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Einleitung

Die Innovationen im Bereich des zivilen GroRraum-
flugzeugdesigns der letzten Jahre zielten unter anderem
darauf ab, groBe Triebwerke unterhalb eines wenig
veranderten Flugzeugrumpf zu integrieren (Abbildung 1).
Hohe Nebenstromverhéltnisse sorgen dafiir, dass der gleiche
Triebwerksschub ~ bei  geringerem  schubspezifischem
Brennstoffverbrauch und geringeren Strahlgeschwindigkeiten
geliefert werden. Die geringere Strahlgeschwindigkeit wirkt
positiv auf eine Larmreduzierung. Die gréReren Triebwerke
verursachen jedoch zunehmend geringere Abstande zwischen
dem Triebwerk und dem Fligel. Damit wird die
Triebwerksintegration nicht nur eine Herausforderung in
Bezug auf die Integration der Nebenaggregate und der
Triebwerkssteuerung:
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Abbildung 1: Triebwerke (blau) an Flugzeugrumpf (grau)
mit bestehendem Fahrwerk (gelb)

Mit der Interaktion zwischen dem Triebwerk und der
Landeklappe des Flugzeugfligels tritt eine neue Schallquelle
hervor, die das Flugzeuggesamtgerausch mafRgeblich
verdndern kann. Das Strahl-Klappen-Interferenzgerdusch
(engl. jet-flap interaction, JFI) muss also verstanden und
physikalisch charakterisiert werden, um etwaige akustisch
bedingte Grenzen der Triebwerksintegration ausfindig zu
machen. Dazu wurden am Aeroakustischen Windkanal
Braunschweig (AWB) seit 2016 verschiedene Experimente
durchgefihrt.

Problem-Definition und Geometrie

JF1 ist ein Mehrkorperproblem. Relevante Bauteile sind dabei
das Triebwerk und der Hochauftriebsfligel mit seinem
Vorfligel, Hauptfliigel und der Landeklappe. Triebwerk und
Flugel sind zueinander u.a. durch die Triebwerksintegrations-
parameter Lange L und Hohe H definiert. In Abbildung 2 sind
diese MaRe bereits in Bezug auf das JFI-Problem zwischen
Disenaustrittsebene (BOC) und Landeklappenhinterkante
(FTE) definiert.
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Abbildung 2: JFI als Mehrkérperproblem

JFI ist ein Mehrphasenproblem (Abbildung 3). Da gibt es
zundchst die Grund- bzw. Fluggeschwindigkeit U,,. Diese
entscheidet darlber, inwiefern die Tragfligelaerodynamik
eine wichtige Rolle spielt. Es werden zwei Félle
unterschieden, JFI im (1) stationdren Betrieb oder unter (2)
Flugbedingungen. Des Weiteren gibt es den Triebwerksstrahl
mit Strahlgeschwindigkeit U;, der in Abbildung 3 bereits stark
vereinfacht eingezeichnet ist. Dieser besteht in seinem
aerodynamischen Nahfeld aus einem Strahlpotentialkern und
der Scherschicht.
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Abbildung 3: JFI als Mehrphasenproblem

Die Idee ist, das Triebwerk durch ein Modell des
aerodynamischen Nahfelds des Triebwerkstrahls zu ersetzen.

Dafur werden (A) die Mischgroen von Bypass- und
Kernstrémung (und hier insbesondere der Strahlradius R,,;,)
ermittelt. (B) Die Scherschichtdicke &, wird mit dem Modell
einer ebenen Trennungsschicht approximiert. Die Verteilung
der Scherschichtdicke um den Strahlradius wird ebenfalls mit
einer Funktion ¢, (C) abgeschatzt [1].

