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Einleitung

In den letzten Jahrzehnten war die sukzessive Erhohung des
Bypass-Verhiltnisses (BR) von Diisentriebwerken ein Garant
fiir eine kontinuierliche Verbesserung der Treibstoffeffizienz
von Verkehrsflugzeugen, die mit einer Reduzierung der
Lirmemissionen wihrend der Startphase einherging. Daraus
folgt jedoch auch ein groBerer Fan- und Triebwerksdurch-
messer. Der begrenzte Abstand zum Boden hat bereits bei der
Integration der aktuellen Generation von BR 12
Triebwerken an Flugzeugtypen wie der A320neo und
insbesondere der Boeing 737MAX Grenzen der Entwicklung
aufgezeigt. Fiir die geplante ndchste Generation von
Triebwerken mit ultrahohem Nebenstromverhéltnis (UHBR)
mit BR > 16 wird eine noch aggressivere Integration des
Triebwerks in unmittelbarer Nihe am Fliigel erforderlich
werden, so dass sich die Interaktion des Bypass-Strahls mit
der ausgefahrenen Klappe des Hochauftriebsfliigels weiter
intensiviert. Aktuelle Forschungsergebnisse im Rahmen des
EU-Projekts DIJINN haben nachgewiesen, dass die
Diiseninstallation eine erhebliche zusitzliche Larmquelle
verursacht, die durch eine spektral begrenzte signifikante
breitbandige Uberhohung im abgestrahlten Schallspektrum
zum Boden hin gekennzeichnet ist.

Experimente im Modellmaf3stab sind ein entscheidendes
Element bei der Analyse des Installationsgerdusches von
Strahlflugzeugen.  Experimentelle  Studien mit Jet-
Simulatoren sind jedoch kostspielig, so dass die Industrie
darauf abzielt, durch mafstabsgetreue skalenauflosende
Simulationen des Jet-Installationsgerdusches die Liicke
zwischen Windkanalrealisation im ModellmaB3stab und
realistischem frei fliegenden Flugzeug zu schlieen.
Insbesondere operiert das DJINN-Windkanalmodell bei
einem im Vergleich zum Startfall geringeren Auftriebs-
koeffizienten und der Vorfliigel als Komponente des
Hochauftriebsfliigels ist nicht Teil des Windkanal-Setups.
Das DIJINN-Projekt zielte darauf ab, die Grenzen der
skalenauflosenden Simulation in Bezug auf die aufgeloste
Geometrietreue der betrachteten Konfigurationen sowie in
Bezug auf die spektralen Auflosungsgrenzen in Form einer
Strouhal-Zahl (Sr) basierend auf Frequenz (f [Hz]), Strahl-
geschwindigkeit (vg[m/s]) und Diisendurchmesser (D [m])
des Nebenstroms von Sr = (f D)/vg = 3 in Richtung Sr =
10 zu steigern. Dariiber hinaus wird die Auflésung komplexer
geometrischer Merkmale des Hochauftriebsfliigels in der
mafstabsauflosenden  Simulation  vorangetrieben, ein-
schlieBlich der Beriicksichtigung der Triebwerkspylone und
des detaillierten Hochauftriebsfliigels mit differenzierter
Stellung und Spalten der Klappen sowie ausgefahrenen
Vorfligeln. Weiterhin erfordert die FEinbeziechung von
Liarmminderungsmanahmen auf der Flugzeug- und
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Triebwerksseite deren korrekte geometrische Darstellung und
numerische Modellierung. In dieser Arbeit wird iiber die
Ergebnisse berichtet, die mit einer mafBstabsauflosenden
Simulation mit Octree-Kartesischen Gittern erzielt wurden,
die es ermdglichen, die komplexe Geometrie mit einem sehr
geringen Aufwand fiir die Gittergenerierung zu vernetzen.

