Gliederung der Vorlesung ,,Methoden der Aeroakustik*
Sommersemester 2024 TU Braunschweig, Prof. Dr.-Ing. J. Delfs

1. Theoretische/numerische Methoden

1.1 Wellengleichungsmethoden

1.1.1 Analytische Losungen der aeroakustischen Analogie
Propellergerausch, (Strahlgerausch), Hinterkantengerausch,
Tyler-Sofrin Regel fiir Rotor-Stator Auslegung in Kanalen

1.1.2 Numerische Lésungsverfahren fir Wellengleichungen
Randelementeverfahren (BEM), (Finite Elemente-Verfahren (FEM)),
Schallstrahlenverfahren (Ray-tracing), Ffowcs-Williams und Hawkings
Gleichung/ Kirchhoffgleichung

1.2 Methoden zur Losung von Stérungsgleichungen

1.2.1 (Methode der angepassten asymptotischen Entwicklung)

Schallabstrahlung eines tanzenden Wirbelpaares

1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)
Prinzip hochauflosender Finite Differenzenverfahren, DRP-Schema,
Rechenbeispiele CAA
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2. Experimentelle Methoden

2.1 Akustische Sensoren und Messtechnik

2.2

2.3

2.4

2.1.1 Freifeldmikrophone, Frequenzgang und Immissionsrichtwirkung
2.1.2 Mikrophone in Stromungen (Nasenkonus)
2.1.3 Neise-Sonde

2.1.4 Miniatur-Oberflachendrucksensoren Ku-lite

(Signalverarbeitung)
2.2.1 Diskrete und schnelle Fouriertransformation
2.2.2 Filter/Fenster

Quellortungs- oder Quelllokalisierungsmethoden
2.3.1 Elliptischer Hohlspiegel
2.3.2 Multimikrophonanordnung (Mikrophonarray)

Messanordnungen in der Aeroakustik
2.4.1 Aeroakustische Ahnlichkeit
2.4.2 Uberflug- bzw. Vorbeifahrversuche / Windkanalversuche
Notwendige Datenreduktionstechniken, Umrechnung Flug-/Windkanal

2.5 Ausblick: Verschmelzung von Experiment und num. Simulation
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Urheberhinweis

Dieses von mir, Prof. Dr.-Ing. Jan Delfs, verfasste Skript unterliegt dem deutschen
Urheberrecht. Es darf nur zum personlichen Gebrauch zu Zwecken des Studiums
verwendet werden. Insbesondere ist es nicht erlaubt, das Skript oder Teile daraus zu
bearbeiten, zu Ubersetzen, zu kopieren oder in elektronischer Form zu speichern und
an andere Personen weiterzugeben, weder in Kopie, noch auf elektronischem Wege
per Email, auf Speichermedien (z. B. CD, USB-Stick usw.), Gilber Datenbanken oder
andere Medien und Systeme. Lediglich die Herstellung von Kopien und Downloads
fir den personlichen, privaten und nicht kommerziellen Gebrauch ist erlaubt.

https://elib.dlr.de/203037/1/Vorlesung Methoden Aeroakustik Delfs.pdf

Die Vorlesung baut auf diejenige zu ,,Grundlagen der Aeroakustik® auf, dessen
Manuskript zu finden ist unter:

https://elib.dlr.de/202954/1/Notes Basics of Aeroacoustics Delfs.pdf
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Aufgabe: Propeller mit Radius R; rotiert mit w im ruhenden Medium: Schall?
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Aufgabe: Propeller mit Radius R; rotiert mit w im ruhenden Medium: Schall?

0
QSA

w= Mias /Ry
Zunachst Betrachtung eines
einzelnen Propellerblatts.

Ortsfestes Koordinatensysteme!, e, e3

Ursprung in Propellerzentrum
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Aufgabe: Propeller mit Radius R; rotiert mit w im ruhenden Medium: Schall?
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Aufgabe: Propeller mit Radius R; rotiert mit w im ruhenden Medium: Schall?

el
3 A
47 Beschreibung Beobachter in orts-
N festem Koordinatensystem:
7~
: 0 0 0
R; //'/ T =1x1€] + T2e, + T3es (267)
-/.4//‘
L~
-
s (1 = dcot )
‘/ d To = dcost
<% = 8 dsin @
‘ ke T3 = dsin
i ) \a xr ,”/ i
60 // /,” :
1 ; :: ______ /’, :
/171 \\ _____________ ,/’ / eg
\\\\\ /”,/mg
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Aufgabe: Propeller mit Radius R; rotiert mit w im ruhenden Medium: Schall?

:T Beschreibung der Position £(7) der Blatt-
oberflachenelemente d.S', d.h. Quellpunkte
£ =Ciel +6(T)ey + E3(T)ey
dS = dS(£1,62,83) = dS(§)

Einfacher in mitrotierendem KO-System,

da dann Koordinatenwerte und Oberfla-
chenelement (starres Blatt) zeitunabhéangig
& =mey +n2e5(7) +nze3(7) (268)
dS = dS(m,n2,m3) = dS(n)

nm = &1
1o = Rcos o
13 = RSil’lqb
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Quadrupolschall

H=H(f)
f<0firneVp

471'@?)0,0’((17,75) _ V:r:Va: HT dV(’ﬂ) - f > 0 fur n c VOO\VB
fr‘|1 — M,
Tin Belastungsschall
— | Ve / |71- i—p dS(n) +
88‘/8 Verdrangungsschall
PxVB 1 0 v
+ dS PoVB
A |1 — M| () 47ratv r|1 — M,| av(¢)
Ve

Blattoberflache)

oVp

Vi
(Propellerblattvolumen)

(Einheitsnormalenvektor auf

(Propellerblattoberflache)

ﬁ Ve

Grundlagen AA S. 221/222

Ffowcs-Williams Hawkings Gleichung

flr starre bewegte Korper (263)

(Oberflachenformulierung, d.h.
Bilanzflache = Objektoberflache)

M, = vp-e,/ax

e =r/r=(x—-§)/|lx—§
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Weiterhin nur Schall im Fernfeld von Interesse

" 1 79 O
Fernfeldanteil: 7 — 7o, Vi, — —@T—g@ s. VL Grundlagen Kap:. 4.5
2 7 N ~ 1 82 HT
Ao P (CL‘,t) =P (xvt) - 47?@?,07‘0 e7‘067‘0 at2 ‘1 - Mr‘ dV(U)
. 1 0 pl —T1
Isentropie T draro O Ot / (,1 _ ), dS(n)
In Fernfeld Vs

poovB
47raoofr. T0 at2 /| dV( )

Fs(gaT) = =T _I_pI

T=1t—7/0x

e
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Weiterhin nur Schall im Fernfeld von Interesse

. . 1 1m0 _ 1 x&d _ 1 0
Fernfeldanteil: » »>ro=®, V, — o To 5 = — 9= _aoo e, o
2

47?0,00..6tf|1—M\ 5()

oV
1 82 EOOUB
dracd ® 92 | T1— M, V()
Vi

Fs(gaT) = =T _I_pI

T=1—1/as
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Weiterhin nur Schall im Fernfeld von Interesse

. 1 ., 0
Fernfeldanteil: » — z, V, — a0 €z 5y

2
p’(a’:,t) = %ememz%/| HMT| dv(ﬁ)

Fs(gaT) =T _I_pI

T=1—71/0s

Fur subsonische Propeller kbnnen die nichtlinearen Terme
pvv aus T vernachlassigt werden; ebenso Entropie+Reibung
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Weiterhin nur Schall im Fernfeld von Interesse

. 1 ., 0
Fernfeldanteil: » — z, V, — a0 €z 5y

Verdrangungslarmanteil
(Quadrupoldarstellung)

l

/ ~ 1 Q (an)'ea: 1 82 PocUVB*€Ey
P(@,t) =~ AT (oo X 875/ 11— M,| dS(n) +47T(,LOO£U Ot? 11— M,| dv'(n)

1o, VB [ VB

Belastungslarmanteil

Fs(gaT) =T _I_pI

r=t—1/an § =mej +me;(7) +nzez(7)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Beschreibung Oberflachenintegrale in mitrotierendem kartesischen (e, e5. e5)
bzw. Zylinderkoordinatensystem (e}, e;, e} )mit Koordinaten (72, ¢,71) . Beitrage
zum Integral von Oberflachenelementen mit identischer Lage (R, ¢) auf Saug- (s)
und Druckseite (p) werden zu resultierender Luftkraft f, zusammengefasst:
fS(R? qb) = (an)Ra(b:nls + (an)Rp¢7nlp (269)
vg(R, ¢) = 5[(vB)R¢m. + (VB) RG]
el n|dS = RdRd¢

Vorderkante (LE)T wht = dS = ‘eqf'nrleR d¢

Druckseite (p) } R schlankes Profil/Blatt:
/N

- > el n|s ~ |efn|, ~ cosx
!

Saug-
seite (s)

oy

s P |
! moderater Einstellwinkel

! = dS ~ (cosx) 'RdRd¢

\ Hinterkante (TE) = dV =~ (cos X)ilhR dR d¢
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

R: ¢LE

1 5 R
Pp(x,1) _47ra,00338t// [|1—M|] costRdCb
0 éTE
Ry ¢LE
PxUVB*€Eyx R
pr(@,t) = 47Taoo:v 8752/ / [ 11— M,| Lhcosde a¢
0 ¢rE

p},,T zeitperiodisch mit 7' = %ﬂ konnen mit Hilfe von Fourierreihe dargestellt
werden:

periodische Funktionen A'(t) = h'(t + nT),n € N konnen in harmonische
Bestandteile zerlegt werden

=,
S
=
|
[
>

k. exp(ikwt) (270)

T
hy, = %/h'(t)exp(—ikwt) dt (271)
0
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

pr;f mussen nach Fourier folgende Form besitzen (270) :

27 fw
! ~ . . . oA W / .
pr.r(t)= Z P(r,Tyn eXp(inwt) mit (271): P, 7yn = or / pr 7 (t) exp(—inwt) dt
n=—oo 0
einaesetzt:
27 [w
R w e a Rt quE f R
Prn(x) o / Tra 5 Ot [) /¢. [|1_ r|] costR do p exp(—inwt) dt
TE
b 2W w
LE
0 €y R
= t dt de
~o8n? aoox/ /TE / ot [|1— |] exp(—inwt) ¢
27w
1w . nwt)—L2dR de d
= 3.2 aml_/ //TE [|1_ J exp(—mwt)COSX o dt
27 fw

PLE
A pooem UB s R
Prn(T) =~ T 32 Goin/ / /TE [ M, | ]rexp( mwt)hCOSXde(b dt
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

27 [w
PLE
X ~ _nW (S + iNWpscvph) o R
P () - %058/ / /TE [ — M, Lexp( inwt) costR dg? dt
transformieren nach 7 T
t=T+7/00=  L=1-Te =1-M, = dt = (1 — M,)dr

27r/w — fFT

() ~ A0 " lenC h 1)L _drdpd

= pp(x) = = Goo$ N le.(f, +inwpscvB )]Texp(—mw )COSX o dr

Beobachterzeit ¢t =7+ r/as noch mit Emissionszeit 7 ausdriicken
(beachte: es geht um die Zusatzphasenanderung wegen r = (7))
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Im Fernfeld lasst sich der Abstand » = |x — &| Uber £(7)explizit als Funktion
der Sendezeit 7 ausdriicken, denn mit

eg A gb eg
— p_ I, 11 _ I .
: r=ux x£+2N).£§+... T
3 O N .
e 7/ T < €] <z
R = !él = e,
-

NV 1/t A £ =Giel + o(r)el + &(r)ef
S & = £ =mel +mey(7) + nzes(7)

und der Beschreibung der Drehbewegung mit Winkelgeschwindigkeit w:

m\ (1000 & 3)
£(r) = N | = i()Hli EUE E(1) =] &
13 00107 1) \&s(7) &3

el el ¢l
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Im Fernfeld lasst sich der Abstand » = |x — &| Uber £(7)explizit als Funktion
der Sendezeit 7 ausdriicken, denn mit (Taylorreihe von 7(£) um x):

I\
e ¢/ey
r=x—ZL.¢
¢ x
3- ----------------
es T
R =[] = e,
-
AT
NS \ &5 >

und der Beschreibung der Drehbewegung mit Winkelgeschwindigkeit w:

1 0 0 m m
()= 0 coswr —sinwr || Rcos¢| = | Rcos? |; ¥ =¢+ wr
0 sinwrt coswT Rsin ¢ Rsin?

T

gilt: =z — 111 xoRcos?  x3Rsind I
x x x
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

zu lésen: 2 Jw

PLE
n nw . - . ¢ R dR do d
pn() = 8Moox///TEefFT1 exp(~inwt) L_dRdg dr

COS Y

beschreibe Beobachterposition & ebenfalls in Zylinder-Ko.
(axiale Ausdehnung des Blatts 11 < d vernachlassigbar)

x _dR cos(v — @)

t=T+r/aee =T+ o~

Aoo
~ 0 (—dcosﬁ \f—dsinﬁ
eraﬁm‘ _x9Rcos?  x3Rsinv
x

h X
AulRerdem setzen sich die Krafte f, vom Blattelement aus

Vortrieb T und Widerstand /0 zusammen:;

es Din f,=—Te! + Dey = —TeY — Dsinvey + D cose)
dcos 8 Y dsin 6 —
@g 9| D cos v e f. = z-f, = —T% _ Dsiny*2 2 +DCOS?9$3
Qv// D vds T x
= — (47 + dDsin(y - 9)) (272)
WwT L X
S 75\1 e’ €, Vg = _whd sin( — 0)

X
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

27 fw
2 _—inwe/ac

: R¢ roLE
= Pp(x) ~ - E 5 / / / (21T + d(D + inpsew” Rh) sin(d — 0)] x
8T Uoo® 0 Jors
0 (273)
. _ dR _ R
X exp( inw|T g cos () 9)}) COSXdR do dr
wr+¢—0=:«

Zeitintegral exakt [6sbar mit:
27

/exp (—i[na — scosa]) da = 2me™™ /2, (s)  (274)

()QW

/exp (—i[na — scosa]) sinada = —%Tneim/zln(s) (275)
| ]

Besselfunktion 1.Art n-ter Ordnung

nwdlR _ ndM

TCoo T

S =

1

0'8 N : : : : : :
0.6 . R _ : _
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Die Amplitude der n‘ten Harmonischen eines Einblattpropellers, der mit der

Kreisfrequenz  dreht, ist also:
Ri¢oLE

R . —in(wzr/as+0—m/2) D . - ) R
~ TNWE U ) znq&
Pn(x) > / /[T COS = 77 mpooa,oowh} Jn(nM sin p)e p— XdR do

AT Ao

0 ¢TE

Hierbei ist ¢ der Polarwinkel zwischen Beobachtungsrichtung

und Achsrichtung und M = wR/a die lokale Umfangs-

machzahl des Propellerelements bei R, ¢

Beachte: die negativen Ordnungen n sind tatsachlich konjugiert
komplex zu den positiven pr(—n) = Prn , denn
J_n(z)=(-1)"Jp(z) und J,(—2x) = (=1)"J,(x)

sowie: 2?122 = 2?1?3’2

Wie sieht das Signal bei B gleichartigen, gleichmafig tber

Umfang verteilten Blattern aus?
= Summe Uber alle Blatter, je versehen mit entsprechendem

Phasenunterschied in
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

) b inwe—z’n(w:f:/aoo+9—7r/2) e 27 (b—1) D(qb_}_zﬂp(;%l))
Prn(x) = —Z yr— / T(¢p+=—5—) cos p— i _
b=1 0 ¢rE 27(b—1)

—iNPooUoowh(P+"—5—)

x Jn(nMsin ) em@t2r(b-1/B)_R_gp g4

COs X
(wa/ '
. —in(we/aoc+0—1/2 .
nwe > _ D | . : ing R
X T //[ Tcoscp—I—M—i—mpooa,oowh} Jn(nM sinp)e COSXdegb
0 ¢rE

B n—= B,2B,3B,4B, ...
= fur
0 sonst Ausloschung! Beispiel 3-Blatt Propeller, B=3
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Verallgemeinerung auf Propeller mit B gleichméaf3ig um den Umfang verteilten
Blattern: ersetze n durch nB (Periodizitatsanderung). Wird der Dickenlarmanteil
analog wie der Belastungslarmanteil berechnet und dazu addiert ist schlie3lich

A N ’L?’LBQM e—inB(w:c/aoo+9—7r/2)
pnB(zc) - : A X (276)
1 ¢Le(R")
// RtTcosgo—l—RtD +inBMtpooagoh] Jnp(NBM;R* sin p)e inBo_R"_ dR* do
M - COS X
0 ¢pp(R*
ere () Belastung Dicke

= R/R; (Blattradius R: )
h(R*,¢) - Dickenverteilung des Blattes

M; = whty Blattspitzenmachzahl

Qoo
M = Z’—R - Machzahl bei R

cosy ~1 - Einstellwinkel Blattschnitt ' ;
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Interpretation

Dickenlarm ~ w (nB): nur bei hohen Drehzahlen und Harmonischen wichtig,
bei kleinen Drehzahlen, wo Blattspitzenmachzahl M; < 0.8, vernachlassigbar

1

nBM;R* sinp < nB 027
0.4 fo

Quellregion o 2: _
beachte: J,,(z) ~ 2m fur 0<z<m D RS oz
flr subsonische Props ist M < 1, auBerdem 02 H- /AN N/
sin ¢ < 1, so dass Argument in Besselfunktion 0

0 2 4 6 8 10 12

JnB (TLBMtR* Sin (’O) ~ B (1nB)l (nBMt sin SD)HB_R*TLB

2 _/J
wichtigster Quellbereich Blattspitze, R* ~ 1

(ganz besonders fiir hdhere Harmonische)
O
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Interpretation

Richtwirkung:
Schubanteil (7))

Widerstandsanteil (D) (sing)"™”

« keine Abstrahlung in oder gegen Flugrichtung

« Maximalabstrahlung etwas in Abstromrichtung
geneigt, im wesentlichen in Propellerebene

» Abstrahlungskeulen schmaler je héher
Harmonische (Frequenz)

« Dickenlarm hat gleiche Charakteristik wie
Widerstandsanteil

€3 €3
T

<7
— cos ¢(sin )P \

A

(1)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

nB = 3 nB =6 A nB =9

— €
¥
’
’
’
’
’
’
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Interpretation
A N 7:nBQJ\4t€—inB(c,ua:/a,oc—Hﬁ’—’/r/Q)
Pnp(®) = A o
1 ¢Le(R")
/ f [—RtT cosp+ R D+ z’nBMtpooa,goh] J5(nBM,R* sin go)ede’C?TXdR* do
0 ¢rp(R*)
Phasenlage (alles Fernfeld):
Phase(nfunktion): ®(x,t) := —nB(wz/as + 0 — 7/2 — wt) A
Qoo
Qoo
Momentanbild einer Phasenflache (Wellenfront), d.h. kC
®(x,t) := —nB(kx + 0) = const =: —nBkC”™
0
= a=C"—0/k=C" - \L (spirale) >
A
Qoo
oo

(1)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Interpretation
A N inBQMte—inB(w;v/aoc+9—7r/2)
Pnp(®) = Az %
1 ¢rLe(RY)
/ / [—RtT cosp+ R D+ z’nBMtpooa,goh] J5(nBM,R* sin go)ede’CfETXdR* do
0 ¢rp(R*)

Phasenlage (alles Fernfeld):
Phase(nfunktion) ®(x,t) :== —nB(wx/as + 0 — 71/2 — wt)

Wahrend eines Umlaufs 6 = 0 — 27 entstehen
bei festem * und ¢ nB aquivalente Phasenlagen, d.h.

die n ‘te Harmonische produziert nB-fach
mehrgangige Spirale ¢ ~nB#

1
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Interpretation

Animation far Druckfeld (Einblattpropeller, nur Verdrangungsgerausch, O
reprasentiert durch Punktmassenquelle, Rotationsebene)

A

M =08,R, =1
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

201g [nBM} J,5(nBM;0.95)R; /2] +133

- /
Interpretation 1207
110 Rz
Spektralgehalt
100 |
O
= 0 1 ¢Le(R") 90t
~ nBM: //R Jns(nBM,R*)R*dR* d !
Bos(@ g B (RBILR) $ 80 M, =0.75
0 ¢rp (R*) 70+
o . My=0-27 3, =0.65
* bei kleinen Blattspitzenmachzahlen 60—\

fallen Amplituden stark mit
Harmonischenordnung ab

* bei hohen (subsonischen) Mach-
zahlen fallen Amplituden nur schwach
mit Ordnung; bei sehr hohen
subsonischen A7, konnen Amplituden
zunachst mit Ordnung ansteigen

Symbole: Messung

W. Dobrzynski, H. Heller, J. Powers, and J. Densmore,
DFVLR-IB 129-86/3, FAA Report No. AEE 86-3, DLR / FAA, 1986.

sweep
M=03...09 |

0 816243240

48 56 64 nB 8C

L,[dBF =

110
100
90
80

701

=]
oy

verfeinerte
Berechnung
? (S.250)

\
600' 8 16 24 32 40

48 56 64 nB 80
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Interpretation

Schallminderungsmaoglichkeiten
schatze (276) ab (GrélRenordnungen) mit

Jn(nBM;R" sin )|~

(nBM, sin o)™
25 (nB)!

Winkelabhangigkeit interessiere nicht und nur Bereich R* ~ 1 wichtig, dann ist

[Pnp| ~ (nBM)"" " 4

" 2"B(nB)! Ry

wobei nur Belastungsterm betrachtet wurde und 7' reprasentativ fur spezif.
Krafte am Blatt steht.

R* nB

(BTR}) (¥

. . BQM —inB(wz/aoc+0—1/2)
pnp () ~ — S — x (276)
1 ¢Le(R")
- p D 2 * s inByp R* %
//[RtTcoscp RtM mBMtpooaooh} Jng(nBM;R* sin p)e costR do
0 o1 (R*)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Interpretation

Schallminderungsmaoglichkeiten

« Blattzahleffekt (Horbeispiel: 2-, 3-, 4-Blatt)
- Erhdhung Blattzahl B

- gleicher Radius Ry } M. — const
- gleiche Drehzahl  w T
- gleicher Gesamtschub = BT =const: BT =T ]|

= (*): Harmonische mit erhbhtem Frequenzabstand (weniger Harmonische im
horbaren Bereich), allerdings keine Amplitudenminderung
= hauptséachlich Frequenzverschiebungseffekt bei Horeindruck; wenig
Gesamtminderungserfolg

« Blattspitzenmachzahleffekt (Horbeispiel: 2-, 3-, 4-Blatt)
- gleiche Drehzahl w R B,
- gleicher Gesamtschub BT R; } ~ Ra \/3:2
- gleiche spez. Blattbelastung 7~
- Reduzierung Blattradius bei Erhéhung Blattzahl

*) fur einen idealen Propeller (hier angenommen): 7' # T'(R)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Interpretation

Schallminderungsmaglichkeiten
« Blattspitzenmachzahleffekt (Horbeispiel) ...

= Harmonische mit erhOhtem Frequenzabstand (weniger Harmonische

in hdrbarem Bereich); aul3erdem B,

Ry = B_2Rt1 < Ry = My < My

A MTLB+1 B
Da [PnB| ~ th ~ M{"” wird Amplitude stark gemindert!

= Verkleinerung des Blattradius’ bei Erhohung Blattzahl ergibt (Uber
Reduzierung von M; ) starke Schallminderung

— Radius R; kann bei zuséatzlicher Erh6hung der Blattbelastung unter
Beibehaltung des Gesamtschubs weiter reduziert werden!

= Problem: Malinahmen erzeugen aerodynamisch hdohere Verluste.
Leistungsbedarf P ~ U,(pUZR?) mit selbem Schub pUZ%RZ, = pU% R%,
Py /Py =Us/Usy = Ry /Rya = v/ B2/B1 > 1, d.h. es handelt sich um ein
multidisziplinares Entwurfsproblem (Aerodynamik/Akustik).

