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Universität Stuttgart. The author is responsible for the content.





Inhaltsverzeichnis v

Inhaltsverzeichnis

Kurzfassung ix

Abstract xi

Symbolverzeichnis xiii

1 Einleitung 1
1.1 Flugzeuggebundene Infrarotastronomie . . . . . . 1
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5.3.1 Nominalzustand . . . . . . . . . . . . . . . . 89
5.3.2 SOFIA-Konfiguration ohne Aperturrampe 97

5.4 Detached Eddy Simulation . . . . . . . . . . . . . . 98
5.5 Scherschichtkontrolle mittels Wirbelgeneratoren . 105

6 Simulation der SOFIA-Flugzeugkonfiguration 117
6.1 Thermodynamische Zustandsgrößen . . . . . . . . 118
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Kurzfassung

Die Überströmung von Hohlräumen (engl. Cavities) ist in der Regel
durch selbsterregte, instationäre Druckfluktuationen gekennzeichnet. Ziel
dieser Arbeit ist die Simulation und die Charakterisierung der bei der
Überströmung des SOFIA-Teleskopschachts auftretenden instationären
Phänomene mittels URANS- und DES-Verfahren, sowie die Untersu-
chung von Methoden zur passiven Beeinflussung der Strömung und der
Wechselwirkung mit akustischen Resonanzen. Da die äußerst komplexe
Interaktion der beteiligten Phänomene eine große Herausforderung für
die im Rahmen dieser Arbeit angewandten Rechenverfahren darstellt,
wird deren Gültigkeit durch Vergleich mit experimentellen Daten geprüft
und die verfahrensbedingten Unsicherheiten werden bewertet.

Um den erforderlichen Rechenaufwand der numerischen Strömungssi-
mulationen in Grenzen zu halten, erfolgt im ersten Teil der Arbeit eine
Vielzahl der Untersuchungen am Beispiel abstrahierter zweidimensiona-
ler Konfigurationen. Aufgrund der Zweidimensionalität des zu selbster-
haltenden Druckfluktuationen führenden Feedback-Mechanismus ist die-
se Vereinfachung für bestimmte Cavitykonfigurationen unter Umstän-
den zulässig. Im Fall der hier betrachteten Cavities werden sowohl die
Amplituden als auch die Frequenzen der periodischen Druckfluktuatio-
nen von diesem vereinfachten Modell im Vergleich zur Messung sehr
gut wiedergeben. Die verhältnismäßig simple Geometrie der untersuch-
ten Cavitykonfigurationen ermöglicht die Verwendung von strukturierten
Rechengittern und den Einsatz effizienter Lösungsalgorithmen. Durch
parametrische Variation verschiedener Größen der Anströmung bzw. der
Geometrie lassen sich fundamentale Einflüsse der Anströmmachzahl, des
Verhältnisses von Länge zu Tiefe oder des Grenzschichtaufbaus auf die
Strömung untersuchen. Separate Akustiksimulationen, basierend auf der
Lösung der homogenen Helmholtzgleichungen im Inneren der betrachte-
ten Cavity, ermöglichen ein vertieftes Verständnis der Wechselwirkungen
zwischen den Phänomenen der Strömung und den angeregten akusti-
schen Resonanzen.

Die Erkenntnisse dieser Vorarbeiten werden im zweiten Teil der Arbeit
auf die Untersuchungen der instationären Umströmung der komplexen
SOFIA-Flugzeugkonfiguration übertragen. SOFIA ist ein deutsch-ame-
rikanisches Projekt zur Erforschung astronomischer Objekte im infra-
roten Spektralbereich mit Hilfe eines im Rumpf einer Boeing 747-SP
untergebrachten Spiegelteleskops. Während der Beobachtung in Stra-
tosphärenhöhe wird der Flugzeugrumpf im Bereich des Teleskops ge-
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öffnet. Die Überströmung des Telskopschachts zeigt die allgemein ty-
pischen Phänomene der instationären Cavityströmung, die im Fall der
hier betrachteten SOFIA-Konfiguration die Teleskopstruktur zu Schwin-
gungen anregt und damit die Beobachtungsqualität beeinträchtigt. Im
Rahmen dieser Arbeit wurde die instationäre Umströmung der gesam-
ten SOFIA-Flugzeugkonfiguration inklusive Spiegelteleskop und Cavity
mittels URANS und DES simuliert. Der Vergleich der Ergebnisse der
URANS-Simulationen mit experimentellen Windkanaldaten zeigt, dass
die dominanten niederfrequenten periodischen Druckfluktuationen die-
ser äußerst komplexen, dreidimensionalen und instationären Strömung
vom Verfahren gut wiedergegeben werden. Geringe Unsicherheiten zei-
gen sich in den berechneten Amplitudenwerten, insbesondere im höher-
frequenten Bereich. Die Detached-Eddy-Simulation hingegen liefert auch
bei höheren Frequenzen eine hervorragende Übereinstimmung mit den
Messwerten. Die Ergebnisse der separat durchgeführten Akustiksimulati-
on deuten auch im Fall der SOFIA-Konfiguration auf die Wechselwirkung
zwischen der instationären Strömung und akustischen Resonanzen hin.
Die URANS-Simulationen wurden auf hybriden Rechengittern durchge-
führt, die aus Prismen, Tetraedern und Pyramiden aufgebaut sind. Für
die DES-Simulation wurde im Bereich der Scherschicht zusätzlich ein
strukturierter Block mit nahezu isotropen Hexaederzellen eingefügt.

Der Einfluss der Türposition auf die Strömungsvorgänge im Teleskop-
schacht wird anhand von URANS-Simulationen an Modellen mit unter-
schiedlichem Öffnungsgrad aufgezeigt. Eine der größten Unsicherheiten
des SOFIA-Projektes stellt der partiell geöffnete SOFIA-Teleskopschacht
während des Öffnungs- bzw. Schließvorgangs der Tür sowie im Fall eines
möglichen Versagens des Türantriebs dar, da hierfür nur unzureichend
Windkanaldaten vorhanden sind.

Zur Kontrolle der Strömung wird im Rahmen der vorliegenden Ar-
beit das Konzept von stromauf der Cavity angebrachten Wirbelgenera-
toren untersucht, die eine Stabilisierung der Scherschicht, und dadurch
eine Abschwächung der akustischen Resonanzmoden im Teleskopschacht
bewirken. Mit Hilfe einer sogenannten End-to-End Pointingsimulation
wird gezeigt, dass die daraus resultierende Reduktion der Druckfluktua-
tionen die Positionierungsgenauigkeit des Teleskops erhöht. Weiterhin
werden mittels Akustiksimulationen verschiedene Konzepte zur Verschie-
bung der Resonanzfrequenzen untersucht, die auf der Modifikation der
Cavitygeometrie beruhen. Ziel dieser Maßnahme ist es, den Abstand zwi-
schen den charakteristischen Frequenzen der akustischen Störungen und
den Resonanzen der Teleskopstruktur zu erhöhen.
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Abstract

The flow over open cavities and cutouts is generally characterized by self
sustained unsteady pressure fluctuations. The objective of the current
thesis is to simulate and to characterize the unsteady flow over the open
SOFIA telescope-port by means of URANS and DES, as well as the
investigation of means for passive flow- and acoustic control. As the
highly nonlinear and complex interaction of the physical phenomena is
a significant challenge for the applied simulation models, the validity of
the results has been proven by comparison with experimental data and
the involved uncertainties have been assessed.

In order to limit the computational effort of the numerical simulati-
ons, a significant part of the investigations were carried out for a simpli-
fied two-dimensional cavity configuration in the first part of this thesis.
As the fundamental feedback mechanism is basically a two-dimensional
phenomenon, this simulational approach holds true for certain cavity
configurations under specific flow conditions. The amplitudes and the
frequencies of the pressure fluctuations induced by the flow of the ca-
vities that are investigated within the scope of this thesis, reveal to be
in excellent agreement with experimental data. The impact of the flow
state, the properties of the upstream boundary layer and the geometri-
cal dimensions of the cavity have been varied parametrically in order to
study the impact on the unsteady flow field and the acoustic resonances.
The simulations have been carried out with URANS on structured grids.
Acoustic simulations based on the solution of the homogeneous Helm-
holtz equations permit a deeper understanding of the interaction between
the unsteady flow and the excited acoustic resonances.

In the second part of this thesis, the findings of this study are brought
forward to the investigation of the unsteady flow over SOFIA telescope-
port. SOFIA is a German-American research project to study the univer-
se in the infrared spectrum with an airborne reflecting telescope, located
in the fuselage of a Boeing 747-SP. During observation in the lower stra-
tosphere, the fuselage is open in order to expose the telescope to the
starry sky. The flow over the open SOFIA telescope-port shows the ty-
pical phenomena of general unsteady cavity flow, leading to structural
vibrations that deteriorate the pointing stability of the telescope. The
entire SOFIA aircraft, including the cavity and the telescope structure,
was modelled and simulated with URANS and DES. The comparison
between the URANS data and the experiments shows that the signifi-
cant low-frequency pressure fluctuations are well predicted by the model.



xii

Slight uncertainties can be observed in the computed amplitudes, in par-
ticular at higher frequencies. By contrast, the Detached Eddy Simulation
shows a higher capability of predicting the amplitudes over the whole fre-
quency range. Acoustic simulations reveal, like in the two-dimensional
case described above that the unsteady pressure fluctuations inside the
telescope port are dominated by acoustic resonances, which are excited
by the shear layer dynamics. The URANS- and DES-simulations were
carried out on hybrid grids. Viscous boundary layers were resolved by
structured prism cells, the rest of the computational domain was dis-
cretized by tetrahedra. In order to resolve the small turbulent structures
of the shear layer, a structured block, consisting of hexahedron, was pla-
ced in the shear layer region in the Detached Eddy Simulations. The
acoustic simulations were carried out on unstructured grids, consisting
of tetrahedra.

The influence of the door position on the unsteady flow inside the
telescope port is demonstrated by URANS-simulations for the partially
opened cavity. As only very limited wind-tunnel data is available for the
partially opened telescope port, one of the most crucial uncertainties of
the entire SOFIA-project is the aeroacoustic behaviour of the cavity in
case of door-drive system failure during opening or closing.

The feasibility of vortex generators as a means for passive flow control
is presented in the thesis as well. The investigated concept bases on the
stabilisation of the shear layer that yields a significant decrease of the
amplitudes of the acoustic resonances. End-to-End pointing simulations
show that this approach increases the pointing stability of the SOFIA
telescope significantly. In addition to that, different concepts for shifting
the telescope port’s acoustic resonance frequencies are proposed. The
intention of this approach is to shift the acoustic resonance frequencies
away from possible structural resonances of the telescope. The presented
approaches base on slight modifications of the cavity wall shape and the
integration of baffle plates.
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[m] Krümmungsradius

R [ J
kg·K ] spezifische Gaskonstante

Re [−] Reynoldszahl
Reδ [−] lokale Reynoldszahl bezogen auf die Grenz-

schichtdicke
R Residuenvektor
S [1/s] symmetrische Komponente des Geschwin-

digkeitstensors



Symbolverzeichnis xv

St [−] Strouhalzahl
t [s] Zeit
t′ [s] Zeitinkrement
t∗ [s] fiktive Pseudozeit
T [K] Temperatur

[s] Zeit
Trecov. [K] Recoverytemperatur
Tt [s] charakteristisches turbulentes Zeitmaß
TU [−] Turbulenzgrad
T [N/m] Spannungstensor
u, v, w [m/s] lokale Geschwindigkeit
uτ [m/s] Schubspannungsgeschwindigkeit
u+ [−] charakteristische dimensionslose Geschwin-

digkeit
u [m/s] Geschwindigkeitsvektor
Uc [m/s] Konvektionsgeschwindigkeit in x-Richtung
U, V,W [m/s] Geschwindigkeit der ungestörten Anströ-
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i =
√
−1 imaginäre Einheit
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1 Einleitung 1

1 Einleitung

1.1 Flugzeuggebundene Infrarotastronomie

Astronomische Objekte emittieren einen Großteil ihrer elektromagneti-
schen Strahlung in dem für das menschliche Auge unsichtbaren infra-
roten Spektralbereich bei Wellenlängen zwischen 900nm und 1mm. Die
emittierte Strahlung trägt sehr viele Informationen über die Entstehung,
den Aufbau und die im Inneren der Himmelskörper ablaufenden physi-
kalischen Vorgänge in sich. Infrarotstrahlung wird durch Molekülschwin-
gungen hervorgerufen. Jeder Körper emittiert einen Teil seiner elektro-
magnetischen Strahlung im infraroten Spektralbereich. Weiterhin geht
Infrarotstrahlung aus sichtbarem Licht durch sogenannte ”kosmologische
Rotverschiebung” hervor [143]. Aufgrund der Ausdehnung der Raumzeit
erfährt Licht eine stetige Verlängerung der Wellenlänge. Lichtsignale von
mehreren Milliarden Lichtjahre entfernten Objekten wie Galaxien sind
teilweise so weit rotverschoben, dass die Wellen inzwischen zehn mal
länger erscheinen als zum Zeitpunkt ihrer Aussendung. Diese Objekte
leuchten deshalb im sichtbaren Bereich nur noch sehr schwach, der größ-
te Teil ihrer wegen der Entfernung ohnehin schwachen Strahlung liegt
im infraroten Spektralbereich.

Gegenüber sichtbarem Licht besitzt Infrarotstrahlung aufgrund der
höheren Wellenlänge die Eigenschaft, Staubwolken zu durchdringen. So
ist es beispielsweise möglich, ins Zentrum von Regionen zu schauen, in
denen Sterne entstehen, was im sichtbaren Bereich aufgrund der umge-
benden Staubwolke nicht möglich ist. Neben Sternen, Galaxien und in-
terstellarer Materie existiert noch eine Vielzahl weiterer astronomischer
Objekte, wie beispielsweise schwarze Löcher, Planeten und Kometen, für
die SOFIA eine hervorragende Beobachtungsplattform darstellt. Ebenso
bietet SOFIA die Möglichkeit, astronomische Ereignisse wie Planeten-
transits und Okkultationen zu verfolgen. Unter einer Okkultation ver-
steht man das Vorbeiziehen eines scheinbar größeren Himmelskörpers vor
einem kleineren, sodass der nähere Himmelskörper den weiter entfernten
vollständig bedeckt. Im gegenteiligen Fall, wo der weiter entfernte Him-
melskörper nur teilweise bedeckt wird, spricht man von einem Transit.
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Gegenüber einem bodengestützten Observatorium ist die Zahl der mit
SOFIA beobachtbaren Okkultationen um rund zwei Größenordnungen
höher [15]. Bereits in den ersten Betriebsjahren von SOFIA sollen rund
zehn Okkultationen von Zwergplaneten des ”Kuiper Belts” beobachtet
werden.

Der Großteil der auf unsere Erde fallenden Infrarotstrahlung wird je-
doch durch H2O, CO2 und O3 der Atmosphäre absorbiert. Der Wellen-
längenbereich zwischen 30µm und 300µm wird beispielsweise vollständig
durch die Atmosphäre geschluckt, auf dem Erdboden sind die in diesem
Spektralbereich emittierenden Objekte nahezu unsichtbar (siehe Abb.
1.1). Um die störenden Einflüsse der unteren Erdatmosphäre zu reduzie-
ren, werden IR-Observatorien auf hohen Bergen errichtet, wie beispiels-
weise auf dem erloschenen Vulkankegel Mauna Kea (4200m) auf Hawaii.
Da die an der IR-Absorption beteiligte Troposphäre abhängig von der
geografischen Breite sowie der Tages- und Jahreszeit bis in Höhen von
10km bis 15km reicht, lassen sich durch Verlagerung von erdgestützten
Observatorien in große Höhen nur geringfügige Verbesserungen im nahen
und mittleren Infrarotbereich (bis max. 30µm) erreichen. Der Spektral-
bereich über 30µm kann erst oberhalb der Tropopause, dem Grenzbe-
reich zwischen Troposphäre und Stratosphäre, erfasst werden [64].

Abb. 1.1: SOFIA im Vergleich zum erdgestützten Observatorium in
Mauna Kea/Hawaii (nach Krabbe et al. [64]); die ausgepräg-
te Reduktion der Atmosphärendurchlässigkeit bei rund 15µm
wird durch CO2 verursacht, die Einbrüche bei 6µm und bei
10µm sind jeweils auf H2O bzw. O3 zurückzuführen [30]
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Die amerikanische Luft- und Raumfahrtbehörde NASA und das DLR
entwickelten und betreiben im Rahmen des SOFIA-Projektes gemeinsam
ein flugzeuggestütztes Infrarot-Observatorium [63, 82, 139]. Um astrono-
mische Beobachtungen während des Fluges in Höhen zwischen 12km und
15km durchzuführen, wurde eine Boeing 747-SP mit einem Spiegeltele-
skop ausgerüstet, das unter Leitung des DLR von der deutschen Industrie
entwickelt und gebaut wurde. Das Cassegrain-Spiegelteleskop hat ein Ge-
samtgewicht von rund 17t und ist in einem Schacht im hinteren Teil des
Rumpfes untergebracht [62] (siehe Abb. 1.2). Die Beeinträchtigung der
Beobachtungsqualität durch atmosphärische Dichtefluktuationen ist ge-
genüber erdgestützten Observatorien deutlich reduziert. Zudem ist es
hierdurch überhaupt erst möglich, Wellenlängen über 30µm zu erfassen.

Im Gegensatz zu erdgebundenen Teleskopen bietet ein luftgestütztes
Observatorium auch eine wesentlich höhere Flexibilität. Da es weltweit
operieren kann lässt sich bei besonderen bzw. ausschließlich lokal beob-
achtbaren Ereignissen wie Kometen oder Sonnenfinsternissen der opti-
male Beobachtungspunkt wählen.

Abb. 1.2: Schnitt durch den Rumpf von SOFIA im Bereich des Tele-
skopschachts

Für die Dauer der Beobachtung wird eine Schiebetür geöffnet und
das Teleskop dem nächtlichen Sternenhimmel ausgesetzt. Die Infrarot-
strahlung wird von dem Primärspiegel mit 2, 7m Durchmesser auf einen
Sekundär- bzw. Tertiärspiegel reflektiert und gelangt über einen Nasmyth-
Tubus zu den Beobachtungsinstrumenten. Insgesamt werden nach derzei-
tigem Stand neun verschiedene IR-Instrumente bei SOFIA zum Einsatz
kommen. Sieben davon wurden von amerikanischen, zwei von deutschen
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Forschungseinrichtungen entwickelt [33]. Eine weitere Reduktion der Stö-
reinflüsse ist mit satellitengestützten Observatorien möglich, wie sie seit
den achtziger Jahren eingesetzt werden. Von besonderer Bedeutung sind

”Infrared Astronomical Satellite” (IRAS, 1983), ”Infrared Space Obser-
vatory” (ISO, 1995-1998), ”Infrared Telescope in Space” (IRTS, 1995),
Spitzer (seit 2003) und voraussichtlich ab dem Jahre 2013 auch das James
Webb Space Telescope (JWST). Der Einsatzort von Satelliten ist jedoch
auf die jeweilige Umlaufbahn beschränkt, lokal begrenzt beobachtbare
Ereignisse können daher unter Umständen nicht betrachtet werden. Die
Wartung sowie der Austausch von Messinstrumenten gestalten sich bei
satellitengestützten Observatorien ebenfalls wesentlich schwieriger und
teurer als im flugzeuggestützten Fall, wo die Instrumente nach jedem
Beobachtungsflug frei zugänglich sind und permanent auf dem neuesten
Stand der Technik gehalten werden können.

Der Betrieb eines flugzeuggestützten Spiegelteleskops stellt Wissen-
schaftler, Ingenieure und Techniker vor größte Herausforderungen, gilt
es die störenden Einflüsse der Flugzeugvibrationen und der strömungsin-
duzierten Windlasten auf die Teleskopstruktur so gering wie möglich zu
halten [53]. Im Falle der SOFIA-Konfiguration kommt den aeroakusti-
schen Störungen eine besondere Bedeutung zu, da ihre charakteristischen
Frequenzen mit zahlreichen Teleskop-Strukturmoden zusammenfallen.

1.2 Übersicht zum Stand der Forschung

Die bei der Überströmung von Hohlräumen wie dem SOFIA-Teleskop-
schacht auftretenden Strömungs- und Akustikphänomene wurden erst-
mals in den fünfziger Jahren von Krishnamurty [52] und in den sech-
ziger Jahren von Rossiter [105] näher untersucht. Im Übergangsbereich
zwischen Hohlraum und Außenbereich bildet sich eine freie Scherschicht
aus, die aufgrund von Instabilität zur Anfachung von Störungen neigt.
Rossiter identifizierte erstmals einen Feedback-Mechanismus als Ursache
für die instationären Druckfluktuationen und leitete daraus eine halb-
empirische Formel zur Vorhersage der möglichen Frequenzen ab (siehe
Gl. (2.10)). Auch nach mehreren Jahrzehnten Forschung auf dem Gebiet
der Cavityströmung und der Entwicklung numerischer Rechenverfahren
stellt die Simulation der äußerst komplexen und nichtlinearen Vorgänge
noch immer eine große Herausforderung dar. Die Berechnung der in-
stationären Strömungsvorgänge in Cavities ist mit einem enormen Re-
chenaufwand verbunden, Unsicherheiten bestehen insbesondere bei der
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Vorhersage der Amplituden der Druckfluktuationen. Laminar umström-
te Cavities kleiner Reynoldszahlen und einfacher Geometrie lassen sich
mittlerweile mit DNS-Verfahren unter vertretbarem Aufwand simulie-
ren [107]. Für turbulent umströmte Cavities mit hoher Reynoldszahl
und komplexer Geometrie, wie sie in vielen technischen Anwendungen in
der Luftfahrt vorkommen, ist der erforderliche Rechenaufwand der DNS
selbst mit den in den nächsten Jahrzehnten zur Verfügung stehenden
Großrechnern unmöglich. Diese werden mittelfristig weiterhin RANS-,
DES- und LES-Verfahren vorbehalten bleiben, die mittlerweile in vielen
Strömungsbereichen ihre Einsatzfähigkeit unter Beweis gestellt haben
und auch in der Industrie vermehrt eingesetzt werden. Die wesentlichen
Aspekte der genannten Berechnungsmethoden sind in Kap. 2.5 näher er-
läutert. Mit URANS-Verfahren existieren im Bereich der Strömungsme-
chanik bisher die meisten Erfahrungen, allerdings zeigen diese bei insta-
tionären Strömungen mit dominanten Ablösungsgebieten aufgrund ihres
Ansatzes teilweise große Unsicherheiten. Einige Strömungsphänomene,
wie die instationäre turbulente Umströmung von Zylindern, sind die-
sen Verfahren beispielsweise nicht zugänglich, da unter anderem dreidi-
mensionale Erscheinungen unvollständig abgebildet werden [109]. Eben-
so zeigen RANS-Simulationen flacher Cavities mit stark ausgeprägten
Scherschichtdeformationen unphysikalische Ergebnisse, die Umströmung
tiefer Cavities mit verhältnismäßig stabiler Scherschicht und einer domi-
nanten akustischen Kopplung wird von RANS-Verfahren hingegen unter
Umständen gut wiedergegeben [116, 118].

Für turbulent umströmte Cavitykonfigurationen mit technisch relevan-
ten Reynoldszahlen stellt die Large-Eddy-Simulation zur Zeit die zuver-
lässigste Berechnungsmethode dar [12, 70, 84, 88, 111], wenngleich dieses
Verfahren aufgrund der erforderlichen Rechenleistungen den Bereich der
möglichen Anwendungen noch immer stark einschränkt. Die Detached
Eddy Simulation [128] verknüpft die Vorteile des RANS- und des LES-
Verfahrens und wird seit mehreren Jahren erfolgreich zur Simulation von
Cavityströmungen eingesetzt [5, 85, 92].

Zur Beeinflussung von Cavityströmungen wurde bereits eine große
Zahl aktiver und passiver Methoden untersucht und erfolgreich umge-
setzt, eine vollständige Kontrolle bzw. die völlige Unterdrückung der
Instationarität der Strömung ist jedoch in der Regel nicht möglich. Der
Großteil der bisher untersuchten Beeinflussungskonzepte beruht auf der
Beruhigung der Scherschicht durch Änderung der Stabilitätseigenschaf-
ten sowie auf der Reduktion des zugrundeliegenden Rückkopplungsme-
chanismus [12, 14, 24, 29, 39, 44, 45, 68, 86, 98, 114, 122, 132, 133, 140].
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Aktive Regelungskonzepte mit geschlossenem Regelkreis wurden an ab-
strakten rechteckigen Cavitygeometrien bereits erfolgreich angewandt
[27, 106, 107, 108]. Der hohe Grad an Komplexität und Nichtlinearität
des Gesamtsystems gestaltet die Auslegung der Reglerfunktion jedoch
äußerst kompliziert. Die verschiedenen Ansätze zur Kontrolle der Cavi-
tyströmung werden in Kap. 2.6 erläutert.

1.3 Ziel der Arbeit

Ziel der vorliegenden Arbeit ist die numerische Untersuchung sowie die
Charakterisierung der instationären Umströmung des SOFIA-Teleskop-
schachts unter Berücksichtigung und Bewertung verfahrensbedingter Un-
sicherheiten der angewandten Simulationsmethoden. Mittels URANS-,
DES- und Akustik-Simulationen soll das Verständnis für die instatio-
nären Strömungsvorgänge sowie die Wechselwirkung mit akustischen Re-
sonanzen vertieft werden. Weiterhin sind geeignete Methoden zur Beein-
flussung der Strömung zu untersuchen und hinsichtlich ihrer Anwend-
barkeit zu bewerten.

Die Untersuchungen sollen im ersten Teil der Arbeit an abstrahier-
ten zweidimensionalen Cavitykonfigurationen exemplarisch durchgeführt
werden, die an die SOFIA-Konfiguration angelehnt sind. Am Beispiel
vereinfachter Modelle gilt es, die verschiedenen Einflüsse des Grenz-
schichtaufbaus, der Grundgrößen der Anströmung sowie der Geometrie
der Cavity auf die Strömung zu untersuchen. Die Charakterisierung der
hierbei auftretenden Strömungs- und Akustikphänomene und die Un-
tersuchung von Möglichkeiten zur Reduktion der im Teleskopschacht
hervorgerufenen instationären Druckfluktuationen stellen den zentralen
Untersuchungsgegenstand dar. Im zweiten Teil der Arbeit sind diese Er-
kenntnisse dann auf die komplexe SOFIA-Konfiguration zu übertragen.

Die im Rahmen der Arbeit betrachteten Cavities repräsentieren ledig-
lich einen kleinen Teil aller möglichen Cavity-Strömungsformen, andere
Konfigurationen können davon stark abweichende Strömungscharakte-
ristiken aufweisen. Die hier gewonnenen Erkenntnisse sowie die daraus
abgeleiteten Aussagen lassen sich aus diesem Grund nur bedingt auf an-
dere Cavity-Strömungsfälle übertragen.

Zur Beurteilung der Qualität der Simulationsergebnisse stehen zahl-
reiche Messdaten aus verschiedenen Windkanaltests und Flugversuchen
zur Verfügung. Hauptkriterium ist hierbei die Genauigkeit bei der Vor-
hersage der charakteristischen Frequenzen und Amplituden der im Te-
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leskopschacht auftretenden Druckfluktuationen auf der Oberfläche der
Teleskopstruktur. Die Bewertung der Verfahren soll im Frequenzbereich
unterhalb von etwa 100Hz erfolgen, da dieser Bereich den Hauptteil der
aeroakustischen Energie enthält und die Strukturdämpfung der Tele-
skopstruktur mit steigender Frequenz zunimmt.
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2 Grundlagen der
Cavityströmung

Cavityströmungen treten in vielen technischen Bereichen auf, ein typi-
sches Beispiel der Luftfahrt sind geöffnete Fahrwerkschächte von starten-
den und landenden Flugzeugen. Die strömungsphysikalischen Vorgänge
im Inneren der Schächte rufen in der Regel unerwünschte Druckfluk-
tuationen hervor, die zu Lärm und Strukturvibrationen führen. Bedingt
durch die resultierenden Drucklasten können unter Umständen Struktur-
ermüdungen auftreten. Aufgrund dieser Problematik ist die Zielsetzung
der meisten Untersuchungen die Kontrolle der Strömung hinsichtlich ei-
ner Reduktion der Druckfluktuationen. Das folgende Kapitel beschreibt
den physikalischen Hintergrund der zugrundeliegenden Phänomene.

2.1 Physik der Cavityströmung

Bei der Überströmung von Cavities werden zwei grundlegend verschie-
dene Strömungscharakteristiken unterschieden. Bis zu einem Längen-
/Tiefenverhältnis von L

D . 7 − 8 wird die Cavity von einer meist nur
schwach deformierten Scherschicht vollständig überdeckt [93]. Die Strö-
mung im Inneren der Cavity wird durch einen großen Wirbel charakte-
risiert (siehe Abb. 2.1 links). Der statische Druck ist entlang des Cavity-
grundes nahezu konstant, lediglich im Bereich der hinteren Cavitywand
steigt er geringfügig an. Dieser Strömungszustand trägt definitionsgemäß
die Bezeichnung ”offene Cavityströmung” [25].

Bei höheren Werten von L
D kommt es zwischen vorderer und hinte-

rer Cavitywand zu einem Wiederanlegen der Strömung auf dem Cavity-
grund, in den Ecken bilden sich zwei getrennt voneinander zirkulieren-
de Regionen aus (siehe Abb. 2.1 rechts). Dieser als ”geschlossene Ca-
vityströmung” bezeichnete Zustand ist durch einen wesentlich höheren
Widerstand gekennzeichnet [31]. Das Strömungsverhalten gleicht einer
Kombination aus ”Backward-” und ”Forward-Facing-Step”. Der Druck-
verlauf entlang des Cavitybodens weist ein Druckplateau in der Mitte,
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Abb. 2.1: Druckverteilung entlang des Cavitybodens der offenen (links)
und geschlossenen (rechts) Cavityströmung

sowie einen im Vergleich zur offenen Cavityströmung wesentlich höheren
Druckanstieg im Bereich der Rückwand auf. Mit steigender Machzahl er-
folgt das Anliegen der Strömung auf dem Cavitygrund erst bei höheren
Werten von L

D ( LD = 10 − 15 bei Ma > 1) [93, 138, 144]. Im Fall des
hier im Zentrum der Untersuchung stehenden SOFIA-Teleskopschachts
handelt es sich um den Typ der offenen Cavityströmung.

Die Unterschiede zwischen den beiden Cavity-Strömungstypen las-
sen sich auch sehr deutlich an der Charakteristik der Druckspektren
im Cavity-Innenraum erkennen. Das Druckspektrum geschlossener Strö-
mung weist einen sehr breitbandigen Verlauf ohne markante Peaks auf,
die Energie ist gleichmäßig über einen großen Frequenzbereich verteilt
[105]. Die Spektren von Cavities mit offener Strömung hingegen sind ge-
kennzeichnet durch einen schmalbandigen Verlauf mit deutlich hervor-
tretenden Peaks bei diskreten Frequenzen, die durch die Rückkopplung
von Störungen verursacht werden.

Die für die periodischen Fluktuationen bei offener Cavityumströmung
verantwortliche Feedback-Kette ist in Abb. 2.2 schematisch dargestellt.
Rossiter [105] leitete erstmals eine analytische Formel her, mit der sich
die charakteristischen Frequenzen näherungsweise abschätzen lassen. Zwi-
schen dem Cavity-Innenraum und dem Außenbereich bildet sich eine
Scherschicht aus, deren Aufbau und Stabilitätseigenschaften maßgeblich
durch die Grenzschicht stromauf der Cavity beeinflusst werden. Störun-
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gen innerhalb der Scherschicht werden stromab konvektiert und dabei
angefacht. Treffen diese Störungen auf die stromab befindliche Kante,
entstehen durch die Interaktion mit der Wand Druckfluktuationen, die
sich innerhalb und teilweise außerhalb der Cavity stromauf ausbreiten.
Die Entstehung der Druckwellen beim Auftreffen der Störungen auf die
Rückwand wird allgemein als ”Scattering” (Zerstreuung) bezeichnet. Die
stromauf wandernden Störwellen führen zu einer Anregung der Scher-
schicht, wodurch die Feedbackkette zur Aufrechterhaltung des Systems
geschlossen wird. Die Interaktion der einzelnen Effekte ist äußerst kom-
plex und hochgradig nichtlinear, die Dynamik des Gesamtsystems ist
noch nicht vollständig bis in alle Einzelheiten verstanden.

Störungen

Akustische Wellen

Scatteringδ,δ
1
,δ

2

Grenzschicht Rezeptivität

L

D

x

y

Abb. 2.2: Schematische Darstellung der Störungs-Feedback-Kette bei of-
fener Cavityströmung

Strömungszustände bei offener Cavityströmung Die offene Überströ-
mung von Cavities lässt sich wiederum in drei verschiedene Kategorien
einteilen, die durch teilweise sehr unterschiedliche Strömungszustände
gekennzeichnet sind. Eine direkte Vorhersage des Strömungstyps ohne
numerische Simulation ist schwierig. Neben der Cavitygeometrie, der
Machzahl und der Reynoldszahl der Anströmung gehört der Aufbau der
Grenzschicht stromauf der Cavity zu den primären Einflussgrößen. In der
Literatur wird in den meisten Fällen die Dicke δ bzw. die Impulsverlust-
dicke δ2 der Grenzschicht als entscheidender Parameter im Hinblick auf
die instationären Vorgänge in der Cavity angegeben. Nach [115] berech-
net sich die Impulsverlustdicke für turbulente und kompressible Grenz-
schichten wie folgt:
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δ2 =
∫ δ

0

ρu

ρeue

(
1− u

ue

)
dy (2.1)

wobei δ die Grenzschichtdicke, u die lokale Geschwindigkeit und ρ
die lokale Dichte repräsentieren. Der Index e bezeichet die Position am
Grenzschichtrand, wo die Geschwindigkeit auf 99% der Außengeschwin-
digkeit angestiegen ist. Unter Annahme von due

dx = 0 resultiert aus dem
Impulssatz der folgende Zusammenhang zwischen der Impulsverlustdicke
und dem lokalen Reibungsbeiwert cf :

∂δ2
∂x

=
cf
2

(2.2)

Nach [153] gilt für den lokalen Reibungsbeiwert der turbulent um-
strömten ebenen Platte:

cf = 0.0576
(

ν

Vrefx

)0.2

(2.3)

Aus der Integration des lokalen Reibungsbeiwertes über der Lauflänge
lässt sich somit die Impulsverlustdicke errechnen (mit δ (x = 0) = 0):

δ2 (x) =
∫ x

0

cf
2
dx̃ (2.4)

Stationäre Strömung Bei bestimmten Anströmungszuständen wird die
Cavity stationär, d.h. ohne Auftreten von zeitlichen Druckfluktuatio-
nen überströmt. Für geringe Machzahlen und eine laminare Grenzschicht
stromauf der Cavity bestimmte Sarohia [112] die Mindest-Cavitylänge,
unterhalb derer keine Oszillationen zu beobachten sind. Danach treten
Fluktuationen nur auf, wenn

√
ReδLmin
δ

& 290 (2.5)

was unter anderem zeigt, dass es neben Lmin eine Minimalgeschwin-
digkeit, eine maximale Viskosität und eine maximale Grenzschichtdicke
für das Auftreten instationärer Fluktuationen gibt (δ bezeichnet hierbei
die Dicke der Grenzschicht stromauf der Cavity). Allerdings gilt diese Be-
ziehung nur für ausreichend große Verhältnisse D

δ (> 2), d.h. sofern der
Grund der Cavity weit genug von der Scherschicht entfernt ist und keine
stabilisierende Wirkung auf diese ausübt. Untersuchungen von Gharib
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und Roshko [40] an Cavityströmungen im Übergangsbereich zwischen
stationärem und instationärem Zustand zeigen, dass das Absenken von
D
δ unter den Mindestwert zu einem drastischen Anstieg der Mindest-
Cavitylänge führt.

