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Einleitung

Quellmechanismen bei aeroakustischen Windkanalm-
odellen héngen von dimensionslosen Kennzahlen ab, wel-
che das Verhéltnis von Kraften und problemcharakteristi-
schen Léngen darstellen. Eine aeroakustische Ahnlichkeit
ist dann gegeben, wenn die Mach-, die Helmholtz- und
die Reynoldszahl von Original und Modell identisch sind.
Zur Bestimmung der Schallemission von Verkehrsflugzeu-
gen und Schienenfahrzeugen werden in der Entwicklungs-
phase Untersuchungen an kleinskaligen Modellen vorge-
nommen. Bei Messungen in Windkanélen unter normalen
Umgebungsbedingungen ist aufgrund der Modellskalie-
rung die aeroakustische Ahnlichkeit nicht gegeben. Ei-
ne besondere Herausforderung ist hierbei die Reynolds-
zahldhnlichkeit.

In der Vergangenheit wurden verschiedene Untersuchun-
gen durchgefiihrt, welche den Einfluss der Reynoldszahl
auf die Schallabstrahlung von skalierten Modellen unter-
suchten [1-4]. Die Reynoldszahl des Originalmafstabes
wurde bei diesen Untersuchungen jedoch nicht erreicht.
Im Folgenden werden Mikrofonarray-Messungen vorge-
stellt, bei denen die Mach- und Reynoldszahl&dhnlichkeit
erreicht wird. Die Messungen wurden im European Tran-
sonic Windtunnel (ETW) durchgefiihrt [5]. Am ETW ist
es moglich, durch Erhchung des statischen Luftdrucks
(bis 450 kPa) und Verringerung der Temperatur (bis 110
K) Reynoldszahlen zu erreichen, welche denen des Origi-
nalmafistabes (Flug-Reynoldszahlen) entsprechen.

Messaufbau

Fiir den Messaufbau im ETW wurde ein Mikrofonarray
fiir die Anwendung in kryogener und druckbeaufschlagter
Umgebung konzipiert und gefertigt. In Zusammenarbeit
mit Briiel&Kjer und dem ETW wurden Mikrofone
fiir die Anwendung in kryogener Umgebung entwickelt
und verwendet (B&K Typ 4944A). Der Frequenzgang
dieser Mikrofone zeigt eine deutliche Abhéngigkeit von
Druck und Temperatur [8], und wurde entsprechend
korrigiert. Mit dem Mikrofon-Array wurden Messungen
an einem Airbus Halbmodell (Mafistab 1:13,6) in einer
Hochauftriebskonfiguration durchgefiihrt.

Die Messungen wurden unter Variation der Machzahl
(0,175 bis 0,225) und des Anstellwinkels (3° bis 9°)
durchgefiihrt. Durch eine Anderung der Temperatur
und des Drucks ergaben sich Reynoldszahlen (bei einer
Machzahl von 0,2; bezogen auf die mittlere aerody-
namische Fliigeltiefe) von 1.42-10° (Reynoldszahl im
Standardwindkanal) bis 20-10% (Reynoldszahl des
Originalmafistabs). Abbildung 1 zeigt ein Photo des
Versuchsaufbaus mit dem and der Messstreckenoberseite
befestigten Halbmodell und dem Mikrofonarray in der
Messstreckenwand.
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Abbildung 1: Foto der Messstrecke mit dem Mikrofonarray
in der Wand und dem Flugzeug-Halbmodell.

Auswertung

Zur Erstellung der Quellkarten wurde Beamforming im
Frequenzbereich verwendet. Die Amplitudengewichtung
der Sensoren wurde nach dem Least-Square-Ansatz [6]
durchgefiihrt. Zur Entfaltung wurde der CLEAN-SC Al-
gorithmus angewendet [7]. Die Spektren wurden durch
Integration der entfalteten Quellen ermittelt.

In einem kryogenen und druckbeaufschlagten Wind-
kanal ist die akustischen Quellstirke auch von den
unterschiedlichen Temperaturen und Driicken in der
Messstrecke abhéngig. Unter der Annahme, dass
Stromungsschallquellen als Dipole modelliert werden
konnen, ergibt sich folgende Korrektur [5]:

— (1)

2
AdB = 20log,, (
PoCh

pc
C

mit einer Referenzdichte von py = 1,25kg/m?® und
einer Referenzschallgeschwindigkeit von ¢y = 337 m/s
(bei Standardbedingungen p, = 101325 Pa und T, =
273,15 K). Diese Korrektur ist sehr signifikant und be-
tragt in den vorgestellten Féllen bis zu 12 dB.