Abbildung 1: Schallfeld des installierten Triebwerks der
skalierten Real-Flugzeuggeometrie im Malstab 1:19;
dargestellt ist eine Momentanaufnahme des fluktuierenden
Drucks.

Numerische Methode und Simulationen

Zur skalenauflosenden Simulation mittels Navier-Stokes
Gleichungen fiir kompressible Stromungen wird der PIANO-
IBM Code des DLR in der neuesten Variante fiir
blockstrukturierte Octree-Kartesische Gitter mit binérer
Vergroberung/Verfeinerung zwischen benachbarten Blocken
eingesetzt. Die Oberflichengeometrie wird mit einer
Immersed Boundary-Methode“ (IBM) auf der Grundlage
einer STL-Darstellung der Oberflichengeometrie einbezogen
[2]. Eine Large-Eddy-Simulation wird durch die Losung der
Navier-Stokes-Gleichungen in Form der nichtlinearen
Storungsgleichungen (NLDE) realisiert [3] [4]. Dabei werden
die unabhingigen primitiven Variablen in einen iiber das
gesamte Ensemble gemittelten Teil mit mittlerer Stromung
und Fluktuationen aufgeteilt. Da der stationdre Teil des
mittleren Flusses nicht zu den partiellen Zeitableitungen
beitrdgt, liefert die Zerlegung den Gleichungssatz fiir die
zeitliche Entwicklung der Fluktuationen. Die rdaumliche und
zeitliche Diskretisierung erfolgt mit einem dispersions-
optimierten DRP-Verfahren vierter Ordnung nach Tam &
Webb [1], respektive einem expliziten Runge-Kutta
Verfahren ebenfalls vierter Ordnung in der Zeit. Octree-
Kartesische Gitter vermeiden geometriegetriebene kleine
Zellen und fithren zu Oberflichenauflosungen, die charakter-
istisch fiir wandmodellierte Turbulenzsimulationen sind



(WM-LES) wund in Verbindung mit explizitem
Zeitintegrationsverfahren eine hohe numerische Effizienz
gewihrleisten. Im Gegensatz dazu weisen implizite
Zeitintegrationsverfahren auch hoherer Ordnung erhohte
dispersive und dissipative Fehler auf, aufgrund derer die
Simulation der akustischen = Wellenpropagation im
Simulationsgebiet stark eingeschrinkt ist. Mit der vor-
liegenden Simulationsstrategie mit expliziter Zeitintegration
kann die Wellenausbreitung im gesamten Simulationsgebiet
mit hoher Qualitit erzielt werden (siehe Abb.1).

Abbildung 2: Realistische Flugzeuggeometrie im Mafstab

1:19 (Plattform 1a): PIANO-IBM St=3 Gitter, 8410 Blocke,

380M Punkte, 3 Verfeinerungslevel.
Damit wird mit der vorliegenden Simulationsstrategie eine
direkte Simulation des Umstromungsgerdusches (Direct
Noise Computation, DNC) inklusive turbulenter Quell-
mechanismen realisiert. Im Gegensatz zur DNS, der direkten
numerischen Simulation, ist das Ziel dabei nicht, eine
komplette Auflosung aller turbulenter Skalen zu erreichen.
Vielmehr sollen turbulente Skalen nur soweit wie notig
aufgelost werden, um wesentliche grofskalige Turbulenz-
strukturen zur akustischen Quellbeschreibung aufzuldsen.
Dieses kann sehr gut mittels der wandmodellierten Grob-
struktursimulation (WM-LES) erzielt werden, wie auch in
Voruntersuchungen nachgewiesen wurde.