Ahuja et al. [4] untersuchten Cavities mit einer stromauf befindlichen
turbulenten Grenzschicht. Die Grenzschichtdicke wurde mit Hilfe eines

”backward facing step” variiert, um den Übergang zwischen stationärer
und instationärer Strömung zu untersuchen. Für ihre betrachteten Konfi-
gurationen traten keine periodischen Oszillationen auf, sofern die Grenz-
schichtdicke δ größer als 7% der Cavitylänge L war. In den Untersuchun-
gen von Hankey und Shang [43] trat der Übergang vom stationären zum
instationären Strömungszustand bei einer Grenzschichtdicke von 50%
der Cavitylänge auf.

Gharib [39] untersuchte Zylinder mit rotationssymmetrischen Cavities
und laminarer Grenzschicht bei kleinen Reynoldszahlen im Wasserkanal.
Die Umströmung war bis zu einem Verhältnis von L

δ2
≈ 80 stationär, bei

größeren Werten setzten Oszillationen ein. In der Literatur sind nur sehr
wenige Informationen für turbulente Strömungen höherer Machzahlen
erhältlich. In den von Sarohia [112] durchgeführten Experimenten wurde
die Turbulenz der Freiströmung variiert (Turbulenzgrad TU = 0, 26 −
1, 64%), um den Einfluss auf die Cavity-Mindestlänge zu untersuchen.
Es zeigte sich in diesem Fall jedoch keine Abhängigkeit.

Shear-Layer Mode Oberhalb des in Gl. (2.5) definierten Verhältnis-
ses tritt ein von periodisch instationären Druckfluktuationen dominier-
ter Strömungszustand auf, der durch den eingangs erwähnten Feedback-
Mechanismus hervorgerufen und aufrechterhalten wird. Kleinste Störun-
gen werden entlang der Scherschicht stromab konvektiert und dabei an-
gefacht, erzeugen beim Auftreffen auf die Rückwand Druckwellen, die
wiederum die Scherschicht stromauf beeinflussen. Die Scherschicht wird
in diesem sogenannten ”Shear-Layer Mode” nur gering deformiert, in-
nerhalb der Cavity bildet sich ein großes Rezirkulationsgebiet mit einem
ausgedehnten Primärwirbel aus. Die in der Scherschicht konvektierten
Wirbel sind im Vergleich zu den Dimensionen der Cavity klein.

Eine der ersten Erklärungen zur Entstehung von Oszillationen bei
Überströmung von Cavities lieferten Plumblee et al. [95]. Danach ent-
sprechen die Peaks im Druckspektrum den rein akustischen Resonanz-
moden, die durch die breitbandig verteilte turbulente Energie der Scher-
schicht angeregt werden. Rossiter [105] und Heller [46] widerlegten diese
Erklärung jedoch mit der Begründung, dass instationäre Druckfluktua-
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tionen auch bei laminar angeströmten Cavities auftreten und dabei meist
noch stärkere Fluktuationen als im turbulenten Fall aufweisen. Experi-
mentelle Untersuchungen von Tam & Block [142] und Ahuja et al. [4]
bestätigen dies.

Rossiter entwickelte ein erstes analytisches Modell zur Berechnung der
resultierenden Frequenzen des Shear-Layer Modes, das auch heute noch
häufig zur Abschätzung der Frequenzen möglicher Akustikmoden her-
angezogen wird. Dem Modell liegt die Annahme zugrunde, dass Stö-
rungen innerhalb der Scherschicht mit der konstanten Geschwindigkeit
Uc = K ·U∞ konvektiert werden (vgl. Abb. 2.3). Rossiter bestimmte das
Verhältnis zwischen Konvektionsgeschwindigkeit und Anströmgeschwin-
digkeit mittels empirischer Analysen zu 0, 57 für rechteckige Cavities bei
subsonischen Machzahlen oberhalb Ma & 0, 4. Ahuja et al. [4] geben in
ihren Veröffentlichungen Werte von 0, 6 bis 0, 65 für K an. Studien von
Sarohia [112] zeigen, dass die bezogene Konvektionsgeschwindigkeit vom
Verhältnis der Cavitylänge zur Grenzschichtdicke L

δ abhängt und mit
zunehmendem Verhältnis ansteigt.

Die Anfachung akustischer Wellen an der Cavity-Rückwand erfolgt mit
einer zeitlichen Verzögerung gegenüber dem Auftreffen der Scherschicht-
störungen. Die daraus resultierende Phasenverschiebung γ ist abhängig
vom Längen-/Tiefenverhältnis L

D der Cavity. Die dimensionslose Größe
kann Werte zwischen 0 und 1 annehmen, wobei der Wert 1 einer vollen
Wellenlänge entspricht. Empirische Untersuchungen ergaben für D � δ
[69]:

γ = 0, 58 · e−[( LD−10)/6]2 (2.6)

Studien von Forestier [35] und Block [21] bestätigen diesen Zusam-
menhang.

In Abb. 2.3 sind die Annahmen des Rossiter-Modells vereinfacht dar-
gestellt. Im oberen Bild sei angenommen, dass die Druckwelle die Rück-
wand der Cavity verlässt, und sich das Störzentrum der Scherschicht
bereits um γλv stromab bewegt hat. Zu einem späteren Zeitpunkt t′

erreicht eine um maλa verschobene Druckfront der akustischen Welle
die Vorderkante der Cavity, wodurch eine Störung in der Scherschicht
angefacht wird (angedeutet durch Wirbelsymbol). Innerhalb des Zeitin-
krements t′ hat sich die Scherschicht bereits um KU∞t

′ stromab bewegt.
Aus geometrischen Betrachtungen folgt:

mvλv = L+ γλv +KU∞t
′ (2.7)
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Innerhalb des Zeitintervalls t′ hat sich zugleich die akustische Welle
um c · t′ stromauf bewegt, daraus resultiert:

L = maλa + c · t′ (2.8)

ma bzw. mv stehen hierbei für die Anzahl der akustischen bzw. kon-
vektiven Störwellen. Durch Elimination von t′ erhält man aus Gl. (2.7)
und (2.8):

KU∞
c

maλa + (mv − γ)λv = KL

(
Ma+

1
K

)
(2.9)

L

λ
v

t = 0:t = 0: 
Druckwelle 

verlässt Hinterkante

t = t': 
Wirbel löst sich von 
der Vorderkante ab

m
a
λ

a

λ
a

γλ
v

c

ct'

γλ
v 
+ KU

∞
t'

KU
∞

U
∞

U
∞

Abb. 2.3: Vereinfachtes Modell zur Bestimmung der Frequenzen der
Rossiter-Moden

Setzt man λv = KU∞
f , λa = c

f und mv +ma = m, erhält man die weit
verbreitete Rossiter-Formel in dimensionsloser Form zur Abschätzung
der möglichen angefachten Frequenzen:

St =
L · f
U∞

=
(m− γ)(
Ma+ 1

K

) ,m = 1, 2, 3... (2.10)
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Heller und Bliss [45] modifizierten die Rossiter-Formel für höhere Mach-
zahlen, um der innerhalb der Cavity erhöhten Temperatur und somit der
erhöhten Schallgeschwindigkeit Rechnung zu tragen:

St =
(m− γ)(
Maq

1+
r(κ−1)Ma2

2

+ 1
K

) ,m = 1, 2, 3... (2.11)

Hierbei bezeichnet r den Recoveryfaktor. Die beiden Formeln liefern
lediglich Werte zur Abschätzung der Frequenzen möglicher Rossiter-
Moden, sie machen jedoch keine Aussagen über den Anregungszustand
oder die Stärke der Druckfluktuationen. Bei inkompressiblen bzw. sch-
wachkompressiblen Strömungen [39, 112] ist meist nur eine geringe An-
zahl, teilweise sogar nur ein einziger Rossiter-Mode angeregt. Eine Ver-
größerung der Cavitylänge führt in diesem Fall zum Übergang auf den
jeweils nächst höheren Mode, wobei im Übergangsbereich beide Moden
nebeneinander vorliegen können [52]. Dabei tritt meist der unter dem
Begriff ”Mode Switching” bekannte Effekt auf, der das alternierend ge-
genphasige Auftreten und Verschwinden zweier Moden bezeichnet. Un-
tersuchungen von Ahuja et al. [4] zeigen für rechteckige Cavities mit
0, 5 < L

D < 6, 0 und Machzahlen zwischen 0, 4 und 0, 67, dass der zweite
und der dritte Mode meist das Spektrum dominieren. Experimentelle
Untersuchungen von Gharib [39] zeigen dies auch bei laminarer inkom-
pressibler Cavityströmung geringer Reynoldszahl.

Die durch Gl. (2.10) und (2.11) vorhergesagten Frequenzen zeigen im
höheren subsonischen Machzahlbereich gute Übereinstimmung mit Mes-
sungen, bei kleineren Machzahlen nehmen die Unsicherheiten zu [4, 107].
Das Modell von Tam & Block [142] berücksichtigt die Reflexion der
Schallwellen an den Cavitywänden und zeigt für schwach kompressible
Strömungen eine deutliche Verbesserung gegenüber der Beziehung von
Rossiter. Es sei angemerkt, dass die den Modellen zugrunde liegenden
Annahmen der linearen Akustik bei sehr hohen Druckfluktuationen un-
gültig werden. Bei Windkanalversuchen von Heller et al. [45] und Shaw
et al. [123] traten beispielsweise Schalldruckpegel von über 180dB auf.

Wake Mode Bei Vergrößerung des Verhältnisses zwischen der Cavi-
tylänge und der Impulsverlustdicke L

δ2
der stromauf befindlichen Grenz-

schicht klingt der oben beschriebene Feedback-Mechanismus ab und eine
stark instationäre Strömung mit chaotischem Charakter stellt sich ein.
Der Zustand wird als ”Wake Mode” bezeichnet, da die großskaligen Wir-
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belablösungen der Scherschicht der abgelösten Umströmung von stump-
fen Körpern gleicht [107]. Weiterhin ist die Strouhalzahl St = f DU der
Wirbelablösung unabhängig von der Machzahl der Anströmung, ein In-
diz für ein rein hydrodynamisches Instabilitätsphänomen [28]. Im Gegen-
satz zum Shear-Layer Mode ist die Interaktion zwischen Scherschicht und
Cavity-Innenströmung wesentlich stärker ausgeprägt, es gelangt mehr
Energie aus der Außenströmung in die Cavity, wodurch die Druckfluk-
tuationen meist größere Amplituden aufweisen.

Colonius et al. [28] führten Untersuchungen an laminar umströmten
Cavities mittels DNS durch. Der Übergang vom Shear-Layer Mode zum
Wake Mode erfolgte bei kleinen Machzahlen Ma < 0, 3 bei L

δ2
≈ 100,

und bei Ma = 0, 6 bereits bei L
δ2
≈ 75. Im Übergangsbereich konnte ein

gleichzeitiges bzw. abwechselndes Nebeneinander der beiden verschiede-
nen Zustände beobachtet werden (Mode-Switching).

In den experimentellen Untersuchungen von Gharib [39, 40] bei lami-
narer Grenzschicht und Ma ≈ 0 erfolgte der Übergang vom Shear-Layer
Mode zum Wake Mode bei L

δ2
> 160. Der Widerstand der Cavity erhöhte

sich dabei um eine Größenordnung.
Für Cavityströmungen mit turbulenter Grenzschicht konnten in der Li-

teratur keine Aussagen zur Abgrenzung des Wake Mode Regimes gefun-
den werden, allerdings führt im Allgemeinen der turbulente Austausch
von Energie zu einer Stabilisierung der Scherschicht und somit zu einem
verzögerten Einsetzen des Wake Modes.

2.2 Einflussgrößen

2.2.1 Einfluss der Grenzschicht stromauf der Cavity

Wie bereits in Kap. 2.1 erläutert, beeinflussen die Eigenschaften der
Grenzschicht stromauf der Cavity in hohem Maße den Strömungszu-
stand. Ahuja et al. [4] führten systematische Studien zur Untersuchung
des Einflusses der Grenzschichtdicke durch. Mittels Klebestreifen wurde
die turbulente Grenzschicht stromauf der untersuchten Cavities aufge-
dickt. In ihren Versuchen ließ sich ein Großteil der Moden durch Vergrö-
ßerung der Grenzschichtdicke eliminieren. Eine Verdoppelung der Grenz-
schichtdicke drückte das Level der Peaks im Spektrum etwa auf das Ni-
veau des Breitbandlärms. Die Lärmreduktion durch diese Maßnahme
betrug teilweise bis zu 23dB.

Laminare Grenzschichten führen bei gleicher Grenzschichtdicke zu deut-
lich stärker ausgeprägten Druckfluktuationen [141] und zu geringfügig
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höheren Frequenzen der Moden [112] als turbulente Grenzschichten. In
den von Gleorfelt [41] durchgeführten LES-Rechnungen betrug der Un-
terschied der erreichten Schalldruckpegel zwischen laminarer und turbu-
lenter Grenzschicht rund 5dB.

2.2.2 Reynoldszahleffekte

Die auf die Cavitylänge bezogene Reynoldszahl der freien Anströmung
beeinflusst über zwei Effekte die instationären Strömungsvorgänge in
der Cavity. Einerseits bestimmt diese Größe den Zustand bzw. den Auf-
bau der Grenzschicht stromauf der Cavity. Da die Scherschicht aus der
Grenzschicht hervorgeht, wirkt sich dies auf deren Anfachungsverhalten
aus. Darüber hinaus hängen grundlegende Stabilitätseigenschaften der
Scherschicht von viskosen Effekten ab [105], wie beispielsweise die Kon-
vektionsgeschwindigkeit von kohärenten Strukturen [48]. Die Ergebnisse
von Ahuja et al. [4] und Sarohia [113] zeigen allerdings einen sehr ge-
ringen bzw. keinen Einfluss der Reynoldszahl auf die Frequenzen der
Resonanzmoden, sofern die Grenzschichtdicke bzw. die Impulsverlust-
dicke konstant blieben und die Scherschicht deutlich dünner war als die
Cavitytiefe. Bei den Experimenten von Ahuja et al. variierte die auf
die Cavitylänge bezogene Reynoldszahl zwischen ReL = 0, 2 · 105 und
ReL = 12 · 105. Es lag in diesem Fall eine turbulente Anströmung vor.

2.2.3 Machzahleffekte

Gemäß Gl. (2.10) steigen die dimensionsbehafteten Frequenzen der Ross-
iter-Moden mit der Machzahl an. Weiterhin treten im Allgemeinen die
Rossiter-Moden deutlicher hervor und der Charakter des Spektrums wird
schmalbandiger [145]. In vielen Fällen sind Rossiter-Moden erst ab einer
bestimmten Mindestmachzahl angeregt. Block [21] gibt für Cavities mit
L
D < 2 und Ma = 0, 1 − 0, 5 einen halbempirischen Zusammenhang
zur Bestimmung der Machzahlen für das erstmalige Auftreten sowie die
maximale Amplitude beliebiger Moden an.

Mit der Machzahl verändert sich die Charakteristik der Schallabstrah-
lung. Bei niedrigen Machzahlen breitet sich der aus der instationären
Cavityströmung entstehende Lärm in alle Richtungen gleichmäßig aus
[61]. Eine Erhöhung der Machzahl führt zur Ausbildung von Vorzugs-
richtungen, die bei Überschallströmung meist auf einen eng begrenzten
Bereich eingeschränkt ist [44]. Weiterhin ist eine generelle Zunahme der
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Amplituden der Druckschwankungen mit steigender Machzahl zu beob-
achten.

2.2.4 Geometrieeffekte

Einfluss der Cavitybreite In der Literatur finden sich teilweise wider-
sprüchliche Aussagen über den Einfluss der Cavitybreite W auf die Cha-
rakteristik der instationären Druckfluktuationen. Block [21] führte expe-
rimentelle Untersuchungen an Cavities mit L

W = 0, 5 − 1, 8 , L
D = 1 − 2

und Ma = 0, 17 − 0, 5 durch. Ihre Messungen zeigen eine Zunahme der
Amplituden sowie des Gütefaktors Q (maximale Amplitude bezogen auf
die Bandbreite) der Peaks mit abnehmender Cavitybreite unter Beibe-
haltung der restlichen Größen. Eine Erklärung der Beobachtungen ist
der Arbeit nicht zu entnehmen.

Ahuja et al. [4] untersuchten Cavities ( LW = 0, 47−3, 75, L
D = 0, 5−6)

bei Machzahlen zwischen Ma = 0, 26 und Ma = 1, 0 ebenfalls im Hin-
blick auf den Einfluss der Cavitybreite. Hinsichtlich der Auswirkung auf
die Amplituden der Resonanzmoden machten sie jedoch entgegen Blocks
Ergebnissen die Feststellung, dass eine Verringerung der Cavitybreite zur
Verringerung der Amplituden führt. Gemäß den Messungen von Ahuja
et al. sinkt der Lärmpegel über den gesamten Frequenzbereich um teil-
weise bis zu 15dB bei Verringerung von L

W unter den Wert eins. Da der
Lärmpegel bei Vergrößerung von L

W ab etwa eins asymptotisch gegen
einen konstanten Wert geht und eine weitere Verbreiterung keinen Am-
plitudenanstieg bewirkt, definieren Ahuja et al. die Grenze zwischen 2D-
und 3D-Strömung bei L

W = 1. LES-Rechnungen von Gloerfelt et al. [41]
zeigen eine Reduktion für das gesamte Spektrum um 15dB durch die
Erhöhung des Verhältnisses L

W von 0, 5 auf 1, 27.
Ahuja et al. [4] begründen die Reduktion der Fluktuationslevels mit

der zunehmenden Dreidimensionalität der Strömung bei abnehmender
Cavitybreite. Bei breiten Cavities mit L

W > 1 wird die Scherschicht
kohärent über einen Großteil der Breite angeregt, was ihre Destabili-
sierung fördert. Mit abnehmender Cavitybreite nimmt der Einfluss der
Randbereiche zu, die Abnahme der Kohärenz der Anregung stabilisiert
die Scherschicht. Die Strömung wurde in den Experimenten von Ahu-
ja et al. [4] mit Hilfe von Oberflächentuftings visualisiert, die Abnahme
der Kohärenz bei Verringerung der Breite kündigte sich durch regellos
chaotische Bewegungen der Fäden in den Randbereichen an.

Die Beobachtungen in Bezug auf den Einfluss der Cavitybreite auf
die charakteristischen Frequenzen des Spektrums sind ebenfalls unein-
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heitlich. Die Ergebnisse der Untersuchungen von Block zeigen, dass die
Breite der Cavity keinen Einfluss auf die Frequenzen der Rossiter-Moden
hat, Ahuja et al. [4] bestätigten dies ebenfalls durch ihre Messungen.
Tracy et al. [145] stellten jedoch eine geringe Abhängigkeit der Rossiter-
Frequenzen von der Cavitybreite fest, demnach stiegen die Frequenzen
mit zunehmender Breite geringfügig an. Eine Erklärung dieses Phäno-
mens ist der Arbeit nicht zu entnehmen.

Einfluss des Längen-/Tiefenverhältnisses Komerath et al. [61] unter-
scheiden Cavities nach dem strömungsdominierenden Element der Feed-
backkette. Überwiegen fluiddynamische Interaktionen der Scherschicht
mit dem Innenraum bei Cavities mit L

D -Verhältnissen größer als eins,
so tritt bei tieferen Cavities oder bei Cavities mit kleinen Öffnungen
im Verhältnis zum Volumen der Einfluss akustischer Resonanzen, ins-
besondere der Tiefenmoden, in den Vordergrund. Untersuchungen von
Sarohia [112] bestätigen diese Beobachtungen. Aufgrund dieser Eigen-
schaft werden Cavities mit offener Umströmung in tiefe

(
L
D < 1

)
und

flache
(
L
D > 1

)
Cavities eingeteilt [25, 95].

Ahuja et al. [4] untersuchten den Einfluss des Verhältnisses L
D auf die

instationäre Cavityströmung. Die Lärmcharakteristiken rechteckiger Ca-
vities mit einem L

D Verhältnis von 0, 5 bis 6, 0 wurden bei Machzahlen
von Ma = 0, 065 bis Ma = 1, 0 im Windkanal vermessen. Ihre Ergebnis-
se zeigen bei Cavities mit kleineren Verhältnissen L

D im gesamten Mach-
zahlbereich einen insgesamt höheren Lärmpegel. Die Autoren begründen
diesen Sachverhalt damit, dass sich die Resonanzfrequenzen der akusti-
schen Tiefenmoden bei Vergrößerung der Tiefe den Rossiter-Frequenzen
annähern und eine akustische Kopplung begünstigt wird. Es zeigte sich,
dass mit zunehmender Cavitytiefe ( LD < 2, 5) bei höheren Machzahlen
generell mehr Moden angeregt werden. Flache Cavities mit L

D ≈ 6, 0 zei-
gen bei Machzahlen von Ma = 0, 25 nur noch sehr schwach ausgeprägte
Peaks, das Spektrum weist einen sehr breitbandigen Verlauf auf.

Zahlreiche Untersuchungen [21, 35, 105, 107, 112, 144] zeigen den Ein-
fluss der Cavitytiefe auf die Frequenzen der Rossiter-Moden. Bei Cavities
mit D � δ steigen die Frequenzen mit zunehmender Tiefe aufgrund der
in Gl. (2.6) ausgedrückten abnehmenden Scattering-Phasenverzögerung
an der Cavity-Rückwand an. Bei sehr flachen Cavities mit D ≈ δ kehrt
sich nach Sarohia [112] dieser Effekt um, eine Zunahme der Cavitytiefe
führt dessen Untersuchungen nach zur Abnahme der Frequenzen.
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Einfluss der Cavityform Block [21] verglich die Strömungscharakteri-
stiken von quadratischen mit kreisförmigen Cavities bei jeweils identi-
scher Anströmung. Die Spektren der kreisförmigen Cavities wiesen im
Gegensatz zu den quadratischen Cavities einen deutlich breitbandige-
ren Verlauf mit teilweise sehr schwachen bzw. nicht erkennbaren Peaks
auf. Diese Beobachtungen stehen mit der von Ahuja et al. [4] geäußer-
ten Erklärung im Einklang, wonach die Kohärenz der Scherschicht einen
maßgeblichen Einfluss auf die Störungsanfachung der Scherschicht und
somit auf den Feedback-Mechanismus hat. Barakos et al. [12] applizier-
ten Wirbelgeneratoren unmittelbar vor der Cavity, um über die dadurch
hervorgerufenen Längswirbel die Kohärenz der Scherschicht zu reduzie-
ren. Mit dieser Maßnahme ließen sich die Schalldruckpegel um bis zu
10dB reduzieren. Untersuchungen von Tracy et al. [145] an rechtecki-
gen Cavities im Transitionsbereich zwischen offener und geschlossener
Cavityströmung stützen die Vermutungen bezüglich einer Scherschicht-
stabilisierung durch dreidimensionale Effekte. Die von Tracy et al. un-
tersuchten rechteckigen Cavities zeigten bei einer Schräganströmung von
15° aufgrund der zunehmenden Dreidimensionalität der Grundströmung
eine deutliche Reduktion der Amplituden.

2.3 Scherschichten über Cavities

Die aus der Grenzschicht stromauf der Cavity hervorgehende Scher-
schicht ist eines der zentralen Elemente der Cavity-Strömungsvorgänge.
Freie Scherschichten sind aufgrund ihres Aufbaus, unabhängig von der
Viskosität des Mediums, stets instabil und neigen zur Anfachung von
Störungen. Ihre Dynamik beeinflusst bei Cavityströmungen maßgeblich
die Interaktion der freien Außenströmung mit der Innenströmung und
bestimmt darüber, wie viel kinetische Energie der Außenströmung in die
Cavity gelangt.

Cavityscherschichten haben bei größeren Werten von L
δ2

eine zuneh-
mende Ähnlichkeit mit freien Scherschichten. Außerhalb der direkten
Einflussbereiche der vorderen und hinteren Cavitywand wachsen Scher-
schichten über Cavities linear an und weisen Selbstähnlichkeit auf [61].
Cattafesta et al. [23] beobachteten konstante Spreading Rates bei Cavi-
ties mit L

δ2
≈ 330, deren Werte im Bereich von freien turbulenten Scher-

schichten liegen. Unter der Spreading Rate versteht man das Anwachsen
der Scherschichtdicke in Strömungsrichtung. Eine Reduktion der Cavity-
länge auf ein Viertel und des Verhältnisses L

δ2
auf 80 führte zur Erhöhung
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der Spreading Rate um rund 50%, was vermutlich auf den zunehmenden
Einfluss der Cavitywände zurückzuführen ist.

Sarohia [112] konnte bei laminar angeströmten Cavities ebenfalls linea-
res Scherschichtwachstum zeigen, er berichtete jedoch von einem entge-
gengesetzten Trend, wonach eine Vergrößerung des Verhältnisses von Ca-
vitylänge zu Grenzschicht-Impulsverlustdicke eine Zunahme der Sprea-
ding Rate zur Folge hatte. Nach Komerath et al. [61] zeigen laminare und
turbulente Scherschichten fundamentale Unterschiede hinsichtlich ihres
Wachstums. Laminare Grenzschichten stromauf der Cavity führten ge-
genüber turbulenten Grenzschichten zu einem rund dreifach größeren
Scherschicht-Wachstum.

Zur Charakterisierung der Spreading Rate wird häufig die Vorticity
Thickness betrachtet. Nach Brown et al. [22] berechnet sich diese wie
folgt:

δω(x) =
U1 − U2∣∣∣∂U∂y ∣∣∣

max

(2.12)

Hierbei stehen U1 und U2 für die Geschwindigkeiten zweier parallel auf-
einandertreffenden Strömungsschichten. Die Vorticity Thickness ist ein
Maß für das lokale Schubspannungsmaximum in der Scherschicht. Das
Anwachsen von Störungen führt bei ausreichender Scherschichtlänge zur
Aufrollung bzw. zur Entstehung von Kelvin-Helmholtz-Wirbeln [56, 149].
Im Gegensatz zur Tollmien-Schlichting-Instabilität ist dieses Phänomen
lediglich auf die Form des Geschwindigkeitsprofils zurückzuführen und
praktisch unabhängig von der Viskosität des Mediums. Bei sehr langen
und dünnen Scherschichten kommt es zur Vereinigung von aufeinander-
folgenden Wirbeln (Vortex Merging) [49]. Dieser Prozess führt zu einer
sprunghaften Aufdickung der Scherschicht und zu einer Vergrößerung
der Spreading Rate.

Kompressible lineare Stabilitätstheorie Die separate Betrachtung der
zur Instationarität der Cavityströmung beitragenden Effekte reduziert
die Komplexität des Gesamtsystems und ermöglicht ein vertieftes Ver-
ständnis der einzelnen Glieder der Feedback-Kette. Das zentrale Ele-
ment, die Anfachung von Störungen in der Scherschicht, lässt sich mittels
linearer Stabilitätstheorie untersuchen. Aus den im Rahmen dieser Ar-
beit gewonnenen zeitgemittelten URANS-Lösungen von Cavityströmun-
gen wurden hierfür Scherschichtprofile an diskreten Stromab-Positionen
extrahiert und mittels Eigenwertanalyse sowohl das Amplitudenwachs-
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tum als auch der zugehörige Phasenverlauf der konvektierten Störungen
berechnet.

Stördifferentialgleichungssystem Kompressible reibungsbehaftete Strö-
mungen werden durch die Navier-Stokesschen Gleichungen beschrieben.
Unter Vernachlässigung von Volumenkräften lauten diese für Newton-
sche Fluide in kartesische Koordinaten [151]:

Kontinuitätsgleichung:

∂ρ

∂t
+ div (ρu) = 0 (2.13)

Impulsgleichung in x-Richtung:

∂ρu

∂t
+ div (ρuu) = −∂p

∂x
+ div (µ · grad (u)) (2.14)

Impulsgleichung in y-Richtung:

∂ρv

∂t
+ div (ρvu) = −∂p

∂y
+ div (µ · grad (v)) (2.15)

Impulsgleichung in z-Richtung:

∂ρw

∂t
+ div (ρwu) = −∂p

∂z
+ div (µ · grad (w)) (2.16)

Energiegleichung:

∂ (ρe)
∂t

+ div (ρeu) = −p · div (u) + div (k · grad (T )) + Φ (2.17)

Φ bezeichnet die Dissipationsfunktion:

Φ = µ
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}

+ λ (div (u))2 (2.18)

Dieser Term ist stets positiv, da er ausschließlich aus quadratischen
Teilen besteht und die Dissipation von kinetischer Energie in innere
Energie beschreibt. k, λ und µ bezeichnen die Wärmeleitfähigkeit, die
Volumen- bzw. Kompressionsviskosität sowie die dynamische Viskosität.



24 2.3 Scherschichten über Cavities

Zur Schließung des Systems werden weiterhin die thermische und die
kalorische Zustandsgleichung idealer Gase angesetzt:

p = ρRT (2.19)

und

e = CvT (2.20)

Werden diese beiden Gleichungen (2.19) und (2.20) in Gl. (2.13) bis
(2.17) eingesetzt, erhält man ein lösbares Gleichungssystem mit fünf Un-
bekannten.

Die zeitlich veränderlichen Größen ρ, u, v, w, T lassen sich als Über-
lagerung der stationären Grundströmung ρ0, U0, V0, W0, T0 mit den
Störgrößen ρ′, u′, v′, w′, T ′ darstellen. Unter Annahme einer paralle-
len Grundströmung mit V0 = 0 und durch getrennte Betrachtung jeder
x-Stelle (lokale Theorie) folgt:

ρ = ρ0(y) + ρ′(y, t) (2.21)

u = U0(y) + u′(y, t) (2.22)

v = v′(y, t) (2.23)

w = W0(y) + w′(y, t) (2.24)

T = T0(y) + T ′(y, t) (2.25)

Die x-Achse zeigt hierbei in Richtung der Hauptströmung, die y-Achse
verläuft senkrecht dazu in Richtung der dominanten Scherschicht-Ge-
schwindigkeitsgradienten und die z-Achse ergänzt entsprechend das Rech-
te-Hand-System. Durch Einsetzen der Gleichungen (2.21) bis (2.25) in
die Grundgleichungen (2.13) bis (2.17) und unter Vernachlässigung der
Glieder höherer Ordnung erhält man ein lineares Differentialgleichungs-
system für die fünf Störgrößen.

Störwellenansatz Im Rahmen der linearen Stabilitätstheorie werden
Störungen durch eine Superposition ebener harmonischer Wellen kleiner
Amplitude approximiert. Hierzu wird ein komplexer Modalansatz für die
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unbekannten Störgrößen gemacht:


ρ′(x, y, z, t)
u′(x, y, z, t)
v′(x, y, z, t)
w′(x, y, z, t)
T ′(x, y, z, t)

 =


ρ̂(y)
û(y)
v̂(y)
ŵ(y)
T̂ (y)

 · ei(αx+γz+ωt) = q · ei(αx+γz+ωt) (2.26)

Hierbei stellen α ∈ C bzw. γ ∈ C die komplexen Wellenzahl in x- und
z-Richtung sowie ω ∈ C die komplexe Kreisfrequenz der harmonischen
Störung dar. Mit Hilfe dieses Ansatzes lassen sich die Navier-Stokesschen
Gleichungen in Matrixform schreiben und als allgemeines Eigenwertpro-
blem formulieren:

Aq = ωBq (2.27)

Dieses Eigenwertproblem wird lokal für N Punkte entlang von Gera-
den parallel zur y-Achse im Bereich der Scherschicht gelöst. Die Größen
ρ0, U0, V0, W0, T0 der stationären Grundströmung werden aus der zeit-
lich gemittelten Strömungslösung entlang dieser Geraden extrahiert. Der
Lösungsvektor

q =


ρ̂j
ûj
v̂j
ŵj
T̂j

 , q ∈ C, j = 1...N (2.28)

enthält den Amplitudenverlauf der N Punkte. A bzw. B stehen für die
Koeffizientenmatrizen mit den Einträgen der Navier-Stokesschen Glei-
chungen. Die zeitliche Anfachung von Störungen an festen Positionen
im Strömungsfeld kann für rein reelle Wellenzahlen α durch Lösen des
Eigenwertproblemes bestimmt werden. Der Realteil ωr der Eigenwerte
repräsentiert die Frequenz des zugehörigen Eigenmodes, der Imaginärteil
ωi entsprechend die zeitliche Anfachung bzw. Dämpfung. Die räumliche
Anfachung von Störungen bei einer Variation der x-Koordinate um eine
feste Stelle x0 lässt sich daraus iterativ bestimmen. Hierfür wird der Ima-
ginärteil ωi,EV des zeitlichen Eigenwerts durch Variation von αi so weit
variiert, bis dieser den Wert 0 annimmt. αi beschreibt die Amplituden-
vergrößerung bei Variation von x wobei zur Bestimmung der Anfangsra-
te das lokale Geschwindigkeitsprofil eingesetzt wird. Eine ausführlichere
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Beschreibung dieses Verfahrens ist der Dokumentation von Babucke [11]
zu entnehmen. Die Berechnungen wurden mit dem am Institut für Aero-
dynamik und Gasdynamik der Universität Stuttgart entwickelten Code

”Linstab/Wielandt” durchgeführt.
Die absolute Anfachung von Störungen über eine diskrete Strecke zwi-

schen x0 und x lässt sich daraus mittels Integration über die Imaginär-
teile der komplexen Wellenzahlen berechnen:

A (x) = A0 · e−
R x
x0
αi·dx (2.29)

Zur Beurteilung des Wachstums von Störungen in einer Scherschicht
wird üblicherweise das Verhältnis A

A0
gebildet. D.h. die Amplitude an

einer beliebigen Stelle im Strömungsfeld wird auf die Amplitude an einem
definierten Referenzpunkt am Anfang der Scherschicht bezogen.