Eine sehr geeignete geometrische Beschreibung der JFI-
Stromungsphysik ergibt sich zwischen dem virtuellen
Ursprung der Scherschicht x, vz und der Fliigelgeometrie in
Polarkoordinaten. Mit Hilfe des Polarwinkels ¢ kann der
Platzbedarf fir den Triebwerksstrahl (Gleichungen 2-4:
Strahlbreite, Mischradius und Potentialkern) berechnet
werden und mit der gesamten installierten Fligelkontur
(Gleichung 5) verglichen werden.
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Der Vergleich kann auch in L&ngenmalien durchgefihrt
werden: Mit dem Geschwindigkeitsverhaltnis r,; wird der
halbe Offnungswinkel der isolierten Scherschicht tan(¢és,,)
eingestellt. Die Strahlbreite Z, und die Breite des
Potentialkerns Z; wird an der Landeklappenhinterkante (X =
L) ermittelt.
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Abbildung 4: Geometrische Beschreibung
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Dieses Modell (in Abbildung 4) ist allerdings nur eine
einfache geometrische  Uberlagerung der isolierten
Strahlscherschicht (SS) mit der real existierenden
Triebwerksgeometrie. Diese entspricht nicht unbedingt der
echten  Stromungssituation. Jedoch konnen dadurch
zumindest Hypothesen flr Interaktionsszenarien aufgestellt
werden und die wesentlichsten charakterisierenden
physikalische Parameter herausgeldst werden.

Aerodynamik

Die tatsachliche Strémung wurde im AWB unterhalb des
Flugels und stromab der Landeklappe gemessen. Mit Hilfe
von Geschwindigkeitskriterien sind in Abbildung 5 (rechts)
charakteristische  Strahleigenschaften dargestellt (Linie
gepunktet: Strahl).

Stationédre JFI (Abbildung 5, oben) ist durch die fehlende
Fluggeschwindigkeit definiert. Der Fliigel kann im Prinzip
mit einer einfachen Platte ersetzt werden. Unterhalb des
Flugels ist die Stromung kreisrund. Dies dndert sich jedoch an
der Landeklappe. Dort wird der Strahl im fliigelnahen oberen
Teil deformiert. Der Strahl wird begradigt und in
Spannrichtung entlang des Fliigels umverteilt. Der untere Teil

des Strahls und der Scherschicht ist dagegen in seiner Position
unbeeinflusst. Das heil3t, dass hier bei einem Platzkonflikt der
Strahl vor allem deformiert und fast nicht abgelenkt wird.

JFI (stationar)
Strahl vs geneigte Platte
(feste Lange)

F_KT

- Symbolbild -

X=1D

unter Flugel

X=FTE
Landeklappe

=t Strahlbreite
T MIX

Grundstromung
. =r'|'m' Scherschicht
JFI (Flugbetrle“b) E ~Potentialkern
Strahl vs Tragflugel
(feste Lange)

- Symbolbild -

Abbildung 5: Strdmungseffekte, quer zum Strahl

Der flugelferne untere Teil des Strahls fur JFI unter
Flugbedingungen (Abbildung 5, unten) zeigt hingegen eine
radiale Aufweitung, einen etwas kreisrunderen Strahl und
durchgezogene vertikale Stromlinien. Dies ist ein klares Indiz
flr eine stérkere Strahlablenkung. Die Strémungssituation
kdnnte wie folgt erklart werden: Die Flugstrémung induziert
eine Zirkulation um den Tragfliigel, welches ein statisches
Uberdruckgebiet unter dem Fliigel und ein saugseitiges
Unterdruckgebiet verursacht. In der Differenz wird am Flugel
Auftrieb erzeugt bzw. stromab der Landeklappe -eine
Abwindkomponente. Der vertikale Anteil des Abwinds hilft
bei der Ablenkung des Triebwerkstrahls.

Der statische Uberdruck unter dem Fliigel sorgt dafiir, dass
sich die vollstindige Expansion des Strahls verzogert
(Abbildung 6). Erst stromab der Landeklappe ist der
Umgebungsdruck wieder konstant. Der Strahl beschleunigt
also ausgerechnet entlang der Landeklappe um stromab davon
seine  Sollgeschwindigkeit (rot) anzunehmen. Werden
turbulente Wirbel entlang einer Kante beschleunigt, so hat
dies seinen Einfluss auf das Geréusch.
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Abbildung 6: Auswirkung der Fliigelaerodynamik auf den
Triebwerksstrahl



Akustik des stationaren JFI-Effekts

Die akustischen Auswirkungen werden zunéchst fur
stationdre JFI in Abbildung 7 gezeigt. Dabei werden fur eine
nahe (H/D,,, > 0.5) Triebwerkskonfiguration zwei
verschiedene Strahlgeschwindigkeiten gezeigt. Diese sind mit
Mach 0.37 und 0.47 eher gering ausgepragt.