Die fiir die Simulation der Fluktuationen notwendige mittlere
Stromung wurde aus einer vorangegangenen RANS-
Simulation mit dem DLR TAU-Code mit unstrukturierten
CENTAUR-Netzen mit prismatischen Elementen und y+ =
0(1) wandnormaler Auflosung iibernommen und geeignet auf
das Octree-Gitter interpoliert. Die Geometrie wird mit
verschiedenen Verfeinerungs-Leveln aufgelost, wobei die
hochste Auflosung im Strahl und in der Nihe der Oberflache
erreicht wird. Die Fernfeldauflosung ist ausreichend, um die
akustische Ausbreitung bis mindestens St = 3 zu erhalten. Mit
den aktuellen Methoden koénnen auch Zellen mit ldanglichem
Seitenverhiltnis fiir eine bessere Auflosung an der Oberfldche
verwendet werden. Fiir das Flugzeug ergibt eine auf den
Diisendurchmesser normierte Auflosung Ax = 0,02688 und
RA® = 0,0075 am Diisenausgang. Fiir den Windkanal wurden
die entsprechenden Parameter festgelegt mit Ax = RA® =
0,0075. Wandmodelle werden an allen Winden angewandt.
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Im Rahmen der NLDE wird das Wandmodell fiir den
fluktuierenden Teil mittels Haftbedingung und modifizierter
wandnaher Wirbelviskositét realisiert, die durch die RANS-
Losung fiir die mittlere Stromung abgeleitet wird. Auf diese
Weise beriicksichtigt das Wandmodell mittels der RANS
Losung Grenzschichteffekte auch bei Abweichungen vom
lokalen Gleichgewicht ohne Druckgradient. In der aktuellen
Arbeit wird eine zonale LES durchgefiihrt, indem
dieSimulation nur auf den Jet beschriankt wird. Das Auftreten
von Turbulenzen an der Oberfldche wird unterdriickt, indem
die wandnahe Wirbelviskositit im Wandmodell ausgeschaltet
wird. Die Strahlturbulenz wird durch stochastisches Forcing
am Diisenaustritt getriggert. Subgitterskalen werden implizit
modelliert, um den Energieaufstau durch turbulenten
Transport zu hoheren Wellenzahlen zu verhindern. Dazu wird
ein Upwind-Schema hoher Ordnung nach Kuwahara [5]
verwendet, wobei innerhalb des Jets schwaches Upwinding
angewandt wird, dhnlich dem von Shur et al [6] diskutierten
Ansatz. Auf3erhalb des Jets wird nur eine raumliche Filterung
in Verbindung mit zentraler Diskretisierung benutzt.

Die Simulationen werden fiir das Windkanalmodell (Abb. 4)
(Plattform 1b) und ein représentatives Flugzeug (Plattform
la) durchgefithrt (Abb. 2). Die RANS-Simulation des
Flugzeugs geht von Freiflugbedingungen aus und die
Windkanalsimulationen umfassen den gesamten Windkanal
mit installiertem Modell einschlieBlich Diise und Kollektor.
Die Doméne der zonalen LES kann daher so eingeschrinkt
werden, dass sie nur die Hilfte des Flugzeugs und einen Teil
des Windkanalmodells umfasst, da alle aerodynamischen
Effekte der mittleren Stromung bereits vollstindig durch die
Hintergrundstromungsfelder beriicksichtigt werden. Typisch-
erweise erfordern kartesische Octree-Gitter mehr Punkte im
Vergleich zu z.B. strukturierten Multi-Block-Gittern. Die
Topologie eignet sich jedoch sehr gut fiir massive parallele
Simulationen auf modernen Hochleistungsarchitekturen und
es lassen sich damit kurze Durchlaufzeiten erzielen. Fiir die
vorliegenden Simulationen wurden 4207 Prozessoren auf dem
DLR CARA-Cluster fiir das Flugzeug und 5002 Prozessoren
fiir das Windkanalmodell verwendet. Die akustische Aus-
breitung im Fernfeld wird mit einer STL-basierten FW-H-
Oberfliache durchgefiihrt, die den Jet und den Hochauftriebs-
fligel umschlieB3t.