2.4 Anregung akustischer Resonanzen

Strömungen mit periodisch instationären Druck- und entsprechenden
Geschwindigkeitsfluktuationen wie im Fall von überströmten Cavities
können akustische Resonanzen anregen, wenn die Frequenzen der Anre-
gung im Bereich der Moden liegen. Mit der Anregung akustischer Reso-
nanzen geht meist eine deutliche Erhöhung der unerwünschten Druck-
fluktuationen einher. Die isolierte Untersuchung akustischer Resonan-
zen ohne Berücksichtigung der beteiligten Strömungseffekte stellt neben
der in Abschnitt 2.3 beschriebenen isolierten Analyse der Scherschicht-
Stabilitätseigenschaften eine weitere Möglichkeit zur Separierung der
Cavity-Elementarphänomene dar.

Für eine quaderförmige Cavity mit der Länge L, der Tiefe D, und
der Breite W geben Ahuja et al. [4] folgende Beziehung für die rein
akustischen Resonanzfrequenzen bei ruhendem Medium an:

St =
L

2
· 1
Ma
·
√(nx

L

)2

+
( ny

2D

)2

+
(nz
W

)2

(2.30)

wobei nx = nz = 0, 1, 2, 3... und ny = 0, 1, 3, 5... für die entsprechenden
Moden in x, z bzw. y-Richtung stehen. In Abb. 2.4 ist der Verlauf der mit
Gl. (2.30) berechneten akustischen Tiefenmoden (nx = 1, ny = 1, 3, 5, 7)
sowie die mit der Gl. (2.10) berechneten dimensionslosen Frequenzen der
ersten vier Rossiter-Moden für eine rechteckige 2D-Cavity exemplarisch
dargestellt. Bei bestimmten Machzahlen kommt es zur Überschneidung
der Frequenzlinien verschiedener Rossiter- und Akustikmoden (durch
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schwarze Punkte markiert) wodurch die Anregung akustischer Resonan-
zen in diesen Bereichen begünstigt wird.

Abb. 2.4: Kopplung zwischen Rossiter-Moden und akustischen Resonan-
zen am Beispiel einer 2D-Cavity

Über die tatsächliche Anregung bzw. die Stärke der möglichen Aku-
stikmoden macht Gl. (2.30) jedoch keine Aussagen. Entscheidend für das
Auftreten bzw. die Dominanz der Resonanzmoden ist unter anderem die
akustische Dämpfung, die mit der Abstrahlung akustischer Energie in
das Fernfeld gleichgesetzt werden kann. Resonanzmoden höherer Fre-
quenz zeigen im Allgemeinen eine stärkere Energieabstrahlung und so-
mit eine größere Dämpfung als langwellige Moden niedrigerer Frequenz.
Nach Plumblee et al. [94] dominieren die jeweiligen Akustikmoden, die
mit der größten Dimension der Cavity korrespondieren. Demnach wer-
den bei tiefen Cavities meist Tiefenmoden, bei flachen Cavities meist
Longitudinalmoden verstärkt angeregt.

Bei Cavities mit kleiner Öffnung im Verhältnis zum Volumen ist die
Anregung des Helmholtz-Modes möglich [32]. Fluid strömt dabei peri-
odisch durch die Öffnung und komprimiert das in der Cavity eingeschlos-
sene Volumen. Das System lässt sich mit einem Feder-Masse-Schwinger
vergleichen, wobei das in der Öffnung befindliche Fluid als Masse, und
der Cavity-Innenraum als Feder fungieren. Für einen Hohlraum mit dem
Volumen V , der Öffnung mit der Querschnittsfläche A und der Länge LH
berechnet sich die charakteristische Helmholtzfrequenz analytisch zu
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f =
1

2π
·

√
κ ·A · p
ρ · LH · V

(2.31)

wobei ρ, p und κ die Dichte, den Druck sowie den Isentropenexponen-
ten des Fluids bezeichnen. Die Helmholtzfrequenz eines offenen Hohlrau-
mes ist meist wesentlich niedriger als die kleinste akustische Resonanz-
frequenz, die zugehörige Wellenlänge kann ein Vielfaches der größten
Cavitydimension betragen.

Für komplexe dreidimensionale Geometrien wie die des SOFIA-Tele-
skopschachts ist die Berechnung der Resonanzfrequenzen nur mittels nu-
merischer Verfahren möglich. Im Rahmen der vorliegenden Arbeit wur-
den die akustischen Resonanzmoden mittels Lösung der Helmholtzglei-
chungen bestimmt (siehe Kap. 3.3).

2.5 Ansätze zur Modellierung von
Cavityströmungen

Einfache Modelle In den vergangenen 50 Jahren wurden wie schon an-
gedeutet zahlreiche Ansätze zur Modellierung und Simulation von Cavi-
tyströmungen entwickelt [19, 45, 105, 142]. Die Vorhersage der Frequen-
zen möglicher Resonanzmoden ist teilweise mit einfachen linearen ana-
lytischen Modellen möglich. An der Berechnung der Amplituden sowie
des breitbandigen Lärms scheitern diese Modelle jedoch alle [141]. Der
Grund hierfür liegt unter anderem in der Begrenzung bzw. der Dämp-
fung der Amplituden durch nichtlineare Sättigungsprozesse [108], die von
diesen meist linearen Modellen nicht berücksichtigt werden.

Bilanin & Covert [19] leiteten ein analytisches Modell zur Bestimmung
der Rossiter-Frequenzen für flache Cavities ab. Das Modell besteht aus
einem Wirbelschichtmodell zur Analyse der Stabilitätseigenschaften der
Scherschicht und einem auf Monopolquellen basierendem Akustikmodell
zur Darstellung der akustischen Resonanzeigenschaften der Cavity. Der
Ansatz liefert ähnliche Ergebnisse wie das Modell von Rossiter nach Gl.
(2.10), kommt jedoch ohne die halbempirischen Konstanten γ und K aus.
Heller & Bliss [45] modellierten in ihrem Modell zusätzlich die Cavity-
Rückwand durch eine oszillierende Oberfläche und erreichten dadurch die
Kopplung zwischen der Cavity-internen Akustik und der freien Scher-
schicht, was das Modell von Bilanin & Covert nicht beinhaltet. Block
[21] erweiterte den Ansatz von Bilanin & Covert zur Berücksichtigung
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der Effekte des Längen-Tiefenverhältnisses. Tam & Block [142] verfeiner-
ten dieses Modell indem sie die endliche Ausdehnung der Scherschicht
sowie die Reflektion der Schallwellen am Cavitygrund und an der hinte-
ren Cavitywand berücksichtigten.

Sarohia [112] entwickelte ein Verfahren zur Vorhersage der angeregten
Shear-Layer Moden für flache Cavities bei schwach kompressibler Strö-
mung. Experimentelle Untersuchungen zeigen, dass diese Strömungszu-
stände durch das Vorhandensein eines einzigen Modes gekennzeichnet
sind. Sarohias Modell basiert auf der Annahme, dass das Stabilitäts-
verhalten der Scherschicht primär über das Vorhandensein von Moden
entscheidet, wonach nur der jeweilige Mode angeregt ist, dessen Frequenz
eine maximale Anfachung entlang der Scherschicht erfährt und gleichzei-
tig die Bedingung für die Phasendifferenz erfüllt. Sarohia berechnete die
Anfachungscharakteristiken für reibungsfreie und parallele Scherschich-
ten mit Hilfe der linearen Stabilitätstheorie. Die Frequenzen der bei den
jeweiligen Strömungszuständen angefachten Moden erfuhren laut seinen
Untersuchungen in der Tat die maximale Anfachung sowie die entspre-
chende Phasenverschiebung während der Konvektion entlang der Scher-
schicht. Bei bekanntem Scherschicht-Geschwindigkeitsprofil lässt sich mit
diesem Modell eine Voraussage über das Vorhandensein der Moden tref-
fen, aber auch mit diesem Ansatz sind keine Aussagen über die Druck-
amplituden möglich.

Rowley [107, 108] bestimmte die gesamte Störungs-Übertragungsfunk-
tion von laminar angeströmten Cavities für regelungstechnische Anwen-
dungen. Das Stabilitätsverhalten der Scherschicht errechnete er ebenfalls
mittels Stabilitätstheorie unter Annahme eines tanh-Geschwindigkeits-
profiles. Für die einzelnen Glieder der Feedbackkette wie der Akustik,
der Scherschichtrezeptivität sowie des Scatterings zog er einfache analy-
tische Modelle heran. Der Ansatz lieferte eine gute qualitative Überein-
stimmung mit dem tatsächlichen Spektrum und machte Aussagen über
die Präsenz bzw. den Anfachungszustand von Rossiter-Moden.

URANS Komplexe dreidimensionale transiente Strömungen lassen sich
unter bestimmten Bedingungen mit URANS-Verfahren (Unsteady Rey-
nolds-Averaged Navier-Stokes) simulieren. Eine entscheidende Voraus-
setzung für die Anwendbarkeit dieses Verfahrens ist die spektrale Tren-
nung von transienten und turbulenten Mechanismen [109]: Frequenz- und
Wellenzahlband der numerisch aufgelösten transienten Grundströmung
müssen von den turbulenten Fluktuationen klar getrennt sein und um
ein bis zwei zeitliche Größenordnungen unterhalb des modellierten Tur-
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bulenzspektrums liegen (siehe Abb. 2.5). Typische Beispiele hierfür sind
Anwendungen im Bereich der Aeroelastik [67] oder von Ozeanströmun-
gen [155]. In vielen technischen Anwendungen ist die Skalentrennung
jedoch nicht gewährleistet und der URANS Ansatz unzulässig. Dies ist
insbesondere bei instationären oszillierenden Nachlaufströmungen hinter
stumpfen Körpern [120] sowie bei Turbomaschinenströmungen [34] der
Fall. Die Auflösung makroskopisch instationärer Vorgänge durch das Re-
chenverfahren, gekoppelt mit der separaten Berücksichtigung kleinskali-
ger turbulenter Fluktuationen mittels künstlicher turbulenter Wirbelvis-
kosität, verliert an Gültigkeit. Aufgrund des dissipativen Charakters des
Turbulenzmodells kommt es durch die spektrale Überlappung zu einem
einseitig gerichteten Energietransfer. Das statistische Turbulenzmodell
entzieht der transienten Grundströmung Energie und transferiert diese
in Anlehnung an das Kaskadenmodell von kleineren zu größeren Wellen-
zahlen. Sämtliche in das Modell eingespeiste Energie dissipiert unwider-
ruflich in Wärme, ein Rücktransfer (engl. back-scatter) zur Grundströ-
mung ist nicht möglich [109]. Dies äußert sich in einer zu hoch berechne-
ten turbulenten Wirbelviskosität, wodurch kleinskalige bzw. dreidimen-
sionale Effekte unterdrückt werden. Die Simulation dreidimensionaler
Strömungen weist in diesem Fall einen ausgeprägten zweidimensionalen
Charakter auf.
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Abb. 2.5: Vergleich einer statistisch modellierbaren Strömung mit aus-
geprägter spektraler Lücke (links) mit einer durch spektrale
Überlappung für konventionelle Methoden unzugänglichen in-
stationären Strömung (rechts)
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Weiterhin werden bei Wirbelviskositäts-Turbulenzmodellen die Län-
genskalen und die Geschwindigkeitsfluktuationen der Turbulenzballen
als isotrop, d.h. ohne Berücksichtigung ihrer spezifischen räumlichen
Ausdehnung angenommen. Die Folge daraus ist eine unzureichende Be-
rücksichtigung dieser Phänomene, was sich ebenfalls in der Unterschla-
gung von dreidimensionalen Effekten, wie beispielsweise das für flache
Cavities charakteristische Aufplatzen der Scherschicht, zeigt. Reynolds-
spannungsmodelle berücksichtigen hingegen die anisotropen Geschwin-
digkeitsfluktuationen, erfordern jedoch in der Regel einen deutlich höhe-
ren Rechenaufwand.

Neben den Unsicherheiten der statistischen Turbulenzmodellierung
stellen die üblichen Diskretisierungsverfahren eine weitere Quelle von Un-
sicherheiten bei der Berechnung von instationären Strömungsfällen dar.
Finite-Volumen-Verfahren, wie sie in vielen Gebieten der Strömungssi-
mulation komplexer Konfigurationen Anwendung finden, sind in der Re-
gel von zweiter Ordnung räumlicher Genauigkeit, ihr dissipativer Cha-
rakter führt insbesondere bei höheren Wellenzahlen zu nichtphysikali-
scher numerischer Dämpfung.

Eine der ersten URANS-Simulationen zur Untersuchung von Cavities
wurde von Hankey & Shang [43] für Überschallanströmung durchgeführt.
Sie lösten die zweidimensionalen kompressiblen Navier-Stokesschen Glei-
chungen in Verbindung mit dem Cebeci-Smith Turbulenzmodell. Bay-
sal & Stallings [13] führten URANS-Rechnungen an flachen 2D-Cavities
bei Überschallanströmung durch, als Turbulenzmodell kam das algebrai-
sche Modell nach Baldwin & Lomax zum Einsatz. Srinivasan & Baysal
[137] untersuchten die Überströmung von 3D-Cavities im Trans- und
Überschall mit URANS sowie einer modifizierten Variante des Baldwin-
Lomax Turbulenzmodells. Shih et al. [124] führten Rechnungen mit dem
k − ε und dem k − ω Turbulenzmodell durch. Geraldes et al. [37] simu-
lierten transsonische 3D-Cavityströmung mit URANS und dem Einglei-
chungs-Turbulenzmodell nach Spalart & Allmaras [130].

Generell ist zu beobachten, dass die durch den Störungs-Rückkop-
plungsmechanismus hervorgerufenen energiereichen niederfrequenten do-
minanten Peaks der Spektren in vielen Fällen in hinreichend guter Über-
einstimmung mit Messwerten [79, 147] wiedergegeben werden, wenn auch
teilweise mit Unsicherheiten in Bezug auf die vorhergesagten Amplituden
bzw. deren räumlicher Verteilung aufgrund der unter Umständen falsch
berechneten turbulenten Viskosität. Bei einigen Cavity-Konfigurationen
zeigen URANS-Verfahren sehr schlechte Ergebnisse, da essenzielle Me-
chanismen der Strömungsphysik nicht wiedergegeben werden [12]. Die
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Schwächen von URANS treten bei höheren Frequenzen und Moden mit
geringerer Stärke meist deutlicher hervor [87]. Der durch kleinskalige
dynamische Fluktuationen hervorgerufene Breitbandlärm fehlt in den
Ergebnissen der URANS-Simulationen in der Regel vollständig. Da die-
ser Teil des Spektrums einen wesentlich geringeren Energieinhalt besitzt,
spielt diese Unsicherheit bei der hier betrachteten SOFIA-Konfiguration
eine untergeordnete Rolle.

Die im Rahmen des SOFIA-Projektes bisher durchgeführten numeri-
schen Untersuchungen von Srinivasan [131, 132, 133, 134, 135, 136, 137],
Klotz [57, 58] und Atwood [7, 8] basieren ausschließlich auf URANS-
Simulationen. Aufgrund der hohen Reynoldszahl und der komplexen
Geometrie war zum Zeitpunkt der Untersuchungen eine Simulation mit
einem höherwertigen Verfahren nicht durchführbar. Das Rechengitter der
SOFIA-Konfiguration von Srinivasan bestand aus 44 blockstrukturierten
Einzelgittern, die das Flugzeug, den Teleskopschacht sowie das Spiegelte-
leskop separat modellierten und mittels Chimera-Technik [16] zu einem
globalen Rechennetz verknüpften. Im Bereich niedriger Frequenzen ist
die Übereinstimmung der Simulationsergebnisse mit den bisher vorhan-
denen Messdaten gut, bei höheren Frequenzen führen die bereits ange-
sprochenen Schwächen des Verfahrens zu einer im Vergleich zur Messung
starken Amplitudenabnahme.

Eine Aussage über den Charakter des Turbulenzspektrums sowie das
eventuelle Vorhandensein einer spektralen Lücke zwischen Turbulenz und
makroskopisch instationären Vorgängen, und damit eine Beurteilung der
Eignung von URANS-Methoden zur Simulation, ist ohne genaue Kennt-
nis der Strömung vorab nur sehr schwer möglich. Basierend auf der vom
Turbulenzmodell berechneten turbulenten kinetischen Energie k, der Dis-
sipation ε bzw. der spezifischen Dissipationsrate ω lässt sich die im Rah-
men des RANS-Ansatzes zugrundegelegte Zeitskala Tt der größten und
energiereichsten turbulenten Wirbel abschätzen. Nach Rung [109] steht
das charakteristische Zeitmaß der größten Wirbel mit k und ε wie folgt
in Verbindung:

Tt =
k

ε
(2.32)

Die Beziehung lässt sich in Abhängigkeit der spezifischen Dissipations-
rate ω formulieren. Nach Wilcox [156] gilt für die Dissipation ε = ωcµk
mit cµ = 0, 09. Daraus folgt:
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Tt =
1
ωcµ

(2.33)

Sofern das RANS-Verfahren sinnvolle Werte für die Turbulenzgrößen
k, ε bzw. ω liefert, lässt sich daraus die Zeitskala der turbulenten Wirbel
im Strömungsfeld abschätzen und mit den charakteristischen Zeitskalen
der makroskopisch instationären Vorgänge vergleichen. Weiterhin kön-
nen damit die nötige Zeitschrittweite und die räumliche Gitterauflösung
einer Detached Eddy Simulation berechnet werden. Nach Spalart et al.
[127] gilt für die charakteristische Länge Lt der turbulenten Wirbel:

Lt =

√
k

ω
(2.34)

DNS/LES/DES Die Direkte Numerische Simulation (DNS) löst alle
beteiligten räumlichen und zeitlichen Skalen direkt auf, d.h. bei turbu-
lenten Strömungen werden auch kleinste Wirbel vollständig berechnet.
Dies erfordert jedoch eine hinreichend feine Gitterauflösung, verbunden
mit einem enormen Rechenaufwand. Aus der Theorie der Energiekaska-
de großer zu kleiner Wirbel nach Kolmogorov lässt sich ableiten, dass
die Anzahl der benötigten Freiheitsgrade für die Beschreibung des Ener-
gieaustausches aller Skalen innerhalb eines Würfels der Länge l in der
Größenordnung von Re9/4l liegt. Die Direkte Numerische Simulation von
praxisrelevanten Strömungsproblemen mit hohen Reynoldszahlen ist da-
her auch in ferner Zukunft aufgrund der hohen Anforderungen an die
Rechenkapazität nicht möglich, und das Verfahren auf einfache Fälle
geringer Reynoldszahl eingeschränkt. Weiterhin erfordert die DNS die
exakte Vorgabe der Anfangsstörungen, die für reale Strömungen häufig
nicht bekannt sind. Rowley [107] führte DNS-Rechnungen an laminar
umströmten Cavities mit Rel . 8 000 durch.

Die Simulation von Cavityströmungen höherer Reynoldszahl ermög-
licht die Large Eddy Simulation (LES), bei der nur die größten und
energiereichsten Wirbel des Turbulenzspektrums aufgelöst und deren
räumlich-zeitliche Entwicklung verfolgt wird. Die kleinskaligen Bewe-
gungen unterhalb einer bestimmten Filterweite (auch als ”Feinstruktur”
bzw. ”Subgrid-Scale” bezeichnet) werden von einem Feinstrukturmodell
erfasst. Ein räumlicher Filter gewährleistet die Trennung zwischen den
modellierten und den aufgelösten Strukturen (siehe Abb. 2.6). Die Moti-
vation für dieses Vorgehen begründet sich durch die Quasi-Isotropie der
dissipierenden Wirbel. Es wird angenommen, dass diese keine Vorzugs-
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richtung aufweisen und bei hohen Reynoldszahlen keine Abhängigkeit
von den Randbedingungen bzw. der Geometrie des Strömungsfeldes be-
steht.
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Abb. 2.6: Skizzenhafte Darstellung des LES-Filters in der physikalischen
Ebene (rechts) bzw. in der Fourier-Ebene (links) [110]

LES erfordert in der Wandnähe von Grenzschichten eine sehr feine
Netzauflösung und bedarf daher bei großen Reynoldszahlen entsprechend
hoher Rechenzeiten. Die Detached Eddy Simulation (DES) [128] kom-
biniert die Vorteile von RANS und LES. Hierbei werden Bereiche an-
liegender Grenzschichten mit üblichen RANS-Verfahren modelliert, die
sich für diesen Einsatzzweck besonders bewährt haben. Aufgrund der
geringeren Anforderungen hinsichtlich Netzauflösung lässt sich dadurch
der Rechenaufwand der Simulation deutlich senken. Der Anwendungsbe-
reich des Turbulenzmodells wird hierbei spektral eingeschränkt, d.h. die
modellspezifischen turbulenten Zeit- und Längenmaße in Abhängigkeit
von der Zelldiskretisierung limitiert [109].

Die DES zeigt gegenüber URANS wesentlich stärker ausgeprägte tur-
bulente Strukturen und ein deutlich realistischeres Verhalten der Cavi-
tyscherschicht [5, 47, 84, 85], im Druckspektrum durch einen ausgepräg-
teren Breitbandanteil zu erkennen. Weiterhin werden durch DES in der
Regel die Amplituden und die Frequenzen der Peaks besser wiedergege-
ben [119].
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2.6 Ansätze zur Beeinflussung von
Cavityströmungen

Zur Kontrolle der Umströmung von Cavities wurde bereits eine Vielzahl
aktiver und passiver Methoden untersucht und erfolgreich umgesetzt. Ei-
ne sehr umfangreiche Übersicht über verschiedene Konzepte der aktiven
Strömungskontrolle ist der Veröffentlichung von Cattafesta et al. [24] zu
entnehmen. Die Ansätze beruhen auf unterschiedlichsten Prinzipien, wo-
bei der Großteil der Maßnahmen auf der Abschwächung der Störungs-
Rückkopplung basiert. Die effektivsten und bisher am häufigsten un-
tersuchten Methoden beruhen auf der Modifikation der Scherschicht-
Stabilitätseigenschaften durch Beeinflussung der stromauf befindlichen
Grenzschicht sowie auf der Anpassung der Cavity-Rückwandgeometrie
zur Fixierung des Scherschicht-Anlegepunkts.

2.6.1 Passive Maßnahmen

Wie bereits in den vorigen Abschnitten erwähnt, wird die instationäre
Cavityströmung maßgeblich vom Zustand der Scherschicht bzw. deren
Stabilitätseigenschaften bestimmt. Die Eigenschaft, Störungen anzufa-
chen, nimmt mit wachsender Scherschicht- bzw. Impulsverlustdicke in
der Regel ab, was sich mittels stromauf der Cavity angebrachten Stör-
körpern wie Wirbelgeneratoren, ”Cubes” oder ”Pucks” erreichen lässt.
Neben der puren Aufdickung bzw. der Erhöhung des Impulsverlustes
der ankommenden Grenzschicht sowie der daraus entstehenden Scher-
schicht wird durch die an den Hindernissen entstehenden Wirbel die
Kohärenz der Scherschicht reduziert, was die Effizienz der Störungs-
ausbreitung in der Scherschicht herabsetzt. Zahlreiche Untersuchungen
[6, 14, 17, 45, 73, 105, 122, 148] bestätigen die Effizienz dieser Maßnahme.
In den meisten Fällen konnten sowohl die diskreten Rossiter-Moden als
auch der breitbandige Teil des Spektrums abgesenkt werden. Das Kon-
zept kam unter anderem beim Kuiper Airborne Observatory [71], dem
Vorgängerprojekt von SOFIA, zum Einsatz. Die Aufdickung der Scher-
schicht wurde in diesem Fall mit einem porösen Gitter herbeigeführt, das
unmittelbar vor der Teleskopöffnung schräg zur Strömung eingebracht
wurde. Die Anstellung des Gitters gegenüber der Anströmrichtung führ-
te zusätzlich zu einer Ablenkung der Scherschicht nach außen, wodurch
die Rückkopplung der Scherschichtstörungen und somit die Anregung
von akustischen Resonanzen im Teleskopschacht abgeschwächt wurde.
Mit dieser Maßnahme konnte eine deutliche Reduktion der instationären
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Druckfluktuationen und damit eine erhöhte Positionierungsgenauigkeit
des Teleskops erzielt werden. Ein Nachteil dieses Ansatzes ist die da-
mit einhergehende Widerstandserhöhung sowie die Verschlechterung der
optischen Eigenschaften der Scherschicht. Insbesondere kommt es durch
die feinskaligen Dichtefluktuationen der turbulenten Strukturen bei op-
tischer und kurzwelliger IR-Strahlung zu Brechungseffekten. Aufgrund
dieser beiden Aspekte ist dieses Konzept bisher nicht für den regulären
Beobachtungsbetrieb bei SOFIA vorgesehen.

Der ”Rod in Crossflow” (RIC) ist ein weiterer vielversprechender und
ebenfalls auf der Beeinflussung der Scherschicht beruhender Ansatz. Es
handelt sich hierbei um einen vor der Cavity quer zur Strömung an-
gebrachten Kreiszylinder [12, 29, 111, 146]. Liegt bei entsprechend ge-
wähltem Zylinderdurchmesser die Frequenz des Vortex-Sheddings deut-
lich oberhalb der instabilsten Scherschicht-Anregungsfrequenz, wird die
Bildung dieser charakteristischen Scherschichtinstabilität unterdrückt.
Durch diese Stabilisierung wird das großskalige Aufplatzen der Scher-
schicht verzögert und die Instationarität der Cavityströmung insgesamt
reduziert. Om [90], Shaw [122], Atwood et al. [9] und Nayyar et al.
[86] senkten die instationären Druckfluktuationen in der Cavity durch
eine Stabilisierung der Scherschicht mittels Konturierung der Cavity-
Rückwand.

Die Krümmung von Stromlinien eines Fluids mit der Dichte ρ und dem
dynamischen Druck q um den Radius r führt bei inkompressibler Strö-
mung zu dem Druckgradienten ρq2

r [7]. Zur Gewährleistung des Druck-
gleichgewichts auf beiden Seiten der Staustromlinie müssen die Radi-
en der Stromlinien im Bereich geringerer Strömungsgeschwindigkeiten
kleiner, und im Bereich der höheren Strömungsgeschwindigkeit größer
sein. Diese asymmetrischen Strömungsverhältnisse führen dazu, dass die
Staustromlinie von Scherschichten nicht senkrecht, sondern unter dem
Winkel ε auf der auftreffenden Oberfläche steht. Durch Anpassen der
Cavitygeometrie an diesen Winkel (siehe Abb. 2.7) lässt sich die Krüm-
mung reduzieren und dadurch die Scherschicht stabilisieren.

Wird weiterhin die Geometrie im Bereich des Scherschicht-Anlege-
punktes konkav ausgeführt, führen die Druckverhätnisse bei Auslenkung
der Scherschicht aufgrund geänderter Stromlinienradien zu einer Rück-
führung und einer stabilen Lage der Scherschicht. Dieses Konzept ist das
zentrale Element der Strömungskontrolle der hier betrachteten SOFIA-
Konfiguration (siehe Kap. 5.3.2) und der Widebody Airborne Sensor
Platform (WASP), einem modifizierten Verkehrsflugzeug DC-10 mit ei-
nem 4, 7×2, 2m großen offenen Schacht im vorderen Rumpfbereich [146].
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Abb. 2.7: Stromlinien im Bereich des Staupunktes einer Scherschicht

Eine weitere Möglichkeit zur Reduktion von instationären Druckfluk-
tuationen in der Cavity ist die Auskleidung der Cavitywände mittels
schallabsorbierenden Materialien, wie Untersuchungen am SOFIA-Wind-
kanalmodell zeigen [102]. Die Wände des Teleskopschachts wurden hierzu
mit Schaumstoffkeilen verkleidet, die eine Tiefpassfilterung bewirken. Die
Eckfrequenz dieses Filters entspricht dabei einer Wellenlänge der vierfa-
chen Keiltiefe. Mit dieser Maßahme konnte der Schalldruckpegel um bis
zu 2dB abgesenkt werden.

Bei tiefen Cavities, deren Druckspektren von angeregten akustischen
Resonanzen dominiert werden, lassen sich die Frequenzen der stehenden
Wellen in geringem Maße durch Modifikation der Cavitygeometrie bzw.
des gesamten Volumens verändern. Die Anwendbarkeit dieser Methode
wurde für die SOFIA-Konfiguration untersucht, um gegebenenfalls aku-
stische Resonanzfrequenzen des Teleskopschachtes zu verschieben, sollten
diese mit den Resonanzfrequenzen der Teleskopstruktur zusammenfallen.

2.6.2 Aktive Maßnahmen

Passive Systeme lassen sich meist nur für einen eingeschränkten Bereich
von Strömungszuständen optimieren, aktive Maßnahmen können dage-
gen an die jeweilige Strömungssituation angepasst werden. Sarohia &
Massier [114] stabilisierten die Scherschicht durch stationäres Einblasen
von Fluid am Cavitygrund. Mit dieser Maßnahme konnte eine Absen-
kung des Schalldruckpegels des abgestrahlten Lärms um teilweise bis
zu 25dB erreicht werden. Die Wirkung dieser Maßnahme beruht auf
der Anhebung bzw. Ablenkung der Scherschicht nach außen, wodurch
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die Interaktion der Scherschicht mit der Cavity-Rückwand abgeschwächt
wird. Allerdings zeigte sich bei diesen Untersuchungen, dass hohe Mas-
senstromdichten im Bereich von 5% bis 15% der Massenstromdichte
ρ∞ · U∞ des Freistroms notwendig sind. Vakili & Gauthier [150] inji-
zierten Fluid stromauf der Cavity und erhöhten damit die Grenzschicht-
und die Scherschichtdicke. Diese Maßnahme führte zu einer Reduktion
des Schalldruckpegels um bis zu 27dB bei wesentlich geringeren Mas-
senstromdichten als bei der Einblasung am Cavitygrund. Nayyar et al.
[86] konnten den Schalldruckpegel in der Cavity durch Einblasen an der
vorderen Cavitywand um bis zu 30dB senken.

Der Ansatz von Rowley et al. [108, 107] basiert auf einem geschlosse-
nen dynamischen closed-loop Regelkreis. Auf der hinteren Cavitywand
werden die ankommenden Störungen zeitecht erfasst und als Eingangs-
größe einem Regler übergeben. Eine im vorderen Scherschichtbereich
senkrecht zur Anströmung wirkende Aktuator-Membran kompensiert die
einwirkenden Störungen und stabilisiert die Scherschicht. Die Amplitu-
den einzelner Moden ließen sich mit diesem Konzept teilweise erfolgreich
reduzieren. An einigen Stellen im Strömungsfeld konnte die spektrale
Leistungsdichte der Druckfluktuationen um zwei Größenordnungen ver-
ringert werden. Allerdings zeigte der gewählte Ansatz deutliche Grenzen.
Einzelne Peaks ließen sich zwar erfolgreich unterdrücken, doch meist bil-
deten sich dicht daneben schmalbandige Seitenpeaks aus, die mit zuneh-
mender Amplitude anstiegen. Unter bestimmten Umständen entstan-
den zusätzliche breitbandige Peaks bei höheren Frequenzen. Diese un-
erwünschten Effekte sind jedoch größtenteils auf die Unzulänglichkeiten
des zugrundeliegenden linearen Reglermodells zurückzuführen.
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3 Grundlagen der numerischen
Berechnungsmethoden

Die Simulation von Cavityströmungen stellt aufgrund der Komplexität
der Strömungsphysik (Wirbelablösungen, Konvektion und Anfachung
von Störungen, Rezeptivität, Anregung und Ausbreitung akustischer Wel-
len, Stöße bei Überschallströmungen etc.) höchste Anforderungen an das
Simulationsverfahren. Sowohl die einzelnen Phänomene als auch deren
Wechselwirkungen untereinander müssen vom Verfahren korrekt wieder-
gegeben werden. Weiterhin handelt es sich bei den im Rahmen dieser Ar-
beit betrachteten Fällen um turbulente Strömungen mit hoher Reynolds-
zahl, deren große turbulente Skalenbreite die Modellierung turbulenter
Strukturen erfordert. Darüber hinaus ist die Geometrie bzw. das Rechen-
gebiet der untersuchten SOFIA-Konfiguration äußerst komplex, und die
Erhaltungsgleichungen zur Beschreibung der Strömung müssen auf un-
strukturierten Gittern mit entsprechend aufwändigen Lösungsalgorith-
men gelöst werden.

3.1 Verwendete Strömungslöser

Für die im Rahmen dieser Arbeit durchgeführten Grundlagenuntersu-
chungen an vereinfachten 2D-Cavities kam der Strömungslöser ”FLO-
Wer” [10] zum Einsatz. Der auf einer knoten- bzw. zellzentrierten Finite-
Volumen Formulierung basierende CFD-Code löst die dreidimensiona-
len, instationären und kompressiblen Navier-Stokesschen Gleichungen
auf blockstrukturierten Rechengittern, wobei mittels Chimera-Technik
[16] die Simulation der Umströmung von komplexen aerodynamischen
Konfigurationen möglich ist. Mittels verfügbarer Gitterdeformation las-
sen sich damit aeroelastische Probleme wie beispielsweise Hubschrauber-
rotoren im Vorwärtsflug simulieren. Der Code wurde für den Einsatz auf
Parallel-Großrechnern mit Vektorarchitektur entwickelt und optimiert.
Für die Simulation der SOFIA-Konfiguration wurde im Rahmen der
vorliegenden Arbeit der auf knotenzentrierter Finite-Volumen Formu-
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lierung basierende Strömungslöser TAU [3, 38] angewendet, da dieser
den Einsatz unstrukturierter bzw. hybrider Netze ermöglicht, wodurch
sich die Generierung der Rechengitter zur Darstellung der äußerst kom-
plexen SOFIA-Konfiguration bedeutend vereinfacht. Neben den bereits
für FLOWer genannten Möglichkeiten bietet dieser darüber hinaus die
Option der automatischen Gitteradaption.

