden, dass
der Einsatz einer stark ausgeschlagenen Hinterkantenklappe aerodynamische
Vorteile bringt [77, 132]. Zum Erreichen hoher Auftriebsbeiwerte wird zudem
an der Pro�lvorderkante entweder eine aktive Strömungskontrolle [39, 40, 68]
oder eine adaptive Pro�lkontur benötigt [21, 160]. Über die aerodynamischen
Untersuchungen unter Laborbedingungen hinaus wurden bereits früh Flugver-
suche im Originalmaÿstab durchgeführt [37, 101].

Neben dem Einsatz an Flugzeugen können Systeme mit aktiver Strömungs-
kontrolle in weiteren Gebieten angewendet werden. Neben der E�zienzsteige-
rung von Windenergieanlagen [158] wurden die Reduktion des Umströmungs-
widerstands von Lastwagen [38] oder die bessere Manövrierbarkeit von Schi�en
[152, 172] untersucht und bestätigt.

Erste aeroakustische Untersuchungen an Pro�len mit aktivem Hochauftriebs-
system wurden an einer X-Flügel Flugzeugkon�guration durchgeführt (Abb. 1.2).
Ein Ziel dieser Kon�guration ist die Fähigkeit zu senkrechten Starts und Lan-
dungen. Dazu dient statt eines Flügels ein Rotor zur Auftriebserzeugung. Im
Reise�ug wir die Drehung gestoppt. Da der Flügel für unterschiedliche Anströ-
mungen Auftrieb erzeugen muss, kommt ein aktives System mit Ausblasung
zum Einsatz. Durch analytische aeroakustische Betrachtungen wurde ermit-
telt, dass eine solche Flugzeugkon�guration insgesamt leiser betrieben werden
kann als konventionelle Flugzeuge [110, 168]. In der Folge wurden detaillierte
Untersuchungen zu den Mechanismen der Schallerzeugung an aktiven Hoch-
auftriebssystemen durchgeführt [72]. Dabei wurden dominante Quellmechanis-
men beschrieben und in Relation gesetzt. Relevante akustische Quellen sind
die Ausblasung, lokale Beschleunigungen in der Strömung und die Ablösung
der Strömung von der Pro�lhinterkante [8, 111, 135, 148, 163]. Spätere ex-
perimentelle Untersuchungen bestätigten die Analysen teilweise [109]. Andere
zeigten jedoch deutliche Abweichungen [164]. Besonders zum Design der Düse
der Ausblasung wurden in der Folge akustische Detailuntersuchungen durch-
geführt [22, 23, 149, 169].

Für den direkten Vergleich eines aktiven mit einem konventionellen Hoch-
auftriebssystem gibt es nur wenige Daten. Sowohl aus den analytischen wie
auch experimentellen Betrachtungen gibt es Hinweise, dass ein System mit ak-
tivem Hochauftrieb leiser sein kann [8, 127]. Dies ist allerdings stark vom Be-
triebszustand abhängig [110]. Daher wird das aeroakustische Potenzial solcher
Kon�gurationen eher in der aerodynamischen Leistung gesehen. Mit den höhe-
ren erreichbaren Auftriebsbeiwerten lassen sich neue An- und Ab�ugverfahren
realisieren. Diese basieren auf geringeren Fluggeschwindigkeiten und steileren
Bahnwinkeln. Damit werden zum einen Umströmungsgeräusche verringert und
zum anderen der Abstand zu Beobachtern am Boden erhöht. [94, 168]
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Abbildung 1.2: Darstellung der X-Flügel Flugzeugkon�guration, an der erste
aeroakustische Analysen aktiver Hochauftriebssysteme durch-
geführt wurden [168]

U0
∞

Abbildung 1.3: Darstellung einer Pro�lhinterkante mit Serrations [107]

Maÿnahmen zur Reduktion von Umströmungsschall

Zur Reduktion von Umströmungsgeräuschen werden häu�g Eulen als Vorbild
in der Natur betrachtet [95, 99]. Für eine erfolgreich Jagd sind diese darauf
angewiesen, sich ihren Beutetieren geräuscharm zu nähern. Ihr Ge�eder setzt
sich dafür aus unterschiedlichen Arten von Federn zusammen. In der techni-
schen Aeroakustik versucht man mit unterschiedlichen Ansätzen die positiven
Eigenschaften zu imitieren.
Zur Schallreduktion an Trag�ügeln kommen zum Beispiel verschiedene Ar-

ten der Strömungsbeein�ussung zum Einsatz. Dieser Ansatz zielt auf die In-
teraktion turbulenter Wirbel mit der Trag�ügelhinterkante als Schallquelle.
Ein�üsse auf die Turbulenz wirken sich dabei direkt auf die Schallerzeugung
aus. Genutzt werden sowohl passive als auch aktive Maÿnahmen. Häu�g kom-
men als passive Maÿnahme Grenzschichtzäune (auch: �nlets, �nlet fences oder
�nlet rails) zum Einsatz [6, 25, 26]. Aktive Maÿnahmen beruhen in der Re-
gel auf einer gezielten Ausblasung oder Absaugung von Strömung durch die
Pro�lober�äche [14, 56, 153].
Neben der Turbulenz trägt auch die Gestaltung der Hinterkante entschei-

dend zur Schallentstehung bei. Als akustische Maÿnahme kommen zum Bei-

4



1.1 Stand der Technik

(a) solide mit starker Strömungsablösung (b) porös ohne Strömungsablösung

Abbildung 1.4: Umströmung einer stumpfen Hinterkante

spiel gezahnte Hinterkanten (auch: Serrations, Abb. 1.3) zum Einsatz [107,
123].

Ein zweiter, weit verbreiteter Ansatz liegt in der Verwendung von porö-
sen Materialien. Dabei werden zwei unterschiedliche Einsatzzwecke betrach-
tet. Zum einen dienen sie zur Minderung von tonalem Schall, der an stumpfen
Körpern erzeugt wird. Dieser entsteht aus den an der Hinterkante abgelösten
Wirbelstrukturen (Abb. 1.4 (a)). Mit dem Einsatz von strömungsdurchlässigen
Materialien können diese Ablösungen verringert bzw. vermieden werden (Abb.
1.4 (b)). Sowohl in experimentellen [144�146] als auch numerischen Untersu-
chungen [16, 85, 86] konnte dieser Mechanismus nachgewiesen werden. Die
numerische Behandlung dieses Problems erlaubt darüber hinaus eine Suche
nach optimierten Materialien [142, 171].

Zum anderen ermöglichen poröse Materialien eine Reduktion des Hinterkan-
tenschalls an Körpern mit spitzer Hinterkante (wie zum Beispiel Trag�ügel-
pro�len). Der Mechanismus der Schallentstehung wird in Kapitel 2 erläutert.
Das Prinzip der Schallreduktion liegt in der Durchlässigkeit des porösen Mate-
rials quer zur Strömung. Diese erlaubt einen gewissen Druckausgleich zwischen
Ober- und Unterseite [52, 140]. In einem bereits 1974 als Patent angemeldeten
Ansatz sind zum Beispiel die Pro�lvorder- und -hinterkante porös ausgeführt
[61]. In aktuellen experimentellen Untersuchungen kommen auch vollständig
poröse Pro�le zum Einsatz [57, 58, 78]. Häu�g wird allerdings nur die Hinter-
kante mit einem porösen Einsatz versehen [67, 108]. Zum Teil geschieht dies
in Kombination mit anderen Hinterkantenmodi�kationen, wie Serrations [161].
Poröse Hinterkanten wurden bereits früh analytisch betrachtet [74]. Numeri-
sche Untersuchungen hingegen fanden bisher nur in geringem Umfang statt.
Eine Herausforderung besteht dabei in der Modellierung der Materialien. Die-
se bestehen aus sehr kleinen Strukturen, deren numerische Diskretisierung zu
einem hohen Rechenaufwand führt [89]. In der Regel werden sie daher über
charakteristische Gröÿen beschrieben [18, 53, 76, 87, 118, 120, 121, 137]. Da-
mit wird der numerische Aufwand deutlich reduziert. Die zuvor genannten
numerischen Optimierungen an stumpfen Körpern beruhen auf dem gleichen
Ansatz.
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1.2 Zielsetzung

Im vorherigen Abschnitt wurde erläutert, dass sowohl aeroakustische Untersu-
chungen an aktiven Hochauftriebssystemen als auch solche an porösen Mate-
rialien Gegenstand aktueller Forschungen sind. Erstere beschränken sich meist
auf die Betrachtung klappenloser Pro�le, die ohne Energiezufuhr nicht für den
transsonischen Betrieb geeignet sind. Detaillierte Untersuchungen der Quell-
mechanismen an einem aktuellen Pro�lentwurf mit stark ausgeschlagener Hin-
terkantenklappe und adaptiver Vorderkantengeometrie fehlen bisher. Das erste
Ziel dieser Arbeit liegt daher in der Analyse einzelner akustischer Quellen eines
solchen Systems. Neben dem physikalischen Verständnis der Mechanismen der
Schallerzeugung sollen Abhängigkeiten der Schallerzeugung vom Strömungs-
zustand herausgestellt werden.
Im zweiten groÿen Themengebiet - der Reduktion des Umströmungsge-

räuschs von Trag�ügelpro�len mit porösen Materialien - ergibt sich ein ähn-
liches Bild. Hier existiert eine breite Basis an experimentellen Windkanalun-
tersuchungen. Ein Ziel dieser Arbeit ist es, mit einem numerischen Ansatz
die akustischen Mechanismen der Schallerzeugung und -reduktion an Trag�ü-
gelpro�len mit poröser Hinterkante zu verstehen. Darüber hinaus sollen kom-
plexe Materialien untersucht werden. Diese zeichnen sich durch einen orts-
und richtungsabhängigen Durchströmungswiderstand aus. In den bisherigen
experimentellen Untersuchungen wurden hauptsächlich homogene Materialien
betrachtet. Der numerische Ansatz ermöglicht umfangreiche Parameterstudien
mit unterschiedlichen Materialien [139]. Aus den Ergebnissen sollen abschlie-
ÿend Hinweise auf die Gestaltung optimierter poröser Materialien abgeleitet
werden.
Mit den Erkenntnissen über die akustischen Quellen sowie die Wirkung po-

röser Materialien folgt zuletzt die Betrachtung eines aktiven Hochauftriebspro-
�ls mit poröser Hinterkante. Diese Kombination stellt einen in der Forschung
neuen Ansatz dar. Dabei liegt der Fokus auf der Untersuchung, ob sich die am
einfachen Trag�ügelpro�l erlangten Resultate zur Geräuschreduktion mit po-
rösen Materialien auf das Hochauftriebssystem übertragen lassen. Damit sollen
in dieser Arbeit erste Schritte zu einem leisen Hochauftriebssystem aufgezeigt
werden. Mit der Kombination aus Leistungsfähigkeit und geringer Schallemis-
sion könnten solche Systeme für künftige Flugzeugkon�gurationen interessant
sein.

1.3 Vorgehensweise

Zum Erreichen der formulierten Ziele sind die sich anschlieÿenden Kapitel
folgendermaÿen gegliedert:
In Kapitel 2 werden zunächst die für diese Arbeit wichtigen Grundlagen

der Aeroakustik erläutert. Dabei wird auf elementare Quellmechanismen ein-
gegangen und anschlieÿend deren Relevanz in der Flugzeugakustik dargestellt.
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1.3 Vorgehensweise

Davon ausgehend werden Ansätze zur Minderung des emittierten Schalls für
einzelne Quellmechanismen präsentiert. Abschlieÿend wird auf die für diese
Arbeit verwendeten numerischen und experimentellen Methoden eingegangen.
Kapitel 3 befasst sich mit der aeroakustischen Analyse eines Hochauftrieb-

spro�ls mit aktiver Strömungskontrolle. In numerischen Untersuchungen wer-
den einzelne Quellmechanismen betrachtet. Die Ergebnisse dienen einer Ab-
schätzung der Beiträge zum Gesamtgeräusch des Hochauftriebssystems. Um
ein möglichst vollständiges Bild zu erhalten, werden unterschiedliche Strö-
mungszustände analysiert.
Anschlieÿend zeigt Kapitel 4 Ergebnisse der numerischen Betrachtung porö-

ser Materialien zur Minderung des Hinterkantenschalls eines Trag�ügelpro�ls.
An homogenen Materialien wird zunächst auf den physikalischen Mechanismus
der Schallreduktion eingegangen und erste Hinweise auf optimale Materialei-
genschaften gesammelt. Dabei dienen experimentelle Ergebnisse aus Wind-
kanalmessungen als Referenz. Weiterhin werden anisotrope und inhomogene
Materialien untersucht, um die zuvor erarbeiteten Ergebnisse zu erweitern.
Die Erkenntnisse aus den beiden vorangegangenen Kapiteln werden schlieÿ-

lich in Kapitel 5 zusammengeführt. Hier werden die Ergebnisse der numeri-
schen Untersuchung eines Hochauftriebspro�ls mit poröser Klappenhinterkan-
te gezeigt und erläutert.
Abschlieÿend werden in Kapitel 6 die zentralen Ergebnisse zusammengefasst,

gefolgt von einem Ausblick auf mögliche anschlieÿende Arbeiten und o�ene
Fragen.
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2 Grundlagen

In diesem Kapitel wird die Basis für die in den Kapiteln 3-5 gezeigten Analysen
gescha�en. Ausgehend von den Mechanismen der aeroakustischen Schallerzeu-
gung werden Möglichkeiten der Schallminderung erläutert.
Im zweiten Abschnitt werden die verwendeten aeroakustischen Methoden

vorgestellt. Dabei liegt der Fokus auf numerischen Simulationen. Die später
vorgestellten experimentellen Ergebnisse dienen vor allem als Referenz zur Be-
wertung der numerischen Ergebnisse. Daher werden die experimentellen Me-
thoden kompakter behandelt.

2.1 Aeroakustische Quellen

Die Aeroakustik behandelt den aus einer Strömung heraus entstehenden Schall.
Klar zu trennen ist diese von der Vibroakustik [106], bei der Schall von vi-
brierenden, elastischen Festkörpern erzeugt wird. In der Aeroakustik werden
Körper in der Regel als starr betrachtet [31]. Im Fall einer instationären Um-
strömung wird von diesen Schall abgestrahlt.

2.1.1 Schallentstehung in freier Turbulenz

Basierend auf den kompressiblen Navier-Stokes-Gleichungen hat Lighthill seine
aeroakustische Analogie entwickelt [91, 92], die ohne Vereinfachungen und Mo-
dellannahmen auskommt. Diese beschreibt die Schallentstehung in einer freien
turbulenten Strömung als eine Verteilung von Quadrupolen. Die Analyse zeig-
te, dass die abgestrahlte akustische Intensität mit der mittleren Strömungs-
geschwindigkeit zur 8ten Potenz skaliert (|I| ∝

(
U0
)8
). Aus dieser starken

Kopplung ergibt sich, dass die Umwandlung von kinetischer zu akustischer
Energie vor allem bei hohen Strömungsgeschwindigkeiten relevant ist.
Zum Verständnis der Schallentstehung in freier Turbulenz ist die Betrach-

tung eines einzelnen Wirbels hilfreich. Aus Lighthills Analogie kann abgeleitet
werden, dass dieser nur bei beschleunigter Bewegung oder bei zeitlicher Än-
derung seiner Wirbelstärke Schall emittiert. Eine Beschleunigung kann zum
Beispiel bei einer gekrümmten Bahn oder der Interaktion mit anderen Wir-
beln auftreten [36, 73].

Strahlmischungsschall

Ein aus technischer Sicht interessanter Fall, in dem Schall in freier Turbulenz
erzeugt wird, ist das Strahlmischungsgeräusch. Dieses tritt zum Beispiel hinter
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2 Grundlagen

θ

FSN LSN

Abbildung 2.1: Skizze der beiden akustischen Quellmechanismen eines Trieb-
werksstrahls (FSN: �ne-scale noise, LSN: lagre-scale noise)

Flugzeugtriebwerken auf und ist beim Start eine der dominanten Schallquellen
[100]. Zur Analyse der physikalischen Schallentstehung an Jets gibt es sowohl
auf theoretischer als auch experimenteller und numerischer Seite eine Vielzahl
an Untersuchungen. Ein Überblick �ndet sich zum Beispiel in [80].
Für die Schallentstehung lassen sich grundsätzlich zwei Mechanismen be-

schreiben, die in Abbildung 2.1 skizziert sind. Auf der einen Seite gibt es den
in Lighthills Analogie beschriebenen Schall aus der Interaktion turbulenter
Wirbel in der Scherschicht des Jets. Da dieser Mechanismus auf kleinen tur-
bulenten Strukturen basiert, wird er als �ne-scale jet noise bezeichnet [155].
Dieses Geräusch dominiert die Gesamtschallabstrahlung senkrecht zur Jetach-
se (θ = 90◦). Auf der anderen Seite entsteht Schall aus der Interaktion groÿer
kohärenter Wirbelstrukturen, die sich aus Kelvin-Helmholtz-Instabilitäten in
der Scherschicht bilden. Das dabei entstehende Geräusch wird entsprechend
als large-scale jet noise bezeichnet und dominiert die Schallabstrahlung bei
�acheren Winkeln [154]. Für die Modellierung der beiden Quellmechanismen
wurden unter anderem von Tam und Auriault auf der Basis experimentel-
ler Daten Ähnlichkeitsspektren erstellt (das G-Spektrum für den kleinskaligen
Turbulenzschall und das F-Spektrum für den Schall aus den kohärenten Struk-
turen) [154]. Die numerischen Untersuchungen dieser Arbeit basieren auf dem
für kleinskaligen Strahlmischungsschall formulierten Modell. Darauf wird spä-
ter noch in Abschnitt 2.4.5 eingegangen [155]. Zu beachten ist, dass das von
Tam und Auriault erstellte Modell für runde Düsen gilt. Am Hochauftriebs-
system mit aktiver Strömungskontrolle wird allerdings ein in der Spannweite
langer Spalt betrachtet. Untersuchungen dazu haben gezeigt, dass die Abwei-
chung der Geometrie keinen Ein�uss auf die akustischen Quellmechanismen
hat [8, 111].

2.1.2 Schallentstehung an umströmten Körpern

Auf der Grundlage von Lighthills Arbeit hat Curle die Schallabstrahlung einer
turbulenten Strömung über einer festen Wand betrachtet [28]. Dabei wurde
hergeleitet, dass durch den Wandein�uss die akustischen Quellen einen Di-
polcharakter annehmen. Dadurch verändert sich auch die Abhängigkeit der
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2.1 Aeroakustische Quellen

Schallintensität von der Strömungsgeschwindigkeit, die nun |I| ∝
(
U0
)6

folgt.
In Anwendungsfällen des Zellenlärms an Flugzeugen werden für den Lande-
an�ug in der Regel Flugmachzahlen in der Gröÿenordnung 10−1 betrachtet.
Daher dominiert die Dipolquelle üblicherweise die Quadrupolquelle der freien
Turbulenz.
In der Flugzeugakustik wird häu�g die turbulente Überströmung von Kan-

ten (Trag�ügelhinterkante, Leitwerke, Antennen, etc.) betrachtet, die in der
Theorie von Curle nicht enthalten ist. Der Ein�uss einer solchen geometri-
schen Unstetigkeit auf die Schallabstrahlung wird im Folgenden gezeigt.

Hinterkantenschall

Bei der Schallentstehung an der turbulent überströmten Hinterkante eines Kör-
pers werden zwei Quellmechanismen unterschieden. Diese treten abhängig von
der Geometrie des Körpers auf. Auf der einen Seite werden Körper mit stump-
fer Hinterkante betrachtet, an denen sich stromab groÿe kohärente Wirbel
bilden [19]. Auf der anderen Seite steht die Geräuschentwicklung an Körpern
mit spitzer Hinterkante, wie zum Beispiel Trag�ügelpro�len. Hier bilden sich
keine kohärenten Strukturen. Stattdessen wird der Schall aus der Interakti-
on der turbulenten Grenzschicht mit der Kante erzeugt [20, 63, 70]. In dieser
Arbeit wird nur der zweite Mechanismus betrachtet.
Die Schallabstrahlung der turbulent überströmten Kante einer dünnen Halb-

ebene mit scharfer Kante wurde von Ffowcs Williams und Hall basierend auf
Lighthills akustischer Analogie hergeleitet [167]. Dabei bleibt die von Cur-
le beschriebene Dipolcharakteristik erhalten, die akustische Intensität skaliert
allerdings mit

(
U0
)5
. Darüber hinaus ergeben sich weitere Abhängigkeiten der

Schallintensität im Fernfeld von den geometrischen Abmessungen der Ebene
und den charakteristischen Gröÿen der turbulenten Strukturen. Formel 2.1
zeigt einige Proportionalitäten wie sie von Howe aus den Formeln von Ffowcs
Williams und Hall abgeleitet wurden [70]. Dabei ist b die geometrische Breite
der überströmten Kante, δ die charakteristische Korrelationslänge - also Gröÿe
der turbulenten Strukturen - und β der Winkel, unter dem die Kante über-
strömt wird. Ein Winkel von β = 0◦ entspricht einer Strömung senkrecht und
β = 90◦ bzw. β = 270◦ parallel zur Kante. In der Aerodynamik wird dieser
Winkel in der Regel als Schiebewinkel bezeichnet. Der zweite Winkel θ be-
schreibt die Beobachterposition um die Hinterkante. Dabei be�ndet sich der
Beobachter bei θ = 0◦ genau stromab der Kante.

|I| ∝
(
U0)5 bδ cos3(β) sin2

(
θ

2

)
(2.1)

Neben der Herleitung von Ffowcs Williams und Hall für Hinterkantenlärm
existieren weitere Ansätze zur Beschreibung dieser akustischen Quelle. Diese
wurden von Howe unter den drei Überschriften

11



2 Grundlagen

• basierend auf Lighthills akustischer Analogie

• Lösungen linearisierter hydroakustischer Gleichungen

• ad hoc Modelle

zusammengefasst und analysiert. Für kleine Machzahlen liefern alle Theorien
vergleichbare Ergebnisse. Weiterhin entwickelte Howe eine vereinigte Theorie
zum Kantengeräusch [70].
Der zweiten Überschrift ordnet Howe unter anderem die Theorie von Amiet

[10, 11] zu. Diese stellt einen direkten Zusammenhang zwischen charakteris-
tischen Turbulenzinformationen und dem Fernfeldschall her. Die Turbulenz
wird dabei über die spannweitige Korrelationslänge sowie die spektrale Leis-
tungsdichte der Geschwindigkeits�uktuationen beschrieben. Dabei ergibt sich
ein proportionaler Zusammenhang zwischen der Korrelationslänge und der
Schallintensität. Später wird gezeigt, dass dieser E�ekt zum Beispiel zur Re-
duktion des Hinterkantenschalls genutzt werden kann.

2.2 Flugzeugakustik

Die vorgestellten aeroakustischen Quellmechanismen können direkt auf aktu-
elle Verkehrs�ugzeuge mit Strahltriebwerken übertragen werden. Dabei tre-
ten je nach Flugphase unterschiedliche Quellen in den Vordergrund. Bei Start
und Ab�ug sind in der Regel die antriebsbezogenen Quellen dominant. Neben
dem hinter den Triebwerken entstehenden Strahlmischungsgeräusch ist der im
Triebwerk entstehende Schall von Bedeutung. Im An�ug und zur Landung
hingegen trägt bei modernen Flugzeugen auch das Umströmungsgeräusch der
Zelle wesentlich zum Gesamtschall bei [34]. In Flugversuchen konnte gezeigt
werden, dass dabei vor allem das Fahrwerk sowie das Hochauftriebssystem
dominant sind [104, 126, 151]. Letzteres steht im Fokus dieser Arbeit. Im
Folgenden werden daher sowohl die aerodynamische Funktionsweise als auch
einzelne akustischen Quellen erläutert.

2.2.1 Konventionelle Hochauftriebssysteme

Zunächst wird die aerodynamischen und aeroakustischen Eigenschaften kon-
ventioneller Hochauftriebssysteme erläutert. Diese sind nicht Teil der in den
folgenden Kapiteln präsentierten Arbeiten, tragen aber zum Verständnis der
Vorteile des untersuchten aktiven Hochauftriebssystems bei.

Aerodynamische Funktionsweise

An das Pro�l eines Flugzeug�ügels werden je nach Flugabschnitt unterschied-
liche Anforderungen gestellt. Auf der einen Seite soll im Reise�ug ein möglichst
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2.2 Flugzeugakustik

(a) Eingefahrene Hochauftriebsklappen

(b) Ausgefahrene Hochauftriebsklappen

Abbildung 2.2: Skizze eines konventionellen Hochauftriebssystems am Trag�ü-
gelpro�l DLR F16 mit Vorderkanten- und Hinterkantenelement
(Slat / Flap) [141]

geringer Strömungswiderstand bei geringen Auftriebsbeiwerten erreicht wer-
den. Im Landean�ug hingegen werden hohe Auftriebsbeiwerte benötigt, um
geringe Fluggeschwindigkeiten zu erreichen. Der Widerstand spielt dann nur
eine untergeordnete Rolle. Zu diesem Zweck werden die Pro�le mit Klappen
an die jeweiligen Anforderungen des Betriebspunkts angepasst [150]. Abbil-
dung 2.2 zeigt den prinzipiellen Aufbau eines solchen konventionellen Hoch-
auftriebssystems bestehend aus 3 Elementen:

• Vor�ügel / Slat

• Hauptelement

• Hinterkantenklappe / Flap

Je nach Auslegung des Systems kann die Hinterkantenklappe aus mehreren
Elementen aufgebaut sein, bzw. statt des hier gezeigten Slat eine Krügerklappe
an der Vorderkante zum Einsatz kommen [150]. Solche abweichenden Systeme
unterscheiden sich allerdings nicht grundlegend in der Funktionsweise.
In Abbildung 2.3 ist der prinzipielle aerodynamische Nutzen des Vorder-

und Hinterkantenelements für einen zweidimensionalen Pro�lschnitt skizziert
[141, 150]. Zu erkennen ist, dass sich beide Elemente unterschiedlich auf den
erreichbaren Auftrieb auswirken. So ermöglicht der Slat das Pro�l bei höhe-
ren Anstellwinkeln zu betreiben. Die Hinterkantenklappe hingegen erhöht den
Auftriebsbeiwert bei einem gegebenen Anstellwinkel. Beide E�ekte lassen sich
kombinieren, sodass ein hoher maximaler Auftriebsbeiwert bei moderaten An-
stellwinkeln erreicht wird.

Akustische Quellen

Bei der Betrachtung der akustischen Quellen konventioneller Hochauftriebssys-
teme werden in der Regel zwei Mechanismen als dominant angesehen [34, 35].
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ca

α

Abbildung 2.3: Auswirkungen konventioneller Hochauftriebshilfen für einen
zweidimensionalen Pro�lschnitt

Durch die seitliche Umströmung der Hinterkantenklappe bilden sich Wirbel,
die miteinander und der Klappe interagieren. Dabei handelt es sich um ein
Phänomen der endlichen Spannweite des Flügels bzw. der Klappen. Es tritt
also unabhängig vom verwendeten Hochauftriebssystem auf. Spezi�sch für ein
konventionelles Hochauftriebssystem hingegen ist die komplexe Umströmung
des Vor�ügels. Im Folgenden wird daher kurz auf die Physik dieses Quellme-
chanismus eingegangen.
Abbildung 2.4 skizziert eine Übersicht über unterschiedliche Wirbelstruktu-

ren, die sich in der Strömung am Slat bilden [24]. Als dominante akustische
Quellen werden dabei, abhängig von der Geometrie, die Beschleunigung der
Wirbel hinter dem instationären Anlegepunkt und Ablösungen an der oberen
Kante des Slat angesehen. Diese Quellmechanismen lassen sich also auf die
in Abschnitt 2.1 vorgestellten Mechanismen des Beschleunigungs- und Hinter-
kantenschalls zurückführen.

2.2.2 Hochauftriebssysteme mit Zirkulationskontrolle

Ein zentrales Thema dieser Arbeit ist es, die aeroakustischen Eigenschaften
von Hochauftriebssystemen mit aktiver Strömungskontrolle zu untersuchen.
Im folgenden Abschnitt wird die aerodynamische Funktionsweise solcher Sys-
teme erläutert. Anschlieÿend werden die in der Literatur diskutierten aeroakus-
tischen Schallquellen präsentiert.

Aerodynamische Funktionsweise

Die bis hier erläuterten konventionellen Hochauftriebssysteme beruhen auf
dem Prinzip der passiven Strömungsbeein�ussung, verzichten also auf eine
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Slat

Beschleunigung

Instationärer
Anlegepunkt

Wirbelablösung

Hohlraumschall

Abbildung 2.4: Skizze der Wirbelstrukturen am einem Vor�ügel mit akusti-
schen Quellen [24]

Energiezufuhr. Aktuelle Forschungen auf dem Gebiet des Hochauftriebs befas-
sen sich darüber hinaus mit aktiven Systemen [124, 132]. Abbildung 2.5 zeigt
beispielhaft ein solches System, beruhend auf dem DLR F16 Trag�ügelpro-
�l. Die aktive Strömungskontrolle besteht aus einer wandparallelen Ausbla-
sung auf der Pro�loberseite direkt vor der stark ausgeschlagenen Klappe [77].
Die dafür benötigte Energie wird von einem Kompressor bereitgestellt [112].
Eine solche lokale Strömungsbeein�ussung ermöglicht die Kontrolle der Um-
strömung um das gesamte Pro�l und damit des Auftriebs entsprechend des
Coanda-E�ekts.
Abbildung 2.5 zeigt ein Hochauftriebspro�l, das mit der abgesenkten Na-

Ausblasung

Kompressor

Abbildung 2.5: Skizze eines Hochauftriebspro�ls mit aktiver Strömungskon-
trolle, basierend auf dem Pro�l DLR F16 (Abb. 2.2)
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se (Droopnose) und der stark ausgeschlagenen Hinterkantenklappe ein relativ
komplexes System darstellt. Zur Erläuterung der Funktionsweise wird ein ein-
facheres System in der Form eines elliptischen Pro�ls verwendet (vgl. Abb. 2.6)
[109]. Die Ausblasung ist direkt an der Hinterkante positioniert.
Verglichen mit einem herkömmlichen Trag�ügelpro�l (Abb. 2.2 (a)) weist

das elliptische Pro�l (Abb. 2.6 (a)) eine stumpfe Hinterkante auf. Dieser kann
die Strömung nicht folgen, wodurch sich je nach Reynoldszahl ein Ablösegebiet
mit groÿen kohärenten Strukturen oder starker Turbulenz bilden kann. Daraus
resultiert ein erhöhter Strömungswiderstand. Der E�ekt wird noch deutlicher,
wenn das Pro�l unter einem Anstellwinkel αg > 0◦ angeströmt wird, um Auf-
trieb zu erzeugen. Wie in Abbildung 2.6 (b) zu sehen ist, führt dies zu einer
Vergröÿerung des Ablösegebiets. Dabei steigt der Widerstand an, der Auftrieb
bleibt allerdings gering. Ohne Strömungskontrolle ist dieses Pro�l somit nicht
zur e�zienten Auftriebserzeugung geeignet.
Dies ändert sich grundlegend mit der Anwendung aktiver Strömungskon-

trolle. Dafür wird die Hinterkante so modi�ziert, dass auf Pro�lober- und -
unterseite ein wandparalleler Strahl ausgeblasen werden kann. Mit diesem wird
der Grenzschicht zusätzliche Energie zugeführt, wodurch die Strömungsablö-
sung mit steigender Ausblasegeschwindigkeit reduziert oder verhindert werden
kann (vgl. Abb. 2.6 (c)). Dieses Prinzip wird für die Strömung mit Anstellwin-
kel αg > 0◦ noch wirkungsvoller. Wie in Abbildung 2.6 (d) zu erkennen ist,
folgt die Strömung nun der Pro�loberseite bis zu Hinterkante und strömt mit
der Ausblasung glatt vom Pro�l ab.
Bei der gezeigten Strömungskontrolle durch Ausblasung werden zwei Be-

triebsbereiche unterschieden. Diese sind abhängig von der Strahlgeschwindig-
keit und damit der zugeführten Energie [79]. Unterschieden wird zwischen
Grenzschichtkontrolle und Zirkulationskontrolle. In Abbildung 2.7 ist der er-
reichbare Auftriebsbeiwert eines Pro�ls mit aktiver Strömungskontrolle bei
Variation der zugeführten Energie skizziert. Die Energiezufuhr wird von dem
Impulsbeiwert cµ angegeben, der den Impuls�uss der Ausblasung ṁJetUJet
ins Verhältnis zum Staudruck der freien Anströmung q∞ multipliziert mit der
Flügel�äche Sref setzt [166]. Für die in dieser Arbeit relevanten Betrachtun-
gen von zweidimensionalen Flügelpro�len lässt sich der Impulsbeiwert anhand
von Formel 2.2 aus der Integration des spezi�schen Impuls�usses der Ausbla-
sung ρJetU2

Jet über die Höhe des Ausblasespaltes hJet berechnen. Normiert
wird dann mit dem Produkt aus Staudruck der freien Strömung q∞ mit der
Sehnenlänge des Pro�ls c.

cµ =
ṁJetUJet
q∞Sref

=

∫
hJet

ρJetU
2
Jetdh

1
2
ρ∞U2

∞c
(2.2)

Für die Unterscheidung zwischen Grenzschicht- und Zirkulationskontrolle ist
der Gradient dca

dcµ
entscheidend. Im Bereich der Grenzschichtkontrolle wird die

zusätzliche Energie der Ausblasung genutzt, um Strömungsablösungen zu ver-
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(a) ohne Ausblasung, αg = 0

(b) ohne Ausblasung, αg > 0

(c) mit Ausblasung, αg = 0

(d) mit Ausblasung, αg > 0

Abbildung 2.6: Darstellung der Funktionsweise aktiver Zirkulationskontrolle
an einem elliptischen Pro�l mit und ohne Anstellwinkel
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cµ

ca

Grenzschicht-
kontrolle

Zirkulations-
kontrolle

Abbildung 2.7: Bereiche der Grenzschicht- und Zirkulationskontrolle in Ab-
hängigkeit des Impulskoe�zienten cµ bei konstantem Anstell-
winkel α

ringern. Der starke Gradient dca
dcµ

zeigt, dass dies mit einem hohen Wirkungs-
grad geschieht. Abhängig von Anstellwinkel, Pro�ldesign und Anströmbedin-
gungen liegt die Strömung oberhalb eines bestimmten Impulsbeiwerts am ge-
samten Pro�l an. Mit einer weiteren Erhöhung der Energiezufuhr auf der Saug-
seite des Pro�ls steigt der Auftriebsbeiwert weiter an, jedoch langsamer als im
Bereich der Grenzschichtkontrolle. Hier wird genutzt, dass der hintere Stau-
punkt weiter auf die Druckseite des Pro�ls verschoben wird. Damit erhöht
sich die Zirkulation und auch der vordere Staupunkt wandert weiter auf die
Pro�lunterseite. Im Fall eines Pro�ls mit spitzer Hinterkantenklappe erzeugt
der zusätzliche nach unten gerichtete Impuls beim glatten Abströmen von der
Hinterkante einen vergleichbaren E�ekt.