U, - mittlere Querschnittsgeschwindigkeit in Prop-Abstrom
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.1 Einfache Propellertheorie nach Gutin

Interpretation i

Schallminderungsmaoglichkeiten 'F

 MalRnahmen bei Hochgeschwindigkeits-Propelletn

= geringe Blattdicke | B 4
* reduziert Verdrangungsschall TR\
* reduziert Quadrupolschall aus lokalen Uberschallgebieten am Blatt

= Blattsichelung

* reduziert, weil Beitrag von jedem Blattsegment bei unterschiedlichen
- Sendzeitpunkten ausgesandt wird: keine steilen Signalflanken
- bzw.(aquivalent): Phasenlagen (stark bei hohen Harmonischen n)

* Sichelung vermindert Stol3 (vgl. Aerodynamik gepfeiler Fliigel)

R o inB2Mte—inB(w$/ao@ +0—7/2) (276)
bnp (@) = A “
1 ??LE(R*
f / {RtT cosp — Ry D — inBMtpooajijh] Jnp(nBM; R sin g™ P 1L AR dg
0| ¢pre(R*
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten

Aufgabe: Turbulent Gberstromte Kante, Geschwindigkeit U, Keilwinkel 3
Schall ?

Ansatz:

LOosung tber Lighthill-Analogiegleichung in Druckformulierung (248)
= s ~0 (kalte Stromung)

1PV Ay (v — o + 2 (DN
a2 o2 Ap' = V-V:(pvv /{‘" o2 \ a2

Reibung vernachlassigt
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten
Dazu treten die Randbedingungen an der Platte: Annahme schallhart:

o’ _po W

=0
on wand 00 0=0,27—p

Problem: zur Erflllung der Randbedingungen wird exakte (mal3geschneiderte)

Green‘sche Funktion G bendtigt mit %g . B_ 0 denn damit wére
0,2m—

p(x,t) = //GVV(pvv)dth

G allerdings nicht allgemein verfigbar!* = ?

2 alternative Losungswege: 1: Reziprozitatstheorem,

2: Methode der angepassten asympt. Entwicklung

*(fur B = 0: Mac Donald, 1915, Proc. Lond. Math. Soc. (2), 14, 410-427)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Ldsungsweg 1)

LOsungsabschatzung lber Reziprozitatstheorem:

Einschub: Reziprozitatstheorem (1)

Betrachte inhomogene Helmholtz_
gleichung fur Geschw. Potenzial ¢:

k2§£ -+ AGE = —Q¢
mit Schallschnelle ¥ = V¢
und Schalldruck p = —iwpao¢

* ¢4 seiakustisches Feld fiir Monopol bei &, mit Starke M, Dipol bei &p
mit Starke £ und Quadrupol bei £, mit Starke T, erfiillt also:

k%A -+ AQBA = —M&(a: — &) —f-VcS(w —&€p) — TO:VV5(:1: — &) (277)
* qu sei akustisches Feld flir Monopol bei =5 mit Starke 1, erfillt also:

K2pp + Adp = —6(x — xp) (278)

Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.38



1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 1 - Reziprozitatstheorem)

Einschub: Reziprozitatstheorem (2)

* Beide Felder (A,B) erfillen die Randbedingungen auf der Oberflache V5

A

irgendwelcher Objekte Vz also: ;. ‘fkgﬂ = AR
n :

* Bilde ¢5 - (277) — ¢4-(278) :

O8APa—04 A0 = —0pMb(@—Er) =05 F-Vi(@—Ep) —0nTo:VVi(2—£o)+

V-(65Vos — daVop) toa0(@ —zp)

* Integriere Uber gesamtes Volumen V, \ Vp:
/V'(éBVéA — paVop)dV =
— /—QBBM(S(w—fM)—QBB f-Vé(a:—éD)—QBBTO:VV(S(a:—&Q)—M;AcS(w —xp)dV

= —Mép(€n) - f o5 fVi(@—€p) + 05T VVi(m —£g)dV + da(wp)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 1 - Reziprozitatstheorem)

Einschub: Reziprozitatstheorem (3)

/ Ve (05Vda — daVop)dV = —Mdp(Ey) + dales)—

(1 094 ; 0op | (bn F-Vé(x—£E)dV
On gl = dap L dS [o5 f-b(z—&p)
oVp ~ ~
— 0 (Rbn.) T

V
f\ 0
(o : o

= [V (ppToV) — V(¢ppTo)-VsdV = [ ¢5(TeX0)ndS — f V V-(ppTod)dV
v oV
fv Ve (bpTo)sdV

0 ~ gl ~

v
‘[ V-( fopd)—( £Vop)sdV =8{/ dpsFfndS — ( f-Vor)(Ep) (T0:VVo5)(€p)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 1 - Reziprozitatstheorem)

Einschub: Reziprozitatstheorem (4)
= da(w.B) = M(dp)e, — F(VoB)enr + To:(VVr)e, (279)

bzw.” ¢4(t,z5) 2/_ M(7)(0B) t—r),en —F(T)(VOB) (t—7),ep +T0(T):(VVIB) (1) ¢ dT

Originalschallfeld A an Stelle 5 gleich Summe aus Anteilen von

kiinstlichem Monopolschallfeld B an den Positionen des Monopols, Dipols
und Quadrupols.

Beachte: ist A allg. Schallfeld nach ngBA + Aqb;; = —Q¢ gilt:
QBA(CUB) :/ QBB (& xp) qu(ﬁ) dVv (&) *) Rucktrafo in Zeitbereich
Voo

uber Faltungstheorem

Ende Einschub Reziprozitatstheorem

Zuruck: Losung der Lighthillgleichung im Spektralbereich:

E*p+ Ap = —V.V.T  nur fur Turbulenzelement (Quadrupol T = Tob(x — £0) )
das nah an Kante liegt, d.h. k|§,| <1 und Beobachter
im Fernfeld, d.h. k|zg| > 1
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 1 - Reziprozitatstheorem)

Ubersetze Problem auf (279): da(xp) = M(dp)ey — F-(Vdp)ep + To:(VVQAﬁB)gQ
« Tp ist zugleich gewtinschte Beobachterposition im Fernfeld
e da=p, M=0, f=0

= p(xp) = TO:(vagB)EQ ‘* (280) 5@

« d.h. nur die Lésung des fiktiven original
Monopolproblems B in der Nahe
der Kante wird bengotigt!

« aullerdem: nahe Singularitaten
(vgl. 2.4.2.3 VL WS) geht Wellengl.
In Poissongleichung uber!

 in Kantennahe ist Quellterm des

Problems B null!

reziprok TB

*) bei verteilter Quelle: p(zp)= [ T:VV ¢z dV ()
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 1 - Reziprozitatstheorem)

— fiir (280) kann ¢ 5 aus Adp =0 (Laplace Gleichung) bestimmt werden.

Losung 2D: konforme Abbildungen: ,jede komplexe Funktion

~

o(z) == ¢(z) + ip(z) von z = x + iy l6st 2D Laplace-Gleichung®.

57— |0st das Kantenproblem mit Keilwinkel 3 |

Wahl von ¢ = 2™ mit m =

Denn in Zeigerdarstellung z = 7 exp(if) ist ¢ = r™ exp(im8)bzw.
do _ 0

& =1 cos(m) und die Randbedingung 4 = a—?\azo s =0
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Ldsungsweg 1 - Reziprozitatstheorem)

Also ist d5 ~ ¢ oder é = const - r™ cos(mb)
Bestimme ,const” uber Dimensionsanalyse:

3D-Welle fur k|xzg|>> 1 trifft als ebene Welle auf §¢ in Kantennahe; besitzt
Amplitude ~ 1/Rmit R = |xp — §,| ~ |z

, einzige Langenskala kann nur
Wellenlange des Schalls A = 27 /k sein; auRerdem muss ¢p im 3D ensprechend
Wellengleichung die Dimension [Lange]! haben*. i

Das fluihrt zwangslaufig auf:

dp ~ (kr)™ cos(m@)% (in der Nahe voné&,)

Bilde fiir (277) VVgEB in Zylinderkoordinaten:

2 2
VV(..)=ee (. )t+eeZ[Z( . )] +ee.22-(..)+

2 2
epert 22 ()— )] tegept B[ 25(. )+ 2(.)] +epet st ()4

2 2 2
ezeT%(...) +eze.9;m(...)+ezez%(...)

- (281)



1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 1 - Reziprozitatstheorem)

L

o p~T:V Vo = m(m—l)kmngym—ZR

[(TOTT—TOQQ) COS(TRQ) —2T0r9 Sin(mﬂ)}

Schatze Terme ab: Ty ~ pootyy AV ~ poc U 13 (~ Trg ~ Typ)

E=21/\i T=Xtoo =1/Uxsc = A~ 1/M; M =Uy/ax
=k~ M/l, 1 ist MaR fir turb. Langenskala (~ [£4|)

Insgesamt ist die Amplitude damit
/

o

"I~ —1)M
/|~ mlm — M B

PocUZ ~ M™ 2p_a’ l/R

Intensitat I = p/v’. im Fernfeld mit (83) v.. ~ p'/(poctoo):

- mQ m — 1 2 U020m+4
I~ p?/(poctos) ~ (RQ : lQPOOW
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 1 - Reziprozitatstheorem)

I W m2(m . 1)212 Ugom—l—él
S T Poo q2ml
2/ 1)2
T AT

unendlich diinne Platte (m = 1/2) am lautesten: I ~ U2,

vergl. mit Schallintensitéat in freier Turbulenz nach Lighthill Ui

. ST
(265)aus 5.1VLWS: . L2, Uso Tk o0 iz eme

R2 CL?)O IFT

d.h. bei kleinen Machzahlen dominiert Kantenschall (Ix(m = 1/2) ~ M ~*Irr)

m = 1 entartet (keine Singularitat, d.h. keine Kante)

unter Schrageinfall ware flr Bestimmung Langenskale auf S.44 zu ersetzen
gewesen k — ksin ¢ und damit I(y) = I(p = 0)sin®" ¢

(keine Abstrahlung exakt spannweitig)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 1 - Reziprozitatstheorem)

Beachte: im 2D Fall hatte die Dimensionsanalyse ergeben [Lange]
R - 1 - ) —

¢p ~ (kr) COS(mg)\/T—R k¢op + App = —6(x — xp)
weil

a) ¢ nach Wellengleichung im 2D dimensionslos sein muss und
b) Amplituden im 2D mit1/v/R skalieren
\/ﬁ [m—1/2

= [p'| ~ m(m —1)M™ 2 pocUs

und damit: Iop ~ Ugom—l_?) = Uo_01[3D

allgemein: 2D Rechnungen der Intensitat ergeben immer eine um exakt 1
verminderte Potenz in U, im Vergleich zu 3D Rechnungen* !

)* beachte: auch bei 2D Geometrien ist die schallerzeugende Turbulenz 3D!
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten

Aufgabe: Turbulent iiberstromte Kante, Geschwindigkeit U, Keilwinkel (3
Schall ?

=)
Q w‘r—l
o)
o~
DO
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

Angepasste asymptotische Entwicklung (matched asymptotic expansion)

Voraussetzung:

Problem hat in verschiedenen Teilgebieten sehr unterschiedliches Verhalten

= versuche zunachst separate Losungen zu finden (einfacher)
— danach separate Losungen aneinander anpassen

Beispiel 1: Grenzschichttheorie: innere L6sung in Wandnéhe, aul3ere (Potential)
Ldsung weit weg von der Wand,

Beispiel 2: aeroakustische Schallerzeugung: innere L6sung im Quellbereich,
aul3ere Losung weit weg von Quelle.
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

Angepasste asymptotische Entwicklung (matched asymptotic expansion)

Die Methode kann in 4 Teilschritten (i-iv) beschrieben werden:

(i) Identifikation eines asymptotisch kleinen definierenden Parameters ¢ flr
das Problem:

(i) 2 dimensionslose Schreibweisen der Grundgleichung in Bereichen (a) und (b)
(i) separate (,zonale®) Losung von Problem (a) und (b)

(iv) Anpassen der Ldsung (a) bei asymptotisch grof3en Abstanden mit
LOosung (b) bei asymptotisch kleinen Abstanden
(Gber Bestimmung freier Konstanten in Losungen (a) und (b))
= Gesamtldsung !

z.B. kleine Machzahl =M <1
oder Reynoldszahl ¢ = Re™ ! <« 1
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

Angepasste asymptotische Entwicklung (matched asymptotic expansion)

() ldentifikation eines asymptotisch kleinen definierenden Parameters ¢ flr
das Problem:

— soll Analyse fir kleine Stromungsmachzahl M sein, d.h.

@)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

(i) Dimensionslose Schreibweise der Grundgleichung:
(a) Entdimensionierung mit charakteristischen Grof3en des Quellbereichs

(Turbulenzgrél3en, z.B. Grenzschichtdicke § )

— Referenzzeitskala t;of = UL . [ — Quellbereich charakterisierende
OO Referenzlange z.B [ ~ §

—> Referenzdruck pref = poclUZ dynamischer Druck der Strémung

benutze Druckform der Lighthill Gleichung (248):

1 82 !
E 85 — Ap, = V'V'T, T ~ PocVU
1 Ugo 62 * ]_ * [k ooUgo * * *
Z—/ﬁw g U AV = B VYT
U2 (92]?’* * Ik % * gk
= aéx’ 92 A'p™ =V-LVLT * markiert dimensionslose
g'o_, GroRken
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

(i) Dimensionslose Schreibweise der Grundgleichung:
(a) ...Gleichung fur den Druck p; im Quellbereich ist demnach (wieder
dimensionsbehaftet)

Ap; = —V-V-T

d.h. im Quellbereich ist nicht die Wellengleichung, sondern die
(einfachere) Poissongleichung zu lI6sen

(b) Entdimensionierung mit charakeristischen Groél3en des akustischen
Bereichs (weit weg von Objekt, bzw. Quelle):

— einzige Langenskala im akustischen Bereich ist Wellenlange X der
Schallwellen; hangt mit charakteristischen Frequenz f,.;zusammen:

A= ;‘f.oc beachte: charakt. Zeitskala t..f = 1/ fiet in (@) und (b) gleich:
ref

e
)\—UOOZ—M
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

(i) Dimensionslose Schreibweise der Grundgleichung:

(b) ...

—> Referenzdruck Pret = poco - (Mal? fur statischen Druck in akust. Medium)
19y -~

ago T —Ap' =V.V.T; T~ psvv

1 %/ s O7p MNATp = U2 VAVAT
2 poo&\at*Q &k})/a 12 poo
2

—< V~V*-T

OOW_ 2
L—» " K1
Gleichung fur den Druck p, im akustischen (&ul3eren) Bereich (mit Dimens.)

)2
a‘—£ aaff — Apa =0 d.h. homogene anstatt inhomogene Wellengleichung
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

iii) separate (,zonale®) Losung von Problem (a) und (b)

(a) Api = -V.V.T

auch : ,innere Losung”

1 0°pa _
(b) CLT at2 _Apa—o

o0

auch : ,aussere Losung”




1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

(a) Ap; = —V-V-T' Losung tber Methode der Green‘schen Funktionen:

konstruiere mafdgeschneiderte (exakte) Green‘sche Funktion ¢ fur 2D Laplace
Gleichung Ag = §(z — &) mit 92|p—g.2,—p = 0

zunachst konforme Abbildung des Keils auf Halbebene (Halbebenenproblem
einfacher zu l6sen): = — z'; &€ — ¢’

iy = (i)™ i = (i)™
r' exp(10)) := r" exp(imf,.); re exp(ife) = r{" exp(imby)

/N
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

(a) Green'sche Funktion fur Halbebenenproblem durch Quellenspiegelung
(Superposition der Freifeld GF (Tab. B1 VL WS) fir Quell- und

Spiegelquellort)

g = 2; Inr!,
AN TR v

Quellpkt

1D 2D 3D
equation T == x = (z,y) x ="(z,y,2)
£=¢ = (&) =&n.0)
 S(m 1 L —--L
AG =4(x — &) 2" 27 Inr 47y
o - i 1(2) — exp(—ikr)
AG + k*G =6(x - §) 2k exp( ikr) 4H0 (kr) 47r
T T
, 02 Ht—7——) |6(t—7——)
LG a0 -se s | e | T | T
o \/(t —7)% — ;j—
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

(a) Green'sche Funktion fur Halbebenenproblem durch Quellenspiegelung
(Superposition der Freifeld GF (Tab. B1 VL WS) fir Quell- und

Spiegelquellort) / /
Y r,
\ Quellpkt
!/ 1 ]_ rr]’_ __________
9 =5 In T‘_|_ + == 5 Inr’
Te
=@ =2+ (Y F ) % /
=1l —2(ey 1 )ey ~

Spiegelquellpkt
Funktionen, die Laplacegleichung in konform abgebildetem Gebiet
erfullen, erflllen sie auch im Originalgebiet, d.h.

x’ = r!" cos(mb, ¢ = r" cos(mb
§(%) = g(r) = L (72 =rw cmlmb,) & =g costmby
y' = r™sin(mb,) n =g sin(mfy)
f 2m + fr‘gm —2ry're" cos[m(0, F 6¢)]

Pr? = (r im—wgm—Qr?T? cos[m(@x—é’g)])-(rim—l—rgm—%?r? cos[m(0,+0¢)])
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

(a) Losung: Pi = —[(V-Ve-T) gdV (§)

Ableitungen auf g abwalzen (Gauss‘scher Satz): ... Pi = —J T:(Ve Ve g) dV (€)

in Zylinderkoordinaten
27— oo

_ 2 0%g 2 9[99 9 ag 1 &g
pi = poo//vrmég ”%gaeg{ar T}w [6?“—1_7’589 [ dre do
0O O

02%g QmT?_ZT;” retrEm o 2
A7 = —2m L [ — cos |m/(6 0 } +
87‘? r'?2 r [ (0 F 5)}
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

(a) Losung soll fur asymptotisch grol3e r, ausgewertet werden:

r 2
—§<<1:>—i—>1

T r2m
829 er?_Q
fir m# 1 heiRtdas: 47— = ———"—(m — 1) cos [m(6. T 0¢) |
£ T
m—2
.
= —4m(m — 1)=— cos(m#,) cos(mby)
Ty
: 0y 2 2
fur m=1 heiBtdas: 4755~ -7 [1 — 2cos” (0 T b¢)
13 x
4
= —— cos(20,) cos(20;)
TIL'
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

(a) nach Auswertung aller Terme und flr 7, > r¢

furm#1 :
—f oo
i m{m _1 5(1ms) //poo v2—vg) cos(mbe)— QUrvgsm(ng)} ~dre dbe
00
(282)
furm=1:

—fB oo
p; = 220 25‘” // Poo | (V2 — v7) cos(20¢) — 2v,vg Slﬂ(?@g)]rg dre dfe
SR

(283)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

. . 1 0%p,
(b) &ul3ere Losung, d.h. —ago 81{; — Ap, =0 l___, erfiillt Randbed.!
. . / \ _
Separationsansatz: Pa = Pa exp(iwt) = CF(r;) cos(mb,) exp(iwt)

co%){k2F+%%(‘f"§ F)}+F ) cos m/O

2
i Besselsche DGL

fur Zeitfaktor exp(+iwt) erfullt Hankelfunktion m‘ter Ordnung, 2.Art die Dgl.:
F(n) = H (n)
Benotigt wird (in Schritt iv) die aul3ere Losung bei asymptotisch kleinem »
HD (kre)lir, —0 = £0(m)(5k) "™, ™ (285)
)
Gammafunktion (verallg. Fakultat) m € N: I'(m + 1) = m!

r(d)=va
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

=il S RLVS N LR V) B e LN e o}

[E—
-

_ o W Ak U N N 00 NO

(b) Gammafunktion (verallgemeinerte Fakultat)

5 06 07 08 09 1
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

IV) Anpassen der Losung (a) bei asymptotisch grof3en Abstanden mit
Losung (b) bei asymptotisch kleinen Abstanden
(Bestimmung freier Konstanten in Losungen (a) und (b)) = Gesamtlésung !

m # 1 - p 2m—fF oo R
piow M= costmbi) [ [ (22 con(ml) 2077 sin(m6e) | dr

T — m
r,

ho = CHP (1) cos(mby) * °

!
Anpassung von auf3erer und innerer Losung p.(r, — 0) = pi(ry — 00)

: ! ; . o
C LD (m) (35) 77X costetily) = HP (e 0) = ET(m)(3k) ~"r; ™
0 2m— 3 oo
r —1 . ~ . _
= m(m }?1;{ m )//poo [(v%—vg) cos(mbg ) — 20,0y sm(mé?g)]'rg” Y dre df;
X0 -
—
I
beachte: Anpassung hat funktioniert, denn C ergibt sich wirklich als Konstante!
Lo =) g
I'(m)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

IV) Anpassung von innerer und auf3erer Losung

Interesse besteht nur an
Fernfeldlésung, d.h.

Pa (12 — 00)

beachte dazu:

H,,(f)(krmﬂkrm_mo ~ 7rk27“ exp|—t(kry — %mﬂ — iw)} (286)
. 1_.m(m—1)cos(mby),,—1 . ; ;
Da(ry — 00) =~ 22 \/(%F(m)) \(/E )lc 2 exp(—ikry) exp(§m7r + 27) X
27— oo (287)

y / / poc [(02 — 03) cos(mbe) — 2670 sin(mbe) | v~ dre do
0O 0

Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.65



1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

« Abschatzung der Abhangigkeit der Schallintensitat | von Strdomungsparametern:
charakteristische Frequenz f entsteht durch Wirbelpassage (bei charakterist.
Wirbeldimension: | )

J ~ —— andererseits ist [ ~ oo ,also — ~ — ,bzw. k£~ o
l A A [ [
Die Grof3enordnung des Integrals wird nach den charakteristischen Grof3en

abgeschatzt:

/ /poo [(v? — v3) cos(mbg) — 20,vg sin(mb) Tgn_l dre dfe ~ pocUZ 1™
0 0 L | | f

eingesetzt in (287):

1 2myn—3
pl o~ 2%_mm(1—m)% (Tﬂ-) 2Mm_%pooac2>oM2lm = ﬂmém(l—m)\/;M§+mpooago
7~ W N 7T2m_1m2(1 — m)onoagoLMS—l_zm
Poolog FZ(?’)’L) r
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

« Richtcharakteristik : cos(mf,) heiftt auch ,Kardioide*
keine Abstrahlung in Richtung der
Winkelhalbierenden des Kells

« Gegenphasige Abstrahlung auf den beiden

Seiten des Keils

« Schallintensitat skaliert mit Az72+2™ | d.h.

tuber m abhangig von Keilwinkel
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

Sonderfall m = 1 (keine Singularitat) hatte analog zur Herleitung von (287)

ergeben:
R 1 cos(20;),3 » 3
Pa(ry — 00) =~ or e k2 exp(—ikry)exp(igm) X
27— oo (288)
X / /poo [(1;:2,_ — ’J%)COS(QQ&) - 2@5111(295)] re dre dfg
0 O
und damit: I P2 ~ o L7 Quadrupol! vgl. freie Turbulenz
> beachte:
fur 3D gilt 1°P ~ 1*P Mt
~ M®!

