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Einleitung

Die effiziente Reduzierung von Flugzeugldrm ist fiir das
kontinuierliche Anwachsen der zivilen Luftfahrt ein
wichtiger Punkt. In den letzten Jahrzehnten wurden grofle
Anstrengungen unternommen den Triebwerksldrm zu
reduzieren. Im Landeanflug jedoch ist der Umstromungs-
larm vergleichbar mit dem Triebwerksldrm. Deshalb miissen
MaBnahmen zur Minderung der Umstrdmungslarmquellen,
wie Fahrwerk und Hochauftriebssysteme, erarbeitet werden.
Die Liarmquellen an den Hochauftriebssystemen werden
gewohnlich in Klappenseitenkantenldrm und Vorfliigellarm
(Abbildung 1) eingeteilt, wobei letzterer das Thema dieser
Arbeit ist. Studien in den letzten Jahren zu den Mecha-
nismen und Modellierung der Hochauftriebslarmquellen
ergaben eine Anzahl von numerischen, semi-analytischen
Modellierungsansétzen zu lokalen instationdren Stromungs-
effekten, welche die Quellen zur Akustik im Fernfeld
darstellen. Einen wesentlichen Beitrag zum Vorfliigellarm
liefert die Vorfliigelhinterkante. An skalierten Modellen
konnte durch Optimierung des Hinterkantendesigns oder
durch Anbringung von z.B. Biirsten der Hinterkantenldrm
an der Quelle reduziert werden. In dieser Arbeit wird ein
Konzept vorgestellt, das die fiir die L&rmentstehung
mitverantwortlichen Turbulenzanteile aus der Stromung
noch vor dem Erreichen der Hinterkante absorbiert und
bedampft.

Abbildung 1: Klappenseitenkantenldrm und Vorfliigelldirm
mittels Mikrophonarray im Windkanal identifiziert.

Lirmquellmechanismen am Vorfliigel

Stationdre RANS
Landekonfiguration

Rechnungen an einem Fliigel in
zeigen eine sehr hohe Turbulente
Kinetische Energie im Bereich der Vorfliigelhinterkante
(Abbildung 2). Die Ursache dafiir ist unter anderem die
instabile Scherschicht, die durch den Vorfliigelriickseiten-
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wirbel erzeugt wird und auf die Oberflache der Vorfliigel-
riickseite trifft. Die dabei entstehenden Turbulenzen kénnen
mit der Hinterkante interagieren und erzeugen Larm. Dieser
Vorgang ist schematisch in Abbildung 3, [1] dargestellt.

Abbildung 2: Verteilung der Turbulenten Kinetischen
Energie, stationdre RANS, Freifeld, Ma = 0.18, AOA = 5°.
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Abbildung 3: Vorfliigelriickseitenwirbel mit instabiler
Scherschicht..

Konzept einer liirmarmen Vorfliigelhinterkante

Eine perforierte Vorfliigelhinterkante soll die turbulente
Energie im Bereich der Oberfliche absorbieren und die
turbulenten Druckfluktuationen, die als Quellterme des
Schalls wirken, beddmpfen. Dabei wird die Vorfliigel-
hinterkante gelocht und anschlieBend mit einem perforierten
Multilayer-Metallsieb iiberspannt. Bei der Auswahl des
Siebes ist darauf zu achten, daB der Stromungswiderstand
des Siebes etwa der Schallimpedanz von Luft entspricht. Das
Sieb ist quasi akustisch offen und aerodynamisch
geschlossen, sodaB3 die aecrodynamischen Eigenschaften wie
z.B. der Auftrieb unbeeinfluit bleiben. Hierzu wurden



verschiedene Siebarten untersucht. Der Test dieses Konzep-
tes an einer kleinskaligen NACA-Profil-Hinterkante (Abbil-
dung 4) im aeroakustischen Windkanal beim ISVR in
Southampton [2] =zeigte ein vielversprechendes Léarm-
minderungspotential (Abbildung 5).

Abbildung 4: Porose NACA-Profil-Hinterkante.
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Abbildung 5: Schalleistungsspektren fiir originale und
pordse Hinterkante bei verschiedenen Strémungsgeschwin-
digkeiten, Anstellwinkel 10°.

Aeroakustischer Grofiskalenversuch

Das Larmminderungskonzept wurde auf die Vorfliigel-
hinterkante des grof3skaligen aeroakustischen Windkanal-
modells (FTEG Modell mit 6 m Spannweite) {ibertragen.
Das Tragermodell fiir die larmarme Vorfliigelhinterkante
besteht in Spannweitenrichtung (mittlerer Vorfliigel, 3m
Spannweite) aus 10 Einzelteilen (Abbildung 6). Diese
wurden mit ,,Rapid Prototyping* gefertigt und anschlieBend
mit dem perforierten Multilayer-Metallsieb iliberspannt. Der
Windkanalversuch fand im DNW statt, dabei wurden
verschiedene Stromungsgeschwindigkeiten als auch Anstell-
winkel getestet. Der Schall der Basiskonfiguration und der
larmarmen  Vorfliigelhinterkante  wurde mit einem
Mikrophonarray gemessen und anschlieBend mit einem
Beamforming-Algorithmus ausgewertet.
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Abbildung 6: Eines der 10 Vorfliigelhinterkantenteile
gefertigt mit Rapid Prototyping und mit dem Multilayer-
Metallsieb iiberspannt.

Akustische MeB3ergebnisse

Die ldrmarme Vorfliigelhinterkante wurde im mittleren
Fliigelbereich iiber 3 m Spannweite getestet. Dabei wurde

die Windgeschwindigkeit

(45, 55 und 65 m/s) und der

Anstellwinkel (10°, 13° und 16°) variiert. Es wurde eine
Larmminderung von bis zu 2 dB erreicht (Abbildung 7),

1/3-octave Band Level [dB]

abhéngig vom Anstellwinkel, wobei der geringste
Anstellwinkel die beste Lirmminderung zeigt,

unabhéngig von der Stromungsgeschwindigkeit

ist beschrénkt auf den Frequenzbereich von 300 Hz bis
6 kHz und erfasst das Pegelmaximum

im Frequenzbereich von 3 kHz bis 6 kHz zeigt sich eine
leichte Pegelerhdhung von ca. 1 dB.
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Abbildung 7: Larmminderungspotential mittels larmarmer
Hinterkante bei verschiedenen Stromungsgeschwindig-
keiten, Alpha = 10°, 1/3-Octave-Band Schalldruckspektrum
mit dem Mikrophonarray gemessen.
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