Ein groÿer Vorteil des elliptischen Pro�ls liegt darin, dass keine Klappen-
mechanik benötigt wird. Dies führt zu einer Reduktion des konstruktiven Auf-
wands und ermöglicht Gewichtseinsparungen. Allerdings wird zusätzlich das
Kompressorsystem zur Druckluftversorgung benötigt, welches in der Gesamt-
masse berücksichtigt werden muss. Dazu kommt, dass die Ausblasung in jeder
Flugphase aktiv sein muss, um einen erhöhten Widerstand zu vermeiden [132].
In dieser Arbeit wird daher das in Abbildung 2.5 gezeigte Pro�l verwendet.
Die Hinterkantenklappe ö�net nur im ausgeschlagenen Zustand einen Spalt für
die Ausblasung. Im Reise�ug ergibt sich mit eingefahrener Klappe ein klassi-
sches Trag�ügelpro�l mit glatter Ober�äche. Zur weiteren Verbesserung der
Hochauftriebseigenschaften wird die Pro�lnase spaltlos verformt. Mit diesem
Konzept, bekannt als Droopnose, kann eine deutliche Steigerung des maxima-
len Auftriebsbeiwerts erreicht werden [21]. Die Wirkung ist dabei vergleichbar
mit der eines klassischen Slat.
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Akustische Quellen

Mit dem Einsatz spaltloser Klappensysteme entfallen die Schallquellen aus
der komplexen Strömung am Vor�ügel. Dafür treten an Pro�len mit aktiver
Strömugskontrolle neue Quellen auf, die zum Beispiel mit der hohen lokalen
Strömungsgeschwindigkeit der Ausblasung zusammenhängen [165]. Eine erste
analytische Untersuchung einzelner Quellen wurde von Williams [168] bereits
1978 durchgeführt. Für die Anwendung eines Rotors mit elliptischem Pro�l mit
Zirkulationskontrolle wurden potentielle Quellmechanismen für breitbandigen
und tonalen Schall diskutiert. Die tonalen Komponenten beziehen sich dabei
auf E�ekte aus der Drehbewegung des Rotors, sind also für den in dieser
Arbeit angestrebten Anwendungsfall nicht relevant. Die breitbandigen Quellen
befassen sich hingegen zum groÿen Teil mit dem am zweidimensionalen Pro�l
entstehenden Schall:

• Hinterkantenschall: Interaktion von turbulenten Strukturen mit dem Pro-
�l am hinteren Staupunkt

• Laminare Instabilitäten in der Grenzschicht des Pro�ls stromauf der Aus-
blasung

• Ausblasungsschall:

� Strahlmischungsschall

� Interaktion des Strahls mit der Hinterkante des Pro�ls

� Interaktion des Strahls mit der gekrümmten Ober�äche des Pro�ls

• turbulente Zuströmung

• Strömungsablösung auf der Saugseite des Pro�ls

Von dieser Au�istung sind nicht alle Mechanismen für die Betrachtungen in
dieser Arbeit relevant. Zum einen wird kein Schall aus Instabilitäten einer la-
minaren Grenzschicht betrachtet, da die Transition bereits bei etwa 10% der
Pro�lsehne erzwungen wird. Zum anderen wird Schallerzeugung aus turbu-
lenter Zuströmung nicht betrachtet. Dieser Fall ist für Rotoren relevant, da
die Blätter durch den turbulenten Nachlauf des vorauseilenden Blatts laufen
können.
Später wurde von Howe [72] eine tiefer gehende analytische Betrachtung

eines ebenfalls elliptischen Pro�ls für einen Trag�ügel durchgeführt. Dabei
wurden die folgenden Interaktionsmechanismen diskutiert:

• Turbulenz der Ausblasung mit der Lippe der Düse

• stromauf der Ausblasung gebildete Turbulenz mit der Ausblasung

• Turbulenz mit der gekrümmten Ober�äche hinter der Ausblasung
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• Ablösung der turbulenten Strömung vom Pro�l am hinteren Staupunkt

Diese unterscheiden sich in ihrer Charakteristik deutlich voneinander. So ist
der mit der Ausblasung verbundene Schall im hochfrequenten Bereich domi-
nant, während der Ablösunsgsschall vor allem bei niedrigen Frequenzen rele-
vant ist. Die Interaktion der stromauf gebildeten Grenzschicht mit der Aus-
blasung und der gekrümmten Pro�lkontur liegt dazwischen im mittleren Fre-
quenzbereich.
Führt man die Analysen von Williams und Howe auf grundlegende Quell-

mechanismen zurück erhält man diese Liste:

• Ablösungsschall

• Krümmungsschall

• Strahlmischungsschall

Dabei vereinigt der Ablösungsschall alle Quellen, bei denen sich turbulente
Strukturen von der Pro�lober�äche lösen. Diese können sowohl bei Grenz-
schichtablösungen als auch dem Ab�ieÿen an der Hinterkante des Pro�ls (dem
klassischen Hinterkantenschall) oder der Lippe der Düse auftreten. Krüm-
mungsschall tritt hingegen überall auf, wo turbulente Strukturen der gekrümm-
ten Ober�äche des Pro�ls folgen. Der Strahlmischungsschall analog zu dem
Mischungsschall freier Turbulenz hinter Jettriebwerken auf. Im Fall der Strö-
mungskontrolle hat er mit geringer Höhe und groÿer spannweitiger Ausdeh-
nung eine andere Geometrie als die übliche Rotationssymmetrie an Triebwer-
ken. Die physikalischen Prinzipien der Schallerzeugung sind jedoch die gleichen
[8].
Mit der Rückführung auf drei elementare Quellmechanismen lassen sich die

Ergebnisse von Williams und Howe auf das in dieser Arbeit betrachtete Hoch-
auftriebspro�l mit Hinterkantenklappe übertragen. Damit ergeben sich die fol-
genden potenziellen akustischen Quellen:

• Ablösungsschall

� lokale Strömungsablösung im Knick der Druckseite am Klappenknie

� Interaktion der turbulenten Grenzschicht auf der Saugseite mit der
Düse der Ausblasung

� Interaktion des turbulenten Strahls mit dem Auslass der Ausbla-
sung

� klassischer Hinterkantenschall an der Klappe

• Krümmungsschall

� turbulenter Strahl

� turbulente Grenzschicht der Saugseite
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• Strahlmischungsschall

Basierend auf dieser Liste werden in Kapitel 3 einzelne Mechanismen in den
Simulationen dargestellt und erläutert.

2.3 Aeroakustische Schallminderungsmaÿnahmen

In Kapitel 1 wurde bereits ein Einblick in das Themengebiet der aeroakus-
tischen Schallminderungsmaÿnahmen gegeben. In den folgenden Abschnitten
werden detaillierter unterschiedliche Ansätze präsentiert und erläutert. Aus
Abschnitt 2.2 ist bekannt, dass beim Start die Triebwerke eine dominante
Schallquelle darstellen. Hier wurde mit der Einführung von Triebwerken mit
groÿen Bypassverhältnissen bereits eine deutliche Geräuschreduktion erreicht.
Diese basiert auf der reduzierten Strahlgeschwindigkeit hinter dem Triebwerk
(vgl. Skalierung aus Abschnitt 2.1.1). Bei der Landung hingegen spielen wei-
tere Quellen, zum Beispiel am Hochauftriebssystem oder dem Fahrwerk eine
wichtige Rolle. Zur Reduktion der Schallentstehung werden aktuell zwei unter-
schiedliche Ansätze verfolgt. Zum einen werden grundlegend neue Flugzeugent-
würfe betrachtet, bei denen die akustischen Aspekte im Entwurf berücksichtigt
werden [60, 168]. In diesem Kontext ist die vorliegende Arbeit zu sehen [131].
Zum anderen wird die Nachrüstung bestehender Flugzeuge betrachtet. Dabei
handelt es sich vor allem um Verkleidungen und Änderungen am Hochauf-
triebssystem [34]. Die E�zienz solcher Maÿnahmen wurde bereits erfolgreich
in Flugversuchen untersucht [35, 83, 170]
In den beiden folgenden Abschnitten werden Beispiele zur Reduktion des

Hochauftriebsgeräuschs präsentiert. Dabei werden Vor- und Nachteile unter-
schiedlicher Kon�gurationen erläutert. Daraus ergibt sich der Kontext für das
in dieser Arbeit untersuchte Hochauftriebspro�l mit aktiver Strömungskon-
trolle. Anschlieÿend wird auf Möglichkeiten der Schallreduktion an turbulent
überströmten spitzen Hinterkanten eingegangen.

2.3.1 Hochauftriebsschall

In Abschnitt 2.2.1 wurde gezeigt, dass der Slat eines konventionellen Hochauf-
triebssystems eine dominante Schallquelle sein kann. Zur Reduktion wurden
unterschiedliche Ansätze verfolgt, von denen in Abbildung 2.8 einige exempla-
risch skizziert sind [128].
Eine relativ einfach zu realisierende Modi�kation des Hochauftriebssystems

stellt die Anpassung der Position des Slat im ausgefahrenen Zustand dar. Klas-
sischerweise wird diese auf aerodynamische Leitung, sprich Auftriebs- und Wi-
derstandsbeiwert, optimiert. Unter Berücksichtigung der Akustik lassen sich
mit gewissen aerodynamischen Einbuÿen (ca,max − 4%) sehr gute Resultate
bezüglich der Lärmreduktion erreichen (10 dB). Diese Maÿnahme beruht vor
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Sp
alt

Überlappung

(a) Position des Slat (b) Poröser Liner

(c) Droopnose

Abbildung 2.8: Aeroakustisch motivierte Modi�kationen zur Reduzierung des
Vor�ügelgeräuschs konventioneller Hochauftriebssysteme

allem auf der Reduktion der lokalen Strömungsgeschwindigkeiten im Kanal
zwischen Slat und Hauptelement.
Neben der Minderung die akustische Quelle kann auch absorbierendes Ma-

terial wie ein poröser Liner in den Slat integriert werden (vgl. Abb. 2.8 (b)).
Damit lässt sich eine breitbandige Reduktion des Fernfeldschalls von etwa 3 dB
erreichen. Vorteil dieser Methode ist, dass sie unabhängig von Anpassungen
der Slatposition ist und somit zusätzlich angewendet werden kann. Aus aero-
dynamischer Perspektive ist der Liner unproblematisch, da er die Strömung
nicht wesentlich beein�usst. Darüber hinaus kann auch die spitze Hinterkante
aus einem porösen Material gestaltet werden [82]. Damit wird die Schallentste-
hung reduziert, analog zur im folgenden Abschnitt präsentierten Anwendung
an einem einfachen Trag�ügelpro�.
Eine radikalere Modi�kation besteht darin, auf den klassischen Slat zu ver-

zichten. In Abschnitt 2.2.1 wurde erläutert, dass der Slat erheblich zum erreich-
baren Auftriebsbeiwert beiträgt. Um die aerodynamischen Nachteile durch
Weglassen des Slat zumindest teilweise zu kompensieren, wird das Pro�l mit
einer abgesenkten Nase (Droopnose) ausgestattet. Damit wird der Auftriebs-
verlust verglichen mit einer Kon�guration ohne Nasenmodi�kation um 50%
reduziert. Auf akustischer Seite erreichte diese Kon�guration eine Schallre-
duktion im Fernfeld von etwa 8 dB.
Aus den vorangehenden Untersuchungen wird deutlich, dass Modi�kationen

des Slat zur Reduktion des Hochauftriebsgeräuschs beitragen können. Häu�g

22



2.3 Aeroakustische Schallminderungsmaÿnahmen

wird dieser Vorteil jedoch mit einer verringerten aerodynamischen Leistung er-
kauft. Um diesen Nachteil zu vermeiden, können aktive Hochauftriebssysteme
eingesetzt werden. In einem ersten experimentellen Ansatz wurde dies bereits
bestätigt [127].

2.3.2 Hinterkantenschall

Neben der aeroakustischen Optimierung von Hochauftriebssystemen werden
unterschiedliche Ansätze zur Verringerung des an spitzen Hinterkanten von
Trag�ügelpro�len entstehenden Schalls verfolgt. Auch solche, nach dem Stand
der Technik nicht dominanten Quellmechanismen, müssen betrachtet werden,
um die Ziele zur Reduktion der Schallemission von Flugzeugen zu erreichen
[59]. Darüber hinaus ist in anderen Anwendungsgebieten, wie zum Beispiel an
Windenergieanlagen, der Hinterkantenschall eine dominante akustische Quelle
[122].
Die Reduktion von Hinterkantenschall an Pro�len mit spitzer Hinterkante

kann auf unterschiedliche Arten erfolgen. Auf der einen Seite gibt es akti-
ve Systeme, die mit dem lokalen Ausblasen [56, 153] oder Absaugen [14] von
Strömung durch die Pro�lober�äche arbeiten. Dabei wird die Turbulenz in der
Grenzschicht des Pro�ls beein�usst und damit direkt der Schallentstehungs-
mechanismus. Diese Systeme sind allerdings von einer Energiezufuhr abhän-
gig. Auf der anderen Seite gibt es die Möglichkeit passive Schallminderungs-
maÿnahmen einzusetzen. Diese können auf unterschiedlichen Wirkprinzipien
basieren, wie der Beein�ussung der Turbulenz in der Grenzschicht oder der
Modi�kation der Schallerzeugung an der Pro�lhinterkante. Einige Beispiele
�nden sich in der folgenden Au�istung, die im Anschluss detaillierter bespro-
chen werden.

• optimierter Pro�lentwurf

• Grenzschichtzäune

• Finlets

• Serrations

• Bürsten

• poröse Hinterkanten

Bereits bei der Pro�lauslegung können aeroakustische Aspekte berücksichtigt
werden. So hat die Kontur einen direkten Ein�uss auf die lokale Beschleunigung
der Strömung. Diese Beschleunigungen wirken sich direkt auf die Turbulenz
der Grenzschicht aus, die an der Hinterkante für die Schallerzeugung verant-
wortlich ist. Mit einem auch unter akustischen Aspekten getriebenen Pro�lent-
wurf lässt sich so der Hinterkantenschall in der Gröÿenordnung von 1 bis 4 dB
reduzieren, ohne die aerodynamische Leistung zu verringern [65, 123, 133].
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Auch an bereits bestehenden Pro�len lassen sich aeroakustische Maÿnahmen
zur Reduktion des Hinterkantenschalls realisieren. Dabei kann etwa stromauf
der Hinterkante die Entwicklung der turbulenten Grenzschicht beein�usst wer-
den. So erreichen Grenzschichtzäune eine Verringerung der Gröÿe der Turbu-
lenzwirbel. Entsprechend der in Abschnitt 2.1 vorgestellten Theorie �ndet die
Umwandlung in Schall bei kleineren turbulenten Strukturen weniger e�zient
statt. Untersuchungen haben gezeigt, dass so Schallreduktionen von bis zu
10 dB erreicht werden können [6, 25, 26].
Die bis hier erläuterten Reduktionsmechanismen basieren auf dem Prinzip

der Strömungskontrolle. Darüber hinaus kann die Umsetzung von kinetischer
in akustische Energie durch angepasste Gestaltung der Pro�lhinterkante beein-
�usst werden. Ein prominentes Beispiel dafür sind Serrations (vgl. Abb. 1.3)
[107]. Die damit erreichte Schallreduktion wird auf zwei unterschiedliche Wir-
kungen zurückgeführt. Zum einen ist nach der analytischen Herleitung die
Schallintensität im Fernfeld nur von der Strömungskomponente normal zur
Hinterkante abhängig [70]. Dagegen steht eine lineare Zunahme der Intensi-
tät mit der durch die Zahnung vergröÿerten Kantenlänge. Dieser E�ekt spielt
allerdings eine untergeordnete Rolle. Zum anderen erfolgt durch die Serrati-
ons ein gradueller Druckausgleich über die Länge der Aussparungen. Damit
wird die Impedanzunstetigkeit der Hinterkante entschärft und ebenfalls eine
Schallreduktion erreicht. Zum geometrischen Design der Serrations gibt es eine
Vielzahl an experimentellen und numerischen Untersuchungen [161].
Auf der Entschärfung des Impedanzsprungs über der Pro�lhinterkante durch

eine gewisse Durchlässigkeit basieren weitere Schallreduktionsansätze [71]. Bei-
spiele dafür sind der Einsatz von porösen Materialien oder geschlitzten Hin-
terkanten bzw. Bürstenverlängerungen der Hinterkante. Letztere lassen sich
als eng gesta�elte Serrations betrachten. Darüber hinaus werden elastische
Hinterkanten betrachtet, die durch Verformungen den unstetigen Verlauf der
Impedanz an der Hinterkanten glätten. Sowohl für die elastischen als auch
strömungsdurchlässigen Hinterkanten gibt es analytische Betrachtungen. Die-
se führen meist auf eine im Vergleich zum Hinterkantenschall veränderten Ge-
schwindigkeitsskalierung mit höherer Potenz [15, 70, 76, 95]. In Experimenten
konnte eine Veränderung der Skalierung jedoch nicht bestätigt werden [64].
Davon abgesehen �nden sich zahlreiche positive aeroakustsiche Untersuchun-
gen von strömungsdurchlässigen Hinterkanten. Dabei konnte sowohl numerisch
als auch experimentell bestätigt werden, dass für die Schallreduktion die Kom-
munikation zwischen Pro�lober- und -unterseite notwendig ist [52, 140].

2.4 Numerisches Konzept

Die in dieser Arbeit durchgeführten aeroakustischen Analysen basieren auf
numerischen Simulationen. Unter dem Begri� der numerischen Aeroakustik
(auch: Computational Aeroacoustics - CAA) lassen sich eine Vielzahl von
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Verfahren zusammenfassen [47]. Neben den im Folgenden betrachteten volu-
menaufgelösten Verfahren werden zum Beispiel auch Randelementemethoden
(Boundary Element Method - BEM) eingesetzt [136].
Eine der Herausforderungen der numerischen Aeroakustik liegt in den un-

terschiedlichen Skalen der Strömung und der Akustik. So sind in der Akus-
tik mit der Wellenlänge des Schalls deutlich gröÿere Längenskalen aufzulösen
als bei der Berechnung einer turbulenten Strömung. Dafür liegen die akus-
tischen Schalldrücke und -schnellen bei deutlich kleineren Gröÿenordnungen
als die turbulenten Schwankungen [31]. Dazu kommt, dass bei turbulenten
Strömungen mit kleiner Machzahl (typischerweise Ma < 0, 3) häu�g Kom-
pressibilitätse�ekte vernachlässigt werden können. Dies ist bei Berechnungen
von akustischen Wellen aufgrund der kompressiblen Natur nicht möglich. Die-
se Unterschiede machen es sehr rechenaufwändig, beide Domänen simultan zu
betrachten [89]. Daher besteht ein häu�g gewählter Ansatz in der CAA darin,
die Strömungsberechnung von der Akustik zu trennen. Dies erfolgt zum Bei-
spiel dadurch, dass mit einer instationären Grobskalensimulation (Large Ed-
dy Simulation - LES) das inkompressible turbulente Strömungsfeld berechnet
wird, aus dem anschlieÿend mittels aeroakustischer Analogie wie der Ffowcs-
Williams-Hawking Extrapolation das an einer gegebenen Mikrofonposition ge-
messene Schallfeld ermittelt wird [54, 102]. Dieser Ansatz reduziert den Auf-
wand deutlich. Eine weitere Reduktion des Rechenaufwands ist mit der An-
wendung eines hybriden CFD-CAA Verfahrens möglich, wie es auch in dieser
Arbeit zum Einsatz kommt [50]. Dabei wird zunächst die Strömungssimula-
tion mit einem (U)RANS-Verfahren ((Unsteady) Reynolds-Averaged Navier-
Stokes) mit einem Turbulenzmodell durchgeführt. Die Informationen aus dem
Strömungsfeld mit der Turbulenzstatistik werden anschlieÿend genutzt, um im
instationären CAA-Verfahren (nicht-)lineare Störungsgleichungen der akusti-
schen Schwankungsgröÿen zu lösen. Dazu müssen die turbulenten Quellen ba-
sierend auf der stationären Statistik aus der RANS-Simulation rekonstruiert
werden [44]. Ein groÿer Vorteil dieses hybriden Ansatzes besteht darin, dass
zweidimensionale Simulationen durchgeführt werden können, die bei der LES
aufgrund der dreidimensionalen Natur der Turbulenz nicht möglich sind. Da-
mit wird ein geringer numerischer Aufwand erreicht, der die für diese Arbeit
durchgeführten Parameterstudien in den Kapiteln 3 und 4 ermöglicht.

2.4.1 Grundgleichungen

An dieser Stelle werden die für diese Arbeit relevanten Grundgleichungen der
CAA vorgestellt. Entsprechend des hybriden CFD-CAA Ansatzes wird in al-
len Notationen zwischen den Gröÿen der zeitlich konstanten Strömung ϕ0 und
denen der akustischen Schwankungen ϕ′ unterschieden. Dabei sind die akus-
tischen Gröÿen um Gröÿenordnungen kleiner als die Strömungsgröÿen. Die-
ser Unterschied wird genutzt, indem die akustischen Grundgleichungen in li-
nearisierter Form verwendet werden. Zudem spielen viskose E�ekte bei der
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Betrachtung der Akustik in der Regel keine relevante Rolle und können so-
mit vernachlässigt werden [31]. Beide Annahmen führen von den vollständi-
gen Navier-Stokes Gleichungen auf die Linearisierten Eulergleichungen (LEE)
in Störungsform (Gleichungen 2.3-2.5 mit Dichte ρ, statischem Druck p, Ge-
schwindigkeitskomponenten ui und Quelltermen S).
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Neben den LEE kommen in dieser Arbeit auch die Akustischen Störungsglei-
chungen (Acoustic Perturbation Equations - APE) [42] zum Einsatz. Diese
sind von den LEE abgeleitet und zeichnen sich dadurch aus, dass Wirbelm-
oden nicht ausbreitungsfähig sind. Dies wird erreicht, indem die durch den
linearisierten Lambvektor L′ (Gleichung 2.6) beschrieben Wirbelmoden direkt
als Quelle auf der rechten Seite der Impulsgleichungen vorgeschrieben werden.
Die Kontinuitäts- und Energiegleichung entsprechen dabei denen der LEE. Zu
den APE gibt es unterschiedliche Formulierungen. In dieser Arbeit kommt die
entweder als APE-5 oder LPE (Linear Perturbation Equations) bezeichnete
zum Einsatz.

L′ = −εijk[ω0
j ][u′k]− εijk[ω′j ][u

0
k] (2.6)

2.4.2 Volumengemittelte Modellierung poröser Materialien

Ein Ziel dieser Arbeit ist es, die aeroakustische Wirkung von porösen Materia-
lien zu simulieren. Dies soll zum einen detaillierte Einblicke in die Mechanis-
men der Schallerzeugung und Schallreduktion ermöglichen. Zum anderen wird
angestrebt, über Parameterstudien Hinweise auf aus aeroakustischer Sicht op-
timale Materialeigenschaften zu �nden. Dazu wird eine Methode mit relativ
kurzer Rechenzeit benötigt.
Wie in Abbildung 2.9 zu sehen ist, liegen die Porengröÿen von in dieser

Arbeit betrachteten Materialien in einer Gröÿenordnung von wenigen Milli-
metern und darunter [159]. Mithilfe aktueller Rechenverfahren und dem Ein-
satz von Groÿrechnern ist es möglich, diese Strukturen numerisch aufzulösen
und somit auf eine Modellierung zu verzichten. Der Ansatz ist allerdings sehr
zeitintensiv, sodass nur ausgewählte Kon�gurationen simuliert werden können
[89]. Für die angestrebten Parameterstudien mit verschiedenen Materialien ist
diese Herangehensweise somit nicht geeignet.
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(a) PA80-110 (b) PA200-250

Abbildung 2.9: CT-Scans von untersuchten Pro�lhinterkanten aus unter-
schiedlich feinen porösen Materialien [159]
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(a) Mikroskopische Betrachtung

p1 p2

φ, κ, cF

(b) Volumengemittelte Betrachtung

Abbildung 2.10: Skizze der Durchströmung eines porösen Materials hervorge-
rufen durch einen Druckgradienten (p1 > p2)

Um auf die Au�ösung der feinen Struktur verzichten zu können, wurde von
Faÿmann et al. [53] ein Satz volumengemittelter Grundgleichungen hergeleitet.
Diese beinhalten im Vergleich zu den regulären Grundgleichungen in Form der
LEE zusätzlich Terme, die das poröse Material beschreiben. Das Prinzip ist in
Abbildung 2.10 dargestellt. Dabei wird das poröse Material mittels geeigneter
Parameter modelliert. Diese sind:

• Porosität φ

• Permeabilität κ

• Forchheimerkoe�zient cF

Bei der Porosität handelt es sich um das Verhältnis des Fluidvolumens (Vf ,
siehe Abb. 2.10 (a)) zum Gesamtvolumen (Vg = Vs + Vf ) eines gegebenen
porösen Materials (2.7). Die Porosität ist also ein Maÿ dafür, dass der e�ektive
Querschnitt für die Durchströmung eines porösen Materials reduziert ist.

φ =
Vf
Vg

=
Vf

Vs + Vf
(2.7)
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Zusätzlich zu der geometrischen Gröÿe der Porosität werden die Permeabilität
κ und der Forchheimerkoe�zient cF verwendet. Diese modellieren den Durch-
strömungswiderstand des porösen Materials. Dieser lässt sich physikalisch mit
zwei Mechanismen beschreiben. Für langsame Strömungen ist der von visko-
sen E�ekten dominierte Widerstand proportional zur Strömungsgeschwindig-
keit. Beschrieben wird er durch das Darcy-Gesetz (Gleichung 2.8) [29], das die
von einem Druckgradienten ∂p

∂xi
hervorgerufene volumengemittelte Durchströ-

mungsgeschwindigkeit [ui] angibt. Sobald sich bei höheren Geschwindigkeiten
Turbulenz bildet, wächst der Widerstand an. Aufgrund dieser Beobachtung
wurde das Darcy-Gesetz von Forchheimer um einen Term erweitert, der qua-
dratisch von der Strömungsgeschwindigkeit abhängt (Gleichung 2.9). [55].

∂p

∂xi
= −φµ

κ
[ui] (2.8)

∂p

∂xi
= −φµ

κ
[ui]− φ2 cF√

κ
ρ [ui]

2 (2.9)

Mit den drei Parametern (φ, κ, cF ) lassen sich auch komplexe poröse Mate-
rialien beschreiben. Dies schlieÿt sich über das Volumen des porösen Körpers
ändernde und richtungsabhängige Eigenschaften ein. Wie sich diese auswir-
ken können, ist in Abbildung 2.11 dargestellt. Gezeigt ist neben einer verein-
fachten Darstellung eines porösen Materials (Abb. 2.11 (a)) analog zu Abbil-
dung 2.10 (a) ein Beispiel für ein Material mit richtungsabhängigem Durch-
strömungswiderstand (Anisotropie, Abb. 2.11 (b)) und ein Beispiel mit lokal
veränderter, inhomogener Porosität (gradiertes Material, Abb. 2.11 (c)).
Zur Modellierung anisotroper Materialeigenschaften werden die Widerstand-

sparameter κ und cF als symmetrische Tensoren modelliert (2.10) [103, 162].
Für die Kopplungsterme neben der Hauptdiagonalen gilt somit κij = κji und
cF,ij = cF,ji für i 6= j. Häu�g kann sogar davon ausgegangen werden, dass die
Kopplungsterme klein gegen die Elemente der Hauptdiagonalen sind. Für die
Betrachtung von inhomogenen Materialien ergeben sich in der Herleitung der
Grundgleichungen zusätzliche Gradiententerme mit ∂φ

∂xi
.

κ =

κxx κxy κxz
κyx κyy κyz
κzx κzy κzz

 cF =

cf,xx cf,xy cf,xz
cf,yx cf,yy cf,yz
cf,zx cf,zy cf,zz

 (2.10)

Die Gleichungen (2.11) bis (2.13) zeigen die homogenen Linearisierten Eul-
ergleichungen (LEE) wie sie aus der Herleitung in Anhang A in Störungs-
formulierung mit Volumenmittelung folgen. Die Dichte ρ und der Druck p
tauchen dabei als intrinsisch gemittelte und die Geschwindigkeiten [ui] als
Favre-gemittelte Gröÿen auf (Anhang A). Damit unterscheiden sich die ge-
zeigten Gleichungen von den herkömmlichen LEE nur durch den Darcy- und
den Forchheimerterm in den Impulsgleichungen (2.4) sowie den Gradienten-
termen in allen Gleichungen.
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(a) Homogenes und isotro-
pes Material

(b) Anisotropes Material (c) Inhomogenes Material

Abbildung 2.11: Vereinfachte Darstellung verschiedener poröser Materialien
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Gradiententerm
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Wie zuvor erläutert, werden die APE (in Form der APE-5 bzw. LPE) durch
Umformung der Impulsgleichungen direkt aus den LEE hergeleitet. Die volu-
mengemittelten Gleichungen ergeben sich analog. Die Kontinuitäts- und Ener-
giegleichung können direkt übernommen werden und in den Impulsgleichun-
gen bleiben die Zusatzterme zur Behandlung poröser Materialien unangetastet
(siehe Gleichung 2.14).

∂[u′i]

∂t
+
∂[u0

k][u′k]

∂xj
+
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e0i e

0
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−φ p
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Gradiententerm
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=−εijk[ω0
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0
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linearisierter Lambvektor

(2.14)
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(a) Mikroskopische Betrachtung

φ
(b) Volumengemittelte Betrachtung oh-

ne Sprungbedingung

φ
(c) Volumengemittelte Betrachtung mit

Sprungbedingung

Abbildung 2.12: Darstellung unterscheidlicher Modellierungen der Ränder po-
röser Materialien

2.4.3 Modellierung der Ränder poröser Materialien

Mit dem gezeigten Ansatz der Volumenmittelung lassen sich beliebige poröse
Materialien darstellen. Nicht besprochen wurde die Modellierung der Ränder
der porösen Materialien. Diese stellen eine geometrische Unstetigkeit dar, für
die eine geeignete Modellierung gefunden werden muss.

Zur Modellierung der Ränder eines porösen Volumens sind in Verbindung
mit der Volumenmittelung grundsätzlich zwei Herangehensweisen möglich.
Zum einen kann die Mittelung über die Ränder hinaus erfolgen, wodurch die-
se zu einem graduellen Übergang werden (Abbildung 2.12 (b)). Zum anderen
kann ein scharfer Übergang modelliert werden (Abbildung 2.12 (c)), an dem
der Verlauf der Strömungsgröÿen unstetig werden kann [119].

Beim ersten Ansatz hängt die Länge des Übergangs von der gewählten Mit-
telungslänge ab. Darüber hinaus muss entschieden werden, ob der Rand des
Materials in der Mitte oder auf einer der beiden Seiten des Übergangs liegt.
Dies ist mit den unterschiedlichen Verläufen der Porosität dargestellt. Für den
Fall, dass der graduelle Übergang über den eigentlichen Rand aus dem porö-
sen Bereich herausragt, kommt es dort zu einer unphysikalischen Beein�ussung
von Wirbeln in der eigentlich freien Umströmung. Reicht der Übergang hinge-
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gen nur in das poröse Volumen hinein, �nden auf akustischer Seite Re�exionen
nicht direkt an der eigentlichen Materialober�äche statt. Daher ist dieser Weg
nicht geeignet für die angestrebte aeroakustische Analyse.
Für den zweiten Ansatz ist eine besondere Randbehandlung erforderlich. In

der ursprünglichen Formulierung der volumengemittelten Grundgleichungen
von Faÿmann et al. wurde eine stetige Geschwindigkeit ûi = φ [ui] eingeführt
[53]. Diese Gröÿe stellt für den inkompressiblen Fall eine über den unstetigen
Rand des porösen Volumens stetige Gröÿe dar. Es kann allerdings auch auf
die Einführung dieser Variable verzichtet werden. In dem Fall müssen Sprung-
bedingungen aufgestellt werden. Dieser Ansatz wurde bei der Modellierung
poröser Materialien für RANS Strömungssimulationen verfolgt [118, 120, 121].
Als Sprungbedingungen wurden dabei die klassischen Erhaltungsgröÿen

• Massenstrom

• Impuls

• Energie

gewählt. Für die akustischen Sprungbedingungen wurde ein abweichender Glei-
chungssatz umgesetzt (2.15-2.17) [138]. Die Herleitung der Gleichungen �ndet
sich in Anhang B.

ρ′φ[u0
i ] + ρ0φ[u′i] = const. Massenstrom (2.15)

γ

γ − 1

(
p′

ρ0
− p0ρ′

(ρ0)2

)
+ [u0

i ][u
′
i] = const. Energiestrom (2.16)

p′

(ρ0)γ
− γ ρ

′p0

(ρ0)2
= const. Isentropie (2.17)

2.4.4 PIANO

Die akustischen Simulationen im Rahmen dieser Arbeit wurden mit einem
hybriden zweistu�gen Rechenverfahren durchgeführt. Für die Strömungssimu-
lation im ersten Schritt kommt das vom DLR entwickelte CFD Verfahren TAU
zum Einsatz [143]. Dabei werden die Reynoldsgemittelten Navier-Stokes Glei-
chungen auf einem hybriden Rechennetz mit einem Finite-Volumen Ansatz
gelöst. Im Rahmen des SFB880 wurde am Institut für Strömungsmechanik
der TU Braunschweig die Möglichkeit gescha�en, poröse Materialien mit volu-
mengemittelten Gleichungen zu behandeln [119]. Im Zuge dessen wurde auch
ein entsprechendes Turbulenzmodell basierend auf dem Reynoldsspannungs-
modell (Reynolds stress equation model - RSM) formuliert [119].
Im zweiten Schritt kommt das ebenfalls im DLR implementierte CAA Ver-

fahren PIANO (Perturbation Investigation of Aerodynamic Noise) zum Ein-
satz [33]. Dieses Finite-Di�erenzen Verfahren löst auf strukturierten Mulit-
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blockgittern Gleichungen in Störungsform. Als zu lösende Gleichungen stehen
unterschiedliche Typen zur Auswahl:

• Akustische Störungsgleichungen (APE) [42]

• Linearisierte Eulergleichungen (LEE) [49]

• Nichtlineare Eulergleichungen (PENNE) [49]

• Vollständige Navier-Stokes Gleichungen [9]

Im Rahmen der vorliegenden Arbeit werden die ersten beiden Gleichungssys-
teme verwendet. Die vollständigen Navier-Stokes Gleichungen kommen vor
allem bei rechenzeitintensiveren Large-Eddy-Simulationen (LES) zum Einsatz
[9, 18].

Akustische Quellen

Für die akustischen Simulationen müssen Quellen explizit vorgegeben werden.
Dies kann auf unterschiedliche Weisen erfolgen:

• Analytische Startlösung

• Analytische periodische Quelle

• Einkopplung einer externen Quelle

Als analytische Startlösungen können zum Beispiel ein Druckpuls oder ein Wir-
bel initialisiert werden. Diese werden mit einer wählbaren Stärke und Ausdeh-
nung über eine Gauÿverteilung dem Rechengebiet an de�nierter Stelle vorge-
schrieben [33]. Im Folgenden breiten diese sich dann entsprechend ihrer Cha-
rakteristik aus und werden von der Hintergrundströmung transportiert. Die
analytischen Quellen sind gut geeignet, Detailuntersuchungen zur Schallre�e-
xion und -erzeugung durchzuführen [139]. Darüber hinaus ist eine Modellie-
rung von turbulenten Strömungen möglich. Hier kommt fRPM (fast Random
Particle Mesh Method) [44, 46] als Methode zur Turbulenzrekonstruktion zum
Einsatz. Auf das Prinzip wird im nachfolgenden Abschnitt eingegangen. An
dieser Stelle wird zunächst die Kopplung mit PIANO erläutert.
Das in Abbildung 2.13 skizzierte Flussdiagramm zeigt den Ablauf des ver-

wendeten hybriden CFD-CAA Verfahrens aus TAU zur Strömungssimulation,
fRPM zur Rekonstruktion der akustischen Quellen und PIANO zur Simulation
der Schallausbreitung. Neben den mittleren Strömungsgröÿen ρ0, u0, v0, p0 (für
den zweidimensionalen Fall) kommen aus dem verwendeten Turbulenzmodell
statistische Gröÿen zur Beschreibung der turbulenten Schwankungen hinzu. In
dieser Arbeit wurde das Reynolds-Spannungs-Modell (RSM) verwendet, da für
dieses Terme zur Behandlung poröser Materialien implementiert sind [119].
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TAU

ρ0, u0, v0, p0

kt, lt, τ t

fRPM PIANO

ρ′, u′, v′, p′

Abbildung 2.13: Flussdiagramm zur Darstellung des hybriden CFD/CAA-
Verfahrens mit stochastischer Turbulenzrekonstruktion in
fRPM mit Übergabe der mittleren Strömungsgröÿen, der Tur-
bulenzstatistik und der akustischen Quellen

Die Übergabe der instationären Quellen von fRPM an PIANO kann auf un-
terschiedliche Weise erfolgen, abhängig von dem gewählten Quellmodell. Bei
der Betrachtung von Strahlmischungsschall aus dem Modell von Tam und Au-
riault werden die Quellen zum Beispiel direkt an die Energiegleichung der
linearisierten Eulergleichungen gekoppelt [113]. Zur Simulation von Interakti-
onsschall an einem turbulent umströmten Körper gibt es hingegen zwei Mög-
lichkeiten:

• Direkte Vorgabe des Lambvektors L′ an die APE [44]

• Kopplung der Vorticity an die LEE mittels Relaxationsterm [49]

Im ersten Fall wird von fRPM der linearisierte Lambvektor berechnet und als
Quellterm in PIANO an die Impulsgleichungen der APE (Gl. 2.14) gekoppelt
[134]. Dabei wird genutzt, dass Wirbelmoden in den APE nicht ausbreitungs-
fähig sind. Ihre Dynamik kann also deterministisch vorgegeben werden. Dies
ist bei der Verwendung der LEE nicht der Fall. Stattdessen wird in Glei-
chung 2.18 ein Relaxationsterm genutzt [49]. Dabei wird zu jedem Zeitschritt
das vorhandene Wirbelfeld in PIANO ω′k mit dem in fRPM ωtk (t für tar-
get = Zielgröÿe) verglichen. Der Quellterm für die Impulsgleichung Sv,i wird
dann über den Relaxationsparameter σ ermittelt. Dieser gibt an, wie stark die
Kopplung zwischen fRPM und PIANO ist. Prinzipiell werden je nach Gröÿe
des Relaxationsparameters zwei Verfahren unterschieden:

• σ groÿ: Deterministischer Modus

• σ klein: Forcing Modus
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Im deterministischen Modus wird σ im Rahmen eines stabilen Verfahrens so
groÿ wie möglich gewählt (typischerweise O = 10−4). Damit entsprechen die in
PIANO auftretenden Turbulenzstrukturen denen aus fRPM [114]. Im forcing
Modus wird σ kleiner gewählt, sodass ein Teil der Wirbeldynamik in PIANO
bestimmt wird. Hierbei können sich die Strukturen in PIANO und fRPM un-
terscheiden [116]. In dieser Arbeit wird immer im deterministischen Modus
gearbeitet.

