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Einleitung

Die Wechselwirkung von strömungsmechanischer Turbulenz

mit Hinterkanten von Tragflügeln ist ein wichtiger Me-

chanismus der Schallerzeugung an Verkehrsflugzeugen. Ei-

ne Möglichkeit zur Berechnung dieser Schallfelder bietet

die Aufteilung des Strömungsfeldes in mittlere Strömung

und turbulente sowie akustische Schwankungen. Das mitt-

lere Strömungsfeld kann dann mit den Reynolds-gemittelten

Navier-Stokes Gleichungen (RANS) berechnet werden. Die

turbulenten Schwankungen lassen sich durch ein statistisches

Modell annähern und die akustischen Fluktuationen ergeben

sich als Lösung von linearen oder nichtlinearen Störungsglei-

chungen. Dieser Ansatz wird im DLR bei der Entwicklung des

CAA-Störungsverfahrens PIANO verfolgt. PIANO berechnet

das akustische Feld mittels der Lösung linearer oder nichtli-

nearer Störungsgleichungen unter Verwendung eines mittle-

ren RANS-Strömungsfeldes.

Im vorliegenden Beitrag wird die Schallerzeugung an der

Hinterkante eines typischen Tragflügelprofiles eines modernen

Transportflugzeuges bei einem Anstellwinkel von 6◦, Mach-

zahlen M zwischen 0.2 und 0.5 sowie Reynoldszahlen Re bis

4.0× 106 betrachtet. Da dies Problem nur schwach nichtline-

ar ist, werden die Details der turbulenten Grenzschicht ver-

nachlässigt und nur die Wechselwirkung von Einzelwirbeln

mit der Hinterkante untersucht.

Die Störungsgleichungen

Die in PIANO implementierten Störungsgleichungen werden

aus den Bilanzgleichungen für Masse, Impuls und Energie ab-

geleitet. Die Bilanzen werden zunächst mit einer Bezugsdichte

%∞, einer Bezugslänge L und der Schallgeschwindigkeit a∞

dimensionslos gemacht. Die Energiegleichung wird mittels der

Zustandsgleichung eines idealen Gases durch eine Gleichung

für den Druck ersetzt. Dann wird das Strömungsfeld in mitt-

lere Strömung %0,v0, p0 und Störungen %,v, p aufgeteilt

%
∗ = %0 + ε% , v

∗ = v0 + εv , p
∗ = p0 + εp

Der Koeffizient ε ist ein Maß für die Größe der Störungen.

Nimmt man an, daß die mittlere Strömung die Bilanzen für

Masse, Impuls und Energie erfüllt, erhält man bis zur Ord-

nung ε die folgenden Gleichungen für die Störungen

∂t%+ (v0 + εv) · ∇%+ (%0 + ε%)∇ · v +

+%∇ · v0 + v · ∇%0 = 0

∂tv + (v0 + εv) · ∇v + v · ∇v0 +

+

(

1− ε
%

%0

)

%v0 · ∇v0 +∇p

%0

= 0

∂tp+ (v0 + εv) · ∇p+ γ(p0 + εp)∇ · v +

+v · ∇p0 + γp∇ · v0 = 0

γ ist das Verhältnis der spezifischen Wärmen. Die Einzelhei-

ten der Ableitung kann man in [2] finden.

Diese Gleichungen werden auf einem strukturierten multi-

block Gitter gelöst. Die räumlichen Ableitungen werden mit

dem üblichen DRP-Schema [5] 4ter-Ordnung approximiert.

Zur Zeitintegration wird das übliche Runge-Kutta-Verfahren

4ter-Ordnung verwendet. Zur Vermeidung numerischer Oszil-

lationen werden die Felder periodisch mit einem Filter 6ter-

oder 8ter-Ordnung [4, 6] behandelt. Weitere Einzelheiten zum

numerischen Verfahren findet man in [3, 2].

Die mittlere Strömung

Das mittlere Strömungsfeld wird mittels des DLR FLOWer

Codes [1] berechnet. FLOWer löst die Reynolds-gemittelten

Navier-Stokes Gleichungen auf einem strukturierten multi-

block Gitter. Als Turbulenzmodell wird das k–ω–Modell von

Wilcox verwendet. Abb. 1 zeigt die Konturen des Druckbei-

wertes und Stromlinien für M = 0.2 und die Reynoldszahl

Re = 1.6 × 106. Die Dicke des Tragflügelprofils beträgt ca.

11%.

Abbildung 1: Das mittlere Strömungsfeld für M = 0.2: Druckbei-

wert cP und Stromlinien

Wirbel-Hinterkantenwechselwirkung

Als Anfangsstörung wurde ein Wirbel 34% Sehnenlänge vor

der Hinterkante und 1.4% Sehnenlänge über der Profilobersei-

te eingebracht. Der Wirbel wird von der mittleren Strömung

in Richtung Hinterkante konvektiert. In Nähe der Hinterkan-

te wird durch die Wechselwirkung zwischen Wirbelstärke und

geometrischer Inhomogenität ein Druckpuls erzeugt, der sich

im mittleren Strömungsfeld ausbreitet (Abb. 2).

Direktivität der Schallintensität

Zur Berechnung der Direktivität der Schallabstrahlung wur-

den die Drucksignale auf einem Kreis vom Radius 0.6 Seh-
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Abbildung 2: Druckwelle des Wirbels beim Überstreichen der Hin-

terkante

nenlängen um die Hinterkante ausgewertet. Abb. 3 zeigt die

Direktivität im linearen Fall (ε = 0) für die Machzahlen 0.2

bis 0.5. Es ergibt sich im Bereich stromab eine gute Skalie-

rung mit der vierten Potenz der Machzahl bis zu M = 0.4.

Dies stimmt gut mit dem theoretisch zu erwartenden Wert

überein. Die naheliegendste Erklärung für die große Abwei-

chung bei M = 0.5 ist die Existenz eines Verdichtungsstoßes

im Nasenbereich des Profils, der zu einer starken Aufdickung

der Grenzschicht im Hinterkantenbereich führt.

Abbildung 3: Direktivität der Schallintensität

Bei Berücksichtigung von nichtlinearen Termen ergab sich

eine Verstärkung der Schallintensitäten für negativ rotieren-

de Anfangswirbel und eine Schwächung für positiv rotierende.

Dies hängt damit zusammen, daß ein positiv rotierender Wir-

bel bei seiner Bewegung entlang des Profiles einen positiven

Kerndruck besitzt und ein negativ rotierender einen negati-

ven Kerndruck. Die Berücksichtigung von Nichtlinearitäten

führt zur Absenkung des Kerndruckes in beiden Fällen und

damit zu einer Abschwächung des Druckes für positiv rotie-

rende Wirbel und zur Verstärkung des Druckes für negativ ro-

tierende. Dies bedeutet eine Verstärkung negativ rotierender

Wirbel. Abb. 4 zeigt den Einfluß der Nichtlinearität (ε > 0)

anhand des Zeitverlaufs des Drucksignals 0.6 Sehnenlängen

über der Hinterkante.

Abbildung 4: Einfluß von Nichtlinearitäten (ε > 0) bei M = 0.2.

V > 0 positiv rotierende Wirbel, V < 0 negativ rotierende Wirbel.
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