_
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

Vergleiche (287) fur m = % mit exakter 3D Lsg. fur Platte von Ffowcs-Williams &

Hall (1970):
) 1 cos(16,) _ .
(287): Pep = \/i_ exp(—ikry) exp(i3) -
21 oo
// — fUQ ) cos(36¢) — 20,0p sin(5 95)] 2 dre dfe
O 7
::VIS
k? 30:
bap — - COS}(;:E ) eXp(—ikRm)exp(iiﬂ) Sin%(p . /IS dz (289)
b

b - Spannweite

FW-Hall: v. - Fluktuationen (in Spannweitenrichtung) spielen
keine Rolle bei Schallerzeugung!
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

Direktvergleich in x-y-Ebene (bzw. ¢ = 7/2):

H 2R, 1+1 R, :
122D = exp(i2m Tl _ R also:
P3D k L. k
™~ —=: L' (L. MaR fur spannweitige Korrelation der Quelle)
k 3D D L%k
e = —1 1—i) L. § Ip = 2R%D _ =2
D3D 5 WRx( i) L. pap oder I3p Do e orR. 2D (290)

(290) stellt exakte Umrechnung 2D—3D fir beliebige 2D-Geometrien dar

(Oberai et al.) . k .
= L.
|p3D ’ 7R, ‘p2D ’
beachte: Intensitat darf nur linear mit Spannweite » wachsen: = L, = \/bl,

[, stellt also die spannweitige Korrelationslange der Quelle dar
typisch: I, ~ w™! : Umrechnung 2D/3D im wesentlichen frequenzunabhangig

(Wg. Vkl, ~ /k/w = a_!’?) d.h. Schalldruckspektrum bleibt erhalten!
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

Intensitatsabschatzung in 3D auf der Grundlage von (289)

k? sin? ¢ cos(16,)

Pap I 2 pOOUflLl(blz)% : |~ charakt. Ausdehnung Quellgebiet
@ ° (z.B. Grenzschichtdicke)
<
Nach (289) geht nur die Geschwindigkeitskomponente von U ein, U.. A

die senkrecht auf der Kante steht, U . Diese wiederum setzt sich \6
aus einem zeitgemittelten und einem (turbulenten) Wechselanteil Up—3A,
zusammen: r - Y

U2 = (U, +ul)? :ﬁif (20, +u' )l = U2 ~ (2Ua sin x + u', ),

stationar (kein Beitrag)

worin X der Winkel zwischen Anstromrichtung und Kante ist.
Die turbulenten Schwankungsamplituden skalieren etwa proportional
mit der Anstromgeschwindigkeit; Beschreibung tGber Turbulenzintensitat

o = \/% (th 1Lopt2 1 th)/Uoo
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

Die Turbulenzintensitat « lasst sich mit Hilfe der gebrauchlicheren

kinetischen Turbulenzenergie k: := 3 (u'? + v'2 + w'2) ausdriicken, wobei fiir den

Zweck der Abschatzung vereinfachend angenommen wird, dass isotrope Turbulenz

vorliegt. Dann ist k; := Zth und fur die Turbulenzintensitat gilt o = %kt/Uoo
(typisch: a ~ 0.1)

Eine, namlich die kantenparallele Komponente geht nicht ein: ut2 = 2ui2 = 20°U2

U? ~ (2Us sin x + ' )ul} = U? ~ (2U4 sin x + V2aUs0 ) V20U

Im Fernfeld wird die Schallintensitat des Kantengerauschs damit

z
’;:nX/ U x
sin  cos ( 02) oo
Iip = pjigif aooRi (V2sin y + «)2?UL b, |
T
bl U2 S

I3p ~ pr—é%QQ sin y (V2sin x + a)? sinc,pcos2(%9$) N

v oo s =1/siny
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

Als Schallintensitatspegel:

101g(PooU§o)+101g(bz )+101g( 2(V/2sin x+a)? sin x ) +101g(] sin |) +101g ( cos?(10,))
a Iref R 5

_/ ~— -

Rlchtcharakterlstlk

MlnderungsmaBnahmen fur Kantengerausch:
U reduzieren

gleiches X

* An-/Abstromwinkel X an
Kante weit weg von 90°: —
geschragte, oder gezahnte Kante*)

-10
-15

20 ] firar = 0.1
. L . B 3 e w0 120 150 180
« Turbulenzintensitat « verringern X
- Korrelationslange der Turbulenz . verringern /id' Gas
. Temperatur in Kantennahe erhdhen: 7, 1+ = £Px — P 1

Ubersichtsartikel Kantengerausch, s. auch: *) tatsachlich komplizierter durch Phasenausléschung
Howe, M. S., A Review of the Theory of Trailing Edge Noise, Journal of Sound zwischen Einkerbungen und Spitzen)

and Vibration, Vol. 61, No. 3, 1978, pp. 437465. Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.73



1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

Hinterkantenschragung
an Rotorblatt WEA

» Drehtonanteile (Propeller) irrelevant
bei Windenergieanlage (WEA)

» Hinterkanten- und Blattspitzengerausch
vornehmlich im Blattaul3enbereich
(grol3te Geschwindigkeiten)

Y !
PPt

Farbumfang 12dB

250 Hz
315 Hz

400 Hz
500 Hz
630 Hz
800 Hz
1000 Hz
1250 Hz
1600 Hz
2000 Hz

serration baseline

250 Hz
315 Hz
400 Hz

1000 Hz
1250 Hz

800 Hz

500 Hz
630 Hz

Quelle: EC-Project SIROCCO
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Hinterkantenschragung PC Lufter
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

Hinterkantengerauschentstehung

Numerische Simulation

Konvektion eines
Einzelwirbels Uber
Profilhinterkante

1.00x10*
8.46x10%
6.92x10°
5.38x10%
3.85x10%
2.31x10%
7.69x107%
-7.69x10™
-2.31x10%
-3.85x10%
-5.38x10%
-6.92x10%
-8.46x10%
-1.00x10%

auch S.286 €

Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.76



1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.2 Schallerzeugung an Kanten (Losungsweg 2 — AAE)

Abschlussbemerkung:
« Analyse nicht beschrankt auf Au3enkanten (Losung glltig auch firm > 1)
* Innenkanten fir 1<m <o

) :

> I~U>

B=0%(m=

D=

B=180°(m =1): I~Ug

B =225°(m =

o[

) :

2

B =270°(m = 2) : I~ U8
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Umstromungsgerausch - Quellmechanismen

Schwacher Storwirbel @ t=0

NONNNTD ™ N oy ™ O BN N
3 9§$$99$339 3

S N P R R R R T N
NONSNANSNANS NIRRT ND TN
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Schallentstehung an scharfer Schneide

freie Scherschicht: t=40 Scherschicht & Schneide:
anwachsendes Wellenpaket Schallentstehung an Kante
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Einfluss Schneidenausrichtung

t =40

vertikal horizontal

/

p

1.0E-01
5.0E-02
2.0E-02
1.0E-02
5.0E-03
2.0E-03
1.0E-03
5.0E-04
2.0E-04
1.0E-04
5.0E-05
-5.0E-05
-1.0E-04
-2.0E-04
-5.0E-04
-1.0E-03
-2.0E-03
-5.0E-03
-1.0E-02
-2.0E-02
-5.0E-02
-1.0E-01
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Einfluss Schneidengestalt

0.001

. /
min p'(?)

0.001

0.002 0.001 0 0.001
0.001

/ ;
o)}

0

0.001

0.002 0.001 0 0.001
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.3 Tyler-Sofrin Regel fiir Rotor- Stator Auslegung in Kanélen

(mit Material von Dr. Marco Rose, Rolls-Royce Deutschland)

Quelle: Wikimedia Commons
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.3 Tyler-Sofrin Regel fiir Rotor- Stator Auslegung in Kanélen

Hintergrund: tonale Schallanregung in axialen Turbomaschinen

Quellen am Triebwerk und Richtcharakteristiken schematisch

3 Kompressor

2,3 Geblase (Fan)

Quelle: Wikimedia Commons
4,5 Brennkammer

Turbine

Beispiel: Schallabstrahlung Triebwerk mit hohem Nebenstromverhaltnis
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.3 Tyler-Sofrin Regel fiir Rotor- Stator Auslegung in Kanalen

?a

Tonschallberechnung von Rotor-Stator Kombination \“
a) Welche Druckfelder werden angeregt? \\\\\
b) Wie propagiert der Schall durch den Kanal” ~\\ | /A "\

Rotor mit B Schaufeln rotiert mit Winkelgeschw. 2 5
stromauf des Stators mit V' Schaufeln A Zo
£
/4
a) Welche Druckfelder werden angeregt? / AN\
Ohne Rotor ware Statordruckfeld periodisch mit ’ \\\\\
Schaufelteilung 27/V in ¥ ,
/

p(V,x = x9,7) = Z ar(r)cos | — KV + @ (r)]
k=1

Amplitudenmodulation vom Rotor mit Schaufelteilung 27/ B in ¢
ap(9,t,r) = Z ayk(r) cos [vB(=0 + Q) + ¢, (1)]
v=1
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cos acos B = 5 [ cos(a + B) + cos(a — B)]
p(d,t,x = xg, 1) =
%iiam{cos (=9 + Q) — kVI + 0, (r) + o(r)]+
PEHEEL 4 cos [WB(—9 4 Qt) + kVY 4+ 0, (r) — 901@\(?“)%}
S13 S auncos [PB(—0+ 1) — kO + 0, (1) + (1)

v=1k=—0o0
mit  ay( k) = Gk, P(—k) = —Pk

Einflhrung neuer Index m := vB + kV und
Umnummerierung der Koeffizienten ¢, zu neuem
Koeffizienten A,,, = a,p1iv)/2
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1.1.1.3 Tyler-Sofrin Regel fiir Rotor- Stator Auslegung in Kanélen

,A 7] T—

p(0,t,x = x0,7 Z Z A (1 COS VBQt —mV + Oy (r )}

m=—oo rv=1

m:=vB+EkV;k=0,£1,£2,..

L0

Beschreibung von Druckstruktur des Wechseldruckfeldes
von Rotor und Stator TYLER/SOFRIN, 1962

| Bemerkung: in der Summe Uber m := vB + kV sind in der Regel nicht alle m € Z
enthalten (lickenhafter Index!), d.h. nicht alle Rotor/Statorkombinationen
erzeugen alle denkbaren Umfangsmoden

Tyler, J. M.; Sofrin, T. G.: Axial flow compressor noise studies. SAE Transaction 70, 1962, pp 309-332. Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.86
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Komplexe Darstellung der durch Rotor — Stator Interaktion erzeugten
Druckverteilung an der Quelle:

o= s =e] 35 3 At im0+ o)

-

m=—oo r=1 ™~
= Pmv
w, = B
«  Re{pmv} - m -te raumliche  Komponente (Mode)
- v -te zeitliche Komponente
der instationaren Druckverteilung bei x,
« Fall “Rotor ohne Stator” (V=0) eingeschlossen
« Reprasentiert eine in Umfangsrichtung laufende Mode:
— m>0 - Mode lauft in Drehrichtung des Rotors
- m<0 - Mode lauft entgegengesetzt der Drehrichtung des Rotors

— Mode (der Ordnung m) rotiert mit Winkelgeschwindigkeit: w;,, = ‘?‘fr'; = va,ﬂ
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1.1.1.3 Tyler-Sofrin Regel fiir Rotor- Stator Auslegung in Kanalen
Beispiel 1 (B>V): Rotor — Stator Interaktion B=8, V=6

Fur v=1 (Fundamentale) ergibt sich die Mode mit niedigster Ordnung (mit k=-1)zu m=2.
Rotationsgeschwindigkeit 4Q > 0 (in Richtung des Rotors — ‘co-rotating mode’!)

Interaktion +0/6 (2m) +1/6 (2m) +2/6 (2m) +3/6 (2m)
= N Rotor Z
\ Stator
) ((
Interaktion
Rotor +0/24 (2n) +1/24 (27) +2/24 (27) +3/24 (27)
Interaktion +4/6 (2m) +5/6 (27) +6/6 (27)

Rotor = +90°
)) Mode = +360°

N\ =
Rotor +4/24 (2r) +5/24 (2m) +6/24 (2)
Rotor-Stator Interaktion nach TYLER/SOFRIN /5/ o

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose 5.254-266
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« Beispiel 2 (B<V): Rotor — Stator Interaktion B=8, V=9
 FUr v=1 (Fundamentale) ergibt sich die Mode mit niedigster Ordnung (mit k=-1)zu m=-1.
« Rotationsgeschwindigkeit -8Q < 0 (entgegen Drehrichtung des Rotors — ‘counter-rotating

mode’!)
Interaktion -0/9 (27:) -1/9 (2n) -2/9 (27) -3/9 (2n) -4/9 (27)
Rotor
Stator
— Interaktion
Rotor +0/72 (2n) +1/72 (2r) +2/72 (2m) +3/72 (27) +4/72 (27)
Interaktion -5/9 (2n) -6/9 (2n) -7/9 (27) -8/9 (27) -9/9 (2n)
“ =
( N
Rotor = +45°
)) Mode = -360°
Rotor +5/72 (2n) +6/72 (27) +7/72 (27) +8/72 (27) Rotor +9/72 (2n)

@

Rotor-Stator Interaktion nach TYLER/SOFRIN /5/ S567573

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.89
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1.1.1.3 Tyler-Sofrin Regel fiir Rotor- Stator Auslegung in Kanalen

b) Wie propagiert der Schall durch den Kanal?

Voraussetzungen
. Ringkanal auRerer Radius R, innerer Radius nR, (0 < n < 1),schallhart
. Stationare Parallelstromung U entlang +x (Kanalachse)

Wellengleichung ftr den Schalldruck

«  konvektiver Wellenoperator®
1 sz’ o . D _ 0 J ‘
—Dt2 _Ap—Omlt Dt_8t+Ua$

2
Ao

. spektral und in Zylinderkoordinaten

oo (o g o

0
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Losungsansatz
. Separation der Variablen

p'(a,r0,t) = AX(2)f(r)O(0) e

Problem periodisch in ¢ =
O(1) = exp(—imd), m € Z

N g Problem homogen in = =
P X (z) = exp(—iam,z)
p(d,,r) Z A exp(—im @) frm (1) exp(—imd)

p — komplexe Amplitude des Schalldrucks

« x = const = Wellenausbreitung in ¥, ¥ = const = Wellenausbreitung in =
= Kombination aus rotierendem und axial fortschreitendem Druckfeld

. Einsetzen in Wellengleichung = Separationskonstante C?,

o2 (i rvgy) ~falx@ St
X(z) ’ Jfm oo
—a > (w —' afmU)2 + o?

o0 m

L
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—aOOQ(w—amU)Q +a? = L{?—; i %%_ T_;}fm = —C?

Quadratische GlI. fur axiale Wellenzahlkomponente a,

02
"

a;:k2(1—%mU)2—C; = ot = 1_kM2[—Mi\/1—(1—M2)

k:=w/as

. : ~z d?p*
Bessel‘'sche DGL fiir radiale Moden f,, vgl. Rechteckkanal P+ C? dfz =0
3.1.1.3 WiS . o d*pY
pY + Cy dyQ =0

rfo +rfo, + (r?Ch —m®) fr, =0

Substitution py, := Cpr ergibt: — p2, f2 + pmfr + (02, —m*) fr, =0

mit der allgemeinen Losung frn(pm) = Im(pm) + QmYm (pm)

beachte (bei neg.m): J_m =(—1)"Jpm, Y_p =(—-1)"Y,,
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« J,,— Besselsche Funktion (Zylinderfunktion) der 1. Gattung und der Ordnung m
Y,,— Besselsche Funktion 2. Gattung und der Ordnung m (Weberfunktion,
Neumannfunktion)

e Qum, Wie auch pn, (bzw.C? ) werden als Eigenwerte aus den Randbedingungen
bestimmt. Damit liegt auch «,,, fest

Randbedingungen

Funktion f,,(r) wird
— durch die Geometrie des Ringkanals (Nabenverhaltnis) und
— durch die akustischen Eigenschaften der Wand bestimmt
— (kein Nabenkdrper (kreisrundes Rohr) = @,, = 0,Vm
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Randbedingung bei r = R,r = nR bei schallharter Wand:

op _0p,. _ !
5. (1 =R) =5 (r=nR) =0

= fm(7" =R) = fT’n(«,« =nR) = (beachte: gleich bei bei pos./neg. m)

Zwei Gleichungen zur Bestimmung der n ten Nullstellen o, := Ciun R
und der Konstanten .,

J’/n (Jmn) T anYT;’L(O-mn) =0, J’f’n(namn) + anY’r:q, (namn) =0

( numerische LOosung ) (beachte: Grmn = 0(—m)n , S.0.)

damit ist die Wellenzahl in Achsrichtung (vgl. Gl. (189) in Grundlagen AA)

ot~ - i 0o )’

p(d,x,7) Z Z (A+ exp(—ia) x)+A exp(—z’cx;lnx))fmn(r) exp(—imd})

m=—oco n=1
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1.1.1.3 Tyler-Sofrin Regel fur Rotor- Stator Auslegung in Kanéalen
Radiale Ordnung

n
0
) o il
7.0156
Omn =
1
2 1.84118 5363
=
O
@)
@
g 2
>
£
D my 3.0540 6.70613 *» — 9.96947

Modenstruktur und Eigenwerte o,,,, fur kreiszylindrische Rohr, nach Stahl /4/

Stahl, B. Experimenteller Beitrag zur Schallerzeugung durch die Turbulenz in einer Rohrstréomung
hinter einer unstetigen Querschnittserweiterung. Forschungsbericht DFVLR-FB 86-06, 1986. Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.95
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p(d x,7) Z Z ( _exp(—ial x)+A- exp(—m;nm))fmn(r) exp(—imi})

m=—ocn=1

Diskussion der L6sung

Mode A lauft in positive Richtung der x-Achse und stromab (in Richtung der
Stromung)

Mode A lauft in negative Richtung der x-Achse und stromauf (entgegen der
Richtung der Stromung)

amn— Wellenzahlkomponente der akustischen Mode axialer Richtung x

(m,n) - Ordnung der akustischen Mode in azimuthaler (;3) bzw. radialer (7)
Richtung

= Tonerzeugung: Quelle generiert in der Referenzebene o Moden mit
festgelegter Struktur und Rotationsgeschwindigkeit, bestimmt durch
Beschaufelung und Wellendrehzahl

Erflllt das erzeugte, rotierende Druckfeld die Wellengleichung im Sinne in
axialer Richtung ausbreitungsfahiger, periodischer Druckschwankungen?
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. Abkirzung:
2
— 1 — (1 — M2\ Emn
Goon = 1= (1= M%) (2

= G = 1 _kM2 [— M £ /G

Fallunterscheidung :
(1) GCnn=>0:= ot reell: beschreibt Welle, die sich fur (periodische Losungen):

a) «a' > 0:in positive x-Richtung (stromab) ungedampft ausbreitet

b) «,,, <0:in negative x-Richtung (stromauf) ungedampft ausbreitet
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. Cmn =0=ar ist reell (Sonderfall von Fall (1)); dieser Fall tritt ein, wenn:

— die akustische Wellenzahl k£ bzw. die Frequenz w = 27 f = ka~, einen bestimmten
Wert annimmt (so daf die Helmholtz-Zahl kR = o,V 1 — M?):

— Omn A1 — 2>I< 0
fmn,c - QWRGOO 1 M

S.274-285

— Mode (m,n) ist nur oberhalb dieser Grenzfrequenz ausbreitungsfahig
= “Cut-On Frequency”

— Unterhalb dieser Frequenz ist die akustische Mode nicht ausbreitungsfahig

i. Gnn =1= o ist reell (Sonderfall von Fall (1)); dieser Fall tritt ein, wenn:

— Die Eigenwerte o,,, verschwinden. Damit ist die Mode unabhangig von der
Frequenz ausbreitungsfahig. Dies trifft fir die Mode der Ordnung (0,0) zu.

1 2 2 ;
*) Vgl Rechteckkanal Jmn.e = §\/ﬂamm
Yy z
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(2) Gun <0= afnn ist komplex und beschreibt gedampfte Ausbreitung des
raumlichen Schwingungszustandes (aperiodische Losungen):

—  F0r stromab und stromauf laufende Wellen

— Zustand klingt ab in axialer Richtung

— Im Gegensatz zu (1) i. wird der Zustand als “Cut-Off”’ bezeichnet
— ‘Cut-Off Ratio’ der Mode (m,n):

f=vBQ/27

= f vBkR _ VBMtzp !

P fmne V1= M2 g1 —

— Ist das ‘Cut-Off Ratio’ gréRer 1, ist die Frequenz der Mode (m, n) hoch
genug, um ausbreitungsfahig zu sein (Fall (1))

Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.99



1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.3 Tyler-Sofrin Regel fiir Rotor- Stator Auslegung in Kanalen

Weitere wichtige Zusammenhange:
Axiale Phasengeschwindigkeit (Geschwindigkeit der Flache konstanter

Phase) der Mode:

—  Fur \/(nn > M ist die axiale Phasengeschwindigkeit positiv/negativ
= Transport der Information stromab/stromauf

Gruppengeschwindigkeit (Geschwindigkeit der Einhillenden eines
Wellenpakets):

. O as (1 — M?)
qgr — 8(){j: —1
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— Fur alle reellen Werte v/ (mn
Ausbreitungsrichtung wird durch Winkel §,,,, gekennzeichnet (oberes

Vorzeichen = stromab):
(Ausbreitungsrichtung der

mn mn _M j: V Smn . . .
COS Oy, = : = 204 — = ; M\/C_ Mode, wenn sie sich frei
Ko \/amn +Chn + G ausbreiten konnte, also ohne
AulRenberandung)

~ ©Rolls Royce Deutschland, M. Rose

~ -

Ausbreitungsrichtung der hoheren akustischen Mode (2,2) im kré‘lézylindﬁscﬁéh
Ringkanal, nach Stahl /4/
Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.101



1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.3 Tyler-Sofrin Regel fiir Rotor- Stator Auslegung in Kanalen

— Ausbreitungswinkel ist von der Mach-Zahl und der Frequenz abhangig

— Ist die Frequenz oberhalb der Grenzfrequenz f,.,..Sind verschiedene
Ausbreitungswinkel moglich, je nach Laufrichtung der Schallwelle
(o, /o, stromab/stromauf)

— Ausbreitungswinkel bei Grenzfrequenz ( (m» = 0, “Cut-On”):

CcoS Oy, = —M

— Bei diesem Winkel wird der Energietransport der stromauf laufenden
Welle («,,,,) durch die Strotmungsgeschwindigkeit kompensiert, und
Cgr — 0

— Resonanz! Schallenergie wird nicht abtransportiert = Schalldruck im
Rohr wird sehr grof3
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Einige Auslegungsregeln

1. Anzahl der Rotoren / Statoren keine Vielfache voneinander = Vermeidung
der Mode (m,n) = (0,0) bei kleinen Werten von v, |k| m=vB+kV #0

2. 'V so grol3 wahlen, dal3 Fundamentale v = 1 (Blattfolgefreq.) ,cut-off* ist*

3. V gewahlt, so dal3 auch hohere Harmonische ,cut-off sind ist prinzipiell
moglich, aber selten realisierbar

4. Abstand zwischen Rotor/Stator (Stator/Rotor) moglichst grof3 wahlen
(Interaktion Nachlauf/Potentialfeld mit Rotor bzw. Stator minimieren)

(vB)*Mg, ! M2 M2 1 52
1 1 : h

U?nn(l_M2) <1 bzw .
My = \/Mfip + M?  helikale Blattspitzenmachzahl“. Erweitert:

1 _ /2 2 (1 + E) , fir Fundamentale also LT S8 (1 + k?)

*) betrachte cutoff-ratio &, =

* beachte, : linke Seite fiir subsonische Rotoren <1 und es gilt 7., >|m| Daher
macht Wahl V' > 2B Fundamentale cutoff (beliebige £)!
* peachte,: subsonische Rotoren (V=0) komplett cutoff (kein Tonschall)!

Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.103



1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.1 Analytische Lésungen

1.1.1.3 Tyler-Sofrin Regel fiir Rotor- Stator Auslegung in Kanalen

Weiterfihrende Literatur

/1/ Hubbard, H. H.: Aeroacoustics of flight vehicles: theory and practice,
volume 1: noise sources. NASA Reference publication 1258, vol.1, WRDC
technical report 90-3052, 1991.

/2] Munjal, M. L.: Acoustics of ducts and mufflers. John Wiley & Sons, Inc.,

1987.
[3/  Smith, M. J. T.: Aircraft noise. Cambridge university press, 1989.
14/ Stahl, B.: Experimenteller Beitrag zur Schallerzeugung durch die

Turbulenz in einer Rohrstromung hinter einer unstetigen
Querschnittserweiterung. Forschungsbericht DFVLR-FB 86-06, 1986.

/51 Tyler, J. M.; Sofrin, T. G.: Axial flow compressor noise studies. SAE
Transaction 70, 1962, pp 309-332.
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freier Rotor
ohne Kanal
(Propellerschall)

Innerhalb sonischen Kreises
ist Drucksignatur an Starrkorper-
Rotation des Blatts gebunden
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re = 0o /w SONnischer Radius
Innerhalb sonischen Kreises

ist Drucksignatur an Starrkorper-
Rotation des Blatts gebunden

NG EnD
= T7=1t— /12 —12/0

Y = wT + arctan (aoo(i — T))

V|p>p, = wt — \/(TL)2 — 1 + arctan \/(TL)2 —1

Beachte: r,/r = 1/M(r) = sin@

0 = % — 9 + wt Machwinkel
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bleibt Rotor und
Druckmuster innerhalb
sonischen Kreises
keine Schallausbreitung
in Kanal (cutoff)
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Ist Kanalradius grof3er
als sonischer Radius
sind progierende
Druckmuster innerhalb
Kanal

— Schallausbreitung
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1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

Aufgabe: Lése Helmholtzgleichung £%p + Ap = —Q;

fur AulRenraumproblem mit beliebigen Objekten B
mit allg. Oberflachenrandbedingungen (Robin):

gg = —ikpPooloo (AP + fumb)

Problem: keine Green‘sche Funktion bekannt

200m

LOsung: transferiere tatsachliche Problemstellung in
kUinstliches Freifeldproblem durch Aufnahme - >
der Objekte in das Rechengebiet (iiber Heaviside I ASPL{Em.