Sv,i = −εijk
∂

∂xj

[
σ
(
ω′k − ωtk

)]
(2.18)

2.4.5 fRPM

Aus der Strömungssimulation erhält fRPM sowohl die mittleren Strömungsgrö-
ÿen als auch statistische Gröÿen der Turbulenzbeschreibung. Letztere basieren
auf der Energie der turbulenten Schwankungen kt (bezeichnet als turbulenter
kinetischer Energie), ihrer charakteristischen Gröÿe lt (Längenskala) und ei-
ner Konstante, die den zeitlichen Zerfall der turbulenten Strukturen beschreibt
(τ t: Zeitskala). Letztere wird nicht bei allen Quellmodellen berücksichtigt. Bei
akustischen Quellen, die auf der Interaktion zwischen einem Körper und der
Turbulenz der Umströmung bei kleinen Machzahlen beruhen, spielt der zeit-
liche Zerfall der turbulenten Strukturen eine untergeordnete Rolle und kann
vernachlässigt werden. Dies beruht auf der Taylor-Hypothese (auch bekannt
als �frozen turbulence �) [156], nach der die Konvektion der turbulenten Struk-
turen nur durch die mittlere Strömungsgeschwindigkeit U0 statt�ndet.
Die grundlegende Idee hinter fRPM besteht darin, ein Feld mit stochastisch

generiertem weiÿem Rauschen durch Filtern so zu modi�zieren, dass die resul-
tierenden Schwankungen die zwei-Punkt-Statistiken eines turbulenten Felds
repräsentieren [41, 44, 47]. Dieser Ansatz wird auch von anderen Verfahren
angewendet, die zum Beispiel mit der Überlagerung von Fourier-Moden arbei-
ten [17] oder eine Randbedingung zum Ein�uss turbulenter Strukturen in ein
Rechengebiet bereitstellen [84]. Die räumliche Diskretisierung in fRPM beruht
auf zwei Ansätzen:

• einzelne Partikel zur Darstellung der turbulenten Wirbel

• kartesisches Hintergrundgitter zur e�zienten Filterung und Interpolation
auf das CAA-Gitter

Abbildung 2.14 verdeutlicht diese Herangehensweise. Zur Generierung des wei-
ÿen Rauschens wird jedem Partikel ein Zufallswert zugeordnet. Bei der Be-
trachtung eingefrorener Turbulenz bleibt dieser konstant. Für die Berücksich-
tigung des zeitlichen Zerfalls wird dieser mit jedem Zeitschritt mittels einer
Langevin-Gleichung variiert. Mit jedem Zeitschritt werden die Partikel entspre-
chend der auf dem kartesischen Gitter gespeicherten Hintergrundströmung mit
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u0

Abbildung 2.14: Räumliche Diskretisierung in fRPM mit kartesischem Hinter-
grundgitter und den mit der mittleren Strömung transpor-
tierten Partikeln zur Rekonstruktion der vorgebenen Turbu-
lenzstatistik (vgl. Abbildung 2.13)

einer Adams-Bashford Zeitintegration bewegt. Anschlieÿend werden die Wer-
te der Partikel auf die benachbarten Gitterpunkte übertragen. Das kartesiche
Gitter ermöglicht dann eine e�ziente Filterung. Dabei stehen verschiedene
Formulierungen zur Verfügung. In dieser Arbeit kommt ein rekursiver Purser-
Filter zum Einsatz [129, 130].
Noch o�en ist die physikalische Bedeutung der Zufallswerte der Partikel.

Hier wird zwischen zwei Ansätzen (SourceA und SourceB) unterschieden [41].
Diese modellieren den linearisierten Lambvektor auf unterschiedliche Weise.
Während SourceA den vollständigen Lambvektor modelliert, vernachlässigt
SourceB den ersten Teil (ω0 × u′).

Quellmodell SourceA

Das SourceA-Quellmodell basiert auf der Modellierung einer Stromfunktion,
aus der sich durch Ableitung (Rotation) die Geschwindigkeits�uktuationen
der turbulenten Strömung ergeben. Durch die Rotation wird dabei direkt ein
divergenzfreies Geschwindigkeitsfeld erzeugt. Die zur vollständigen Abbildung
des linearisierten Lambvektors fehlenden Vorticity�uktationen werden durch
eine numerische Ableitung 4. Ordnung aus den Geschwindigkeits�uktationen
berechnet [44].
Als Eingangsgröÿen der Turbulenzstatistik werden im SourceA-Quellmodell

direkt die turbulente kinetische Energie kt und Längenskala lt genutzt. Aus
dem in den Strömungssimulationen verwendeten RSM-Turbulenzmodell erge-
ben sich diese Gröÿen direkt nach den Formeln 2.19 aus den Elementen der
Hauptdiagonalen des Reynolds-Spannungs-Tensors Rij und der Dissipations-
rate εt mit der empirischen Konstanten cl = 0, 54. Dabei ist zu berücksichtigen,
dass die diskrete numerische Behandlung eine Au�ösungsgrenze in Abhängig-
keit der Gitterweite bedingt. Zusätzlich können durch die begrenzten Abmes-
sungen des Rechengebiets nicht beliebig groÿe Strukturen abgebildet werden.
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Daher werden für lk Limiter eingeführt mit lmin = 3∆ (∆: Gitterweite) und
lmax = 0, 5dmin (dmin: kleinste Seitenlänge des fRPM-Rechengebiets)

kt =
√
R2

11 +R2
22 +R2

33 lt = cl

√
kt3

εt
(2.19)

Vorteil des SourceA-Modells ist, dass es aus der Formulierung über eine Strom-
funktion divergenzfrei ist, also einem quellfreien Turbulenzfeld entspricht. An-
wendungssimulationen auf verschiedene aeroakustische Quellen (Hinterkanten-
schall, Vor�ügelschall) haben gezeigt, dass dieses Quellmodell zu sehr guten
Ergebnissen führt [46, 66, 134], solange keine starke Beschleunigung der Strö-
mung im Quellgebiet auftritt. Dann tritt eine Anisotropie der turbulenten
Strukturen auf, die nicht abgebildet werden kann [43, 45]. Es gibt allerdings
die Möglichkeit, über unterschiedliche Filterlängen in den Raumrichtungen
diese Anisotropie künstlich einzuführen [75].

Quellmodell SourceB

Anders als im Quellmodell SourceA wird mit SourceB nicht der vollständige
linearisierte Lambvektor modelliert, sondern nur der zweite Teil (ω′×v0). Die
Zufallszahlen der Partikel entsprechen dabei direkt den Vorticityschwankungen
ω′. Dazu werden andere Eingangsgröÿen als bei der SourceA-Modellierung
verwendet. Zum einen wird lk als Konstante lmin in Abhängigkeit von der
Gitterweite ∆ vorgegeben und zum anderen statt der turbulenten kinetischen
Energie die Enstrophy (vgl. Formeln 2.20).

enstrophy =
20kt

lmin
lmin = 4∆ (2.20)

Vorteil dieser Formulierung ist, dass auch Anisotropiee�ekte dargestellt wer-
den. Somit ist dieses Quellmodell gut für stark beschleunigte Strömungen ge-
eignet [48]. Es hat sich allerdings gezeigt, dass für die Anwendung auf Hin-
terkantenschall schlechtere Ergebnisse erzielt werden als mit dem SourceA-
Modell. Ein weiterer Vorteil dieses Modells ist, dass ein einzelner Wirbel rea-
lisiert werden kann. Dies erlaubt detaillierte Einblicke in die physikalischen
Vorgänge der Schallentstehung [139].

Quellmodell Strahlmischungsschall

Bisher wurden zwei Quellmodelle vorgestellt, die für die Schallentstehung an
turbulent umströmten Körpern genutzt werden. Wie in Abschnitt 2.1 erläu-
tert, kann auch durch die Interaktion turbulenter Wirbel miteinander Schall
entstehen. Dieser ist bei hohen Machzahlen relevant. Ein prominentes Beispiel
dafür ist der Strahlmischungsschall hinter dem Auslass von Strahltriebwerken
[12, 13, 115, 117]. In der vorliegenden Arbeit werden keine Triebwerke betrach-
tet, allerdings wird bei Hochauftriebssystemen mit aktiver Strömungskontrolle
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lokal mit hoher Strömungsgeschwindigkeit ausgeblasen (vgl. Abschnitt 2.2.2).
Der dabei emittierte Schall kann mit dem gleichen Modell ermittelt werden
[8].
In fRPM besteht die Möglichkeit auch diesen Quellmechanismus zu model-

lieren. Die Formulierung basiert dabei auf dem Modell von Tam und Auriault
[51, 147, 155], welches die Quellstärke Q̂ sowie zwei Terme zur räumlichen
Kx(lt) (als Funktion der Längenskala lt) und zeitlichen Korrelation Kt(τ

t)
(als Funktion der Zeitkonstanten τ t) der turbulenten Strukturen beinhaltet
(2.21). Die Quelle wird dabei direkt an die Energiegleichung der Linearisier-
ten Eulergleichungen gekoppelt. Zur zeitlichen Dekorrelation der turbulenten
Strukturen werden die den Partikeln zugeordneten Zufallswerte r über die Lö-
sung einer Langevin-Gleichung mit der Zeitkonstante τ t und weiÿem Rauschen
ζ zu jedem Zeitschritt variiert (Gleichung 2.22, [113]). Die Zeitkonstante ergibt
sich zusammen mit der Längenskala und der Quellstärke analog zu den vor-
herigen Quellmodellen aus der Strömungssimulation sowie zwei empirischen
Konstanten (cτ = 0, 233, cl = 0, 273) (Gleichungen 2.23).

Q̂ exp
(
−Kx(lt)−Kt(τ

t)
)

(2.21)

dr

dt
= − 1

τ t
r +

√
2

τ t
ζ (2.22)

τ t = cτ
kt

εt
lt = cl

(
kt
)1,5
εt

Q̂ = 0, 2533444

(
ρ0kt

τ t

)2

(2.23)

2.5 Experimentelles Konzept

Der Fokus dieser Arbeit liegt auf numerischen Untersuchungen. Zur Einord-
nung der dabei erhaltenen Ergebnisse spielen experimentelle Daten aber eine
wichtige Rolle. Die entsprechenden Messungen wurden in der Arbeitsgrup-
pe Lärmminderungstechnologien der Abteilung Technische Akustik im DLR
durchgeführt und die Ergebnisse zur Verfügung gestellt. In dem folgendem
Abschnitt soll daher kurz auf die Grundlagen der experimentellen Untersu-
chungen eingegangen werden.

2.5.1 Akustischer Windkanal

Die genutzten Messergebnisse wurden im Akustischen Windkanal des DLR in
Braunschweig (AWB) [125] aufgenommen. Abbildung 2.15 zeigt den Grundriss
des Kanals Göttinger Bauart, der eine o�ene Messstrecke in einem re�exions-
armen Raum besitzt. Dieser ermöglicht akustische Messungen bis zu einer
unteren Grenzfrequenz von etwa 250 Hz für Breitbandschall. An der rechte-
ckigen Strahldüse des Kanals mit 1200 mm Höhe und 800 mm Breite werden
Strömungsgeschwindigkeiten von bis zu 65 m

s
erreicht.
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2.5 Experimentelles Konzept

Abbildung 2.15: Aufbau des Akustischen Windkanals (AWB) des DLR in
Braunschweig [125]

2.5.2 Messtechnik

Eine besondere Herausforderung bei akustischen Messungen besteht darin, ein-
zelne Quellen voneinander und vom Hintergrundschall zu trennen. Daher wer-
den häu�g Messtechniken verwendet, die sich auf eine de�nierte Quellregion
fokussieren lassen. Zur Ermittlung der in dieser Arbeit genutzten Ergebnis-
se wurde ein elliptischer Hohlspiegel genutzt [63]. Abbildung 2.16 skizziert die
Funktionsweise. Dabei wird genutzt, dass ein elliptischer Bogen 2 Fokuspunkte
besitzt. Im unteren wird das Messmikrofon platziert und im oberen die Quelle
(in diesem Fall die Hinterkante des Pro�ls). Neben dieser Fokussierung auf eine
de�nierte Quellregion kommt es durch die Integration des Spiegels über einen
gewissen Winkelbereich (hier: 63◦) zu einer Verstärkung des Messsignals ge-
genüber dem Hintergrundgeräusch. Durch die Montage des Spiegels auf einer
Traverse ist es möglich, mit einzelnen Messpunkten die Quellregion abzutas-
ten. Im Rahmen der durch die Wellenlänge des Schalls limitierten räumlichen
Au�ösung kann so der genaue Quellort bestimmt werden.
Zur Vermeidung der Interaktion des Messaufbaus mit der Strömung des

Kanals wird der Hohlspiegel mit dem Messmikrofon auÿerhalb der Strömung
positioniert. Dadurch muss der am Modell erzeugte Schall die Scherschicht des
Windkanalstrahls passieren. Dabei kommt es zu Brechungs- und Beugungsef-
fekten, die in der Aufbereitung des Messsignals neben den folgenden Ein�üssen
korrigiert werden [63].

• Hintergrundschall des Windkanals

• konvektive E�ekte der Strömung auf die Schallausbreitung
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2 Grundlagen

Scherschicht

Hohlspiegel

Abbildung 2.16: Skizze des Messaufbaus im Akustischen Windkanal des DLR
in Braunschweig (AWB) mit Hohlspiegelmikrofon

• Übertragungsfunktion des Messaufbaus

Mit der Berücksichtigung der Korrekturen wird das Signal des Messmikrofons
auf das �ktive Signal eines einzelnen Mikrofons umgerechnet. Dieses liegt be-
zogen auf die Anströmung 90◦ unter der Quelle. Nicht korrigiert werden kann
die Integration des Hohlspiegels über die Apertur von 63◦. Dieser E�ekt wird
anhand der Simulationsergebnisse in Abschnitt 4.3 noch diskutiert.
Für die Messung des Hinterkantenschalls von Trag�ügelpro�len wird mit

dem vorgestellten Messaufbau im AWB eine Reproduzierbarkeit der Spektren
von ±1 dB im Bereich 1 bis 10 kHz angegeben [63]. Ein Vergleich mit Messun-
gen im Laminarwindkanal der Universität Stuttgart ergab eine Gesamtunsi-
cherheit der Spektren von ±3 dB [66].
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3 Aeroakustische Analyse eines

Hochauftriebspro�ls mit aktiver

Strömungskontrolle

In diesem Kapitel werden unterschiedliche aeroakustische Quellmechanismen
untersucht, die für die Schallabstrahlung eines Pro�ls mit aktiver Zirkulati-
onskontrolle relevant sein können.
In Abschnitt 2.2.2 wurden aus der Literatur bekannte aeroakustische Quell-

mechanismen an Trag�ügelpro�len mit aktiver Zirkulationskontrolle erläutert.
Angewendet auf die in dieser Arbeit untersuchte Kon�guration lassen sich 4
Mechanismen ableiten, die genauer untersucht werden (vgl. Abbildung 3.1):

1. Strahlmischungsschall an der Düse der Ausblasung

2. Beschleunigungsschall an der Saugseite des Klappenknies (Krümmungs-
schall)

3. Hinterkantenschall an der Klappe

4. Ablösungsschall an der Druckseite des Klappenknies

Mit dem in Abschnitt 2.4 vorgestellten hybriden CFD/CAA-Verfahren las-
sen sich diese in getrennten Simulationen realisieren. Dabei wird genutzt, dass
die akustischen Quellen von fRPM lokal erzeugt werden. Mit der Platzierung
unterschiedlicher Quellregionen, bzw. der Verwendung verschiedener Quellm-
odelle lassen sich so einzelne Aspekte der Schallerzeugung isolieren. Dabei wird
davon ausgegangen, dass die Quellen unkorreliert sind.

3.1 Simulationsaufbau

Zunächst wird auf das Setup der Strömungs- und Akustiksimulationen einge-
gangen. Dabei werden verschiedene Strömungszustände am Pro�l erläutert, die
eine Untersuchung der Schallerzeugung bei unterschiedlichen Betriebspunkten
des Pro�ls ermöglichen. Variiert werden sowohl die Strömungsgeschwindigkeit
der Ausblasung U0

Jet als auch der Anströmung U0
∞, sowie der geometrische

Anstellwinkel des Pro�ls αg.
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4

3

2
1

Abbildung 3.1: Untersuchte Schallquellen am F16 Hochauftriebspro�l mit ak-
tiver Zirkulationskontrolle

Abbildung 3.2: Ausschnitt aus dem CFD-Rechennetz des Coanda-Pro�ls,
bereitgestellt vom Institut für Strömungsmechanik der TU
Braunschweig
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3.1 Simulationsaufbau

Tabelle 3.1: Ein�uss unterschiedlicher Druckverhältnisse
p0plenum
p0∞

der Randbe-
dingung im Plenum der Ausblasung auf die gemittelte Strömungs-
geschwindigkeit der Ausblasung U0

Jet sowie den Impuls- cµ und
Auftriebsbeiwert ca bei einem geometrischen Anstellwinkel von
αg = 0◦ und einer Strömungsgeschwindigkeit von U0

∞ = 50 m
s

p0plenum
p0∞

U0
Jet cµ ca

1,80 284 0,045 4,18
2,00 299 0,053 4,44
2,14 303 0,057 4,56
2,20 304 0,059 4,61
2,30 305 0,062 4,68
2,40 307 0,065 4,74

3.1.1 CFD

Um das hybride CFD/CAA-Verfahren zur Simulation der Schallquellen und
-ausbreitung einzusetzen, werden für die Berechnung der Strömung und der
Akustik zwei unterschiedliche Rechennetze benötigt. Abbildung 3.2 zeigt einen
Ausschnitt des unstrukturierten Rechennetzes für die Strömungssimulation.
Dieses ist aufgebaut aus Tetraederelementen und einer Prismenschicht inWand-
nähe zur Au�ösung der Grenzschicht. Das Gitter wurde im Rahmen der Ko-
operation innerhalb des SFB880 am Institut für Strömungsmechanik der TU
Braunschweig erstellt und zusammen mit den benötigten Steuerungsdateien
für den CFD-Code TAU zur Verfügung gestellt. Zur Realisierung der Aus-
blasung wurde das Plenum im Modell vernetzt und als Randbedingung ein
Triebwerksauslass genutzt. Dabei wird das Verhältnis des lokalen statischen
Drucks zum statischen Druck im Fernfeld vorgegeben. Aus der Strömungslö-
sung kann der in Abschnitt 2.2.2 eingeführte Impulsbeiwert cµ anhand von
Formel 2.2 berechnet werden. Tabelle 3.1 zeigt die eingestellten Druckverhält-
nisse mit den entsprechenden Impulsbeiwerten. Dabei wurde der geometrische
Anstellwinkel konstant bei 0◦ gehalten. Da die Ausblasung direkt die Zirku-
lation beein�usst, ergeben sich unterschiedliche Auftriebsbeiwerte. Diese sind
zusammen mit der über den Auslass gemittelten Strömungsgeschwindigkeit
U0
Jet ebenfalls in Tabelle 3.1 aufgeführt.
In Abschnitt 2.2.2 wurde der Unterschied zwischen Grenzschicht- und Zirku-

lationskontrolle anhand des erreichten Auftriebsbeiwerts in Abhängigkeit des
Impulsbeiwerts erläutert. In Abbildung 3.3 werden die in Tabelle 3.1 gegebenen
Werte auf gleiche Art dargestellt. Dabei zeigt sich, dass die gewählten Impuls-
beiwerte oberhalb von cµ = 0, 057 näherungsweise dem linearen Bereich der
Zirkulationskontrolle zugeordnet werden können, während die kleineren Werte
im Übergangsbereich zur Grenzschichtkontrolle liegen. Dies lässt sich anhand
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Abbildung 3.3: Auftragung der in den Strömungssimulationen erreichten Auf-
triebsbeiwerte ca für unterschiedliche Impulsbeiwerte cµ

der Strömungsbedingungen an der Klappe verdeutlichen. In Abbildung 3.4 (a)
und (b) sind die Strömungen beispielhaft für zwei Impulsbeiwerte dargestellt.
Dabei zeigt sich bei cµ = 0, 045 eine Ablösungstendenz der Strömung an der
Hinterkante der Klappe. Diese wird durch die Krümmung der mittleren Strom-
linie sowie die erhöhte Turbulenz oberhalb der vom Jet dominierten Strömung
deutlich. Beide Indikatoren fehlen bei der Simulation mit cµ = 0, 057.
Zusätzlich zur Ausblasung wird auch die Abhängigkeit der Schallerzeugung

von der freien Anströmung untersucht. Dabei werden bei der Reduktion auf
U0
∞ = 40 m

s
zwei Varianten betrachtet. Zum einen bleibt das Druckverhältnis

der Randbedingung im Plenum konstant bei
p0plenum
p0∞

= 2, 14. Damit ergibt
sich am Auslass eine konstante lokale Strömungsgeschwindigkeit. Der Impuls-
beiwert erhöht sich entsprechend der De�nition auf cµ = 0, 092. Zum anderen

wird das Druckverhältnis auf
p0plenum
p0∞

= 1, 64 verringert, sodass sich der gleiche

Impulsbeiwert wie in der Simulation mit U0
∞ = 50 m

s
einstellt. Die gemittelte

Strömungsgeschwindigkeit der Ausblasung beträgt dabei 256 m
s
.

Alle bisher aufgeführten Kon�gurationen zeigen eine an der Klappe anliegen-
de Strömung. Um zusätzlich den E�ekt lokaler Strömungsablösungen zu unter-
suchen wurde ein Fall mit hohem geometrischen Anstellwinkel (αg = 12◦) bei
einem Impulsbeiwert von cµ = 0, 0057 betrachtet. Die Strömungslösung dafür
wurde vom Institut für Strömungsmechanik der TU Braunschweig erstellt. In
Abbildung 3.4 (c) ist die abgelöste Strömung auf der Klappe dargestellt.

3.1.2 CAA

Im Gegensatz zum unstrukturierten Rechennetz für die Strömungssimulation
werden die Berechnungen der akustischen Gröÿen auf einem blockstrukturier-
ten Gitter durchgeführt. Dessen Aufbau ist in Abbildung 3.5 (a) dargestellt.
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3.1 Simulationsaufbau

(a) cµ = 0, 045, αg = 0◦ (b) cµ = 0, 057, αg = 0◦

(c) cµ = 0, 057, αg = 12◦

Abbildung 3.4: Strömung an der Klappe des Coanda-Pro�ls bei unterschiedli-
chen Impulsbeiwerten cµ und Anstellwinkeln αg mit anliegen-
der und abgelöster Strömung im Bereich der Hinterkante
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θ

(a) Blockstruktur des CAA-
Rechengebiets mit Mikrofonkreis
und De�nition des Beobachterwinkels
θ

(b) Netzverfeinerung im Bereich der
Ausblasung stromauf der Klappe

Abbildung 3.5: Aufbau des CAA-Rechennetzes des Coanda-Pro�ls

Das zweidimensionale Rechengebiet ist dabei so gestaltet, dass im Bereich der
Klappe eine Gitterweite von ∆ = 5 · 10−4c nicht überschritten wird. Diese Auf-
lösung entspricht dem bekannten Best-practice zur Simulation von Hinterkan-
tenschall [134]. Aus der feinen Au�ösung der akustischen Quellregionen ergibt
sich durch die Gitterstruktur im Fernfeld meist eine akustische Au�ösung von
20 bis 30 kHz. In Abbildung 3.5 (b) ist eine Detailaufnahme des Rechennetzes
im Bereich der Ausblasung gezeigt. Dazu sind zwei Aspekte hervorzuheben.
Zum einen wurde bei der Erstellung des CAA-Gitters auf die Vernetzung des
Plenums verzichtet. Der Spalt der Ausblasung ist mit einer Höhe von 0,18 mm
klein gegenüber den betrachteten akustischen Wellenlängen (λ = 11 mm ent-
spricht etwa 30 kHz). Zum anderen musste der Bereich der Ausblasung feiner
vernetzt werden als mit der angestrebten Netzweite von ∆ = 5 · 10−4c um
numerische Instabilitäten in der Scherschicht zu vermeiden. Diese entstehen,
wenn Gradienten der Hintergrundströmung nicht ausreichend aufgelöst wer-
den. Eine iterative Netzverfeinerung ergab eine benötigte Gitterweite von etwa
∆ = 5 · 10−5c. Dies entspricht einem Zehntel der zur Au�ösung der Hinter-
kantenquellen angestrebten Au�ösung. Zusammen mit der hohen lokalen Strö-
mungsgeschwindigkeit und dem expliziten Zeitschrittverfahren führt dies zu
einem zulässigen dimensionslosen Zeitschritt von dt = 2,1 · 10−5. Damit sind
2.000.000 Zeitschritte notwendig, um eine Zeitspanne von 0,035 s abzubilden.
Auf dem zur Verfügung stehenden Rechencluster CASE des Instituts für Ae-
rodynamik und Strömungstechnik des DLR ergaben sich daraus Rechenzeiten
von etwa 7 Tagen auf 48 Prozessoren.

Die starken Gradienten der Hintergrundströmung stellen nicht nur beson-

46



3.1 Simulationsaufbau

dere Anforderungen an die Au�ösung des Rechengitters. Auch das zu lösende
Gleichungssystem muss passend gewählt werden. Üblicherweise �ndet bei der
Betrachtung von Turbulenz-Struktur-Interaktion eine direkte Kopplung der in
fRPM bestimmten Quellen an die Impulsgleichung der Akustischen Störungs-
gleichungen (APE) statt (vgl. Abschnitt 2.4.4) [133]. Diese Herangehenswei-
se kann hier nicht angewendet werden. Es hat sich gezeigt, dass im Bereich
der Ausblasung bei Lösung der APE lokale Instabilitäten auftreten. Bei Lö-
sung der Linearisierten Eulergleichungen (LEE) treten diese nicht auf. Grund
hierfür sind wahrscheinlich an der starken Scherschicht der Ausblasung entste-
hende Wirbelstörungen, die in den APE nicht ausbreitungsfähig sind. Damit
wachsen diese an der Quellposition immer weiter an. Mit den LEE werden die
Störungen hingegen mit der Hintergrundströmung abtransportiert. Darüber
hinaus müssen die räumlichen Ableitungen der Gröÿen der Hintergrundströ-
mung ρ0, u0, v0, p0 zu Null gesetzt werden. Diese Modi�kation wurde bereits
in vorangegangenen Arbeiten zur Simulation des Strahlmischungsschalls hinter
Triebwerken angewendet [115].
Ebenfalls in Abbildung 3.5 eingezeichnet ist der Mikrophonkreis, der zur

Auswertung der Simulationsdaten genutzt wird. Dieser ist mit einem Radi-
us von 1, 5 · c um die Hinterkante der Klappe positioniert. Mit den darauf
platzierten 360 Mikrophonen können die Richtcharakteristik des emittierten
Schalls dargestellt und Spektren an ausgewählten Positionen ausgewertet wer-
den. Für die Darstellung der Richtcharakteristik dienst der Gesamtschalldruck-
pegel OASPL. Für die folgenden Untersuchungen entspricht er der Summe
der Schalldruckpegel des Terzbandspektrums über den Frequenzbereich 1 bis
30 kHz.
Abbildung 3.6 gibt einen Überblick über die realisierten aeroakustischen

Quellregionen. Dabei wird in einer Simulation immer nur ein Gebiet als Quel-
le genutzt. Damit wird angenommen, dass die Quellen unkorreliert sind. Bei
den Quellen 2-4 (Klappenknie, Hinterkante und Ablösung auf der Drucksei-
te) kann diese Annahme durch die räumliche Trennung begründet werden. Die
Abstände sind dabei deutlich gröÿer als die Korrelationslängen der turbulenten
Quellen. Im Vergleich des Strahlmischungs- und Krümmungsgeräuschs beruht
die Trennung der Quellen auf den unterschiedlichen Quellmechanismen und
verwendeten Modellen.
Für die Simulation des Krümmungsschalls ist zu beachten, dass die im

fRPM-Gebiet aufgeprägten Wirbelstrukturen stromab mit der Hintergrund-
strömung transportiert werden. Sie passieren also die Klappenhinterkante, wo
sie wiederum Schall erzeugen können. Damit wäre das Krümmungsgeräusch
nicht mehr vom Hinterkantengeräusch zu trennen. Dies wird mit einem wei-
teren fRPM-Gebiet mit kt = 0 an der Hinterkante vermieden, das die einge-
brachten Wirbel störungsfrei wieder aus dem CAA-Gebiet entfernt.
Im Vergleich der bis hier aufgelisteten Quellen mit denen aus Kapitel 2 fällt

auf, dass die Interaktion der Ausblasung mit der Lippe des Spalts fehlt. Das
hier verwendete Pro�l besitzt einen sehr schmalen Spalt mit 0,18 mm Höhe.
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Abbildung 3.6: Positionierung der fRPM Quellregionen zu Simulation der in
Abb. 3.1 dargestellten potenziellen Schallquellen

Dementsprechend klein sind die darin auftretenden turbulenten Strukturen.
Es lohnt sich also abzuschätzen, ob die Interaktion der Ausblasung mit der
Spaltlippe überhaupt eine relevante Quelle für die Gesamtschallabstrahlung
darstellt. Dazu wird mit fpeak die Frequenz bestimmt, bei welcher der ab-
gestrahlte Schall sein Pegelmaximum hat. Diese kann anhand der Strouhal-
Skalierung nach Formel 3.1 erfolgen, da es sich physikalisch um eine Hinter-
kantenquelle handelt. Für eine konservative Abschätzung kann statt der er-
mittelten maximalen Längenskala die Höhe des Spaltes hs eingesetzt werden.
Es ergibt sich fpeak ≈ 533 kHz. Der abgestrahlte Schall ist somit auch bei Um-
rechnung vom Modell- zum Flugzeugmaÿstab mit einer Gröÿenskalierung um
einen Faktor 10 bis 20 mit 25 bis 600 kHz oberhalb des für das menschliche
Hören relevanten Frequenzbereichs.

fpeak ≈ 0, 3
U0
Jet

lmax
(3.1)

Quellmodellierung

Am Hochauftriebspro�l werden grundlegend unterschiedliche akustische Quell-
mechanismen untersucht. Dies wird in fRPM durch unterschiedliche Modelle
abgebildet (vgl. Abschnitt 2.4.5). Zur Modellierung des in der turbulenten
Scherschicht der Ausblasung entstehenden Strahlmischungsgeräuschs wird das
für diesen Zweck entwickelte Modell von Tam und Auriault genutzt. Für die
weiteren Quellen stehen auf Seite von fRPM die beiden Turbulenzrekonstruk-
tionsansätze SourceA und SourceB zur Verfügung. Diese unterscheiden sich
in der Modellierung der turbulenten Schwankungsgröÿen und eignen sich je-
weils für bestimmte aeroakustische Anwendungen. Das SourceA-Modell wurde
bereits erfolgreich für Hinterkantenschall eingesetzt, während das SourceB-

48



3.1 Simulationsaufbau

(a) Turbulenz (b) Repräsentativer Wir-
bel

Abbildung 3.7: Skizze zur Modellierung der turbulenten Grenzschicht durch
einen einzelnen Wirbel

Modell vor allem für die Schallerzeugung beschleunigter Strömungen geeignet
ist.

Am untersuchten Hochauftriebspro�l wird sowohl die Schallentstehung an
einer Hinterkante als auch durch Beschleunigung (Krümmungsgeräusch) un-
tersucht. Dementsprechend müssten die beiden Quellen mit unterschiedlichen
Modellen simuliert werden. Der Einsatz unterschiedlicher Quellformulierungen
lässt allerdings keinen direkten Vergleich der Quellen in Hinblick auf den Bei-
trag zum Gesamtgeräusch zu, da diese nicht kalibriert sind. Daher werden in
einem ersten Schritt alle Quellen mit dem SourceA-Modell simuliert, um einen
direkten Vergleich zu ermöglichen. Anschlieÿend kommt auch das SourceB-
Modell zum Einsatz. Der quantitative Vergleich der Quellmechanismen erfolgt
abschlieÿend mit dem geeignetsten Modell.

Das SourceB-Modell wird auch für die Betrachtung eines einzelnen Wirbels
genutzt. Wie in Abbildung 3.7 gezeigt, lässt sich eine turbulente Grenzschicht
als Überlagerung vieler unterschiedlicher Wirbel vorstellen. Betrachtet man
einen einzelnen Wirbel, lässt sich verfolgen, an welchen Stellen am Pro�l ein
akustisches Signal entsteht. Ein weiterer Vorteil dieser kondensierten Betrach-
tung der Schallerzeugung besteht in kürzeren Rechenzeiten. Dabei wird nur der
Zeitraum simuliert, in dem sich der Wirbel am Pro�l entlangbewegt. Für die
Simulation mit Turbulenzrekonstruktion muss hingegen ein längerer Zeitraum
abgebildet werden. Erst über die Passage vieler unterschiedlich groÿer Wirbel
kann eine repräsentative Statistik gebildet werden. Daher ist die Betrachtung
eines einzelnen Wirbels ein sehr gut geeignetes Instrument der aeroakustischen
Analyse, das aufgrund der fehlenden Statistik allerdings keine Aussage zum
Gesamtpegel des abgestrahlten Schalls ermöglicht.
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3.2 Simulationsergebnisse

Im Folgenden werden nacheinander die unterschiedlichen in Abbildung 3.1 ein-
gezeichneten akustischen Quellen betrachtet. Zu Beginn stellt Abbildung 3.8
Momentaufnahmen der aus den einzelnen Quellen entstehenden Schallfelder
dar. Dies erlaubt eine erste qualitative Einordnung der Quellen, bevor in den
folgenden Abschnitten detaillierte Analysen durchgeführt werden.
Abbildung 3.8 (a) zeigt das Schallfeld des Strahlmischungsschalls. Zu er-

kennen ist, dass vor allem hochfrequente Strukturen dominant sind. Dies ent-
spricht der Erwartung basierend auf der dünnen Scherschicht der Ausblasung,
in der kleine turbulente Strukturen auftreten. Darüber hinaus wird deutlich,
dass das Pro�l für eine e�ziente Abschattung des Schalls in Richtung eines
Beobachters am Boden sorgt. Für den Vergleich zu den folgenden Quellme-
chanismen ist zu beachten, dass diese mit einem anderen Quellmodell erzeugt
wurden. Daher lassen sich diese nur qualitativ in Frequenzgehalt und Ausbrei-
tungse�ekten mit dem Strahlmischungsgeräusch vergleichen, nicht jedoch in
den auftretenden absoluten Schalldruckpegeln.
Daneben ist das akustische Feld des Krümmungsschalls dargestellt (Abb. 3.8 (b)),

das räumlich nahe am Strahlmischungsschall entsteht. Im Vergleich der beiden
Quellen fällt auf, dass der abgestrahlte Schall sein Maximum bei tieferen Fre-
quenzen hat. Das ist wahrscheinlich darauf zurückzuführen, dass jetzt nicht
mehr nur die feinen Turbulenzstrukturen in der Scherschicht der Ausblasung
an der Schallentstehung beteiligt sind, sondern auch die stromauf am Pro�l
entwickelte turbulente Grenzschicht. Darüber hinaus kommt es sowohl an der
Klappenhinterkante als auch an der Pro�lvorderkante vor allem bei den nied-
rigeren Frequenzen zu Beugungse�ekten. Die Schallabschattung des Pro�ls in
Richtung Boden ist daher in diesem Fall weniger wirksam.
Anders als bei den beiden vorangegangenen Schallquellen kann der an der

Hinterkante der Klappe entstehende Schall nicht vom Pro�l nach unten abge-
schattet werden. Allerdings ist bekannt, dass Hinterkantenschall an einfachen
Trag�ügelpro�len nicht entlang der Pro�lsehne nach hinten abgestrahlt wird
(vgl. Abschnitt 2.1.2). Da die Klappenhinterkante bei dem hier untersuchten
Hochauftriebspro�l durch den groÿen Klappenwinkel nach unten zeigt, sollte
das Maximum der Schallabstrahlung nicht in Richtung Boden zeigen. In Ab-
bildung 3.8 (c) ist diese klassische Richtcharakteristik des Hinterkantenschalls
nicht erkennbar. Abgesehen davon ist das Hinterkantengeräusch sowohl in Fre-
quenzgehalt als auch im Pegel ähnlich dem Krümmungsgeräusch. Beide Quel-
len leisten demnach einen signi�kanten Beitrag zum nach unten abgestrahlten
Gesamtgeräusch.
Zuletzt zeigt Abbildung 3.8 (d) den durch die lokale Strömungsablösung auf

der konkaven Druckseite des Pro�ls entstehenden Schall. Zu erkennen ist, dass
die erreichten Schalldruckpegel um mehrere Gröÿenordnungen geringer sind als
die des Krümmungs- und Hinterkantengeräuschs. Trotz der direkten Abstrah-
lung nach unten liefert dieser Quellmechanismus keinen relevanten Beitrag zum
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3.2 Simulationsergebnisse

(a) Strahlmischungsgeräusch (b) Krümmungsgeräusch

(c) Hinterkantengeräusch (d) Ablösungsgeräusch Druckseite

Abbildung 3.8: Momentaufnahme der akustischen Felder einzelner Schallquel-
len am Hochauftriebspro�l (U0

∞ = 50 m
s
, αg = 0◦, cµ = 0, 057)
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3 Aeroakustische Analyse eines Hochauftriebspro�ls mit aktiver Strömungskontrolle

(a) skalierte Richtcharakteristik (b) Terzbandspektren bei θ = 30◦

Abbildung 3.9: Strahlmischungsgeräusch vom Hochauftriebspro�l für unter-
schiedliche Impulsbeiwerte cµ, basierend auf dem Quellmodell
von Tam und Auriault [155] (U0

∞ = 50 m
s
, αg = 0◦)

Gesamtschall.
Mit den bis hier vorgestellten Beobachtungen zu den einzelnen Schallquellen

am Hochauftriebspro�l mit Ausblasung konnte bereits eine erste qualitative
Einordnung der Mechanismen in Hinblick auf das Gesamtgeräusch gegeben
werden. In den folgenden Abschnitten werden nun nacheinander die einzel-
nen Quellen detaillierter untersucht. Neben der Abhängigkeiten von dem Strö-
mungszustand am Pro�l wird auch der Ein�uss des gewählten Quellmodells
untersucht.

3.2.1 Strahlmischungsschall

Als erste Schallquelle wird die Ausblasung betrachtet. Mit dem Jet-Modell
von Tam und Auriault wird der in der Scherschicht erzeugte Schall abgebil-
det. Abbildung 3.9 zeigt zum einen die für unterschiedliche Impulsbeiwerte der
Ausblasung beobachtete Richtcharakteristik. Zum anderen sind aufgenomme-
ne Terzbandspektren für den Beobachterwinkel von θ = 30◦ aufgetragen. Diese
Position wurde gewählt, um die freie Schallabstrahlung ohne Beugungse�ekte
am Pro�l zu untersuchen.
Wie in der Darstellung des Schallfelds (Abb. 3.8 (a)) erläutert, zeigt auch

die ermittelte Richtcharakteristik des Strahlmischungsgeräuschs eine e�ektive
Abschirmung des Schalls durch das Pro�l. So werden im Winkelbereich von
180 bis 360◦ Schalldruckpegel erreicht, die bis zu 15 dB niedriger liegen als im
Bereich der freien Schallausbreitung.
Entsprechend der Formulierung des Quellmodells wird eine Skalierung mit

der Strahlgeschwindigkeit zur 8. Potenz erwartet. Wird der aus den verschiede-
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3.2 Simulationsergebnisse

nen Simulationen ermittelte Gesamtschalldruckpegel mit dem Impulsbeiwert
c3,5µ skaliert, ergibt sich eine sehr gute Übereinstimmung. Entsprechend der
De�nition des Impulsbeiwertes entspricht dies bei konstanter Dichte einer Ge-
schwindigkeitsskalierung mit

(
U0
Jet

)7
. Dabei ist zu berücksichtigen, dass es sich

hier um eine 2D-Simulation handelt. Darin werden die spannweitigen Korre-
lationen der Turbulenz nicht berücksichtigt. Es ist bekannt, dass sich im Ver-
gleich zum dreidimensionalen Fall die Potenz der Geschwindigkeitsskalierung
um 1 reduziert [46]. Daraus folgt eine beobachtete Skalierung mit

(
U0
Jet,3D

)8
.