In beiden Strömungslösern steht eine Vielzahl von Ein- und Zweiglei-
chungs-Turbulenzmodellen und Reynoldsspannungsmodellen zur Verfü-
gung. Weiterhin lassen sich damit LES- und DES-Simulationen durch-
führen. Beide Codes wurden unter Leitung des Instituts für Aerody-
namik und Strömungstechnik des DLR im Rahmen des MEGAFLOW-
Projektes entwickelt und werden von zahlreichen Universitäten und Fir-
men, darunter Airbus und Eurocopter, erfolgreich eingesetzt. Die FLOW-
er-Rechnungen wurden auf dem Supercomputer NEC SX-8 des Höchst-
leistungsrechenzentrums (HLRS) der Universität in Stuttgart durchge-
führt, die TAU-Simulationen auf dem Supercomputer HLRB2 des Leib-
niz Rechenzentrums in Garching. Technische Daten der verwendeten
Großrechner sowie Informationen zum Skalierungsverhalten von TAU
sind in Anhang A zu finden.

3.2 Grundgleichungen der
Strömungssimulation

Nachfolgend werden die Grundlagen der im Rahmen dieser Arbeit zum
Einsatz kommenden numerischen Methoden zur Berechnung der insta-
tionären Cavityströmung beschrieben.

3.2.1 Navier-Stokessche Gleichungen

Die Bewegung von Fluid wird durch die Erhaltung von Masse, Impuls
und Energie bestimmt (vgl. Gln. 2.13 - 2.17). Die kompressiblen Navier-
Stokes-Gleichungen können in konservativer Form geschrieben werden
als

∂

∂t

∫
V

WdV = −
∫
∂V

F · ndS +
∫
∂V

Fv · ndS (3.1)

wobei V ein beliebiges Kontrollvolumen mit geschlossener Oberfläche
∂V darstellt und n den nach außen gerichteten Normalenvektor reprä-
sentiert [59]. Der Vektor der konservativen Variablen W und die Tenso-
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ren der konvektiven und viskosen Flüsse F und Fv sind folgendermaßen
definiert:

W =

 ρ
ρu
ρE

 (3.2)

F =

 ρu
ρu⊗ u + pI
ρEu + pu

 , Fv =

 0
T

uT− q

 (3.3)

wobei ρ die Dichte, u den Geschwindigkeitsvektor und E die spezifische
Gesamtenergie repräsentieren. Der Druck berechnet sich aus

p = (γ − 1) ρ
(
E − 1

2
u2

)
(3.4)

Der Spannungstensor T setzt sich aus den viskosen und turbulenten
Spannungstensoren zusammen:

T = (µL + µT )
(
∇⊗ u + (∇⊗ u)T − 2

3
∇ · uI

)
− 2

3
ρkI (3.5)

mit der laminaren Viskosität µL und der turbulenten Viskosität µT .
Der Vektor q bezeichnet die Wärmestromdichte

q = −cp ·
(
µL
Pr

+
µT
PrT

)
∇T (3.6)

wobei Pr und PrT die laminare und turbulente Prandtlzahl und T die
Temperatur repräsentieren.

3.2.2 Räumliche Diskretisierung mittels Finiter Volumen

Die Methode der Finiten Volumen geht von einem stückweise konstanten
Ansatz von W innerhalb des Kontrollvolumens V aus. Es gilt:

∂

∂t
W = −R (W) ≡ −Q (W)∫

V
dV

(3.7)

mit dem Fluss Q (W) über die Zellgrenzen
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Q (W) =
∫
∂V

F · ndS −
∫
∂V

Fv · ndS (3.8)

Der hier verwendete Strömungslöser TAU berechnet den Strömungszu-
stand für die Eckpunkte des primären Gitters (cell vertex), die im Fall der
vorliegenden Arbeit ortsfest sind. Hierfür werden in einem Preprocessing-
Schritt vor der eigentlichen Rechnung die umgebenden Kontrollflächen
bestimmt (dual grid), durch die der jeweilige lokale Fluss ermittelt wird.
R definiert das Residuum:

R (W) = − d

dt
W (3.9)

Für die Berechnung der Flüsse stehen in TAU verschiedene Upwind-
Verfahren sowie der zentrale Löser mit künstlicher Dämpfung nach Ja-
meson zur Verfügung [20]. Beim zentralen Löser mit skalarer Dissipation
wird der Fluss durch die Kontrollflächen durch Bildung der zentralen
Differenz zwischen den Zuständen der jeweiligen Zellen berechnet. Der
Ansatz ist inhärent instabil und muss durch zusätzliche Dämpfungsterme
zweiter und vierter Ordnung künstlich stabilisiert werden.

3.2.3 Zeitliche Diskretisierung

Local Time Stepping Bei rein stationären Strömungszuständen dW
dt =

0 wird ein fiktiv instationäres Problem betrachtet, dessen auskonvergier-
te Lösung den stationären Zustand repräsentiert:

d

dt∗
W + R (W) = 0 (3.10)

Die Schrittweiten der fiktiven Pseudozeit t∗ lassen sich für die einzel-
nen Zellen unterschiedlich wählen. Beim Local Time Stepping wird in
jeder Zelle die maximal mögliche Zeitschrittweite angesetzt, sodass sich
die Lösung im gesamten Strömungsfeld dicht am Stabilitätslimit bewegt,
woraus eine wesentlich höhere Konvergenzgeschwindigkeit resultiert. Ob-
wohl sich die einzelnen Zellen während des Lösungsvorganges auf zeitlich
unterschiedlichen und somit nichtphysikalischen Niveaus befinden, kon-
vergiert die Lösung gegen den stationären physikalischen Endzustand.

Dual Time Stepping Zur Berechnung zeitlich instationärer Probleme,
bei denen Zeit-Echtheit garantiert werden muss, wird die Zeitableitung
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des Zustandsvektors über eine implizite rückwärtsgerichtete Differenz
bestimmt (BDF). Die Formel für die zweite Ordnung lautet:

3
24t

Wn+1 − 4
24t

Wn +
1

24t
Wn−1 = −R

(
Wn+1

)
(3.11)

Wobei Wv den Zustand zum Zeitpunkt tv kennzeichnet, n+ 1 für den
aktuellen, n für den letzten und n−1 für den vorletzten Zeitschritt steht.

Für jedes Zeitlevel wird das nichtlineare stationäre Problem nach Gl.
(3.11) mit Hilfe des Dual Time Stepping Schemas gelöst. Hierbei wird
die stationäre Lösung Wn+1 innerhalb der Pseudozeit t∗ mittels

dWn+1

dt∗
= −RDTS

(
Wn+1

)
(3.12)

und dem modifizierten Residuum

RDTS (Wv) ≡ R (Wv) +
3

24t
Wv − 4

24t
Wv−1 +

1
24t

Wv−2 (3.13)

berechnet. Innerhalb eines physikalischen Zeitschritts wird eine qua-
sistationäre Lösung mittels Iteration gesucht. Hierbei können alle kon-
vergenzbeschleunigenden Verfahren wie Multigrid, Local Time Stepping
und Residuenglättung eingesetzt werden.

3.2.4 Nichtlineare Löser

Die Gleichungen (3.10) und (3.12) lassen sich innerhalb der Pseudozeit
t∗ iterativ lösen. Hierfür stehen explizite und implizite Verfahren zur
Verfügung. Bei expliziten k-stufigen Runge-Kutta-Verfahren [51] werden
pro Iteration k Flussberechnungen durch die Randflächen der jeweiligen
Kontrollvolumina durchgeführt und daraus der jeweilige nächste Zeit-
schritt berechnet:

W(0) = W(n)

W(1) = W(0) − α4tR(0)

...
W(k) = W(0) − αk4tR(k−1)

W(n+1) = W(k)

(3.14)

Der Zeitschritt 4t wird über die Courant-Friedrich-Lewy-Zahl vorge-
geben. Diese sogenannte CFL-Zahl lässt sich als die Anzahl der Zellen
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interprätieren, um die sich die Strömung bei dem entsprechenden Zeit-
schritt maximal fortbewegt.

Für die Zeitintegration stehen beim Strömungslöser TAU darüber-
hinaus mehrere implizite Verfahren wie beispielsweise das Lower-Upper
Symmetric-Gauss-Seidel Verfahren (LU-SGS) zur Verfügung [20].

3.2.5 Konvergenzbeschleuniger: Residuenglättung und
Multigrid

Residuenglättung Zur Konvergenzbeschleunigung sind in TAU die Ver-
fahren ”Multigrid” und ”Residuenglätten” implementiert. Beim explizi-
ten Residuenglätten mittels Laplaceschem Glättungsalgorithmus wird
das Residuum im Punkt P (j1) mit den benachbarten Punkten

P (jk) | {k = 2, ...n} (3.15)

in einem iterativen Prozess geglättet. Bei der m-ten Iteration sind die
Residuen gegeben als

mRt (j1) = (1− ω) ·m−1 Rt (j1) +
ω

n− 1

n∑
k=2

(
m−1Rt (jk)

)
(3.16)

Die Glättung stabilisiert die Lösung und ermöglicht höhere lokale Zeit-
schrittweiten.

Multigrid Eine weitere effiziente Technik zur Konvergenzbeschleuni-
gung bietet das Multigrid-Verfahren. Iterative Löser beseitigen kurzwel-
lige Störungen (z.B. Oszillationen zwischen Gitterpunkten) sehr effizi-
ent, langwelligere Störungen werden hingegen wesentlich schwächer eli-
miniert. Die Lösung wird deshalb auf ein gröberes Gitter geringerer Auf-
lösung transferiert (Restriktion), auf dem sich langwellige Störungen im
Vergleich zum feineren Gitter als kurzwelliger darstellen und eine stärke-
re Dämpfung erfahren. Durch mehrmaliges sukzessives Vergröbern des
Gitters mittels Zusammenschluss benachbarter Zellen werden die Stö-
rungen in diskreten spektralen Bandbreiten herausgefiltert. Die dabei
errechneten Korrekturen werden anschließend wieder auf das Ausgangs-
netz interpoliert (Prolongation).

Die Abfolge der Restriktions-/Prolongationsschritten lässt sich variie-
ren. In Abb. 3.1 sind zwei der gebräuchlichsten Zyklen dargestellt. Kom-
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plexe Strömungen werden in der Regel auf zwei bis vier verschiedenen
Gitterlevels unterschiedlicher Feinheit berechnet.

feinstes 
Gitterlevel

gröbstes 
Gitterlevel

1.

4.

2.

3.

1 Iteration
(Bsp. 3-V Zyklus)

1 Iteration
(Bsp. sym. 4-W Zyklus)

R
estriktion

P
ro

lo
ng

at
io

n

Abb. 3.1: Beispiele für MG-Zyklen

3.2.6 Turbulenzmodellierung

Die Anzahl notwendiger Gitterpunkte zur guten Auflösung turbulenter
Strukturen skaliert wie bereits erwähnt mit Re

9
4 , die daraus resultierende

erforderliche CPU-Rechenzeit mit Re3. Aufgrund dieser Tatsache ist die
genaue Auflösung der turbulenten Wirbelstrukturen meist nicht möglich,
die Berechnung von Strömungen mit technisch relevanten Reynoldszah-
len erfordert die analytische Modellierung der kleinskaligen turbulenten
Fluktuationen.

Reynolds-/Favre-Mittelung Einen Ansatz zur Berücksichtigung tur-
bulenter Effekte ohne direkte räumliche und zeitliche Auflösung stellt
die Reynoldsmittelung dar [20]. Hierfür wird die entsprechende Strö-
mungsgröße in einen zeitlichen Mittelwert (symbolisiert durch ¯ ) und
einen Schwankungswert (symbolisiert durch ′ ) zerlegt. Für die Dichte
gilt beispielsweise

ρ = ρ̄+ ρ′ (3.17)

mit

ρ̄ = lim
T→∞

1
T

∫ t+T

t

ρ · dt (3.18)
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Bei kompressiblen Strömungen empfiehlt sich die sogenannte Favre-
Mittelung einiger Größen wie der Geschwindigkeit, der Temperatur, der
inneren Energie und der Enthalpie. Analog zu Gl. (3.17) gilt hierbei

vi = ṽi + v′′i (3.19)

mit

ṽi =
1
ρ̄

lim
T→∞

1
T

∫ t+T

t

ρ · vi · dt (3.20)

wobei ˜ für den Favre-Mittelwert und ′′ für die Schwankungskompo-
nente steht.

Werden die Strömungsgrößen der Navier-Stokesschen Gleichungen (3.1)
eingesetzt, erweitern sich die Gleichungen um den Favre-gemittelten Rey-
nolds-Spannungstensor

τFij = −ρ̄ṽ′′i v′′j (3.21)

mit den sechs unbekannten Korrelationen ṽ′′i v
′′
j . Unter Annahme des

Prinzips der Wirbelviskosität nach Boussinesq

τFij = −ρ̄ṽ′′i v′′j = 2µT S̃ij −
(

2µT
3

)
∂ṽk
∂xk

δij −
2
3
ρ̄k̃δij (3.22)

lässt sich der Einfluss der Turbulenz durch die skalare Wirbelvisko-
sität µT repräsentieren. Die laminare und turbulente Viskosität werden
zur dynamischen Viskosität µ = µL + µT zusammengefasst. Dieser An-
satz ermöglicht die Reduktion der zur Schließung des Gleichungssystems
erforderlichen Gleichungen auf die Berechnug von µT . Man unterschei-
det zwischen Null-, Ein- und Zweigleichungs-Turbulenzmodellen je nach
Komplexität des Modellierungsansatzes für die Turbulenzparameter. Die
in der vorliegenden Arbeit angewandten Turbulenzmodelle werden nach-
folgend beschrieben.

Zwei-Gleichungs-Turbulenzmodell k−ω nach Wilcox Das k−ω Mo-
dell nach Wilcox [156] liefert den Wert der Wirbelviskosität durch

µT = ρ
k

ω
(3.23)

wobei k die turbulente kinetische Energie und ω die spezifische turbu-
lente Dissipationsrate darstellt. Diese beiden Größen werden durch zwei
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gekoppelte Transportgleichungen für das gesamte Strömungsfeld berech-
net:

∂ (ρk)
∂t

+∇ · (uρk)−∇ · ((µ+ σkµT )∇k) = P̃ − βkρkω

∂ (ρω)
∂t

+∇ · (uρω)−∇ · ((µ+ σωµT )∇ω) = γ
ρ

µT
P − βωρω2

(3.24)

wobei die Produktion P̃ in der k-Gleichung durch

P̃ = min (P ;ClimitPkε) (3.25)

mit ε = βkρkω limitiert wird. Die enthaltenen Modellkonstanten haben
die folgenden Werte:

ClimitPk = 1000, βk = 0, 09, γ = 0, 55555556, σk = 0, 5, σω = 0, 5

βω lässt sich aus dem logarithmischen Geschwindigkeitsgesetz mit κ =
0, 41 berechnen:

βω = βk

(
γ +

σωκ
2

√
βk

)
(3.26)

Hieraus folgt βω = 0, 07521. Neben der Familie der k−ω Turbulenzmo-
delle sind weiterhin die k−ε Modelle in vielen Anwendungsbereichen weit
verbreitet, die eine Transportgleichung für die Dissipationsrate ε = k · ω
anstelle der energiespezifischen Dissipationsrate ω lösen [20, 156].

Menter-Baseline Turbulenzmodell Die zugrunde liegende Idee des Ba-
seline Turbulenzmodells nach Menter [80, 81] ist die Kombination des
k − ω Modells im wandnahen Bereich der Grenzschicht mit dem k − ε
Modell im vollturbulenten Bereich sowie außerhalb der Grenzschicht.
Das k − ε Modell zeigt gegenüber dem k − ω Modell eine wesentlich
geringere Abhängigkeit der Lösung von den Freiströmgrößen, ist jedoch
bei Grenzschichten mit größerem positiven Druckgradienten unzuverläs-
siger. Der Unterschied zum reinen k−ω Modell nach Wilcox besteht im
Kreuz-Diffusionsterm in der Transportgleichung für ω:



48 3.2 Grundgleichungen der Strömungssimulation

∂ (ρk)
∂t

+∇ · (uρk)−∇ · ((µ+ σkµT )∇k) = P̃ − βkρkω

∂ (ρω)
∂t

+∇ · (uρω)−∇ · ((µ+ σωµT )∇ω) = γ
ρ

µT
P − βωρω2

+ 2σω2 (1− F1)
ρ

ω
∇k · ∇ω

(3.27)

Die Koeffizienten φ ∈ {σk, σω, γ, βω} des Modells werden mit der For-
mel

φ = F1φ1 + (1− F1)φ2 (3.28)

zwischen den Koeffizienten des k − ω Modells φ1 ∈ {σk1, σω1, γ1, βω1}
(innere Zone) und den Koeffizienten des k − ε Modells
φ2 ∈ {σk2, σω2, γ2, βω2} (äußere Zone) interpoliert. Es gilt für die in-

nere Zone:

σk1 = 0, 5, σω1 = 0, 5, γ1 = 0, 555556, βω1 = βk

(
γ1 + σω1κ

2
√
βk

)
Für die äußere Zone gilt:

σk2 = 1, 0, σω2 = 0, 857, γ2 = 0, 44, βω2 = βk

(
γ2 + σω2κ

2
√
βk

)
mit κ = 0, 41, βk = 0, 09 und der Übergangsfunktion

F1 = tanh
(
arg4

1

)
, arg1 = min

(
max

( √
k

βkωywall
;

500ν
y2
wallω

)
;

4ρσω2k

CDkωy2
wall

)
(3.29)

CDkω = max
(

2ρσω2
1
ω
∇k · ∇ω ; 10−20

)
(3.30)

ywall und ν bezeichnen hierbei den dimensionsbehafteten Wandab-
stand und die kinematische Viskosität. Durch Substitution erhält man
βω1 = 0, 07522 und βω2 = 0, 08282. Die Funktion F1 regelt den Übergang
der Koeffizienten und des Kreuz-Diffusionsterms. Das Menter Baseline
Modell liegt in den hier verwendeten Strömungslösern TAU und FLOWer
in k − ω Formulierung vor.
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Menter SST Turbulenzmodell Das Menter-SST Turbulenzmodell ist
eine Weiterentwicklung des Menter-Baseline Modells. Der wesentliche
Unterschied zwischen den beiden Modellen besteht in der Limitierung
der turbulenten Schubspannungen, die insbesondere bei Strömungen mit
starkem positivem Druckgradienten von den meisten Zwei-Gleichungs-
Turbulenzmodellen überschätzt werden. Hierzu wird eine Schubspan-
nungskorrektur eingeführt:

µT = min
(
ρk

ω
;
a1ρk

Ω̄F2

)
(3.31)

mit

F2 = tanh
(
arg2

2

)
, arg2 = max

(
2

√
k

βkωywall
;

500ν
y2
wallω

)
(3.32)

Ω̄ =
√

2Ω : Ω, Ωij =
1
2

(
∂ui
∂xj
− ∂uj
∂xi

)
(3.33)

wobei a1 = 0, 31 die Bradshaw-Konstante repräsentiert und der Ope-
rator : die Verjüngung bzw. die Kontraktion des Tensors Ω bezeichnet.
Die Koordinaten xi bzw. xj sowie die Geschwindigkeiten ui bzw. uj
entsprechen den kartesischen Koordinaten x, y, z bzw. den lokalen Ge-
schwindigkeiten u, v, w. Der Ansatz nach Bradshaw limitiert das Span-
nungsverhältnis u′v′

k auf u′v′

k ≤ 0, 31. Weiterhin sind die Turbulenzkon-
stanten gegenüber dem Baseline-Modell teilweise modifiziert:

σk1 = 0, 85, σω1 = 0, 5, γ1 = 0, 555556, βω1 = βk

(
γ1 + σω1κ

2
√
βk

)
Für die Strömungssimulationen am Stratosphärenobservatorium SO-

FIA wurde das Menter-SST Turbulenzmodell verwendet, da dieses, ver-
glichen mit den weiteren in TAU verfügbaren Zwei-Gleichungs-Wirbelvis-
kositätsmodellen, die beste Übereinstimmung mit den experimentellen
Messwerten zeigte.

3.2.7 Detached Eddy Simulation

Die instationäre Umströmung des SOFIA-Windkanalmodells wurde mit-
tels natürlicher DES simuliert, d.h. die LES-Zonen wurden nicht vorab
definiert, sondern basierend auf den lokalen Strömungsgrößen und den
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Gitterweiten vom Verfahren gewählt. Hierbei kam das Spallart-Allmaras
DES-Feinstrukturmodell zum Einsatz, das auf dem originalen Spalart-
Allmaras Wirbelviskositätsmodell beruht [3, 128]:

∂

∂t
(ρν̃) + u · ∇ (ρν̃)−∇ ·

(
µL + ρν̃

σ
∇ν̃
)
− ρcb2

σ
(∇ν̃)2 = P − ε (3.34)

wobei µL die laminare Viskosität bezeichnet und der Produktionsterm
P und der Destruktionsterm ε wie folgt definiert sind:

P = cb1ρS̃ν̃, ε = cw1fwρ

(
ν̃

d̃

)2

(3.35)

ν̃ bezeichnet die turbulente kinematische Viskosität, cb1, cb2, cw1 und
σ repräsentieren empirische Konstanten und fw steht für die sogenannte
Wall-Blockage Funktion. Der Unterschied zum ursprünglichen Spalart-
Allmaras Turbulenzmodell besteht lediglich in der Modifikation der Län-
genskala d bzw. d̃ im Destruktionsterm. Im SA-Modell entspricht d dem
Abstand zur nächsten Wand, im DES-Modell wird d durch d̃ ersetzt,
wobei dieser definiert ist als:

d̃ = min (d,CDES4) mit 4 = max (4x,4y,4z) (3.36)

4x,4y,4z entsprechen den Gitterweiten in x-, y-, und z-Richtung.
Hiermit wird garantiert, dass innerhalb Grenzschichten mit d � 4 der
RANS-Mode aktiv ist, obwohl 4y � d und das Verhältnis zwischen
(4x4 y4 z)

1
3 und d undefiniert ist. Innerhalb der Grenzschicht, wo die

maximale Zelldimension in der Regel größer ist als der lokale Wand-
abstand, orientiert sich die Längenskala somit überwiegend am Wand-
abstand, im Außenbereich entsprechend an der lokalen Zellgröße. Mit-
tels Kalibrierungen wurde für homogene isotrope Turbulenz der Wert
CDES = 0, 65 ermittelt.

Durch Gleichsetzen von Produktions- und Destruktionsterm P = ε
lässt sich das Modell formal zu ν̃S̃ ∼ (ν̃/∆)2reduzieren, was dem Sma-
gorinsky-Modell νSGS ∼ S̃42 entspricht [125]. Weiterhin ist in dem im
Rahmen dieser Arbeit verwendeten TAU-Code die Low-Re Modifikation
nach Strelets implementiert:

d̃ = min (d,ΨCDES4) mit Ψ2 =
1− cb1fv2/

(
cw1κ

2f∗w
)

fv1
(3.37)
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f∗w, fv1, fv2 und κ bezeichnen empirische Konstanten. Diese auch als

”DES97” bekannte Formulierung stellt sehr hohe Anforderungen an die
Qualität des Rechengitters. Eine der Schwächen des Verfahrens ist die
unter dem Begriff ”Grid Induced Separation”(GIS) bzw. ”Modelled Stress
Depletion” (MSD) bekannte unphysikalische gitterinduzierte Strömungs-
ablösung, hervorgerufen durch abrupte Verfeinerung der Zellen in Strö-
mungsrichtung und die damit verbundene plötzliche Reduktion der tur-
bulenten Viskosität. Bei der von Spalart et al. entwickelten ”Delayed De-
tached Eddy Simulation”(DDES) [127] geht neben der lokalen Gitterwei-
te zusätzlich die berechnete Wirbelviskosität der Strömung zur Bestim-
mung der Filterweite des Feinstrukturmodells ein und verhindert, dass
der LES-Bereich zu weit in den Grenzschichtbereich eindringt. Nebenbei
wird durch die Modifikation ein weiterer erwünschter Effekt erzielt, der
die Problematik der im Allgemeinen verzögerten Anfachung des LES-
Anteils reduziert. Der Übergang zwischen der RANS- und der LES-Zone
erfolgt durch den DDES-Ansatz schneller, die unerwünschte Grauzone
zwischen beiden Zonen verkleinert sich, turbulente Strukturen können
sich früher ausbilden und führen zu einem realistischeren Verhalten.

3.3 Grundgleichungen der Akustiksimulation

Neben den instationären CFD-Strömungssimulationen wurden im Rah-
men der hier vorgestellten Arbeit weiterhin Akustiksimulationen durch-
geführt, um die charakteristischen Hohlraum-Resonanzmoden zu bestim-
men und den Geometrieeinfluss auf Frequenzen und Dämpfungsverhalten
zu untersuchen.

Die Ausbreitung schwacher Störungen in ruhenden Medien wird durch
die Wellengleichung beschrieben. Unter der Annahme der zeitlichen Pe-
riodizität exp (−iωt), wobei ω die Kreisfrequenz ist, kann die Wellenglei-
chung zur Helmholtzgleichung reduziert werden:(

∂2

∂x2
+

∂2

∂y2
+

∂2

∂z2

)
φ (x, y, z) +K2φ (x, y, z) = 0 (3.38)

φ(x, y, z) bezeichnet das Geschwindigkeitspotenzial, K = ωlref/c0 ist
die dimensionslose Frequenz, wobei K

2π auch als Helmholtz-Zahl bekannt
ist. Im Folgenden werden Längen mit der Referenzlänge lref , Geschwin-
digkeiten mit der Schallgeschwindigkeit c0, Dichten mit der Dichte ρ0

der Umgebung, und Drücke mit ρ0c
2
0 dimensionslos gemacht. Die zeit-

unabhängige dimensionslose Störgeschwindigkeit und der Stördruck sind
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gegeben durch v(x, y, z) = ∇φ und p(x, y, z) = iKφ. Die Vorgabe von
Randbedingungen zur Berechnung von Resonanzen in Körpern, die der
freien Atmosphäre ausgesetzt sind, stellt eine große modellierungstechni-
sche Schwierigkeit dar. Das in Wirklichkeit unendlich große Gebiet muss
in der Rechnung durch einen künstlichen Fernfeldrand begrenzt werden.
An dieser in Wirklichkeit nicht existenten Grenze des Rechengebietes
dürfen nach außen laufende Wellen nicht reflektiert werden. Die Umset-
zung dieser Forderung gestaltet sich wesentlich schwieriger als die Erfül-
lung der Neumann-Randbedingung ∂φ

∂n = 0 an festen Wänden zur Dar-
stellung der Reflexion von Wellen. Ein Ansatz zur Gewährleistung absor-
bierender Fernfeldgrenzen stellt die PML-Methode (Perfectly Matching
Layer) nach Berenger [18] dar. Die kartesischen Koordinaten x, y, z ∈ R
werden hierzu in die komplexen Koordinaten ξ, η, ζ ∈ C überführt. Die
erweiterte Lösung φ̃(ξ, η, ζ) erfüllt die gleiche Differentialgleichung wie
φ(x, y, z): (

∂

∂ξ
+

∂

∂η
+

∂

∂ζ

)
φ̃ (ξ, η, ζ) +Kφ̃ (ξ, η, ζ) = 0 (3.39)

Für die erweiterten komplexen Koordinaten ξ, η, und ζ gilt:

ξ (x) = x+ iσx (x)
η (y) = y + iσy (y)
ζ (z) = z + iσz (z)

(3.40)

mit σx,y,z > 0 als Dämpfungsfunktion, die innerhalb des Rechengebie-
tes folgendermaßen verteilt ist:

σx(x) =

 σx,0(x− x0)β

0
−σx,0(−x− x0)β

x > x0

|x| 6 x0

x < −x0

(3.41)

σy(y) =

 σy,0(y − y0)β

0
−σy,0(−y − y0)β

y > y0
|y| 6 y0
y < −y0

(3.42)

σz(z) =
{
σz,0(z − z0)β

0
z > z0
z 6 z0

(3.43)
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Die Verteilung von σx,y,z ist für einen Schnitt parallel zur x-z-Ebene
in Abb. 3.2 dargestellt.
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Abb. 3.2: 2D-Darstellung der PML-Zone

Im Übergangsbereich zwischen dem inneren Rechengebiet und der
PML-Dämpfungszone ist die Dämpfungsgröße σx,y,z null und steigt dann
bis zum Außenrand entsprechend des Potenzgesetzes mit dem Exponen-
ten β > 1 an. Unter Anwendung der Kettenregel lässt sich die Funktion
φPML(x, y, z) := φ̃ (ξ(x), η(y), ζ(z)) nach Koch [60] wie folgt darstellen:

1
ξ′(x)

∂

∂x

(
1

ξ′(x)
∂φPML

∂x

)
+

1
η′(y)

∂

∂y

(
1

η′(y)
∂φPML

∂y

)

+
1

ζ ′(z)
∂

∂z

(
1

ζ ′(z)
∂φPML

∂z

)
+K2φPML = 0 (3.44)

wobei ξ′, η′ und ζ ′ die Ableitungen der komplexen Koordinaten ξ, η
und ζ nach den kartesischen Koordinaten x, y und z darstellen. Es lässt
sich nun zeigen, dass φ eine lediglich nach außen gerichtete Komponente
besitzt, sofern φPML(x, y, z) mit |x| , |y| , |z| → ∞ exponentiell abnimmt.
Dies kommt dem Setzen von Dirichlet-Randbedingungen in endlicher
Entfernung ±(x0 + dx), ±(y0 + dy) und +(z0 + dz) gleich:
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φPML(±(x0 + dx), y, z) = 0, φPML(x,±(y0 + dy), z) = 0,

φPML(x, y,+(z0 + dz)) = 0 (3.45)

mit den Dicken dx, dy und dz der PML-Schicht in x-, y-, und z-
Richtung. Man erhält dadurch ein Eigenwertproblem für ein geschlos-
senes Gebiet, das sich mit Standardlösern berechnen lässt.

Aus dem Realteil Re(K) der Eigenwerte lässt sich die zugehörige di-
mensionsbehaftete Frequenz f der jeweiligen Eigenfunktion ermitteln:

f =
Re(K) · c0

2πlref
(3.46)

Aus dem Imaginärteil Im(K) der Eigenwerte lassen sich Aussagen
über die Dämpfung der Akustikmoden treffen, der Qualitätsfaktor

Q =
∣∣∣∣ Re(K)
2 · Im(K)

∣∣∣∣ (3.47)

gibt das Verhältnis zwischen der im System gespeicherten mittleren
Energie und der pro Zyklus abgegebenen Energie an.

Es sei an dieser Stelle darauf hingewiesen, dass sich die Herleitung
der Gleichungen auf ein ruhendes Medium mit verschwindender mittler-
er Geschwindigkeit bezieht, was für den Innenraum von überströmten
Cavities aufgrund der Strömungsgeschwindigkeit nur annähernd erfüllt
ist. Da die mittlere Machzahl im Innern der im Rahmen dieser Arbeit
untersuchten Cavities größtenteils kleiner als 0, 1 ist, kann der dadurch
verursachte Fehler als gering betrachtet werden.

In Abb. 3.3 sind die Eigenwerte sowie ausgewählte zugehörige Eigen-
moden einer 2D-Cavity mit L/D = 0, 8 exemplarisch dargestellt. Aku-
stische Moden mit jeweils der gleichen Wellenzahl in x-Richtung liegen
in einer gemeinsamen Reihe übereinander, wobei mit zunehmender Wel-
lenzahl in z-Richtung der Betrag des Imaginärteils ansteigt (im Dia-
gramm durch eine blau gestrichelte Linie angedeutet). Die Moden der
in x-Richtung nächst höheren Wellenzahl liegen auf einer zu höheren
Werten von Re(K) verschobenen Reihe (im Diagramm durch eine rot
gestrichelte Linie angedeutet).

Die Berechnung der akustischen Resonanzmoden wurde mit dem Pro-
gramm NETGEN/NGSOLVE [121] von Joachim Schöberl der Univer-
sität Linz durchgeführt. Mit Hilfe dieses High-Order Finite-Element-
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Lösers lassen sich verschiedenste Differentialgleichungen aus dem Bereich
der Strukturmechanik, der Wärmeleitung, der Akustik und der Magnet-
feldsimulation numerisch lösen.

Abb. 3.3: Akustische Resonanzmoden am Beispiel einer 2D-Cavity mit
L/D = 0, 8 sowie zugehörige komplexe Eigenwerte

3.4 Numerische Rechengitter

Zur numerischen Lösung der physikalischen Erhaltungsgleichungen wird
das Rechengebiet räumlich diskretisiert. Den jeweiligen lokalen Strö-
mungsphänomenen entsprechend erfolgt dies mittels Prismen, Tetraedern,
Hexaedern und Pyramiden. Prismen ermöglichen die Auflösung hoher
Gradienten in Richtung der Normalen der Dreiecksfläche bei einer gleich-
zeitig unabhängigen Auflösung in die beiden anderen senkrecht dazu
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stehenden Richtungen, was bei RANS im Bereich der Grenzschicht er-
forderlich ist. Isotrope und anisotrope Tetraeder bieten die Möglich-
keit, beinahe uneingeschränkt komplexe Regionen des Strömungsfeldes
zu vernetzen oder den Übergang zwischen verschiedenen inkompatiblen
Blöcken zu realisieren. Ein großer Teil des SOFIA-Teleskopschachts wur-
de beispielsweise mit Tetraedern vernetzt. Hexaeder ermöglichen eine in
alle drei Raumrichtungen unabhängige räumliche Auflösung, außerdem
zeichnen sie sich aufgrund ihrer strukturierten Topologie durch eine ho-
he erzielbare Genauigkeitsordnung aus. Mittels Pyramiden lässt sich der
Übergang zwischen Elementtypen mit dreieckigen und viereckigen Flä-
chenelementen realisieren. Die Vernetzung komplexer Rechengebiete ist
mit diesem hybriden Ansatz im Vergleich zur blockstrukturierten Me-
thode wesentlich einfacher, zudem besteht die Möglichkeit der automa-
tischen Gitteradaption.