Funktion, vgl. Grundlagenvorlesung) und nutze

(bekannte) Freifeld-Green‘sche Funktion G fur die Helmholtzgleichung
A e _exp(—ikr)
GO(&: €, LU) - Ay

5 AC D ~
129) pla.w) / Qp(&)Go V() + [ G0~ TGy as(e)
Vg

*) nach Lighthillanalogie Q, = V-V-[pov — #| — k*(p — a2 p)
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1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

nach Einsetzen von G, in (129): /n-Vgr = —n-e,
) ; —ik k
pla) = & / Op P gy () - L f (k1) 902y OD) ORURT) g
oVp T
r = |z —&|; n weist nach auBerhalb von Vg gﬁ = ik patng (@ 4 8)
— bendotigt: p, Op auf Wand (rechte Seite)! /
on noch unbekannt!

(L6sung selbst wird auf
Wand bendtigt: implizites

Problem)

wesentlicher Schritt: wahle Beobachterposition  auf Wand, £ € 0Vg

— Integralgleichung fiir p auf 0Vg

beachte: Wenn ¢ auf Rand liegt, lauft Oberflachenintegrations-

variable ¢ irgendwann gegen z, d.h. » — 0 Singularitat!
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

Beitrag Oberflachenintegral I ::/ eXp(;ikT) (tkr + 1) n-e, g dS(§)

fur r — 0
oVy
Fur Teilflache AS € 0Vg:  I1(r — 0) = / (€ = x) & dS(¢) = ﬁ(:c)/ e;'zndS(g)
T
a5 p stetig 2 ——
Fir & betrachte « in Abstand sVAS — 0 vonAS': =: P

FUr stetige Oberflachen sind Uber alle lokalen Teilflachen AS(&)mit Ausdehnung
VAS < R(€) (kleinerer Hauptkrimmungsradius an lokaler Kontur) Krimmungs-
effekte asymptotisch klein ( AS quasi eben).

e, L n=1I; =07 nein!
denn:

® ist Definition des Raumwinkels,

den (ebene) Flache AS bezgl.
Punkt x besitzt: ® =27

Li(r—0,e > 0)=p(x) 27

fir =

—Nlkein Beitrag T

ey | DEIlTaQ
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

betrachte zweiten Teil des Oberflachenintegrals:

. ik
I(x) = —ﬁ gﬁ exp(Tz T)ds(f)
OV

In der Umgebung AS(€ — x) der singuléaren Stelle £€ — « ergibt das Integral

L(r—0)=0 ,da dS(§) ~r*d®

"unter Ausschluss der
Singularitat bei » =0

= Integralgleichung fur o :
(Cauchy‘scher Hauptwert)”

. | N _
2rita) = [ SHEEPEE v (€4 ORI k) BB ik pasie)
v | oVg 291
n / exp(;zk?‘) ik pooaoovt™ dS(€) x € OV (290)
OV

BEM Grundgleichung
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG
1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

Kleiner Exkurs in Raumakustik

Betrachte Wirkung von Wanden/Kanten/Ecken auf Oberflachendruckamplitude
infolge einfallenden Schallfelds p; bei ebenen, passiven (v°* = 0) Wanden

(1— = p(xs) / Qp Z ) dV + j[ expﬁmr il M+ikpooaoo&}ﬁd5
Ve 0
Punkt auf:
rg d =27
soener W it = o(«s) = 2
AL, = 6dB
plas) = ﬁi(b 2
l— = 2 O = 37
Am Innenkante: T = p(ms) = 4P,
7 AL, =12dB
( ¢ = %W
Innenecke: = p(xs) = 8p;

AL, = 24dB
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG
1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)
4 Verfahrensschritte BEM:

(i) teile Oberflache dV3 in finite Oberflachenelemente AS;,j =1,..., N auf,

N
so dass Z AS; = 0Vpg ‘
= ST

(i) fuhre Integration Uber jedem Randelement AS; flr Punkt x aus:

(a) p-Integral = cP (&)

L

~

R e e )N PN T I AP
I’(z) = / P [(k:ﬂ £| )\m—é\ +kpoooo]p(€)d8(£)

Mittelwertsatz: / (€)p(€) dS(€) = H(E.) / P(€) dS(€)fr einen PUNKLE, in AS,
AS; AS;

Naherung: £. = &;(Schwerpkt des Elements) und berechne Restintegral®

fir jeden Punkt x =§,,, m=1,...,N

. . y
) numerisch Uber Quadraturformeln, z.B. 2ter, 4ter Ordnung Methoden der Aeroakustik. SoS 2024 Delfs, S.114



1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

Verfahrensschritte BEM:

(i) ... mitr,, :=¢§,, — & ist If(:c =€)~ Ifm mit

Ipm _ _/ exp( Zk|7'm|) {(%k—l— ‘rm|—1)’l" n "‘kaooaoo&} dS(f) ]53
’ AS; 7m)

—. (P
= C?,

(b) v-Integral

—

N 7

-  bekannt

c) Quellintegral:
) Q 9 (einfach auswerten)

/ Qp ) exp( Zk'|'rm|)dv(§)

7|
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

Verfahrensschritte BEM:

(i1

(iii)
(v)

einsetzen in (291) gibt:

N
2P = @b + Y _[=C8pj + Cln(02%);] bzw. mit (292)
j=1
= (47T_(I))£_|_gp . R:= gp+gv@zib

[~

p = R lineares Gleichungssystem fir Oberflachendriicke p

Losung des (vollbesetzten, komplexen) linearen Gleichungssystems fiir p

Nachlaufrechnung (explizit) zur Berechnung des Schalldrucks an jedem p,,
beliebigen Punkt des Aul3enraums

CL’Q@VB
N

Am p(x) = ¢"(x) + Z ~Cf (z)p; + CF () (0,,"); (293)

f exp ”Lk\’r'] (2k+|r|_1)rn +kaooaooa] dS’(f) etc.
AS, 7|
=x—§
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

Bemerkungen: )
?m = f zk + |rm|” ‘ + zkpooaooa} dS(&) p;
AS;

- Wahl der GréRe von Elementen: Fehler der Darstellung des Felds p(§..,w)in (291)
durch Werte p; = p(§;) am Schwerpunkt &, des Elements, ergibt sich aus
Betrachtung des Verlaufs von p im Element nahe §;, also p ~ exp(—ikey-(§ —&;))
wobei e := k/k . Maximale Variation entlang Ausdehnung max(ez+(§ — §;)) ~ L.
Maximale Abweichung von Schwerpunktswert Uber Element
Ap = p(€&) — p(&;) ~ [1 —exp(ikle)]  kann durch Potenzreihe von exp(ikl,)
abgeschatzt werden

. ki.)? ki )* . kl. ki.)> kl.)°
1—exp(zkle):(2!) —(4!) —}—---+z{—(1!)+(3!) —(5!) }

schnelle Konvergenz der Reihe nur fur kl. <1 =1, < A/2m ~ \/6
= Elementgrol3e kleiner als ein Sechstel der Wellenlange! a ‘

(Phasenvariation Uber Element gering: ,akustisch kompaktes® Element) =

Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.117



1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

Bemerkungen:

 BEM erlaubt numerische Berechnung der exakten Green‘schen Fktn, wenn
Q, = d(x — &) gesetzt wird.

« Fur AuRenraumprobleme ergibt sich Problem, wenn interessierende Frequenz
mit Resonanzfrequenz des Innenraums Vg flir p = 0 auf 0V Ubereinstimmt.
Die dazugehorige Eigenform erscheint zusatzlich in der Losung (fir das
Aul3enproblem) und ist unphysikalisch. Damit werden die spezifizierten

Randbedingungen flr % verletzt!

Abhilfe : ,Burton-Miller Korrektur®: punktweises Erzwingen der Randbedingung fur

gﬁ auf dem Rand = spezielle Behandlung neu auftretender Singularitaten in

Integralen notwendig.

*) A. J. Burton and G. F. Miller, Proc. R. Soc. Lond. A 1971 323, 201-210
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

Vorteile BEM:

« Diskretisierung nur auf Oberflache, obwohl 3D Problem! (3D Diskretisierung nur
im Quellgebiet Vs )

« LOAsung wird nur dort produziert, wo ndotig

« Abstrahlungsbedingung inharent erfullt!

Nachteile BEM:

- Freifeld Green‘sche Fktn ¢, fur Problem wird bendtigt, aber evt. nicht vorhanden
(konstante Stromung kann noch berlcksichtigt werden)

« Gleichungssystem teuer zu l6sen, da voll besetzt
«  Anzahl der Elemente steigt quadratisch mit Frequenz ! N ~ (6/\)*A = (6f%/a>,)A

z.B. A340: A = 2250 m* @ 4,5kHz = N=1,4 - 107 = 2 - 104 Matrixelemente
single precision = 8N? = 1.41PByte, derzeit gréf3ter Rechner:
,oummit (No.1 2019)* = 2.74 PByte!

| o approx.
. AI\:'EGTI?/;UVIJ?”- o Boundary El t « Lose Ap=R iterativ /
,’Mae?hodl‘{ ipole Boundary Element | | o o g qmeh gty e

« multi level octree/interpol. . N3/2 5 Nlog N
*) top500: https://www.top500.0rg/lists/2019/06 , 23.09.2019
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)
Abschattung an Flugzeugkonfiguration (vollskalig wellenaufldsend)

SPL s nr Gondel isoliert 720
120 65| 415
114 i
108 60 L~ Gondel installiert 1%
102 o | 5 M

©
96 o, —
90 55— — — — S — — — 0
a K %
84 %) 5
78 50 <
72 -10
66 45 15
60
' — 20
0 200 400

M. Lummer, M. Staggat, DLR ATLAS AS/AT 2019/20
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

Beispiele: ﬁ\x .......... ‘
| e

Hinterkantenschall:
Betrachte Wirbelpassage tber Hinterkante,

Annahme Parallelstromung v = v’(y)e, +v’. Dannist V.V-T = 2000 ddf‘; %7;

Modelliere " bzw. v’ als Komponente eines Storwirbels mit Stromfunktion

=Yy e exp (= B2 [(@ - u(y)0) + (y - ) +22))

h2
8 z 0
, 8_772 12 (fc—uot)%t—(y—d)
SV =VXY = —% _QH% (z — u’t)
Ox 0
T — _ 1 du’ 9’ : : - iw dud -
= V-V-T = —2po - dy O ... und Fourier-transf.: V-V-T_—Zpoo?—yfu

o = i¥2me (Ll ) Vinas exp( T2 [(y—d) + 2] (";o“’)z)expw—w/uo)]

u w hZ, 41In2
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

Beispiele:

Hinterkantenschall:

o = V27 (B )t ey (<1821 - )2+ 22)— i () ) exp (/)]

In4 U w uY

Wahle Wirbelzentrum in Schicht d = —0.01m mit u(d) = 0.7U
Platte mit Lange 1m, Spannweite 0.5m, Dicke 0.02m, M = Uso _ 0.1

o0

Wirbelstorung ohne Platte Wirbelstérung mit Platte

Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.122
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

Validierung an Kreisplatte

-

Schallquelle: Knall infolge punktfokussierten Laserpulses
, 3! lok. Warmeeintra
P t) = L 1 0V e ( g)

- Arr e T Ot
S(w) = /_OO exp(—iwt)d(t) dtexp(0) =1

(ps(f))

1) = 0i ()

o0 Abschattungsfaktor =

1 - exp(iwt) dw Schalldruck mit Platte/
Schalldruck ohne Platte

5(t) = =

27
—00
Puls enthalt alle Frequenzen!

K.-St. Rossignol, J. Delfs, M. M63ner, M. Lummer, J. Yin CEAS Aeronaut. J. 2019

T T T
—&— sim. r = 0.100 m
—— sim. r = 0.000 m
=== sim. 7 = 0.005 m ;
exp. r = 0.1 m (mic. #2)
exp. 7 = 0.0 m (mic. #1)

1.0 |-

0.8

Mikr.-Platte = 0.25m

04 I pyls-Platte = 0.075m

0.2

0.0

y [m]

s |1'7k‘HZI .
05 < o 05

-05 Is -
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

Validierung an Flugzeugkonfiguration (Schallabschattung)

Laserpuls

—

BEM 28kHz

K.-St. Rossignol, 2017
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

Validierung an Flugzeugkonfiguration (Schallabschattung)

P1-Ma=0.0

Messung
Messung //
™\
Y
N/
!
Simulation |
1T i i
L H_'. Ll N

-35 = -
2 15 1 05 0 05 1 1\5\
X

Messung

K.-St. Rossignol, M. Lummer 2017
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

Schallerzeugung infolge aktiver Stromungskontrolle

DLR Code FMCAS
2.5M Elemente

Auflosung 2kHz
3-4h pro Frequenz (24 threads)

\\\ .?\.'
At N
-

~ Flugzeug

e ]
S R
Saaeaava

Wi
/\

VA
\/

’ +

@'
,4
[
|
/,

N

~ Ausblasen (60Hz)
paarweise gegenphasig (Rechteckpuls)

Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.126
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.1 Randelementeverfahren (Boundary Element Method - BEM)

Vorfliigelgerausch: DLR A320-ATRA, vollskalig * 3.1 mio. Dreiecke, 6.5 ppw
* Auflosung f0x = 1kHz

*  Burton-Miller coeff. & = 1073
« ~26h auf 24 CPUs (1 Frequenz)

T o

indvel: 12 | 84 48 -12 24 6 96

\\
\\
~

Schallfeld auf Flgz.

. 4 Turbulenzmodellierun
und Bodenkontur DLR-code EMCAS - )
in-board slat
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.2 Schallstrahlenverfahren (ray tracing)

Aufgabe: Berechnung der Schallfortpflanzung bei inhomogenem und/oder
bewegtem Medium bei hohen Frequenzen

Problem: sehr hoher Rechenaufwand bei numerischer Lésung der
Wellengleichung mit BEM (oder FEM): 6 Elemente/Wellenlange A,
wobei A\ = a../f

Ansatz: beschreibe Wellenausbreitung durch Kinematik der Senkrechten auf
Wellenfronten (Strahlen)

82 /
ot*

Zu losen: (61) ohne Quellen: % — V. (%Vp’) =0 bzw. mit
ag P

/

p :ﬁ(iﬂ,W)'e

2wt

w_ﬁﬁJr PV (#Vﬁ) =0 wobei ,°=p%x), ayg=ao()
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.2 Schallstrahlenverfahren (ray tracing)

“yp+ V- (p—lona) =0
0
Betrachtung hoher Frequenzen w

Strahlenreihe, bzw. Debye-Reihe (asymptotische Entwicklung fir w — oo ):

~ —wV¥(xz)/a - A —
P, w) ~ e” Y @)/ ac Z (Z‘ZE;) (294) Uoo - konst. koo = w./@?o |
k=0 Referenzschallgeschwindigkeit

kW (x) - Phasenfunktion (ebene Welle u. homog. Medium: ¥ = e; -,

Kugelwelle u. homog. Medium: V¥ =1r oo
Ai(x) - Amplitudenfunktion (ebene Welle u. homog. Med.:

Kugelwelle u. homog. Med.:

Setze (294) in (61) ein und sortiere nach Potenzen in w™' =

o0

5 b {1 o i [ramu e (T3 e (540 o
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.2 Schallstrahlenverfahren (ray tracing)

> L {(M)Q[—(%)2+ (VU4 2 [T+ 00 (V) +p0v-(vp‘é‘k)} 0

aOO oo

- \

(iw/ase)*— Term fiir w — oo dominant — Klanhmer Null setzen =

a

2
(VU)? — = =0 ,Eikonalgleichung*“ (295)
0

(iw/as)— nachst-dominanter Term fur £ = 0 — Klammer Null setzen =

VAV + pov-(vg’OAO) —0 (296)

weitere Potenzen k > 1 :

VAT 4 00 (VI = a9 (V)

, (297)

*) mit Stromung: (V)? — (9= — M .vo)? =0

0 Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.130



1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.2 Schallstrahlenverfahren (ray tracing)

Praktische Losung von (295)-(297):.

(a) Bilde Ortskurven R(s), entlang derer Eikonalgleichung (295) erfullt ist:

auch ,Strahlen® wobei s Ortsparameter ist. Zur Definition der Strahlen

. . . 2
bilde Hilfsfunktion H(s):= (V\I!)2 _ % _

Entlang s(x) soll keine Abweichung von H = 0 erfolgen, d.h.

R ) (AT
dH _ _0H _ dV¥ , 9H daj _ N B I B B
ds — J(VV) ds daj ds OH dag dR
da3 dR ds
Vektoren missen L aufeinander stehen:
Anfangswertproblem, gewo6hnl.
CZZ—? = %8(%{\1!) =VVU (298) Differenzialgleichung fur R und V¥
in s: explizite num. Integration.
d(V¥) _ 19H dag _ a2, vl Anfangswerte fir R, VU
ds 20ay AR 2 " ag R heilken auch ,Charakteristiken®
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.2 Schallstrahlenverfahren (ray tracing)
Beachte: k., VU (s) hat die Bedeutung eines lokalen Wellenzahlvektors bei s
und Tangente an Strahl R(s) zeigt nach (298) in selbe Richtung

fir homogenes Medium (ap = @) ist nach (298) VW = const , d.h.
Wellenfront bewegt sich entlang einer Geraden

U = constsy AR
ds = V¥ (289)
d(V¥) _ a1
R(s) ds 2 Val

Vorstellung nur korrekt, wenn
signifikante Variationen in p"aq
Uber Bereiche stattfinden, die
grol3 gegeniber der betrachteten
Wellenlange sind.
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.2 Schallstrahlenverfahren (ray tracing)

Praktische Losung von (295)-(297).
(b) L6sung der Amplitudengleichung (296):
umgeschrieben ist (296) QoV\I!-VAO + Ag[AY + p' VTV (") =0

a o d(..)
= e, V(...) = ==
aﬁ e. Richtungsableitung

oder mit VU.V(...) =

a0 L entlang Strahl
Einheitsvektor tangential an Strahl
= 2940 4 4, [%A\P + pO%(pO)_l] —0

~ dIn(p")
ds

J/

Losung mittels ,Trennung der Variablen®:

s 0
= Ap(s) = Ap(sg) - exp {— %/ ;”—OA\P ds+ % 1n '(;O((S;)) }
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.2 Schallstrahlenverfahren (ray tracing)

S
Betrachte zur Losung des Integrals/ aa—OA\I! ds zunachst das Integral
S0 oo

/A\ll dV =1 VW.ndF WwobeiV das von einem Abschnitt einer ,Strahlrohre”

1% T % eingeschlossene Volumen ist. Eine Strahlréhre ist eine
GaUss Rohre, deren Mantelflache aus Schallstrahlen gebildet
wird (vgl. Bild), vgl. auch Analogie zu ,Stromrohren”
F(s)

n | VW an Mantelflache, allerdings

n || VU auf Stirnfachen F'(s + ds)
und F'(s)

Ao Ao
ag ag

A~ A
:fmldvz /|V‘IJ|dF —/W|dF}
%4

F(s+ds) F(s)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.2 Schallstrahlenverfahren (ray tracing)

Bei differenziell kleinem Volumen dV = dF' - ds wird hieraus:

ds— (G (0 a0 Ay — ao d(dF/a0) _ d
AU dF ds_( L dF)S+dS (ao dF)S bzw. 40 A — 9. CE000) — A 1n(dF /ay)

S —1
und daher / 40 AP ds = In [ (a_ol dF), ] , SO0 dass
(oo (a’O dF)So

S0

(o)~ dF] \"* TS

Ao(S) — Ao(So) (

— Amplitude wachst mit zunehmender Freifeldimpedanz (Wellenwiderstand)
pYao und fallt mit in Strahlrichtung s divergenten Strahlen dF 1
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.2 Schallstrahlenverfahren (ray tracing)

(298) und (299) bilden Gleichungen zur numerischen Berechnung des

Schalldrucks entlang von Strahlen

dR _

7 = VU

dV¥) _ a o1
dS o 2 Va,g

Vorteile: * sehr schnell, flir sehr hohe Frequenzen,
* Berucksichtigung von inhomogenem (und stromendem*) Medium

Nachteile: * Beugungsphanomene vernachlassigt (Beugungskorrektur kompliziert)**
* Fehler durch Vernachlassigung des Reflexionsanteils bei Brechung im
Medium: Entartung bei Totalreflexion (s. folgendes Beispiel)

Anwendungsbeispiel ohne Stromung und konstanter Temperatur S.92 im Vergleich

zu exakter Losung Wellengleichung mit BEM

*) hier nicht gezeigt (Basis dann Linearisierte Eulergleichungen anstatt Wellengleichung (61))
**) z.B.: Rubinowicz, A., “Die Beugungswelle in der Kirchhoffschen Theorie der Beugungserscheinungen,” Annalen der Physik,

Vol. 53, 1917, pp. 257-278.
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.2 Schallstrahlenverfahren (ray tracing)

Beispiel: Amplitudenanderung bei (2D)Schalldurchgang durch Temperaturschichtung
bei z=0

Losung der Eikonalgleichung d(Z;II) = %V(aoo/ao)g; ng Vv

z < —€:

VU, =C;; |VVY,| = (au/a;) = VY, = (ax/ai)e;

d(gi = (a0 /a;)e; = Ri(s) = R} + (ass/ai)e;

Z > £

VU, =(a00/ar)e; = Ri(s) =R} +(as/as)es(s — so) Ty — ay
0 0 z =0
Rt — Ri(SO) = R?, + ((Loo/ai)ei S0 Ti — a;

= Ry, =R\ + (a0 /ai)e; 5o+ (a0 /ar)er(s — so)
1z| < e: unbekannt!

Vay? = (a;? —a;?)é(2)e. o
VU, -V, %(at : ai_Q)eZ/ 0(z) ds
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.2 Schallstrahlenverfahren (ray tracing)

Beispiel zur LOsung der Eikonalgleichung (114) | g, 1
5 s(e) — ds . —. g
VU, -V, = =(a; % — aiQ)ez[/ 0(z2) dsl 7 1e=0
s(—e¢)
a’ — — 2
= (V¥,)? = [lei + 5= (a; ? - a; 2)82"7] sin 6,
Sa; = a7+ 5 (a7 — a7 )0 + (a7 — a; ) (ace/ai) (evez) 0
_ Q(flooaz')l( Foagy (a2 2 )
= 0 = 27— sin 0; + sgn (1 a@') (at) cos? 0;
at < a; . +: Durchgangsanteil, — : Reflexionsanteil

ay > a; - peide Losungen, aber einzeln reell nur fir
| cos 0;| < a;/a; (ansonsten Totalreflexion und
Summe beider Losungen = reelle reflekt. Welle!)