Wichtig ist zu beachten, dass die Skalierung vom gewählten Quellmodell vor-
geschrieben wird. Daher kann an dieser Stelle nur abgeleitet werden, dass das
Modell in der Simulation korrekt angewendet wurde. Sollte am realen Flügel
eine abweichende Skalierung auftreten, ist ein anderes Modell zu wählen.

Die Spektren zeigen für die unterschiedlichen Impulsbeiwerte eine nähe-
rungsweise frequenzunabhängige Erhöhung des Schalldruckpegels mit steigen-
der Strömungsgeschwindigkeit. Alle Spektren erreichen ihr Maximum oberhalb
von 30 kHz. Lediglich beim kleinsten Impulsbeiwert von 0,052 ist kurz vor der
Au�ösungsgrenze des Rechengitters ein leichter Abfall zu erahnen. Nach [7] ist
die theoretische Frequenz des Pegelmaximums fpeak nur abhängig vom Durch-
messer eines Jets und der lokalen Schallgeschwindigkeit. Setzt man für den hier
betrachteten Fall als Durchmesser die Höhe des Spalts und als lokale Schall-
geschwindigkeit die des Fernfelds ein, erhält man fpeak = 0, 2 a∞

hJet
≈ 350 kHz.

Dieser Wert liegt deutlich über dem in der Simulation aufgelösten Frequenz-
bereich. Daher ist plausibel, dass die ermittelten Spektren bis zur Au�ösungs-
grenze ansteigen.

Ein weiterer Parameter mit Ein�uss auf die Erzeugung des Strahlmischungs-
schalls ist die Anströmgeschwindigkeit U0

∞. An dieser Stelle wird nun unter-
sucht, wie sich eine Verringerung auf 40 m

s
auswirkt. Dabei werden zwei Fälle

unterschieden. Zum ersten wird die Strömungsgeschwindigkeit der Ausblasung
U0
Jet konstant gehalten. Dies führt entsprechend der De�nition zu einer Erhö-

hung des Impulsbeiwerts cµ. Zum zweiten wird die Druckrandbedingung im
Plenum so angepasst, dass sich der gleiche Impulsbeiwert wie in der Referenz-
simulation einstellt. Abbildung 3.10 zeigt die Auswertung der Richtcharakte-
ristik sowie des Terzbandspektrums für beide Fälle mit reduzierter Anström-
geschwindigkeit im Vergleich zur Referenz (U0

∞ = 50 m
s
, cµ = 0,057). Dabei

wird deutlich, dass die Strahlgeschwindigkeit der Ausblasung einen deutlichen
Ein�uss auf den emittierten Schall hat. Bei konstanter lokaler Strömungsge-
schwindigkeit an der Ausblasung bewirkt eine langsamere Fernfeldströmung
eine Tendenz zu höheren Schalldruckpegeln. Die Di�erenzen liegen in der Grö-
ÿenordnung von 1 dB. Eine Abschätzung des Ein�usses der reduzierten An-
strömgeschwindigkeit liefert ein ähnliches Ergebnis. Betrachtet man die Ge-
schwindigkeitsdi�erenz ∆U0 = U0

Jet − U0
∞, so führt die Änderung der An-

strömung auf 40 m
s
zu einem Verhältnis von ∆U0

40 m
s
/∆U0

50 m
s
≈ 1, 03. Wendet

man auf dieses Verhältnis das Skalierungsgesetz zur 7. Potenz an, folgt eine
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3 Aeroakustische Analyse eines Hochauftriebspro�ls mit aktiver Strömungskontrolle

(a) Richtcharakteristik (b) Terzbandspektren bei θ = 30◦

Abbildung 3.10: Abhängigkeit des Strahlmischungsschalls von der Strömungs-
geschwindigkeit im Fernfeld U0

∞ bei konstanter Geschwindig-
keit der Ausblasung U0

Jet bzw. konstantem Impulsbeiwert cµ,
basierend auf dem Quellmodell von Tam und Auriault [155]
(αg = 0◦)

erwartete Schalldruckpegelerhöhung von etwa 0,9 dB. Diese entspricht dem in
der Simulation ermittelten Wert.
Für einen Beobachter unter dem Flügel spielen zur Wahrnehmung des Strahl-

mischungsschalls zwei Aspekte eine wichtige Rolle. Zum einen wird der Schall
e�ektiv vom Pro�l abgeschirmt und zum anderen liegt das Pegelmaximum
bei sehr hohen Frequenzen. Beides spricht dafür, dass das Strahlmischungs-
geräusch nur eine untergeordnete Rolle bezüglich der Lärmbewertung eines
solchen Hochauftriebssystems spielt. Eine quantitative Aussage ist nur auf-
grund der numerischen Ergebnisse nicht möglich, da für die im Folgenden
vorgestellten Schallquellen abweichende Quellmodelle verwendet werden.

3.2.2 Krümmungsschall

In den zuvor dargestellten Momentaufnahmen der Schallfelder kam zur Simula-
tion des Krümmungsgeräuschs am Klappenknie das SourceA-Quellmodell zum
Einsatz. Dies ermöglichte einen ersten qualitativen Vergleich des Schalldruck-
pegels mit dem des Hinterkantenschalls. In Abschnitt 2.4.5 wurde bereits er-
läutert, dass dieses Modell vor allem für unbeschleunigte Strömungen genutzt
wird. Diese Voraussetzung ist hier nicht erfüllt. Stattdessen sollte das Sour-
ceB-Quellmodell zum Einsatz kommen. Im Folgenden wird daher zunächst
untersucht, wie sich die Wahl des Modells auf den erzeugten Schall auswirkt.
Wichtig ist dabei zu beachten, dass nur ein qualitativer Vergleich der Richt-
charakteristik und der Spektren zulässig ist. Da beide Quellmodelle für den
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3.2 Simulationsergebnisse

(a) SourceA-Quellmodell (b) SourceB-Quellmodell

Abbildung 3.11: Momentaufnahmen der Schalldruckfelder des Krümmungs-
schalls basierend auf unterschiedlichen Quellmodellen in
fRPM (U0

∞ = 50 m
s
, αg = 0◦, cµ = 0, 057)

vorliegenden Fall nicht kalibriert sind, ist eine direkte Gegenüberstellung der
absoluten Schalldruckpegel nicht sinnvoll. In Abbildung 3.11 sind zwei Mo-
mentaufnahmen des Schalldruckfelds dargestellt. Es ist deutlich zu sehen, dass
die Wahl des Quellmodells einen signi�kanten Ein�uss auf das erzeugte Ge-
räusch hat. So ist der aus dem SourceB-Modell emittierte Schall insgesamt
tie�requenter als in der Simulation mit dem SourceA-Modell. Darüber hinaus
ist zu erkennen, dass die Schallabschattung des Pro�ls nach unten-vorne bei
der Verwendung des SourceB-Modells weniger e�zient statt�ndet. Die Schall-
abstrahlung nach oben hingegen ist für beide Quellmodelle ähnlich.

Abbildung 3.12 stellt die für den Gesamtschalldruckpegel ermittelten Richt-
charakteristiken des Schalls aus den beiden Quellmodellen gegenüber. Dabei
ist zu erkennen, dass die Schallabstrahlung im Winkelbereich von etwa 300◦

bis 90◦ näherungsweise die gleiche Form aufweist. Im Bereich von 90◦ bis 300◦

hingegen sind deutliche Unterschiede zu beobachten. Dies ist näherungsweise
der Bereich, in dem eine Interaktion der Schallwellen mit dem Pro�l statt�n-
det. Besonders au�ällig ist dabei, dass bei Verwendung des SourceA-Modells
das Pro�l eine stärkere Abschattungswirkung als mit dem SourceB-Modell hat.
Die Beobachtung lässt sich mit dem Frequenzgehalt der Signale in Einklang
bringen. Es wurde gezeigt, dass der aus dem SourceA-Quellmodell entstehende
Schall hochfrequenter ist. Für die Schallausbreitung nach unten-vorne wirkt
die Klappenhinterkante als Beugungskante [105]. Eine entscheidende Rolle bei
Beugungse�ekten an starren Objekten spielt das Verhältnis von Objektgröÿe
l zur Wellenlänge des Schalls λ, das durch die Helmholtzzahl He = l

λ
ange-
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3 Aeroakustische Analyse eines Hochauftriebspro�ls mit aktiver Strömungskontrolle

(a) SourceA-Quellmodell (b) SourceB-Quellmodell

Abbildung 3.12: Variation der Richtcharakteristik des Krümmungsgeräuschs
mit dem Impulsbeiwert cµ für unterschiedliche Quellmodelle
(U0
∞ = 50 m

s
, αg = 0◦)

geben wird. Für He >> 1 �ndet eine e�ektive Abschattung statt, während
für He << 1 Beugungse�ekte dominieren [2]. Die Länge der Hinterkanten-
klappe des Pro�ls mit 75 mm entspricht der Wellenlänge des Schalls bei einer
Frequenz von etwa 4,5 kHz. Wie später gezeigt wird, liegt das spektrale Ma-
ximum des aus dem SourceA-Quellmodell erzeugten Schalls deutlich oberhalb
dieser Frequenz, was die e�zientere Schallabschattung erklärt.
Die Frequenzabhängigkeit des Beugungse�ekts lässt sich in der in einem

schmalen Frequenzbereich ausgewerteten Richtcharakteristik bestätigen. In
Abbildung 3.13 ist dafür die Richtwirkung des Schalls im 3,15 kHz-Terzband
und im 10 kHz-Terzband dargestellt. Dabei wurden die Pegel des mit dem
SourceB-Modell erzeugten Schalls so angepasst, dass diese im Bereich un-
terhalb des Pro�ls mit denen des SourceA-Modells übereinstimmen. Dies ist
aufgrund des gelösten linearen Gleichungssystems zulässig, um die qualitati-
ve Winkelabhängigkeit des abgestrahlten Schalls zu vergleichen. Zu erkennen
ist, dass in beiden Terzbändern die Schallabstrahlung im Winkelbereich von
etwa 180 bis 360◦ einen ähnlichen Verlauf zeigt. Damit ist die im vorangegan-
genen Absatz vermutete Abhängigkeit der Richtcharakteristik des Gesamt-
schalldruckpegels in diesem Bereich tatsächlich durch die unterschiedlichen
dominanten Frequenzen begründet.
Im Hinblick auf die Abhängigkeit des Krümmungsgeräuschs vom Impulsbei-

wert der Ausblasung zeigen beide Quellmodelle ein ähnliches Bild. So ist bei-
nahe über den gesamten Winkelbereich die Schallabstrahlung für den kleinsten
Impulsbeiwert (cµ = 0, 0045) am schwächsten. Für die höheren Werte ergibt
sich allerdings kein konsistentes Bild, bei dem die Schallabstrahlung zum Bei-
spiel mit dem Impulsbeiwert steigen würde. Dazu kommt, dass die Bandbreite
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3.2 Simulationsergebnisse

(a) fterz = 3,15 kHz (b) fterz = 10 kHz

Abbildung 3.13: Abhängigkeit der Richtcharakteristik des Krümmungsge-
räuschs vom numerischen Quellmodell in zwei exemplarischen
Terzbändern (U0

∞ = 50 m
s
, αg = 0◦, cµ = 0, 057)

der Kurven für cµ > 0, 045 etwa 1 bis 2 dB beträgt. Damit liegen die beobach-
teten Pegeldi�erenzen in etwa in der gleichen Gröÿenordnung wie die erwartete
Unsicherheit und sind somit nicht signi�kant. An dieser Stelle kann daher kein
Skalierungsgesetz abgeleitet werden.
Nach der Analyse der Richtcharakteristik des Krümmungsgeräuschs sind in

Abbildung 3.14 die für einen Beobachter unterhalb der Pro�lhinterkante auf-
gezeichneten Terzbandspektren dargestellt. Wie bereits aus der Betrachtung
der momentanen Schalldruckfelder abgeleitet, zeigt sich deutlich der Anteil des
hochfrequenten Schalls am Gesamtgeräusch für das SourceA-Quellmodell. Das
Pegelmaximum liegt dabei für alle Impulsbeiwerte nahe der Au�ösungsgrenze.
Die mit dem SourceB-Modell erzeugten Spektren weisen hingegen ein Maxi-
mum im Bereich 2 bis 5 kHz auf. Wie bei den Richtcharakteristiken erläutert,
ergibt sich auch aus der spektralen Analyse des Schalls keine konsistente Ver-
schiebung mit dem Impulsbeiwert, weder im Hinblick auf die Frequenz noch
auf den Pegel.
Die gezeigten Untersuchungen ergeben, dass die Wahl des Quellmodells

einen deutlichen Ein�uss auf die simulierte Schallentstehung hat. Da der Quell-
mechanismus auf der Beschleunigung turbulenter Strukturen beruht, wird an-
genommen, dass die mit dem SourceB-Modell erzeugten Ergebnisse näher an
der Realität sind. Darüber hinaus zeigen beide Quellmodelle eine ähnliche Re-
aktion auf die Variation des Impulsbeiwertes. Dementsprechend kommt für
die nun folgenden Untersuchungen nur noch das SourceB-Modell zum Ein-
satz. Gleiches gilt für den späteren Vergleich zu den anderen Mechanismen
der Schallerzeugung am Pro�l.
Wie bereits beim Strahlmischungsschall erläutert, geht eine Variation der
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3 Aeroakustische Analyse eines Hochauftriebspro�ls mit aktiver Strömungskontrolle

(a) SourceA-Quellmodell (b) SourceB-Quellmodell

Abbildung 3.14: Variation der spektralen Form des Krümmungsgeräuschs mit
dem Impulsbeiwert cµ für unterschiedliche Quellmodelle für
einen Beobachter unterhalb des Pro�ls (U0

∞ = 50 m
s
, αg = 0◦,

θ = 270◦)

Anströmgeschwindigkeit U0
∞ immer mit einer Änderung entweder des Impuls-

beiwerts oder der lokalen Strömungsgeschwindigkeit der Ausblasung einher.
Auch an dieser Stelle werden beide Fälle betrachtet. Aus der Auftragung der
Richtcharakteristik sowie des unter dem Pro�l ausgewerteten Terzbandspek-
trums (Abb. 3.15) wird deutlich, dass wie beim Strahlmischungsgeräusch nur
die Variation der Strömungsgeschwindigkeit der Ausblasung einen signi�kan-
ten Ein�uss auf die Schallentstehung hat. Dies legt die Vermutung nahe, dass
das Krümmungsgeräusch hauptsächlich im direkt von der Ausblasung beein-
�ussten Teil der Grenzschicht erzeugt wird. Diese Beobachtung ist konsistent
mit dem dort auftretenden lokalen Geschwindigkeitsmaximum.
Abschlieÿend wird die Abhängigkeit des emittierten Schalls von Anstellwin-

kel des Pro�ls untersucht. Vor allem die bei höheren Winkeln auftretenden
lokalen Ablösungen an der Klappenhinterkante sind dabei von Interesse. Bei
dem durch den Anstellwinkel erhöhten Auftrieb kommt es zudem zu einer
Variation der Strömung um das gesamte Pro�l. Vor allem auf der Saugseite
treten stärkere Beschleunigungen der Strömung auf, wodurch direkt die Tur-
bulenz beein�usst wird. Daher wird nun der geometrische Anstellwinkel von
αg = 0◦ auf 12◦ erhöht. Abbildung 3.16 zeigt die für beide Fälle ausgewertete
Richtcharakteristik sowie das Terzbandspektrum für eine Beobachterposition
unterhalb des Pro�ls. Dabei ist zu erkennen, dass sich der Gesamtschalldruck-
pegel über den gesamten Winkelbereich um etwa 1 bis 2 dB erhöht. Wie an
der Form der Spektren zu sehen ist, liegt diese Erhöhung im Bereich der Pege-
lunsicherheit. Somit ist sie, obwohl konsistent mit lokal höheren Strömungsge-
schwindigkeiten, nicht signi�kant. Auch für einen Beobachter liegt sie an der
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3.2 Simulationsergebnisse

(a) Richtcharakteristik (b) Terzbandspektren bei θ = 270◦

Abbildung 3.15: Abhängigkeit des Krümmungsgeräuschs von der Strömungs-
geschwindigkeit im Fernfeld U0

∞ bei konstanter Geschwindig-
keit der Ausblasung U0

Jet bzw. konstantem Impulsbeiwert cµ,
basierend auf dem SourceB-Quellmodell (αg = 0◦)

Wahrnehmungsgrenze.
In den vorgestellten Untersuchungen des Krümmungsschalls konnten wert-

volle Erkenntnisse über den Mechanismus sowie Abhängigkeiten von Parame-
tern des Betriebspunkts des Pro�ls abgeleitet werden. So wurde gezeigt, dass
sowohl eine Variation des Impulsbeiwerts als auch des Anstellwinkels in den be-
trachteten Bereichen keine entscheidende Rolle für das von einem Beobachter
wahrgenommene Geräusch haben. Lediglich eine geringere Anströmgeschwin-
digkeit führt in Verbindung mit einer Reduktion der lokalen Strömungsge-
schwindigkeit der Ausblasung zu einer deutlichen Geräuschminderung.

3.2.3 Hinterkantenschall

In Abbildung 3.8 wurde bereits erkannt, dass die Schallabstrahlung von der
Hinterkante im Fernfeld nicht eindeutig der klassischen Kardioide folgt. Zur
detaillierten Analyse wird zunächst ein einzelner Wirbel genutzt, der im fRPM-
Rechengebiet der Hintergrundströmung folgt. In Abbildung 3.17 ist das simu-
lierte Schalldruckfeld für 4 unterschiedliche Zeitpunkte dargestellt. Zum ersten
Zeitpunkt be�ndet sich der Wirbel noch am Pro�l, direkt stromauf der Hinter-
kante. Hier wird noch kein Schall erzeugt. Im zweiten Bild ist zu sehen, dass der
Wirbel die Klappenhinterkante passiert hat. Dabei bildet sich das klassische
akustische Feld des Hinterkantenschalls, mit Ausbreitung von gegenphasigen
Signalen auf Druck- und Saugseite. In Verlängerung der Hinterkante wird kein
Schall abgestrahlt. Zum dritten Zeitpunkt wird auf der Druckseite des Pro�ls
deutlich, wie der von der Hinterkante abgestrahlte Schall am Pro�l re�ektiert
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3 Aeroakustische Analyse eines Hochauftriebspro�ls mit aktiver Strömungskontrolle

(a) Richtcharakteristik (b) Terzbandspektren bei θ = 270◦

Abbildung 3.16: Ein�uss des geometrischen Anstellwinkels αg auf den Krüm-
mungsschall von der Strömungsgeschwindigkeit im Fernfeld
bei konstanter Geschwindigkeit der Ausblasung bzw. konstan-
tem Impulsbeiwert, basierend auf dem SourceB-Quellmodell
(U0
∞ = 50 m

s
, cµ = 0, 057)

wird und sich eine zweite Wellenfront bildet. Im letzten Schritt ist zusätzlich
zu erkennen, dass es auch an der abgesenkten Nase des Pro�ls zu einer Re�e-
xion kommt, bei der eine dritte Wellenfront entsteht. Währenddessen erfolgt
das Abschwimmen des Wirbels hinter dem Pro�l ohne Schallerzeugung. Aus
Beobachtung der drei sich unterhalb des Pro�ls ausbreitenden Wellenfronten
erklärt sich, warum in der Simulation mit Turbulenzrekonstruktion nicht die
klassische Richtcharakteristik des Hinterkantenschalls zu erkennen ist.
In Abbildung 3.18 wird die Abhängigkeit der Richtcharakteristik des von

der Hinterkante abgestrahlten Gesamtschalldruckpegels von dem Impulsbei-
wert bei konstanter Anströmung präsentiert. Auf der linken Seite ist für den
ermittelten Schalldruckpegel ein Anstieg mit dem Impulsbeiwert zu erkennen.
Die Winkelabhängigkeit ändert sich dabei nur geringfügig. Dies entspricht der
Erwartung, da mit einer höheren Ausblaserate der Strömung mehr Energie
zugeführt wird. Dies führt zu einer höheren lokalen Strömungsgeschwindigkeit
und zu einer höheren Turbulenzintensität an der Hinterkante. Damit greifen
prinzipiell die gleichen Mechanismen wie bei der Skalierung des klassischen
Hinterkantengeräuschs turbulent umströmter Pro�le. Auf der rechten Seite ist
ein erster Versuch der Skalierung des Schalldruckpegels mit dem Impulsbei-
wert dargestellt. Als Referenzgröÿe dient in diesem Fall cµ,ref = 0, 057. Die
Beobachtung zeigt, dass sich für eine Skalierung mit (p‘)2 ∝ c3µ für die Fälle
mit cµ > 0, 045 eine gute Übereinstimmung ergibt. Die maximal auftreten-
den Abweichungen liegen dann in der Gröÿenordnung ±1 dB. Für den Fall
mit cµ = 0, 045 liegt der skalierte Schalldruckpegel über dem der anderen
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(a) tsim = 3,7 · 10−4 s (b) tsim = 7,4 · 10−4 s

Hinterkantenschall

1. Re�exion

(c) tsim = 11,1 · 10−4 s

Hinterkantenschall

1. Re�exion

2. Re�exion

(d) tsim = 14,8 · 10−4 s

Abbildung 3.17: Schallentstehung und -ausbreitung an der Klappenhinter-
kante des Hochauftriebspro�ls mit einem einzelnen Wirbel
(U0
∞ = 50 m

s
, αg = 0◦, cµ = 0, 057)
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3 Aeroakustische Analyse eines Hochauftriebspro�ls mit aktiver Strömungskontrolle

(a) Unskalierter Schalldruckpegel (b) Mit cµ skalierter Schalldruckpegel

Abbildung 3.18: Variation der Richtcharakteristik des Hinterkantengeräuschs
mit dem Impulsbeiwert cµ (U0

∞ = 50 m
s
, αg = 0◦)

Fälle. Dies kann wahrscheinlich auf den Strömungszustand an der Klappen-
hinterkante zurückgeführt werden. Wie bereits gezeigt, treten für den kleins-
ten Impulsbeiwert erste Ablösungstendenzen auf. Diese können als zusätzliche
Schallquelle auftreten.
Neben der Skalierung des Gesamtschalldruckpegels ist auch die der ermit-

telten Spektren interessant. Diese sind in Abbildung 3.19 für zwei Beobachter-
positionen aufgetragen. Dabei ist zu erkennen, dass das unter dem Pro�l auf-
genommene Spektrum einen Knick bei 3,15 kHz aufweist. Dieser fehlt bei der
Beobachterposition über dem Pro�l. Die zuvor diskutierte Schallausbreitung
des einzelnen Wirbels legt nahe, dass es sich dabei um einen Interferenze�ekt
sich überlagernder Wellenfronten handelt.
Die Skalierung der Spektren mit dem Impulsbeiwert erfolgt näherungsweise

frequenzunabhängig. Dies entspricht dem Charakter des klassischen Hinter-
kantengeräuschs und damit der Erwartung. Zusätzlich zu der Skalierung des
Pegels sollten die Spektren eine Strouhalskalierung aufweisen, also eine Ver-
schiebung zu höheren Frequenzen mit steigender Strömungsgeschwindigkeit an
der Klappenhinterkante. Diese ist allerdings vor allem aufgrund der starken
Schwankungen im Bereich des Pegelmaximums bei niedrigen Frequenzen nicht
zu erkennen. Die Schwankungen sind wahrscheinlich auf die kurze Simulations-
zeit von etwa 0,035 s zurückzuführen. Während der kurzen Simulationsdauer
passieren nur relativ wenige unterschiedliche Wirbel die Hinterkante des Pro-
�ls, was zu einer schlechteren Statistik vor allem bei groÿen Strukturen führt.
Für den Beobachter unterhalb des Pro�ls (Abb. 3.19 (b)) ist noch gut zu er-
kennen, dass die Frequenz des Knicks in den Spektren bei 3,15 kHz unabhängig
von der Ausblaserate ist. Dies unterstützt die Beobachtung, dass es sich hier-
bei um einen von der Geometrie des Pro�ls hervorgerufenen Interferenze�ekt
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3.2 Simulationsergebnisse

(a) θ = 30◦ (b) θ = 270◦

Abbildung 3.19: Variation des Hinterkantengeräuschs mit dem Impulsbeiwert
cµ für zwei Beobachterpositionen (U0

∞ = 50 m
s
, αg = 0◦)

handelt.
Zur genaueren Untersuchung der Skalierung des Hinterkantenschalls mit

dem Impulsbeiwert sind in Abbildung 3.20 der Betrag der Strömungsgeschwin-
digkeit und die turbulente kinetische Energie über dem Wandabstand an der
Klappenhinterkante aufgetragen. Beide Gröÿen sind dabei linear auf den Im-
pulsbeiwert bezogen. Diese Skalierung wurde gewählt, da sie für beide Gröÿen
die beste Übereinstimmung für die Saugseite liefert. Die Werte der Strömungs-
geschwindigkeit und der turbulenten kinetischen Energie auf der Druckseite
fallen deutlich geringer aus. Daher wird zunächst angenommen, dass für die
Schallerzeugung die Turbulenz auf der Saugseite dominant ist. Diese Annahme
wird später noch überprüft. Vor allem die lineare Skalierung der Strömungs-
geschwindigkeit ist dabei bemerkenswert. Entsprechend der De�nition von cµ
würde eine Skalierung mit

√
cµ erwartet. Dass an der Hinterkante eine stärkere

Abhängigkeit zu beobachten ist, ist vermutlich auf die insgesamt erhöhte Zir-
kulation zurückzuführen. In der Skalierung der turbulenten kinetischen Energie
ist eine höhere Streuung als bei der Strömungsgeschwindigkeit (Abb. 3.20 (b))
zu erkennen. Insgesamt zeigt sich aber auch hier eine gute Übereinstimmung.
Mit der beobachteten Skalierung der Strömungsgeschwindigkeit und der tur-

bulenten kinetischen Energie lässt sich eine Abschätzung der theoretischen
Skalierung des Hinterkantenschalls vornehmen. Wie in Abschnitt 2.1.2 erläu-
tert, kann der Betrag der Schallintensität I ∝ (p‘)2 über einen proportionalen
Zusammenhang aus der gemittelten turbulenten Geschwindigkeitsschwankung
U trms, und der Konvektionsgeschwindigkeit der turbulenten Strukturen U tkonv
bestimmt werden. Zur Herleitung der Skalierung mit dem Impulsbeiwert cµ
werden nun die vorangegangenen Beobachtungen genutzt. Daraus ist bekannt,
dass U0 ∝ cµ und kt ∝ cµ gilt. Nach der Taylor-Hypothese entspricht die
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3 Aeroakustische Analyse eines Hochauftriebspro�ls mit aktiver Strömungskontrolle

(a) Betrag der lokalen Strömungsge-
schwindigkeit U0, skaliert mit cµ

(b) Turbulente kinetische Energie kt,
skaliert mit cµ

Abbildung 3.20: Variation der Strömung an der Klappenhinterkante mit dem
Impulsbeiwert cµ (U0

∞ = 50 m
s
, αg = 0◦, Saugseite,

Druckseite)

mittlere Strömungsgeschwindigkeit U0 der Transportgeschwindigkeit der tur-
bulenten Strukturen U tkonv. Per De�nition ist darüber hinaus die turbulente
kinetische Energie proportional zum Quadrat der gemittelten turbulenten Ge-
schwindigkeitsschwankung. Damit ergibt sich die theoretische Skalierung des
Betrags der Schallintensität zu Formel 3.2.

I ∝ p′2 ∝
(
U trms

)2 (
U tkonv

)3 ∝ cµc3µ (3.2)

Der Betrag der Schallintensität skaliert somit für konstante Anströmbedin-
gungen theoretisch mit c4µ. Zum Vergleich mit der in Abbildung 3.18 beob-
achteten Skalierung ist zu beachten, dass diese auf einer 2D Simulation be-
ruht. Die theoretisch zu erwartende Skalierung beträgt dabei (p‘)2 ∝ c3µ bzw.

SPLnorm = SPL− 30 log10

(
cµ

cµ,ref

)
. Der Exponent des Impulsbeiwerts wird

dabei um 1 verringert, da cµ proportional zur lokalen Konvektionsgeschwindig-
keit der turbulenten Strukturen ist, welche in die Modellierung der spannweiti-
gen Korrelationslänge eingeht [11]. Diese Skalierung mit c3µ wird für vollständig
an der Klappe anliegende Strömungen auch in den Simulationen beobachtet
(vgl. Abb. 3.18). Dass an dieser Stelle das gleiche Skalierungsgesetz wie für den
Strahlmischungsschall beobachtet wird, ist unerwartet. Mit Berücksichtigung
des nichtlinearen Ein�usses der Strömungsgeschwindigkeit der Ausblasung auf
die Strömungsgröÿen an der Klappenhinterkante ergibt sich eine logische Her-
leitung.
Neben der Skalierung des Hinterkantenschalls mit dem Impulsbeiwert bei

konstanter Anströmung wird im Folgenden, wie für das Krümmungs- und
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3.2 Simulationsergebnisse

(a) Richtcharakteristik (b) Terzbandspektrum bei θ = 270◦

Abbildung 3.21: Abhängigkeit des Hinterkantengeräuschs am Hochauftrieb-
spro�l von der Geschwindigkeit der freien Anströmung U0

∞ bei
konstanter Strömungsgeschwindigkeit der Ausblasung U0

Jet,
bzw. Impulsbeiwert cµ (αg = 0◦)

Strahlmischungsgeräusch, die Anströmgeschwindigkeit zunächst bei konstan-
ter Ausblasegeschwindigkeit und anschlieÿend bei konstantem Impulsbeiwert
auf 40 m

s
verringert (Abb. 3.21). Sowohl die Richtcharakteristik als auch das

Terzbandspektrum zeigen eine vergleichbare Abhängigkeit von Anström- und
Ausblasegeschwindigkeit wie beim Krümmungsgeräusch. Dies liefert einen Hin-
weis darauf, dass für die Entstehung des Hinterkantengeräuschs die wandnahen
Bereiche der turbulenten Grenzschicht auf der Saugseite des Pro�ls eine do-
minante Rolle spielen.
Zur Prüfung des Beitrags der Turbulenz auf Saug- bzw. Druckseite der Hin-

terkantenklappe zum Gesamtgeräusch wird genutzt, dass die Kopplung der
turbulenten Quellen aus fRPM in PIANO über den Relaxationsparameter σ
erfolgt. Wird dieser lokal zu 0 gesetzt, werden dort keine Quellen übergeben
(vgl. Abb.3.22). In fRPM �ndet die Turbulenzrekonstruktion weiter auf dem
gesamten Rechengebiet statt. Dadurch sind die Ergebnisse der drei Kon�gura-
tionen (Turbulenz nur auf Druck- bzw. Saugseite bzw. an der gesamten Hin-
terkante) vergleichbar. Abbildung 3.23 zeigt die Richtcharakteristik und die
ausgewerteten Spektren unterhalb des Pro�ls (θ = 270◦). In beiden Darstel-
lungen ist deutlich zu erkennen, dass der von der Turbulenz auf der Druckseite
erzeugte Schall etwa 20 dB geringer ist. Die Schallerzeugung von der Saugsei-
te des Pro�ls und der vollständigen Einkopplung hingegen ist näherungsweise
identisch. Geringe Unterschiede lassen sich durch numerische Störungen er-
klären. Diese können zum Beispiel durch die scharfe Grenze der Ausblendung
stromab der Hinterkante hervorgerufen werden. Alle Ergebnisse zeigen prinzi-
piell den gleichen Verlauf der Richtcharakteristik und des Spektrums. Somit
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3 Aeroakustische Analyse eines Hochauftriebspro�ls mit aktiver Strömungskontrolle

(a) Saugseite (b) Druckseite

Abbildung 3.22: Übergabe der Quellen zur getrennten Simulation der Schall-
entstehung durch Turbulenz auf der Saug- und Druckseite der
Klappe (U0

∞ = 50 m
s
, αg = 0◦, cµ = 0, 057). Dargestellt sind

jeweils die Bereiche mit Relaxationsparameter σ > 0

kann davon ausgegangen werden, dass in allen Fällen der korrekte Mecha-
nismus der Schallentstehung realisiert wird. Darüber hinaus ist das Ergebnis
konsistent zu der auf der Druckseite deutlich geringeren turbulenten Energie
und Strömungsgeschwindigkeit (Abb. 3.20).

Neben der Variation des Impulsbeiwertes und der Strömungsgeschwindig-
keit U0

∞ kann auch der Anstellwinkel des Pro�ls einen entscheidenden Ein�uss
auf die Strömung an der Klappenhinterkante haben. So bewirkt eine Erhö-
hung des geometrischen Anstellwinkels von 0◦ auf 12◦, dass die Strömung bei
konstantem cµ = 0, 057 auf der Saugseite der Klappe ablöst (vgl. Abb. 3.4).
Anhand der in Abbildung 3.24 dargestellten Richtcharakteristik des Gesamt-
schalldruckpegels und des unterhalb des Pro�ls ausgewerteten Spektrums lässt
sich der Ein�uss dieser Ablösung auf die Schallentstehung untersuchen. In der
Richtcharakteristik ist zu erkennen, dass die Strömungsablösung eine verän-
derte Schallabstrahlung zur Folge hat. Bis auf einen Bereich zwischen 260◦ und
350◦ ist eine Erhöhung des Gesamtschalldruckpegels von etwa 2 bis 3 dB zu be-
obachten. In diesem Bereich, der in etwa der Verlängerung der Pro�lsehne liegt,
kommt es zu einer stärkeren Schallerhöhung von bis zu 6 dB. Dies legt nahe,
dass die Ablösung eine neue akustische Quelle darstellt. Diese besitzt eine an-
dere Richtcharakteristik als der klassische Hinterkantenschall. Daher wird der
Bereich des Minimums der Schallabstrahlung der Hinterkante besonders beein-
�usst. Im Spektrum ist die Strömungsablösung als deutliche Verschiebung zu
niedrigeren Frequenzen zu erkennen. Dies entspricht der Erwartung, da durch
die Ablösung gröÿere turbulente Strukturen an der Schallerzeugung beteiligt
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3.2 Simulationsergebnisse

(a) Richtcharakteristik (b) Terzbandspektrum bei θ = 270◦

Abbildung 3.23: Erzeugung des Hinterkantengeräuschs am Hochauftriebspro�l
aus der Turbulenzrekonstruktion für die Saug- und Druckseite
(U0
∞ = 50 m

s
, αg = 0◦, cµ = 0, 057)

sind. Interessant ist zu beobachten, dass der Interferenzknick bei 3,15 kHz ver-
schwindet. Dies bestätigt die Vermutung, dass unter θ = 270◦ vor allem von
der Ablösung erzeugter Zusatzschall aufgenommen wird. Dieser wird nicht an
der Pro�lunterseite re�ektiert, es kommt also nicht zu der zuvor beobachteten
Interferenz.
Im vorangegangenen Abschnitt wurde diskutiert, dass in der Simulation des

Krümmungsgeräuschs das SourceB-Quellmodell die wahrscheinlich physika-
lisch besseren Ergebnisse liefert. Die bis hier gezeigten Untersuchungen des
Hinterkantenschalls beruhen alle auf dem SourceA-Modell. Zum quantitati-
ven Vergleich des Krümmung- und Hinterkantengeräuschs können aber nur
Simulationen mit dem gleichen Quellmodell verwendet werden. Daher wird
untersucht, ob das SourceB-Modell zur Abbildung des Hinterkantenschalls
eingesetzt werden kann. In Abbildung 3.25 sind dazu zum einen die Richt-
charakteristik und zum anderen die für einen Beobachter unterhalb des Pro�ls
ausgewerteten Spektren dargestellt. Dabei wird deutlich, dass die Wahl des
Quellmodells keinen qualitativen Ein�uss auf den emittierten Schall hat. Die
mit dem SourceB-Modell erreichten Schalldruckpegel liegen um etwa 14 dB
höher. Dieser Unterschied ist allerdings näherungsweise konstant über den Ab-
strahlwinkel θ und die Frequenz. Damit lässt er sich aufgrund des linearen An-
satzes auf die fehlende Kalibrierung der Modelle zurückführen. Lediglich bei
hohen Frequenzen fällt das Spektrum des SourceB-Modells etwas früher ab.
Der Bereich des maximalen Schalldruckpegels wird aber von beiden Modellen
gleich vorhergesagt. Daher können die Simulationen mit dem SourceB-Modell
zum Vergleich der Gesamtschallabstrahlung des Krümmungs- und Hinterkan-
tengeräuschs genutzt werden.
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3 Aeroakustische Analyse eines Hochauftriebspro�ls mit aktiver Strömungskontrolle

(a) Richtcharakteristik (b) Terzbandspektrum bei θ = 270◦

Abbildung 3.24: Ein�uss der Erhöhung des geometrischen Anstellwinkels αg
auf den emittierten Hinterkantenschall (U0

∞ = 50 m
s
, cµ =

0, 057)

(a) Richtcharakteristik (b) Terzbandspektrum bei θ = 270◦

Abbildung 3.25: Vergleich der Schallentstehung an der Klappenhinterkante
des Hochauftriebspro�ls mit unterschiedlichen Quellmodellen
(U0
∞ = 50 m

s
, αg = 0◦, cµ = 0, 057)
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3.2 Simulationsergebnisse

(a) Turbulente kinetische Energie kt (b) Betrag der lokalen Strömungsge-
schwindigkeit U0

Abbildung 3.26: Darstellung der Hintergrundströmung im fRPM-
Rechengebiet auf der Druckseite des Pro�ls (U0

∞ = 50 m
s
,

αg = 0◦, cµ = 0, 057)

3.2.4 Ablösungsschall

In der Darstellung der Schallfelder der einzelnen Quellen in Abbildung 3.8
wurde deutlich, dass die Ablösung auf der Druckseite der Klappe keinen rele-
vanten Beitrag zum Gesamtgeräusch liefert. Zur Überprüfung dieses Ergebnis-
ses sind in Abbildung 3.26 neben exemplarischen Stromlinien die turbulente
kinetische Energie kt und der Betrag der lokalen Strömungsgeschwindigkeit
U0 dargestellt. Zu sehen ist, dass in der Scherschicht am Rand der Ablösung
die maximal auftretende turbulente Energie um etwa einen Faktor 20 geringer
ist als an der Klappenhinterkante. Darüber hinaus ist die lokale Strömungsge-
schwindigkeit in der Scherschicht um etwa eine Gröÿenordnung kleiner als die
Geschwindigkeit der freien Anströmung U0

∞. Beide Aspekte sind bestätigen
die geringe Schallabstrahlung. Auf weitere Untersuchungen des Ablösungsge-
räuschs wird daher verzichtet.