3.4.1 Gitterqualität

Zur Gewährleistung einer gitterunabhängigen Lösung sollten rund 30-40
Prismenzellen in Normalenrichtung innerhalb der Grenzschicht liegen,
wobei ein y+-Wert von etwa eins der wandnächsten Zelle zur Auflösung
der viskosen Unterschicht notwendig ist, sofern das Turbulenzmodell die
Grenzschicht vollständig auflöst und nicht mit einer internen Wandfunk-
tion arbeitet. Zur Berücksichtigung der beiden Aspekte beim Erstellen
der Rechengitter lassen sich die zwei Größen mit den Gleichungen für
die turbulent umströmte ebene Platte abschätzen.

Nach [89] berechnet sich der y+-Wert eines Punktes im Strömungsfeld
zu

y+ =
ρuτywall

µ
(3.48)

wobei µ für die dynamische Viskosität des Fluids und uτ für die Schub-
spannungsgeschwindigkeit

uτ =
√
τwall
ρ

=

√
1
2
V 2cf (3.49)

stehen. cf bezeichnet den lokalen dimensionslosen Reibungsbeiwert.
Eine Möglichkeit, ywall bei vorgegebenem y+-Wert abzuschätzen, bie-

tet die modifizierte Grenzschichtgleichung nach Blasius
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ywall = 6
(
V

ν

)− 7
8
(
lref
2

) 1
8

y+ (3.50)

mit der Referenzgeschwindigkeit V , der Referenzlänge lref und der
kinematischen Viskosität ν. Durch Ersetzen von V

ν durch die Einheits-
reynoldszahl Rem, die Definition von lref als Lauflänge x und Umformen
von Gl. (3.50) erhält man für y+ = 1 schließlich den gewünschten Zu-
sammenhang zwischen Wandabstand und Lauflänge:

ywall = 5, 5 (Rem · x)−
7
8 · x (3.51)

Die Grenzschichtdicke berechnet sich für vollturbulente Strömungen
entlang einer ebenen Platte nach [153] zu

δ = 0, 37 · x ·
( ν

V · x

) 1
5

= 0, 37 · x · (Rex)−
1
5 (3.52)

Der Übergangsbereich zwischen Grenzschicht und Außenströmung soll-
te vollständig innerhalb des Prismenblocks liegen und die Zellen eine
wandnormale Ausdehnung von jeweils 10% der gesamten Grenzschicht-
dicke nicht überschreiten. Obwohl die Strömungsgeschwindigkeit dort
nur noch einen sehr geringen Gradienten in Richtung der Wandnorma-
len aufweist, müssen die hohen Gradienten der Turbulenzgrößen (ins-
besondere der turbulenten kinetischen Energie k) aufgelöst werden. Zu
grobe Netzauflösung in diesem Bereich führt zu Fehlern bei der Berech-
nung des Impulsaustausches der Grenzschicht mit der Außenströmung
und kann zur Instabilität des Lösungsalgorithmus führen. In der Pra-
xis hat sich eine Gesamthöhe des Grenzschicht-Prismenblocks von etwa
150% der Grenzschichtdicke bewährt. Für die Dimensionen der Ober-
flächenzellen parallel zur Wand empfiehlt Spalart [129] eine Obergrenze
von 4x+ = 4z+ = 8 000.

Neben den oben genannten Eigenschaften stellt die Detached Eddy
Simulation zur Gewährleistung einer hohen Ergebnisqualität zusätzli-
che Bedingungen an die Netztopologie. Da die Auflösung wirbelbehafte-
ter Strömungen durch die größte Zelldimension bestimmt wird, sollten
LES-Regionen im Gegensatz zu RANS-Bereichen nach Möglichkeit durch
isotrope Zellen aufgelöst werden. Um beispielsweise eine Wirbelstruktur
mit einem Verfahren zweiter Ordnung im Raum aufzulösen, dürfen die
maximalen Kantenlängen der Zellen nicht größer sein als ein Fünftel des
Wirbeldurchmessers. Durch Vorgabe der lokalen Netzauflösung wird die
Grenze zwischen den aufgelösten und den modellierten Turbulenzskalen
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vorgegeben, und damit die Filterweite des Feinstrukturmodells festge-
legt. Aus dieser Tatsache heraus ergibt sich im Vergleich zu RANS eine
wesentlich höhere Gitterabhängigkeit der Lösung.

3.4.2 Gitterkonvergenz

Die mit der Diskretisierung des Rechengebietes einhergehende Unsicher-
heit lässt sich mit Hilfe des Richardson-Extrapolationsverfahrens [99]
quantifizieren. Unter Annahme von asymptotischem Konvergenzverhal-
ten lässt sich durch Vergleich von Rechenergebnissen, die auf unterschied-
lich feinen Gittern berechnet wurden, ein sogenannter Grid-Convergence
Index (GCI) ermitteln, der im Rahmen der zugrundeliegenden Theorie
die Abweichung zum diskretisierungsfehlerfreien asymptotischen Ergeb-
nis ausdrückt.

Stellen f1, f2 und f3 beispielsweise die Lösungen auf einem feinen,
einem mittleren und einem groben Rechengitter dar, so lässt sich die
tatsächliche Genauigkeitsordnung wie folgt berechnen:

p = ln
(
f3 − f2
f2 − f1

)
/ ln (r) (3.53)

Hierbei bezeichnet r = n1
n2

= n2
n3

die Verfeinerungsrate, wobei n1, n2

bzw. n3 jeweils die Anzahl der Zellen pro Raumrichtung für das feine,
das mittlere bzw. grobe Rechengitter darstellen.

Der Gitter-Konvergenz Index für das feine Gitter ist definiert als

GCI[Gitterlevel 1] = 1, 25 ·

∣∣∣ f2−f1f1

∣∣∣
2p − 1

· 100 (3.54)

Für das mittelfeine Gitter berechnet sich der Gitter-Konvergenz Index
zu

GCI[Gitterlevel 2] = 1, 25 ·

∣∣∣ f3−f2f2

∣∣∣
2p − 1

· 100 (3.55)

Als Variable kann jede lokale oder globale Strömungsgröße sowie die
l2-Norm von lokalen Größen angesetzt werden:

|x| =

√√√√ n∑
k=1

|xk|2 (3.56)
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Bei CFD-Rechnungen auf unstrukturierten Gittern, wie sie bei kom-
plexen dreidimensionalen praxisrelevanten Geometrien häufig zum Ein-
satz kommen, ist eine strukturierte bzw. systematische Verfeinerung des
gesamten Diskretisierungsgebietes nicht möglich, die Verfeinerungsrate r
variiert lokal. Das Verfahren in der oben beschriebenen Form lässt sich
formal nicht mehr anwenden. Nach Roache [99] lässt sich in diesen Fällen
eine globale Verfeinerungsrate

r̃ =
(
N1

N2

)1/D

(3.57)

definieren, wobei N1 bzw. N2 die Gesamtzahl aller Elemente im feinen
bzw. groben Gitter darstellen undD die Dimensionalität bezeichnet. Die-
se Modifikation ist jedoch mit Vorsicht zu behandeln, da die fundamen-
tale Annahme einer strukturierten Gitterverfeinerung nicht mehr erfüllt
ist und die Genauigkeit über- bzw. unterschätzt werden kann. Beispiels-
weise könnte eine lokale Verfeinerung innerhalb eines kleinen kritischen
Bereiches, kombiniert mit einer Vergröberung in einem wesentlich größe-
ren, aber unbedeutendem Gebiet zur Verbesserung des Ergebnisses bei
gleichzeitiger Reduktion der Gesamt-Zellenzahl führen.
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4 Grundlagenuntersuchungen

Die Untersuchung des Einflusses verschiedener Parameter der Anströ-
mung und der Geometrie auf die instationären Strömungsvorgänge sowie
die Validierung der Simulationsmodelle wurde im Rahmen dieser Arbeit
an abstrahierten 2D-Cavities durchgeführt. Aufgrund der einfachen Geo-
metrien ließen sich die Rechengebiete mittels blockstrukturierter Gitter
diskretisieren und besonders rechenzeiteffiziente Lösungsmethoden an-
wenden. Die Strömungssimulationen wurden mit dem Strömungslöser
FLOWer [10] durchgeführt, die Berechnung der akustischen Resonanzen
erfolgte mit dem Finite-Element Löser NGSOLVE [121].

4.1 2D-Cavity

Wie bereits in Kap. 2 erläutert, ist der bei Cavityströmungen zu selbster-
haltenden Druckfluktuationen führende Feedbackmechanismus rein zwei-
dimensionaler Natur. Die Umströmung sowie die bei tiefen Cavities an-
geregten akustischen Resonanzen sind in der Regel dreidimensionale Er-
scheinungen, unter gewissen Umständen lassen sich diese jedoch in guter
Näherung zweidimensional abbilden.

Entscheidend für die Übertragbarkeit ist der Aufbau bzw. die Dreidi-
mensionalität der freien Scherschicht. Zeigt diese ausgeprägt dreidimen-
sionale Strukturen mit einem signifikanten Einfluss auf das Strömungs-
feld, liefert die 2D-Simulation aufgrund des Fehlens dieser Effekte unphy-
sikalische Ergebnisse. Für eine sinnvolle zweidimensionale Modellierung
von Cavityströmungen mit dominierenden akustischen Resonanzmoden
ist weiterhin die Übereinstimmung zwischen den zwei- und den drei-
dimensionalen akustischen Resonanzmoden von Bedeutung. Zeigt die
abstrahierte zweidimensionale Geometrie hinsichtlich ihrer akustischen
Resonanzfrequenzen deutliche Unterschiede zur dreidimensionalen Cavi-
ty, führt dies zu einer Verfälschung der Amplituden und Frequenzen der
charakteristischen Peaks im Druckspektrum.

Es sei hier schon vorab festgestellt, dass die instationäre quasi zwei-
dimensionale Simulation des komplexen SOFIA-Teleskopschachts frag-
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würdige Ergebnisse liefert. Im Bereich der Scherschicht zeigte die 2D-
Simulation zwar eine große Ähnlichkeit mit der 3D-Simulation in Be-
zug auf die Grundströmungsmuster, d.h. vergleichbare Machzahlen so-
wie nahezu identische Stromlinien. Aufgrund der völlig verschiedenen
akustischen Resonanzcharakteristiken beider Hohlräume unterscheiden
sich die berechneten instationären Fluktuationen sowohl in Bezug auf
die charakteristischen Frequenzen als auch in den vorhergesagten Ampli-
tuden grundlegend voneinander. Eine zweidimensionale Simulation der
dreidimensionalen aeroakustischen Effekte ist bei dieser Konfiguration
ausgeschlossen.

Die von Forestier et al. [35] untersuchte Cavity mit quadratischem
Grundriss und einem Längen-Tiefenverhältnis von L

D = 0, 42 bei einer
Anström-Machzahl von Ma = 0, 8 erfüllt hingegen die oben genann-
ten Voraussetzungen der Übertragbarkeit. Aufgrund des verhältnismä-
ßig strukturiert zweidimendionalen Charakters der Scherschicht und der
Dominanz der akustischen Resonanzen zeigen die Ergebnisse der zweidi-
mensionalen URANS-Simulation eine hervorragende Übereinstimmung
mit den Windkanal-Messdaten der dreidimensionalen Cavity. Da diese
Konfiguration sehr intensiv vermessen wurde und umfangreiche Daten
vorliegen, wurde sie als Referenzfall für die Untersuchungen dieses Ka-
pitels ausgewählt.

Abb. 4.1: Rechengitter der Cavity nach Forestier et al. [35]

In Abb. 4.1 ist das in den URANS-Simulationen verwendete Rechen-
gitter im Bereich der Cavity dargestellt. Es besteht aus 4 strukturierten
Blöcken mit insgesamt 45 312 Zellen. Die 0, 05m lange und 0, 12m tie-
fe Cavity ist Teil eines rechteckigen Kanals, stromauf der Cavity bildet
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sich entlang einer 0, 55m langen ebenen Platte eine turbulente Grenz-
schicht aus. Die obere Seite des Kanals bei y = 0, 1m wurde als rei-
bungsfreie ebene Platte modelliert, die an der Kanaldecke anwachsende
Grenzschicht wurde nicht berücksichtigt. Der Einströmrand des Rechen-
gebietes liegt 0, 6m stromauf der Cavity-Vorderkante, der Ausströmrand
0, 3m stromab der Rückwand. An beiden Rändern wurden charakteri-
stische Fernfeldrandbedingungen vorgeschrieben. Im Bereich der Scher-
schichten ist das Netz in Richtung der hohen Gradienten entsprechend
verdichtet. Zur Gewährleistung einer korrekten Grenzschichtauflösung
aller reibungsbehafteten Wände wurden y+-Werte der wandnächsten
Zellen von eins angestrebt. Die Grenzschicht wurde mit mindestens 40
Zellen in Wandnormalenrichtung aufgelöst.

Zur Beurteilung des Diskretisierungsfehlers wurde im Bereich der ebe-
nen Platte stromauf der Cavity eine Gitterkonvergenzstudie nach Roache
entsprechend Kap. 3.4.2 für laminare Anströmung durchgeführt. An vier
verschiedenen Stellen auf der ebenen Platte wurden basierend auf dem
lokalen Reibungsbeiwert cf,∞ = τw

ρ
2u

2
∞

die Konvergenzordnung (siehe Gl.
(3.53)) sowie der Grid-Convergence Index (siehe Gl. (3.55)) berechnet
und gemittelt. Für die Konvergenzordnung ergab sich ein Wert von 2, 0,
der Grid-Convergence Index des Gitters liegt bei 7%. Gemäß der Theorie
des Richardson-Extrapolationsverfahrens beträgt der Diskretisierungs-
fehler demnach 7%. Basierend auf dieser Erkenntnis wurde für die folgen-
den instationären Cavity-Rechnungen diese Gitterauflösung gewählt. Die
physikalische Zeitschrittweite wurde in der Rechnung auf 3, 3µs festge-
legt, die zeitliche Auflösung des ersten bzw. vierten Modes erfolgt damit
durch etwa 150 bzw. 38 Zeitschritte. Rechnungen mit systematisch va-
riierter Zeitschrittweite zeigten einen weitestgehend vernachlässigbaren
Einfluss auf das Ergebnis.

In Abb. 4.2 ist eine Momentaufnahme des Betrages der auf den Maxi-
malwert bezogenen lokalen Wirbelstärke −→ω = rot(−→v ) sowie der Strom-
linien im Bereich der Cavity-Scherschicht dargestellt. Die Scherschicht
zeigt ausgeprägte Kelvin-Helmholtz Strukturen mit der charakteristi-
schen Vortex-Shedding Frequenz von 4040 Hz. Dabei ist sowohl im Ex-
periment als auch in der URANS-Simulation festzustellen, dass sich ein
charakteristischer Zyklus aus drei Wirbelablösungen zusammensetzt. Die
Trajektorien zweier aufeinanderfolgender Wirbelkerne befinden sich au-
ßerhalb der Cavity und sind flach nach außen gerichtet, jeder dritte
Wirbel hingegen taucht in die Cavity ein und trifft knapp unterhalb
der Hinterkante auf die Cavitywand auf. Die mittlere bezogene Kon-
vektionsgeschwindigkeit der Wirbelkerne entlang der Scherschicht wur-
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Abb. 4.2: Momentaufnahme der dimensionslosen Wirbelstärke und der
Stromlinien im Bereich der Cavity-Scherschicht (Wirbelstärke
mit Maximalwert normiert)

de anhand der Simulationsdaten zu K = Uc
U∞

= 0, 544 bestimmt, expe-
rimentelle Messungen von Forestier et al. [35] ergaben einen Wert von
K = 0, 5. Die mittels URANS-Simulation berechneten zeitlichen Druck-
verläufe wurden mittels diskreter Fouriertransformation (siehe Anhang
B) in den Frequenzbereich transformiert. Abb. 4.3 zeigt den Vergleich
zwischen gemessenem und berechnetem Druckspektrum bei x = 0mm,
y = −35mm.

Abb. 4.3: Vergleich zwischen gemessenem [35] und berechnetem Druck-
spektrum bei x = 0mm, y = −35mm
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Die niederfrequenten Peaks werden sowohl in Frequenz als auch in der
Stärke sehr gut wiedergegeben. Die Abweichung der Amplitude gegen-
über der Messung ist bei den ersten beiden Moden geringer als 1dB, beim
dritten und vierten Mode beträgt der Fehler weniger als 5dB. Es sei an
dieser Stelle angemerkt, dass die am Einströmrand vorgegebene Stärke
und die Längenskala der Freiströmturbulenz in der Simulation angepasst
werden mussten, um diese Übereinstimmung zwischen den berechneten
und gemessenen Amplituden zu erzielen. Da diese Größen für das Ex-
periment nicht dokumentiert waren, wurden sie empirisch ermittelt. In
Bezug auf die charakteristischen Frequenzen der ersten vier Moden zeigt
URANS im Vergleich zur Messung lediglich eine Abweichung von 2%.
Bei höheren Frequenzen nehmen die in Kap. 2.5 angesprochenen Unsi-
cherheiten der Modellierung zu und die Simulationsergebnisse weichen
stärker von den Messungen ab. Die deutlichen Abweichungen der Ampli-
tuden in den Bereichen zwischen den Peaks ist auf die bereits angespro-
chene Schwäche des URANS-Verfahrens hinsichtlich der Darstellung des
breitbandigen Hintergrundlärms zurückzuführen.

Abb. 4.4: Vergleich zwischen analytisch berechneten akustischen Re-
sonanzfrequenzen nach Gl. (2.30), analytischen Rossiter-
Frequenzen nach Gl. (2.10) und dem mit URANS berechneten
Druckspektrum am Punkt x = 0mm, y = −35mm; Rossiter-
Konstanten: K = 0, 544; γ = 0, 05
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Für die untersuchte Cavity wurden mittels Gl. (2.10) die möglichen
Frequenzen der ersten vier Rossiter-Moden bestimmt. In Abb. 4.4 sind
diese Frequenzen als vertikale Linien eingezeichnet. Für die bezogene
Konvektionsgeschwindigkeit K wurde der aus der URANS-Simulation
gewonnene Wert 0, 544 angesetzt, die Konstante γ zur Berücksichtigung
der Phasendifferenz des Scatterings an der Cavity-Rückwand wurde ge-
mäß Gl. (2.6) zu 0, 05 ermittelt. Die vier analytisch bestimmten nie-
derfrequenten Rossiter-Frequenzen fallen praktisch mit den Frequenzen
der Peaks im Spektrum zusammen, ein eindeutiges Indiz dafür, dass die
tatsächliche Ursache der Fluktuationen auf den in Kap. 2.1 beschriebe-
nen Feedback-Mechanismus des Shear-Layer Modes zurückzuführen ist.
Die charakteristische Frequenz des Vortex-Sheddings liegt im Bereich des
zweiten Rossiter-Modes und ist in Abb. 4.4 ebenfalls eingezeichnet. In
Abb. 4.4 sind ebenfalls die mittels Gl. (2.30) berechneten möglichen aku-
stischen Resonanzfrequenzen eingetragen, die nahe der Rossiter-Moden
liegen. Wie in Kap. 2.4 erläutert, werden diese Moden begünstigt ange-
regt. Für die vier dominanten Frequenzen des Spektrums sind die mit-
tels URANS berechneten spektralen Komponenten der Druckfluktua-
tionen in Abb. 4.5 links dargestellt. Die Verteilung bei 1947Hz deutet
auf eine stehende Welle in Tiefenrichtung mit einem Druckknoten in-
nerhalb der Cavity hin. Per Definition charakterisiert diese Verteilung
den Resonanzmode 0/3, der sich für die untersuchte Geometrie nach Gl.
(2.30) zu 2018Hz berechnet. Bei dem im Spektrum bei 3894Hz auftre-
tenden Peak handelt es sich gemäß der spektralen Verteilung der Druck-
fluktuationen um den gekoppelten Longitudinal-/Transversalmode 1/3.
Die mittels analytischer Gleichung berechnete Frequenz liegt für die-
sen Mode bei 3809Hz. Die beiden Peaks bei 5842Hz bzw 7789Hz las-
sen sich ebenfalls als akustische Resonanzen identifizieren, ihre Fluktua-
tionsmuster deuten auf die gekoppelten Moden 1/7 und 2/7 hin. Die
auf der linken Seite von Abb. 4.5 dargestellten Fluktuationsmuster zei-
gen eine große Ähnlichkeit mit den rechts daneben abgebildeten Ergeb-
nissen der NGSOLVE-Akustiksimulationen. Unterschiede zwischen den
URANS-basierten Fluktuationsmustern und den akustischen Resonanz-
moden zeigen sich in einer geringen Asymmetrie über die gesamte Ca-
vity sowie einer deutlichen Deformation im Bereich der Scherschicht,
wo in der Strömungssimulation hohe Machzahlen vorherrschen. Die Be-
rechnung der akustischen Resonanzmoden mittels der Helmholtzschen
Gleichungen geht wie in Kap. 2.4 erwähnt von einem ruhenden Medium
aus, die Verzerrung der mittels URANS-berechneten Fluktuationsmuster
ist auf die herrschende Strömungsgeschwindigkeit gemäß der URANS-
Simulation zurückzuführen.
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Abb. 4.5: Mittels FLOWer berechnete spektrale Komponenten der
Druckfluktuationen (cp,RMS) innerhalb der Cavity (links) so-
wie mit NGSOLVE berechnete akustische Resonanzmoden (Ei-
genvektoren, rechts) nach Christ [26]
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Die über den gesamten Frequenzbereich integrierte räumliche Vertei-
lung der Druckfluktuationen ist in Abb. 4.6 dargestellt. Die Form des
Musters deutet auf die Dominanz der Moden 0/3 und 1/3 hin.

Abb. 4.6: Räumliche Verteilung der Druckfluktuationen innerhalb der
Cavity (nach Gmelin [42])

Durch Betrachtung des Phasenverlaufs entlang des Störungs-Feedback-
pfads bei den charakteristischen Frequenzen lässt sich zeigen, dass es sich
bei den ersten vier Peaks im Spektrum tatsächlich um Rossiter-Moden
handelt. Wie bereits in Kap. 2.1 beschrieben, beträgt die gesamte Pha-
senverschiebung des n-ten Rossiter-Modes entlang des Feedbackpfads das
n-fache von 2π (siehe Gl. (2.10)). Entlang der Scherschicht (y ≈ 0m) so-
wie entlang des Pfads der rücklaufenden akustischen Wellen direkt unter-
halb der Scherschicht (y ≈ −0, 03m) wurden mittels DFT die Phasenver-
läufe der Druckfluktuationen für die Frequenzen der ersten vier Moden
berechnet und daraus die gesamte Phasenverschiebung entlang der Pfa-
de bestimmt. In Abb. 4.7 sind die Phasenverläufe für die kleinsten vier
Peak-Frequenzen dargestellt. Zum Vergleich eingezeichnet ist weiterhin
der Phasenverlauf, wie er von der linearen Stabilitätstheorie vorhergesagt
wird. Hierfür wurden an mehreren diskreten Stützstellen in Strömungs-
richtung Geschwindigkeitsprofile aus der zeitlich gemittelten URANS-
Lösung extrahiert. Die Differenz entlang des gesamten Feedback-Pfades
beträgt in allen vier Fällen in guter Näherung ein ganzzahliges Vielfaches
von 2π, was diese als Rossiter-Moden 1-4 identifiziert.
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Abb. 4.7: Phasenplots für Mode 1-4

Neben dem Phasenverlauf liefert die lineare Stabilitätstheorie weiter-
hin die frequenzabhängige Charakteristik der Störungsanfachung (sie-
he Kap. 2.3). In Abb. 4.8 ist die mit dem Code Linstab/Wielandt [11]
berechnete, und anschließend in Strömungsrichtung integrierte räumli-
che Störungsanfachung über der Frequenz für verschiedene diskrete x-
Positionen aufgetragen. Die dimensionslos dargestellten Amplitudenwer-
te sind hierbei auf die Position x0/L = 0, 02 bezogen, die in diesem Fall
als Referenzpunkt definiert wurde. Die Kurven zeigen eine Abnahme der
charakteristischen Frequenz der maximalen Anfachung in Strömungs-
richtung. Bis zu einer Stromabposition von etwa 50% liegt die am stärk-
sten angefachte Frequenz oberhalb von 8000Hz, in diesem Bereich der
Scherschicht ist ein kontinuierlicher Amplitudenzuwachs in Strömungs-
richtung zu erkennen. Nach 80% der Cavitylänge liegt das Amplituden-
maximum bei rund 6000Hz, weiter stromab bewirkt der dämpfende Ein-
fluss der Rückwand eine Reduktion der Anfachung. Jenseits von 80%
ließen sich keine Amplitudenkurven mehr generieren. Aufgrund des Ein-
flusses der Rückwand sind die Geschwindigkeitsprofile in diesem Bereich
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zunehmend deformiert, die lineare Stabilitätstheorie liefert fragwürdige
Ergebnisse. Es ist jedoch anzunehmen, dass die charakteristische Fre-
quenz der maximalen Anfachungsamplitude dem Trend folgt und weiter
absinkt. Es sei an dieser Stelle erwähnt, dass die Wahl des betrachteten
Scherschichtbereiches einen nicht unerheblichen Einfluss auf das Ergeb-
nis hat. Die Geschwindigkeitsprofile der Scherschicht sind aufgrund der
Rückströmung in der Cavity im unteren Bereich teilweise deutlich defor-
miert, wodurch sich eine klare Abgrenzung der reinen Scherschicht von
der übrigen Cavityströmung nicht mehr möglich ist.

Abb. 4.8: In Strömungsrichtung integrierte Amplitude der Störungsanfa-
chung, berechnet mittels linearer Stabilitätstheorie basierend
auf zeitgemittelter URANS-Lösung

Um den im Experiment von Forestier et al. [35] vorhandenen Einfluss
der oberen Kanalwand zu eliminieren, wurde im Rahmen der nachfol-
genden Untersuchungen das Rechengebiet in positive y-Richtung sowie
in beide x-Richtungen auf jeweils 5 Gittereinheiten erweitert (entspricht
100 Cavitylängen) und am oberen Fernfeldrand ebenfalls charakteristi-
sche Freiström-Randbedingungen vorgeschrieben. Ziel der nachfolgenden
Untersuchungen war die Analyse der Physik der reinen Cavityströmung
ohne Verfälschung der Ergebnisse durch Reflektionen an der oberen Ka-
nalwand. Diese Maßnahme führt zu einer geringfügigen Reduktion der
Amplituden des ersten und dritten Rossitermodes. Da die Frequenzen
dieser beiden Cavitymoden sehr nahe an den Resonanzfrequenzen der
Transversalmoden des geschlossenen Windkanalschachts liegen, wird ver-
mutet, dass diese im Fall der geschlossenen Konfiguration durch die an-
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geregten Resonanzmoden zusätzlich verstärkt werden. Es handelt sich
hierbei um den zweiten und den sechsten transversalen Resonanzmode
mit 1870Hz und 5620Hz (λa = 0, 11m bzw. λa = 0, 0367m).

4.2 Einfluss der Machzahl

Abb. 4.9 zeigt die Abhängigkeit der Modefrequenzen von der Machzahl.
Die Ergebnisse der URANS-Rechnungen sind der analytischen Gleichung
nach Rossiter sowie den experimentellen Daten von Forestier et al. ge-
genübergestellt. Wird die Machzahl der Anströmung verringert, zeigt
sich sowohl im Experiment als auch in der Rechnung die Tendenz einer
anwachsenden Strouhalzahl, entsprechend dem analytischen Modell von
Rossiter (Gl. (2.10)), symbolisiert durch die mit Mode 1-4 gekennzeich-
neten durchgezogenen Linien.

Abb. 4.9: Abhängigkeit der Strouhalzahl von der Machzahl; Rossiter-
Konstanten: K = 0, 544; γ = 0, 05

Weiterhin sind die mittels Gl. (2.30) berechneten Strouhalzahlen der
rein akustischen Resonanzmoden für eine rechteckige 2D-Cavity mit L

D =
0, 42 aufgetragen. Im Bereich der Überschneidungen der Resonanzlinien
mit den Rossiter-Linien zeigen die URANS-Simulationen die entspre-
chenden Resonanzmuster. In einigen Fällen sind die Peakfrequenzen ge-
ringfügig in Richtung der Resonanzlinien verschoben, insbesondere beim
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zweiten und vierten Mode bei Ma = 0, 7 und Ma = 0, 9, was für eine
ausgeprägte Dominanz der Akustikresonanzen spricht. Die stärkste Ak-
tivität der Druckfluktuationen findet sich in diesen Fällen nicht bei der
Frequenz der Anregung, sondern ist in Richtung der akustischen Reso-
nanzfrequenz verschoben.

Der Einfluss der Machzahl lässt sich weiterhin am Verlauf des Druck-
spektrums erkennen. In Abb. 4.10 sind die Spektren für Ma = 0, 4 und
Ma = 0, 8 dargestellt. Neben einem generellen Anstieg der Amplitude
über beinahe den gesamten Frequenzbereich treten mit der Erhöhung
der Machzahl weitere Peaks im Spektrum hervor, was im Einklang mit
den allgemeinen Beobachtungen von Block [21] und Tracy [145] ist. Bei
Ma = 0, 2 konnte in der Simulation nur der dritte Rossiter-Mode, bei
Ma = 0, 4 nur der dritte und der fünfte Rossiter-Mode identifiziert wer-
den, bei Machzahlen oberhalb von 0, 7 zeigte die Simulation alle unteren
vier Rossiter-Moden.

Abb. 4.10: Vergleich der Druckspektren bei Ma = 0, 4 und Ma = 0, 8
(berechnet für x = 0mm, y = −35mm)

4.3 Einfluss des Verhältnisses L/D

Das Verhältnis zwischen Cavitylänge und -tiefe entscheidet maßgeblich
über die Charakteristik akustischer Resonanzen. Der pro Schwingungs-



4 Grundlagenuntersuchungen 73

zyklus ins Fernfeld abgestrahlte Teil der akustischen Energie wird mit
abnehmendem Verhältnis von Länge zu Tiefe geringer. Tiefe Cavities
akkumulieren im Vergleich zu flachen Cavities einen größeren Betrag an
Schallenergie und weisen damit eine schwächere akustische Dämpfung
auf. Wie bereits in Kap. 2.2.4 erläutert, sind tiefe Cavities deshalb meist
durch einen höheren Schalldruckpegel und durch eine größere Anzahl an
Resonanzmoden gekennzeichnet. Die im Rahmen dieser Arbeit durchge-
führten Strömungs- und Akustiksimulationen zeigen diesen Sachverhalt
sehr deutlich.

Abb. 4.11: Vergleich der Druckspektren für 2D-Cavity mit L
D = 0, 3

und L
D = 2, 5 bei Ma = 0, 8 (berechnet für x = 0mm,

y = −35mm)

In Abb. 4.11 sind die berechneten Druckspektren für zwei Cavities
mit unterschiedlichem L

D -Verhältnis dargestellt. Das Gesamtniveau der
tiefen Cavity mit L

D = 0, 3 ist gegenüber der Cavity mit L
D = 2, 5 deut-

lich erhöht und es zeigen sich neben den Rossiter-Moden weitere Peaks
im Druckspektrum, deren Ursache in der zunehmenden Aktivität aku-
stischer Resonanzen begründet ist.

Die mit NGSOLVE im Rahmen dieser Arbeit durchgeführten 2D-
Akustikrechnungen an Cavities mit unterschiedlichem Längen-Tiefenver-
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hältnis (L = const.) offenbaren diesen Einfluss des Längen-Tiefenver-
hältnisses auf das akustische Dämpfungsverhalten ebenfalls. In Abb. 4.12
ist der Imaginärteil der Eigenwerte von sechs charakteristischen Reso-
nanzmoden exemplarisch dargestellt. Mit zunehmender Tiefe lässt sich
eine deutliche Abnahme des Imaginärteils aller Moden erkennen, was
der Reduktion der akustischen Dämpfung entspricht und sich auf die
im Verhältnis zur Öffnung größer werdende Fläche innerhalb der Cavity
zurückführen lässt.

Abb. 4.12: Zusammenhang zwischen dem Verhältnis L
D und der akusti-

schen Dämpfung

Weiterhin lässt sich der Einfluss des Längen-Tiefenverhältnisses an der
Verschiebung der Peakfrequenzen erkennen. Gemäß Gl. (2.6) verringert
sich die durch das Scattering an der Cavity-Rückwand verursachte Pha-
senverschiebung mit zunehmender Tiefe, was nach Gl. (2.10) zu einer
Abnahme der Peakfrequenzen führt. Laut der analytischen Beziehungen
führt die Verringerung der Cavitytiefe hierbei zu einer Reduktion der
Peakfrequenzen um 154Hz, die URANS-Simulation liefert für die beiden
Moden bei etwa 4000Hz und 8000Hz eine Abnahme um rund 122Hz.
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4.4 Strömungskontrolle durch
Grenzschichtaufdickung

Wie in Kap. 2.1 angesprochen,

H
Sp

L
Sp

Abb. 4.13: Spoiler zur Aufdickung
der Grenzschicht strom-
auf der Cavity

beeinflusst der Zustand der Grenz-
schicht stromauf der Cavity in ho-
hem Maße die instationären Strö-
mungsvorgänge sowie den Ener-
gieaustausch zwischen Innen- und
Außenströmung. In einer separa-
ten Untersuchung wurden die Ein-
flüsse der Grenzschicht auf die Ca-
vityströmung mittels URANS-Si-
mulationen nachvollzogen. Hierfür
wurde in der Simulation die Grenzschicht durch einen Spoiler im Bereich
der Vorderkante der ebenen Platte stromauf der Cavity aufgedickt (siehe
Abb. 4.13). Um die Effekte der reinen Grenzschichtaufdickung von der
Ablenkung der Scherschicht nach außen zu separieren, wurde die An-
laufstrecke der Grenzschicht auf der ebenen Platte stromauf der Cavity
auf 6, 0m verlängert, der Abstand zwischen Spoiler und Cavity betrug
dadurch rund 100 Cavitylängen. Damit wurde weiterhin sichergestellt,
dass sich die stromauf der Cavity befindliche Grenzschicht im Anfangs-
bereich der Scherschicht wieder im Gleichgewichtszustand befindet, und
die durch den Spoiler hervorgerufenen Vertikalgeschwindigkeiten weitest-
gehend abgeklungen sind.