VU, = aaoo (87; + [ —sinf; + sgn(ﬁ— %) \/(%)2 — cos? Hz-] ez): %et

i a;

5 Brechungsgesetz (208)!
= sinf, = e, .V, = sgn(fr—%) \/1 — (a’f) cos? 6; =|cos b, = % cos 0;

o0 a; a; 1
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.2 Schallstrahlenverfahren (ray tracing)
Beispiel: Amplitudenanderung bei (2D)Schalldurchgang durch Temperaturschichtung

LAsung der nullten Amplitudengleichung

Ao(dE)"> o A (Pao)yiRN— dF. = dFi/sinf; = dFy/ sind,
_ 0
(poao)l/z AOi (P~ ao); dFi N dF,  sin0, \/1 — cog2 0.

dF;  sinf; \ 1— cos®6,
/\ _ 1 1 — cos 6’9
T,=293.15K Yo\ (G cos0i)
<~
«Q.
T, =313.15K N

Aor 4] T; 1—608291;

— 4
Ao 1 \ 1— % cos® 0;
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.2 Schallstrahlenverfahren (ray tracing)

Beispiel: Amplitudenanderung bei (2D)Scha||durchgang durch Temperaturschlchtung

Age _ 4T3 1 — cos*6;
Api o 1} . 1 — 1i cos2 0. Strahlen
T !
Pt 2 sin 0; Lexakt"
pi T, T, (215)
s1n91+\/Ti\/1 T cos< 0;

Grund fur Abweichung:
kein Reflexionseinfluss
bel Raytracing

Fehler [dB]

Lyt — Ly; [dB]

e

—
—— H

293.15K
“313.15K

———.-._

_ 993.15K /|
~ 793.15K /

30



1. Theoretische/numerische Methoden — 1.1 Wellengleichungsmethoden — 1.1.2 Numerische Losungen WG

1.1.2.2 Schallstrahlenverfahren (ray tracing)

Beispiel: Amplitudendnderung bei (2D)Schalldurchgang durch Temperaturschichtung

Y p—
=N }ﬂ
3 A
T, =313.15K B 201g(Agt.)
0, | ‘ o
Sobo VT 20 1g ]2—t_ |
T;=293.15K : : ‘ 1 i

91;01; — acos( /Tf:; IT,) 0 | '?'“'gt.'o't; e i

A 0 30 60 9 120 150 {). 180
(2
5 T T ' T '

i i
— 4 P — |
. . . an 1; _ 293.15K i
Ray tracing zeigt unendliche N I O 2 A (N S o S
Amplltuder.l.erhohung bei Totalreflexion. ks i ‘ | EL . 293.15K
Exakt: Erh6hung um 6dB = ot 1 AT, — 313.15K
& ' |
: |
Alle Abweichung amplitudenbezogen, 1 R | |
Strahlkinematik (Brechungsgesetz) ; P S
wird exakt wiedergegeben. B :

0 30 60 90 120 150 91 180



1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen

1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)

Verfahren der Computational Aeroacoustics (CAA) werden zur numerischen
LOosung des allgemeinsten Gleichungssystems fiir die Dynamik von Stérungen
um beliebige stationare Stromungsfelder (54,55,56) entwickelt. Dieses
Gleichungssystem wird auch ,Linearisierte Eulergleichungen® (engl.:
,Linearized Euler Equations (LEE)“) genannt:

/
8_,0 —I—’UO-Vpl—i—’U’-VpO—i—pOV-’UO

B = 0 (54)
/

s (%—Té + 'UO-V'U’) + V' + p' Vol + pv’- Vo' = 0 (55)
/

%—t + 0. Vp +v'-Vp® + 4 (pOV-'U’ +p’V-'v0) = (56)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen

1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)

Anforderungen an numerische Loésunqgsverfahren fur LEE

Es gelten besondere Anforderungen bei der numerischen L6sung der Gleichungen:

« Akustische, entropische und Wirbelfreiheitsgrade sind enthalten. Fur kleine
Stromungsmachzahlen missen Wirbel der GroRenordnung [.,, Schallwellen der
GroRBenordnung A aufgeldst werden, wobei [, ~ AM (M -Machzahl);
fur kleine M — Multiskalenproblem !

* Hohe Genauigkeit in der numerischen Darstellung der Signalamplituden
gefragt, wobei die GrofRenordnungen der akustischen Stérungen im Vergleich
zu den Stromungsgrof3en sehr klein sind, z.B. 10%-fach kleiner.

« Es dirfen keine kinstlichen Interferenzen entstehen (,Dispersionsfehler!)
» Interaktion von Schall mit Stromungsgradienten (Brechung etc.)

« Schall darf an kiunstlichen Au3enrandern des Rechengebiet nicht reflektiert
werden.

« Genauigkeit wird nicht nur auf Geometrien bendtigt (CFD: lokal, z.B. Reibung/
Druck auf Oberflachen), sondern auch an den Fernfeldrandern (also global)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

1.2.2.1 Diskretisierung des Gebiets uo% ’ +,U(w%,o_’ +wo%,o_’
xXr Z

!/
%’% + 0"V +v"-Vp? +p'Va' =0

Approximation der raumlichen Gradienten durch Finite Differenzen Reprasentation
der Funktionen f(x) an den Kreuzungspunkten x;; eines Gitters, das das Fluid

abdeckt. Approximation der Gradienten an den Knoten x;; mit Hilfe der
Funktionswerte an Nachbarknoten.

of
Ox

o ﬁ Z Ckf(x’iaj T kAva?Ji,jl (300)
" k=—N N

= fitk,j y

i, j+1 i+1,5+1
o

Frage: Wie grol3 ist numerischer Fehler

) > > *—© 2
und von welcher Art ist er? T tJ o i+,

(300) fur beliebigen Punkt xi; = x : Ay v

Ax
of

ox

N
~ L Z cof(x + kAz,y) (301)
k=—N

T T
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

1.2.2.2 Konsistenzordnung der Finiten Differenzen

Entwicklung von f in Taylorreihe

- 10°f
fle+kAx) =~ f(x)+ w(kAacH—z el

(kAz)?+ a—f

(kAz)*+ a—f

(kAz)*+

41 L1
6 24

...einsetzen in (301) =

Of | _ F(8) N~p L OF| N~ po oy A0S
x

- m: Ar k_zj\fk+8_$ mk_z:j\ljck—l— x

Bestimmungsgleichungen fir die FD-Koeffizienten cy

Zk?’c +- -+ R(Ax™)

N 6

E : 2 SE

N k Ck—|- 6 (9
=—N

N
Y Klep=0,n=0,2345... Y k=1 (302)
k=—N

Wenn Restglied 12 von Ordnung m, d.h. ~ Ax™ = Approximation m‘ter Ordnung:
beliebiges Polynom m‘ten Grades lasst sich noch exakt ableiten oder: Fehler

skaliert mit Az™ (z.B. bei m=4 sinkt Fehler um Faktor 1/16 bei Halbierung der
Gitterschrittweite Ax ).
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

1.2.2.2 Konsistenzordnung der Finiten Differenzen

N
Z knck = 5711
k=—N

n=20: c_3 “c_o 4+c_1 +cog +c1  Hco +c3 = 0
Beispiel: N — 3 n=1: —3c_3 —2c_9 —c_3 +c1 +2¢c0 +3c3 = 1
BEISPIEL. AV = n=2: 9c_3 +4c_9 +c_4 +c1 +4co 493 = 0
n=3: —27c_3 —8c_9 —c_1 +c1 +8co +27cg = 0

n=2N =6:

Beachte: c_; = —cy, |0st bereits alle Bestimmungsgleichungen mit . gerade
= noch 3 ,echte” Gleichungen fur ungerade n : (speziell co = 0):

(303) n=1: 3les+2lca+1lc; =
(304) n=3: s+ + 13, =
(305) n=5: 3°c3+2°+1%; =

<« bei Erflllung: Ordnung 2
<« zusatzl. Erfallung: Ordnung 4

o O -

« zusatzl. Erfallung: Ordnung 6
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

1.2.2.2 Konsistenzordnung der Finiten Differenzen

= mit N =3 (,Differenzenstern®, bzw. ,stencil“ der Breite 7) lasst sich ein
Verfahren der maximalen Ordnung 6 zusammensetzen

0
co = 0; Cil—i- C:t2::F23_03 C+3 = GO’R Aa: ZkT _?TO(‘)_J;

auch ,zentrales Differenzenverfahren sechster Ordnung“ CDS6

= mit N =2 lasst sich ein Verfahren der maximalen Ordnung 4 zusammensetzen:

. . A 5 0O° Azt 0°
co=0; cy1==%2; cyo=TFs; R= =5 Zk f+ _3—268_$£

auch ,zentrales Differenzenverfahren vierter Ordnung“ CDS4

= mit N =1 Iasst sich ein Verfahren der maximalen Ordnung 2 zusammensetzen:

1
o 1, _ Az? 5 O°f _ A2 9%f
60—07 C:|:1—2|: R—TkaCkﬁ—F—T%
auch ,zentrales Differenzenverfahren zweiter Ordnung“ CDS2

of | Jiwrg = fic1
6:1: 1,7 2Ax
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

1.2.2.3 Spektralanalyse der Finiten Differenzen

N
ﬁ 1 . : : _
7~ A k_ZN cuf(x+ kAx,y)  Fourier-transformieren in X :
A 1 N oo
iaf ~ A ZN ck_L&f(x + kAz) exp(—iax) dx _
[ f(Z)exp[—ia(z — kAz)] di = exp(iakAzx) [ f(Z)exp(—iaZ) dT
~ N ~
& iaf ~ ﬁ (Z% eXp(iakA$))f Hierbei ist @ die mittels des Finite
. k=—N ) Differenzenverfahrens interpretierte
. iE (also approximierte) Wellenzahl

Dimensionslos geschrieben:

N
alAxr = —i Z ¢ exp (tk(aAx)) (306)
k=—N
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

1.2.2.3 Spektralanalyse der Finiten Differenzen

Hieraus wird der spektrale Fehler A definiert als: A := aAx — aAx
Dessen Realteil A,. heisst auch ,Dispersions-“ oder ,Phasenfehler” und
sein Imaginarteil A; heisst ,Dissipationsfehler”

Beachte: fiir ¢, = —c_y, ist @ reell, z.B. beim CDS2-Verfahren (N = 1)ist c+1 = i%
\ aAx somit (302)
¢ %%%; aAzx = L (— exp(ialz) + exp(—iaAz)) = sin(aAx)
¢ %5%2 (vgl. Diagramm)
?%é%?%i%;;
g?éééééﬁem

(@Az)~! ist Man fiir die relative Auflosung

=
®
2

5 §h\€" A
§§ 2%&96\??2%?%% pro Wellenldnge PPW*:
124 >i”§§§§§§§< : 3%
5 §§§§§§ 23
\ %ﬁ%?% aAz = 2BAy = 8L = ppW = 2L
CDS2 S A7
‘g (weniger als 2PPW nach ,Abtasttheorem”

W=/2 { M AT picht mdoglich: untere Grenze)

(4 PPW) (2 PPW)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

1.2.2.3 Spektralanalyse der Finiten Differenzen

Finite Differenzenverfahren fir die numerische Aeroakustik (CAA-Verfahren)
haben insbesondere Anforderungen (iii) und (iv) (vgl. Einleitung zu 1.2.2)

bei gegebenem N bestmoglich zu erflillen, d.h. moglichst hohe Ordnung (iv) bei
gleichzeitig hoher Spektralgute:

DRP-Verfahren von Tam & Webb (DRP=,Dispersion Relation Preserving®)

Far g—i wird ein Verfahren 4. Ordnung angesetzt, d.h. Koeffizienten haben
(302) und (303) zu erflllen = co = —% —4c3, 1 = % + dc3

Dann wird ¢3 so bestimmt, dass @Az iber einen méglichst grolen Auflésungs-
bereich —n < aAx <1 nahe an aAx bleibt:

no I N
E — /;n(an o CEAZL')2 d(O{ALU) = 11111l alr = —izck exp (Zk(OéAJJ))
k=—N
dE _ o _ [ ormnn d(@Az)
i = 0= [ 2(@Ax — aAx) dcs d(aAx)

-1
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

1.2.2.4 Beispiel: DRP-Verfahren

Nach Einsetzen von aaAx aus (306) ergeben sich die Koeffizienten des DRP
Verfahrens zu

cp = 0.02084314277 ...
co =—0.166705904415 (307)
c3 = 0.770882380518

Fur die Verwendung auf gekriimmten Rechennetzen, Randbehandlung etc.
vgl. | S. 290-303

Neuere Entwicklungen:

* Unstrukturierte Netze bei hoher Ordnung mittels ,Diskontinuierlichen Galerkin®
Verfahren (Variante von Finite Element Methoden)

* Rein (hierarchisch) kartesische Gitter mit sog. ,immersed boundary conditions”
zur Erfullung der Randbedingungen
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

1.2.2.4 Beispiel: DRP-Verfahren

—»CLOO:1

Aufldsungsvermdgen von Finite - T
Differenzenverfahren " Sn . CDS2 -

360 370 380 390 400 410 X
"(x,t =0)=exp (—In2(x/3A2)%); Az=1
CDS N = Central Differencing Scheme Pl , ) p/( (z/ ) )
of order N a—p—l—aooal:()
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

CAA Simulation Konvektions- und Beugungseffekten

0.5
=0

1
0 50.5 9 0.5

0.02

0.01
- 0.005
| i i -0.005

( - y - -0.01

i . i 7 -0.02

| i ; i -0.04

2 10 1 2 - 2 1 0 1 2 3
keine Stromung Potentialwirbel Wirbel mit Kern (kein Zylinder)
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

Simulation Wechselwirkung Schall — Wirbel
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

Aerodynamische Erzeugung von Schall (Wirbel — Schall)

Anstromende Wirbelstérung auf Profil (Joukowski)

| - [T

v: -05 -04 -03 -0.2 -0.1 0.1 0.2 03 04 0.5
0.5 0.5

p’: -0.1 -0.05-0.025-0.01 0.01 0.025 0.05 0.1
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

Effekt der Stromungsgeschwindigkeit auf Kantengerausch

0.5
L -m / 4
0.4 Intensitat / M
7 — ~—
0.3
0.2
0.1
p
1.00x10°%
0 857x107
7.14x10"%
571x10%
-01 4.29x10”
2.86x10"”
1.43x10”
0.00x10"”
0.2 -1.43x10%
-2.86x10°%
-4.29x10°%
0.3 5.71x10%
7.14x10%
-8.57x10%
0.4 -1.00x10°%

/

hirenzschicht-
brechung

= Richtwirkung Quelle
— Geschwindigkeitsgesetz I ~ U*(2-dim)

M. Lummer et al. AIAA 2002-2578
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

Entwurfsstudie zu Kantenform
Intensitat/ M 4
II :
i Ny II
)
,l
! | stumpf
1+---| scharf
i I, rund
RS e M
\
\
------- = Aeroakustischer Entwurf
) M. Lummer et al. AIAA 2003
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

Einfluss Strebendicke in gestdrter Zustroémung (1)

Aufgabe:
Entwurfsstudie (Vergleich von Varianten)

Ansatz:

Quellursache: Teststorwirbel
Quellprozess: Stérung RANS mit LEE
Abstrahlung: LEE

Realisierung:
CAA Code PIANO

akustische Antwort
’(t = 1.25

1
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

Einfluss Strebendicke in gestorter Zustromung (2)

1.2e-03 - .
17— rel. Profildicke
8.0e-04 -
PS,—sin(p s o
o = : _- Quantifizierung
f Schallminderung
\ Sr=1] mit Dicke
00e:00 0,060 — éoé 04 100-03 U
. Computer- gestutzer
.0e-04 - .
s Sr=3. aeroakustischer
| ] Entwurf
4.0e-04 .
0.06+00 R (Sr=1f-c/U_,aSr=0.2)
0.0e+00 5.0e-04 1.0e-03
Lcosq:

H. Grogger et al. AIAA 2001-2137
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

Rumpfoberflachenschalldruck aus Tonsignalen vom Triebwerk

vereinfacht:
Punktschallquelle

o

d=2.5m

l""

yy!

Re,_:200I\/I - | =9.3m >
----——L=35m -
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

Rumpfoberflachenschalldruck aus Tonsignalen vom Triebwerk

» Realreynoldszahl

« RANS + LEE \Xh
(Turbulenz tGber QQ. ‘ ,

stoch. Modell)

2.5m

d=

r— -

m — 1000 Hz,5.0m

O || — 1000Hz,2.5m 7 ~25m
a — 400 Hz,5.0m

~

- 400 Hz, 2.5 m

enzschicht

50 dB

Brechung

—
20 dB

-8 -é -4 -2 0 x [m]

Slefert’ Delfs, Carue”e’ AlIAA2011 Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.161



1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

Rumpfoberflachenschalldruck aus Tonsignalen vom Triebwerk

| < Triebwerkluftschall
* Rumpfgrenzschicht
e 3 /

‘ m\l':‘ﬁ%"
\\\\\‘\

1.5
N
o f-- ML b
S

0.5F e

x=-1.5m
0‘0 1 l 1 ] 1 | 1 O 1 1 |
0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8

t [s] t [s]

Brechung + Streuung an bewegten turbulenten Wirbeln

— Dopplerverschiebun ositionsabhanqiq) !
pp g (p g g) Siefert, Delfs, Caruelle, AIAA2011
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

Brechung von Schallquellen in Grenzschicht

—ky_A. [\)
o o
Lo bbby

p': -8.0E-02 -5.3E-02 -2.7E-02 0.0E+00 2.7E-02 5.3E-02 8.0E-02

* Rumpfgrenzschicht
Interne Quellen:
=] * Zuluftsystem

()]

()]

10 20

= Schallschatten und Wellenleiterphanomene

30

M. Bauer, 2009
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1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

Einfluss der Form einer Wasserfangleiste auf Schallerzeugung

Aufgabe:
Entwurfsstudie (Vergleich von Variationen)
Ansatz:

Quellursache: Testwirbelstrung 4
Quellprozess: Storung RANS mit LEE
Abstrahlung: LEE '

Realisierung:
RANS-LGser OpenFoam & CAA Code PIANO

-0.005 -0.005
-0.01 -0.01
>0.015 0015
-0.02 -0.02
-0.025 -0.025
oo B T . S .
p: 0.699 0.701 0.703 0.706 0.708 0.710 0.712 0.714 p: 0.699 0.701 0.703 0.706 0.708 0.710 0.712 0.714[~
T e S T T PRI M L e } I
0 0.01 0.02 0.03 0.04 -0.02 -0.01 0 0.01 0.02 0.03 0.04
X X
04 % )
i 1 Jn
T ] * \‘ (o
— Y LN e ¢
"~ N b3 > ~ i ” L4
o '] 2 [ 2 ~ - -~ - 2’ %
] ) ~ 2 ¢
: Intensitat .. .. o /40
= L T
E 23 Gutter 1 -30 m/s
@ = = = = Gutter 2-30 m/s
- Gutter 1 -45 m/s
= = = = Gutter2-45m/s
Gutter 1 -60 m/s
= = = = Gutter 2-60 m/s
A}

ET=T . SE-10 0
I cos(¢)*(M/0.09)**(-7.5)

Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.164



1. Theoretische/numerische Methoden — 1.2 Methoden zur Lésung der Stérungsgleichungen — 1.2.2 CAA

Gerauschminderung Vorfligel

,2ollent by design®
Klappensetzung: - 4 dB

I—p1/3 [d B]

GAP L Exp. (AWB)
90 | CAA (PIANO)
\
- +
OVERLAP (OL)
60 : : : é'
Ytk 0 1%
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Presenter
Presentation Notes
The CLmax – term represents an approximation to the negative effect of max lift degradation on noise because of a higher approach speed. The intensity scales with ~5th power of the flow speed (see exponent); agreement with measurements excellent given the uncertainties of Aeroacoustic testing.


te-Elemente Ansatz
te Formulierung (Lagrange Polynome)

iNi

CAA auf unstrukturierten Gittern

ler

knotenbas
hes Quellenmodell

ISC

4.0E-04
3.3E-04
2.7E-04

0E-04
1.3E
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-04

-05

(e}
<
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[N
o~
© ©

-05

3E-04

1

-2.0E
-2.7E
-3.3E
-4.0E

-04

-04

-04

-04

0.15

0.1

0.05

G
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2%
S

i
B

M. Bauer, AIAA 2009
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CAA Simulation NACAO0012 Hinterkantengerausch bei AoA=6deg

80k ———— CASE#3, DLR AWB (50.2m/s, 5deg)
! — NACA12 AoA=6 (full patch)
i ———— NACA12 AoA=6 (SS only)
! ————— NACA12 AoA=6 (PS only)

L0 ] e — NACA12 AoA=6 (SS + PS)

p

5.12E-05
2.56E-05
1.28E-05
6.4E-06
3.2E-06
1.6E-06
8E-07
4E-07
2E-07
1E-07
-1E-07
-2E-07
-4E-07
-8E-07
-1.6E-06
-3.2E-06
-6.4E-06
-1.28E-05
-2.56E-05
-5.12E-05

Turbulenz nur Druckseite Turbulenz nur Saugseite Turbulenz beidseitig
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Strahl-Profil Interferenzgerausch

CAA Simulation M=0.6 Strahlinterferenz mit NACAQ0012

low frequency increase
(trailing edge noise)

;s£ — sim. DLR
ok & exp. (Jordan et al.)

| I ool ]
O—l

10° 10°
St [-]

FES=,,Forced Eddy Simulation®
 URANS: CFD solver TAU

» subscale forcing: Eddy Relaxation model*
» stochastic turbulence: FRPM

* nonl. perturb: CAA solver PIANO
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Abstrahlungssimulation Einlauf — Kopplung CAA-BEM

oupled
-BEM

TR :?Iq“:lp

Influence of intake design on radiation incl. flow effects
Inclusion of arbitrary liner surfaces (CAA code DISCO++)
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2. Experimentelle Methoden

2.1 Akustische Sensoren und Messtechnik
2.1.1 Mikrophone

Mikrophone sind sog. ,elektroakustische Wandler®, die eine akustische Eingangs-
grofRe (Druck oder Schnelle) in eine elektrische Ausgangsgrof3e (Spannung
oder Strom) umsetzen.

Es wird zwischen elektrostatischen, (elektro-)dynamischen und piezoelektrischen
Wandlern unterschieden. Entsprechend der gemessenen Grol3e gibt es
Schalldruck- und Schnellemikrophone. In der Mehrzahl der aeroakustischen
Anwendungen interessiert die Schalldruckmessung. Hierbei hat sich das sog.
,2Kondensatormikrophon® als Vertreter der elektrostatischen Wandler durchgesetzt
(s.u.).

2.1.1.1 elektrodynamisches Mikrophon, auch ,dynam. Tauchspulenmikrophon®:

freitragende Spule (Leiterlange () ist an Membran befestigt und 7
B

taucht bei schalldruckinduzierter Bewegung der Membran in

Ringspalt eines Permanentmagneten (Feldstarke B) ein

= Leiter wird mit Geschw. v' | zu B-Feldlinien bewegt und v’
induziert elektr. Spannung U ~ [|v’ x B| : Schnellemessung

Vorteil: robust, keine externe Spannung

Nachteil: trage (wg. Spulenmasse), empfindl. gg. Erschiitterung (Zzzz2zz2z4
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2. Experimentelle Methoden — 2.1 Akustische Sensoren und Messtechnik

2.1.1 Freifeldmikrophone, Frequenzgang und Immissionsrichtwirkung

2.1.1.2 piezoelektrisches Mikrophon: auch piezoresistiver Druckwandler. Wandeln
druckinduzierte Verformung von Piezo-Kristallen in elektrische

Spannung um. Haufige Anwendung: Messung instationarer Ober-
flachendricke bei Uberstromten Flachen, (bekannter Hersteller

Ku-lite Semiconductors Inc., ,Ku-lite-Sensoren®)
Vorteil: klein, Nachteil: unempfindlich

2.1.1.3 elektrostatisches Mikrophon, auch ,Kondensatormikrophon®

Stellt im wesentlichen einen Plattenkondensator

To Mikrophonkapsel
dar, dessen eine Elektrode als sehr leichte, _><$_ / Isolator
leitfahige Membran ausgefuhrt ist.
d Schall-: 7 Gegenelektrode
N druck ! |\ ; !
< P \ |
() — Ladung i ;
C — Kapazitat d. Kondensators Membran Q_ / R Ausgang:
R - Widerstand (hochohmig) A 17| Vorverstar-
Uy — Polaristat_ionsspannung Statischer T +O ker (,Katho
(200V Gleichspannung) Druckaus- | Up denfolger)

Schalldruckinduzierte Bewegung der Membran:

-0
gleich i
(t) = o + asin(wt), w0 ~5—20um  5y0h Sell-Wandler” =
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2. Experimentelle Methoden — 2.1 Akustische Sensoren und Messtechnik — 2.1.1 Mikrophone

2.1.1.3 elekrostatisches Mikrophon <
4 NS
NV N R
N 77 Ut U
""" = Up
Schalldruckinduzierte Bewegung der Membran: ]Uo 9
L

C = %, g0 = 8.85 - 10_12{}—5l - elektrische Feldkonstante fiir Vakuum

A - wirksame Kondensatorflache

V=2 = 80%(3’:0 + @ sin(wt))

R wird hochohmig gewahlt, um den Strom zu begrenzen und damit die Ladung
() konstant zu halten, d.h. ) ~ Q¢ =

U= 50?34 (wo + & sin(wt)) S U() = Ut) — Uy = g—zisin(wt) ~ (1)
i
0

Es gibt Ausfuhrungen, bei denen ein permanent elektrisch vorpolarisiertes
Dielektrikum verwendet wird (permanentes elektrisches Gleichfeld), sog.
,Elektrete”. Solche Mikrophone heif3en auch ,Elektretmikrophone®.
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2. Experimentelle Methoden — 2.1 Akustische Sensoren und Messtechnik — 2.1.1 Mikrophone

2.1.1.3 elekrostatisches Mikrophon

Freguenzgand:
M, = pQ (324) Druckubertragungsfaktor, p; Effektivwert des an Membran
1

(pressure response) tatsachl. anliegenden Drucks
ap = 201g(M,/M,.;) DruckubertragungsmaB, M, = 1V/Pa

Typischer Verlauf fur ein 1 Mikrophon
(d.h. Durchmesser 1 Zoll):

a. /dB \ zusatzliche ,Federstei-
P figkeit* des Luftvolumens
P e / in Kapsel verringert Aus-
O -~ nftiiiian . peimmnns ‘.. lenkung der Membran +
10 . \ statische Ausgleichsoffnung \  Membranresonanz
' S beginnt, Kapsel zu ventilieren ~ “~<.___
201777 — Druckdifferenz auf beiden
Seiten (~Auslenkung) der Membran sinkt
1 10 100 1000 10000 f/Hz

a, beschreibt ,innere Charakteristik des Mikrophons*
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2. Experimentelle Methoden — 2.1 Akustische Sensoren und Messtechnik — 2.1.1 Mikrophone

2.1.1.3 elekrostatisches Mikrophon

Frequenzgang:
Mp = U (325) Feldlbertragungsfaktor, pg Druck im Messpunkt ohne
Po (free field response) Storwirkung des Mikrophons

ap :=201lg(Mp/M,.;) Feldubertragungsmaf
Fur Messung bendtigt: Freifeldkorrektur
K=apr —a, =201g 2L (326

F p g Do (326)

K beschreibt die ,auldere Charakteristik“ des Mikrophonkoérpers inkl. Einbauan-
ordnung (z.B. Beugungsphanomene), vgl. Diagramme von B&K 2.9, 2.10., 2.13.
Beachte: K ist stark einfallswinkelabhangig!