3.2.5 Gesamtschall

Zur Bewertung der Gesamtschallabstrahlung des betrachteten Hochauftriebs-
systems mit aktiver Strömungskontrolle liegt der Fokus auf der Schallabstrah-
lung in die Halbebene unter dem Pro�l. Die Schallemission nach oben ist für
einen Beobachter am Boden nicht relevant.
In der Untersuchung der einzelnen Schallquellen wurde ermittelt, dass die

lokale Strömungsablösung auf der Druckseite der Hinterkantenklappe keine
dominante Quelle darstellt. Für die Schallabstrahlung nach unten ist darüber
hinaus der direkt an der Ausblasung entstehende Strahlmischungsschall eben-
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3 Aeroakustische Analyse eines Hochauftriebspro�ls mit aktiver Strömungskontrolle

falls keine dominante Quelle. Dies liegt vor allem an der e�ektiven Abschat-
tungswirkung des Pro�ls. Damit bleiben als relevante Schallquellen das auf der
Saugseite der Klappe entstehende Krümmungsgeräusch und das Hinterkanten-
geräusch übrig. Beide Schallquellen können mit dem gleichen Quellmodell si-
muliert werden. Damit ist ein direkter Vergleich der Schalldruckpegel möglich
der eine Gewichtung der beiden Quellen erlaubt. Exemplarisch wird zunächst
ein Betriebspunkt betrachtet (U0

∞ = 50 m
s
, αg = 0◦, cµ = 0, 057). Anschlie-

ÿend folgt eine qualitative Einschätzung zur Abhängigkeit der Beiträge der
einzelnen Quellen im Rahmen der gezeigten Parametervariationen.
In Abbildung 3.27 sind neben der Richtcharakteristik des Krümmungs- und

Hinterkantengeräuschs die für zwei Beobachterpositionen ausgewerteten Spek-
tren dargestellt. In der Richtcharakteristik ist zu erkennen, dass die dominan-
te Schallabstrahlung der beiden Quellen bei unterschiedlichen Winkeln liegt.
So wird das Gesamtgeräusch nach unten-vorne vom Hinterkantenschall, nach
unten-hinten hingegen vom Krümmungsschall dominiert. Betrachtet man die
ermittelten Terzbandspektren, zeigt sich bei beiden Quellen ein ähnlicher Ver-
lauf. Unter θ = 220◦ fällt das Spektrum des Krümmungsgeräuschs allerdings zu
hohen Frequenzen stärker ab. Dies ist auf die verringerte Beugung der kurzwel-
ligen Schallwellen an der Hinterkante zurückzuführen. Bei θ = 270◦ hingegen
liegt das Pegelmaximum des Krümmungsschalls bei höheren Frequenzen als
das des Hinterkantengeräuschs. Dies entspricht den unterschiedlichen Grenz-
schichtdicken und damit verschiedenen Gröÿen der turbulenten Strukturen am
jeweiligen Quellort.
In den vorangegangenen Abschnitten wurde die Skalierung des Krümmungs-

und Hinterkantengeräuschs mit dem Impulsbeiwert cµ diskutiert. Dabei wur-
de gezeigt, dass für den betrachteten Übergangsbereich zwischen Grenzschicht-
und Zirkulationskontrolle die Variation des Schalldruckpegels in der Gröÿen-
ordnung von etwa ±2 dB liegen. Die Unterschiede der Schallabstrahlung der
beiden Quellen zueinander liegen im Vergleich deutlich höher. Somit wird auch
bei einer Variation des Impulsbeiwertes die Gesamtschallemission nach unten-
vorne vom Hinterkanten- und nach unten-hinten vom Krümmungsgeräusch
dominiert.
Die gezeigten basieren Ergebnisse auf 2D-Simulationen. Der Ein�uss unter-

schiedlicher Korrelationslängen der turbulenten Strukturen in Spannweiten-
richtung Λt wird darin nicht abbilden. Wie in Kapitel 2 für das Hinterkantenge-
räusch erläutert, führt eine geringere Korrelationslänge zu einer verminderten
Schallabstrahlung. Mit dem dargestellten Zusammenhang von p′2 ∝ Λt würde
zum Beispiel eine Halbierung der Korrelationslänge einer Quelle im Vergleich
zur anderen zu einer Verschiebung von 3 dB führen. Durch die unterschiedli-
chen Richtcharakteristiken der beiden Quellen werden allerdings nur geringe
Änderungen in der Gewichtung erwartet.
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3.2 Simulationsergebnisse

(a) Richtcharakteristik

(b) Terzbandspektrum bei θ = 220◦ (c) Terzbandspektrum bei θ = 270◦

Abbildung 3.27: Vergleich der Schallentstehung an der Klappenhinterkante
des Hochauftriebspro�ls mit unterschiedlichen Quellmodellen
(U0
∞ = 50 m

s
, αg = 0◦, cµ = 0, 057)
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4 Aeroakustische Analyse von porösen

Materialien

In diesem Kapitel wird ausführlich auf die aeroakustischen Eigenschaften po-
röser Materialien zur Reduktion des Hinterkantengeräuschs an einem Trag�ü-
gelpro�l eingegangen. Die Grundlagen dieses Mechanismus wurden bereits in
Kapitel 2 erläutert.

Die aeroakustischen Untersuchungen erfolgen an dem Trag�ügelpro�l, auf
dem das im vorherigen Kapitel betrachtete Hochauftriebspro�l mit aktiver
Strömungskontrolle basiert. Dieses ist in Abbildung 4.1 (a) skizziert und hat
eine Sehnenlänge von 300 mm. Die Simulationen und Messungen zu den po-
rösen Hinterkanten werden am gleichen Pro�l durchgeführt. Der poröse Teil
erstreckt sich über die letzten 10% (also 30 mm) des Pro�ls (vgl. Abb. 4.1 (b)).

In den folgenden Abschnitten werden zunächst einige der in den Experi-
menten eingesetzten porösen Materialien mit ihren charakteristischen Mate-
rialparametern zur numerischen Modellierung vorgestellt. Anschlieÿend wird
auf den Simulationsaufbau und die Verknüpfung zu den Messungen eingegan-
gen, bevor für das Referenzpro�l mit solider Hinterkante und unterschiedli-
chen porösen Hinterkanten ein Vergleich zwischen Simulation und Messung
vorgenommen wird. Darauf aufbauend werden numerische Parameterstudien
zu unterschiedlichen porösen Materialien präsentiert, die zum Verständnis der
Schallerzeugung an porösen Pro�lhinterkanten beitragen. Anschlieÿend wer-
den erste Schritte in Richtung aeroakustisch optimierter poröser Materialien
unternommen.

(a) Referenz mit solider Hinterkante

(b) Modi�kation mit poröser Hinterkante

Abbildung 4.1: Skizze der Pro�lmodi�kation mittels poröser Hinterkante
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4 Aeroakustische Analyse von porösen Materialien

Tabelle 4.1: Materialparameter ausgewählter poröser Hinterkanten zum Ver-
gleich der akustischen Simulationen mit experimentellen Ergeb-
nissen
Bezeichnung Porosität φ [-] Permeabilität κ [m2]
PA80-110 0,46 1,2 · 10−10

PA80-110_2018 0,46 3,9 · 10−10

PA120-150 0,55 1,2 · 10−9

PA200-250 0,57 4,3 · 10−9

4.1 Poröse Materialien

Tabelle 4.1 gibt eine Übersicht über vier verschiedenen Materialien, die zur
Herstellung poröser Hinterkanten zum Einsatz gekommen sind. Weitere Hin-
terkanten sind aus Kombination von jeweils 2 der Materialien in einer Hin-
terkante bzw. durch die mechanische Bearbeitung mit einem Walzwerk [159]
entstanden. Die dargestellten Materialparameter Porosität φ und Permeabi-
lität κ wurden im Rahmen des SFB880 von Partnern der TU Braunschweig
experimentell ermittelt und als Datenbank 1 zur Verfügung gestellt [97, 98].
Beim Vergleich der Materialien fällt auf, dass die Porosität nur in geringem
Umfang variiert, während sich die Permeabilität zwischen dem feinporigen
PA80-110 und dem grobporigen PA200-250 um mehr als eine Gröÿenordnung
unterscheidet.

4.2 Simulationsaufbau

Wie bei den Simulationen des Pro�ls mit Hochauftriebsklappe im vorange-
gangenen Kapitel werden für die Strömungs- und akustischen Berechnungen
zwei unterschiedliche Rechennetze benötigt. Das Gitter für die CFD wurde
auch hier zusammen mit allen benötigten Parametern vom Institut für Strö-
mungsmechanik der TU Braunschweig zur Verfügung gestellt. Anders als zuvor
besteht dieses Rechengitter wie in Abbildung 4.2 (a) nur aus Hexaederelemen-
ten und ist als zweidimensionales O-Netz mit einem Radius von 2 m (= 6, 67·c)
um die Hinterkante des Pro�ls ausgeführt. Dies ist für den Fall mit poröser
Hinterkante ein Unterschied zum Experiment, in dem von der gesamten Mo-
dellspannweite von 800 mm nur die mittlere Hälfte porös ist.
Abbildung 4.2 zeigt die Blockstruktur des ebenfalls zweidimensionalen akus-

tischen Rechennetzes für PIANO. Dieses wurde basierend auf den Erfahrun-
gen zur Simulation von Hinterkantenschall erstellt [133]. Im Quellbereich ist
die Au�ösung gleich der Au�ösung des fRPM-Rechennetzes (∆ = 0, 0005 · c).
Anders als bei dem Hochauftriebspro�l muss als Quellregion nur die Hinter-

1https://www.tu-braunschweig.de/SFB880
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4.2 Simulationsaufbau

(a) Hexaederstruktur des CFD-Gitters
mit Verfeinerungen in der Grenz-
schicht und der porösen Hinterkante

θ

(b) Blockstruktur des CAA-Gitters mit
Mikrofonkreis und De�nition des Be-
obachterwinkels θ

Abbildung 4.2: Rechennetze für die CFD- und CAA-Simulationen des F16-
Pro�ls mit poröser Hinterkante. Das CFD-Gitter wurde vom
Institut für Strömungsmechanik der TU Braunschweig zur Ver-
fügung gestellt

kante des Pro�ls vernetzt werden. Dies führt zu einer deutlichen Reduktion der
Punkteanzahl. Für das akustische Fernfeld wurde darauf geachtet, dass akus-
tische Wellen bis zu einer Frequenz von 10 kHz mit mindestens 7 Punkten pro
Wellenlänge aufgelöst werden. Dies entspricht einer maximalen dimensionslo-
sen Gitterweite von etwa ∆ = 0, 016 und führt zu einer Gitterpunktanzahl
von insgesamt rund 1,7 Millionen. Auf 48 Prozessoren ergeben sich damit Re-
chenzeiten von etwa 8 Stunden für die Realisation eines einzelnen Wirbels und
knapp 40 Stunden für die Simulationen mit Turbulenzrekonstruktion. Beide
Herangehensweisen werden im Folgenden erläutert.

4.2.1 Hinterkantengeräusch mit Einzelwirbel

Zur detaillierten Untersuchung des akustischen Quellmechanismus an der po-
rösen Hinterkante eines Trag�ügelpro�ls wird ein einzelner Wirbel betrachtet,
der entlang des Pro�ls transportiert wird. Der Vorteil dabei ist, dass eine mög-
liche Schallentstehung am Übergang vom soliden zum porösen Teil des Pro�ls
untersucht werden kann. Bei der vollständigen Simulation des Hinterkanten-
schalls mit Rekonstruktion der Grenzschichtturbulenz ist dies nicht möglich,
da beide Quellen simultan auftreten. Dieser Simulationsansatz wurde bereits
erfolgreich für ein NACA 0012 Trag�ügelpro�l angewendet [139]. Dabei wurde
der Wirbel an einer de�nierten Position direkt in das CAA Rechengebiet ein-
gesetzt und durch Lösen der LEE mit der Hintergrundströmung transportiert.
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4 Aeroakustische Analyse von porösen Materialien

Abbildung 4.3: Darstellung des Ablösegebiets an der stumpfen, soliden Hin-
terkante des F16 Pro�ls bei αg = −0,5◦

Dies ist für das hier betrachtete F16 Pro�l nicht möglich, da das Pro�l eine
dickere Hinterkante von 1,1 mm (entspricht 0, 37% · c) hat. An dieser bildet
sich in der Strömungssimulation ein kleines Gebiet mit abgelöster Strömung
(Abbildung 4.3). Wenn in PIANO ein von den LEE transportierter Wirbel
mit diesem Gebiet interagiert, bildet sich eine aufklingende hydrodynamische
Störung. Dies kann mit Lösung der APE vermieden werden. Da Wirbelmoden
dabei nicht ausbreitungsfähig sind, kann der Wirbel nicht direkt als Startlö-
sung im CAA-Gebiet vorgegeben werden. Stattdessen wird fRPM mit dem
SourceB-Quellmodell genutzt. Abbildung 4.4 zeigt jeweils eine Stromlinie auf
der Saug- und der Druckseite des Pro�ls. Entlang dieser wurde in getrennten
Simulationen jeweils ein Wirbel realisiert.

4.2.2 Hinterkantengeräusch mit Turbulenzrekonstruktion

Neben der isolierten Betrachtung eines einzelnen Wirbels wird auch mit der
Rekonstruktion der turbulenten Quellen auf Grundlage der von der Strömungs-
simulation ermittelten Statistik gearbeitet. Dabei werden Ergebnisse erzeugt,
die direkt mit den Windkanalexperimenten vergleichbar sind.
Ein groÿer Vorteil des in Abschnitt 2.4 vorgestellten Verfahrens liegt in

der Trennung zwischen fRPM zur Turbulenzrekonstruktion und PIANO zur
Simulation der Schallentstehung und -ausbreitung. Für die in dieser Arbeit
betrachteten porösen Materialien ermöglicht dies, zwischen den E�ekten des
Materials auf die Turbulenz und auf die E�zienz der akustischen Quelle zu
di�erenzieren. So kann zum Beispiel die PIANO-Simulation des Pro�ls mit so-
lider Hinterkante auch mit der Turbulenz eines Pro�ls mit poröser Hinterkante
durchgeführt werden. Diese Fälle werden physikalisch nie auftreten, erlauben
aber einen Einblick in die aeroakustische Wirkungsweise poröser Trag�ügel-
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4.2 Simulationsaufbau

Abbildung 4.4: F16 Pro�l mit poröser Hinterkante und fRPM Rechenge-
biet mit Darstellung der turbulenten kinetischen Energie der
Grenzschicht. Gezeigt sind zudem zwei Stromlinien, entlang
derer in getrennten Simulationen jeweils ein einzelner Wirbel
das Pro�l passiert

PA200-250

PA80-110

Referenz fRPM

Abbildung 4.5: Darstellung der Turbulenz am F16 Pro�l mit solider und po-
röser Hinterkante anhand der turbulenten kinetischen Energie
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4 Aeroakustische Analyse von porösen Materialien

hinterkanten. Darüber hinaus stellt die Kombination von unterschiedlichen po-
rösen Hinterkanten mit dem Turbulenzfeld des soliden Pro�ls ein Bindeglied
zu den zuvor erläuterten Simulationen mit einem einzelnen Wirbel dar. Da-
bei bleibt der Ein�uss des Materials auf den Schallerzeugungsprozess isoliert,
während simultan Wirbel unterschiedlicher Gröÿen und Stärken betrachtet.
Somit erlaubt dieser Ansatz die breitbandige Wirkung des porösen Materials
einzuordnen. Dafür kann hier nicht mehr die Gewichtung zwischen den mög-
liche Quellorten (Hinterkante / Übergang vom soliden zur porösen Material)
unterschieden werden.

Aufbereitung der Simulationsergebnisse zum Vergleich mit den Messungen

Die aeroakustischen Simulationen wurden alle als zweidimensionale Rechnun-
gen ausgeführt. Vorangegangene Arbeiten haben gezeigt, dass durch eine geeig-
nete Aufarbeitung der Simulationsergebnisse ein direkter Vergleich mit Mes-
sungen im akustischen Windkanal möglich ist [66, 134]. Damit können die
zeitlich wenig aufwändigen 2D-Simulation für die Betrachtung einer Vielzahl
von Materialparametern genutzt werden. Neben dem Ein�uss von spannwei-
tigen E�ekten muss dabei die Position des virtuellen Mikrofons im CAA-
Rechengebiet mit der des Messmikrofons in Einklang gebracht werden. Wie
bereits in Abschnitt 2.5.2 erläutert, sind die Messdaten normiert auf den Fall
eines Flügel mit einer Spannweite von 1 m und einem Abstand zwischen Mi-
krofon und Hinterkante von ebenfalls 1 m. Die Korrektur der Simulationsdaten
erfolgt darauf aufbauend in 2 Schritten:

1. Abstandskorrektur Hinterkante-Mikrofon basierend auf der 2D-Schall-
ausbreitung im Rechengebiet

2. 2D / 3D Korrektur unter Berücksichtigung der spannweitigen Korrelati-
onslängen

Im Zweidimensionalen nimmt der Betrag der Schallintensität im Fernfeld mit
dem inversen Abstand zur Quelle ab [31]. Für den Schallwechseldruck p′ bzw.
daraus abgeleitet den Schalldruckpegel SPL ergibt sich der in Formel 4.1 dar-
gestellte Zusammenhang. Dass sich das Mikrofon im Rechengebiet im akusti-
schen Fernfeld be�ndet, wird später noch gezeigt.

p′ ∝ 1√
r

SPLr2 = SPLr1 + 10 log10

(
r1

r2

)
(4.1)

Für die hier betrachteten Fälle folgt daraus eine Korrektur für den Mikrofon-
abstand mit r1 = 0,45 m(=̂1, 5 · c) aus der Simulation und r2 = 1 m auf die
normierten Messdaten von ∆SPLr = 10 log10

(
0,45m
1m

)
= −3,5 dB.
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Für die 2D zu 3D Korrektur wird anschlieÿend Gleichung 4.2 [46] verwendet.
In diese gehen als Gröÿen die Spannweite des 3D Flügels b, der Abstand des
Mikrofons zur Quelle r, die Machzahl der freien Anströmung Ma0∞ sowie eine
empirische Konstante C ein. Diese Konstante modelliert die spannweitige Kor-
relationslänge der turbulenten Strukturen und wird mit C ≈ 2.1 angegeben
[46].

SPL3D = SPL2D + 10 log10

(
C

2π

b

r
Ma0∞

)
(4.2)

Für die Anströmgeschwindigkeiten 40 m
s
, 50 m

s
bzw. 60 m

s
ergeben sich somit

die folgenden Korrekturwerte:

∆SPL40 m
s

= −14 dB

∆SPL50 m
s

= −13 dB

∆SPL60 m
s

= −12,2 dB

Aus diesenWerten folgen die Gesamtkorrekturen der Schalldruckpegel zu−17,5
bis −15,7 dB. Prinzipiell ist es auch möglich, erst die 2D zu 3D Korrektur an-
zuwenden und anschlieÿend die Mikrofonposition anzupassen. Dabei muss be-
rücksichtigt werden, dass im Dreidimensionalen die Schallintensität nicht mehr
proportional zum Abstand, sondern zum Quadrat des Abstands abnimmt. Mit
der entsprechenden Änderung von Gleichung 4.1 und dem Einsetzen des Mi-
krofonabstands von 0,45 m in 4.2 ergeben sich für die Gesamtkorrektur an-
schlieÿend wieder die oben genannten Werte.
Die aus den Gleichungen 4.1 und 4.2 ermittelten Werte sind allerdings

nicht ausreichend, um die Simulationsergebnisse mit den Messergebnissen in
Einklang zu bringen. Zusätzlich muss noch eine konstante Verschiebung der
Spektren um −1,5 dB erfolgen. Diese zusätzliche Korrektur ist als Kalibrie-
rungsfaktor zu verstehen, der abhängig vom gewählten Turbulenzmodell der
Strömungssimulation ist. Als Beispiel sei hier auf eine vorangegangene Arbeit
verwiesen, bei der ein k − ω-Modell verwendet wurde. In diesem Fall lag die
Kalibrierung bei −4,5 dB [134].

4.3 Referenzergebnisse aus Experimenten

Zur Einordnung der Qualität der Simulationen des Hinterkantenschalls von
Pro�len mit unterschiedlichen porösen Materialien werden Messergebnisse aus
dem akustischenWindkanal des DLR in Braunschweig genutzt (Abschnitt 2.5.1).
Dabei gibt es einige Aspekte zu berücksichtigen, die im Folgenden diskutiert
werden.
Zuerst muss sichergestellt werden, dass für jeden Vergleichspunkt zwischen

Experiment und Simulation die Strömung um das Pro�l gleich ist. Diese ist
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4 Aeroakustische Analyse von porösen Materialien

Tabelle 4.2: Vergleich der geometrischen Anstellwinkel in Simulation und Ex-
periment für gleichen Auftrieb. Die mit X markierten Kon�gura-
tionen wurden nicht gemessen.

Hinterkantenmaterial αg [◦]
Solide −0,5 3 8,5

PA80-110 −0,5 4 8,5
PA80-110_2018 0,2 X 9

PA120-150 0,5 5 10
PA200-250 0,6 X 10

Messung 0 6 12

unter anderem vom Anstellwinkel des Pro�ls gegenüber der freien Strömung
abhängig. Dies bedeutet allerdings nicht, dass sich bei gleichem geometrischen
Anstellwinkel in Simulation und Messung der gleiche Strömungszustand am
Pro�l einstellt, da in der zweidimensionalen Strömungssimulation der Windka-
nal mit seinen Einbauten und der Befestigung des Pro�ls nicht berücksichtigt
wird. Daher werden dreidimensionale E�ekte, wie zum Beispiel die Grenz-
schicht an den Seitenplatten zur Einspannung des Modells, vernachlässigt.
Für alle akustischen Messpunkte wurde parallel der statische Druck auf der
Ober�äche an mehreren Stellen im Mittelschnitt des Pro�ls bestimmt. Dieser
lässt sich direkt mit den aus der Simulation ermittelten Werten vergleichen. In
Tabelle 4.2 sind die geometrischen Anstellwinkel des Pro�ls in der Simulation
aufgelistet, für welche die beste Übereinstimmung der Druckverteilung mit den
im Experiment eingestellten Anstellwinkeln erreicht wurde (vgl. Abb. 4.6).
Der geometrische Anstellwinkel des Pro�ls gegenüber der Anströmung spielt

nicht nur für den Strömungszustand am Pro�l eine entscheidende Rolle. Auch
bei der richtigen Wahl der Mikrofonposition im Rechengebiet der Simulation
muss er berücksichtigt werden. Dies ist in Abbildung 4.7 skizziert. Im Messauf-
bau ist die Position des Mikrofons bezogen auf die Windkanaldüse de�niert.
Gegen dieses System wird der Anstellwinkel des Pro�ls durch Drehung der
Sehne eingestellt. Damit ändert sich der Winkel zwischen Pro�lsehne und der
Verbindungslinie von Hinterkante zur Messposition. Im Rechengebiet sind die
Mikrofone hingegen fest gegen das Pro�l verteilt und der Anstellwinkel wird
durch den Vektor der Anströmung eingestellt. Damit be�ndet sich das numeri-
sche Mikrofon mit der De�nition θ = 270◦ nur bei einem Anstellwinkel von 0◦

an der Position des Messmikrofons. Für alle anderen Fälle muss ein Mikrofon
verwendet werden, das um den Anstellwinkel der Messung (der wie oben erläu-
tert von dem der Simulation abweichen kann) verschoben ist. Welchen E�ekt
diese Verschiebung auf die ermittelten Spektren hat, wird noch detaillierter
im folgenden Abschnitt erläutert, wenn für das Pro�l mit solider Hinterkante
die Simulationsergebnisse mit den Messungen verglichen werden.
Zusätzlich zu der vom Anstellwinkel des Pro�ls abhängigen Mikrofonposi-
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(a) solide, α = 0◦ (b) solide, α = 12◦

(c) PA80, α = 0◦ (d) PA80, α = 12◦

(e) PA200, α = 0◦ (f) PA200, α = 12◦

Abbildung 4.6: Darstellung der Druckverteilung auf der Pro�lober�äche bei
unterschiedlichen Anstellwinkeln und Hinterkantenmaterialien
(Symbole: Messung, Linien: Simulation). Der angegebene An-
stellwinkel gibt den geometrischen Winkel im AWB an
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αU∞

(a) Drehung des Pro�ls (AWB)

α
U∞

(b) Drehung der Anströmung (PIA-
NO)

Abbildung 4.7: Änderung des geometrischen Anstellwinkels in Messung und
Experiment mit festgelegter Mikrofonposition im Windkanal
und de�nierter Position 90◦ unterhalb des Pro�ls in der Simu-
lation

tion gilt es, die Integration des von der Hinterkante emittierten Schalls über
einen Winkel von 63◦ durch den verwendeten Hohlspiegel (vgl. Abschnitt 2.5.2)
zu berücksichtigen. Ob für die Auswertung der Simulationsdaten eine Inte-
gration über den gleichen Winkelbereich erfolgen muss oder die Betrachtung
eines repräsentatives Mikrofon ausreicht, wurde untersucht. Abbildung 4.8 (b)
zeigt für drei unterschiedliche Strömungsgeschwindigkeiten und einem geome-
trischen Anstellwinkel von αg = 0◦ die ermittelten Spektren aus den Daten
eines einzelnen Mikrofons und der Integration über 63 Mikrofone, die im Win-
kelabstand von 1◦ auf einem Kreisbogen mit Mittelpunkt auf der Hinterkante
des Pro�ls positioniert sind (vgl. Skizze 4.8 (a)). Dabei ist zu beachten, dass
die Winkelhalbierende um einen Winkel γ stromab gekippt ist. Dieser Winkel
entspricht dem konvektiven Versatz des von der Pro�lhinterkante senkrecht
nach unten abgestrahlten Schalls durch die Hintergrundströmung und ist von
der Strömungsgeschwindigkeit abhängig. Ermittelt wird diese Winkelkorrektur
nach Formel 4.3. Dabei ist zu erkennen, dass für alle Strömungsgeschwindig-
keiten die Unterschiede zwischen den ermittelten Spektren gering sind. Für
die folgenden Vergleiche zwischen Simulation und Messung sowie die weiter-
führenden numerischen Untersuchungen wird daher einfach das Mikrofon bei
θ = 270◦ betrachtet.

γ = arctan (Ma∞) (4.3)
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U∞

63◦

γ

(a) Simulationssetup mit Einzelmikro-
fon und Integrationsbogen

(b) Ermittelte Terzbandspektren

Abbildung 4.8: Vergleich der Spektren aus einem einzelnen Mikrofon
( ) und der Integration über einen Winkelbereich von
63◦ ( )

4.4 Simulationsergebnisse

In den folgenden Abschnitten werden die Ergebnisse der numerischen Unter-
suchungen zum Hinterkantenschall an Pro�len mit solider und poröser Hinter-
kante vorgestellt und erläutert. Zuerst wird dabei auf die solide Hinterkante
eingegangen. Im Vergleich mit den Messungen wird die Qualität der numeri-
schen Ergebnisse bei verschiedenen Strömungsgeschwindigkeiten und geome-
trischen Anstellwinkeln diskutiert. Darauf aufbauend wird der Ein�uss unter-
schiedlicher poröser Materialien auf den emittierten Schall untersucht. Dabei
liegt der Fokus zunächst auf homogenen Materialien, die auch experimentell
untersucht wurden. Daran anschlieÿend werden die Simulationsergebnisse mit
anisotropen und gradierten Materialien vorgestellt. Davon lassen sich abschlie-
ÿend Hinweise für die optimale Gestaltung poröser Materialien zu Reduktion
von Hinterkantenschall in der betrachteten Anwendung ableiten.

4.4.1 Solide Referenz

Wie zuvor in Abschnitt 4.2.2 erläutert, werden die aus den Simulationen ermit-
telten Schalldruckpegel für den Vergleich zu den Messungen aufbereitet. Dabei
wird neben 3D-E�ekten auch der Mikrofonabstand zum Pro�l korrigiert. Die
Korrekturen gelten unter der Annahme, dass sich das numerische Mikrofon
im akustischen Fernfeld be�ndet. Dies wird im Folgenden veri�ziert. Anschlie-
ÿend werden die Terzbandspektren aus Experiment und Simulation für die
Messposition unterhalb der Pro�lhinterkante verglichen. Neben der spektra-
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p′ ∝ 1
r/c

p′ ∝
√

1
r/c

Abbildung 4.9: Abnahme des Schalldruckpegels mit zunehmendem Abstand
zwischen Pro�lhinterkante und Mikrofon im Vergleich mit der
theoretischen Abnahme in Nah- und Fernfeld bei zweidimensio-
naler Ausbreitung. Rot dargestellt ist die für weitere Analysen
verwendete Mikrofonposition

len Form ist hierbei vor allem die Skalierung mit der Anströmgeschwindig-
keit interessant. Darüber hinaus werden die Ergebnisse für unterschiedliche
Anstellwinkel αg des Pro�ls verglichen. Zwischen in Simulation und Expe-
riment ergeben sich dabei abweichende geometrische Anstellwinkel für ver-
gleichbare Druckverteilungen (vgl. Tab. 4.2). Im Anschluss an den Vergleich
zwischen Simulation und Experiment wird die Richtcharakteristik des abge-
strahlten Schalls ausgewertet. Abweichend zum vorangegangenen Kapitel wird
der Gesamtschalldruckpegel hier als Summe über den Frequenzbereich 0,5 bis
20 kHz berechnet. Aufgrund der verwendeten Messmethode gibt es dabei keine
Vergleichsdaten aus dem Windkanal. Stattdessen �ndet ein Abgleich mit der
analytisch hergeleiteten Charakteristik aus Abschnitt 2.1 statt.
Abbildung 4.9 zeigt die Abnahme des Schalldruckpegels mit zunehmendem

Abstand r
c
des Mikrofons von der Hinterkante des Pro�ls. Als Vergleich ist das

für die zweidimensionale Schallausbreitung gültige Abstandsgesetz im Fernfeld
mit p′ ∝

√
r
c
eingezeichnet. Zu erkennen ist, dass im Nahfeld des Pro�ls die

Abnahme des Schalldruckpegels mit zunehmendem Abstand stärker ist (p′ ∝
r
c
). Ab einer Entfernung von r

c
= 1, 2 stimmt die ermittelte Abnahme mit der

theoretischen des Fernfelds überein. Ab diesem Punkt kann ein Vergleich mit
den experimentellen Daten erfolgen. Für die weiteren Untersuchungen werden
daher die Daten von Mikrofonen mit einem Abstand von r

c
= 1, 5 verwendet.