Validierung
R :

A

Abbildung 3: Aufbau des Validierungsexperiments (links);
Skizze der Schallausbreitung fiir die Messung (rechts oben)
und die Simulation (rechts unten).
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Zur Validierung werden die Simulationsergebnisse mit
entsprechenden Daten des DJINN Experiments zum Strahl-
Klappen Installationsgerdusch verglichen [7]. Ein Foto des
Versuchsaufbaus im akustischen Windkanal des DLR in
Braunschweig (AWB) einschlieBlich der Hauptmikrofon-
arrays ist in Abb. 3 zu sehen.

Zur Validierung werden Mikrofone aus dem Flyover-Array
an der azimutalen Position ® = 180° und aus dem Sideline-
Mikrofonarray an ® = 236° entnommen.

Abbildung 4: AWB-Windkanalmodell Plattform 1b.

Um das Problem von akustischen Windkanalkorrekturen a
priori zu vermeiden, werden Mess- und Simulationsdaten an
den tatsidchlichen Mikrofon-Positionen direkt und ohne
Korrekturen verglichen. Die Ausbreitung der Schallwellen

mit Refraktionseffekten u.a. in den AWB-Strahl-Scher-
schichten ist fiir die Messung in Abb. 3 rechts oben fiir
mogliche Schallquellen im Kernstrahl skizziert.

Abbildung 5:  Mikrofonpositionen  relativ

Windkanalmodell fiir den Validierungsfall ,,Sideline®.
Die grau unterlegte Box rechts unten in Abb. 3 zeigt den
entsprechenden Simulationsfall. Da die Simulation den
kompletten Windkanalaufbau beriicksichtigt und damit eine
physikalisch realistische Beschreibung der Schallausbreitung
inklusive der Refraktionseffekte in nicht-uniformer Strémung
liefert, konnen Simulations- und Mefdaten unmittelbar an den
Mikrofonorten verglichen werden. Fiir die weitere Extra-
polation des Schallfeldes auBerhalb des Simulationsgebietes
kann dann, wie in Abb. 3 rechts unten skizziert, das Ober-
flichenintegral nach Ffowcs-Williams und Hawkings (FW-
H) mit den Simulationsdaten eingesetzt werden, da die
Grundannahme der Schallausbreitung im ruhenden oder
gleichformig bewegten Medium auflerhalb der Strahl- und
Windkanal-Scherschichten erfiillt ist.

zum

Abb. 5 zeigt die Mikrofonanordnungen relativ zum Versuchs-
aufbau fiir den Validierungsfall ,,Sideline*. Der Vergleich der
Spektren zwischen Messung und Simulation zeigt fiir den
Sideline-Fall eine sehr gute Ubereinstimmung fiir die in Abb.
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5 markierten Mikrofone 1-3, siche Abb. 6. Pegelverldufe
werden fiir alle 3 Mikrofone mit Fehlern kleiner 3dB von der
Simulation reproduziert, wobei der Pegel des stromabwirts
gelegene Mikrofons 3 relativ zur Messung systematisch leicht
tiberschétzt wird.
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Abbildung 6: Vergleich Simulation (farbige Linie) und
Messung (schwarz) fiir Sideline-Mikrofone.
Grauhinterlegt sind in Abb. 6 zum einen ein tieffrequenter
Bereich unterhalb von ca. 500 Hz, fiir den der Signalabstand
zum Windkanal-Hintergrundgerdusch zu klein wird und die
gemessenen Pegel zur Installationsgerduschanalyse nicht
mehr brauchbar sind. AuBlerdem sind hohere Frequenzen mit
Strouhal-Zahl groBer als 3 grau markiert, da ein wesentliches
Projektziel in der Weiterentwicklung numerischer Verfahren
mit akustischer Auflosung jenseits einer charakteristischen
Grenz- Strouhal-Zahl von ca. 3 bestand. Wie in der Abbildung
markiert, konnten Pegelverldufe bis ca. Sr=6 mit dem
0O(350M) Gitter aufgelost werden. Fiir hohere spektrale
Auflosung sind als einziger limitierender Faktor Gitter mit
groBerer Punkteanzahl und kleinerer Gitterweite notwendig.
Zur Erzielung von Sr=10 durch Steigerung der Auflosung im
akustisch relevanten Gebiet kann der Mehraufwand mit
O(500M) Gitterpunkten aus einer Octree-Kartesischen Gitter-
generierungsstudie abgeschétzt werden. Zur Erreichung einer
Reynoldszahl entsprechend einer Vollskalen-Flugzeug-
geometrie kann dementsprechend der Mehraufwand fiir Sr=6