In Abb. 4.14 links ist der Verlauf der Grenzschicht-Impulsverlustdicke
stromauf der Cavity für HSP /D = 0, 33 bzw. 0, 66 im Vergleich zum Fall
ohne Spoiler dargestellt. Man beachte, dass sich diese Größe erst nach
einer gewissen Entfernung hinter dem Spoiler außerhalb des Rezirkulati-
onsgebietes berechnen lässt, wenn sich das Grenzschichtprofil wieder im
Gleichgewichtszustand befindet. Der eingebrachte Spoiler bewirkt eine
Vergrößerung der Impulsverlustdicke um den Faktor 6, 4 bzw. 12, 9 am
vorderen Cavityrand gegenüber dem ungestörten Fall ohne Spoiler. Die
Auswirkungen der Grenzschichtaufdickung auf die Scherschichtentwick-
lung sind in Abb. 4.14 rechts dargestellt. Das Diagramm zeigt die auf den
bei x = 0 (Vorderkante der Cavity, Beginn der Scherschicht) bezogenen
Verlauf der Vorticity-Thickness gemäß Gl. 2.12 der Scherschicht über der
Cavity entlang der in Strömungsrichtung orientierten x-Koordinate. Die-
se Größe wächst über einen Bereich von rund 70% - 80% der Cavitylänge
nahezu linear an und fällt dann aufgrund des Einflusses der hinteren Ca-
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Abb. 4.14: Beeinflussung der Grenzschicht-Impulsverlustdicke δ2 durch
Spoiler (links); Auswirkung Vorticity-Thickness (rechts)

vitywand ab. Die Erhöhung der Impulsverlustdicke durch den stromauf
angebrachten Spoiler bewirkt eine Verlangsamung des Wachstums der
Vorticity-Thickness in Strömungsrichtung. Liegt die auf die Strömungs-
koordinate bezogene Zunahme der Vorticity-Thickness im Fall ohne Spoi-
ler bei δω

x = 0, 35, so wird diese durch den Spoiler auf δω
x = 0, 26 bzw.

δω
x = 0, 19 reduziert. Die verringerte Spreading Rate aufgrund der strom-

auf angebrachten Spoiler macht sich in einer stabilisierten Scherschicht
und damit in einer deutlichen Reduktion der instationären strömungsin-
duzierten Druckfluktuationen in der Cavity bemerkbar.

Abb. 4.15: Reduktion der Druckfluktuationen durch Modifikation des
Grenzschichtaufbaus mittels stromauf angebrachtem Spoiler
(Druckspektren rechts berechnet für Punkt PA)
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In Abb. 4.15 sind die Auswirkungen der Grenzschichtaufdickung dar-
gestellt. Der Schalldruckpegel wird über die gesamte Cavity deutlich re-
duziert, der maximale RMS-Wert von cP sinkt durch die Maßnahme von
0, 075 auf 0, 0005. Die im Punkt PA berechneten Druckspektren zeigen
die vollständige Auslöschung der beiden Peaks bei 5000Hz und 9500Hz
aufgrund des Einflusses des Spoilers.

4.5 Strömungskontrolle mittels angepasster
Cavity-Rückwand

Bei der SOFIA-Konfiguration erfolgt die Strömungsbeeinflussung mit
dem in Kap. 2.6.1 beschriebenen Ansatz durch Neigung der Cavity-
Rückwand. Die Adaption der Cavitykontur im Bereich des Scherschicht-
Anlegepunktes reduziert die Stromlinienkrümmung und verringert die
destabilisierenden dynamischen Kräfte. Weiterhin werden die von der
Scherschicht konvektierten Störungen nach außen abgelenkt und die Rück-
kopplung der Störungen abgeschwächt. Dieses Konzept führt im Ge-
gensatz zu dem stromauf angebrachten Spoiler weder zu einer wesent-
lichen Widerstandserhöhung, noch werden die optischen Eigenschaften
der Scherschicht beeinträchtigt.

In einer separaten Studie wurde am Beispiel der 2D-Cavity mit L
D =

0, 42 der Einfluss des Neigungswinkels αHk der Rückwand auf die Dy-
namik der Cavityströmung untersucht. Zu diesem Zweck wurde das Re-
chengitter im Bereich der Rückwand entsprechend Abb. 4.16 modifiziert,
und der Neigungswinkel αHk in fünf Schritten zwischen 0 und 45 para-
metrisch variiert.

Abb. 4.16: An die Scherschicht angepasste Cavity-Rückwand
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Die Länge LHk ist bei allen Konfigurationen aus Gründen der Ver-
gleichbarkeit identisch, wodurch sich eine vom Neigungswinkel abhängige
Höhe HHk ergibt. Die Ergebnisse der URANS-Rechnungen mit FLOWer
liefern ein Optimum bei αHk = 35, die Druckfluktuationen zeigen bei
diesem Wert über die gesamte Cavity eine deutliche Reduktion wie in
Abb. 4.17 dargestellt. Im Fall der Baseline-Cavity liegt der zeitliche Mit-
telwert des Winkels zwischen der Scherschicht-Staustromlinie und der
Cavity-Rückwand zwischen 25° und 30°. Der Unterschied zwischen den
Druckfluktuationen der Baseline-Konfiguration in Abb. 4.17 bzw. Abb.
4.15 ist auf die unterschiedliche Länge der ebenen Platten stromauf der
Cavities zurück zu führen, woraus eine höhere Grenzschichtdicke resul-
tiert. Die geringfügigen Abweichungen der Druckfluktuationen der hier
betrachteten Konfiguration gegenüber der Cavity in Abb. 4.6 begründen
sich im unterschiedlichen Ansatz der Modellierung des Fernfeldes. Die
Cavitykonfiguration in Abb. 4.6 entspricht dem experimentellen Aufbau
von Forestier [35], wohingegen bei der Cavity in Abb. 4.17 die obere
Kanalwand entfernt, und durch ein Fernfeld ersetzt wurde.

Abb. 4.17: Reduktion der Druckfluktuationen durch Stabilisierung der
Scherschicht mittels Neigung der Cavity-Rückwand (Druck-
spektren rechts berechnet für Punkt PA)

Der Maximalwert von cp,RMS im Bereich des Staupunktes sinkt durch
diese Maßnahme von 0, 29 auf 0, 013. Der Vergleich der Druckspektren im
Punkt PA verdeutlicht den Effekt weiterhin, das gesamte Spektrum wird
breitbandig abgesenkt, einige Peaks werden vollständig unterdrückt. Die
Verschiebung der Peaks zu kleineren Frequenzen hin ist einerseits auf
eine Vergrößerung der effektiven Cavitylänge, und vermutlich auf eine
größere Phasendifferenz des Scatterings zurückzuführen.

Das dynamische Verhalten der Scherschicht wird durch die Modifika-
tion der Cavity-Rückwand fundamental beeinflusst. Der Vergleich zweier



4 Grundlagenuntersuchungen 79

Momentaufnahmen der Wirbelstärke in Abb. 4.18 zeigt sehr anschaulich,
dass die großskaligen Wirbelablösungen unterbunden werden, wie sie im
Fall der Baseline-Cavity auftreten. Die Stabilisierung der Scherschicht
führt zu einer wesentlich schwächeren Störung der Außenströmung, ver-
bunden mit einem deutlich geringeren Austausch von kinetischer Energie
zwischen Innen- und Außenströmung. Das Optimum der Reduktion der
Fluktuationen zeigte sich in den hier vorgestellten Simulationen wie be-
reits erwähnt bei einem Neigungswinkel von αHk = 35. Empirische Un-
tersuchungen der NASA [104] am 7%-SOFIA Windkanalmodell lieferten
optimale Strömungsverhältnisse bei einem Aperturrampen-Neigungswin-
kel von αHk = 30.

Abb. 4.18: Verteilung der Wirbelstärke im Bereich der Cavity-
Scherschicht (Momentanaufnahmen)
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5 Simulation des
SOFIA-Windkanalmodells

Das folgende Kapitel beschreibt die Validierung der im Rahmen der vor-
liegenden Arbeit durchgeführten Strömungs- und Akustiksimulationen
des SOFIA-Teleskopschachts anhand vorliegender Windkanal-Messdaten
sowie die Charakterisierung und Interpretation der beteiligten aeroaku-
stischen Phänomene. Weiterhin soll die Wirksamkeit von stromauf des
Teleskopschachts angebrachten Wirbelgeneratoren zur Strömungskon-
trolle und deren Auswirkung auf die Teleskop-Positionierungsgenauigkeit
untersucht und bewertet werden.

Die Entwicklung und Optimierung der zur Kontrolle der Umströmung
des SOFIA-Teleskopschachts getroffenen Maßnahmen beruhen größten-
teils auf experimentellen Untersuchungen der NASA im transsonischen
14ft-Windkanal am NASA Ames Research Center in Moffett Field, Ka-
lifornien [132, 133]. Weder Software noch Hardware waren Mitte der
Neunziger Jahre leistungsfähig genug, um innerhalb der zur Verfügung
stehenden Zeit zuverlässige Ergebnisse mittels CFD-Simulation für die
Auslegung der Strömungsbeeinflussungsmaßnahmen liefern zu können.
Die Simulation eines einzelnen Flugzustandes mit URANS-Verfahren er-
forderte mehrere Wochen Rechenzeit auf den größten zur Verfügung ste-
henden Supercomputern. Verschiedene Konfigurationen unter allen rele-
vanten Flugzuständen zu simulieren, war unter diesen Umständen aus-
geschlossen. Zudem waren die verfahrensbedingten Unsicherheiten der
verfügbaren Rechenmodelle beim damaligen Entwicklungsstand zu groß
[66].

An einem 7%-Modell wurde die Geometrie der Teleskopschachtöff-
nung, insbesondere der Aperturrampe, im hinteren Bereich der Öffnung
empirisch optimiert, um bei den relevanten Flugzuständen ein Minimum
an strömungsinduzierten instationären Lasten auf der Teleskopstruktur
zu erhalten [131, 134, 135, 136]. Eine wichtige Randbedingung stellte
die möglichst gering zu haltende Zunahme des Gesamtwiderstands so-
wie eine große Robustheit des Konzeptes gegenüber Änderungen der
Fluglage und Abweichungen vom nominellen Flugzustand dar, wie sie
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beispielsweise durch atmosphärische Störungen hervorgerufen werden.
In weiteren Windkanalkampagnen, durchgeführt an einem 3%-Modell
im BTWT-Windkanal von Boeing in Seattle und im UWAL-Windkanal
der University of Washington, wurden die Auswirkungen der Cavityströ-
mung auf die Flugleistungen und die Steuerbarkeit untersucht [97]. Nach
diesen Untersuchungen stellte sich jedoch heraus, dass die Grenzschicht-
dicke des Modells im Vergleich zum Originalflugzeug zu gering war und
die Druckfluktuationen in der Cavity unphysikalisch hohe Amplituden
aufwiesen. Aufgrund dieser Problematik werden diese Daten in der vor-
liegenden Arbeit nicht betrachtet, und die CFD-Daten lediglich mit den
Messdaten des 7% Modells verglichen.

Die zeitlichen Druckverläufe wurden beim 7%-Modell, wie in Abb. 5.1
links z.T. dargestellt, an insgesamt 56 Positionen auf der Oberfläche
der Teleskopstruktur gemessen und aufgezeichnet. Der Vergleich zwi-
schen der CFD-Simulation und der Windkanalmessung erfolgt an diesen
Punkten. Weiterhin wurden Grenzschichtprofile auf der Rumpfoberfläche
unmittelbar vor der Cavity gemessen.

Abb. 5.1: Sensorpositionen auf der Oberfläche der Teleskopstruktur
(links); 7%-SOFIA-Modell im transsonischen 14ft-Windkanal
der NASA am Ames Research Center (rechts)

Die Messdaten der Windkanalkampagne sind mit verschiedenen Un-
sicherheiten verbunden, die einen Vergleich mit den Daten der numeri-
schen Strömungssimulation erschweren. Beispielsweise wurden die ther-
modynamischen Werte des Totalzustands während der Untersuchung
nicht gemessen bzw. dokumentiert. Die Annahme des Umgebungszu-
standes als Totalzustand im Windkanal berücksichtigt nicht die even-
tuell durch den Antrieb des Windkanals hervorgerufene Erhöhung der
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Totaltemperatur. Weiterhin ist der Grad der Freiströmturbulenz nicht
genau bekannt und die Größenskalen der turbulenten Wirbel der Frei-
strömung liegen im Bereich der Modellgröße [126]. Hinzu kommt, dass
der Versperrungsgrad des Windkanals durch das Modell sehr groß war.
Unter anderem mussten die Flügel im Außenbereich gekappt werden, um
das Modell im Kanal unterbringen zu können. Die Versperrung der Test-
sektion wurde mittels geschlitzter Wände verringert, was in der CFD-
Simulation nicht berücksichtigt werden konnte.

5.1 Aufbau der Rechengitter

Die Erstellung von CFD-Rechengittern für komplexe Geometrien wie
der SOFIA-Konfiguration stellt den Großteil des Arbeitsaufwands der
CFD-Simulationen dar. Die Güte der Rechennetze entscheidet in ho-
hem Maße über die Qualität der Rechenergebnisse. Trotz der mittler-
weile recht weit fortgeschrittenen automatisierten Vernetzungsalgorith-
men zur Erstellung hybrider Rechengitter mussten zahlreiche Regionen,
wie beispielsweise der Bereich der Scherschicht, manuell erstellt bzw.
an lokale Gegebenheiten der Strömung angepasst werden. Die SOFIA-
Rechengitter wurden unter Berücksichtigung der in Kap. 3.4 genann-
ten Anforderungen aufgebaut. Zur Einsparung von Rechenzeit wurde le-
diglich die linke Flugzeughälfte simuliert, entlang der Mittelebene des
Flugzeugs wurde eine reibungsfreie Symmetriefläche mit Euler-Rand-
bedingungen vorgeschrieben. Aufgrund der einseitigen Anordnung des
Teleskopschachtes auf der Backbord-Seite ist die Flugzeugkonfiguration
asymmetrisch. Vorab durchgeführte Simulationen an einem Vollmodell
mit geöffneter Cavity zeigten jedoch verschwindend geringe Normalkom-
ponenten der Strömungsgrößen entlang der Flugzeug-Symmetrieebene.

Da die Modellierung der geschlitzten Windkanalwände mit den zur
Verfügung stehenden Mitteln nicht realisierbar war, wurde die Strö-
mungslösung in einem endlichen Halbzylinder mit einer Länge von 40
Spannweiten und einem Radius von 14 Spannweiten durchgeführt. Auf
den Mantel- und Stirnflächen wurden charakteristische Fernfeld-Rand-
bedingungen vorgeschrieben. Die Rechengitter wurden mit der kommer-
ziellen Software GRIDGEN [96] erstellt, die Aufbereitung der Geome-
triedaten erfolgte mit CATIA V5. In Abb. 5.2 links ist das SOFIA-
Oberflächennetz im Bereich der Cavity dargestellt, die Abbildung rechts
daneben zeigt einen Schnitt durch das Volumennetz entlang der Cavity-
Symmetrieebene.
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Abb. 5.2: Oberflächennetz der SOFIA-Konfiguration im Bereich der Ca-
vity (links); Schnitt durch Mittelebene der Cavity im Bereich
der Scherschicht (rechts)

Zur Erzeugung von Prismenzellen zur Auflösung der auf reibungsbe-
hafteten Oberflächen entstehenden Grenzschicht wurde das Oberflächen-
netz in Normalenrichtung extrudiert. Mit Ausnahme der Teleskopober-
fläche, der Leitwerke sowie der Flügelspitzen wurden auf allen festen
Wänden Prismenblöcke erzeugt, die auf der Flugzeugoberfläche aus 38,
und in der Cavity aus 28 Prismenschichten bestehen. Die Oberfläche des
Primärspiegels der Flugzeugkonfiguration wurde zusätzlich mit 30 Pris-
menschichten belegt. Da die Erstellung einer kontinuierlich anwachsen-
den Prismenschicht mit der Software GRIDGEN nicht möglich ist, wurde
der Rumpf in mehrere Sektionen unterteilt und der Dickenzuwachs der
Prismen durch abschnittsweise konstant dicke Blöcke stufenweise reali-
siert. Der Rest des Strömungsgebietes wurde in den URANS-Gittern mit
Tetraedern aufgefüllt, die insbesondere im kritischen Bereich der Scher-
schicht verfeinert wurden (siehe Abb. 5.2 rechts). Die Oberflächen derje-
nigen Strukturkomponenten, die nicht mit Prismen belegt wurden, gren-
zen direkt an die jeweiligen Tetraederblöcke. Die maximale Ausdehnung
der Tetraeder innerhalb der Cavity ist auf 3, 2mm (Windkanalmodell)
bzw. 45mm (Flugzeugkonfiguration) begrenzt, um die Auflösung rele-
vanter akustischer Wellen mit mindestens 55 Zellen pro Wellenlänge zu
gewährleisten. Das URANS-Gitter des SOFIA-Windkanal-Halbmodells
mit Teleskopschacht inklusive Teleskop besteht aus insgesamt 6, 1 · 106

Gitterpunkten (21, 3 · 106 Zellen, davon 6, 7 · 106 Prismen und 14, 6 · 106

Tetraeder).
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Die sich über dem Teleskopschacht ausbildende freie Scherschicht ist
eines der zentralen Elemente der gesamten instationären Strömungs- und
Akustikvorgänge. Erfahrungen mit unterschiedlich aufgebauten Rechen-
netzen zeigen, dass die Simulationsergebnisse äußerst sensibel auf Dis-
kretisierungsfehler in diesem Bereich reagieren und unzureichende Netz-
auflösung oder ungünstige Netztopologie besonders gravierende Folgen
haben können. Fundamentale Phänomene der Cavityströmung werden
unter Umständen nicht bzw. fehlerhaft wiedergegeben. Beim Generieren
der Rechengitter wurde diese Region daher mit besonders großer Sorgfalt
behandelt und der Einfluss der Netztopologie auf die Simulationsergeb-
nisse eingehend untersucht.

Im Bereich des Übergangs zwischen Rumpf- und Cavitygrenzschicht
stoßen die durch Extrusion der triangulierten Oberflächennetze entstan-
denen Prismenschichten wie in Abb. 5.3 angedeutet rechtwinklig aufein-
ander. Die stromauf der Cavity gebildete Rumpfgrenzschicht bzw. die
daraus hervorgehende Scherschicht läuft unmittelbar hinter dem Über-
gang durch die senkrecht dazu orientierten Prismenzellen hindurch. Die
hohen Gradienten der Scherschicht senkrecht zur Rumpfoberfläche kön-
nen in diesem Bereich von den in vertikale Richtung orientierten Pris-
menzellen nicht ausreichend aufgelöst werden.

Weiterhin bereitet die Zellform

P
i

u

Abb. 5.3: Skizze des dualen Netzes
im Bereich der Cavity-
Vorderkante

im Bereich des Übergangs Schwie-
rigkeiten bei der Berechnung der
Flüsse. Wie in Kap. 3.1 erwähnt,
basiert der TAU-Code auf einer
knotenbasierten Metrik. Die Fluss-
berechnung erfolgt daher auf ei-
nem dualen Netz, das nach Abb.
5.3 entsteht. Die Flussbilanz im
Punkt Pi wird dadurch zum Teil
aus Flüssen berechnet, die senk-
recht aufeinander stehen. Da sich
die beiden angesprochenen Pro-
bleme dieser kritischen Region mit abnehmender Zellausdehnung in wand-
parallele Richtung aufgrund zunehmender Zellisotropie abschwächen, wur-
de die wandparallele Zellauflösung im Bereich des Übergangs mittels
anisotroper Triangulierung erhöht. Eine Alternative, die das Problem
im Ansatz behebt, besteht in der Fortführung der Rumpf-Prismenzellen
in Strömungsrichtung über die Cavity-Vorderkante hinaus, verbunden
mit der Abwinklung der vertikalen Cavity-Prismenzellen in die gleiche
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Richtung. Im Rahmen der vorliegenden Arbeit wurde dieses Konzept un-
tersucht. Allerdings traten hierbei aufgrund der Komplexität der Cavi-
tygeometrie Schwierigkeiten bei der Netzerstellung im Übergangsbereich
zur Aperturrampe auf, weshalb der Ansatz nicht weiter verfolgt wurde.

5.2 Ergebnisse der stationären
RANS-Simulationen

Die auf der Rumpfoberfläche stromauf der Cavity anwachsende Grenz-
schicht beeinflusst maßgeblich den Aufbau und die Stabilitätscharakte-
ristiken der Cavityscherschicht. Zur Gewährleistung der Übertragbar-
keit der Windkanalergebnisse auf den Flugzustand musste daher sicher-
gestellt werden, dass der Zustand der Modell-Rumpfgrenzschicht dem
Zustand der Flugzeugkonfiguration entsprach. Im Rahmen von Flugver-
suchen [100] und Windkanalkampagnen [101] wurde die auf der Rump-
foberfläche anwachsende Grenzschicht unmittelbar stromauf der Cavity
unter den Elevationswinkeln γ = 20° und γ = 80° vermessen. Der Eleva-
tionswinkel γ = 0° entspricht dabei in Flugrichtung blickend horizontal
nach links, γ = 90° entspricht senkrecht nach oben. Diese Messungen
wurden an der Baseline-Flugzeugkonfiguration ohne Cavity bzw. Ver-
kleidungen durchgeführt (siehe Abb. 5.4).

Abb. 5.4: Pitot-Rechen (γ = 20° und γ = 80°) zur Vermessung der
Rumpfgrenzschicht am Windkanalmodell; Blick von links un-
ten auf den Flugzeugrumpf
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Da aufgrund der Bauweise des Windkanals die Reynoldsähnlichkeit
nicht eingehalten werden konnte (siehe Tabelle D.1), wurde die Rumpf-
grenzschicht am Modell auf Höhe des Flugzeugcockpits mittels Turbula-
toren getrippt. Jegliche Versuche, die Grenzschicht bereits im divergie-
renden Bereich der Rumpfnase stromauf des Cockpits zu trippen, schei-
terten aufgrund der dort vorherrschenden starken negativen Druckgradi-
enten und der daraus resultierenden Beschleunigung der Grundströmung
[104]. Diese lediglich am Modell vorhandene laminare Anlaufstrecke im
vorderen Rumpfbereich führte im Vergleich zum Flugzustand zu einer
geringeren Grenzschichtdicke im Bereich der Cavity. Um diesen Unter-
schied auszugleichen, wurden unmittelbar stromab der Transitionsbän-
der zusätzliche Zylinder zur Grenzschichtaufdickung angebracht.

In der Simulation ließ sich die gewünschte Grenzschichtdicke im Be-
reich der Cavity durch entsprechendes Vorverlagern des Transitionspunk-
tes realisieren. Dadurch konnte auf die Modellierung der Zylinder in der
Simulation verzichtet werden. Voruntersuchungen, basierend auf statio-
nären RANS-Simulationen zeigten, dass die Modellierung der durch die
Zylinder induzierten Wirbelsysteme einen enormen zusätzlichen Rechen-
aufwand erfordert hätten. Durch Vergleichen der berechneten Grenz-
schichtprofile mit den Windkanalmessungen wurde sichergestellt, dass
die für die Stabilitätseigenschaften der Scherschicht relevanten Grenz-
schichtprofile unmittelbar vor der Cavity mit den im Windkanal gemes-
senen Profilen in guter Näherung übereinstimmten.

Abb. 5.5: Grenzschichtprofile bei 20 (links) und 80 (rechts) Elevations-
winkel unmittelbar vor der Cavity [157]
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In Abb. 5.5 ist der Vergleich zwischen den gemessenen und den mit
TAU berechneten Machprofilen dargestellt. Wie bereits erwähnt, bezie-
hen sich diese Profile auf die Baseline-Konfiguration ohne Cavity und
Fairings. Die Rechnungen hierfür wurden auf separaten Rechengittern
der Flugzeugkonfiguration ohne Cavity und Fairings erstellt. Im Expe-
riment wurde die Machzahl mittels Pitotsonden unter Anwendung der
Isentropenbeziehungen

Ma =

{[(
p0

p

)2/7

− 1

]
5

}1/2

(5.1)

aus dem Verhältnis des Totaldrucks zum statischen Druck ermittelt.
Die Verläufe der gemessenen und berechneten Machzahlen sind beim
Elevationswinkel γ = 80° nahezu identisch, sowohl die Formen als auch
die absoluten Grenzschichtdicken stimmen sehr gut miteinander überein.

Deutlichere Abweichungen sind bei γ = 20° zu erkennen. Die Messun-
gen zeigen gegenüber der Simulation im unteren Bereich einen größeren
Defekt. Vermutlich ist dieser Unterschied der Verfälschung der Strömung
durch die Grenzschichtrechen zuzuschreiben, die in der Simulation nicht
berücksichtigt wurden. Die Umströmung des Rumpfes ist im Bereich der
Cavity aufgrund der Flügelumströmung von ausgeprägten dreidimen-
sionalen Effekten gekennzeichnet. Im Bereich des unteren Rechens bei
γ = 20° zeigt die Simulation einen Winkel von über 15° zwischen den
Wandstromlinien und der Rumpf-Längsachse bzw. der Symmetriefläche
der Rechen. Es wird vermutet, dass diese Abweichung durch die do-
minante Queranströmung im Bereich der Pitotsonden verursacht wird.
Möglicherweise führt diese ausgeprägte Querströmung zu einem Hufei-
senwirbel am Pitotrechen bzw. am Haltesupport. Weiterhin ist nicht aus-
zuschließen, dass diese Abweichungen den bereits angeführten Unsicher-
heiten der Windkanalströmung bzw. der eingeschränkten Modellierbar-
keit der geschlitzten Wände zuzuschreiben sind.

Abb. 5.6 zeigt die mit RANS berechneten Grenzschichtprofile unter
γ = 20° und γ = 80° Elevationswinkel unmittelbar vor der Cavity in
dimensionsloser Form. Der Vergleich der Kurven mit dem theoretischen
Verlauf der viskosen Unterschicht und dem logarithmischen Wandgesetz
zeigt eine sehr gute Übereinstimmung. Der wandnächste Punkt liegt bei
einem y+ Wert von eins, innerhalb der viskosen Unterschicht liegen rund
sechs Gitterpunkte. Das Niveau des Geschwindigkeitsprofils im Außen-
bereich des 20°-Rechens ist aufgrund der Geschwindigkeitsinduktion der
Flügeloberseite gegenüber dem 80°-Rechen erhöht.
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Abb. 5.6: Grenzschichtprofile in dimensionsloser Darstellung

Die Entwicklung der Grenzschicht auf der Rumpfoberfläche hängt maß-
geblich von den lokalen Druckgradienten ab, die durch Flügel und Leit-
werke auf den Rumpf aufgeprägt werden. Für den Druckverlauf auf der
Rumpfoberfläche existieren keine Messdaten aus dem Windkanal. Im All-
gemeinen ist dieser jedoch nur gering von der Reynoldszahl abhängig und
somit ein Vergleich zwischen gemessenem Druckverlauf des Flugversuchs
[9] und berechnetem Druckverlauf der Windkanalkonfiguration möglich.
In Abb. 5.7 ist der für das Windkanalmodell mittels RANS berechnete
Druckverlauf entlang der oberen, der unteren und der seitlichen Rumpf-
Mittellinie dargestellt. Die Simulationsdaten zeigen eine hervorragende
Übereinstimmung mit den Flugmessdaten.

5.3 Ergebnisse der instationären
RANS-Simulationen

5.3.1 Nominalzustand

Die im Windkanal für den Nominalzustand nach Tabelle D.1 gemessenen
aeroakustischen Störungen dienten als Referenzlasten für die Auslegung
des Teleskop-Lagereglers. Wie bereits erwähnt, wurden mittels Drucksen-
soren an insgesamt 56 verschiedenen Positionen gemäß Abb. 5.1 auf der
Teleskopstruktur die zeitlichen Druckverläufe aufgezeichnet [75]. Die aus
jeweils 50 000 Samples bestehenden Datenblöcke wurden in sieben Einzel-
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Abb. 5.7: Gemessene [9] und mittels URANS berechnete Druckvertei-
lung auf der Rumpfoberfläche

blöcke mit jeweils 16 384 Samples bei einer Überlappung von 65% unter-
teilt und gemäß der Welch-Methode (siehe Anhang B) in den Frequenz-
bereich transformiert. Die Gesamtdauer dieser Daten beträgt 2, 5s unter
Windkanalbedingungen, was nach nachfolgender Gl. (5.3) einer Dauer
von 41s unter Flugbedingungen entspricht. Die Samplingrate der Daten-
erfassung im Windkanal lag bei 50µs. Da die URANS-Simulation einen
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enormen Rechenaufwand erforderte, musste die Gesamtdauer der Simu-
lation auf 0, 15s (2, 5s skaliert auf Flugbedingungen) beschränkt werden.
Nach einer stationären bzw. instationären Initialisierungsphase mit er-
höhter Zeitschrittweite zur Errechnung realistischer Anfangsbedingun-
gen wurden rund 9300 physikalische Zeitschritte mit einem Schrittweite
von ∆tphys = 16, 3µs (bezogen auf den Windkanalbedingungen) mit je-
weils 180 inneren Iterationen gerechnet. Der dritte Rossitermode wurde
bei dieser Zeitdiskretisierung mit rund 60 Zeitschritten aufgelöst. Auf die
CFD-Daten wurde ebenfalls die Welch-Methode mit sechs Einzelblöcken
zu jeweils 2 000 Samples und einer Überlappung von 50% angewandt.
Auf dem Supercomputer ”SGI Altix 4700” des Leibniz-Rechenzentrums
in Garching waren für die gesamte Rechnung im Parallelbetrieb mit je-
weils 510 Prozessoren rund 90 000 CPU-Stunden Rechenzeit notwendig.

Die Residuenverläufe sowie der Verlauf der Teleskopkräfte und -mo-
mente belegen ein konvergentes Verhalten innerhalb eines physikalischen
Zeitschrittes. In Abb. 5.8 ist der Verlauf der L2-Norm des Dichteresidu-
ums sowie des Teleskopmoments um die x-Achse für einen exemplari-
schen physikalischen Zeitschritt dargestellt. Das Residuum wird zu Be-
ginn des jeweils neuen Zeitschritts normiert bzw. zu eins gesetzt und
fällt innerhalb von 180 inneren Iterationen auf einen Endwert von 0, 8.
Innerhalb der ersten 40 Iterationen steigt das Residuum um etwa eine
Größenordnung an und fällt nach rund 115 Iterationen auf einen Wert
unter eins. Bereits nach 46 inneren Iterationen zeigen die auf die Tele-
skopstruktur ausgeübten Kräfte und Momente einen nahezu konstanten
Verlauf.

Aufgrund der unterschiedlichen dynamischen Drücke sowie der Maß-
stabsfaktoren mussten die Windkanal-Messergebnisse auf den Flugzu-
stand skaliert werden [78]. Alle in dieser Arbeit dargestellten Ergebnisse
der Windkanal-Simulationen wurden bereits auf den Flugzustand umge-
rechnet, sofern nicht explizit angegeben ist, dass sie sich auf den Windka-
nalzustand beziehen. Der Faktor zur Umrechnung der Amplituden wird
nach Gl. (5.2) durch das Verhältnis der dynamischen Drücke der Anströ-
mung bestimmt:

λA =
q∞,FL
q∞,WK

=
9101, 0Pa
31716, 0Pa

= 0, 29 (5.2)

Experimentelle Untersuchungen von Gai et al. [36] bestätigen diese
Annahme des linearen Zusammenhangs zwischen Amplitude und dem
dynamischen Druck auch für supersonische Machzahlen. Der Faktor zur
Skalierung der Frequenzen des Windkanalversuches auf den Flugzustand
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Abb. 5.8: Exemplarischer Residuen- und Teleskopmomentenverlauf in-
nerhalb eines physikalischen Zeitschritts

berechnet sich unter Berücksichtigung des Maßstabsfaktors und über das
Verhältnis der Schallgeschwindigkeiten:

λF =

(
c
L

)
FL(

c
L

)
WK

=
LWK · cFL
LFl · cWK

=
0, 07 · 295, 0ms

339, 0ms
= 0, 061 (5.3)
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Abb. 5.9: Vergleich zwischen gemessenen und berechneten Schalldruck-
pegeln auf der Teleskopstruktur (skaliert auf Flugzustand)
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In Abb. 5.9 ist der Vergleich zwischen den im Windkanal gemessenen
und den mittels URANS berechneten Schalldruckpegeln an sechs ver-
schiedenen Sensorpositionen auf der Teleskopstruktur dargestellt. Die
mittlere Abweichung zwischen Messung und Rechnung liegt bei diesen
ausgewählten Sensorpositionen bei 2, 6 dB, wobei die Simulation zumeist
überhöhte Werte liefert. Es sei an dieser Stelle erwähnt, dass die Dämp-
fungskonstante vierter Ordnung des zentralen Schemas nach Jameson
modifiziert werden musste (Reduktion vom Standardwert 64 auf 32),
um diese Übereinstimmung zu erhalten.

In Abb. 5.10 sind die für die Sensoren Nr. 7, 41 und 54 auf der Ober-
fläche der Teleskopstruktur mittels URANS berechneten Druckspektren
mit den gemessenen Spektren des Windkanals verglichen. Die Frequen-
zen und Amplituden beider Datensätze wurden mittels Gl. (5.2) und
(5.3) auf den Flugzustand skaliert.

Abb. 5.10: Vergleich zwischen gemessenen und berechneten Druckspek-
tren auf der TA-Oberfläche; für Sensorpositionen siehe Abb.
C.2

Die URANS-Simulation zeigt im niederfrequenten Bereich eine gute
Übereinstimmung mit der Messung. Die charakteristischen Peaks der
akustischen Resonanzmoden werden vom Verfahren deutlich wiederge-
geben. Die Stärke des akustischen Resonanzmodes bei rund 30Hz wird
für die Sensoren Nr. 7 und 41 von URANS überschätzt, der Peak bei
47Hz hingegen zeigt insbesondere bei Sensor Nr. 41 eine hervorragen-
de Übereinstimmung mit der Messung. Ab etwa 100Hz zeichnet sich ein
zunehmender Abfall der Amplituden ab.

Dieser Effekt lässt sich auf den mit niedrigeren Wellenlängen stark
zunehmenden dissipativen Charakter des Finite-Volumen-Verfahrens 2.
Ordnung sowie auf die Unzulänglichkeiten der Turbulenzmodellierung
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zurückführen (siehe Kap. 2.5). Da die aeroakustischen Störungen ober-
halb von 100Hz jedoch nur noch eine untergeordnete Rolle für die Schwin-
gungsanregung der Teleskopstruktur spielen, kann dieser Fehler im Rah-
men dieser Arbeit toleriert werden.