In Abbildung 4.10 sind die in Experiment und Simulation bei drei un-
terschiedlichen Strömungsgeschwindigkeiten 40 m

s
, 50 m

s
und 60 m

s
ermittelten

Spektren aufgetragen. Zunächst wird der Vergleich zwischen Simulation und
Messung bei 50 m

s
erläutert, da bei dieser Anströmgeschwindigkeit später der

Ein�uss der porösen Hinterkanten untersucht wird. Zu sehen ist, dass Simulati-
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Abbildung 4.10: Ein�uss der Anströmgeschwindigkeit auf das in der Simulati-
on ermittelte Terzbandspektrum des Hinterkantenschalls am
Pro�l mit solider Hinterkante (Simulation: Linien, Messung:
Symbole mit ±1 dB Unsicherheit)

on und Experiment für Frequenzen oberhalb von 2 kHz bis zur Au�ösungsgren-
ze der Rechnung bei 16 kHz um weniger als die Reproduzierbarkeit der Mes-
sung von ±1 dB voneinander abweichen. Unterhalb von 2 kHz ist die Streuung
gröÿer, was vor allem an einer Verschiebung des Pegelmaximums in der Simu-
lation um etwa eine Bandbreite zu niedrigeren Frequenzen liegt. Wie groÿ die
Verschiebung genau ist, lässt sich durch die Breite der Terzbänder nicht ein-
ordnen. Dazu müsste ein Vergleich der Schmalbandspektren mit kleinerem ∆f
erfolgen. Diese Daten stehen für die Messungen nicht zur Verfügung. Mit der
Verschiebung um ein Frequenzband ist der Unterschied zwischen Simulation
und Experiment allerdings als klein anzusehen. Dazu kommt, dass das aus der
Simulation bestimmte Spektrum über ein deutlich kürzeres Zeitsignal von etwa
0,15 s statt 16 s wie in der Messung ermittelt wurde. Dies führt vor allem bei
niedrigeren Frequenzen zu einer erhöhten Unsicherheit, die sich auch in dem
unregelmäÿigeren Verlauf zeigt. Die erhöhte Unsicherheit ist darauf zurück-
zuführen, dass während der kurzen Simulationsdauer weniger unterschiedliche
Wirbel die Hinterkante des Pro�ls passieren. Das führt zu einer schlechteren
Statistik vor allem bei groÿen Strukturen. Bei gegebener Konvektionsgeschwin-
digkeit und Zeit können mehrere eng gesta�elte kleine Wirbel ein akustisches
Signal erzeugen als durch ihre Gröÿe weiter voneinander entfernte Wirbel. Hier
muss ein Kompromiss aus Genauigkeit des Spektrums und Rechendauer der
Simulation gefunden werden.
Eine Erhöhung der Strömungsgeschwindigkeit hat zwei unterschiedliche Ein-

�üsse auf das Spektrum des Hinterkantenschalls. Zum einen kommt es zu einer
Erhöhung der Schalldruckpegels. Dieser steigt proportional zu der Anström-
geschwindigkeit mit 5ter Potenz (

(
U0
∞
)5
). Zum anderen verschiebt sich das

Maximum des Spektrums zu höheren Frequenzen, da die Konvektionsgeschwin-
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digkeit der schallerzeugenden turbulenten Strukturen zunimmt. Eine ausführli-
che Diskussion unterschiedlicher Skalierungsansätze für Hinterkantenschall in
verschiedenen Frequenzbereichen �ndet sich in [63]. An dieser Stelle ist vor
allem der Vergleich zwischen Simulation und Experiment interessant, daher
wird auf eine detaillierte Analyse verzichtet und nur die unskalierten Spektren
verglichen. Mit Erhöhung der Anströmgeschwindigkeit von 50 m

s
auf 60 m

s
gibt

der numerische Ansatz die Skalierung der gemessenen Spektren sehr gut wie-
der. Über den gesamten abfallenden Ast des Spektrums bis zur numerischen
Au�ösungsgrenze liegen die Abweichungen innerhalb der Reproduzierbarkeit
der Messungen. Auch die Verschiebung des Maximums zu höheren Frequenzen
erfolgt in Simulation und Messung in gleichem Maÿe zum nächsthöheren Fre-
quenzband. Somit liegt auch bei der höheren Strömungsgeschwindigkeit das
Maximum in der Simulation etwas tie�requenter als in der Messung. Bei einer
Verringerung der Strömungsgeschwindigkeit auf 40 m

s
kommt es zu etwas grö-

ÿeren Abweichungen zwischen Experiment und Simulation, die im mittleren
Frequenzbereich von etwa 1,2 bis 10 kHz aber noch in der Gröÿenordnung der
Unsicherheit der Messung liegen. Bei höheren Frequenzen zeigt das Spektrum
der Simulation ein Plateau bis zur Au�ösungsgrenze. Dies kann ein Hinweis
darauf sein, dass in diesem Bereich das eigentliche Signal des Hinterkanten-
schalls zu schwach ist, um vom Hintergrundrauschen der numerischen Lösung
getrennt werden zu können. Die Abweichungen bei niedrigen Frequenzen hin-
gegen können, wie zuvor bereits erläutert, in der schlechteren Statistik der
groÿen Wirbelstrukturen begründet sein. Da alle Simulationen den gleichen
Zeitraum von etwa 0,15 s abbilden, vergröÿert sich dieser Ein�uss mit abneh-
mender Konvektionsgeschwindigkeit der turbulenten Wirbel.
Nach der Skalierung der Spektren mit der Strömungsgeschwindigkeit wird

nun der Ein�uss des geometrischen Anstellwinkels untersucht. Dazu sind in
Abbildung 4.11 die aus Simulation und Experiment ermittelten Spektren für
einen mittleren (αg,AWB = 6◦) und einen groÿen geometrischen Anstellwinkel
(αg,AWB = 12◦) aufgetragen. Als Vergleich dient in beiden Fällen das Spek-
trum bei (αg,AWB = 0◦). Aus den Simulationsdaten für αg,AWB > 0◦ sind
jeweils zwei Spektren dargestellt. Auf der einen Seite präsentiert die durchgezo-
gene Linie das an Position θ = 270◦ platzierte Mikrofon. Auf der anderen Seite
zeigt das gestrichelte Spektrum die um den geometrischen Anstellwinkel der
Messung verschobene Messposition. Wie in Abbildung 4.7 gezeigt, entspricht
dies der Messposition im Windkanal. Dabei ist zu erkennen, dass für den klei-
neren Anstellwinkel der Unterschied der numerisch ermittelten Spektren für
die Mikrofonpositionen unter 1 dB liegt. Auch für den hohen Anstellwinkel
liegen die Pegeldi�erenzen mit 1 bis 2 dB noch in der Gröÿenordnung der Un-
sicherheit. Für die später folgenden Untersuchungen der porösen Materialien
kann somit immer das Mikrofon bei θ = 270◦ genutzt werden. Im Vergleich
der aus den Simulationen und Messungen ermittelten Spektren ist zu erken-
nen, dass diese für αg,AWB = 6◦ eine ähnlich gute Übereinstimmung zeigen wie
im 0◦-Referenzfall. Nur bei Frequenzen oberhalb von 8 kHz kommt es zu einer
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(a) αg = 6◦ (b) αg = 12◦

Abbildung 4.11: Ein�uss des Anstellwinkels auf die in Experiment und Simu-
lation ermittelten Spektren des Hinterkantenschalls am Pro�l
mit solider Hinterkante. Angegeben ist immer der geometri-
sche Anstellwinkel der Messung

Abweichung von mehr als 1 dB. Bei αg,AWB = 12◦ hingegen kommt es zu grö-
ÿeren Abweichungen. Au�ällig ist dabei, dass die Form des Spektrums mit dem
steilen Anstieg zu niedrigen Frequenzen gut wiedergegeben wird. Der Anstieg
erfolgt allerdings in der Rechnung erst bei deutlich kleineren Frequenzen als in
der Messung. Dies könnte auf den Strömungszustand an der Hinterkante des
Pro�ls zurückgeführt werden. In der Druckverteilung der Strömungssimulation
(Abb. 4.6) ist auf der Saugseite direkt an der Hinterkante ein kleines Plateau
zu erkennen. Dies kann auf eine beginnende Strömungsablösung hindeuten.
Bestätigt wird die Annahme in Abbildung 4.12, in der der Wandschubspan-
nungsbeiwert cf auf der Pro�lober�äche dargestellt ist. Das Ergebnis ist für
einen Anstellwinkel von αg,TAU = 9◦ ermittelt. Damit liegt der Anstellwin-
kel um 0,5◦ höher als in der akustischen Simulation. Zu erkennen sind mit
cf < 0 zwei Ablösegebiete, eines an der Pro�lvorder- und eines an der Hinter-
kante. Die Ablösung an der Hinterkante bestätigt, dass sich die Strömung bei
αg,TAU = 8,5◦ (αg,AWB = 12◦) an der Grenze zur Ablösung be�ndet. Damit
einher geht eine Zunahme der Grenzschichtdicke und der Gröÿe der turbulen-
ten Strukturen. Beides stellt eine mögliche Erklärung für den beobachteten
Unterschied zwischen simuliertem und gemessenem Spektrum dar, falls das
Pro�l im Messaufbau keine Strömungsablösung zeigt. Insgesamt geben die nu-
merischen Ergebnisse die gleichen Trends wieder wie die Messungen.
Die Messdaten ermöglichen aufgrund des Verfahrens keine Analyse der Richt-

charakteristik des abgestrahlten Schalls. Als Referenz kann daher nur die ana-
lytische Lösung dienen (Formel 4.4). Darin ist eine geometrische Winkelkorrek-
tur von ∆θ = −5◦ enthalten. Diese berücksichtigt, dass es sich bei dem F16
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4 Aeroakustische Analyse von porösen Materialien

Abbildung 4.12: Beiwert der Wandschubspannung cf auf der Pro�lober�äche
in der Strömungssimulation bei αg,TAU = 9◦ zur Darstellung
von Gebieten abgelöster Strömung (blau)

um ein gekrümmtes Pro�l handelt und die Hinterkante somit leicht nach un-
ten zeigt. In Abbildung 4.13 sind zusammen mit der analytischen Lösung aus
Simulationen des Pro�ls mit solider Hinterkante ermittelte Ergebnisse darge-
stellt. Dabei werden zwei unterschiedliche Umsetzungen des Quellmechanismus
betrachtet. Auf der einen Seite wurde wie in Abschnitt 4.2.1 erläutert nur ein
einzelner Wirbel betrachtet. Auf der anderen Seite wurde das Turbulenzfeld
der Grenzschicht rekonstruiert (vgl. Abschnitt 4.2.2). Die numerisch ermittel-
ten Richtcharakteristiken unterscheiden sich leicht, wobei die Unterschiede zur
analytischen Lösung gering sind. Somit kann angenommen werden, dass die Si-
mulationen auch hier ein physikalisch sinnvolles Ergebnis liefern. Dafür spricht
auch, dass sich eine Variation der Anströmgeschwindigkeit U0

∞ von 40 m
s
, 50 m

s

und 60 m
s
nicht auf die Form der Richtcharaktersitik auswirkt. Dies entspricht

der Theorie, nach der die Winkelabhängigkeit unabhängig von U0
∞ ist.

p′2 ∝ sin2

(
θ − 5◦

2

)
(4.4)

Wie in Abschnitt 4.2.1 erläutert wurden Simulationen durchgeführt, bei denen
ein einzelner Wirbel entlang einer Stromlinie auf der Saug- oder Druckseite des
Pro�ls die Hinterkante passiert. An dieser Stelle wird zunächst für die solide
Hinterkante gezeigt, wie sich die beiden Wirbelpositionen auf den abgestrahl-
ten Schall auswirken. Dies ist in Abbildung 4.14 für jeweils zwei Mikrofonposi-
tionen (θ = 90◦ und θ = 270◦) dargestellt. Zu erkennen ist, dass die Mikrofon-
position keinen Ein�uss auf die Form des aufgenommenen akustischen Signals
hat. Es kommt lediglich zu einer Spiegelung um die Zeitachse. Dies entspricht
der Theorie, nach der Hinterkantenschall immer gegenphasig nach oben und
unten abstrahlt. Bezüglich der Schallabstrahlung eines Wirbels auf der Saug-
oder Druckseite ist zu erkennen, dass ein ähnliches akustisches Signal erzeugt
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Abbildung 4.13: Vergleich der analytisch bestimmten Richtcharakteristik des
Hinterkantenschalls einer ebenen Platte mit der Simulation
des F16 Pro�ls mit solider Hinterkante

wird. Das vom Wirbel auf der Druckseite erzeugte Signal ist zeitlich so ver-
schoben, dass das Maximum mit dem des Vergleichssignals deckungsgleich ist.
Aufgrund unterschiedlicher lokaler Strömungsgeschwindigkeiten ist dies in der
Simulation nicht der Fall. Dabei zeigt sich, dass der Wirbel auf der Druckseite
ein etwas stärkeres akustisches Signal aussendet, das zudem steilere Flanken
aufweist. Dies spricht dafür, dass höhere Frequenzen im Signal enthalten sind.
Dies entspricht der Erwartung, da die Grenzschicht auf der Druckseite dünner
ist. Aus der Darstellung der Stromlinien in Abbildung 4.4 wird zudem deut-
lich, dass der Wirbel auf der Druckseite die Pro�lhinterkante näher an der
Ober�äche passiert. Dies erklärt das stärkere akustische Signal.

4.4.2 Homogene poröse Hinterkante

Nach der Betrachtung der soliden Hinterkante werden nun die Ergebnisse zum
Ein�uss unterschiedlicher poröser Materialien präsentiert. Dabei wird zunächst
auf die in Tabelle 4.1 aufgelisteten Materialien eingegangen. Für diese ist ein
direkter Vergleich von Simulation und Experiment möglich. Wie zuvor erfolgt
die Analyse für unterschiedliche Strömungsgeschwindigkeiten und Anstellwin-
kel, um ein möglichst vollständiges Bild zu zeichnen. Begonnen wird mit einem
Vergleich bei dem Anstellwinkel, der der Messung bei αg,AWB = 0◦ entspricht
und einer Anströmgeschwindigkeit von 50 m

s
.

In Abbildung 4.15 sind für die porösen Materialien die aus Simulation (Lini-
en) und Messung (Symbole, mit ±1 dB Reproduktionsgenauigkeit) ermittelten
Terzbandspektren dargestellt. Verglichen wird immer eine poröse Hinterkante
mit der soliden Referenz. Generell ist die Übereinstimmung der Simulationen
mit den Messungen für die porösen Hinterkanten deutlich schlechter als beim
soliden Referenzfall. Für die Hinterkante aus PA80-110 (a) zeigt die Simulation
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4 Aeroakustische Analyse von porösen Materialien

Abbildung 4.14: Ein�uss der Positionen des Wirbels und des Mikrofons auf das
ermittelte Zeitsignal für die Passage eines einzelnen Wirbels
über der Hinterkante des soliden F16 Pro�ls

eine Geräuschreduktion vor allem im Bereich von 0,75 bis 5 kHz. Bei höheren
Frequenzen nähern sich die Spektren der porösen und soliden Hinterkante bis
zur Au�ösungsgrenze an. Die maximal erreichbare Geräuschreduktion liegt
dabei in der Gröÿenordnung von 6 dB. Dies entspricht der im Experiment er-
reichten Pegelminderung. Diese ist allerdings bei höheren Frequenzen von etwa
2 bis 12,5 kHz zu �nden. Bei höheren Frequenzen nähern sich auch im Experi-
ment die Spektren von poröser und solider Hinterkante aneinander an. Anders
als in der Simulation zeigen die Messungen allerdings im Bereich des Pegelma-
ximums eine geringere Geräuschminderung. Ein ähnliches Bild ergibt sich mit
dem Material mit der nächsthöheren Durchlässigkeit (PA80-110_2018). Auch
hier ist die poröse Hinterkante in der Simulation für eine Geräuschreduktion
bei tiefen Frequenzen (bis 3 kHz) verantwortlich. Darüber sind die Spektren
von solider und poröser Hinterkante allerdings praktisch deckungsgleich. Somit
zeigt die Simulation auch für dieses Material ein vom Experiment abweichen-
des Verhalten. Festzustellen ist allerdings, dass es auch gemeinsame Trends
gibt. So führt der Einsatz des durchlässigeren Materials (PA80-110_2018) so-
wohl in der Simulation als auch im Experiment zu einer Anhebung im hoch-
frequenten Bereich, die in der Simulation deutlich schwächer ausgeprägt ist
und zudem einen breitbandigeren Charakter zeigt. Zudem ergibt sich in bei-
den Fällen für das durchlässigere Material eine höhere Geräuschreduktion bei
den tiefsten dargestellten Frequenzen (1,25 kHz für die Messung und 0,8 kHz
für die Simulation). Für die Materialien PA120-150 und PA200-250 zeigt sich
grundsätzlich das gleiche Bild. Wie zuvor geben die Simulationen die gemes-
senen Spektren nicht wieder. Das Ergebnis für das gröbste und durchlässigste
Material PA200-250 bestätigt aber die im Vergleich des PA80-110 und PA80-
110_2018 gemachte Beobachtung, dass die Simulation die hochfrequente An-
hebung des Spektrums prinzipiell zeigt. Der Pegelzuwachs ist allerdings zu
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schwach ausgeprägt und die Anhebung zu breitbandig.
Mit den bis hier gezeigten Ergebnissen stellt sich grundsätzlich die Frage, ob

der Ein�uss poröser Hinterkanten mit dem gewählten Ansatz beschrieben wer-
den kann. Zur Beantwortung dieser Frage werden im Folgenden zwei Aspekte
diskutiert: Zum einen der Ein�uss der porösen Hinterkanten auf die Schaller-
zeugung bei gleicher turbulenter Strömung und zum anderen die durch die po-
rösen Hinterkanten veränderte Turbulenz. Beide Betrachtungen werden durch
den hybriden Simulationsansatz mit Trennung der Behandlung der turbulen-
ten Quellen in fRPM und der Berechnung der Schallausbreitung in PIANO
ermöglicht.
Bevor der Vergleich der akustischen Ergebnisse präsentiert wird, werden

die in fRPM genutzten statistischen Turbulenzgröÿen der turbulenten kine-
tischen Energie und der turbulenten Längenskala betrachtet. Dazu sind in
Abbildung 4.16 beide Gröÿen in der Quellregion für die in Tabelle 4.1 gelis-
teten porösen Materialien im Vergleich zu der soliden Hinterkante dargestellt.
Es fallen sofort deutliche Unterschiede auf. Auf der Seite der turbulenten ki-
netischen Energie ist zu erkennen, dass sich für die porösen Hinterkanten ein
Maximum auf der Saugseite an der Hinterkante bildet, welches deutlich stär-
ker ausgeprägt ist als bei der soliden Referenz. Interessanterweise nimmt dieses
mit steigender Permeabilität zunächst zu (PA80-110 zu PA80-110_2018), an-
schlieÿend aber wieder ab. Darüber hinaus verschiebt es sich konsistent mit
steigender Durchlässigkeit des porösen Materials immer weiter stromauf. Auch
die vertikale Position des Maximums ändert sich. Hier kommt es zu einer Ver-
lagerung weg von der Ober�äche der porösen Kontur. Dies geht einher mit
einer Zunahme der Grenzschichtdicke. Eine entgegengesetzte Entwicklung ist
auf der Druckseite zu beobachten. Hier kommt es mit höherer Permeabilität zu
einer Abnahme der Grenzschichtdicke. Dazu kann für die Materialien PA120-
150 und PA200-250 ein deutliches Eindringen von kt in die poröse Hinterkante
beobachtet werden. Alle diese Aspekte lassen sich direkt auf die Durchlässig-
keit des porösen Materials zurückführen. Da es sich um ein gekrümmtes Pro�l
handelt, herrscht ein Druckunterschied zwischen Pro�lober- und -unterseite.
Dieser resultiert in einer Ausgleichsströmung von der Druck- zur Saugseite, in
der auch turbulente Strukturen transportiert werden. Durch diese Ausgleichss-
trömung kommt es auf der Saugseite zu einer Anhebung der Stromlinien und
damit zur Verschiebung des Maximums von kt. Auch die Abnahme der gröÿten
turbulenten kinetischen Energie im Bereich der Hinterkante für die Materia-
lien mit höherer Durchlässigkeit (PA120-150 und PA200-250) lässt sich auf
die Ausgleichsströmung zurückführen. Durch den Turbulenztransport durch
die poröse Hinterkante �ndet anscheinend ein e�zienterer Mischungsprozess
zwischen der Strömung der Saugseite und der aus dem porösen Material statt,
welcher zu einer geringeren lokalen Turbulenz führt. Leider existieren für die
Materialien mit höherer Permeabilität keine experimentellen Strömungsdaten.
Vorangegangene Untersuchungen wurden mit einer maximalen Permeabilität
von 2,8 · 10−10 m2 durchgeführt [119]. An dieser Stelle muss daher auf die Qua-
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(a) PA80-110 (b) PA80-110_2018

(c) PA120-150 (d) PA200-250

Abbildung 4.15: Vergleich der Simulationsergebnisse (Linien) des Pro�ls F16
mit verschiedenen porösen Hinterkanten mit Messungen
(Symbole, mit ±1 dB Reproduzierbarkeit) bei U0

∞ = 50 m
s

und αg,AWB = 0◦
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(a) Felddaten (b) Schnitt bei x/c = 1

Abbildung 4.16: Verteilung der in fRPM genutzten Verteilung der turbulenten
kinetischen Energie kt für unterschiedliche Hinterkantenma-
terialien

lität der numerischen Strömungssimulation vertraut werden.
Auf akustischer Seite wird nun der Ein�uss der unterschiedlichen turbulen-

ten Quellen der porösen Hinterkanten am soliden Pro�l betrachtet (Abb. 4.17 (a)).
Zu erkennen ist eine groÿe Streuung der Spektren. Die Quellen des PA80-110
führen im mittleren Frequenzbereich (2 bis 10 kHz) noch zu einem Ergebnis,
das mit den Quellen des soliden Pro�ls übereinstimmt. Die breitbandige Er-
höhung mit den Quellen des groben PA200-250 beträgt hingegen etwa 13 dB.
Insgesamt zeigt sich eine mit der Permeabilität des jeweiligen porösen Materi-
als wachsende Abweichung von der soliden Referenz. Dies entspricht der in den
Experimenten auf den hochfrequenten Bereich beschränkten, beobachteten Ge-
räuscherhöhung. Dieses Phänomen kann eventuell mit der Porenstruktur der
porösen Materialien erklärt werden. So ist denkbar, dass die raue Ober�äche
der realen porösen Materialien die turbulenten Strukturen in Wandnähe ver-
ändern. So könnten kleinere Wirbel entstehen, was in einer Verschiebung des
Zusatzgeräuschs zu hohen Frequenzen resultieren würde. Dies wird allerdings
mit dem Ansatz der Volumenmittelung sowohl auf Seiten der Strömungs- als
auch Akustiksimulation nicht abgebildet. Dazu kommt, dass in fRPM das tur-
bulente Energiespektrum über die integrale Längenskala de�niert ist. An dieser
Stelle kann daher eine lokale, frequenzabhängige Energieerhöhung nicht reali-
siert werden. Basierend auf diesen Beobachtungen steigt das Interesse an der
Analyse des Ein�usses unterschiedlicher poröser Hinterkanten auf den emit-
tierten Schall bei gleichen turbulenten Quellen. Die Spektren dieser Untersu-
chungen sind in Abbildung 4.17 (b) gezeigt. Auf den ersten Blick ist zu sehen,
dass nun alle porösen Materialien zu einer Geräuschminderung im Bereich 0,8
bis 4 kHz führen. Überraschend ist dabei festzustellen, dass diese Minderung
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(a) Solides Pro�l mit Turbulenz der po-
rösen Rechnungen

(b) Poröse Pro�le mit Turbulenz der so-
liden Rechnung

Abbildung 4.17: Simulation des Hinterkantenschalls am soliden und porösen
F16 Pro�l mit verschiedenen Kombinationen aus Hinterkan-
tenmaterial und turbulenten Quellen aus fRPM

am stärksten für die beiden Materialien mit geringer Permeabilität (PA80-110
und PA80-110_2018) ist. Einen ersten Hinweis auf die Ursache hierfür liefert
das gestrichelt eingezeichnete Spektrum. Dabei wurde die poröse Hinterkan-
te mit einer Porosität von φ = 1 ausgeführt. Damit ist in diesem Bereich
kein Material mehr vorhanden und die Hinterkante des Pro�ls liegt dort, wo
sonst der Übergang vom soliden zum porösen Part ist. Zu erkennen ist, dass
sich die Spektren der porösen Materialien mit steigender Permeabilität diesem
annähern. Das legt die Vermutung nahe, dass bei den stärker durchlässigen
Materialien der Übergang vom soliden zum porösen Teil des Pro�ls zu einem
relevanten akustischen Quellort wird. Um dieses Phänomen zu untersuchen,
wird die Quellrekonstruktion im Folgenden durch die Betrachtung eines ein-
zelnen Wirbels ersetzt.
Eine Momentaufnahme der Schallausbreitung aus der Interaktion eines ein-

zelnen Wirbels mit einer soliden bzw. porösen Pro�lhinterkante ist in Abbil-
dung 4.18 dargestellt. Direkt am Pro�l ist das statische Druckfeld des Wirbels
zu erkennen, das für beide Fälle identisch ist. Dieses breitet sich nicht aus
und ist somit nicht Teil der akustischen Lösung. Die Schallwellen zeigen die
theoretisch erwartete Charakteristik, nach der sie sich gegenphasig ober- und
unterhalb des Pro�ls ausbreiten. Darüber hinaus sind zwei E�ekte zu beob-
achten. Zum einen ist das akustische Signal des Hinterkanten Schalls für das
poröse Material gegenüber der soliden Hinterkante deutlich schwächer. Zum
anderen ist im Schallfeld des porösen Materials eine zusätzliche Wellenfront
zu erkennen. Diese hat eine ähnliche Charakteristik wie die des Hinterkanten-
schalls. Dies ist ein Hinweis darauf, dass der Übergang vom soliden zum porö-

94



4.4 Simulationsergebnisse

(a) solide Hinterkante

Hinterkanten-

schall

voreilende Schallwelle

(b) poröse Hinterkante (PA80-110)

Abbildung 4.18: Momentaufnahme (Simulationszeit t = 2,65 · 10−3 s) des
Schallfelds um das F16 Pro�l mit solider und poröser Hin-
terkante nach der Passage eines einzelnen Wirbels

sen Teil des Pro�ls selbst als akustischer Quellort wirkt. Die Ursache für die
Entstehung von Hinterkantenschall wird häu�g als Diskontinuität der Ober-
�ächenimpedanz beschrieben. Diese Erklärung lässt sich auch auf den solide-
porösen Übergang anwenden. Das passt zu der Beobachtung, dass diese Quelle
die Charakteristik des Hinterkantengeräuschs besitzt.

In Abbildung 4.19 ist das unterhalb der porösen Pro�lhinterkante aufge-
nommene akustische Signal über der Simulationszeit aufgetragen. Der Wirbel
ist hier zunächst auf der Saugseite des Pro�ls platziert. Zum Vergleich ist das
Referenzsignal der soliden Hinterkante eingezeichnet (vgl. Abb. 4.14). Als ers-
tes wird das akustische Signal betrachtet, das bei der Interaktion des Wirbels
mit der Hinterkante des Pro�ls erzeugt wird. Da für alle Simulationen der glei-
che Wirbel (basierend auf dem fRPM-Quellgebiet des soliden Pro�ls) realisiert
wurde, kann dieses Signal einfach anhand der Simulationszeit bestimmt wer-
den (0,0034 bis 0,006 s). Zu erkennen ist, dass bereits der Einsatz des porösen
Materials mit der geringsten Durchlässigkeit (PA80-110) zu einer deutlichen
Schallreduktion um fast 6 dB führt. Dies entspricht der Gröÿenordnung, die
bereits in der Simulation mit Turbulenzrekonstruktion (basierend auf der Sta-
tistik der Strömung am soliden Pro�l) erreicht wurde (Abb. 4.17 (b)). Mit
steigender Permeabilität des porösen Materials zeigt sich eine weitere Min-
derung des akustischen Signals. Als Vergleich ist wie in Abbildung 4.17 das
Ergebnis der Rechnung mit einer porösen Hinterkante mit Porosität φ = 1
dargestellt. Da bei diesem Pro�l die Hinterkante bei x/c = 0, 9 liegt, erzeugt
der Wirbel an der Position x/c = 1 keinen Schall. Es ist bemerkenswert, wie
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solide-poröser

Übergang

Hinterkante

Abbildung 4.19: Akustisches Signal aus der Passage eines einzelnen Wirbels
entlang der Saugseite des F16 Pro�ls mit solider oder poröser
Hinterkante

nah das akustische Signal der durchlässigsten Hinterkante aus dem Material
PA200-250 dieser Referenzlösung kommt. Daraus kann gefolgert werden, dass
eine weitere Erhöhung der Durchlässigkeit nicht zu einer weiteren Reduktion
des Hinterkantengeräuschs führt.
In der Analyse der Spektren des Hinterkantengeräuschs mit der Turbulenz

der soliden Hinterkante wurde beobachtet, dass eine hohe Durchlässigkeit des
porösen Materials nicht unbedingt zu einem geringen Schalldruckpegel führt.
Es wurde vermutet, dass dies auf einen neuen Quellort, den Übergang vom so-
liden zum porösen Part des Pro�ls, zurückzuführen ist. Diese Annahme kann
anhand der Simulation mit einem einzelnen Wirbel bestätigt werden. Zu er-
kennen ist dieser Zusammenhang in Abbildung 4.19 zur Simulationszeit um
0,002 bis 0,0034 s. Als Vergleich dient wieder die Simulation des Pro�ls mit
φ = 1 im porösen Bereich (gestrichelt, schwarze Linie). Es ist gut zu erkennen,
wie für die porösen Hinterkanten das an dieser Ansatzstelle erzeugte Geräusch
mit steigender Durchlässigkeit zunimmt. Besonders anzumerken ist dabei, dass
das globale Maximum des Schallwechseldrucks für alle porösen Materialien au-
ÿer dem PA80-110 an der Ansatzstelle erzeugt wird. Damit wird ersichtlich,
warum bei der Simulation mit Turbulenzrekonstruktion (Abb. 4.17 (b)) die
Materialien mit hoher Durchlässigkeit eine geringere Geräuschreduktion zei-
gen. Im Zeitschrieb ist zudem zu sehen, dass das Ansatzstellengeräusch eine
steilere Anstiegs�anke hat als das Hinterkantensignal. Dies passt ebenfalls zu
der spektralen Analyse, nach der die Spektren der stark durchlässigen Hin-
terkanten vor allem im höherfrequenten Bereich aufgefüllt werden. Auch in
der Theorie des Hinterkantenschalls lässt sich diese Verschiebung mit der lokal
geringeren Grenzschichtdicke und damit kleineren turbulenten Längenskalen
erklären.
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Abbildung 4.20: Ein�uss der Wirbelposition am Pro�l mit poröser Hinterkante
auf den abgestrahlten Schall

In der Simulation eines einzelnen Wirbels am Pro�l mit solider Hinterkante
wurde gezeigt, dass eine Positionierung des Wirbels auf der Saug- oder Druck-
seite des Pro�ls das akustische Signal nicht grundlegend ändert. Eine entspre-
chende Untersuchung, ob dies auch für die porösen Hinterkanten zutri�t, ist in
Abbildung 4.20 für das Material PA80-110_2018 dargestellt. Dieses Material
wurde für den Vergleich gewählt, da in der vorangegangenen Untersuchung die
Quellen von Ansatzstelle und Hinterkante näherungsweise gleich stark waren.
In dem Zeitsignal des Mikrofons ist zu erkennen, dass die Wahl der Wirbel-
position für die porösen Materialien einen gröÿeren Ein�uss auf das Ergebnis
hat als bei der soliden Hinterkante. Zum einen sind die von der Ansatzstelle
und Hinterkante emittierten Signale zeitlich deutlicher getrennt. Dies kann auf
die geringere Strömungsgeschwindigkeit auf der Pro�lunterseite zurückgeführt
werden. Diese zeigt sich in der Druckverteilung durch einen höheren lokalen
statischen Druck (vgl. Abb. 4.6). Zum anderen verändert sich die Gewichtung
der beiden Quellen. Für den Wirbel auf der Druckseite sind sie näherungsweise
ausgeglichen, während für den Wirbel auf der Saugseite das Ansatzstellenge-
räusch dominiert. Eine Erklärung dafür �ndet sich in Abbildung 4.14 (b).
Darin zeigt sich, dass an der Ansatzstelle x = 0, 9 der Abstand des Wirbels
zur Pro�lober�äche auf Ober- und Unterseite näherungsweise gleich groÿ ist.
Für die Saugseite wächst dieser Abstand an, während er für die Druckseite zur
Hinterkante hin abnimmt. Dies passt zu der Beobachtung, dass die Hinterkan-
tenquelle auf der Saugseite in Relation zum Ansatzstellengeräusch schwächer
ist als auf der Druckseite.
Neben dem akustischen Signal direkt unterhalb der Hinterkante, das mit

den Messungen im akustischen Windkanal verglichen werden kann, ist auch
die Richtcharakteristik von Interesse. Daher zeigt Abbildung 4.21 die aus den
Simulationen mit Turbulenzrekonstruktion ausgewertete Winkelabhängigkeit
des emittierten Geräuschs. Zu erkennen ist, dass der Einsatz von porösen Ma-
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4 Aeroakustische Analyse von porösen Materialien

Abbildung 4.21: Ein�uss unterschiedlicher poröser Hinterkantenmaterialien
auf die Richtcharakteristik des emittierten Schalls in den Si-
mulationen mit Turbulenzrekonstruktion

terialien an der Pro�lhinterkante die generelle Form nicht ändert. Es kommt
also zu einer gleichförmigen Schallreduktion. Dies spricht dafür, dass der phy-
sikalische Mechanismus der Schallerzeugung an der porösen Hinterkante und
dem solide-porösen Übergang noch immer dem des klassischen Hinterkantenge-
räuschs entspricht. Durch die Durchströmung der porösen Hinterkante kommt
es lediglich zum graduellen Aufbaus eines Druckfelds auf der dem Wirbel abge-
wandten Seite des Pro�ls. Damit wird die Unstetigkeit der soliden Hinterkante
entschärft und ein geringeres akustisches Signal emittiert.
Bei dem Vergleich der experimentellen und numerischen Ergebnisse wurde

die Frage gestellt, ob der gewählte numerische Ansatz grundsätzlich in der Lage
ist, die aeroakustische Wirksamkeit von porösen Materialien auf das Hinter-
kantengeräusch von Trag�ügelpro�len abzubilden. Mit der bis hier gezeigten
Analyse der Simulationsergebnisse kann die Frage positiv beantwortet werden,
obwohl der direkte spektrale Vergleich zwischen Messung und Simulation deut-
liches Verbesserungspotenzial zeigt. Wie in den Ergebnissen der Einzelwirbel-
simulation gezeigt, werden physikalisch erklärbare Mechanismen abgebildet.
Daher wird der gewählte numerische Ansatz als angemessenes Mittel auf dem
Weg zum Verständnis der aeroakustischen Wirksamkeit poröser Materialien
zur Reduktion von Hinterkantenschall an Trag�ügelpro�len betrachtet. Davon
ausgehend werden im Folgenden Materialvariationen durchgeführt, um eine
Vorstellung von den Eigenschaften aeroakustisch optimierter poröser Materia-
lien zu entwickeln.
In Kapitel 2 wurde gezeigt, dass der Durchströmungswiderstand der porösen

Materialien vom Darcy- und vom Forchheimerterm bestimmt wird. Letzterer
basiert neben der Permeabilität κ auch auf dem Forchheimerkoe�zineten cF .
Die experimentelle Bestimmung des Durchströmunsgwiderstands liefert aller-
dings nur die Permeabilität. Deswegen ist der Forchheimerkoe�zient nicht mit
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4.4 Simulationsergebnisse

Abbildung 4.22: Ein�uss des Forchheimerkoe�zienten auf das Hinterkanten-
geräusch

in Tabelle 4.1 aufgeführt. Eine Abschätzung liefert für das Material PA80-110
einen Wert von cF = 0, 1 [119]. Abbildung 4.22 zeigt die akustischen Signale
aus einer Simulation mit einem einzelnen Wirbel und dem Material PA80-110
mit und ohne Berücksichtigung des Forchheimerkoe�zienten. Es ist zu sehen,
dass die Wahl von cF = 0, 1 zu einer Erhöhung des Hinterkantensignals führt.
Dies entspricht der Erhöhung des Durchströmungswiderstands durch den zu-
sätzlichen Term. An dem prinzipiellen Ein�uss des porösen Materials auf die
Schallerzeugung ändert sich jedoch nichts. Die in den folgenden Abschnitten
diskutierten Materialvariationen beschränken sich daher auf der Änderung des
Durchstömungswiderstands aufgrund der Permeabilität.
Die an den unterschiedlichen porösen Hinterkantenmaterialien gemachten

Beobachtungen hinsichtlich der aeroakustischen Wirksamkeit wurden bis hier
immer auf die Durchlässigkeit des Materials, also die Permeabilität (bei ver-
nachlässigtem Forchheimerkoe�zienten) zurückgeführt. Tatsächlich ändert sich
diese auch prozentual deutlich stärker als die Porosität. Für die Materialien
PA80-110 und PA80-110_2018 ist diese sogar identisch (vgl. Tab. 4.1). An die-
ser Stelle wird nun untersucht, wie sich unterschiedliche Werte der Porosität
bei konstanter Permeabilität auswirken. Als Ausgangsmaterial dient dabei das
PA80-110_2018. Nach den Ergebnissen der Einzelwirbeluntersuchung zu ur-
teilen, kommt dieses einem aeroakustisch optimierten, homogenen Material für
den hier betrachteten Einsatzzweck recht nahe. Variiert wurde die Porosität
von 0,3 bis 0,7 . Ein Wert von etwa 0,3 kann erreicht werden, wenn die bisher
betrachteten Materialien durch einen Walzprozess auf 50% ihrer Ausgangsdi-
cke zusammengepresst werden. Dies wird noch ausführlicher in dem folgenden
Abschnitt zu anisotropen Materialien 4.4.3 erläutert. Die Porosität von 0,7
wurde daraufhin als Erhöhung um ein vergleichbares Maÿ, ausgehend von den
bisher untersuchten Materialien, gewählt. Abbildung 4.23 (a) zeigt den Zeit-
schrieb des Mikrofons unterhalb der Hinterkante des Pro�ls für die Passage
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4 Aeroakustische Analyse von porösen Materialien

(a) Zeitsignal am Mikrofon 90◦ unter-
halb der Hinterkante

(b) Richtcharakteristik

Abbildung 4.23: Variation der Porosität bei konstanter Permabilität der porö-
sen Hinterkante, basierend auf dem Material PA80-110_2018

eines einzelnen Wirbels auf der Saugseite. Zu erkennen ist, dass die Porosität
des Materials nur einen geringfügigen Ein�uss auf die Schallerzeugung sowohl
an der Hinterkante als auch an der Ansatzstelle des porösen Materials hat.
Auch in der Richtcharakteristik (Abb. 4.23 (b)) zeigen sich keine Unterschiede
zum Ausgangsmaterial. Diese Beobachtungen bestätigen den bisher gewähl-
ten Erklärungsansatz, in dem die Durchlässigkeit der porösen Materialien aus
aeroakustischer Sicht die entscheidende Rolle spielt. Alle weiteren Untersu-
chungen basieren daher auf der Variation der Permeabilität. Soweit aus einer
experimentellen Materialcharakterisierung keine Daten verfügbar sind, wird
die Porosität zu φ = 0, 5 gesetzt.
Mit der Erkenntnis, dass für die aeroakustische Wirksamkeit vor allem die

Permeabilität passend gewählt werden muss, soll es nun einen ersten Schritt
in Richtung eines optimierten Materials gehen. Aus den Simulationen mit ei-
nem einzelnen Wirbel ist bekannt, dass an Pro�len mit poröser Hinterkante
zwei Quellorte berücksichtigt werden müssen. Deren Gewichtung hängt von der
Durchlässigkeit des porösen Materials ab. Ein erster Ansatz auf dem Weg zum
optimierten Material besteht also darin, beide Quellen auszutarieren. Wenn
die Permeabilität des porösen Materials so eingestellt ist, dass die Schallab-
strahlung von der Hinterkante und von der Ansatzstelle gleich stark ist, sollte
insgesamt die geringste Schallabstrahlung erreicht werden. Abbildung 4.20 (a)
gibt allerdings einen Hinweis darauf, dass dies nicht simultan für die Schal-
lerzeugung auf der Saug- und Druckseite erreicht werden kann. Eine iterative
Suche nach den gewünschten Permeabilitäten ergab tatsächlich für beide Wir-
belpositionen unterschiedliche Werte. Zum einen κ = 2,3 · 10−10 m2 für den
Wirbel auf der Saug- und zum anderen κ = 3,4 · 10−10 m2 für den Wirbel

100



4.4 Simulationsergebnisse

auf der Druckseite. Das unterhalb der Hinterkante aufgenommene akustische
Zeitsignal ist in Abbildung 4.24 (a) dargestellt. Interessant ist festzustellen,
dass die erreichbare Geräuschminderung auf der Druckseite im Vergleich zur
soliden Hinterkante deutlich gröÿer ist. Dies liegt wahrscheinlich sowohl an der
unterschiedlichen Turbulenzintensität, als auch an dem unterschiedlichen Ver-
lauf des Abstands der Wirbelstromlinie zur Pro�lober�äche. Beides bewirkt,
dass für die Druckseite eine höhere Permeabilität gewählt werden kann.
Wie gezeigt wurde, hängt die Wahl einer aeroakustisch optimalen Permea-

bilität der porösen Hinterkante davon ab, ob sich der schallerzeugende Wirbel
auf der Ober- oder Unterseite des Pro�ls be�ndet. Gleiches kann für den Ab-
stand des Wirbels zur Ober�äche des Pro�ls gelten. In Abbildung 4.24 (b) sind
die in der Simulation mit Turbulenzrekonstruktion (basierend auf der Statistik
der Strömung am soliden Pro�l) aufgenommenen Spektren des Hinterkanten-
geräuschs aufgetragen. Beim Vergleich der Spektren der beiden optimierten
Materialien fällt auf, dass fast über den gesamten Frequenzbereich das Materi-
al mit der geringeren Permeabilität eine um bis zu 1 dB höhere Schallreduktion
erzeugt. Dies passt zu der Beobachtung aus der Einzelwirbelsimulation, nach
der auf der Druckseite eine höhere Schallreduktion möglich ist. Das bedeutet,
dass eine für die Druckseite nicht optimal gewählte Permeabilität auf die Ge-
samtschallabstrahlung nur einen geringen Ein�uss hat, da die Quellen auf der
Saugseite des Pro�ls dominant sind. Bezüglich der Frage, ob die Simulation
eines einzelnen Wirbels geeignet ist, tatsächlich optimale Materialparameter
zu bestimmen, muss eine di�erenzierte Antwort gegeben werden. Festzustellen
ist im Vergleich der Spektren der Hinterkante aus PA80-110, PA80-110_2018
und dem Material mit κ = 2,3 · 10−10 m2, dass das optimierte Material nur
in einem engen Frequenzbereich von etwa 1 bis 2 kHz die geringste Schall-
abstrahlung aufweist. In den anderen Bereichen �ndet es eher einen Kompro-
miss zwischen den beiden Vergleichsmaterialien. Daraus kann gefolgert werden,
dass die Einzelwirbelsimulation tatsächlich einen Hinweis auf die Gestaltung
aeroakustisch optimierter homogener poröser Materialien liefern kann. Liegt
das Ziel allerdings darin, in einem bestimmten Frequenzbereich eine möglichst
groÿe Geräuschminderung zu erreichen, muss die Turbulenzrekonstruktion rea-
lisiert werden. Da diese einen deutlich höheren numerischen Aufwand mit sich
bringt, ist ein einfaches iteratives Vorgehen wahrscheinlich weniger geeignet
als ein vollständig numerisches Optimierungsverfahren. In diesem kann dann
auch der Ein�uss des porösen Materials auf die turbulenten Quellen berück-
sichtigt werden. Diese haben, wie zu Beginn dieses Abschnitts gezeigt, einen
signi�kanten Ein�uss auf die Schallerzeugung (vgl. Abb. 4.17 (a)).
Alle bisher durchgeführten Analysen der aeroakustischen Wirksamkeit po-

röser Pro�lhinterkanten wurden bei einer Anströmgeschwindigkeit von 50 m
s

durchgeführt. Für die Skalierung mit der Anströmgeschwindigkeit des Hinter-
kantenschalls an soliden Pro�len geben Theorie, Experimente und Simulatio-
nen ein p′2 ∝ (U0

∞)5-Gesetz an. Für poröse Hinterkanten hingegen �nden sich
unterschiedliche Werte, wie in Kapitel 2 erläutert. Abbildung 4.25 zeigt die aus
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(a) Einzelwirbel (b) Turbulenzrekonstruktion

Abbildung 4.24: Wahl der optimalen Permeabilität zur Reduktion des Hin-
terkantenschalls für eine Wirbelposition auf der Saug- und
eine auf der Druckseite des Pro�ls bzw. mit Turbulenzrekon-
struktion basierend auf der Statistik der Strömung am soliden
Pro�l

Simulationen ermittelten Spektren für die solide und die poröse Hinterkante
aus PA80-110 bei zwei unterschiedlichen Anströmgeschwindigkeiten (50 m

s
und

60 m
s
). Zur besseren Vergleichbarkeit wurden die Spektren der Rechnung bei

60 m
s
anhand des (U0

∞)5-Gesetzes auf 50 m
s
umgerechnet. Es ist zu erkennen,

dass die Skalierung für die solide und die poröse Hinterkante die gleiche Qua-
lität zeigt. Daraus kann gefolgert werden, dass der von porösen Hinterkanten
emittierte Schall dem gleichen Skalierungsgesetz folgt wie der von soliden Pro-
�len.
Neben der Geschwindigkeitsskalierung ist der Ein�uss des geometrischen

Anstellwinkels auf die mit porösen Materialien erreichte Schallreduktion von
Interesse. An dieser Stelle soll nur auf die grundsätzliche Entwicklung für einen
hohen Anstellwinkel (αg,AWB = 12◦) eingegangen werden. Dabei werden Da-
ten aus Experiment und Simulation verglichen. Damit kann abgeschätzt wer-
den, ob der numerische Ansatz prinzipiell in der Lage ist, die richtigen Trends
abzubilden. Abbildung 4.26 zeigt den Ein�uss des Anstellwinkels auf das Hin-
terkantengeräusch für unterschiedliche poröse Materialien. Eine entsprechen-
de Darstellung für das Pro�l mit solider Hinterkante wurde bereits in Abbil-
dung 4.11 diskutiert. Sowohl in der Simulation als auch im Experiment zeigt
sich ein deutlicher Ein�uss des Anstellwinkels auf das emittierte Spektrum,
der für die verschiedenen Materialien unterschiedlich ausgeprägt ist. Dies wird
vor allem im Frequenzbereich um 2 bis 5 kHz deutlich. Das Pro�l mit der Hin-
terkante aus PA80-110 weist in diesem Bereich für den hohen Anstellwinkel
geringere Pegel auf. Bei dem Material PA120-150 ist diese Di�erenz geringer
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Abbildung 4.25: Geschwindigkeitsskalierung des von der porösen Hinterkante
aus PA80-110 abgestrahlten Schalls, basierend auf Simulatio-
nen mit U0

∞ = 50 m
s
und 60 m

s

ausgeprägt, während für die Hinterkante aus PA200-250 sogar höhere Pegel
als bei αg = 0◦ aufgezeichnet werden. Dieser Trend �ndet sich übereinstim-
mend in Simulation und Experiment. Eine mögliche Erklärung dafür liegt in
der steigenden Durchlässigkeit der porösen Hinterkanten. Diese führt zu ei-
nem Auftriebsverlust, also einer geringeren Zirkulation. Dadurch reduziert sich
bei gleichem geometrischen Anstellwinkel der e�ektive Anstellwinkel. Der nu-
merische Ansatz ist somit in der Lage, prinzipiell die E�ekte eines erhöhten
geometrischen Anstellwinkels auf Pro�le mit unterschiedlichen porösen Hin-
terkanten darzustellen. Dies lässt vermuten, dass mit einer Verbesserung der
Ergebnisse bei αg = 0◦ auch die Übereinstimmung mit Messungen bei hohen
Anstellwinkeln erhöht wird.