Ergebnisse

Abbildung 2 vergleicht Quellkarten fiir eine Reynolds-
zahl von 1,42 -10° (A und B, entspricht Reynoldszahl im
Standardwindkanal) und 20-10° (C und D, entspricht
der Flug-Reynoldszahl) fiir eine Strouhalzahl von 130
(oben) und 200 (unten) bei einem Anstellwinkel von 3°.
Fiir eine Strouhalzahl von 130 zeigen sich Unterschiede.
Bei der Flug-Reynoldszahl sind hauptséchlich zwei Ef-
fekte zu beobachten. Zum einem auf dem Vorfliigel, hier



zeigt sich ein niedrigeres Pegelniveau und einige domi-
nante Quellen sind nicht mehr zu sehen. Des weiteren
auf den Hinterkantenklappen, hier sind neue Quellen auf
den inneren Klappen zu sehen. Diese Quellen zeigen den
hochsten Pegel in der Quellkarte. Fiir eine Strouhalzahl
von 200 sind #hnliche Effekte zu beobachten. Fiir die
Flug-Reynoldszahl zeigt sich wieder eine Abschwichung
der Quellen auf dem Vorfliigel und das sehr dominante
Auftreten neuer Quellen; hier auf der dufleren Klappe.
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Abbildung 2: Vergleich der Quellkarten [dB] fiir eine
Reynoldszahl von 1,42-10° (A-B) und von 20-10° (C-D)
bei Strouhalzahlen von 130 und 200. Die Machzahl betragt
0,2 und der Anstellwinkel 3°.

Diese Effekte zeigen sich auch beim Vergleich der zu-
gehorigen Spektren. Zur Veranschaulichung zeigt Abbil-
dung 3 getrennt die Spektren [dB] fiir die Quellen im
Vorfliigelbereich (A) und fiir die Quellen im Hinterkan-
tenklappenbereich (B).
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Abbildung 3: Vergleich der Spektren [dB] fiir die Quellen
im Vorfliigelbereich (A) und im Hinterkantenklappenbereich
(B) fiir zwei Reynoldszahlen und einen Anstellwinkel von 3°.
Die Machzahl betrégt 0,2.

Fiir den Vorfliigel zeigt der Vergleich der Spektren einem
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sehr ahnlichen Verlauf. Aufféllig sind die tonalen Anteile
des Spektrums, welche nur bei der niedrigen Reynolds-
zahl zu sehen sind. Diese Vorfliigeltone sind ein bekann-
tes Phéinomen bei Messungen in Standardwindkanélen.
Fiir den Hinterkantenklappenbereich sind deutliche Un-
terschiede zu sehen. Die breitbandige Anhebung fiir die
Flug-Reynoldszahl um eine Strouhalzahl von etwa 125 ist
den neuen Quellen auf der inneren Klappe und die um
eine Strouhalzahl von etwa 175 den neuen Quellen auf
der dufleren Hinterkantenklappe zuzuordnen.

Zusammenfasssung

Die Mikrofonarraymesstechnik wurde fiir die Anwen-
dung unter kryogenen und druckbeaufschlagten Bedin-
gungen weiterentwickelt. Es wurden Messungen an ei-
nem Flugzeug-Halbmodell fiir Reynoldszahlen bis zu de-
nen des Originalmafstabes durchgefiihrt. Die Ergebnisse
zeigen eine deutliche Abhéngigkeit von der Reynoldszahl
fiir verschiedene aeroakustische Quellen. Unserer Kennt-
nis nach wurden bei diesen Messungen weltweit erst-
malig aeroakustische Daten eines skalierten Modells bei
Reynoldszahlen des Originalmafistabes erfasst.

Diese Arbeit wurde mit Mitteln des BMWi unter
dem Foérderkennzeichen 20A0901B (Projekt ,ALSA“) im
Rahmen des Forderprogramms ,, LuFo-IV“gefordert.
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