Folgerung fur z.B. Uberflugmessungen: lege Mikrophon so auf Betonboden, dass
Membranebene in Uberflugebene = K = const. fir alle Uberflugwinkel
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2. Experimentelle Methoden — 2.1 Akustische Sensoren und Messtechnik — 2.1.1 Mikrophone

2.1.1.3 elekrostatisches Mikrophon

ST Federanordnung
. Kapillarrohre fur den Druckausgleich =
N : Justiervorrichtung, Silberdraht — // = S
P -

_~ Membran

Symmetrisches Schutzgitter >

" 7“‘\ ——
Quarzisolator ——~ ool
Gegenelektrode — 170072

Stellring

Silikongummiring
Druckausgleichsoffnung

15 — T =
dB al
. _L.__QO"_L‘
10 . 1 10 /’
, —1 A ‘ 30%
dB| n ! = /\J 1 A __',_ —— /f . . * 4 —
/ - ~_ 'lf"\
5 P72 - —— 1
—1— -/// = 1 Freifeld-Korrekturen fur
=1 AT "Q\— 1“ Mikrophonkapseln
0= —__T___E:::H Do \ (zu Druckfrequenzgang
T AR CAWAY . I i
— T — ____?\H;:k HH H \ : } zu addieren)
5l | _ . N \\\ i -5 i | ] ANAY | \ .
----- Diffuser Einfall | RECANY B _ ------t-Diffuser Einfall| W\ | |
___._ 4' _; ,XQ \ | ' T . | ALY \ b+
@__ v | Enfan 0°_ \\[\| h@'!‘f?" A\ 1
i L L 1 '9" ‘ \"I. - | i i ! eo | T \“ ! | .
-10 ] | | \l —-10 l L | | 11 | | -
'kHz 2 3 4 5678910 1520 30 50 70 1kHz 2 3 4 5678910 1520 30 50 70

ohne Schutzgitter mit Schutzgitter
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2. Experimentelle Methoden — 2.1 Akustische Sensoren und Messtechnik — 2.1.1 Mikrophone

2.1.1.3 elekrostatisches Mikrophon

vgl. Charakteristik Mikrophon mit berechnetem
Schallfeld am Zylinder (Beugung)

10 — . -
o | | mvﬂf\\ 0
I 9 7 ™ A A a8
e \ | 0
—— = T |
P PRENCH ! el
e S | \\\ nE
e .-g:e-nﬁuan"\{x\ - -0 Normale
_10 - I [ VO T 117
wz kHz 2 3 4 5678910 1520 30 50 70 R L L | |
ohne Schutzgitter W 00006 01 02 0408 1 2 4 68
Quelle: Briel & Kjaer 1973 "—"d/)\ Zylinder

Quelle: E.Meyer, E.G. Neumann ,Physikalische und Techische
Akustik”, Vieweg1974
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2. Experimentelle Methoden — 2.1 Akustische Sensoren und Messtechnik — 2.1.1 Mikrophone

2.1.1.3 elekrostatisches Mikrophon

15 T | | |
dB 7\
Lol
10 11 /300‘/\1 A
[ 1 1A, i H
| Ly | )
| XX G
5 /‘}// ‘U [ %
7 S N
B i 9 . N L0
":—" Il \L l ll .
0 — b= " | | \‘hf %J ! A
180990° |1
0 N r O S
She N e
120 | |
0 i T Y
o) = Diffuser Einfall ' \Q\\\ 1] !
T T : | T l:
_@?‘_ﬁnfauov\\\\ l | 1Y
E ! 1 | 901 IY “ ‘L | ;
T S i i M 1 T
1kHz 2 3 4

5678910 15 20 30 50 70

Freifeld-Korrekturen fur 1“ Mikrophonkapsel
mit Schutzgitter

(zu Druckfrequenzgang zu addieren)

i

162564
o‘

Typische Richtcharakteristiken flr
1“ Mikrophonkapseln mit Schutzgitter

Quelle: Bruel & Kjaer 1973
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2. Experimentelle Methoden — 2.1 Akustische Sensoren und Messtechnik

2.1.2 Mikrophone in Stromungen

. L1

Betrieb von Mikrophonen in Strdémungen wirde hohe (turbulenz- und
ablosungsbedingte) hydrodynamische Druckschwankungen ergeben.
Akustische Drucke wirden davon verdeckt.

Ringspalt mit feinem
(a) Losung 1: ,Nasenkonus® Metallgewebe

Abldsungen werden vermieden, nur Schwankungen des statischen Drucks
werden gemessen, aul3erdem Verbesserung der Richtwirkung.

Probleme: Konus muss genau in Stromung ausgerichtet sein, anderenfalls
entstehen wieder schadliche Abldsungen, auch am Konus. Zustromturbulenz
fahrt zu Stordruckschwankungen.
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2. Experimentelle Methoden — 2.1 Akustische Sensoren und Messtechnik

2.1.2 Mikrophone in Stromungen

(b) Losung 2: ,Schlitzrohrsonde” (engl. ,turbulence screen), auch ,Neise-Sonde*

<
S
— B '—-—VE-—V}V é

Schlitz

Ablosungen werden vermieden, turbulente Stdrungen existieren an jeder
axialen Position des Schlitzes; die damit verbundenen lokalen Druckfelder
werden durch den Schlitz ventiliert (Ausléschungen). Das gilt auch fur Stérungen
aus bereits turbulenter Zustromung(!). Externe akustische Wellen werden nur
leicht durch Brechung beeinflusst und erreichen die Membran.

<
®
)
MY
\ A\

N
A\

Problem: Rohr muss mit Strdmung genau ausgerichtet sein.
Gunstige Anwendung: Schallmessung in hochturbulenten Rohrstrémungen.
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2. Experimentelle Methoden

2.3 Quellortungsmethoden

2.3.1 Elliptischer Hohlspiegel

Der elliptische Hohlspiegel besteht aus einer Schale, die aus einem
achsensymmetrischen Abschnitt eines Ellipsoiden entsteht. Ein Ellipsoid

besitzt zwei Brennpunkte (F1 und F2). In dem der Schale nahen Brennpunkt F1
wird ein Mikrophon platziert, in dem zweiten Brennpunkt F2 wird die
Schallquelle vermutet. Die Summe aus den
Abstanden eines Punktes auf der Hohlspie- F2 (Quelle)
gelschale zu F1 und F2 ist (konstruktionsge-
malf) konstant. D.h. dass alle Schallstrahlen,
die aus dem Quellenbrennpunkt F2 austreten
und an der Hohlspiegelflache reflektiert wer-
den, die selbe Laufstrecke/Laufzeit zum Mikro-
phon in F1 haben. Das Signal der Quelle wird
damit an F2 hoch verstarkt. Fur andere Quell-
positionen ist dies nicht der Fall. Durch Verfah-
ren des Spiegels kdnnen Quellpositionen loka-
lisiert werden.

(beachte: Normale an Wandpunkt ist Winkelhalbierende
des Winkels zwischen Strecken zu F1, F2)

-

-
i T
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2. Experimentelle Methoden — 2.3 Quellortungsmethoden

2.3.1 Elliptischer Hohlspiegel

Wie grof ist Schalldruck bei Mikrophon? (129):  —T—— 0 ==~

)= [ QGodvie)+ [ 5250~ Go TP AS(¢)
Vs A

— _/
~—

=0
einfallendes Feld p; (schallhart) /

Annahmen: !
Druck auf Sichtseite A, lokal wie bei ebener Wand —+

P& € Ay) ~ 2p; |

Druck auf Schattenseite A_ Null

{
. M 4 y_Q -1
pEeA )=0 b? a’ '

R : ) cos 6 : )
0Go . o (exp(—thkram)\ _  ~o d _(exp(—tkram
on " Vg( ATranm ) = - VaTam drans ( ATTTrA M

= p(xy,w) = pi + % fﬁi exp(;ﬂ]erM) (ik + 7"/_;]\1/[) cos 0 dS (&)
Ay

Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.181



2. Experimentelle Methoden — 2.3 Quellortungsmethoden

2.3.1 Elliptischer Hohlspiegel

... Wie grol} ist Schalldruck bei Mikrophon?

Quelle sei Monopol bei & = &5 mit Quellstarke o(w) :

pi(€) = o SRETsA) e e

dtrg A
= P(aar,w) ~ 2 f e NN Gk L) cos 0 dS (€) (Direkteinfall
| 8 y TAMTSA A vernachlassigt)
.

Beachte:
* Ist Quellpunkt in Brennpunkt F2, so ist 74 + 7s4 = const und damit die

Phase fur alle Spiegelpunkte: konstruktive Verstarkung des Signals
« Ist Quellpunkt aul3erhalb F2, so erzeugt e~ Hklranmtrsa) Ausloschungen
« Je hoher die Wellenzahl £ (Frequenz), desto starker das Signal !
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2. Experimentelle Methoden — 2.3 Quellortungsmethoden

2.3.1 Elliptischer Hohlspiegel

| | | mng(fﬂﬁiMl)
Typisches Messsignal bei

Spiegeltraverse entlang = oder 1
(Quelle an z = z = 0): . i
Q 2 kHz
O |
— |
5 kHz
f 10 kHz
Spiegelcharakteristika: 0 X,z
. _ A —tk(ram+rsa)
Verstarkung: V(w) _ |£|((ZAL)) ~ k7°215’_7j;4| / & Sy cos 6 dS(f)
Ay

(raumliche) Auflosung: Ar(w) = |2(|pl5,0z) — T(5[Plmas)| (3dB-down range)

max
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2. Experimentelle Methoden — 2.3 Quellortungsmethoden

2.3.1 Elliptischer Hohlspiegel

Spiegelcharakteristika (Terzen) des DLR-Hohlspiegels
im Akustischen Windkanal Braunschweig AWB

— real ist Verstarkung zu hohen Frequenzen hin begrenzt
durch a) atmospharische Absorptionsdampfung und (bei
Messung im Windkanal) durch Turbulenzstreuung:

theoretical prediction

10 20 3040
Sig [kHZ]

100F

theoretical prediction

10 20 3040
hg [kHZ]
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2. Experimentelle Methoden — 2.3 Quellortungsmethoden — 2.3.1 Elliptischer Hohlspiegel

Beispiel: Quellokalisierung an Hochauftriebsfliigel

Profilschnitte im AWB in Landekonfiguration {‘
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2. Experimentelle Methoden — 2.3 Quellortungsmethoden — 2.3.1 Elliptischer Hohlspiegel

Beispiel: Quellokalisierung an Hochauftriebsfliigel

Lp1/3 [dB]

0 x[mm] 400
CRNET
5
3
CZ/ f; = 3.15kHz C:§>§\
0 x[mm] 400

= tieffrequenter Schall kommt von Vorfllgel

y=60mm

L;pl/S [dB]

Lp1/3 [dB]

__I5dB

Kl/ fi = 6.3kHz /\
0 x[mm] 400
_I 5dB
llOdB
& f; = 12.5kHz \
0 x[mm] 400

= ab 6.3kHz trennt Hohlspiegel spannweitig Seitenkanten- Klappenhinterkanten- und
Fligelhinterkantengerausch (beachte: Wellenlange bei 6.3kHz ~50mm < 60mm)
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2. Experimentelle Methoden — 2.3 Quellortungsmethoden
2.3.2 Multimikrophonanordnung (Mikrophonarray)
Aufgabe: Lokalisierung von akustischen Quell(bereich)en

Ansatz: Anordnung von A Mikrophonen auf einer Linie oder Ebene (,Array”) &
,Nachbearbeitung“ der Messdaten.

Pm Arraybreite w = |xy — 1|

Schritt (a): Bildung des ,Messvektors®

p(x,t) ] [P} P |
, p'(x2,1) P . P2
, Pz, t) | | Py |PM |
P1
(327)

Mikrophone 1,....M

Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.187



2. Experimentelle Methoden — 2.3 Quellortungsmethoden

2.3.2 Multimikrophonanordnung (Mikrophonarray)

Forme aus 1_3 und seinem konjugiert Komplexen auf3eres Produkt und mittle tGber
gleiche Versuche:

(328) A:=

v
Z}j p* heisst ,Kreuzkorrelationsmatrix (M x M)

<|H

.konjugiert Komplexes" von p

Schritt (b): Simulation einer Messung fur eine fiktive Monopoleinheitsquelle bei &
mit Starke 1 :

ﬁS(g,GCj) — G(gamj)a G =

exp(—ikr;)
47T7“j

y Tji= “T"j _5‘

Simulierter Messvektor (auch ,steering vector®):

I G(£? ml) |

|Gl | “
(329) Dy = : =: G(&) ,steering vector

G(e )
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@ 2. Experimentelle Methoden — 2.3 Quellortungsmethoden

2.3.2 Multimikrophonanordnung (Mikrophonarray)

Schritt (c): Bilde Lokalisationsgrof3e (engl. ,beamformer®):

Diese Gleichung heif3t ,beamforming” Gleichung.
Die Bedeutung von b wird fur den Fall deutlich, wo das gemessene Feld p aus
(327) bzw. A aus einer Monopolquelle bei £o entstanden gedacht wird; dann ist:

be) — GH(€) [0 G(Eg) 0" GH(€q)] G(€) b(oc=1) heif}t ,,Punktspreizfynktion“ PSF
(&) = ]G(£)|4 (point spread function) und
— charakterisiert Arrayeigenschaft

b kann als Funktion von ¢ (Abscannen des Raumes) dargestellt werden. Speziell
dort, wo £ auf den Quellort &, trifft, gilt

e, = Gl [0G(Eg) 0" G(Ey)l Gléo)
¢ G(&o)]"

= |o]’
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2. Experimentelle Methoden — 2.3 Quellortungsmethoden

2.3.2 Multimikrophonanordnung (Mikrophonarray)

D.h. fir eine Monopolquelle ergibt die Auswertung der Grof3e b fur den Ort
Der Quelle das Quadrat der Quellstarke des Monopols. Die Funktion B(£)=101gb
heil3t ,Acoustic Image” (bzw. Quellkarte oder ,source map®).

Eine gleichmafige Anordnung von M Mikrophonen auf einer Linie (,Linienarray®)
ergibt fur eine Monopolquelle bei £, = 0 typischerweise eine Quellkarte mit
folgendem Aussehen:

Hauptkeule
i Nebenkeulen (keine wahren Quellen)
Eg verwertbar zur Ortung von
< Quellen
20
=
. LM — T
I €| = ”

B

§-e)/d ,Scan-achse
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@ 2. Experimentelle Methoden — 2.3 Quellortungsmethoden

2.3.2 Multimikrophonanordnung (Mikrophonarray)

* Die Quellkarte zeigt die Position der Quelle an (hOchstes Maximum oder
Hauptkeule (engl. main lobe)), aber auch unphysikalische Quellen bei den
Nebenmaxima oder Nebenkeulen (engl. side lobes)!

« Die dynamische Auflosung des Arrays ist definiert als der Hohenunterschied
zwischen Hauptkeule und hochster Nebenkeule heifldt ,Main-Side-lobe Distance”
MSD .

« Das MSD eines Linienarrays fur aquidistant verteilte Mikrophone ist ca. 12 dB

* Die Breite und Anzahl der Keulen hangt von Frequenz, Abstand von Quelle zu

Linienarray d und Breite des Array (Apertur 1/ = w/d) ab: W T oder M T =
Keulenbreite { (d.h. Auflésung T)

*  b(€) gibt das Quadrat des Monopolmoments einer Monopolquelle im
Scanpunkt korrekt wieder; ist die tatsachliche Quelle kein Monopol, darf b(&)
nicht direkt als physikalisch interpretierbare Quellgrof3e angesehen werden.

« Die PSF hangt von der Anordnung und Anzahl der Mikrophone ab.
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2. Experimentelle Methoden — 2.3 Quellortungsmethoden
2.3.2 Multimikrophonanordnung (Mikrophonarray)

Schallquellortung mit Mikrophonarray am Flugel in Hochauftriebskonfiguration

Vorflugelhalter

Klappenseiten-

.,rf;/ , kante

2

5,

Wi

Vorfltgel
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2. Experimentelle Methoden — 2.3 Quellortungsmethoden

2.3.2 Multimikrophonanordnung (Mikrophonarray)

Larmminderungspotential an Vorfligeln und Klappen

clean D S
flap-edge B s 3 %
fm - 16kHZ o &

EU-RAIN

ol gxmy
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2. Experimentelle Methoden — 2.3 Quellortungsmethoden

2.3.2 Multimikrophonanordnung (Mikrophonarray)

Larmminderungspotential an Vorfligeln und Klappen
Quelllarmminderung durch Verkleidung slat-track 3

Standard slat track 3 mit aerodyn. verkleidetem slat track 3

! f,=1600Hz A { g 8
| /> \1:

|
o
)

Track No. 1//5/1 7

L 9{0

= Welche Bedeutung hat dieses bei Uberflug im Vergleich zu

Vorfligellarm?
W. Dobrzynski, 2002
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2. Experimentelle Methoden — 2.3 Quellortungsmethoden

2.3.2 Multimikrophonanordnung (Mikrophonarray)

Nutzung von MEMS Arraytechnologie
Prinzip Kondensatormikrophone auf Platinen geatzt
— Ermoglichung sehr hoher Sensorzahl, geringer Preis

I 1Y IS ») [ TE

.L INJ\KT ..LT.L :,\L 'j - Halbmodell in DNW-NWB
‘ailfm ST 1 g 7200-MEMS Mikrophonarray
. p DLR-2024
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2. Experimentelle Methoden

2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik

2.4.1 Aeroakustische Ahnlichkeit

Wie in der Aerodynamik besteht grol3es Interesse daran, Bauteile im Modell in
einer gegenuber dem Original verkleinerten Groéf3e zu untersuchen. Um die
Ahnlichkeit im Verhalten von Original und Modell sicherzustellen, sind
Ahnlichkeitskennzahlen zu beachten. Diese entstehen z.B. wenn die
Grundgleichungen (linearisierte Eulergleichungen) mit den das Problem
beschreibenden GrélRen entdimensioniert werden, diese Referenzgrof3en
seien fur die Zeit T = 1/w, den Ort L, die Dichte p , die Geschwindigkeit G
und den Druck Poec (Stern bedeutet entdimensioniert):

t=T1t, w=La", p =pcal p™, p=pcp” v =00

eingesetzt in die linear. Eulergleichungen im Frequenzbereich (Fourier-Trafo):

Z((,;)_L p/\*_i_v*.(ﬁ*,vO*_'_,b*pO*):O
>0
wl -

p* + ,UO*.V*p\* + @*.V*pO* i f}/(ﬁ*V*'vO* _}_pO*V*@*) —0

Qoo
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik

2.4.1 Aeroakustische Ahnlichkeit

Die einzige Kombination der Problem beschreibenden Grol3en, die in diesen
Gleichungen auftaucht, und damit die wesentliche Ahnlichkeitskennzahl ist

wL _ o FL it dem Anteil He:= 1L — L (330),
Goo Qoo Qoo A

die auch ,Helmholtzzahl“ genannt wird (vgl. Kapitel 5.3 Grundlagen VL). Sie
beschreibt das Verhaltnis der problemcharakteristischen Lange L und der
Wellenlange des Schalls A. Fir ein stromungsakustisches Problem stecken
zusatzlich implizit zwei weitere Ahnlichkeitskennzahlen in dem gemittelten

Stromungsfeld p°*, v°*, p°*, das durch die Reynoldszahl Re = Uso L

VOO
die Machzahl M = U eindeutig bestimmt ist.

*

und

025%)
Aeroakustische Ahnlichkeit besteht demnach, wenn M, Re und He bei
Original und Modell Gbereinstimmen. Insbesondere:

o Original
HeModell — HeOngznal - fModell _ L

fOriginal
_ LModell

(331)

Beim um z.B. Faktor 10 verkleinerten Modell muss die 10-fach hohere Frequenz
gemessen werden (Reynolds- und Machzahlahnlichkeit vorausgesetzt) !
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik

2.4.1 Aeroakustische Ahnlichkeit

Die Helmholz- und Machzahl lassen sich alternativ zu einer der anderen
Kennzahl folgendermaf3en kombinieren:

_ fL _H
Sr = [io = N_f (332),

die ,Strouhalzahl® genannt wird.
Ahnlichkeit ist also auch erreicht, wenn Sr, He, Re von Original und Modell

gleich sind.

Die Helmholtzzahl charakterisiert dabei die rein akustischen Bedingungen
Die Strouhalzahl charakterisiert die aeroakustische Quelle

Die Reynoldszahl charakterisiert die Kraftverhaltnisse in der Stromung
Beachte: He = Sr-M
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@ 2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik
2.4.2 Akustische Uberflugmessungen/ Windkanalmessungen
2.4.2.1 ruhende, angestromte Quelle vs. bewegte Quelle im ruhendem Medium

Aufgabe : Ubertragung von Messdaten aus Windkanal auf Flugzustand.
gegeben: Anstromgeschwindigkeit WK U, Flug/Fahrgeschwindigkeit: Ur = U

Elementarlésung ruhende Pktmassenquelle mit Quellstarke ¢, (Fernfeldlsg.):

/ — DF 89p . D = 1
Pz, t) = AR OT li—Rja..’ B (1 — M cos¥)?
Dp # Do 7?7
/ _ Do 96, .
P(@,t) = drtrg OT lt—rd Jane
- Der — 1 [1 B M cos Yq ]
(1—M2)\/1—M2 sin? g \/1—M281n2190

To "
ffo/ (Windkanalsituation) _ 1
(1 — M?sin? 190)(\/1 — M2sin? 9y + MCOS??O)
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Von praktischem Interesse ist es, die im Windkanaltest gemessenen Ergebnisse zu übertragen auf den Fall des Vorbeiflugs/ der Vorbeifahrt. Bei dieser Übertragung sind zwei Dinge zu beachten: 1. zunächst ist die Windkanalsituation (ruhendes Modell in gleichförmiger Anströmung) in die Bewegungssituation (Flug/Fahrt durch die ruhende Atmosphäre) umzurechnen. In Schritt 2 ist zu berücksichtigen, dass bei einer Messung im Windkanal der Schall durch die freie Scherschicht des Windkanalstrahls abgestrahlt wird, wobei Refraktionseffekte das Signal verfälschen. 
Zur Untersuchung des ersten Schritts wird das Schallfeld einer Punktmassenquelle betrachtet. Um auf die wahre Stärke der Schallquelle zu schließen, ist der Konvektionseffekt (D) aus den Messungen zu eliminieren. Da die Konvektionsfaktoren von der Art der Quelle abhängen, muss die Quelle zu diesem Zweck bereits bekannt sein. Zunächst wird die aus der Bewegung herrührende Richtwirkung in beiden Fällen betrachtet.