Die Spektren der Sensoren Nr. 7 und 41 sind durch sehr dominante
schmalbandige Anteile im Bereich bis etwa 70Hz charakterisiert, Sensor
Nr. 54 hingegen zeigt einen wesentlich breitbandigeren Charakter mit
deutlich schwächer ausgeprägten dominanten Peaks (für Sensorpositio-
nen siehe Abb. C.2). Die Sensoren Nr. 7 und 41 befinden sich auf dem
Primärspiegel bzw. dem Headring, in einem Bereich innerhalb der Cavi-
ty, der vorwiegend durch akustische Resonanzen dominiert wird. Sensor
Nr. 54 hingegen liegt nicht weit von der Scherschicht entfernt in einem
Bereich, der wesentlich stärker von den konvektiven Störungen beein-
flusst wird. Diese Tendenz ist sowohl im Experiment als auch in der
Simulation deutlich zu beobachten.

Der in allen betrachteten Sensorpositionen auftretende niederfrequente
Peak bei rund 4Hz ist auf die Helmholtz-Resonanz der Cavity zurück-
zuführen [76]. Gl. (2.31) liefert mit den auf Flugbedingungen skalierten
Dimensionen der Cavity eine theoretische Helmholtz-Resonanzfrequenz
von 3, 9Hz, die zugehörige Wellenlänge ist mit 68m rund zehn mal größer
als die größte Cavitydimension (∼ 6, 0m). Obwohl dieser Peak eine große
Amplitude aufweist, ist sein Beitrag zur Anregung des Teleskops nur
gering, da sich die auf den entsprechend gegenüberliegenden Teleskop-
seiten nahezu gleichphasig auftretenden Druckfluktuationen gegenseitig
kompensieren. Weiterhin liegt die Frequenz der Helmholtz-Resonanz weit
entfernt von den elastischen Resonanzmoden der Teleskopstruktur.

Peak Nr.: 1 2 3 4

Rossiter-Gleichung (Gl. (2.10), m=1,2,3) - 24 Hz 47 Hz 71 Hz

Messung [75] 4 Hz 32 Hz 45 Hz 61 Hz

CFD Rechnung TAU 3 Hz 30 Hz 46 Hz 57 Hz

analyt. Helmholtzgleichung (Gl. (2.31)) 3, 9 Hz - - -

Tabelle 5.1: Berechnete und gemessene charakteristische Frequenzen im
Vergleich; skaliert auf Flugzustand; Rossiter-Konstanten:
γ = 0, 03, K = 0, 47

Tabelle 5.1 vergleicht die analytisch berechneten charakteristischen
Frequenzen mit den Werten der Messung und der Simulation. Die Peaks
bei rund 30Hz, 46Hz und 57Hz liegen sehr dicht an den in Kap. 2 be-
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schriebenen Rossiter-Frequenzen, deren Ursache im Feedback von kon-
vektierten Scherschichtstörungen begründet ist. Im Frequenzbereich zwi-
schen 10Hz und 80Hz liegt eine Vielzahl möglicher akustischer Cavity-
Resonanzmoden. Das Druckspektrum für Sensor Nr. 7 ist den analytisch
berechneten Rossiter-Frequenzen und den akustischen Resonanzfrequen-
zen in Abb. 5.11 gegenüber gestellt.

Abb. 5.11: Berechnetes Spektrum für Sensor Nr. 7; Darstellung der ana-
lytischen Rossiter-Frequenzen nach Gl. (2.10) sowie der mit
NGSOLVE berechneten akustischen Resonanzfrequenzen im
Bereich von 0− 100Hz; für Sensorposition siehe Abb. C.2

Die akustischen Resonanzmoden der Cavity sowie deren zugehörige
Resonanzfrequenzen wurden mittels NGSOLVE (siehe Kap. 3.3) berech-
net. Hierfür wurde ebenfalls mit GRIDGEN ein Tetraedernetz, bestehend
aus 45 000 Zellen erstellt, das den Cavity-Innenraum sowie die nähere
Umgebung des Teleskopschachtes abbildet. Für die Peakfrequenzen der
Spektren wurden die spektralen Komponenten der mit TAU gewonnenen
URANS-Lösung berechnet und mit den Eigenformen der NGSOLVE-
Akustikrechnung verglichen. Die Lösungen sind in Abb. 5.12 für 46Hz
und in Abb. 5.13 für 57Hz miteinander verglichen. Für beide Frequenzen
zeigt sich eine sehr gute Übereinstimmung zwischen den mit NGSOLVE
berechneten rein akustischen Resonanzmoden und den spektralen Kom-
ponenten der mit TAU berechneten instationären RANS-Lösung. Die
Übereinstimmung beider Formen belegt, dass die beiden Peaks bei 46Hz
und 57Hz des Spektrums auf angeregte akustische Resonanzen in der
Cavity zurückzuführen sind.

Für den Peak bei 46Hz wurde der Phasenverlauf entlang der Scher-
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Abb. 5.12: Vergleich zwischen rein akustischem Resonanzmode (Lösung
der homogenen Helmholtz-Gleichungen, NGSOLVE, links)
mit der räumlichen Verteilung der spektralen Fluktuation
(Lösung der URANS-Simulation, TAU, rechts) bei 46Hz

Abb. 5.13: Vergleich zwischen rein akustischem Resonanzmode (Lösung
der homogenen Helmholtz-Gleichungen, NGSOLVE, links)
mit der räumlichen Verteilung der spektralen Fluktuation
(Lösung der URANS-Simulation, TAU, rechts) bei 57Hz

schicht mittels Diskreter Fouriertransformation bestimmt. Der Cavity-
Pfad unterhalb der Scherschicht wurde durch die analytische Beziehung
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· πfL

c
(5.4)

modelliert. Die Phasendifferenz der konvektierten Störungen entlang der
Scherschicht beträgt rund 3π, nach Gl. (5.4) errechnet sich der Beitrag
der Druckstörungen zu 1π. Die bei 46Hz auftretende Gesamtdifferenz
von 2 · 2π entlang des Feedback-Pfades deutet auf den zweiten Rossiter-
Mode hin. In Abb. 5.14 sind der Scherschicht- und der Cavity-Pfad als
rote bzw. blaue Linie gekennzeichnet.

Abb. 5.14: 46Hz-Phasenverlauf entlang der Scherschicht sowie innerhalb
der SOFIA-Cavity

5.3.2 SOFIA-Konfiguration ohne Aperturrampe

Zur Demonstration der Effizienz des im Rahmen von SOFIA angewand-
ten Konzepts zur passiven Strömungskontrolle wurde in einer separaten
Untersuchung die Umströmung der SOFIA-Konfiguration ohne Apertur-
rampe simuliert. Die Cavity-Rückwand wurde im oberen Bereich durch
eine nahezu senkreche ebene Platte geschlossen (siehe Abb. 5.15 links).
Wie in Kap. 2.6.1 beschrieben, ruft diese Maßnahme eine starke De-
stabilisierung und eine deutliche Deformation der Scherschicht hervor,
verbunden mit einer drastischen Zunahme der instationären Druckfluk-
tuationen im Inneren der Cavity.

Wie im Schnitt durch die Symmetrieebene der SOFIA-Cavity zu er-
kennen ist, zeigt die Konfiguration ohne Aperturrampe großskalige Wir-
belstrukturen in der Scherschicht sowie eine deutliche Wechselwirkung
der Scherschicht mit der Cavity-Rückwand. Die Geometriemodifikation
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Abb. 5.15: Einfluss der Aperturrampe auf die Wirbelstärke der Scher-
schicht (links) und auf die hervorgerufenen Druckfluktuatio-
nen auf dem Teleskop-Primärspiegel (rechts)

führt zu einer wesentlich ausgeprägteren Interaktion der Außenströmung
mit dem Cavityinneren, wodurch sich die Machzahl in der Cavity er-
höht, insbesondere im Bereich der Teleskop-Headrings. Es ist eine deut-
lich stärkere Anregung des Cavity-Innenraums durch die an der Rück-
wand verursachten Druckfluktuationen zu beobachten. Abb. 5.15 rechts
zeigt den Vergleich des cp,RMS -Werts entlang der Mittellinie des Pri-
märspiegels (gelbe Linie) zwischen beiden Konfigurationen. Die SOFIA-
Konfiguration ohne Aperturrampe liefert im Vergleich zur Baseline-Kon-
figuration eine um bis zu Faktor 10 höhere instationäre Druckamplitude
entlang der Primärspiegel-Mittellinie. In Abb. 5.16 sind die Spektren für
drei ausgewählte Sensorpunkte der beiden Fälle miteinander verglichen
(für Sensorpositionen siehe Abb. C.2).

Das Entfernen der Aperturrampe resultiert in einem deutlichen An-
stieg des Pegels nahezu über den gesamten Frequenzbereich. Weiterhin
tritt der Peak bei 46Hz stärker hervor, der Maximalwert der spektralen
Leistungsdichte steigt um beinahe zwei Größenordnungen an.

5.4 Detached Eddy Simulation

Neben den URANS-Rechnungen wurden zusätzlich Detached-Eddy Si-
mulationen an der SOFIA-Windkanalkonfiguration durchgeführt. Auf-
grund der DES-spezifischen Anforderungen an das Rechennetz musste
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Abb. 5.16: Auswirkung der Aperturrampe auf PSD-Plots; für Sensorpo-
sitionen siehe Abb. C.2

dieses neu erstellt werden, insbesondere wurde im Bereich der Scher-
schicht ein LES-Block mit nahezu isotropen Hexaederzellen eingefügt.
Dank des strukturierten Aufbaus ermöglicht dieser Block im Vergleich
zum unstrukturiert aufgelösten Bereich eine höhere effektive Verfahrens-
ordnung und eine reduzierte numerische Dissipation, wodurch sich das
Auflösungsvermögen zur Darstellung der großskaligen turbulenten Wir-
belstrukturen der Scherschicht verbessert. Aufgrund der enormen Kom-
plexität der Geometrie im Bereich der Scherschicht wurde der LES-Block
frei in das Hintergrundgitter eingebettet (siehe Abb. 5.17), der Über-
gang zum Tetraeder-Hintergrundblock erfolgt mittels Pyramidenelemen-
ten. Die Zelldiskretisierung des Cavity-Innenraums außerhalb der Scher-
schicht wurde gegenüber den URANS-Gittern weitestgehend beibehal-
ten. Zur Untersuchung des Einflusses der Gitterauflösung im Bereich der
Scherschicht wurden zwei Netze unterschiedlicher Feinheit erstellt: eine
grobe Variante mit 7, 5 · 106 Hexaederzellen (insgesamt 28, 7 · 106 Zellen
bzw. 14, 0 · 106 Gitterpunkte) sowie eine feinere Version mit 14, 7 · 106

Hexaedern (insgesamt 39, 8 · 106 Zellen bzw. 20, 0 · 106 Gitterpunkte).
Die erforderlichen Abmessungen der Zellen im Bereich des LES-Blockes

wurden basierend auf den zuvor durchgeführten URANS-Ergebnissen
überschlägig abgeschätzt. Hierzu wurde basierend auf den vom Turbu-
lenzmodell berechneten Größen k und ω mittels Gl. (2.34) die turbulente
Längenskala berechnet, welche mit der Ausdehnung der energiereichsten
Eddies korreliert. Abb. 5.18 zeigt die räumliche Verteilung der mit Hilfe
dieser Methode berechneten Längenskalen im Bereich der Scherschicht
im Cavity-Mittelschnitt. Innerhalb der Rumpfgrenzschicht geht die Län-
genskala mit abnehmendem Wandabstand gegen null, über den größten
Teil der freien Scherschicht ist diese größer als 6mm. Basierend auf die-
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Abb. 5.17: DES-Rechengitter mit Hexaeder-Block im Bereich der
Cavity-Scherschicht

ser Erkenntnis wurde die Gitterweite des Hexaederblocks zu 0, 62mm
(∼ 0, 8mm für das Gitter mit der groben Auflösung) bestimmt, um ei-
ne räumliche Auflösung der charakteristischen Turbulenzstrukturen mit
mindestens zehn Zellabmessungen zu gewährleisten.

Abb. 5.18: Räumliche Verteilung der mittels k und ω berechne-
ten charakteristischen turbulenten Längenskala im Bereich
der Scherschicht (angedeutet durch gestrichelte Linien) im
Cavity-Mittelschnitt ; Einheiten in mm

Für die Wahl der physikalischen Zeitschrittweite der Detached Eddy
Simulation empfiehlt Spalart [129] das Verhältnis zwischen der klein-
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sten Zelldimension und der Geschwindigkeit der Anströmung, was im
Fall der hier betrachteten SOFIA-Konfiguration einen Wert von 2, 3µs
liefert (3, 0µs für das Gitter mit groben Auflösung). Um den Rechenauf-
wand der Simulation in Grenzen zu halten, wurde für die Bestimmung
der Zeitschrittweite nicht die Anströmgeschwindigkeit am Fernfeldrand
angesetzt, sondern ein repräsentativer Mittelwert der lokalen Geschwin-
digkeit im Bereich der Scherschicht angenommen, was zu einem physi-
kalischen Zeitschritt von 5, 0µs führte.

Zur Darstellung der Wirbelstrukturen der freien Scherschicht wurde
die zweite Invariante Q des Geschwindigkeitstensors O⊗u berechnet, die
nach Hunt et al. [50] innerhalb von Wirbeln positive Werte annimmt.
Diese Größe ist wie folgt definiert:

Q ≡ 1
2
(
u2
i,i − ui,juj,i

)
=

1
2

(
‖Ω‖2 − ‖S‖2

)
(5.5)

wobei ‖S‖ =
[
Spur

(
SSt

)] 1
2 und ‖Ω‖ =

[
Spur

(
ΩΩt

)] 1
2 , und S und Ω

die symmetrischen und antisymmetrischen Komponenten von O⊗u dar-
stellen. Gegenüber der teilweise ebenfalls zur Visualisierung von Wirbeln
verwendeten Wirbelstärke |ω| verschwindet diese Größe innerhalb von
stationären Wandgrenzschichten und zeichnet ein detaillierteres Bild der
Wirbelstrukturen. Anschaulich ausgedrückt repräsentiert sie das Gleich-
gewicht zwischen der lokalen Scherrate und der Wirbelstärke.

Abb. 5.19: Visualisierung der turbulenten Wirbelstrukturen der Scher-
schicht anhand der Isofläche Q = 30 000s-1
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In Abb. 5.19 ist die Isofläche Q = 30 000s-1 der Scherschicht über
der SOFIA-Cavity dargestellt. Nach einer kurzen Anlaufstrecke bilden
sich aus der anfangs recht gleichmäßigen und ebenen Scherschicht quasi
zweidimensionale Wirbelstrukturen, deren Ursache auf die Mechanismen
der Kelvin-Helmholtz Instabilität zurückzuführen ist. Dieses in freien
Scherschichten auftretende Phänomen ist auf die Form des Geschwin-
digkeitsprofils zurückzuführen und quasi unabhängig von der Viskosität
des Mediums.

Mit der weiteren Konvektion stromab zerfallen diese kohärenten Wir-
bel allmählich in chaotische dreidimensionale Strukturen. In der RANS-
Lösung hingegen sind diese Strukturen nicht zu erkennen, ihr Einfluss auf
die Strömung d.h. die induzierte Durchmischung und der Austausch von
Impuls erfolgt über die vom Turbulenzmodell eingebrachte turbulente
Wirbelviskosität.

Abb. 5.20: Einfluss der Gitterfeinheit im Bereich der Scherschicht auf
berechnete Druckspektren; für Sensorposition siehe Abb. C.2

In Abb. 5.20 ist der Einfluss der Zelldiskretisierung des Hexaeder-
Scherschichtblockes auf die berechneten PSD-Plots dargestellt. Die na-
hezu vollständige Verdopplung der Anzahl an Hexaederzellen von 7, 5·106

auf 14, 7 · 106 innerhalb des LES-Blockes bewirkt eine durchschnittliche
Verringerung der Knotenabstände um rund ein Viertel in alle drei Raum-
richtungen. Werden die Amplituden vom groben Rechengitter generell zu
hoch berechnet, insbesondere beim Peak im Bereich von 46Hz, so liefert
die Verfeinerung des Rechengitters eine deutlich bessere Übereinstim-
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mung mit der Messung. An nahezu allen anderen Sensorpositionen auf
der Teleskopstruktur ist dieser Trend zu beobachten, wonach die Verfei-
nerung des strukturierten Hexaedergitters im Bereich der Scherschicht
die Amplituden der diskreten Peaks verringert.

Für die Sensoren Nr. 7 und 41 sind die mittels URANS und DES
(Gitter mit hoher Zellauflösung) berechneten Druckspektren in Abb. 5.21
zum Vergleich dargestellt.

Abb. 5.21: Vergleich der mit URANS und DES berechneten Druckspek-
tren für Sensor Nr. 7 und 41; für Sensorpositionen siehe Abb.
C.2

Die DES-Simulation zeigt gegenüber der URANS-Simulation eine deut-
lich bessere Übereinstimmung mit den experimentellen Messdaten, insbe-
sondere liegen die vorhergesagten Amplituden der beiden Peaks bei 35Hz
und 57Hz näher an den Messungen. Das URANS-Verfahren liefert in die-
sem Bereich überhöhte Werte. Weiterhin ist in den URANS-Spektren ein
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Amplitudenabfall oberhalb von 100Hz zu erkennen, der mit hoher Wahr-
scheinlichkeit auf Unzulänglichkeiten der Turbulenzmodellierung sowie
auf eine erhöhte Dissipation aufgrund des Diskretisierungsschemas zu-
rückzuführen ist. Die DES-Lösung hingegen zeigt selbst oberhalb von
100Hz eine sehr gute Übereinstimmung mit den Messdaten.

Wie in Kap. 3.2.7 beschrieben, wird bei der Detached Eddy Simu-
lation gegenüber RANS nur ein Teil des Turbulenzspektrums model-
liert, und die größeren und dominanteren anisotropen Wirbel werden
vom Verfahren räumlich aufgelöst. In der Rechnung äußert sich die-
se Tatsache durch eine Reduktion der turbulenten Wirbelviskosität. In
Abb. 5.22 sind die Profile der vom RANS-Turbulenzmodell bzw. vom
DES-Feinstrukturmodell berechneten turbulenten Viskosität innerhalb
der Scherschicht für die 40°- Symmetrieebene bei x = 2660mm darge-
stellt.

Abb. 5.22: Vergleich zwischen URANS und DES: modellierte turbulente
Viskosität der Scherschicht; dargestellt für die 40°- Symme-
trieebene bei x = 2660mm (im Bild rechts durch rote Linie
markiert)

Der Vergleich zwischen der vom RANS-Turbulenzmodell und der vom
DES-Feinstrukturmodell berechneten turbulenten Viskosität offenbart
den fundamentalen Unterschied zwischen beiden Verfahren. Die model-
lierte turbulente Viskosität ist beim RANS-Verfahren rund zwei Größen-
ordnungen höher als beim DES-Verfahren, bei dem lediglich die feinen
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und wesentlich isotroperen Turbulenzstrukturen modelliert werden, und
in Form von turbulenter Viskosität in die Strömungslösung einfließen.
Abb. 5.22 zeigt weiterhin die Charakteristiken der Turbulenzfilterung,
das Grundprinzip der Large Eddy Simulation. Die mit dem gröberen Re-
chengitter berechnete Lösung zeigt gegenüber der Lösung des feinen Re-
chengitters eine höhere turbulente Viskosität innerhalb der Scherschicht.

Die im Rahmen der DES berechnete turbulente Längenskala ist in
Abb. 5.23 für die Grenzschicht auf der Oberseite des Rumpfes im vorde-
ren Bereich (zwischen Cockpit und Flügelansatz) dargestellt. Innerhalb
der RANS-Zone steigt die turbulente Längenskala entsprechend des nach
Spalart und Almaras definierten Turbulenzmodells linear mit zunehmen-
dem Wandabstand d an. Abhängig von der lokalen Zellgröße sowie der
vom Feinstrukturmodell berechneten Wirbelviskosität erfolgt der Über-
gang zwischen RANS- und LES-Zone innerhalb der Grenzschicht. Gemäß
Spalart [129] kann dieser Umstand aufgrund der im GS-Außenbereich
auftretenden hohen Gradienten der turbulenten Viskosität teilweise zu
numerischen Stabilitätsproblemen führen. Bei der im Rahmen dieser Ar-
beit durchgeführten Simulation wurde dieses Problem jedoch nicht beob-
achtet. Das Eindringen der LES-Zone in den äußeren Bereich der Grenz-
schicht zeigte sich unabhängig von der Zellverteilung in wandnormale
Richtung auf allen im Rahmen der vorliegenden Arbeit untersuchten
Rechengittern.

5.5 Scherschichtkontrolle mittels
Wirbelgeneratoren

Zur Bewertung des Potenzials einer möglichen Reduktion der auf dem
SOFIA-Teleskop wirkenden strömungsinduzierten instationären Lasten
wurde das URANS-Simulationsmodell um Grenzschicht-Wirbelgenera-
toren stromauf des Teleskopschachts erweitert. Die Wirbelgeneratoren
erhöhen einerseits die Grenzschichtdicke, andererseits wird die räumli-
che Kohärenz der Scherschicht herabgesetzt. Homogene und quasi-zwei-
dimensional strukturierte Scherschichten fördern das Anwachsen von In-
stabilitäten aufgrund der effizienten und gleichmäßigen Ausbreitung von
Störungen wesentlich stärker. Die von Wirbelgeneratoren induzierten
Längswirbel brechen die gleichmäßige Scherschichtstruktur auf und zer-
gliedern diese. Die instationären Druckfluktuationen in der Cavity re-
duzieren sich aufgrund der wesentlich ineffizienteren Störungsausbrei-
tung in der Scherschicht und der damit verbundenen Abschwächung der
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Abb. 5.23: Übergang zwischen RANS- und LES-Zone auf der Obersei-
te des Rumpfes im vorderen Bereich zwischen Cockpit und
Flügelansatz

Rückkopplung. Für die SOFIA Konfiguration wurde das Konzept von
paarweise angeordneten Wirbelgeneratoren untersucht, die gegenläufige
Längswirbel in der Scherschicht induzieren (”counter rotating vortex ge-
nerators”). Ein wichtiges Kriterium bei der Auswahl des Wirbelgenerator-
Typs stellte die Beibehaltung der Grundströmung im Bereich der Cavity
dar. Die Apertur wurde für die ungestörte Grundströmung ausgelegt
und optimiert. Stark abweichende Strömungsverhältnisse wie beispiels-
weise eine mittels Wirbelgeneratoren herbeigeführte dominante Quer-
strömung würde die Effizienz des vorhandenen Konzeptes möglicherwei-
se reduzieren. Im Gegensatz zu den ”co-rotationg vortex generators”,
die Längswirbel mit identischer Drehrichtung hervorrufen und eine aus-
geprägte Querkomponente aufprägen, wurde die Grundströmung durch
das nachfolgend dargestellte und hier angewandte Konzept nur minimal
beeinflusst. Da in der Literatur keine Informationen über die erforderli-
chen geometrischen Dimensionen von Wirbelgeneratoren zur Beeinflus-
sung von Cavityströmung gefunden werden konnten, wurde die Ausle-
gung des Konzeptes an den Untersuchungen von Pearcey [91] orientiert,
die im Hinblick auf eine Beeinflussung von Profil- bzw. Tragflügelumströ-
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mungen durchgeführt wurden. Die von Pearcey zur Reduktion der Ablö-
sung und zur Steigerung des maximalen Auftriebsbeiwertes von Tragflü-
geln empfohlene Konfiguration von symmetrisch unter einem Winkel von
15° angebrachten Plattenpaaren wurden mit einer Höhe von etwa 30%
der Grenzschichtdicke in das Rechengitter des SOFIA-Windkanalmodells
eingefügt. Nach Lin [72] liegt bei dieser Höhe das Optimum aus Effizienz
und Widerstand.

Der Einfluss der Wirbelgeneratoren auf die Grundströmung wurde in
einer zuvor durchgeführten Studie separat untersucht [65]. Hierfür wurde
ein Wirbelgenerator-Paar auf einer ebenen Platte angebracht und unter
SOFIA-Windkanalbedingungen angeströmt. Die Länge der Platte strom-
auf der Wirbelgeneratoren wurde an der Rumpflänge des Windkanal-
Modells orientiert, um eine Grenzschicht mit vergleichbarer Dicke und
ähnlichem Geschwindigkeitsprofil zu gewährleisten.

Die Untersuchung der Netzabhängigkeit der Lösung wurde für fünf sta-
tionär angeströmte VG-Paare durchgeführt. Mit Hilfe des TAU-internen
Adaptionsmoduls wurde das Rechengitter in mehreren Schritten sukzes-
sive verfeinert, wobei bei jedem Schritt rund 5% neue Zellen eingefügt
wurden. Der Verlauf des von den Wirbelgeneratoren hervorgerufenen Ge-
samtwiderstandes ist in Abhängigkeit der Adaptionsstufe des Netzes in
Abb. 5.24 dargestellt. Der Verlauf offenbart ein typisch asymptotisches
Verhalten, die gesamte Änderung des Widerstands zwischen Ausgangs-
und Endversion des Rechengitters beträgt 0, 12%.

Abb. 5.24: Einfluss der lokalen Netzauflösung auf den Gesamtwiderstand
der Wirbelgeneratoren (5%-Verfeinerungsrate pro Adaptions-
schritt) [65]

Die daraus gewonnenen Erkenntnisse wurden beim Erstellen des Git-
ters für die SOFIA-Konfiguration mit Wirbelgeneratoren berücksichtigt.
Die Diskretisierung der unmittelbaren Umgebung der Wirbelgenerato-
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ren sowie des Bereiches der Längswirbel über der Cavity wurde an diesen
Werten orientiert. Da eine systematische Gitterkonvergenzstudie bzw. ei-
ne Extrapolation nach Richardson aufgrund der lokalen unstrukturierten
Zellverfeinerung nicht möglich ist, wurde versucht, den Diskretisierungs-
fehler anhand der L2-Norm des Drucks bzw. der Dichte zu quantifizieren.
Das Kriterium lieferte jedoch in dem hier betrachteten Fall aufgrund der
in Kap. 3.4.2 angesprochenen ansatzbedingten Unsicherheiten keine ver-
wertbaren Aussagen hinsichtlich des Diskretisierungsfehlers.

Abb. 5.25: Wirbelgeneratoren stromauf der SOFIA-Cavity; links: Kon-
turplot der Wirbelstärke in drei senkrecht zur Strömung be-
findlichen Schnitten; rechts: Isofläche Q = 60 000

Abb. 5.25 links zeigt die SOFIA-Cavity mit applizierten Wirbelgenera-
toren sowie drei senkrecht zur Strömungsrichtung ausgerichtete Schnit-
te mit der Darstellung der lokalen Wirbelstärke. Wie in der Abbildung
zu erkennen ist, wird die Scherschicht im Bereich der Wirbelkerne auf-
grund der induzierten Geschwindigkeit nach außen gewölbt und stark
deformiert. Die Isofläche Q = 60 000 der rechten Abbildung zeigt die
Entwicklung der durch die Wirbelgeneratoren induzierten Längswirbel
entlang der Strömungsrichtung, die vom Verfahren über den größten Teil
der Cavitylänge erhalten werden.

Die Auswirkungen dieser Maßnahme zeigen sich in einer deutlichen
Reduktion der Druckfluktuationen über die gesamte Cavity. Wie Abb.
5.26 verdeutlicht, verringert sich der von URANS vorhergesagte Schall-
druckpegel auf der Oberfläche der Teleskopstruktur teilweise um bis zu
10dB. Untersuchungen mittels LES-Simulation von Barakos et al. [12]
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Abb. 5.26: Vergleich der Schalldruckpegel auf der TA-Oberfläche zwi-
schen der SOFIA Baseline Konfiguration (links) und der SO-
FIA Konfiguration mit 5 gegenläufigen Wirbelgeneratorpaa-
ren (rechts)

mit ähnlichen passiven Strömungsbeeinflussungsmaßnahmen stromauf
einer rechteckigen Cavity bei einer Machzahl von Ma = 0, 85 zeigen
Reduktionen in der gleichen Größenordnung. In den auf der Oberflä-
che der SOFIA-Teleskopstruktur berechneten Druckspektren äußert sich
der Einfluss der Wirbelgeneratoren in einem über beinahe den gesamten
Frequenzbereich abgesenkten Fluktuationsniveau (siehe Abb. 5.27).

Abb. 5.27: Einfluss der Wirbelgeneratoren auf die Spektren der Sensoren
Nr. 7, 41 und 54; für Sensorpositionen siehe Abb. C.2
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Bewertung mittels End-to-End Pointingsimulation Zur Quantifizie-
rung des Einflusses der Wirbelgeneratoren auf die Positionierungsgenau-
igkeit des Teleskops wurde eine End-to-End Pointing Simulation durch-
geführt. Hierfür wurde das unter Leitung von MT-Aerospace entwickelte
Simulationsmodell [83] verwendet. Die MATLAB-basierte Simulations-
umgebung beinhaltet ein Strukturmodell des Teleskops, den Lageregler
sowie die implementierten Aktuatoren, und ermöglicht die Berechnung
der Positionierungsgenauigkeit unter Berücksichtigung der auf das Sy-
stem einwirkenden Störeinflüsse (siehe Abb. 5.28 und Abb. 5.29). Bei
der ursprünglichen Anwendung wurden die aeroakustischen Lasten den
Windkanalmessungen entnommen. Die über die Flugzeugstruktur in das
Teleskop eingeleiteten Vibrationen stammen aus Flugversuchen bei ge-
schlossener Cavity.

Das Modell wurde ursprünglich zum Nachweis der Leistungsfähigkeit
des Observatoriums entwickelt, es soll aber zukünftig auch für eine Viel-
zahl anderer Zwecke eingesetzt werden, wie beispielsweise der Optimie-
rung der Reglergesetze, oder für die Bewertung von Maßnahmen zur
Strömungsbeeinflussung. Im Rahmen der hier durchgeführten Untersu-
chung wurden die dem Simulationsmodell zugrundeliegenden Windkanal-
Messdaten durch CFD-basierte Daten ersetzt.

End­to­End Pointing Simulation 
(MATLAB­Modell)

Strukturdynamik, Reglerkreise, 
Ray­Tracing...

Windlasten

Flugzeugvibrationen  Winkelabweichung
in der Fokalebene 

ϕ
p s

(t)

Abb. 5.28: End-to-End Simulationsmodell zur Berechnung der Positio-
nierungsgenauigkeit des SOFIA-Teleskops

Die Positionierungsgenauigkeit des Teleskops ist definiert als die rela-
tive Abweichung des zu beobachtenden Objektes in der Fokalebene des
Beobachtungsinstruments innerhalb der Beobachtungsdauer. Als Refe-
renzgröße wird hierfür der RMS-Wert der instationären Winkelabwei-
chung

ϕ(t) =
√
ϕ2
v(t) + ϕ2

w(t) (5.6)

zwischen der aktuellen Bildposition und dem zeitlichen Mittelwert aller
Beobachtungspunkte herangezogen, wobei ϕv(t) und ϕw(t) die instatio-
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näre Beobachtungswinkelabweichungen in u- und v-Richtung innerhalb
der Fokalebene darstellen. Der RMS-Wert berechnet sich unter der An-
nahme der Mittelwertfreiheit daraus wie folgt:

ϕRMS =

√√√√√ 1
T

t0+T∫
t0

ϕ2(t)dt =

√√√√√ 1
T

t0+T∫
t0

(ϕ2
v(t) + ϕ2

w(t)) dt (5.7)

Abb. 5.29: Aufbau des Teleskop-Regelsystems

Die Stabilisierung des Teleskopsystems erfolgt gemäß Abb. 5.29. Durch
Gyroskope und Beschleunigungsaufnehmer werden die auf das Teleskop
wirkenden Störungen in Folge von Flugzeugvibrationen und Windlasten
ermittelt und an den Lageregler weitergegeben. Dieser berechnet ba-
sierend auf einem implementierten Strukturmodell die aus den Lasten
resultierende Auslenkung und steuert den elektromagnetischen Motor
(Torquer), der eine Drehung der gesamten Teleskopstruktur um ±3° um
alle drei Achsen mit einer Frequenz bis zu 12Hz ermöglicht. Zusätzlich
lassen sich höherfrequente flexible Verformungen der Struktur durch das
sogenannte ”Flexible Body Compensation”-System (FBC) ausgleichen,
das einerseits mittels Torquer und andererseits mittels Schwenken des Se-
kundärspiegels um seine beiden Querachsen die flexiblen Verformungen



112 5.5 Scherschichtkontrolle mittels Wirbelgeneratoren

der Struktur kompensiert. Da im Windkanalversuch aufgrund der hohen
Frequenzen der aeroakustischen Störungen die auf das Teleskop wirken-
den Windlasten nicht direkt mit einer Kraft- bzw. Momentenwaage ge-
messen werden konnten, wurde diese durch Integration des Drucks über
die Oberfläche berechnet. Basierend auf den im Windkanalversuch an 56
verschiedenen Stellen punktuell gemessenen und auf den Flugfall skalier-
ten zeitlichen Druckverläufe wurden durch Multiplikation mit definierten
Referenzflächen und effektiven Abständen zum Bezugssystem die daraus
resultierenden Kräfte und Momente berechnet. Mit Hilfe der Ergebnisse
der numerischen Strömungssimulation lässt sich der Diskretisierungsfeh-
ler dieses Ansatzes bewerten. Analog zum Vorgehen bei den Windkanal-
versuchen wurden die instationären Teleskoplasten über die lokal an den
56 Sensorpositionen berechneten zeitlichen Druckverläufe durch Multi-
plikation mit entsprechenden Referenzflächen und -hebelarmen ermittelt.
Zum Vergleich wurden diese Lasten mittels Oberflächenintegration über
die gesamte Teleskopstruktur berechnet.

Abb. 5.30: Von URANS berechneter zeitlicher Verlauf der am Teleskop
induzierten instationären Windlasten; Vergleich zwischen den
mittels Oberflächenintegration und diskreter Drücke und Re-
ferenzflächen berechneten Teleskoplasten

Die von beiden Vorgehensweisen ermittelten zeitlichen Verläufe der
aeroakustischen Lasten sind in Abb. 5.30 dargestellt. Die Kraftschwan-
kung parallel zur Elevationsachse wird von dem Verfahren deutlich un-
terschätzt, die dominierende Kraftschwankung parallel zur Line-of-Sight
wird hervorragend wiedergegeben. Es ist eine sehr gute Übereinstim-
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mung der Momente um die Elevations- und die Cross-Elevationsachse
zu erkennen. Das Moment bezüglich der Line-of-Sight Achse hingegen
wird durch die Methode der 56 diskreten Punktlasten zu hoch berech-
net.