Der JFI-Effekt wird ermittelt, indem sowohl der installierte
Fall (rot bzw. schwarz) gemessen wird und davon die
energetischne  Summe  aller  einzeln  vermessenen
flugzeugrelevanten Quellen abgezogen wird (Gleichung 6).
Fir den stationédren Fall ist das Triebwerksgerdusch (blau) die
einzige flugzeugrelevante Quelle.

ASPL]FI,stat = SPLipst — SPLiso.jet [dB] (6)

Das JFI-Geréusch besteht aus zwei charakteristischen, eher
breitbandig anmutenden Peaks, die mit 10-15dB teilweise
deutlich Gber dem Strahlgeréusch liegen und vor allem in den
vorderen Abstrahlwinkel propagieren. Der Frequenzgang
folgt einer Helmholtzdhnlichkeit [2] und kann hier in drei
Frequenzbereiche zerlegt werden:
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Abbildung 7: Akustik des stationdren JFI-Effekts (6 = 90°)

Der mittelfrequente JFI-Effekt beinhaltet den zweiten Peak
um He; = 1. Die charakteristische Langenskala entspricht in
etwa dem horizontalen Triebwerksintegrationsldnge L.
Zwischen  Duisenlippe  und  Landeklappenhinterkante

entwickelt sich eine Resonanzph&nomen. Innerhalb des
Strahls gibt es verschiedene sich stromab oder stromauf
bewegende Moden [3] [4]. Diese kdnnen teilweise dem
Strahlpotentialkern und teilweise der Scherschicht zugeordnet
werden. Bei hoheren Geschwindigkeiten (ab ca. M; = 0.6)
werden in dem mittelfrequenten Bereich ,,scharfe“ Tone
sichtbar, die durchaus in der GréBenordnung von weiteren 20-
30dB liegen kénnen. Je hoher die Geschwindigkeit, desto
mehr Harmonische He, = 1,2,3,4 werden im Spektrum
sichtbar. Die Harmonischen um He,, sind nicht die einzigen
Tone, die auftreten. Flr eine weiterfiihrende Erkldrung sei an
dieser Stelle auf die Fachliteratur [3] [4] verwiesen.

Die Grenze zu dem hochfrequenten JFI-Effekt sollte am
besten so gezogen werden, dass sich darin keine Tone
befinden, z.B. bei M; = 0.75 kann He; = 4 eine geeignete
Grenze flr Auswertungen sein.

Der tieffrequente Peak entspricht einem L&ngenmaR, welches
groRer als L ist. Dabei ist es nicht falsch, den Peak in etwa bei
der Potentialkernlange des Strahls, Lyoe~6...7 Dy, 2ZU
suchen. Der tieffrequente JFI-Effekt zeichnet sich im
Besonderen auch durch eine Anomalie aus: Geringe
Triebwerksstrahlgeschwindigkeiten verursachen hierbei das
hohere JFI-Gerdusch.

Akustik des JFI-Effekts im Flugbetrieb

Der JFI-Effekt im Flugbetrieb unterscheidet sich vom
stationdren Fall dadurch, dass die Fluggeschwindigkeit auch
Schallquellen am Hochauftriebsflugel hervorruft. Diese
Quellen (v.a. am ausgefahrenen Vorfliigel) gehdren nicht zum
JFI-Effekt und missen isoliert gemessen und herausgerechnet
werden:

ASPL]FI,stat = SPLinst — SPLiso.comp [dB] (7)

SPLiso.comp = ng(SPLjet' SPLHL wing) [dB] (8)

Aus akustischer Sicht handelt es sich also bei JFI auch um ein
Multiquellen-Problem.