4.4.3 Anisotrope poröse Hinterkante

Im vorangegangenen Abschnitt konnte gezeigt werden, dass der Einsatz von
porösen Materialien einen signi�kanten Ein�uss auf die Schallerzeugung an
turbulent überströmten Hinterkanten hat. Bis zu diesem Punkt wurde die Ana-
lyse auf homogene Materialien beschränkt. Solche Materialien wurden bereits
häu�g in aeroakustischen Untersuchungen angewendet (vgl. Abschnitt 2.3.2).
Komplexere Materialien mit orts- und richtungsabhängigen Materialeigenschaf-
ten �nden sich bisher kaum in der Literatur. Im Rahmen des SFB880 konnte
gezeigt werden, dass durch einen Walzprozess der Durchströmungswiderstand
und die Porenform poröser Materialien beein�usst wird [96, 159]. Im Folgen-
den wird zunächst beleuchtet, wie sich ein richtungsabhängiger (anisotroper)
Durchströmungswiderstand auf die aeroakustische Beein�ussung des Hinter-
kantenschalls auswirkt. Die Porosität als skalare Gröÿe bildet diese Anisotropie
nicht ab. Stattdessen wird, wie in Abschnitt 2.4.2 gezeigt, die Permeabilität
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(a) PA80-110 (b) PA120-150

(c) PA200-250

Abbildung 4.26: Ein�uss des Anstellwinkels auf die in Experiment und Simula-
tion ermittelten Terzbandspektren des Hinterkantengeräuschs
für unterschiedliche poröse Materialien. Verglichen werden die
Ergebnisse, die den geometrischen Anstellwinkeln 0◦ und 12◦

im Experiment entsprechen
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Tabelle 4.3: Materialeigenschaften der numerisch untersuchten porösen aniso-
tropen Materialien

Material φ κ1 [m2] κ2 [m2]
PA200-250_50% 0,29 1,46 · 10−10 2 · 10−10

PA80-110+PA200-250 0,50 1,24 · 10−10 4,3 · 10−9

als Tensor beschrieben. Beispielhaft werden zwei unterschiedliche Materialien
untersucht. Bei dem ersten handelt es sich um ein durch einen Walzprozess
hergestelltes Material. Dieses basiert auf dem bereits im vorangegangenen
Abschnitt untersuchten PA200-250. Im Walzprozess wurde das Material auf
50% der Ausgangsdicke zusammengedrückt. Die Durchströmungswiderstände
entlang der drei Achsen wurden experimentell bestimmt (siehe Tabelle 4.3).
Zusätzlich wird ein künstliches Material betrachtet, das sich aus den Materi-
aleigenschaften des PA80-110 und PA200-250 zusammensetzt. Damit wird ein
gröÿerer Unterschied zwischen den Permeabilitäten der Achsen erreicht. Zu-
sätzlich ist ein direkter Vergleich mit den isotropen Materialien möglich. Am
Pro�l wurde das Material in zwei unterschiedlichen Orientierungen platziert.
Einmal so, dass die hohe Permeabilität κ2 in y-Richtung die Kommunikation
zwischen Saug- und Druckseite erleichtert und einmal so, dass in dieser Rich-
tung die geringere Permeabilität κ1 herrscht. Die Porosität wurde mit φ = 0, 5
auf einen Wert eingestellt, der zwischen den beiden Ausgangsmaterialien liegt.
Im vorherigen Abschnitt wurde gezeigt, dass eine Variation hier nur geringe
Auswirkungen auf die Schallerzeugung hat.
Zu beachten ist, dass die Anisotropie des porösen Materials nur in der CAA

Simulation mit PIANO, nicht jedoch in der Berechnung der Hintergrundströ-
mung berücksichtigt werden kann. Zum Zeitpunkt dieser Arbeit fehlte die ent-
sprechende Modellierung in TAU. Daher werden für die Realisierung der Quel-
len die Turbulenzinformationen des Pro�ls mit solider Hinterkante genutzt.
Somit kann der Ein�uss des anisotropen Materials auf die Schallentstehung an
der Hinterkante bewertet werden, nicht jedoch mögliche Abweichungen in der
Turbulenz.
Die Simulationen mit einem einzelnen Wirbel erlauben einen guten Einblick

in die aeroakustische Wirkung der porösen Hinterkanten. In Abbildung 4.27
ist das Ergebnis der Simulation des gewalzten PA200-250 wie bekannt als Zeit-
schrieb des unterhalb der Hinterkante aufgenommenen akustischen Signals dar-
gestellt. Als Vergleich dienen zum einen die solide Hinterkante und zum ande-
ren die beiden Materialien PA80-110 und PA200-250. Diese wurden gewählt,
da zum einen das gewalzte Material auf dem PA200-250 basiert. Zum ande-
ren zeigt es in y-Richtung eine vergleichbare Durchlässigkeit wie das PA80-110
(vgl. Tabellen 4.1 und 4.3). Zu sehen ist, dass das akustische Signal der Hinter-
kante mit dem gewalzten PA200-250_50% fast exakt dem Signal des PA80-110
entspricht. Die Abweichung sowohl für den an der Ansatzstelle als auch an der
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Abbildung 4.27: Ein�uss der anisotropen Permeabilität des auf 50% der Aus-
gangsdicke gewalzten PA200-250 auf das akustische Signal

Hinterkante erzeugten Schall liegt im Bereich von etwa 2%. Basierend auf der
Durchlässigkeit zwischen Saug- und Druckseite κy = κ1 und der Porosität φ
ist eine leichte Verstärkung des Ansatzgeräuschs für das anisotrope PA200-
250_50% im Vergleich zum PA80-110 zu erwarten. Bei dem hier betrachteten
anisotropen Material ist der Unterschied der Permeabilitäten recht gering. In
der nachfolgenden Betrachtung wird daher das zu Beginn beschriebene künst-
liche Material, basierend auf den Durchlässigkeiten des homogenen PA80-110
und PA200-250, untersucht.
Abbildung 4.28 zeigt die Simulationsergebnisse mit dem zusammengesetz-

ten anisotropen Material in beiden Orientierungen. Zuerst wird das Material
mit hoher Durchlässigkeit zwischen Pro�lober- und Unterseite betrachtet. Zu
sehen ist, dass das aufgenommene akustische Signal dem der homogenen Hin-
terkante aus PA200-250 entspricht. Es gibt jedoch kleine Abweichungen sowohl
im Ansatzstellen- als auch Hinterkantengeräusch. So �ndet sich wie bei dem
gewalzten Material eine leichte Reduktion des Ansatzstellengeräuschs um et-
wa 2%. Für den Hinterkantenschall kommt es ebenfalls zu einer Änderung des
Signals. Hier scheint allerdings keine Erhöhung oder Verringerung der Signal-
stärke vorzuliegen, sondern eine Verzögerung des Emissionszeitpunkts. Der
Wirbel be�ndet für alle Simulationen zu einem beliebigen Zeitpunkt immer an
der gleichen Postion. Die Verzögerung kann somit nicht durch unterschiedliche
Konvektionsgeschwindigkeiten erklärt werden. Darüber hinaus entspricht die
Beobachtung der bei den homogenen Materialien. Dort wurde das Hinterkan-
tengeräusch vom PA80-110 im Vergleich zu den anderen Hinterkanten ebenfalls
verspätet emittiert. Diese Beobachtung wird von der Analyse des akustischen
Signals des anisotropen Materials mit geringer Durchlässigkeit zwischen Saug-
und Druckseite bestätigt. Hier kommt es durch die erhöhte Permeabilität in
Richtung der Pro�lsehne zu einer im Vergleich zum isotropen PA80-110 frü-
heren Schallabstrahlung. Die Durchlässigkeit der porösen Hinterkante in Strö-
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(a) Zeitschrieb des Mikrofons 90◦ unter-
halb der Hinterkante

(b) Richtcharakteristik

Abbildung 4.28: Ein�uss eines anisotropen Materials auf das Hinterkantenge-
räusch erzeugt von einem einzelnen Wirbel auf der Saugseite
des Pro�ls

mungsrichtung spielt somit anscheinend eine Rolle bei dem Aufbau des lokalen
Druckfelds an der Pro�lhinterkante. Die Stärke des daraus entstehenden akus-
tischen Signals beruht aber nur auf der Durchlässigkeit zwischen Pro�lober-
und -unterseite. Für das zweite anisotrope Material ist noch bemerkenswert,
dass es wie zuvor zu einer geringen Abschwächung des Ansatzstellengeräuschs
kommt. Dies ist zunächst überraschend, da die Orientierung des anisotropen
Materials an dieser Stelle keinen Ein�uss auf die Schallenstehung hat. Mög-
licherweise führt jede Anisotropie zu einem ungleichförmigen Eindringen des
Wirbels in das poröse Material und somit zu einer Geräuschreduktion. Dieser
E�ekt ist allerdings im Vergleich zu den bisher beobachteten Auswirkungen
unterschiedlicher Permeabilitäten bei isotropen Materialien gering. Auch auf
die Richtcharakteristik des abgestrahlten Schalls hat die Wahl eines anisotro-
pen porösen Materials keine relevanten Auswirkungen, wie aus Abbildung 4.28
hervorgeht.

Die Untersuchung verschiedener poröser Materialien mit anisotroper Per-
meabilität hat gezeigt, dass für die Reduktion des Hinterkantenschalls vor
allem die Durchlässigkeit zwischen Pro�lober- und -unterseite von entschei-
dender Bedeutung ist. Dies deckt sich mit vorangegangenen numerischen und
experimentellen Ergebnissen [52, 140]. In diesen wurde die Kommunikation
zwischen Saug- und Druckseite durch eine Sperrschicht in der Mitte eines sym-
metrischen Pro�ls unterbunden. Dies führte zu einem Verlust der Geräuschre-
duktion.
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4 Aeroakustische Analyse von porösen Materialien

4.4.4 Gradierte Materialparameter

Die bisherigen Untersuchungen der aeroakustischen Beein�ussung des Hinter-
kantenschalls an Trag�ügelpro�len mit homogenen und anisotropen porösen
Materialien zeigen zwei getrennte Quellmechanismen. Zum einen wird an der
Hinterkante des Pro�ls Schall emittiert. Dieser kann mit zunehmender Per-
meabilität des porösen Materials deutlich reduziert werden. Damit einher geht
allerdings eine Erhöhung des an der Ansatzstelle des porösen Materials entste-
henden Schalls. Für homogene Materialien kann eine Permeabilität gefunden
werden, bei der beide Quellmechanismen gleich stark sind. Dies stellt eine Be-
schränkung der erreichbaren Schallreduktion dar. Daraus ergibt sich die Fra-
ge, ob mit lokal variierenden Materialeigenschaften diese Barriere überwun-
den werden kann. Aus der Untersuchung homogener Materialien ist bekannt,
dass die Porosität nur einen geringen Ein�uss auf den abgestrahlten Hinter-
kantenschall hat. Daher ist für diesen Abschnitt vor allem die Variation der
Permeabilität von Interesse. Diese sollte an der Ansatzstelle zum soliden Teil
des Pro�ls gering und an der Hinterkante hoch sein. Zu dem Verlauf über der
Länge der porösen Hinterkante gibt es noch keine Anforderungen. Es wird al-
lerdings erwartet, dass ein glatter Verlauf zu bevorzugen ist. Unstetige Sprünge
in der Permeabilität könnten je nach Stärke wieder als neue Kanten und damit
Schallquellen wirken. Im Folgenden werden daher unterschiedliche Verläufe be-
trachtet. Zu beachten ist, dass die Modellierung gradierter poröser Materialien
in TAU zum Zeitpunkt dieser Arbeit nur einen linearen Verlauf der Porosität
und der Permeabilität abbilden kann. Der Ein�uss des gradierten Materials
auf die Turbulenz wird daher erst am Ende diskutiert.
Wie bei der Untersuchung der anisotropen Materialien wird zunächst mit der

Analyse von gewalzten Materialien [159] begonnen. Die Zustellung im Walz-
prozess nimmt dabei über der Hinterkante linear von 50% der Ausgangsdicke
an der Ansatzstelle zum soliden Pro�l auf 0% an der Hinterkante ab. Aus der
experimentellen Materialcharakterisierung ist bekannt, wie sich die Porosität
und Permeabilität mit der Zustellung im Walzprozess verändern. Diese Ab-
hängigkeit ist in Abbildung 4.29 dargestellt. Dementsprechend wird die über
der porösen Hinterkante linear zunehmende Zustellung im Walzprozess durch
einen linearen Verlauf der Porosität und einen exponentiellen Verlauf der Per-
meabilität modelliert.
In Abbildung 4.30 ist die aus den vorherigen Abschnitten bekannte Auftra-

gung des akustischen Zeitsignals, aufgenommen unterhalb der Pro�lhinterkan-
te, dargestellt. Zu sehen ist links der Vergleich für die Hinterkante aus gradiert
gewalztem PA80-110 im Vergleich mit dem Ausgangsmaterial und der soliden
Hinterkante und rechts der entsprechende Fall mit dem gradiert gewalzten
PA200-250. Zu erkennen ist für beide Materialien ein starker Ein�uss der Bear-
beitung auf das emittierte Geräusch. Für das gradierte PA80-110 verschwindet
der Peak des Ansatzstellengeräuschs beinahe vollständig. Stattdessen kommt
es zu einem �achen Anstieg bis zum akustischen Signal der Hinterkante. Dieses
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4.4 Simulationsergebnisse

(a) PA80-110 (b) PA200-250

Abbildung 4.29: Ein�uss des Walzprozesses [159] auf die Porosität und Per-
meabilität unterschiedlicher Ausgangsmaterialien mit expo-
nentieller Modellierungsfunktion für die Permeabilität

entspricht in guter Näherung dem von der homogenen Hinterkante emittierten.
Damit ist ein erster Hinweis darauf gewonnen, dass gradierte Materialien tat-
sächlich einen aus aeroakustischer Sicht günstigen Ein�uss auf die Entstehung
von Schall an Pro�lhinterkanten haben. Auch die Analyse des Geräuschs von
der Hinterkante mit höherer Durchlässigkeit aus PA200-250 bestätigt diese
Annahme. Hier wird das mit dem homogenen Material dominante Ansatz-
stellengeräusch auf etwa die Hälfte reduziert, ohne dass die Hinterkante als
neue dominante Quelle hervortritt. Beide gradiert gewalzten Materialien zei-
gen somit die Möglichkeit, über eine räumlich veränderliche Durchlässigkeit
die Beschränkung von homogenen porösen Materialien hinsichtlich der Ge-
räuschminderung zu umgehen. Dies wird vor allem dadurch erreicht, dass die
Schallerzeugung nicht mehr dominant an einem Punkt des Pro�ls (Ansatzstelle
oder Hinterkante) statt�ndet, sondern über den gesamten Bereich des porösen
Materials verteilt wird.
Nach der Untersuchung der gewalzten Materialien sollen unterschiedliche

Verläufe der Permeabilität betrachtet werden. Dazu werden 4 verschiedene
Ansätze verfolgt, die jeweils über die Permeabilität am Ansatz κ1 und an der
Hinterkante κ2 weiter variiert werden können. Um einen Vergleich mit den zu-
vor untersuchten homogenen porösen Materialien zu ermöglichen, werden κ1

und κ2 entsprechend der Werte aus Tabelle 4.1 gewählt. Die höhere Permeabili-
tät liegt dabei an der Hinterkante. Als einfachste Möglichkeit zwei Materialien
zu kombinieren, wird die poröse Hinterkante an der Hälfte bei x/c = 0, 95
geteilt und beide Bereiche mit konstanten Materialparametern versehen. Die
weiteren drei Ansatzfunktionen sind in Abbildung 4.31 dargestellt. Dabei han-
delt es sich um einen über x/c linearen Verlauf und zwei quadratische Funktio-

109



4 Aeroakustische Analyse von porösen Materialien

(a) PA80-110 (b) PA200-250

Abbildung 4.30: Ein�uss gradierter Porosität und Permeabilität auf das akus-
tische Signal des Hinterkantenschalls bei Passage eines einzel-
nen Wirbels auf der Saugseite des Pro�ls

nen. Die quadratischen Funktionen sind dabei so gewählt, dass der Gradient
∂κ
∂x

zum einen an der Ansatzstelle und zum anderen an der Hinterkante gleich
Null ist. Sprachlich werden diese Verläufe anhand ihres Gradienten mit der
Bezeichnung progressiv und degressiv unterschieden.
Die in Abbildung 4.32 dargestellten Simulationsergebnisse basieren auf rea-

len zusammengesetzten Materialien. Diese sind auch experimentell zum Ein-
satz gekommen. Bei beiden Kombinationen ist gut zu erkennen, dass das An-
satzstellengeräusch dem des PA80-110_2018 entspricht. Anschlieÿend kommt
es ebenfalls bei beiden Hinterkanten zu einem akustischen Signal, noch be-
vor der Wirbel an der Hinterkante angekommen ist. Anscheinend wirkt hier
der Übergang vom PA80-110_2018 mit geringer Permeabilität zum jeweiligen
stärker durchlässigen Material als Quellort. Dies passt zu der mit den gradiert
gewalzten Materialien gemachten Beobachtung. Auch dort �ndet die Schaller-
zeugung über dem gesamten porösen Bereich der Hinterkante statt. Bei den
zusammengesetzten Materialien ist der Gradient der Permeabilität in der Mit-
te des porösen Bereichs sehr groÿ. Damit ist klar, dass die zuvor beobachtete
Verteilung der Schallerzeugung an diesem Ort konzentriert wird. Bei den ge-
wählten Materialkombinationen und der Art des Übergangs vom einen auf das
andere Material zeigt sich, dass die hohe Permeabilität an der Hinterkante kei-
nen Vorteil hinsichtlich der Schallreduktion bedeutet. In beiden Fällen wäre
eine homogene Hinterkante aus PA80-110_2018 die beste Wahl.
Um die Untersuchung gradierter Materialien weiterzuführen, werden im

nächsten Schritt als Kombination die Materialien PA80-110 und PA200-250
gewählt. Darüber hinaus wird der Übergang vom ersten zum zweiten Ma-
terial nicht mehr als sprunghafte Änderung modelliert, sondern als linearer
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x/c [-]0,9 1

κ2

κ1

Abbildung 4.31: Darstellung unterschiedlicher Gradierungen der Permeabilität
über den Verlauf der porösen Hinterkante. Gezeigt werden
ein linearer, ein quadratisch progressiver und ein quadratisch
degressiver Ansatz

(a) PA80-110_2018+PA120-150 (b) PA80-110_2018+PA200-250

Abbildung 4.32: Hinterkantenschall von F16 Pro�len mit porösen Hinterkan-
ten, die aus zwei Materialien zusammengesetzt sind
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4 Aeroakustische Analyse von porösen Materialien

oder quadratischer Verlauf. Das von diesen porösen Hinterkanten abgestrahl-
te akustische Signal aus der Interaktion mit einem einzelnen Wirbel ist in
Abbildung 4.33 (a) gezeigt. Es fällt auf, dass die Wahl der Modellierungs-
funktion für den Übergang zwischen der Permeabilität der Ansatzstelle und
der Hinterkante einen entscheidenden Ein�uss auf die Schallerzeugung hat.
Besonders deutlich wird dies bei der Geräuschemission von der Ansatzstelle.
So erzeugt die progressive quadratische Funktion von den Modellfunktionen
das geringste Geräusch. Der zweite, degressive Ansatz liegt bei der Schaller-
zeugung im Vergleich der drei Modellfunktionen am höchsten. Berücksichtigt
man dazu die zuvor gezeigten Ergebnisse mit der Zusammensetzung der Hin-
terkante aus zwei homogenen Materialien, erkennt man, dass der Gradient der
Permeabilität für die hier gewählte Materialkombination an der Ansatzstelle
möglichst gering gewählt werden sollte. Gleiches gilt für die Schallerzeugung
an der Hinterkante des Pro�ls, wobei mit der hier gewählten maximalen Per-
meabilität von 3,9 · 10−10 m2 der Ein�uss des Gradienten nur gering ist. Wie in
allen vorherigen Betrachtungen unterschiedlicher Materialien zeigen die porö-
sen Hinterkanten auch hier eine gleichförmige Reduktion des erzeugten Schalls
in Bezug auf den Abstrahlwinkel θ (Abb. 4.33 (b)).
Im Abschnitt zu den homogenen porösen Materialien wurde gezeigt, dass ei-

ne Reduktion der Schallquellen am porösen Ansatz und der Hinterkante nicht
über das gesamte Spektrum zu einer Geräuschreduktion führt. Bei den hier
gezeigten gradierten Materialien ändert sich der Charakter des von einem
Wirbel emittierten akustischen Signals. Dies sollte wiederum einen Ein�uss
auf die spektrale Verteilung der Energie bedeuten. Abbildung 4.33 (c) zeigt
als Beispiel die Spektren aus der Simulation der drei gradierten Materialien,
basierend auf den Werten des PA80-110 und PA200-250. Als Vergleich dienen
die solide und die homogenen porösen Hinterkanten. Es ist zu sehen, dass das
progressiv gradierte Material im Frequenzbereich bis 10 kHz gegenüber allen
anderen Materialien die geringsten Schalldruckpegel erreicht. Dies entspricht
dem Ergebnis der Einzelwirbelsimulation. Daraus folgt, dass der reduzierte Si-
mulationsansatz in der Lage ist, eine grobe Richtung bei der Suche nach einem
optimierten Material zu geben.
Die bis hier gezeigten Ergebnisse basieren entweder auf der Schallerzeugung

durch einen einzelnen Wirbel oder auf der Turbulenzstatistik des soliden Pro-
�ls. Aus dem vorherigen Abschnitt zu den homogenen porösen Materialien ist
bekannt, dass diese einen deutlichen Ein�uss auf die Grenzschichtturbulenz
haben. In Abbildung 4.34 werden die Ergebnisse der akustischen Simulationen
am Pro�l mit der Turbulenzinformation der linear gradierten porösen Hin-
terkante dargestellt. Die Analyse erfolgt zunächst am soliden Pro�l (a) und
anschlieÿend am porösen Pro�l (b). Dabei ergibt sich ein ähnliches Bild wie
für die homogenen Materialien. Die Turbulenz des gradierten porösen Pro�ls
zeigt am soliden Pro�l, im Vergleich zu der des homogenen PA200-250, eine
etwas schwächere Schallerzeugung. Im Vergleich der realen Fälle, bei der für je-
des Hinterkantenmaterial die entsprechende Turbulenz realisiert wird, wird der

112



4.4 Simulationsergebnisse

(a) Zeitschrieb des Mikrofons 90◦ unter-
halb der Hinterkante

(b) Richtcharakteristik

(c) Spektrum aus Simulation mit Turbu-
lenzrekonstruktion basierend auf der
Statistik der Strömung am soliden
Pro�l

Abbildung 4.33: Hinterkantenschall von F16 Pro�len mit porösen Hinterkan-
ten mit unterschiedlichen Verläufen der Permeabilität (vgl.
Abb.4.31) bei konstanter Porosität
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4 Aeroakustische Analyse von porösen Materialien

(a) Solides Pro�l mit Turbulenz zweier
homogener und einer gradierten po-
rösen Hinterkante

(b) Solides und poröse Pro�le mit zuge-
höriger Turbulenz

Abbildung 4.34: Hinterkantenschall basierend auf der Turbulenzstatistik aus
Strömungsrechnungen mit homogenen und gradierter poröser
Hinterkante am soliden oder porösen Pro�l

positive E�ekt der Materialgradierung bei niedrigen Frequenzen im Vergleich
zum homogenen PA200-250 deutlich. Bei hohen Frequenzen ist gegenüber dem
soliden Pro�l jedoch noch immer eine Geräuscherhöhung zu beobachten.
Ein zentrales Ergebnis dieses Abschnitts zu gradiert porösen Materialien

liegt darin, dass sich prinzipiell die positiven Aspekte von geringer und ho-
her Durchlässigkeit kombinieren lassen. Durch eine räumliche Verteilung der
Schallerzeugung ist es möglich, die maximal auftretenden Schalldruckpegel zu
reduzieren. Bei der Gestaltung eines aeroakustisch optimierten Materials ste-
hen mit der Wahl der Durchlässigkeit an den Rändern sowie der Gestaltung des
Verlaufs eine Vielzahl an Parametern zur Verfügung. Noch komplexer wird der
Fall, wenn zusätzlich der Ein�uss einer durch die poröse Hinterkante veränder-
ten Turbulenz berücksichtigt wird. Spätestens dann ist ein einfacher iterativer
Prozess zur Bestimmung der optimalen lokalen Materialparameter nicht mehr
geeignet.
Die bis hier gewonnenen Erkenntnisse über den Ein�uss lokal de�nierter

Materialparameter können auch im Rückblick auf die ersten Analysen der ho-
mogenen porösen Materialien genutzt werden. Dabei wurde festgestellt, dass
vor allem die Materialien mit hoher Permeabilität durch das starke Ansatzstel-
lengeräusch nicht die im Experiment erreichten Schallminderungen widerspie-
geln. Ein möglicher Unterschied zwischen der Realisierung eines homogenen
Materials in der Simulation und des realen Materials am Modell liegt an der
Ansatzstelle. Das poröse Material wird dabei an dem soliden Teil des Modells
angebracht. Dort gibt es wahrscheinlich Poren, die nicht oder nur über kleine
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Abbildung 4.35: Modellierung des Ansatzes des porösen Materials über einen
linearen Permeabilitätsverlauf

Kanäle mit der Umströmung des Pro�ls verbunden sind. Damit ergibt sich
für das Material eine lokal verringerte Permeabilität. In Abbildung 4.35 sind
zwei verschiedene Verläufe der Permeabilität über der porösen Hinterkante ba-
sierend auf dem PA200-250 eingezeichnet, die eine solche lokale Veränderung
abbilden könnten. Die Länge der beiden Rampen von 3 mm bzw. 6 mm wurde
basierend auf der aus CT-Scans ermittelten mittleren Porengröÿe von etwa
2 mm [159] gewählt.
Die Simulation mit einem einzelnen Wirbel auf der Saugseite des Pro�ls

in Abbildung 4.36 (a) bestätigt zunächst, dass die gewählten Rampen in der
Permeabilität tatsächlich zu einer Reduktion des dominanten Ansatzstellen-
geräuschs führen. Allerdings fällt die Reduktion mit etwa 20% nur gering
aus. Wendet man die Turbulenzrekonstruktion (basierend auf der Statistik
der Strömung am soliden Pro�l) an, erhält man die in Abbildung 4.36 (b) dar-
gestellten Spektren. Es ist zu sehen, dass durch die Rampen eine signi�kante
Schallreduktion über einen weiten Frequenzbereich im Vergleich zum homo-
gen modellierten PA200-250 von bis zu 2 dB für die lange Rampe erreicht wird.
Damit werden bereits fast die Schalldruckpegel des deutlich weniger durchläs-
sigen PA80-110_2018 erreicht. Dies ist ein weiterer Hinweis darauf, dass der
gewählte numerische Ansatz besser zur Abbildung der aeroakustischen Wir-
kungsweise von porösen Materialien geeignet ist, als im ersten Vergleich zu
den Messungen vermutet. Ein weiterer Schritt in diese Richtung könnte dar-
in liegen, auch in der Strömungssimulation eine beliebige, lokal verringerte
Durchlässigkeit abbilden zu können. Dies könnte dazu beitragen, dass die Ge-
samtdurchströmung der porösen Hinterkante reduziert wird, was wiederum
einen deutlichen Ein�uss auf die turbulenten Quellen haben sollte.
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(a) Einzelwirbel (b) Turbulenzrekonstruktion

Abbildung 4.36: Hinterkantenschall von F16 Pro�len mit porösen Hinterkan-
ten, mit reduzierter Durchlässigkeit an der Ansatzstelle
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5 Anwendung poröser Materialien an einem

Hochauftriebspro�l mit aktiver

Strömungskontrolle

Dieses letzte Ergebniskapitel dient der Verknüpfung der vorangegangenen Un-
tersuchungen. In Kapitel 3 wurde gezeigt, dass für den in Richtung Boden
abgestrahlten Schall des betrachteten Hochauftriebspro�ls zwei Quellmecha-
nismen dominant sind: Die Klappenhinterkante und die Beschleunigung der
Strömung um das Klappenknie stromab der Ausblasung. Anschlieÿend wurde
in Kapitel 4 präsentiert, dass mit porösen Materialien die Schallemission an
einer Pro�lhinterkante reduziert werden kann. Im Folgenden werden numeri-
sche Untersuchungen an dem in Kapitel 3 verwendeten Pro�l, ergänzt um eine
poröse Hinterkante, gezeigt und erläutert. Der poröse Teil der Hinterkante hat
eine Länge von 35 mm (entspricht 11, 67% · c). Dabei geht es nicht um die
Suche nach einem optimierten Material. Stattdessen soll grundsätzlich gezeigt
werden, ob poröse Materialien zur Geräuschreduktion an einem Hochauftrieb-
spro�l genutzt werden können. Dafür kommen exemplarisch drei Materialien
(homogen: PA80-110 und PA80-110_2018, gradiert: gewalztes PA80-110) zum
Einsatz. Auch wird auf die Variation der Anströmbedingungen (Strömungsge-
schwindigkeit U0

∞, Anstellwinkel αg und Impulsbeiwert cµ) verzichtet. Der Ver-
gleich mit dem soliden Pro�l erfolgt bei U0

∞ = 50 m
s
, αg = 0◦ und cµ = 0,057.

5.1 Simulationsaufbau

Für die aeroakustischen Simulationen wird das in Kapitel 3 gezeigte blockstruk-
turierte Rechennetz wiederverwendet, erweitert um die Vernetzung des porösen
Teils der Hinterkante (vgl. Abb. 5.1).
Auf der Seite der Strömungssimulation stand keine Rechnung des Pro�ls

mit poröser Hinterkante zur Verfügung. Daher �nden die akustischen Betrach-
tungen auf Basis der Turbulenz des Pro�ls mit solider Hinterkante statt. Im
vorangegangenen Kapitel wurde bereits gezeigt, dass sich so der prinzipielle
Ein�uss von porösen Hinterkanten auf die Schallerzeugung einordnen lässt. Ei-
ne Bewertung der tatsächlich erreichbaren Geräuschminderung kann allerdings
nicht erfolgen. Für die hier gewählten homogenen Materialien PA80-110 und
PA80-110_2018 war der Ein�uss der durch die porösen Hinterkanten verän-
derten Turbulenz am einfachen Pro�l gering. Am Hochauftriebspro�l ist der
Druckunterschied zwischen Saug- und Druckseite der Klappe jedoch höher,
sodass eine stärkere Durchströmung der porösen Hinterkante erwartet wird.
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Strömungskontrolle

Abbildung 5.1: Poröse Hinterkante am Hochauftriebspro�l für die akustischen
Simulationen

Wie die Untersuchungen an den durchlässigeren Materialien gezeigt haben,
verändert dies die Geräuschentstehung signi�kant. Dazu kommt, dass mit der
Durchströmung der Hinterkante eine Reduktion des Auftriebs bzw. der Zir-
kulation einhergeht [88]. Dies wird sich wahrscheinlich durch lokal veränderte
Strömungsbedingungen auch auf die Schallerzeugung am Klappenknie auswir-
ken. Zur Beantwortung der Frage nach der prinzipiellen Wirksamkeit einer
porösen Hinterkante an einem Hochauftriebspro�l mit Strömungskontrolle ist
der hier verfolgte Ansatz trotzdem geeignet.
Da im folgenden Abschnitt die turbulenten Quellen des soliden Pro�ls reali-

siert werden, wird die poröse Hinterkante nur Ein�uss auf die Schallerzeugung
an der Klappenhinterkante haben. Daher liegt auf dieser Quelle der Fokus. Die
Schallabstrahlung des Krümmungsgeräuschs wird jedoch ebenfalls betrachtet.
Wie in Kapitel 3 gezeigt wurde, wird der Schall an der Klappenhinterkante
gebeugt. Dieser E�ekt wird möglicherweise von der porösen Hinterkante be-
ein�usst.
Die Auswertung der Simulationsergebnisse erfolgt wie in Kapitel 3 anhand

von Mikrofonen, die auf einem Kreis um die Klappenhinterkante angeordnet
sind. Anders als zuvor werden nicht die direkt ermittelten Schalldruckpegel ge-
zeigt. Stattdessen werden Pegeldi�erenzen zwischen dem am soliden, bzw. po-
rösen Pro�l emittierten Schall gezeigt. Positive Werte geben dabei eine Schall-
minderung durch die porösen Materialien an, negative eine Schallerhöhung.