@ 2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.1 ruhende, angestromte Quelle vs. bewegte Quelle in ruhendem Medium

fir YJo=0 = Dc=(1+M)"*

dh. 9=n = Dp=(1+ M)‘Q konvektive Minderung stromab
=

fir YJo=m = Dc=(1-M)"" |

dh. 9=0 = Dp=(1-— M)—z } konvektive Verstarkung stromauf
=

(Flug/Fahrsituation)

Windkanalmessdaten nicht direkt Ubertragbar auf Flugsituation, obwohl gleiche Quelle?
Doch!
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Wird naiv der selbe Winkel in die Konvektionsbeziehung eingesetzt, so ergeben sich unterschiedliche Amplitudenverstärkungen, je nachdem, ob die Windkanal- oder die Flugsituation betrachtet wird. Entscheidend ist der Zeitpunkt, zu dem beim Flugfall die Auswertung erfolgt.


2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.1 ruhende, angestromte Quelle vs. bewegte Quelle in ruhendem Medium

beachte: in (241) werden ¢t und R zum Sendezeitpunkt ausgewertet;

Vergleichbarkeit aber nur, wenn ¥ und R zum Empfangszeitpunkt
ausgewertet werden!

r=R—Up(t—7) =1’ =R>-2R-Up(t — 7)+UZ(t — 7)?

R=ax(t—7)=R= r (333)
V1 4+ M2 —2M cos¥

B = [r 4 Uplt - 1) =12 + 20-Up(t ~ ) + UR(t — 1)

R=ax(t—7)=1r*+2 e,-M rR+ M°R?= R’
N——
M cos v
R aus (333):

cost = M sin? ¥ + cos 19'\/1 — M?2sin? (334)
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.1 ruhende, angestromte Quelle vs. bewegte Quelle in ruhendem Medium

Werden (333) und (334) in (241) eingesetzt, so folgt nach Umformungen:
/

1 1 90,
y 7

p —
dmr (1 — M?sin* ) (\/1 — M2sin® —Mcosﬁ’) ot

- -

::VD%
Wird jetzt beriicksichtigt, dass ¥ =9y — 7 : W g
siny = sin(dy — ) = —sindy
cos® = cos(¥g— ) = —costy
, 1 /
DL = = D¢ (Vo)

(1 — M2 sin? 190)(\/1 — M?2sin? 9, +Mcosz90)

— bei Auswertung zu Empfangerzeitpunkt gehen beide Losungen ineinander tber!

Gilt ebenfalls fiir Punktkraftquelle und sogar beliebige Quellen!
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.1 ruhende, angestromte Quelle vs. bewegte Quelle in ruhendem Medium

Bei gleicher Stromungsmachzahl und gleicher Quellverteilung kdnnen
Windkanaldaten direkt (ohne Kenntnis der Quellart) auf Uberflugsituation
tbertragen werden, sofern der Abstrahlungswinkel nach (334) und Abstande

nach (333) umgerechnet werden (Werte zum Empfangszeitpunkt).

Beachte:

Zur Berechnung der Frequenzkorrektur (Dopplereffekt) ist der Ort der Sendezeit zu
nehmen! wWwindkanal = Wriug(1 — M cos?) (vgl. WS)

— M P
T -

o
ffo//(Windkanalsituation) f(

(Flug/Fahrsituation)

R=r/v1+M2-2M cos9 (333)

cos®) = M sin®dg — cos Yo \/ 1— M2 sin?9, (334)
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl
(nach Amiet)

Aufgabe : Ubertragung von Messdaten aus Windkanal auf Flugzustand.
gegeben: Anstrémgeschwindigkeit WK: U, Fluggeschwindigkeit: Ur = U

Im Windkanalfreistrahl abgestrahlter Schall wird an Freistrahlscherschicht
verandert, bevor er auf Mikrophon in Messkammer trifft (vgl. folgendes Bild)

Gegeben: Punktschallquelle in Freistrahl, Mikrophon an Position M im Abstand
v unter Winkel 9 ,/jenseits Strahlrand, dort gemessener Schalldruck p,

Frage:  Welcher Stelle A mit selbem Abstand zur Strahlachse entspricht M ,
wenn der Strahl unendlich breit ware und welchen Wert hatte dort der
Schalldruck p’y (entsprechend idealer Schallmessung in konstanter
Stromung Uber gesamtes Gebiet ohne Strahlscherschicht)?
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl

Scherschicht

XM T
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl

Iterative Bestimmung des wahren Abstrahlwinkels /o und des Ausfallswinkels 7,
aus folgenden beiden Gleichungen

o cos Uy
cos i = 1 — M cos
tan ¥y = a sin v, _ \/(1 — M cos ¥4)* — cos® Uy Refraktionsgleichung (212)
acos; + Ux (1 — M?)cos; + M
zy cot ¥y = heot g + (zpr — h) cot ¥y <—  Strahlengeometrie

¢ := /(1 — M cosv;)? — cos? ¥,
Danach Bestimmung der Schalldruckumrechnung von Punkt M zu Punkt A :

P2 h? [sind; + (zar/h — 1)¢] [sin®9; + (zar/h — 1)¢3] [¢ + sindy (1 — M cos 9;)?]?
P2 22, sin ¥ sin’v, 4(2
Lauf- »~  geometr. Dampfung geometr. Dampfung Intensitatssprung Gber
strecken- (Strahlr6hrenaufsprei- (Strahlrohrenaufsprei- Scherschicht an Pkt. C
unterschied  zung inx— z Ebene) zung iny)
PunktC' zu A (335)
_ 2
pﬁ p/C2+ X p’C_
= % — e
pcf pM ct
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@ 2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanalen mit Freistrahl

Winkelkorrektur Amplitudenkorrektur bei A
180 ; ; : 10 — ; T
D2 /
Jlmg(%‘) 0.5 :
150} Py f
120} or 0.3 [
ool o | I '
2t M R
60| /
30} AN M=0
= ; 2} CvIMY
30 60 90 120 150 180 30 60 90 120 150 180
Verstarkung
weil:
U IE — 0 nahe Laufstrecke zu
- Schattengrenze A kiirzer als M
und Reduzierung
Strahlaufweitung
nahe Totalreflex.
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Die Diagramme zeigen für verschiedene Machzahlen die Korrekturen im Winkel und  der Amplitude beispielhaft für eine bestimmte Messanordnung. Es findet auch eine Reflexion an der Scherschicht statt. Die Amplituden des reflektierten Schalls sind ebenfalls angegeben (nach Amiet 1975).


2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanalen mit Freistrahl

Beispiel: Auftreffen eines
Einzelwirbels auf Profil-
vorderkante (CAA-Sim.).
Momentandruckfeld.

Im Stromungsfeld werden
nach oben und unten anti-
phasisch gleiche Signale ab-
gestrahlt.

Vergleich CAA Simulation mit
obiger Winkelbeziehung flr
Ausfallswinkel 90°

1 \/(1 — M cos¥;)? — cos? Yy
(1 —M?)cost + M

190 = tan
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Presentation Notes
Die Diagramme zeigen für verschiedene Machzahlen die Korrekturen im Winkel und  der Amplitude beispielhaft für eine bestimmte Messanordnung. Es findet auch eine Reflexion an der Scherschicht statt. Die Amplituden des reflektierten Schalls sind ebenfalls angegeben (nach Amiet 1975).


() 2 Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanalen mit Freistrahl

1 \/(1 — M cos¥;)? — cos? Yy
(1 —M?)cost + M

Beispiel: Auftreffen eines U = tan

Einzelwirbels auf Profil-
vorderkante (CAA-Sim.).
Momentandruckfeld.

Beim Scherschichtdurchtritt
wird Druckfeld unsymmetrisch.

Vergleich CAA Simulation mit
obiger Winkelbeziehung flr
Ausfallswinkel 70°, 135°

Grenzwinkel fur Totalreflexion
ﬂo(ﬁt = 1800) =103°
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Die Diagramme zeigen für verschiedene Machzahlen die Korrekturen im Winkel und  der Amplitude beispielhaft für eine bestimmte Messanordnung. Es findet auch eine Reflexion an der Scherschicht statt. Die Amplituden des reflektierten Schalls sind ebenfalls angegeben (nach Amiet 1975).


() 2 Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanalen mit Freistrahl

1 \/(1 — M cos¥;)? — cos? Yy
(1 —M?)cost + M

190 = tan

Beispiel: Auftreffen eines
Einzelwirbels auf Profil-
vorderkante (CAA-Sim.).
Momentandruckfeld.

Im Stromungsfeld werden
nach oben und unten anti-
phasisch gleiche Signale ab-
gestrahlt.

Beachte:

* Orientierung des reflektierten
Schallsignals entspr. Theorie
(ist Machwelle fur M =1.5)

* Wellenfront stromab asympt.
ebenfalls nach Machwelle ftr
M =1.5 orientiert (Schall-

schatten!)
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Die Diagramme zeigen für verschiedene Machzahlen die Korrekturen im Winkel und  der Amplitude beispielhaft für eine bestimmte Messanordnung. Es findet auch eine Reflexion an der Scherschicht statt. Die Amplituden des reflektierten Schalls sind ebenfalls angegeben (nach Amiet 1975).


2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl Vi

Ubersicht zur Herleitung der Windkanalkorrektur nach Amiet:

a) Ruckrechnung der Intensitat von Messpunkt auf Punkt
CT:=(z9, h(1 + €)) infinitesimal oberhalb Scherschichtpunkt (' :

+
dazu: Erhaltung der Schallleistung entlang Strahlrohre : g
dFaus Strahlrohrenaufweitung in x-z-Ebene  —- IF
mal Strahlréhrenaufweitung in y-Richtung P _ 2o
]923+- (il?A{ ‘ﬂ’

b) Ruckrechnung der Intensitat von Punkt A auf Punkt C~:=(zg, h(1 — €))
infinitesimal unterhalb Scherschichtpunkt C':

EMpesswssssswesssmsssssnssssfizssssssmsswaaww:
12 2
A h
2
pE- Pu Voo
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl

c) Sprungbedingung fiir Druck von ¢~ — C'™

(fir Amplitude vgl. (219) hier mit 4o = 0, Ayoo = a_):

t

P _ 2sin9;(1 4+ M cos;)?
p' sindy(1 4+ Mcos;)? + [H(o) —i(1 — H(0))]\/|o]
auRerhalb Totalreflexion ist o > 0 o = (14 M cos¥;)* — cos® V;
auBerdem sagt Brechungsgesetz (212) cosv; = CoS Uy
9 95g 1 — M cosV,
N 24/ (1 — M cos ¢)2 — cos? 1,
p' /(1 — M cos;)? — cos2 ¥y + (1 — M cosdy)? sin

Effektivwertverhaltnis=Amplitudenverhaltnis, d.h.:

P Pee _ A 8

Py p,c‘z— [(1 — M cos¥¢)? sin vy + C]Q
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl

Nicht berticksichtigt bei der Formel von Amiet
ist der Fehler aufgrund der von der gegentiber
liegenden Scherschicht zurlickgeworfenen
Schallstrahlen,die ebenfalls das Mikrophon
bei M treffen.

Die Intensitét,der rgflektierten Strahlen ist
mit (220): % _ % 1

¢ — (1 — M cos¥;)? sin 1y
¢+ (1 — M cos;)* sin 9y

(336)

eXek

e-‘:.*-.:

A

30 60 90 120 1 .50 180

Reflektion an
Windkanalscherschicht

nach R.K. Amiet, AIAA 75-532
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@ 2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanalen mit Freistrahl

Virtuelle Mikrophonverschiebung

180 50
150} 40
120} 30
90} 20
60} 10
30} 0
01 7 —p
. . . . . _10. /z ZM -
30 60 90 120 150 180 =0
-20F II’, mM'
93020 10 0 10 20 30
Uoo

T
LA — cot M = cot
ZM <M

Axas  xA—2TM

~M <M
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2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl
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Wie gut ist die Annahme einer ebenen, unendlich diinnen Scherschicht?
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2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanalen mit Freistrahl

Wie gut ist die Annahme einer ebenen, unendlich diinnen Scherschicht?
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2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl

Wie gut ist die Annahme einer ebenen, unendlich diinnen Scherschicht?
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2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl
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2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl
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2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl
1. Winkelberechnung : geq.: (xar, yar, 2a)s by Uso
ges.. v, 1y

_ a sin v; _ sin 9;
acostt; + Uy  cost; + M

Brechungsgesetz tUber Schicht:
Konstanz von w sowie z— und y—
Wellenzahlkomponenten « undj

W zi(a + Upo 08V ) k_ oo = aky oo

B =ik_oc cosY; = kyoo cOSTYy

o =1k_ oo oS8 = koo cOSTy |

V(1 — My cos ;)2 — cos2dy } =:¢
(1= MZ2)cosV; + M.
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl

1. Winkelberechnung : geq.: (xar, yar, 2a)s by Uso
ges.. ﬂtawt

M Q
\} (1 —M2)cosdy + My

—N—
xctandy = h/ cos p;
——

)

sin®®; = cos?i; + ( R

2 2
COS i COS
— \/1 _ ID — 1 — 277!)15

Siﬂz?%' /_L' C
? (S.250)

analog:
(xpr — xe) tand, = (zpr — h)/ cos ¢y
2
_ . [1_ cos Wy

TM _ (1— MOZO)COSﬁt + M n (zps/h — 1) cos ¥y
. V¢ = cos®y \/ sin“v; — cos24
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl

1. Winkelberechnung : geq.: (xar, yar, 2a)s by Uso

M

ges.. U, Yy
analog:
— c0s2 i
Yo — tan; = \/1 COS® Vi _
h COS ©;
_ COS ¢
\/C2 — cos?ty
_ — eng2
UM —YC _ oy, = VL0080 _
zyp — h COS Yy
_ oS Yy

\/Sin219t — cos2 1y

h

Y COS 14 " (zpr/h — 1) cos iy

zy _ (1 — M2 )cos ¥ + M,

R = AN ATy,

(zps/h — 1) cos ¥y

\/C2 — cos?ty s

\/ sin?®; — cos2iy

Lose iterativ nach ¢, 1y
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanalen mit Freistrahl
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl

\

=y L

M i cos 1, n (zpr/h — 1) cos iy
o VE = cosPyy \/ sin®; — cos2y

RIRAAY

A Y

-

ey (1= M2)cosd, + My,

| _ + (Zj\f/h—l)COS?9t
source h V(2 — cos?iy

\/ sin?v; — cos2i),

¢ =/(1 — My cos v, )2 — cos2i),
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl

T p
\aye!
ned <l
_—
|
|
|1~
i i cos 1
|+~ sin ; = L
g Vi —costh,
< sin @; = coS
V(1 — M cosd,)2? — cos2d),

downstream: cost > 0= ¢ < ;
upstream: costy < 0=y > ¢;

source
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanalen mit Freistrahl
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl

2. Strahlaufweitung C — M : geg.: V¢, ¥

p2(C) _dF(M) _dFy

es.. == —
9SS DB (My - dF(C)  dFg
dFC = dafc dyc
il ox Ox
S dondyn _ 99, Or
] _— M by B
: e e Qs
] i
3 |~ oxo oxrc
e dLBC dyg _JC_ 0V Oy
= A, dipy ¢ |due  due
[~ L 29, Oy
/‘7/)('
dFy _ Ju
dFe Jo

Quelle
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl

2
2. Strahlaufweitung: 9 o) = p L= Ms) cos s + Moo
g '/'EC( tth) \/Cz — COSth
9 _ COS Yy
yO( tawt) \/C2 — COS21/)t

¢ =+/(1 — My cost;)? — cos2t,

h? sin ¥ sin

10 = (@~ o)’

{[1 — (1= M) cos®,]¢* — [(1 — MZ,) cos ¥y + Moo]? cos®iy }

. : 1—(1—M?2) cos®iy (2%, —1) sin®ty ] { ¢? (2%, —1) sin0; }
Jar =h?sin ¥ S n 3
M S1I1 Uy S111 wt {|: (C2 —C082 wt)3/2 (Sin219t —COSth)3/2 (CQ — OS2 wt)B/Z (Sinzﬁt _Cosgwt)g,/g
— cos [[(1_M§o)00579t+Moo] Cos 1y (Z}k\/[_].)COSﬂtCOSWt} [(1—M§O)cosﬁt+Moo (23;—1) cos v ]}
t (€% —cos? )%/ (sin®d; —costy )3/ (C2—cos? 4y )3/2 (sind, —cos24)y )3/2

dFy  [1=(1=M2) cos®y + P (25, —1) sin’ypy] [¢* + nP (25, —1) sin’ 0]
dFc — [1—(1—M2)cos?](2 — [(1—M2) cos ¥, + Moo]? cos2y,

[(1—M2) cos i+ Moo + (25, —1) cos )
[1—(1—M32) cos?1¢]C? + [(1—M2) cos ¥ + Mo ]? cos?ay

=|< _M n = \/ CQ_COSQ?»bt
<M - h .

sin?d; —cos21y

(338)

cos? 1
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl

2. Strahlaufweitung C'— M  Sonderfall: ebener Durchtritt (Standard Amiet):
* * wt — 7T/2
dfy _ 1+ 2y — )¢ [1+ (23 — 1)¢]
dF¢ Sin3q9t sin ﬁt

3. Sprungbedingung ¢~ — C* (analog (204), (205), (207), (208))

unterhalb Scherschicht:

p~ = p'exp (—z'k_oo \/sin219i —CoS2; (z—h)) +p" exp (@'k_oo \/Sin%% —cos%bi(z—h))
oberhalb Scherschicht, analog (210):

pt =plexp(—k_oovV—0(2—h)) mit o= (1+ My cos ¥;)? — cos*; — cos?e;

) b (z=h)=pT(z=h)=p" +p =

o —ik_oor/sin?Y; —cos2e); _ —
1) CETTITAL (p' —p") = k—zjz g analog (218)
Pt V2 — cos2iy + \/Sin2l9t—C082?,bt(1 — M cos¥;)?
= T =
p' 24/ (2 — cos2y
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl

4. Laufstreckenunterschied zu Punkt ¢~ bzw. A :

p'z _ (h/ cos x;)? _ h?
p%_ (zm/cosxi)? 23y

Gesamtkorrektur 3D:

ij _ Rh* Ju [\/(? — cos?yy + V/sin?0; —cos24p, (1 — Mo cos ﬁt)ﬂz
2 -2 Je 4(¢2% — cos?1y)

(339)

¢ = /(1 — My cos ;)2 — cos2iy

vgl. mit (335) fur ¥: = 7/2
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanalen mit Freistrahl
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-7 | source
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl
Streuung durch Turbulenz
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A Mean flow
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Beeinflussung durch Scherung und Turbulenz
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl
Streuung durch Turbulenz
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\ COLLECTOR
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl
Streuung durch Turbulenz M=0.18 f=5kHz
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl
Streuung durch Turbulenz
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl
Streuung durch Turbulenz
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.3 Weitere Korrekturen bei Akustischen Messungen

» Korrektur der atmospharischen Absorption (Dampfung) a von Schall
(stark frequenzabhangig und stark beeinflusst von Luftfeuchte). Hoch-
frequente Signale werden starker gedampft als niedrigfrequente Signale
(1ISO 9613-1:1993, Berechnung z.B. http://sengpielaudio.com/Rechner-luft. htm)

100 ¢

T =293.15K
D= 101325Pa

=
=

a,dB/100m

o
-y

0.01

125 157 198 250 315 397 500 630 794 1000 1260 1587 2000 2520 3175 4000 5040 6350 8000 f H
?

 Korrektur der Bodenabsorption von Schall bei Uberflugmessungen
(stark abhangig von Frequenz, Einfallswinkel, Temperatur, Luftfeuchte,
Bewuchs). Signale mit flachem Einfallswinkel erfahren starkere Dampfung
als solche mit steilem Einfallswinkel

» Freifeldkorrekturen entsprechend (326)
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2. Experimentelle Methoden —» 2.5 Verschmelzung Experiment /num. Simulation - 2.5.1 Num. Windkanalkorrekturen

2.5 Ausblick: Verschmelzung von Experiment und num. Simulation
2.5.1 Nutzung von numerischer Simulation fir akustische Windkanalkorrekturen
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2. Experimentelle Methoden —» 2.5 Verschmelzung Experiment /num. Simulation —» 2.5.1 Num. Windkanalkorrekturen

Simulation von Wandarray Messungen in geschlossenen Messstrecken

Einfallender Oberflachendruck
einer Monopolguelle

(Annahme flr beamforming mit
kreisformigen Seitenwandarray)

Monopol 1000 Hz

M. Lummer 2018

Tatsachlicher Oberflachendruck
iIn geschlossener Messstrecke

SPL

Auswerte-
ebene fur
beamforming

Monopol 1000 Hz

Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.242



2. Experimentelle Methoden — 2.5 Verschmelzung Experiment /num. Simulation — 2.5.1 Num. Windkanalkorrekturen

Simulation von Wandarray Messungen in geschlossenen Messstrecken

Einfallendes Monopoldruckfeld
(was Arrayalgorithmus erwartet)

',/,','// S

tatsachliches Monopoldruckfeld

Fast Multipole
BEM (FMCAS)

V

Klnftig: numerische
Simulation+HPC
zur Berechnung der
exakten Green's
Funktion inkl. aller
Reflexionen:
Sauberung

von WK-Effekten
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2. Experimentelle Methoden —» 2.5 Verschmelzung Experiment /num. Simulation —» 2.5.1 Num. Windkanalkorrekturen

Simulation von Wandarray Messungen in geschlossenen Messstrecken

Einfallendes Monopoldruckfeld

(was Arrayalgorithmus erwartet) tatsachliches Monopoldruckfeld

Acoustic Image
Y

L

Fast Multipole
BEM (FMCAS)

€<

Klnftig: numerische
Simulation+HPC
zur Berechnung der

Bt exakten Green's
i Funktion inkl. aller
i Reflexionen:
j | Sauberung i
i3S i i AR i von WK-Effekten g
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2. Experimentelle Methoden —» 2.5 Verschmelzung Experiment /num. Simulation— 2.5.2 Sim. Windkanalexperiment

2.5.2 Simulation des gesamten Windkanalexperiments

Test relativ grof3er Modelle in offenen Windkanalen
(Ziel realisierung hoher Re-Zahlen)

Amiet Korrektur???

D. Boenke, J. Delfs, Lufo Power25 2017 Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.245



2. Experimentelle Methoden —» 2.5 Verschmelzung Experiment /num. Simulation— 2.5.2 Sim. Windkanalexperiment

CAA eines UHBR Zweistromstrahls in Kombination mit 2D Hochauftriebsfltgel

in AWB

Q-Criterion

o4

Microphone CAA 270° rel.

to chord axis ‘

A. Neifeld, R. Ewert, EU-JERONIMO 2017

y
,

PIANO: FES=,Forced Eddy Simulation®

Simulation Modell +
Testumgebung
Validierung an Rohdaten
,do the whole thing”

iy

SPL [dB], (Af=12Hz)

POWER25 dtp208

-~ i
L e EXPmic1 -
- FES mic 1
120 -
00 |-
® r
80 . -
Untere
®" Frequenz
grenze
0. AWB " Auflésungs
I Lol fgren;e
10° 10° e




2. Experimentelle Methoden —» 2.5 Verschmelzung Experiment /num. Simulation— 2.5.2 Sim. Windkanalexperiment

CAA von Vorflugelhaltergerausch an schieben

dem Hochauftriebsfligel in AWB

e
J ”T_ i MLJJ ,

?’ P'_"v'-_

Vorflugel

/
/7 g :
experimentelle CAA-simuIierte
Mikrophondaten Mikrophondaten

RFF =1.2m

Simulation Modell + Testumgebung + numerisches beamforming
. ,do the whole thing”
S. Haubold, Masterarbeit 2021
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The End
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Anhang
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Einfache Vorhersage Propellerschall auf Basis (276)

Input:

« diameter [m] D =2R;

» blade count B
« Dblade rel. thickn. 7"
» thrust coefficient c¢r
« power coefficient cp

* rpm [1/s] N
* receiver distance =
« polar angle £
 tip Mach no. M,
» prop thrust Tp
« power [W] P
T
cr = e NBz DA
P
T e ND?