mit 2Mrd Gitterpunkten extrapoliert werden. Aufgrund der
praktischen aktuellen Limitierung des Rechenclusters auf
Probleme <1Mrd Gitterpunkte, wurde die vorliegende
Simulation der Flugzeuggeometrie nur fiir eine 1:19
Modellskale durchgefiihrt.

Vergleich Windkanal- vs. Flugzeuggeometrie

Abbildung 7: Beide Geometrien in einem Bild; in grau der
Flugzeugfall und in schwarz das Windkanalmodell.
Die beiden zu vergleichenden Geometrien sind in Abb. 7
dargestellt in einer Abbildung dargestellt. Sie iiberschneiden
sich, aber es ist zu erkennen, dass der Schnitt durch den Pylon
starke Ahnlichkeiten aufweist.

Die unterschiedlichen Eigenschaften sind in Tabelle 1 auf-
gefiihrt. Die Hauptunterschiede sind eine hohere V-Stellung,
hohere Kernstrahltemperatur und eine hohere Flug-Mach-
Zahl fiir das frei fliegende Flugzeug. Aulerdem wurde der
Hochauftriebsfliigel des frei fliegenden Flugzeugs im Ex-
periment durch einen Niedrigauftriebsfliigel ersetzt, um
Blockierungseffekte zu verringern. Die Sehne, die Machzahl
des Strahls und der Diisendurchmesser sind gleich, daher ist
die konvektive Zeiteinheit "TU" in beiden Fillen die gleiche.
Der spektrale Vergleich findet an Mikrofonbogen in einem
Abstand vom Radius r = 10 m zum Triebwerksausgang statt.
Im Gegensatz zum Validierungsfall wird der Flugstrom bei
der FWH-Extrapolation beriicksichtigt.

60

- AWB setup

sofaFreeflight aircraft
10 d

Abbildung 8: Vergleich Windkanalfall vs. Flugzeug

(sideline); Mikrofon in der Diisenexitebene (r=10m).
Exemplarisch ist der Vergleich fiir ein Mikrofon des Sideline
Bogens in der Diisenaustrittsebene gezeigt (Abb. 8). Die
Spektren besitzen fiir beide Fille dieselben Level und dhn-
liche Verldufe. Der Windkanalfall zeigt Erhohungen um Sr =
1 im Vergleich zum Flugzeugfall; im Bereich 3 < Sr <5
liegt er unter dem Flugzeugfall.
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Tabelle 1: Vergleich der Simulationsfille.

Parameter Simulationsvarianten
AWB Modell | Flugzeuggeometrie
V-Stellung [°] 0 >0
Sehne L [mm] 300
Diise D [m] 117.0 117.0
BP Jet Ma [-] 0.75 0.75
Flug Ma [-] 0.18 0.28
Kern Temp. [K] 293 816
Zusammenfassung

Es wurden implizite LES Simulationen fiir einen Windkanal-
fall und ein freifliegendes Flugzeug im ModellmaBstab durch-
gefiithrt und die Ergebnisse gezeigt. Der Windkanalfall wurde
anhand von Windkanaldaten validiert. Die Validierung zeigte
gute Ubereinstimmungen.

Der spektrale Vergleich der beiden simulierten Fille zeigte
erstaunliche Ahnlichkeiten fiir Mikrofone im Fernfeld.
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