In Abbildung 8 wird das JFI-Gerdusch fir ein radikal
integriertes  Triebwerk (H/Dp,;, < 0.5) ermittelt. Das
Geréusch von isoliertem Triebwerk (blau) und isoliertem
Hochauftriebsfliigel (schwarz) wird logarithmisch addiert zu
der rot gestrichenen Kurve. Diese zeigt die beste Annahme fur
das installierte Gerdusch. Die Differenz zu dem tatséchlichen
installierten Gerdusch (rote Kurve) ist der JFI-Effekt unter
Flugbedingungen. Aus den mittleren Diagrammen in
Abbildung 7 wird ersichtlich, dass der Hochauftriebsflugel
bei U, = 40m/s nur einen sehr geringen Einfluss hat, bei
U, = 60m/s aber mindestens gleichwertig mit dem
Triebwerksgerdusch ist.

Das bedeutet, dass das JFI-Gerdusch bei hohem Triebwerks-
schub hoch ist und mit zunehmender Fluggeschwindigkeit
abnimmt. Damit sind die Betriebsbedingungen auf der
Startbahn (Start, Startabbruch, Durchstarten) besonders
relevant. Sobald das Flugzeug héhere Fluggeschwindigkeiten
erreicht, verringert sich das Gerdusch. Dabei misste
(Abbildung 5) die Fligelaerodynamik verantwortlich fir die
Strahlablenkung und die folgende Gerduschreduzierung sein.
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Abbildung 8: JFI unter Flugbedingungen (Abstrahlrichtung
6 = 90°, Uberflugposition)

Fir einige nahe Triebwerksintegrationen mogen hohere
Fluggeschwindigkeiten dazu filhren, dass der JFI-Effekt
vernachldssigbar gegen andere flugzeugrelevante Quellen
wird. In der radikalen Triebwerkskonfiguration aus
Abbildung 8 ist jedoch noch ein deutlicher JFI-Effekt
ersichtlich. In der Auslegung misste der JFI-Effekt
beriicksichtigt werden und wird zukinftige hochintegrierte
Triebwerkskonfigurationen mit beeinflussen.

Zusammenfassung der Ergebnisse, Diskussion
sowie Ansitze zur Lirmminderung

Strahlklappeninteraktion ist ein Mehrkorper-, Mehrphasen-
sowie Multiquellenproblem. Der Frequenzgang des JFI-
Effekts unterliegt einer Helmholtz&hnlichkeit, wobei die
Lange L sowie moglicherweise der Strahlradius D,,;, die
beiden Peaks pragen. Es gibt neben dem breitbandigen Anteil
auch einen tonalen Anteil, der sich im mittelfrequenten
Bereich befindet und aus verschiedenen harmonischen und
nicht-harmonischen Tonen besteht.

Die Pegeldifferenz ASPL héngt sehr stark von der relativen
Hohe H im Vergleich zum Strahldurchmesser D,,;, ab [5].
Die nahe Triebwerksintegration verursacht hohe tieffrequente
Anteile und einen eher geringen hochfrequenten JFI-Effekt.
Die radikale Triebwerksintegration ist dagegen durch

Strahldeformation und einen hdheren hochfrequenten JFI-
Effekt gepragt.

Aus aerodynamischen Uberlegungen sollte weiterhin der
Einfluss des Landeklappenwinkels benannt werden, denn
dieser beeinflusst das strdmungsinduzierte statische
Druckfeld unter dem Fllgel. Rego et al [6] spricht dezidiert
von Strahl-Oberflachen-Interaktion und weist den JFI-Effekt
durch Integration der Druckschwankungen auf der gesamten
(Landeklappen-)Oberflache nach. Der Effekt kénnte demzu-
folge nicht nur von der Landeklappenhinterkante abhéngen,
sondern auch von den Oberflacheneigenschaften.

Ansétze fir die L&rmminderung kénnen flligelseitig durch die
Verwendung von Thrustgates sowie durch Anderungen der
Oberflachenparameter Widerstand und Durchléssigkeit (z.B.
porésen Materialien) oder durch MaRnahmen an der
Hinterkante gegeben sein. Triebwerksseitige Larmminderung
kdnnte durch Verénderung der Triebwerksduse (ovaler Strahl
mit kleinem R,,;,. in vertikaler Richtung), durch Anderung der
virtuellen Integrationslange (L — x,) oder Verminderung von
Strahlausmischungsldngen bzw. Strahlpotentialkernldngen
(Chevrons) hervorgerufen werden.
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