Messdaten (Linien): W. Dobrzynski, H. Heller, J. Powers, and J. Densmore,

L,[dB]
100
90

80

60

: 2 2
Output: |p.p|* ~ i pooaoonBMf] {

L T (s

# -3Mt’c"T cos Ry’ Jnp(nBM; R} sin ) —
I 2
_ %é‘PR;JnB (nBM;Rp sin 90)}

[ofor () o]

o e B e © R S SRS S S

M =0.65

.{\

%) 1 1 1

0 816243240485664n380 )

DFVLR-IB 129-86/3, FAA Report No. AEE 86-3, DLR / FAA, 1986.
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2. Experimentelle Methoden — 2.4 Messanordnungen in der Aeroakustik — Akustische Uberflug/ Windkanalmessungen

2.4.2.2 Scherschichtkorrektur bei akustischen Windkanéalen mit Freistrahl

Quelle

2 2
Cos p; = \/1 _cosTY; 7 | _ cos2?7bt

sin?d; ¢
o coS 1y cost; _ costy
cos i = 1 — Mcost;’ costp;  cosiy
o COS Yy
= CoS ;= 1 — M cos Y4
12 9 1 2.9 1 cos 1,
sin“d; =1—cos“?9; =1— = ]\/fcosﬁt)g
6082% _ cos” Yy
sin, (1 — M cosdy)? — cos® 0,
= (*?
= sin Qi = COSC@[)t

J
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2. Experimentelle Methoden —» 2.5 Verschmelzung Experiment /num. Simulation - 2.5.1 Num. Windkanalkorrekturen

2.5 Ausblick: Verschmelzung von Experiment und num. Simulation
2.5.1 Nutzung von numerischer Simulation fir akustische Windkanalkorrekturen

|
...und so strahlt eine e —
Massenpunktquelle bei i, |
Berlcksichtung von Brechung +
Streuung 3D...

B L
p: -15-12 9 -6 -3 0 3 76 9 ]727 |75;4 —
\\\\\\\\\\\Q«(ﬂ(\(\\\\\\\(’ cc=

== 7

—
o

y [m]j

e

0.4

(a) Up = 40m/s (t = 0.625s)

Diss. J. Jiao, 2017

(b) Uy = 60m/s (t = 0.625s)

J
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Acoustic Mode Generation

The following presentation shows how acoustic modes are
generated by a blade/vane system and then propagate.

The presentation covers :-

« Co-rotating modes
« Contra-rotating modes
« Cut-off

To view the presentation click on the screen symbol and
then use the left mouse button to move forward or
the right to move backwards when red dot present.
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Co-rotating Mode Generation

Vane Nos. lower than Blade Nos.
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Co-rotating Mode Generation - 1

Timet=0
At time t = 0 the first
wake strike the leading
edge of the downstream

blade row causing a
pressure pulse.

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Co-rotating Mode Generation - 2

Timet=0+ 6t
At time t =0 + ot the
rotor row has moved so
that the wake from the

previous blade strikes
the downstream vane.

The pressure pulse from
the first interaction has

now propagated in all
/ / directions.

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose

Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.256



Co-rotating Mode Generation - 3

Timet =0+ 20t
At time t = 0 + 206t the
rotor row has moved
again so that the wake

from the previous blade
strikes the downstream
vane.

The pressure pulse from
the first two interactions
have now propagated in
all directions.

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Co-rotating Mode Generation - 4

Timet =0+ 3at
At time t = 0 + 3ot the
rotor row has moved
again so that the wake

from the previous blade
strikes the downstream
vane.

The pressure pulse from

the first three
Interactions have now
propagated in all
directions.

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Co-rotating Mode Generation - 5

Timet =0 + 36t

R

At all point destructive
interference  produces

no overall pressure
pulse except along the
line shown.

The result is a pressure
wave which propagates
in the direction shown
spiraling forward,
rotating in the same
direction as the rotor
and passing relatively
easily through the blade
row.

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Co-rotating Mode Generation - 6

Effect of rotor rotational speed

Timet =0 + 35t _
Increasing blade Mach

No. (ie. increasing shaft
speed) - this has the
effect of reducing the
time gap between wake
interation events and
therefore reducing the
propagation radius of
the resulting waves.

This reduces the angle
of the propagating
wavefront - hence,
increasing speed makes

the mode more cut-on
e.g. Doubling the blade Mach No. reduces the
propagation radius from each vane by half

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Effect of Axial Flow
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Axial Flow Effects - 1

Timet=0

\ N>
f

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Axial Flow Effects - 2

Timet=0+ ot

>/>?3

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Axial Flow Effects - 3

Timet=0 + 25t

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Axial Flow Effects - 4

Timet =0 + 36t

AN

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Axial Flow Effects - 5

Timet =0 + 36t

ARRN

Axial flow convects the
interaction wave fronts
downstream.

Result is that modes
propagating against the
flow are rotated to be
more axial whereas
modes propagating with
the flow are rotated to
be more circumferential

o

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose

J
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Contra-rotating Mode Generation

Vanes > Blades
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Contra-rotating Mode Generation - 1

Timet=0

At time t = 0 the first
wake strike the leading

edge of the downstream
vane row causing a
pressure pulse.

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Contra-rotating Mode Generation - 2

Timet=0+ 6t
At time t =0 + ot the
rotor row has moved so
that the wake from the

next blade strike the
downstream vane.

The pressure pulse from

the first interaction has
now propagated in all
/// directions.

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Contra-rotating Mode Generation - 3

Timet =0+ 20t
At time t = 0 + 206t the
rotor row has moved so
that the wake from the

next blade strike the
downstream vane.

The pressure pulse from

the first two interactions

have now propagated in
// all directions.

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Contra-rotating Mode Generation - 4

Timet =0 + 3ot
At time t = 0 + 3ot the
rotor row has moved so
that the wake from the
next blade strike the
downstream vane.

The pressure pulse from

the first three
Interactions have now
propagated in all
directions.

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose

Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.271



Contra-rotating Mode Generation - 5

Timet =0 + 35t
At all point destructive
interference  produces

no overall pressure
pulse except along the
line shown.

The result is a pressure
wave which propagates
in the direction shown
spiraling forward,
rotating in the opposite
direction to the rotor
and being partially
blocked by the blade
row, resulting in lower
levels being produced.

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Contra-rotating Mode Generation - 6

Effect of rotor rotational speed

Timet =0 + 36t

e.g. Doubling the blade Mach No. reduces the
propagation radius from each vane by half

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose

Increasing the Dblade
Mach No. makes the
mode more cut-on -
contra- rotating example

J
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Contra-rotating Mode Generation with
higher number of vanes
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Increased Vane Number Effect - 1

Timet=0

AN
/1t

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Increased Vane Number Effect - 2

Timet=0+ ot

A

i

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Increased Vane Number Effect - 3

Timet=0 + 25t

AR

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Increased Vane Number Effect - 4

Timet =0 + 35t

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose

Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.278



Increased Vane Number Effect - 5

Timet =0 + 35t

Due to the closer vane
spacing each pressure
pulse has propagated
further before the next
Interaction occurs with
the result being that the
wave front angle is
steepened.

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Cut-off

Vanes > ~ 1.5 x Blades
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Cut-off Effect - 1

Timet=0

AN

U

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Cut-off Effect - 2

Timet=0+ ot

AN

1

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Cut-off Effect - 3

Timet=0 + 25t

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Cut-off Effect - 4

Timet =0 + 36t

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Cut-off Effect - 5

Timet =0 + 36t
With a sufficiently high
number of vanes the
wave front will
propagate at 90° to the
engine axis and will
effectively be trapped

— inside the duct
producing a Cut-off
mode.

J

© Rolls Royce Deutschland, M. Rose
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Significance of edges on sound generation (2/3)

=)

E(t) = Ug-t + & cos(wopt)

acoust. sector . .
» zero sound for uniform motion

« appreciable sound only for U, + |{owo| > a

* turbulence ,eigensound” small in
Ue subsonic flow
v (one of most difficult problems)

2
i
i

X
X

T
%”
i

X
[

7
i

7
7
7

AR
%
7

7
%
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p'(x>0)~0

* sound generation even
of boundary conditions

for uniform motion
* reason: inhomogeneity

section A-A:

s\\

(—z) - g(x — Uet) - e"“t=2%) dadt
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trailing edge:

acoust. secto
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Erganzungen zu Kap. 1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)
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Erganzungen zu Kap. 1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)

Finite Differenzen auf nicht-cartesischen Gittern

Meistens wird auf gekrimmten, sog. ,kdrperangepassten (engl. ,body-fitted)
Rechengittern gearbeitet, siehe Skizze:

Die Punkte P des Rechengitters werden durch die Koordinatenx;, ;, ¥:.; beschrieben.
Das zugeordnete £, 7 — System ist so definiert, dass seine Koordinatenlinien mit den
Gitterlinien (Verbindungslinien zwischen den Punkten) zusammen fallen. Hierin sind
die Punkte P mit {=1,n=j beschrieben; damit ist die Schrittweite im &, 77— System
normiert: A¢ = An =.1

Das Differenzenschema (300) wird dann in £ und#n verwendet, d.h. es wird numerisch

nach & bzw.n abgeleitet. Zum eigentlich bendtigten Gradienten gelangt man tber die
Metrik M der Koordinatentransformation zwischen(x, y)und(&, n7) -
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Erganzungen zu Kap. 1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)

of _01ro¢  0f oy of 98 on [9f
Or 0 dx  Onox oz or Oz O&
bzw. = (308)
of _ of o¢ , of on of | | oe on| |of
dy 0§y  Ondy dy oy Ayl Lon
|

—: M (Metrik, d.h. K.O.-Trafo = — n)

Die Bestimmung der Metrik muss in der Regel ebenfalls numerisch vorgenommen
werden, und zwar mit einem Verfahren von mindestens gleicher Ordnung wie die
des Verfahrens, mit dem die Ableitungen nach ¢ undn erfolgen. Eine sinnvolle Wahl
ist es, hierfur das selbe Verfahren einzusetzen.

Beachte zunéchst: of Ox Oy of

0& 0§ o0& ox
= (309)

of oz Oy | | 9f

an dn On dy

— —
= N
Der Vergleich mit (304) ergibt

N=M" (310)

d.h. zuerst wird numerisch an jedem Punkt P die Matrix NV gebildet und dann zu M invertiert, z.B.

N
9y
(N12)ij = 57| =~ Z Ck Yitk,j
O lij T k=—N
(300)
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Erganzungen zu Kap. 1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)

Fur die Dichtegleichung (54) ergibt sich damit nach Einsetzen:

dpi; _

dt

N

_k—ZN Ch {(“?,lel + v Ma)pliy gy + (U Mo + 0] Mao) ;5 g+

0 0 0 0 !

0 / ! 0 0 / (311)
+pi j (Mirugy g, 5+ Migug ;1) + (03 s Min + py sy Maz)u) ;+

+,0?’j (M21U£+k,j + M22'U:;’j+k) + (p?+,l/;,jM21 + p?ﬂj+kM22)rU:£,j}

wobei M1, Mi2, Mai, Mss  jeweils an der Stelle(i, ;) genommen werden.

Fur die Impulsgleichung (55) analog:

du

/
dv;

Jo

dt

! N /
» Pij
pr D DR {((“?,jMH + 0] Mo )uiyy 5 + (ud ;Mo + ”’EJ'M”)“?J*’“) ot
N

k=

ke=— Pi.j
0 0 / 0 0 /
(g My + v Moy ) gy 5+ (ug Mo + vg Moo )ug g+

+(u?+kijll + U?}j+kﬂ1’12)u;,j + (u?+k,jM2l + U?:j+kM22)U§,j + +(P?,j)_1(Mll pfg+kjj + My p;7j+k)}

(312)
N

/
0 0 0 0 0 0 Pi.j
ZN Ck {((uz’,lel vy Man)viy g, 5 + (ug ;Mg + vi,ij)viﬁk) 0
_ (2¥)
0 0 / 0 0 /
+(ui,jM11 + ’Ui’jMQI)rUZ'_ijj + (ui’jMIQ + Ui,jMQQ)Ui,j+k+

+ (0 My + 07 5 M) s+ (09 g Moy + ) 5 Mao)vj 5 + +(p7 )~ (May plyy ;s + Moy pi,j%)}
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Erganzungen zu Kap. 1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)

und ftr die Druckgleichung (57) entsprechend:

dp’; N
—d%tjj = —k ZN Cr. (u?’lel + UngQI)p;+k,j + (ug,ij + /U’?,jMzz)p;aj‘V‘k—i_

(U g My + v jMor + g ;Mg + 075 Moo)pj j+ G13)
+ypg (Mg, + Mg ;) + (07 M + 93 e Miz)ug j+

0} (Marv] gy, + Mogvg ;) + (074, ; Mo +p?,j+kM22)U£,j}

Gleichungen (311), (312), (313) stellen ein gewohnliches Differentialgleichungs-

system in t dar. Es kann fir alle inneren Punkte des Gebiets angeschrieben werden. Das
sind die Punkte, an denen sich der vollstandige Differenzenstern bilden lasst, d.h. dort,
wo mindestens noch 3 Nachbarpunkte (DRP Verfahren) zu allen Seiten vorhanden sind.
Ist die Gesamtzahl der Punkte bestimmt durch 0 <: < N und 0 <j < N, dannistdas
System also fur den Bereich von Punkteni,j mit 3 <¢<N;—3 und 3 <j <N, —3
gultig. Punkte in Randnéhe erfordern eine Sonderbehandlung (siehe 1.2.2.2, 1.2.2.3).
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Erganzungen zu Kap. 1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)

Zur Bildung der Ableitungen nach n auf den Gitterlinien 7 = j = 0 (Wand), 7 =J = 1
(Wandnachbarlinie) und n = j =32 stehen keine Funktionswerte fir den vollstandigen
Differenzenstern nach (300) ijfg ck fij+x  zur Verflgung. Daher werden hier

unsymmetrische Differenzensterne eingesetzt:

6
j=0: % :chfk

i=1: ghl =~ 3 ds

4
j=2: g—i.,_ ~ 3 il

(314)

(315)

(316)

Der Taylorabgleich bis Ordnung 4 und spektrale Optimierung liefert nach
Tam und Dong analog wie bei der Herleitung von (307) die folgenden Koeffizienten:

Co =—2.192280339
¢, =4.748611401
c; =-5.108851915
c =4.461567104
c. =—2.833498741
co =1.128328861
ce =-0.203876371

¢!, =-0.209337622
cs =-1.084875676
cl =2.147776050
c; =—1.388928322
c; =0.768949766
c; =—-0.281814650
cs = 0.048230454

c?, =0.049041958
c?, =—0.46884037
cZ =-0.474760914
c2 =1.273274737

¢’ =-0.518484526
c? =0.166138533

¢z =-0.026369431
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Erganzungen zu Kap. 1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)

Gleichungssystem (311), (312), (313) wird mit einem numerischen Verfahren in
der Zeit integriert, typischerweise mit einem Runge-Kutta Verfahren (besser
dispersionsarmen Varianten vgl. F.Q. Hu et al. 1996, Journal of Computational
Physics) mindestens 4. Ordnung (angepasst an raumliche Ordnung).

1.2.2.5 Randbedingungen an Objektoberflachen

An harten Wandoberflachen ist die kinematische Stromungsbedingung zu erfiillen,
d.h. an allen Punkten i,j auf der Wand hat zu jedem Zeitpunkt

/

ni v ;= (vy)i; =0 (317)

zu gelten, wobei n; ; den Normalenvektor auf dem betrachteten Wandpunkt
bezeichnet. Fiir einen Rand 7 = const ist n = Vn = (M2, Ms,) , wihrend
fir einen Rand E=const n=V¢= t(Mll,Mgl)
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Erganzungen zu Kap. 1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)

Beachte:

Auf den Wandpunkten werden jetzt insgesamt 3 Gleichungen fur u;;,j und uj,j
gefordert, namlich (312) und (317), d.h. die Differentialgleichung und die
Randbedingung. Dieses unterscheidet die diskretisierte (finite Differenzen-)
Formulierung des Problems von der urspringlichen.

Daher:

Zur Behebung der Mehrdeutigkeit des diskreten Systems wird zunachst (a) die
Bedingung (317) in eine Randbedingung fur die Normalenableitung des Drucks an
der Wand Ubersetzt. Skalar-Multiplikation von (312) mit n; ; ergibt

!/ /
po( Ggf +n-[v"- Vo' + v’-V'vO]) + p'n-(v2-V?) + %% =0
—~—
=0
a /
6% L= T [P’ (v V' + 0 V) + p"vO-VfUOLJ (318)

Danach wird (b) eine Schicht von ,,Geisterknoten® unterhalb der Wand eingefuhrt
(siehe Bild) auf denen der ,Geisterwert” des Drucks pg,j:_l so spezifiziert wird,
dass (316) erflillt ist. Dieses ist so vorstellbar, dass die Driicke in der Geisterschicht
Krafte so aufbringen, dass die Normalengeschwindigkeit an der Wand auf Null
abgebremst wird.
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Erganzungen zu Kap. 1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)

Diese Spezifikation erfolgt numerisch aus der Darstellung der Normalenableitung

an der Wand:
3

! /
e 0= b= k=-3

aop’
on

5
+ (ngMig + nyMaa); j—o Z cr p:,k
k=—1

Hieraus lasst sich der Wert fur p; j—_; bestimmen:

3 5
8 /
Pio1 = (ng Mo —0—1nyf\fﬁ’22)z' 0 [81’:% =0 (na M1 + nyMai )i j=o Z Ck Pith,0 72 Ch Pik (319)
' ’ e k=-3 k=0
T

(318)
Die Bildung der7 -Ableitung von ' an (i,7 = 0) und (i,j = 1) erfolgt unter
Verwendung des Geisterwertes an (¢, j = —1) . Fir j > 2 wird wieder der zentrale

Differenzenstern mit Koeffizientenc, verwendet. Damit ist die Randbedingung an
der Wand erfullt.
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Erganzungen zu Kap. 1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)

1.2.2.6 Abstrahl- und Ausstromrandbedingungen

Am kunstlichen Freifeldrand (Auf3enrand des vernetzten Rechengebiets) sollen
Schallwellen, die im Inneren des Gebiets generiert werden, mdglichst reflexionsfrei

aus dem Rechengebiet austreten kbnnen. Andererseits sollen aber auch konvektierende
Stérungen wie Entropie- und Wirbelstérungen so aus dem Gebiet austreten, dass keine
kinstlichen, in das Gebiet zurlcklaufenden Stérungen entstehen (Skizze).
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Erganzungen zu Kap. 1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)

1.2.2.6 Abstrahl- und Ausstromrandbedingungen

Freifeldbedingungen nach Tam et al.:

Zuné&chst eine Vortberlegung zum Aussehen der Losung weit weg vom Quellgebiet:
Am AuRRenrand sei das Stromungsfeld nahezu gleichformig v° ~ U, = (oo, voo)
Dort seien auch Dichte p° ~ ps, und Druck p° ~ p., konstant. Wird diese
Grundstromung in (55), (56), (57) eingesetzt, so entsteht ein lineares Gleichungs-
system mit konstanten Koeffizienten, dass durch Exponentialansatz gelost werden

kann:

p p
vl =10
i P

exp(iwt — iax — iPy)

Einsetzen ergibt das Eigenwertproblem

[ Qoo + BV
0
0
0

A Poo
QUeo +6Uoo
0

QYPoo

=: :i’tp
BPoo 0 1)
0 apy)
Moo+ P00 Bpt
BYPso  OUoo+ Vs | )

> S ™

>
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Erganzungen zu Kap. 1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)

Die Eigenwerte und Eigenvektoren dieses Systems sind

wo= () o= () (5) = (oo )-(5)

Voo Uso
(1) (0 ) ([ tas )
0 (ew)y Poo(e?ﬁ):c
Ve=< 3, Vg==1 b, Vor = >
0 ¢ —(€ey)ax * Poc(€y)y
0 0 +a.
\ Y, \ / \ /

wobei e, = V¢ /|Vy| = (o, 8)/v/ a2 + 2 die raumliche Orientierung der

Phase der Stérung beschreibt. Es gibt also in gleichférmiger Stromung genau

3 unabhangige Bewegungsformen:

(e) Entropiestérung bestehend nur aus einer Dichtekomponente, bewegt mit U .,

(©2) Wirbel- oder Scherstorung bestehend nur aus Geschwindigkeitskomponenten,
bewegt mit U .,

(a) akustische Stérung bestehend aus Dichte, Druck und Geschwindigkeit,
bewegt mit U, + aey

Ausstromrand

Der Ausstromrand ist ein Rand, bei dem die Stromungsgeschwindigkeit nach

aulR3erhalb des Gebiets weist. Am Ausstromrand konnen alle 3 Stérungsformen

auftreten, d.h. die Stérungsvariablen setzen sich folgendermal3en aus Anteilen
Uberlagert zusammen:
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Erganzungen zu Kap. 1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)

:pa

P\ = pat pe mit den Bezeichnungen
u = ug, + ug a — ,akustisch®
v = v, + v e — ,entropisch”
, N Q -, Wirbel-"
p

Bestimmung der substantiellen Ableitung % + U -V der Dichtebeziehung:

8/
ot

dp.

+Ux"Vp' = 0pa UwVpa + =55

ot

+ Uoovpe

-~

0
Hierbei fallt der entropiebedingte Dichteanteil weg, weil dieser Schwankungsanteil
passiv mit der Stromung konvektiert wird. Der verbleibende Ausdruck besteht
dann nur noch aus akustischen Dichteanteilen, die tber die Isentropiebeziehung
mit Hilfe des Drucks, der (s.0.) rein akustischer Art ist, ausgedrtickt werden kann

Ny

/ /

oo

...analog fur die Geschwindigkeitskomponenten:

ov’ S B 2%
Dt + U Vv = Do Vp (321)

Methoden der Aeroakustik, SoS 2024 Delfs, S.301



Erganzungen zu Kap. 1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)

Im Fernfeld haben akustische 2D-Ldsungen in gleichférmigen Stromungsfeldern
die folgende Form (vgl. Abschnitt 2.4.3.3 Vorlesung WS):

Pa F(T,ﬁ)/ago

_ 1. 4
v, G(t,9) T T=t—r/V
Da F(r,9)

Ve, =ae, + U

=V =Usx-e + \/agc ~ Ul + (Usxe,)?

V' beschreibt hierin (vgl. Skizze) die Geschwindigkeit, mit der alle Schallsignale
vom Quellzentrum beir = 0 in Richtung auf einen Randpunkt P bei der Position
(r,9) in Zylinderkoordinaten laufen. Differentiation von p, nach der Zeit t und r ergibt:

Op _ OF 0r 1. Or _

ot or ot /r' ot

Opa _ OF 907 1 F . 9r _ 1. po_

dr Ot Or fr 2r/r or V7 F =par

Wird hieraus 4 eliminiert, erhalt man mit p, = p’ schlieRlich

10p°  op | p _ - o _ .
Vor Tor Top =0 mit So=e-V (322)
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Erganzungen zu Kap. 1.2.2 Numerische Aeroakustik (CAA)

Einstrom- und Tangentialstromrand

Nicht-Ausstromrander konnen nur solche Stérungen Uberqueren, die sich mit einer
anderen Geschwindigkeit als U ., bewegen, d.h. ausschlie3lich akustische:

/ / / /
P =Pay U =Ug, UV =7Vq, P = Pa

Die identische Ableitung wie fur (322) bei allen anderen Variablen flihrt dann auf:

(323)

0

) 0
Vo ! 0 GleiChUng (323)

0

~

P
O U
v
p

U
T~

Knotenpunkte flr (320)-(322) oder (323):

Es stellt sich die Frage, an welchen Knotenpunkten des
Rechengitters die Ausstrom- bzw. Abstrahlungsbedingungen
gefordert werden. Dieses hat numerische

Stabilitatsgrinde und ist der Skizze zu entnehmen:

—_—

Inneres Gebiet

Gleichung (320)-(322)
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