5.2 Simulationsergebnisse

Krümmungsschall

Begonnen wird mit der Schallausbreitung des Krümmungsgeräuschs und da-
mit dem Ein�uss der porösen Hinterkanten auf Beugungse�ekte an der Klap-
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(a) Richtcharakteristik (b) Terzbanddi�erenzspektrum bei θ =
190◦

Abbildung 5.2: Ein�uss poröser Hinterkanten des Hochauftriebspro�ls auf die
Schallausbreitung des Krümmungsgeräuschs (U0

∞ = 50 m
s
,

αg = 0◦, cµ = 0, 057) (∆SPL = SPLsolide − SPLporös)

penhinterkante. Dazu wird zunächst die Richtcharakteristik des abgestrahlten
Schalls betrachtet (Abb. 5.2). Daraus ist deutlich abzuleiten, dass die poröse
Hinterkante einen nicht zu vernachlässigenden Ein�uss auf die Schallabstrah-
lung hat. Interessant ist, dass das homogene und das gradierte poröse Material
die gleiche Richtcharakteristik aufweisen. Es kommt lediglich zu einer geringen
Drehung von etwa 5◦. Auch die in Abbildung 5.2 (b) aufgetragenen Di�erenz-
spektren für einen Beobachter stromauf des Pro�ls ergeben ein ähnliches Bild.
Beide poröse Hinterkanten zeigen eine stark frequenzabhängige Beein�ussung
der Schallabstrahlung. So kommt es im Vergleich mit der soliden Hinterkante
um 5 bis 6 kHz sogar zu einer Geräuscherhöhung beim Beobachter. Diese trägt
allerdings nicht zum Gesamtschalldruckpegel bei, da das Spektrum der soliden
Referenzhinterkante bei diesen Frequenzen bereits deutlich abgefallen ist. Dass
bei etwa der doppelten Frequenz um 10 kHz hingegen eine deutliche Schallre-
duktion auftritt, spricht dafür, dass Interferenze�ekte eine Rolle spielen. Diese
können mit der realisierten Breitbandsimulation jedoch nicht direkt sichtbar
gemacht werden, weshalb im Folgenden ein einzelner Wirbel betrachtet wird.
Damit lässt sich die Ausbreitung unterschiedlicher Wellenfronten einfach dar-
stellen.
In Abbildung 5.3 (a) ist eine Momentaufnahme des akustischen Felds für

das Pro�l mit solider Hinterkante gezeigt. Dabei ist gut zu erkennen, wie die
am Klappenknie entstehenden Schallwellen um die Hinterkante der Klappe
gebeugt werden. Dieser E�ekt wurde bereits in Kapitel 3 erläutert. Daneben
ist das Pro�l mit poröser Hinterkante aus dem Material PA80-110 dargestellt
(Abb. 5.3 (b)). Die Schallausbreitung um die Hinterkante verändert sich deut-
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(a) solide Hinterkante (b) poröse Hinterkante (PA80-110)

Abbildung 5.3: Momentaufnahme (Simulationszeit t = 7,4 · 10−4 s)des Schall-
felds des Krümmungsgeräuschs am Hochauftriebspro�l mit so-
lider und poröser (PA80-110) Hinterkante aus der Passage eines
einzelnen Wirbels

lich. Zum Ersten kommt es zusätzlich zu der Beugung der Schallwellen an der
Klappenhinterkante zu einer Beugung an der Ansatzstelle des porösen Materi-
als. Dadurch ist die Schallausbreitung entlang der Druckseite des Pro�ls zum
gleichen Zeitpunkt weiter fortgeschritten als bei der soliden Referenz. Dies
führt zum Zweiten zu Interferenze�ekten aus der Re�exion der vorlaufenden
Welle mit dem eigentlichen Hinterkantensignal. Diese Signalüberlagerung er-
klärt die zunächst unerwartete Verstärkung des akustischen Signals für einen
Beobachter unterhalb des Pro�ls. Daraus ergibt sich, dass für die Suche nach
einem geeigneten porösen Material zum Einsatz an einem Hochauftriebspro�l
mit Zirkulationskontrolle auch die nicht direkt betro�enen Schallquellen be-
trachtet werden müssen.

Hinterkantenschall

Aus den Untersuchungen des vorangegangenen Kapitels 4 ist bekannt, dass ge-
eignet ausgelegte poröse Materialien dazu beitragen können, das Hinterkanten-
geräusch eines Trag�ügelpro�ls zu reduzieren. Mit Hilfe der Simulation eines
einzelnen Wirbels wird zunächst untersucht, ob am Hochauftriebspro�l mit
poröser Hinterkante die gleichen Mechanismen der Schallerzeugung auftreten
wie am einfachen Pro�l. Aus Kapitel 3 ist bereits bekannt, dass die Turbu-
lenz der Saugseite den dominanten Quellmechanismus darstellt. Daher kann
an dieser Stelle auf die Betrachtung eines Wirbels auf der Druckseite verzich-
tet werden. Darüber hinaus ist bekannt, dass für einen Beobachter unterhalb
des Pro�ls Interferenze�ekte von am Pro�l re�ektierten Wellen auftreten. Zur
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5.2 Simulationsergebnisse

Abbildung 5.4: Schallerzeugung eines einzelnen Wirbels an der soliden und
porösen Hinterkante des Hochauftriebspro�ls (U0

∞ = 50 m
s
,

αg = 0◦, cµ = 0, 057)

Analyse der Schallentstehung an der porösen Hinterkante wird daher das Zeit-
signal eines Mikrofons 0◦ stromab der Klappenhinterkante verwendet. Dieses
ist in Abbildung 5.4 dargestellt. Wie in Kapitel 4 dient als Referenz das akusti-
sche Signal der soliden Hinterkante. Die drei untersuchten porösen Materialien
wurden ebenfalls bereits im vorangegangenen Kapitel verwendetet.
Im Vergleich zu den Ergebnissen aus Kapitel 4 zeigen die in Abbildung 5.4

dargestellten Zeitsignale die gleichen Mechanismen der Schallerzeugung an
Hinterkanten. Für die homogenen porösen Hinterkanten ist deutlich die Quelle
am Übergang vom soliden zum porösen Teil des Pro�ls sowie die verringer-
te Schallabstrahlung von der Hinterkante zu erkennen. Interessant ist dabei
festzustellen, dass die Relation der beiden Quellorte anders ist als bei dem
Referenzpro�l. So ist am Hochauftriebspro�l bereits für das PA80-110 die An-
satzstelle des porösen Materials der dominante Quellort. Dieser E�ekt lässt sich
anhand der lokalen turbulenten kinetischen Energie der Strömung kt erklären.
In Abbildung 5.5 ist diese über der mit der Sehnenlänge des Pro�ls normierten
Länge der Stromlinie aufgetragen. Dabei zeigt sich, dass kt am Referenzpro�l
über den porösen Bereich zunimmt, während für das Hochauftriebspro�l eine
Abnahme zu beobachten ist. Der grundsätzlich unterschiedliche Verlauf sorgt
dafür, dass die Quelle des Ansatzstellengeräuschs beim Hochauftriebspro�l im
Vergleich zur Hinterkante stärker hervortritt. Dies zeigt, dass aus aeroakusti-
scher Perspektive poröse Hinterkanten immer der Strömung am Pro�l ange-
passt werden müssen.
Mit dem Einsatz des gradiert gewalzten PA80-110 ist, wie beim F16 Refe-

renzpro�l, eine deutlich Reduktion des Ansatzstellengeräuschs zu beobachten.
Das führt dazu, dass der maximal auftretende Schallwechseldruck amMikrofon
für diese Hinterkante am geringsten ist. Dies ist ein Hinweis darauf, dass auch
im Anwendungsfall am Hochauftriebssystem mit aktiver Strömungskontrolle

121



5 Anwendung poröser Materialien an einem Hochauftriebspro�l mit aktiver
Strömungskontrolle

Hinterkante

solide-poröser
Übergang

Abbildung 5.5: Vergleich der turbulenten kinetischen Energie kt entlang der
Stromlinie des zur Untersuchung der Schallerzeugung realisier-
ten Wirbels am Hochauftriebspro�l (U0

∞ = 50 m
s
, αg = 0◦,

cµ = 0, 057) und dem F16 Referenzpro�l (U0
∞ = 50 m

s
, αg =

−0,5◦)

ein aeroakustisch optimiertes poröses Materialien eine gradierte Durchlässig-
keit aufweisen sollte.
In Abbildung 5.6 sind die Simulationsergebnisse der porösen Hinterkanten

mit Turbulenzrekonstruktion dargestellt. In der Richtcharakteristik (Abb. 5.6 (a))
ist zu erkennen, dass beide porösen Hinterkanten keinen Ein�uss auf den wahr-
genommenen Gesamtschalldruckpegel im Bereich θ = 270◦ . . . 300◦ haben.
Sonst wird eine deutliche Schallreduktion bis zu 6 bis 7 dB erreicht. Das gra-
diert poröse Material weist dabei tendenziell eine höhere Schallreduktion auf.
Der Unterschied zum homogenen Material ist mit etwa 1 dB jedoch geringer
als aus der Einzelwirbelsimulation erwartet.
Bei der Auswertung der Spektren (Abb. 5.6 (b)) ist deutlich zu sehen, dass

die porösen Hinterkanten vor allem bei Frequenzen im Bereich 2 bis 16 kHz
wirksam sind. Besonders interessant ist dabei zu beobachten, dass das gewalz-
te Material eine Schallreduktion bei höheren Frequenzen hervorruft als das
unbearbeitete Material. Im wahrscheinlich durch Re�exionen beeinträchtigten
Bereich unter dem Pro�l hingegen zeigen beide Materialien bis etwa 10 kHz
einen sehr ähnlichen Verlauf (Abb. 5.6 (c)). Bei höheren Frequenzen ist aus
aeroakustischer Sicht wieder das gewalzte PA80-110 die bessere Wahl.
Wie bei der Detailanalyse der Schallausbreitung des Krümmungsgeräuschs

sind in Abbildung 5.7 Momentaufnahmen des akustischen Felds zur Analyse
von Interferenze�ekten dargestellt. Dabei zeigt Abb. 5.7 (a) das bereits in
Kapitel 3 zur Untersuchung von Interferenze�ekten genutzte Bild. Zu erkennen
ist zunächst, dass der Übergang vom soliden zum porösen Teil des Pro�ls als
eigener Quellort auftritt. Die Schallabstrahlung nach oben zeigt deutlich die
beiden bekannten Wellenfronten. Für die Schallabstrahlung nach unten führen
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5.2 Simulationsergebnisse

(a) Richtcharakteristik

(b) Terzbandspektren bei θ = 45◦ (c) Terzbandspektren bei θ = 270◦

Abbildung 5.6: Auswirkung verschiedener poröser Hinterkanten (PA80-110
und gradiert gewalztes PA80-110) auf den emittierten Hin-
terkantenschall in der Simulation mit Turbulenzrekonstruktion
(∆SPL = SPLsolide − SPLporös)
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5 Anwendung poröser Materialien an einem Hochauftriebspro�l mit aktiver
Strömungskontrolle

(a) solide Hinterkante

Interferenz

(b) poröse Hinterkante (PA80-110)

Abbildung 5.7: Momentaufnahme (Simulationszeit t = 1,5 · 10−3 s) des Schall-
felds des Hinterkantengeräuschs am Hochauftriebspro�l mit so-
lider und poröser Hinterkante aus der Passage eines einzelnen
Wirbels

die Re�exionen an der konkaven Pro�lunterseite zu Interferenzen. Somit wird
der positive E�ekt des porösen Materials reduziert.
Aus den Ergebnissen lässt sich ableiten, dass die Schallentstehung und -

ausbreitung am untersuchten Hochauftriebspro�l komplexer ist als am in Ka-
pitel 4 betrachteten Referenzpro�l. Die zuvor erfolgreich eingesetzte Einzel-
wirbelsimulation überschätzt hier den positiven E�ekt des gradiert porösen
Materials. Dies macht die Auswahl eines aeroakustisch optimalen Materials
schwieriger, da auf die aufwändigere Simulation mit Turbulenzrekonstruktion
zurückgr��en werden muss. Insgesamt können auch am Hochauftriebspro�l
mit aktiver Strömungskontrolle poröse Materialien zur Reduktion des Gesamt-
geräuschs beitragen. Zu beachten ist allerdings, dass dies nur für die Schallab-
strahlung nach unten-vorne gilt. Nur in diesem Bereich ist die Klappenhinter-
kante die dominante Schallquelle.
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6 Zusammenfassung und Ausblick

In der vorliegenden Arbeit wurden zwei Themengebiete der Aeroakustik mit
numerischen Simulationen behandelt. Neben der Analyse der Schallentstehung
an einem Trag�ügelpro�l mit aktiver Strömungskontrolle wurde die Redukti-
on des Hinterkantenschalls von Trag�ügelpro�len mittels poröser Materialien
untersucht. Anschlieÿend wurden beide Gebiete verknüpft, um einen Ausblick
auf aeroakustisch optimierte Hochauftriebspro�le für zukünftige Verkehrs�ug-
zeuge zu erhalten.

Schallentstehung an einem Pro�l mit aktivem Hochauftriebssystem

In vorangegangenen Arbeiten sind einzelne Quellmechanismen an einem Hoch-
auftriebspro�l mit aktiver Srömungskontrolle mit analytischen Methoden un-
tersucht worden. Diese beschränken sich allerdings auf klappenlose Pro�le.
Durch die numerische Untersuchung einzelner akustischer Quellen eines Pro-

�ls mit stark ausgeschlagener Hinterkantenklappe konnten drei Mechanismen
aufgedeckt werden, die für den emittierten Gesamtschall relevant sind:

1. Strahlmischungsschall an der Ausblasung

2. Krümmungsschall am Klappenknie

3. Hinterkantenschall an der Klappe

Von den drei Quellen tragen vor allem die beiden letztgenannten zum unterhalb
des Flügels wahrgenommen Gesamtgeräusch bei. Das Strahlmischungsgeräusch
wird vom Pro�l nach unten abgeschirmt. Krümmungs- und Hinterkantenge-
räusch strahlen beide auch nach unten ab, wobei das Hinterkantengeräusch
stärker nach vorne gerichtet ist. Daraus ergeben sich Bereiche unter dem Pro-
�l, die klar von der einen oder anderen Quelle dominiert werden.
Bei Variationen der Strömungsbedingungen zeigen alle Quellen eine deut-

liche Abhängigkeit von der Strömungsgeschwindigkeit der Ausblasung. Die
Geschwindigkeit der freien Anströmung hingegen hat nur einen indirekten
Ein�uss auf die Schallerzeugung, da bei einer langsameren Anströmung auch
die Ausblasung reduziert werden kann. Das Hinterkantengeräusch wird zudem
stark von lokalen Ablösungen auf der Klappe beein�usst. Aus akustischer Sicht
ist die Ausblasung so einzustellen, dass Ablösungen vermieden werden.

125



6 Zusammenfassung und Ausblick

Minderung des Hinterkantengeräuschs eines einfachen Pro�ls mit porösen

Materialien

Auch zur Minderung des Hinterkantenschalls von Trag�ügelpro�len konnte
auf vorangegangene Untersuchungen zurückgegri�en werden. Diese zeigten die
positive Wirkung poröser Materialien. Der hier verfolgte numerische Ansatz
erlaubt darüber hinaus einen detaillierten Einblick in die Schallentstehung an
porösen Hinterkanten und ermöglicht systematische Materialvariationen.
Ein zentrales Ergebnis der Untersuchungen ist die Aufdeckung von zwei

Quellorten an Pro�len mit poröser Hinterkante. Neben der Hinterkante wird
auch an dem Übergang vom soliden zum porösen Material Schall erzeugt. Die
Relation der beiden Quellen ist dabei von der Durchlässigkeit des porösen Ma-
terials abhängig. Mit zunehmender Durchlässigkeit nimmt die Hinterkanten-
quelle ab, während der am Übergang erzeugte Schall zunimmt. Daraus ergibt
sich eine Limitierung der erreichbaren Geräuschreduktion.
Die beobachtete Limitierung der Schallreduktion lässt sich durch den Ein-

satz von porösen Materialien mit lokal veränderlicher Durchlässigkeit überwin-
den. Dabei ist zu beachten, dass starke lokale Gradienten der Durchlässigkeit
wieder als akustischer Quellort wirken. Zur Auslegung aeroakustisch maÿge-
schneiderter Materialien ist somit der Einsatz numerischer Optimierungsver-
fahren nötig. Dies wird besonders deutlich, wenn auch der Ein�uss des porösen
Materials auf die schallerzeugende Turbulenz berücksichtigt werden soll.

Anwendung poröser Materialien an einem Pro�l mit aktivem

Hochauftriebssystem

Im letzten Kapitel dieser Arbeit konnte gezeigt werden, dass poröse Materialien
zu einer Reduktion des Gesamtgeräuschs eines aktiven Hochauftriebssystems
beitragen können.
Wie am Referenzpro�l sind poröse Materialien mit lokal veränderlicher Durch-

lässigkeit geeignet, um eine möglichst geringe Schallemission zu erreichen. Der
Vorteil gegenüber homogenen Materialien ist jedoch geringer als beim Refe-
renzpro�l. Dies unterstreicht die Relevanz von numerischen Optimierungsver-
fahren auf der Suche nach aeroakustisch maÿgeschneiderten Materialien.

Ausblick

Aus der Diskussion der in dieser Arbeit präsentierten Ergebnisse lassen sich
Fragestellungen für die weitere Forschung ableiten. Auf der Seite der Schallent-
stehung an Hochauftriebssystemen mit aktiver Strömungskontrolle wird eine
breite experimentelle Validierungsbasis für die numerischen Ergebnisse benö-
tigt. Zum Zeitpunkt dieser Arbeit wurden die entsprechenden Messungen be-
reits im Akustischen Windkanal des DLR in Braunschweig durchgeführt. Auch
der bereits in den Ergebnissen erwähnte Ein�uss von unterschiedlichen spann-
weitigen Korrelationslängen der Turbulenz am Klappenknie und der Klappen-
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hinterkante soll bis zum Ende der Laufzeit des SFB880 analysiert werden.
Darüber hinaus wird ein direkter Vergleich des aktiven mit einem konventio-
nellen Hochauftriebssystem für unterschiedliche Betriebspunkte benötigt. Erst
auf dieser Basis wird sich eine quantitative Aussage über die akustischen Vor-
und Nachteile beider Systeme tre�en lassen.
Bei den porösen Materialien am einfachen Pro�l sind vor allem die Ab-

weichungen zwischen den experimentell und numerisch ermittelten Spektren
genauer zu untersuchen. Eine wichtige Rolle spielt dabei die volumengemit-
telte Materialmodellierung. Mit Hilfe von aufwendigen porenau�ösenden Si-
mulationen soll eine Beurteilung dieses Ansatzes ermöglicht werden. Darüber
hinaus können ebenfalls auf der volumengemittelten Beschreibung basieren-
de, skalenau�ösende Simulationen genutzt werden. Damit lassen sich Model-
lierungsfehler der turbulenten Strukturen aus der stochastischen Turbulenzre-
konstruktion abschätzen. Vor allem Anisotropiee�ekte und Veränderungen der
spannweitigen Korrelationslängen könnten einen signi�kanten Ein�uss auf die
Schallerzeugung haben.
Die Anwendung poröser Materialien zur Reduktion des von einem aktiven

Hochauftriebssystem emittierten Geräuschs wurde in dieser Arbeit im grundle-
genden Ansatz betrachtet. Um den Ein�uss poröser Materialien auf die Schal-
lerzeugung und -ausbreitung detaillierter zu verstehen, sind weitere Studien zu
unterschiedlichen Materialien und Strömungszuständen notwendig. Zunächst
ist dabei der Ein�uss dieser Materialien auf die Strömung am Pro�l zu ermit-
teln. Erst damit sind Ergebnisse zu erwarten, die mit experimentellen Validie-
rungsdaten vergleichbar sind.
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A Herleitung der volumengemittelten

Grundgleichungen

In den folgenden Abschnitten wird die Herleitung der homogenen, volumen-
gemittelten Linearisierten Eulergleichungen gezeigt. Als Grundlage dient die
Arbeit von Faÿmann et al. [53]. Dementsprechend beziehen sich die Dichte ρ
und der Druck p auf die intrinsisch gemittelten Gröÿen. Die Geschwindigkei-
ten [ui] hingegen stellen Favre-gemittelte Gröÿen dar. Die unterschiedlichen
Ansätze zur Mittelung werden nach den Herleitungen kurz gezeigt. Anders
als in der vorangegangenen Arbeit wird auf die Einführung der über Sprünge
der Porosität stetige Strömungsgeschwindigkeit ûi = φ [ui] verzichtet. Statt-
dessen werden die in Anhang B hergeleiteten akustische Sprungbedingungen
verwendet.
Zur Herleitung der linearisierten Gleichungen wird ein Störungsansatz ange-

wendet. Dabei werden alle Strömungsgröÿen ϕ(t) in einen zeitlich konstanten
Mittelwert und eine Schwankungsgröÿe zerlegt ϕ(t) = ϕ0 + ϕ′(t). Dabei wird
angenommen, dass die Schwankungen klein gegenüber dem Mittelwert sind
(ϕ′ << ϕ0). Zur Linearisierung werden daher alle Produkte aus zwei oder
mehr Schwankungsgröÿen vernachlässigt. Darüber hinaus werden auch alle
Terme gestrichen, die nur zeitliche Mittelwerte enthalten. In dem verwende-
ten Verfahren zur Lösung der Schwankungsgröÿen wird das zeitlich konstante
Strömungsfeld aus einer vorangegangenen Simulation eingelesen. Dieses Feld
erfüllt damit bereits die Grundgleichungen.

A.1 Kontinuitätsgleichung

φ
∂ρ

∂t
+
∂ρφ[ui]

∂xi
= 0 (A.1)

Anwenden der Produktregel für Ableitungen

∂ρ

∂t
+

1

φ

(
φ[ui]

∂ρ

∂xi
+ ρ[ui]

∂φ

∂xi
+ φρ

∂[ui]

∂xi

)
= 0 (A.2)

Ausmultiplizieren der Klammer

∂ρ

∂t
+ [ui]

∂ρ

∂xi
+ ρ

∂[ui]

∂xi
+

1

φ
ρ[ui]

∂φ

∂xi
= 0 (A.3)
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A Herleitung der volumengemittelten Grundgleichungen

Umformen des 4. Terms

∂ρ

∂t
+ [ui]

∂ρ

∂xi
+ ρ

∂[ui]

∂xi
− φρ[ui]

∂

∂xi

1

φ
= 0 (A.4)

Anwenden des Störungsansatzes

∂ρ0 + ρ′

∂t
+ ([u0

i ] + [u′i])
∂ρ0 + ρ′

∂xi
+ (ρ0 + ρ′)

∂[u0
i ] + [u′i]

∂xi
− . . .

−φ(ρ0 + ρ′)([u0
i ] + [u′i])

∂

∂xi

1

φ
= 0 (A.5)

Ausmultiplizieren und Streichen der nichtlinearen sowie zeitlich konstanten
Terme

∂ρ′

∂t
+ [u0

i ]
∂ρ′

∂xi
+ [u′i]

∂ρ0

∂xi
+ ρ0

∂[u′i]

∂xi
+ ρ′

∂[u0
i ]

∂xi
− . . .

−φ
(
ρ0[u′i] + ρ′[u0

i ]
) ∂

∂xi

1

φ
= 0 (A.6)

A.2 Impulsgleichungen

Ziel der gezeigten Herleitung sind die linearisierten Eulergleichungen. Diese
berücksichtigen keine viskosen Kräfte. Zur besseren Lesbarkeit werden da-
her Reibungsterme von Beginn an vernachlässigt. Der Term Fi beinhaltet die
als Volumenkräfte modellierten Durchströmungswiderstände nach Darcy und
Forchheimer mit Fi = φ2 µ

κ
[ui]︸ ︷︷ ︸

Darcy

+ ρφ3 cF√
κ

√
[uk][uk][ui]︸ ︷︷ ︸

Forchheimer

.

∂[ui]

∂t
+ [uj ]

∂[ui]

∂xj
+

1

φρ

∂φp

∂xi
+

1

φρ
Fi = 0

(A.7)

Anwenden der Produktregel für Ableitungen

∂[ui]

∂t
+ [uj ]

∂[ui]

∂xj
+

1

φρ

(
φ
∂p

∂xi
+ p

∂φ

∂xi

)
+

1

φρ
Fi = 0

(A.8)

Ausmultiplizieren der Klammer

∂[ui]

∂t
+ [uj ]

∂[ui]

∂xj
+

1

ρ

∂p

∂xi
− φp

ρ

∂

∂xi

1

φ
+

1

φρ
Fi = 0

(A.9)
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A.2 Impulsgleichungen

Einsetzen des Darcy- und Forchheimerterms für Fi

∂[ui]

∂t
+ [uj ]

∂[ui]

∂xj︸ ︷︷ ︸
I

+
1

ρ

∂p

∂xi︸ ︷︷ ︸
II

+ . . .

+φ
ν

κ
[ui] + φ2 cF√

κ

√
[uk][uk][ui]︸ ︷︷ ︸
III

−φp
ρ

∂

∂xi

1

φ︸ ︷︷ ︸
IV

= 0

(A.10)

Anwenden des Störungsansatzes mit Linearisierung und streichen der zeitlich
konstanten Terme; zur besseren Lesbarkeit werden die mit I-IV markierten
Terme einzeln behandelt

I:

[uj ]
∂[ui]

∂xj
= ([u0

j ] + [u′j ])
∂([u0

i ] + [u′i])

∂xj
= [u0

j ]
∂[u′i]

∂xj
+ [u′j ]

∂[u0
i ]

∂xj
(A.11)

II:

1

ρ

∂p

∂xi
=

1
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∂p0

∂xi
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∂p′
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(A.12)

Erweitern mit 1
ρ0

(
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∂xi
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− 1
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∂xi
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(A.13)
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Erweitern des 2. Terms mit ρ0−ρ′
ρ0−ρ′

=
1

ρ0

(
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∂xi
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∂p′
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Vernachlässigen des nichtlinearen Terms (ρ′)2

=
1

ρ0

(
∂p0

∂xi
+
∂p′

∂xi

)
− ρ′

(ρ0)2

(
∂p0

∂xi
+
∂p′

∂xi

)
(A.18)

Streichen der weiteren nichtlinearen und zeitlich konstanten Terme

=
1

ρ0
∂p′

∂xi
− ρ′

(ρ0)2
∂p0

∂xi
(A.19)

III:

φ2 cF√
κ

√
[uk][uk][ui] = φ2 cF√

κ

√
([u0

k] + [u′k])([u0
k] + [u′k])([u0

i ] + [u′i]) (A.20)

Ausmultiplizieren des Radikanten mit streichen des nichtlinearen [u′k]2

= φ2 cF√
κ

√
[u0
j ]

2

√
1 + 2

[u0
k]

[u0
j ]

2
[u′k]([u0

i ] + [u′i]) (A.21)

Linearisierung der 2. Wurzel (
√

1 + a, a << 1) durch Entwicklung als

Taylorreihe mit Abbruch nach dem linearen Glied zu 1 + a
2

= φ2 cF√
κ

√
[u0
j ]

2

(
1 +

[u0
k]

[u0
j ]

2
[u′k]

)
([u0

i ] + [u′i]) (A.22)

Umformen des Klammerausdrucks

= φ2 cF√
κ

√
[u0
j ]

2

1 + e0k
1√
[u0
j ]

2
[u′k]

 ([u0
i ] + [u′i]) (A.23)

Ausmultiplizieren der Klammern

= φ2 cF√
κ

√
[u0
j ]

2

[u0
i ] + [u′i] + e0k

[u0
i ]√

[u0
j ]

2
[u′k] + e0k

[u′i]√
[u0
j ]

2
[u′k]

 (A.24)

Streichen der nichtlinearen und zeitlich konstanten Terme

= φ2 cF√
κ

√
[u0
j ]

2

[u′i] + e0k
[u0
i ]√

[u0
j ]

2
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 (A.25)
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A.3 Energiegleichung

Umformen des Klammerterms

= φ2 cF√
κ

√
[u0
k]2
(
[u′i] + e0ke

0
i [u
′
k]
)

(A.26)

= φ2 cF√
κ

√
[u0
k][u0

k]
(
e0i e

0
j + δij

)
[u′j ] (A.27)

IV :

φ
p

ρ

∂

∂xi

1

φ
= φ

p0 + p′

ρ0 + ρ′
∂

∂xi

1

φ
(A.28)

Erweitern wie in Gleichung A.14

= φ

(
p0 + p′

ρ0
+
p0 + p′

ρ0 + ρ′
− p0 + p′

ρ0

)
∂

∂xi

1

φ
(A.29)

Umformung entsprechend Gleichungen A.14-A.19

= φ

(
p0 + p′

ρ0
+ (p0 + p′)

−ρ′

(ρ0)2

)
∂

∂xi

1

φ
(A.30)

Streichen der nichtlinearen und zeitlich konstanten Terme

= φ

(
p′

ρ0
− p0 ρ′

(ρ0)2

)
∂

∂xi

1

φ
(A.31)

Zusammensetzen der Terme I-IV
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∂xj
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δij [u
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e0i e
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]
[u′j ]− . . .

−φ p
′

ρ0
γ − 1

γ

∂

∂xi

1

φ
= 0

(A.32)

A.3 Energiegleichung

Wie bei der Herleitung der Impulsgleichungen werden zur besseren Übersicht-
lichkeit Terme zur Berücksichtigung von Reibung und Wärmeleitung von Be-
ginn an vernachlässigt.

φ
∂p

∂t
+ [ui]

∂φp

∂xi
+ γφp

∂[ui]

∂xi
= 0 (A.33)
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Anwenden der Produktregel für Ableitungen

φ
∂p

∂t
+ [ui]φ

∂p

∂xi
+ [ui]p

∂φ

∂xi
+ γφp

∂[ui]

∂xi
= 0 (A.34)

Division durch φ

∂p

∂t
+ [ui]

∂p

∂xi
+

1

φ
[ui]p

∂φ

∂xi
+ γp

∂[ui]

∂xi
= 0 (A.35)

Umformen des 3. Terms

∂p

∂t
+ [ui]

∂p

∂xi
− φ[ui]p

∂1

∂xi

1

φ
+ γp

∂[ui]

∂xi
= 0 (A.36)

Anwendung des Störungsansatzes

∂p0 + p′

∂t
+ ([u0

i ] + [u′i])
∂p0 + p′

∂xi
− φ([u0

i ] + [u′i])(p
0 + p′)

∂

∂xi

1

φ
+ . . .

+γ(p0 + p′)
∂[u0

i ] + [u′i]

∂xi
= 0 (A.37)

Ausmultiplizieren und Streichen der nichtlinearen sowie zeitlich konstanten
Terme

∂p′

∂t
+ [u′i]

∂p0

∂xi
+ [u0

i ]
∂p′

∂xi
− φ(p0[u′i] + p′[ui]

0)
∂

∂xi

1

φ
+ . . .

+γ

(
p0
∂[u′i]

∂xi
+ p′

∂[u0
i ]

∂xi

)
= 0 (A.38)

A.4 Ansätze zur Volumenmittelung

Bei der Formulierung der akustischen Grundgleichungen komme drei Ansätze
der Volumenmittelung zum Einsatz [53]:

• super�zielle Mittelung

• intrinische Mittelung

• Favre-Mittelung

Die super�zielle und die intrinsiche Mittelung unterscheiden sich im Bezugs-
volumen, auf das die im porösen Material integrierte Strömungsgröÿe ϕ be-
zogen wird. Die Integration �ndet natürlicherweise nur im Fluidvolumen Vf
des porösen Kontrollvolumens Vg statt. Das Bezugsvolumen der super�ziellen
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A.4 Ansätze zur Volumenmittelung

Mittelung ist dann das Gesamtvolumen Vg, das der intrinsichen Mittelung nur
das Fluidvolumen Vf .

〈ϕ〉s =
1

Vg

∫
Vf

ϕdVf (A.39)

〈ϕ〉i =
1

Vf

∫
Vf

ϕdVf (A.40)

Zwischen der super�ziellen und der intrinsischen Mittelung kann daher über
die Porosität umgerechnet werden, mit 〈ϕ〉s = φ〈ϕ〉i. Da in den zuvor gezeig-
ten Herleitungen die super�zielle Mittelung nicht verwendet wird, wurde zur
besseren Lesbarkeit die Schreibweise der intrinsischen Mittelung zu 〈ϕ〉i = ϕ
vereinfacht.
Die Favre-Mittelung bildet einen massengewichteten Mittelwert, in den die

lokale Dichte ρ eingeht. Dieser kann ebenfalls als super�zielle und intrinsische
Mittelung aufgeschrieben werden.

[ϕ]s =
〈ρϕ〉s

〈ρ〉s (A.41)

[ϕ]i =
〈ρϕ〉i

〈ρ〉i (A.42)

Aus der Umrechnung der super�ziellen zur intrinischen Mittelung über die
Porosität ergibt sich, dass bei der Favre-Mittelung beide Notationen äquivalent
sind. Daher wird in den Herleitungen nur die Schreibweise [ϕ] verwendet.
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B Herleitung der akustischen

Sprungbedingungen

Wie die Grundgleichungen in Anhang A werden auch die akustischen Sprung-
bedingungen in linearisierter Form hergeleitet. Ebenfalls gestrichen wird die
explizite Berücksichtigung zeitlich konstanter Terme, da diese implizit von der
stationären Strömungslösung erfüllt werden.

B.1 Massenstrom

ρφ[ui] = const. (B.1)

Anwenden des Störungsansatzes

(ρ0 + ρ′)φ([u0
i ] + [u′i]) = const. (B.2)

Ausmultiplizieren der Klammern

φ(ρ0[u0
i ] + ρ0[u′i] + ρ′[u0

i ]) + ρ′[u′i]) = const. (B.3)

Streichen der nichtlinearen sowie zeitlich konstanten Terme

ρ′φ[u0
i ] + ρ0φ[u′i] = const. (B.4)

B.2 Energieerhaltung

γ

γ − 1

p

ρ
+

[ui][ui]

2
= const. (B.5)

Anwenden des Störungsansatzes

γ

γ − 1

p0 + p′

ρ0 + ρ′
+

([u0
i ] + [u′i])([u

0
i ] + [u′i])

2
= const. (B.6)

Streichen der nichtlinearen sowie zeitlich konstanten Teile des 2. Terms

γ

γ − 1

p0 + p′

ρ0 + ρ′
+ [u0

i ][u
′
i] = const. (B.7)
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B Herleitung der akustischen Sprungbedingungen

Erweitern des 1. Terms mit γ
γ−1

p0+p′

ρ0
− p0+p′

ρ0

γ

γ − 1

(
p0 + p′

ρ0
+
p0 + p′

ρ0 + ρ′
− p0 + p′

ρ0

)
+ [u0

i ][u
′
i] = const. (B.8)

γ

γ − 1

(
p0 + p′

ρ0
+ (p0 + p′)

(
1

ρ0 + ρ′
− 1

ρ0

))
+ [u0

i ][u
′
i] = const. (B.9)

γ

γ − 1

(
p0 + p′

ρ0
+ (p0 + p′)

(
ρ0 − ρ0 − ρ′

(ρ0 + ρ′)ρ0

))
+ [u0

i ][u
′
i] = const. (B.10)

γ

γ − 1

(
p0 + p′

ρ0
+ (p0 + p′)

(
−ρ′(ρ0 − ρ′)

((ρ0)2 + (ρ′)2)ρ0

))
+ [u0

i ][u
′
i] = const. (B.11)

Linearisieren des zweiten inneren Klammerterms

γ

γ − 1

(
p0 + p′

ρ0
+ (p0 + p′)

−ρ′

(ρ0)2

)
+ [u0

i ][u
′
i] = const. (B.12)

Weitere Linearisierung

γ

γ − 1

(
p′

ρ0
− p0ρ′

(ρ0)2

)
+ [u0

i ][u
′
i] = const. (B.13)

B.3 Isentropie

p

ργ
= const. (B.14)

Anwenden des Störungsansatzes

p0 + p′

(ρ0 + ρ′)γ
= const. (B.15)

Erweitern mit p0+p′

(ρ0)γ
− p0+p′

(ρ0)γ

p0 + p′

(ρ0)γ
+

p0 + p′

(ρ0 + ρ′)γ
− p0 + p′

(ρ0)γ
= const. (B.16)

p0 + p′

(ρ0)γ
+ (p0 + p′)

(
(ρ0)γ − (ρ0 + ρ′)γ

(ρ0 + ρ′)γ(ρ0)γ

)
= const. (B.17)

Entwickeln von (ρ0+ρ′)γ als Talyorreihe mit Abbruch nach dem linearen Glied
zu (ρ0 + ρ′)γ = (ρ0)γ + γ(ρ0)γ−1ρ′

p0 + p′

(ρ0)γ
+ (p0 + p′)

(
(ρ0)γ − (ρ0)γ − γ(ρ0)γ−1ρ′

((ρ0)γ + γ(ρ0)γ−1)ρ′(ρ0)γ

)
= const. (B.18)

p0 + p′

(ρ0)γ
+ (p0 + p′)

(
−γ(ρ0)γ−1ρ′

(ρ0)γ+1 + γ(ρ0)γρ′

)
= const. (B.19)
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B.3 Isentropie

Erweitern des Bruchs in Klammern mit (ρ0)γ+1−γ(ρ0)γρ′
(ρ0)γ+1−γ(ρ0)γρ′

p0 + p′

(ρ0)γ
+ (p0 + p′)

(
−γ(ρ0)γ−1ρ′

(
(ρ0)γ+1 − γ(ρ0)γρ′

)
(ρ0)2(γ+1)

)
= const. (B.20)

Linearisieren des Klammerausdrucks

p0 + p′

(ρ0)γ
+ (p0 + p′)

(
−γ(ρ0)2γρ′

(ρ0)2(γ+1)

)
= const. (B.21)

p0 + p′

(ρ0)γ
+ (p0 + p′)

(
−γρ′

(ρ0)2

)
= const. (B.22)

Ausmultiplizieren des 2. Terms und streichen der nichtlinearen und zeitlich
konstanten Ausdrücke

p′

(ρ0)γ
− p0 γρ′

(ρ0)2
= const. (B.23)
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