Der in das End-to-End Pointing-Simulationsmodell eingehende Daten-
satz der Teleskop-Windlasten besteht aus insgesamt 50 000 Samples mit
einer Samplingrate von 8, 2 · 10−4s und einer Gesamtdauer von 41s (auf
Flugbedingungen skaliert). Die Daten beziehen sich auf den Referenz-
Flugfall mit dem Teleskop-Elevationswinkel γ = 40° gemäß Tabelle D.1.
Die über die Flugzeugstruktur übertragenen Störungen in Form von Vi-
brationen erstrecken sich über eine Dauer von 33s. Die Simulation liefert
für den Referenz-Flugfall die in Tabelle 5.2 aufgelisteten Werte für die
Teleskop Pointing-Stability.

bis 30Hz bis 70Hz gesamt

Pointing Stability ohne FBC 1,60 1,67 1,88

Beitrag der Windlasten 0,93 1,05 1,36

Beitrag der Strukturvibrationen 1,30 1,30 1,30

Tabelle 5.2: Pointing Stability (ϕRMS [arcsec]) des Gesamtsystems ohne
Flexible Body Compensation gemäß [83]

Der Beitrag der Flugzeugvibrationen zur Bildbewegung ist in etwa
gleich groß wie der durch die Windlasten bedingte Störungsanteil, wo-
bei die aeroakustische Anregung zu höheren Frequenzen hin verschoben
ist. Durch Aktivierung der Flexible Body Compensation lässt sich die
Pointing Stability deutlich steigern, wie Tabelle 5.3 verdeutlicht.

bis 30Hz bis 70Hz gesamt

Pointing Stability mit FBC 0,50 0,71 1,11

Beitrag der Windlasten 0,46 0,67 1,10

Beitrag der Strukturvibrationen 0,20 0,22 0,22

Tabelle 5.3: Pointing Stability (ϕRMS [arcsec]) des Gesamtsystems mit
Flexible Body Compensation gemäß [83]

Die Flexible Body Compensation erhöht gemäß End-to-End Simula-
tion die Teleskop Pointing Stability von 1, 88arcsec auf 1, 11arcsec, ins-
besondere werden die vom Flugzeug induzierten niederfrequenten Struk-
turvibrationen drastisch reduziert. Der Beitrag der Windlasten hingegen
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reduziert sich in wesentlich geringerem Umfang, da die Bandbreite des
FBC-Systems auf 24Hz beschränkt ist und die dominanten aeroakusti-
schen Störungen in einem höheren Frequenzbereich liegen. Diese Tatsa-
che verdeutlicht die Notwendigkeit der Untersuchung potenzieller Kon-
zepte zur Verringerung der aeroakustischen Störeinflüsse zur längerfris-
tigen Steigerung der Leistungsfähigkeit des Teleskopsystems.

Zur Untersuchung des Einflusses der angewandten Strömungs-Beein-
flussungsmaßnahmen auf die Teleskop-Positionierungsgenauigkeit wur-
den die aus der Windkanaluntersuchung stammenden Drucklasten durch
die Ergebnisdaten der CFD-Simulation ersetzt. Die Simulationsdauer
musste aufgrund des enormen Rechenaufwandes der URANS-Simula-
tionen gegenüber der auf den Windkanaldaten basierenden Pointing-
Simulation reduziert werden. Mittels parametrischer Variation des Zeit-
fensters der in das Simulationsmodell eingehenden Windlasten konnte
gezeigt werden, dass eine Gesamt-Simulationsdauer von rund 5s bereits
hinreichend genaue Ergebnisse liefert, und für die End-to-End Pointingsi-
mulation ausreichend ist. Dieser Wert wurde für die CFD-Daten als Un-
tergrenze der Simulationsdauer angesetzt. Da die Abtastrate der Wind-
kanalmessungen geringer war als die Samplingrate der CFD-Simulation,
wurden die Werte für die fehlenden Stützstellen durch Interpolation mit-
tels Polynomen dritter Ordnung gewonnen. Zur Limitierung der erforder-
lichen Rechenzeit musste die physikalische Zeitschrittweite der URANS-
Simulation von 16,4µs auf 32, 8µs verdoppelt werden, wodurch die Er-
gebnisse im noch vertretbaren Rahmen beeinträchtigt wurden. Abb. 5.31
zeigt einen Vergleich zwischen den beiden Simulationen mit unterschied-
licher Zeitschrittweite.

Abb. 5.31: Einfluss der physikalischen Zeitschrittweite auf die Druck-
spektren der Sensoren Nr. 7, 41 und 54; für Sensorpositionen
siehe Abb. C.2
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Für Sensor Nr. 7 auf dem Primärspiegel und Sensor Nr. 41 auf dem
TA-Headring zeigt sich durch die Vergrößerung der Zeitschrittweite ei-
ne Abnahme der Amplitude des 30Hz Modes sowie ein stärkerer Ab-
fall der Amplituden im höheren Frequenzbereich. Im Rahmen der hier
durchgeführten Untersuchungen der Wirbelgeneratoren konnten diese
Abweichungen toleriert werden. Zudem wurden die Simulationsergebnis-
se der Konfiguration mit Wirbelgeneratoren mit den Rechenergebnissen
der Baseline-Konfiguration bei gleicher Zeitschrittweite verglichen. Für
beide Konfigurationen wurden rund 10 000 physikalische Zeitschritte ge-
rechnet.

Abb. 5.32: Akkumulative frequenzabhängige Positionierungsgenauigkeit
des SOFIA-Teleskops; basierend auf CFD-/Windkanaldaten

In Abb. 5.32 ist die frequenzabhängige akkumulative Pointing Sta-
bility des Teleskops bei aktiver Flexible Body Compensation basierend
auf Windkanal- und CFD-Daten dargestellt. Die beiden Kurven zeigen
einen ähnlichen qualitativen Verlauf, wobei die auf CFD-Daten basie-
rende Kurve geringfügig über der Kurve der Windkanalmessung liegt, da
die Strömungssimulation wie in Kap. 5.3.1 angesprochen im Bereich zwi-
schen 10Hz und 50Hz deutlich überhöhte Amplitudenwerte liefert. Die
charakteristischen Anstiege der Kurven sind auf dominante Teleskop-
Strukturmoden zurückzuführen, die durch aeroakustische Lasten ange-
regt werden. Den Hauptteil der Anregung liefern die aeroakustischen Mo-
den bei 30Hz, 46Hz, 57Hz und 80Hz. Der in den Windkanal-Messdaten
sichtbare Anstieg oberhalb von 100Hz wird durch die CFD-Simulations-
daten aufgrund der bereits angesprochenen Unsicherheiten der Turbu-
lenzmodellierung der URANS-Simulation und der mit steigenden Fre-
quenzen zunehmenden numerischen Dissipation nicht wiedergegeben.
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Abb. 5.33: Einfluss der Wirbelgeneratoren auf die Teleskop-
Positionierungsgenauigkeit

Die Erhöhung der Pointing Stability aufgrund der installierten Wir-
belgeneratoren ist Abb. 5.33 zu entnehmen. Die über die Frequenz inte-
grierte Teleskop-Positionierungsgenauigkeit ist deutlich erhöht, die Kur-
venverlauf zeigt wesentlich schwächer ausgeprägte Anstiege bei den cha-
rakteristischen Frequenzen. Aufgrund der geringeren zur Anregung der
Struktur bereitgestellten aeroakustischen Energie in der Cavity reduziert
sich der kumulative RMS-Wert des Pointing Errors im Frequenzbereich
bis 200Hz laut Simulation von 1, 22arcsec auf 0, 24arcsec.
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6 Simulation der
SOFIA-Flugzeugkonfiguration

Im folgenden Kapitel werden die Ergebnisse der Untersuchungen zur
Übertragbarkeit der Windkanaldaten auf den Flugfall sowie verschiedene
Möglichkeiten zur passiven Beeinflussung der Strömung und der Akustik
des SOFIA-Teleskopschachts vorgestellt. Die Übertragung der in Kap. 5
diskutierten Ergebnisse auf den Flugzustand ist aufgrund verschiedener
Faktoren mit zahlreichen Unsicherheiten verbunden. Im transsonischen
14ft Windkanal der NASA in Ames waren sowohl die Reynoldszahl als
auch der dynamische Druck fest an die Machzahl der Anströmung gekop-
pelt und konnten nicht unabhängig voneinander vorgeschrieben werden.
Die auf das Windkanalmodell bezogene Reynoldszahl betrug im Nomi-
nalzustand bei Ma = 0, 85 lediglich ein Sechstel der tatsächlichen Flug-
reynoldszahl, der dynamische Druck der Anströmung hingegen war im
Windkanal um den Faktor 3, 5 größer. Weiterhin unterschied sich auf-
grund der unterschiedlichen Recoverytemperaturen die Schallgeschwin-
digkeit in den Cavities. Gemäß Gl. (2.10) und (2.30) bestimmt diese Grö-
ße maßgeblich die Frequenzen der Rossiter- und Akustikmoden. Hinzu
kommt, dass nach den Windkanaluntersuchungen konstruktive Änderun-
gen an der Geometrie des Teleskops, der Cavitywände und der Fairings
durchgeführt wurden. Die Fairings wurden um mehrere Zentimeter an-
gehoben und verlängert, die Innenwände mit Isolationsmaterialien aus-
gekleidet und die Stützstruktur des Telskop-Sekundärspiegels um 60°
gedreht.

Dem Unterschied in der Reynoldszahl der Anströmung wurde durch
Skalierung der Rumpfgrenzschicht des Windkanalmodells Rechnung ge-
tragen, deren Wachstum und Aufbau primär von Viskositätseffekten be-
einflusst wird. Mittels Transitionsbändern und Störkörpern im Bereich
des Flugzeugcockpits wurden die Rumpf-Grenzschichtprofile des Modells
im Bereich der Cavity an die Flugkonfiguration angepasst. Die Auswir-
kungen der um den Faktor sechs geringeren Reynoldszahl auf die dy-
namischen Eigenschaften und die Stabilitätscharakteristiken der Scher-
schicht sowie deren Konsequenzen für die instationären Druckfluktua-



118 6.1 Thermodynamische Zustandsgrößen

tionen in der Cavity wurde vernachlässigt. Die Unterschiede des dyna-
mischen Drucks der Anströmung wurden durch Skalierung der Druck-
schwankungsamplituden gemäß Gl. (5.2) berücksichtigt. Wie bereits in
Kap. 5.3.1 beschrieben, wurde dabei eine lineare Abhängigkeit zwischen
dem dynamischen Druck und den Amplitudenwerten der Fluktuatio-
nen angenommen. Experimentelle Untersuchungen von Gai et al. [36]
zeigen diesen Zusammenhang selbst für supersonische Strömungen. Die
Frequenz der Spektren wurde unter Berücksichtigung des Modell-Maß-
stabsfaktors und der unterschiedlichen Schallgeschwindigkeiten gemäß
Gl. (5.3) skaliert.

Zur Bewertung dieser Unsicherheiten wurde die SOFIA-Konfiguration
unter Flugbedingungen mit der tatsächlichen Flugreynoldszahl und dem
korrekten dynamischen Druck sowie der aktuellen Teleskop- und Cavity-
geometrie simuliert und mit den Simulationsdaten der Windkanalkonfi-
guration verglichen. Das Rechengitter wurde hierfür vollständig neu auf-
gebaut, wobei sich die Diskretisierung an der Windkanalkonfiguration
orientierte. Die Gesamt-Zellenzahl, die räumliche Verteilung der Netz-
feinheit sowie die Netztopologie wurden weitestgehend übernommen.
Aufgrund der Beschränkung der zur Verfügung stehenden Rechenkapa-
zitäten wurden für die Flugkonfiguration lediglich URANS-Rechnungen
durchgeführt. Wie in Kap. 5 gezeigt, werden die wesentlichen Effekte
der instationären Strömung im SOFIA-Teleskopschacht vom Verfahren
wiedergegeben.

6.1 Thermodynamische Zustandsgrößen

Für die Leistungsfähigkeit des Teleskops ist neben der Pointing-Stability
die Bildqualität (Image Quality) von Bedeutung. Neben den hochfre-
quenten Teleskop-Strukturvibrationen oberhalb von 70Hz führen ins-
besondere Brechungseffekte des optischen Lichts bzw. der kurzwelligen
Infrarotstrahlung an Temperatur- bzw. Dichtegradienten in der Strö-
mung zur Beeinträchtigung der Bildqualität. Dieser Effekt tritt vor-
wiegend im Bereich der Scherschicht auf, wo dominante Geschwindig-
keitsdifferenzen aufgrund turbulenter Wirbel vorliegen. Weiterhin wird
die Bildqualität durch Temperaturschwankungen herabgesetzt, die durch
Warmluft-Leckströme aus der Kabine oder durch nicht vollständig auf
Betriebstemperatur gebrachte Komponenten des Teleskopsystems verur-
sacht werden. Die Erfahrungen mit dem Vorgänger-Observatorium KAO
zeigen, dass es im optischen sowie im nahen IR-Bereich zu deutlichen
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Beeinträchtigungen der Bildqualität kommt, wenn die Temperatur des
Teleskops mehr als 2°C über der Recoverytemperatur der Cavity liegt
[103]. Dies tritt insbesondere auf, wenn die Struktur vor Beobachtungs-
beginn nicht genügend abgekühlt wurde, wie es in den Dokumenten [1]
und [2] spezifiziert ist. Um diese störenden Einflüsse möglichst gering zu
halten, ist beabsichtigt, die gesamte Cavity inclusive Teleskopstruktur
vor dem Start des Flugzeugs mittels Kühlaggregaten auf die Recovery-
temperatur des erwarteten Flugzustands zu bringen. Aufgrund viskoser
Effekte der Scherschicht lässt sich diese nicht mittels Isentropengesetzen
berechnen.

Die Verteilung der Recoverytemperatur sowie weitere relevante ther-
modynamische Zustandsgrößen in der Cavity wurde daher mittels CFD
berechnet. In Abb. 6.2 sind diese Größen für den Schnitt A-B inner-
halb der 40° Mittelebene in Richtung des Strahlengangs, wie in Abb. 6.1
angedeutet, dargestellt.

Abb. 6.1: Schnitt A-B durch Cavity-Scherschicht; Mach-Konturplot
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Abb. 6.2: Verlauf der thermodynamischen Zustandsgrößen entlang des
Schnitts A-B durch die Cavity-Scherschicht

Im Inneren der Cavity sowie in der ungestörten Außenströmung sind
die Zustandsgrößen nahezu konstant, eine deutliche Änderung der Total-
dichte, der statischen Temperatur und des Totaldruckes zeigt sich inner-
halb der Scherschicht im Übergangsbereich zwischen Innen- und Außen-
strömung. Die Strömungsgeschwindigkeit ist im Teleskopschacht stark
reduziert, bei einer Anströmmachzahl von Ma = 0, 85 liegt gemäß Abb.
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Abb. 6.3: Machzahl und turbulente kinetische Energie entlang des
Schnitts A-B durch die Cavity-Scherschicht

6.3 die lokale Machzahl der Cavity größtenteils unter einem Wert von
0, 07. Die Isentropenbeziehungen idealer Gase lauten allgemein:
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Für kleine Machzahlen nähern sich demnach die lokalen Zustands-
größen ihren Kessel- bzw. Totalzustandsgrößen an, wie Abb. 6.2 ver-
deutlicht. Der statische Druck im Inneren des Teleskopschachts wird
maßgeblich durch das lokale Geschwindigkeitsfeld der Flugzeugumströ-
mung bestimmt. Dieser ist in der Cavity aufgrund der konvexen Krüm-
mung der Scherschichtstromlinien gegenüber der freien Anströmung um
2000Pa niedriger. Ursache hierfür ist die Konturierung des Rumpfes im
Bereich der Cavity sowie die Form der Verkleidungen. Die Krümmung
von Stromlinien führt aufgrund der Zentrifugalkräfte im Allgemeinen zu
einem Druckgradienten in Radialrichtung. Der dynamische Druck ent-
spricht im Inneren der Cavity aufgrund der geringen Strömungsgeschwin-
digkeit nahezu dem statischen Druck. Der Übergang vom Zustand der
freien Außenströmung zum Zustand im Inneren der Cavity, der durch
einen rund 15 000Pa niedrigeren Totaldruck gekennzeichnet ist, erfolgt
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innerhalb der von Reibungseffekten dominierten viskosen Scherschicht.
Die statische Lufttemperatur beträgt in dem hier betrachteten Flug-

fall bei einer Flughöhe von 41 000ft rund −57°C, die Totaltemperatur
bzw. Recoverytemperatur im Inneren des Teleskopschachtes liegt laut Si-
mulationsergebnissen bei −30°C. Dieser Wert steht mit den im Rahmen
des Kuiper Airborne Observatoriums gemachten Beobachtungen im Ein-
klang, nach Rose [103] lag die Recoverytemperatur im Teleskopschacht
des KAO teilweise bis zu 25K über der statischen Temperatur der Au-
ßenströmung. Die Temperaturdifferenz zwischen Cavity und freier At-
mosphäre führt zu einem nach außen gerichteten Wärmestrom, der eine
Absenkung der Cavity-Totaltemperatur in Richtung der Außenströmung
um etwa 5K zur Folge hat.

Der Zustand in der Cavity weicht deutlich vom Totalzustand der Aus-
senströmung ab. Die statische Cavitytemperatur erreicht zwar nahezu
den Wert des Kesselzustands der Außenströmung, der Totaldruck und
die Totaldichte erfahren jedoch einen signifikanten Abfall über die Scher-
schicht hinweg. Die Totaldichte sinkt unter den Wert der statischen Dich-
te der Außenströmung, wodurch die statische Dichte in der Cavity eben-
falls unter dem Wert der Außenströmung liegt. Diese Tatsache verdeut-
licht, dass die Isentropenbeziehungen nicht über die Scherschicht hinweg
gültig sind.

Abb. 6.4: Abhängigkeit der Totaltemperatur im Inneren der Cavity von
der Flughöhe und -machzahl
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In Abb. 6.4 sind die URANS-basierten Cavity-Recoverytemperaturen
mit den auf dem Isentropengesetz nach Gl. (6.2) basierenden Totaltem-
peraturen der Freiströmung für die Flugmachzahlen 0, 4, 0, 65 und 0, 85
über der Flughöhe dargestellt, wobei für die statische Lufttemperatur der
freien Atmosphäre die ISO-Standardatmosphäre angesetzt wurde. In Ta-
belle 6.1 sind die Werte der Totaltemperatur der freien Strömung und der
mittels URANS berechneten Cavity-Recoverytemperatur nochmals auf-
gelistet. Die Differenz zwischen der Totaltemperatur der Freiströmung
und der von URANS in der Cavity berechneten Recoverytemperatur
nimmt mit sinkender Machzahl ab.

T0 Trecov. T0 − Trecov.
Ma = 0, 85; h = 41kft −25°C −30°C +5K
Ma = 0, 65; h = 20kft −4°C −8C +4K
Ma = 0, 4 ; h = 20kft −17°C −19°C +2K

Tabelle 6.1: Vergleich zwischen der Totaltemperatur der Anströmung
und der mittels URANS berechneten Recoverytemperatur
im Inneren der Cavity

6.2 Übertragbarkeit der Windkanalergebnisse
auf den Flugfall

Die Unsicherheiten der Übertragung der Windkanaldaten auf den Flug-
zustand lassen sich durch Vergleich der für beide Zustände berechne-
ten Schalldruckpegel sowie der spektralen Verteilung der akustischen
Energie bewerten. In Abb. 6.5 sind die für beide Zustände berechne-
ten Schalldruckpegel miteinander verglichen. Aufgrund der Modifikation
der Sekundärspiegel-Stützstreben ist ein Vergleich der darauf angebrach-
ten Drucksensoren Nr. 49-54 nicht möglich, weshalb auf die Darstellung
dieser Werte verzichtet wurde.

Der mittels URANS berechnete arithmetische Mittelwert der Sensoren
Nr. 1 - 48 und Nr. 55 - 56 ist für beide Konfigurationen als horizontale
Linie eingezeichnet. Der auf den Flugzustand skalierte Mittelwert der
Simulation des Windkanalmodells liegt bei 125, 5dB, die Simulation der
Flugbedingungen liefert einen Mittelwert von 125, 9dB. Die Windkanal-
messungen ergaben einen geringfügig höheren Mittelwert von 127dB. Der
Vergleich der absoluten Schalldruckpegel der einzelnen Sensoren beider
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Konfigurationen zeigt eine gute qualitative bzw. quantitative Überein-
stimmung, obwohl sich die Geometrien beider Teleskopstrukturen an ei-
nigen Stellen konstruktiv voneinander unterscheiden. In beiden Fällen
zeigt Sensor Nr. 40 den größten Absolutwert, da dieser im Bereich des
ablösungsinduzierten Abwinds auf dem TA-Headring liegt (siehe Kap.
6.6). Die Sensoren Nr. 1-9 befinden sich alle auf der Primärspiegelober-
fläche, die Schalldruckpegel liegen in diesem Bereich geringfügig unter
dem Mittelwert.

Abb. 6.5: Vergleich der für den Windkanal- und den Flugzustand be-
rechneten Schalldruckpegel auf der Teleskopstruktur; berech-
net mit URANS; für Sensorpositionen siehe Abb. C.3, C.4 und
C.5

In Abb. 6.6 sind die mittels URANS berechneten Schalldruckspek-
tren für den Windkanalzustand und den Flugzustand miteinander ver-
glichen. Beide Druckspektren zeigen eine sehr ähnliche Verteilung der
akustischen Energie. Sowohl die Simulation des Windkanalmodells unter
Windkanalbedingungen als auch die Flugzeugkonfiguration unter Flug-
bedingungen zeigen den im Windkanal beobachteten niederfrequenten
Helmholtz-Mode sowie die charakteristischen Peaks bei rund 30Hz, 46Hz
und 57Hz, die auf eine Kopplung zwischen Rossiter-Moden und stehen-
den akustischen Wellen zurückzuführen sind. Analog zur Windkanalkon-
figuration wird die Akustik des Teleskopschachts der Flugzeugkonfigu-
ration vom 46Hz-Mode dominiert. Ein deutlicher Unterschied zwischen
den Spektren ist hingegen im niederfrequenten Bereich zwischen 10Hz
und 15Hz zu erkennen, die Flugzeugkonfiguration zeigt hier rund 10dB
höhere Schalldruckpegel. Die spektrale Verteilung der Druckfluktuati-
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on auf der Cavityoberfläche belegt, dass es sich hierbei um den ersten

”Orgelpfeifen-Mode” handelt, wie von McIntyre [77] angenommen. Die
Ursache des Anwachsens dieses Modes ist bisher noch ungeklärt.

Abb. 6.6: Vergleich der für das Windkanalmodell und die Flugzeugkon-
figuration berechneten Druckspektren (spektrale Auflösung
∆f = 1, 86Hz); für Sensorpositionen siehe Abb. C.2 und C.4

Die räumliche Charakteristik des akustischen Modes bei 46Hz ist in
Abb. 6.7 dargestellt. Die Verteilung der von URANS berechneten spek-
tralen Komponente bei dieser Frequenz (links) zeigt eine sehr große Über-
einstimmung mit dem rein akustischen Cavity-Eigenmode (rechts), der
durch Lösung der homogenen Helmholtzgleichungen für ruhendes Fluid
berechnet wurde.

Abb. 6.7: Spektrale Komponente der Druckfluktuationen bei 46Hz be-
rechnet mit URANS (links); akustischer Eigenmode berechnet
durch Lösung der Helmholtzgleichungen (rechts)
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6.3 Einfluss der Cavity-Türposition

Während der Phase des Öffnens und Schließens des Teleskopschachts im
Flug wird die Aperturrampe zur Stabilisierung der Scherschicht durch
die Tür partiell abgedeckt. Sowohl die Grundströmung als auch die insta-
tionären Druckfluktuationen in der Cavity werden dadurch grundlegend
beeinflusst. Es lassen sich drei Haupteffekte identifizieren, die von der
teilweisen Bedeckung des Teleskopschachtes ausgehen:

1. Durch die partielle Abdeckung der Teleskopschachtöffnung wird
die Größe der Fläche reduziert, über die kinetische Energie der
Außenströmung in die Cavity gelangen kann. Eine teilweise über
den Teleskopschacht ragende Tür verringert somit den Anteil kine-
tischer Energie zur Aufrechterhaltung der instationären Vorgänge,
wodurch die Druckfluktuationen reduziert werden.

2. Die Aperturrampe wurde für die nominellen Beobachtungszustän-
de mit vollständig geöffneter Tür entworfen, Veränderungen des
Anströmungszustands reduzieren deren Wirksamkeit. Aufgrund des
Einflusses der Tür kommt es zu einer ausgeprägten Abweichung
der lokalen Strömungsverhältnisse vom nominellen Auslegungszu-
stand, wodurch die Effizienz des Mechanismus zur Stabilisierung
der Scherschicht an Wirkung verliert.

3. Der abnehmende Öffnungsgrad der Cavity bewirkt eine Redukti-
on der akustischen Dämpfung. Je größer das Verhältnis zwischen
Cavityvolumen und Öffnungsfläche, umso weniger akustische Ener-
gie wird ins Fernfeld abgegeben bzw. umso geringer wird die aku-
stische Dämpfung. Die Auswirkungen dieses Effekts zeigen sich
im Anstieg der Amplituden sowie in einer Reduktion der Peak-
Bandbreite bzw. im Anstieg des Qualitätsfaktors Q.

Die Auswirkung dieser Effekte auf die Grundströmung und die Aku-
stik wurde für die Cavity-Öffnungsgrade von 10%, 50% und 70% mittels
URANS-Simulationen untersucht. Die Simulationen wurden im nominel-
len Flugzustand (Ma = 0, 85, h = 41 000ft, α = 2, 5°) durchgeführt, um
die Ergebnisse mit der bereits untersuchten Baseline-Konfiguration mit
vollständig geöffnetem Teleskopschacht vergleichen zu können.

Der Einfluss der Tür führt bei allen partiell geöffneten Konfiguratio-
nen zu einer deutlich ausgeprägten Veränderung der Grundströmung.
Wie in Abb. 6.8 links für die SOFIA-Konfiguration mit einer Türpositi-
on von 50% angedeutet, führt die einseitige Abdeckung der Cavity durch
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Abb. 6.8: Visualisierung des Rückströmgebiets beim Öffnungsgrad von
50% durch 3D-Stromlinien (links) sowie durch Konturplot der
Strömungsgeschwindigkeitskomponente in x-Richtung in der
Ebene senkrecht zur Flugrichtung (rechts) durch das Zentrum
des Primärspiegels

die Tür zu stark asymmetrischen Strömungsverhältnissen. Unterhalb der
Cavitytür kommt es aufgrund der Ablenkung der Scherschicht zwischen
Aperturrampe und Cavitytür zu einem ausgeprägten Rückströmungsge-
biet mit lokalen Machzahlen von über 0, 4. Besonders deutlich ist dies im
Konturplot der Geschwindigkeitskomponente u in der Ebene senkrecht
zur Flugrichtung im Zentrum des Primärspiegels zu sehen (siehe Abb.
6.8 rechts).

Der unter 1. genannte Effekt der Türposition auf die instationären
Strömungsvorgänge in der Cavity zeigt sich sehr deutlich an der Ver-
teilung der Machzahl und der kinetischen turbulenten Energie. Beide
Größen steigen mit zunehmendem Öffnungsgrad an. In Abb. 6.9 ist ein
Konturplot der turbulenten kinetischen Energie in einem Schnitt senk-
recht zur Flugrichtung durch das Zentrum des Primärspiegels für die
vier betrachteten Konfigurationen dargestellt. Mit zunehmendem Öff-
nungsgrad erkennt man einen deutlichen Anstieg dieser Größe im be-
trachteten Schnitt, insbesondere im Bereich neben dem Sekundärspie-
gel unterhalb der Scherschicht. Diese mit zunehmendem Öffnungsgrad
anwachsende Durchmischung führt zu einem gesteigerten Impuls- und
Energieaustausch mit der Außenströmung.
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Abb. 6.9: Turbulente kinetische Energie, dargestellt für Ebene senkrecht
zur Flugrichtung durch das Zentrum des Primärspiegels

Der unter 3. genannte Effekt der reduzierten akustischen Dämpfung
bei abnehmender Cavityöffnung lässt sich sehr anschaulich am Verhalten
der Imaginärteile der Eigenwerte beim Schließen der Tür zeigen. Für die
ausgewählten Fälle wurde das akustische Eigenwertproblem gelöst und
die Imaginär- und Realteile der Eigenmoden berechnet.

Abb. 6.10: Einfluss der Türposition auf Frequenz und Dämpfung der
akustischen Cavity-Resonanzmoden bei 8Hz, 47Hz und 60Hz

Wie in Abb. 6.10 dargestellt, verringern sich demnach mit kleiner wer-
dendem Türspalt die Imaginärteile der Eigenwerte betragsmäßig, was
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sich als Abnahme der akustischen Dämpfung interpretieren lässt. Dieser
Effekt ist im niederfrequenten Bereich stärker ausgeprägt als bei höhe-
ren Frequenzen. Die zunehmende Bedeckung des Teleskopschachts führt
weiterhin zur Abnahme der Resonanzfrequenzen. Dieser Effekt ist bei
den niederfrequenten Resonanzmoden ebenfalls stärker ausgeprägt und
nimmt mit zunehmender Frequenz ab.

Abb. 6.11: Abhängigkeit des Schalldruckpegels von der Türposition; für
Sensorpositionen siehe Abb. C.3, C.4 und C.5

In Abb. 6.11 sind die gesamten Schalldruckpegel aller 56 TA-Drucksen-
soren des zu 50% bedeckten Telskopschachts mit den Werten der voll-
ständig geöffneten Konfiguration verglichen. Der arithmetische Mittel-
wert aller 56 Drucksensoren der Telskopstruktur beträgt im Fall des halb
geöffneten Teleskopschachts 132dB, was einem Anstieg um 6dB gegen-
über der vollständig geöffneten Standardkonfiguration entspricht. Der
höchste Schalldruckpegel (142dB) wird bei Sensor Nr. 50 erreicht, der
sich auf der hinteren Strebe der Sekundärspiegelaufhängung befindet
(siehe Abb. C.3 und C.4). Die gegenüber den anderen Positionen auf
dem Teleskop deutlich überhöhte Amplitude wird unter anderem durch
den ablösungsinduzierten Abwind verursacht.

In Abb. 6.12 sind die über alle 56 Drucksensoren arithmetisch gemit-
telten Schalldruckpegel für die Türpositionen 10%, 50%, 70% und 100%
einander gegenübergestellt. Die Konfiguration mit der kleinsten Öffnung
(10%) zeigt den niedrigsten Schalldruckpegel-Mittelwert, gegenüber der
vollständig geöffneten Standardkonfiguration ist dieser um 3dB redu-
ziert. In diesem Fall dominieren die Effekte resultierend aus der Ver-
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kleinerung der für den Austausch kinetischer Energie zur Verfügung ste-
henden Cavity-Öffnungsfläche. Bei 50% und 70% Öffnungsgrad hingegen
werden die Verhältnisse von den anderen beiden Effekten dominiert, da
der Mittelwert des Schalldruckpegels deutlich höher ist.

Abb. 6.12: Einfluss der Türposition auf den Mittelwert des Schalldruck-
pegels

Abb. 6.13: Einfluss der Türposition auf Druckspektren der Teleskop-
struktur (spektrale Auflösung ∆f = 1, 86Hz)
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Die an den Sensorpositionen der Teleskopstruktur berechneten Druck-
spektren zeigen eine ausgeprägte Abhängigkeit vom Cavity-Öffnungsgrad
(siehe Abb. 6.13). In allen drei Fällen mit teilweise geöffneter Tür ist der
Peak bei 60Hz wesentlich stärker ausgeprägt als im Fall des vollständig
geöffneten Teleskopschachts, bei halb geöffneter Cavity ist der mittle-
re Schalldruckpegel beispielsweise um 25dB erhöht. Weiterhin zeigt die
Konfiguration mit der Türposition von 50% eine Dominanz der Energie
bei 120Hz, beim Öffnungsgrad von 70% erreicht der 46Hz Mode nahezu
die Stärke des 60Hz Modes.

In allen drei Fällen des teilweise geöffneten Teleskopschachts heben
sich die charakteristischen Peaks etwas deutlicher vom breitbandigen
Hintergrundlärm ab, wie es bei Verkleinerung des Verhältnisses zwi-
schen der Cavity-Öffnungsfläche und dem Cavityvolumen zu erwarten
ist. Einerseits nehmen die konvektiven Einflüsse der Scherschicht ab, an-
dererseits wird die Anregung von akustischen Resonanzen aufgrund der
mit kleinerer Öffnung abnehmenden akustischen Dämpfung begünstigt.
Trotz der bekannten Schwächen von URANS in Bezug auf die Vorher-
sage des Breitbandanteils scheinen sich diese Effekte im Fall der hier
untersuchten SOFIA-Cavity zumindest ansatzweise widerzuspiegeln.

6.4 Einfluss der Flughöhe und der
Flugmachzahl

Für den Fall eines möglichen Versagens des Tür-Antriebsystems beim
Öffnen oder Schließen der Cavity muss ein sicherer Abstieg aus der
Beobachtungshöhe sowie eine Landung mit teilweise geöffnetem Tele-
skopschacht ohne Risiko gewährleistet sein. Dabei eventuell auftretende
exzessiv hohe Schalldruckpegel könnten zum Versagen der Struktur füh-
ren und eine Gefahr für Flugzeug und Besatzung darstellen. Um den
Einfluss der Flughöhe und der Machzahl auf die Cavityströmung zu un-
tersuchen, wurden URANS-Simulationen des zu 10% und 50% geöffne-
ten Teleskopschachts bei einer Flughöhe von h = 20 000ft und Ma = 0, 4
durchgeführt. Die Reynoldszahl ist in diesem Fall identisch zum bisher
untersuchten Flugzustand (h = 41 000ft, Ma = 0, 85), lediglich der dyna-
mische Druck sowie die Machzahl der freien Anströmung unterscheiden
sich voneinander. Aufgrund der Übereinstimmung der Reynoldszahl mit
dem bisher simulierten nominellen Flugzustand konnte bei der Simula-
tion auf die bereits vorhandenen Rechengitter zurückgegriffen werden.
Da der dynamische Druck der freien Anströmung beim Flugzustand in
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h = 20 000ft mit Ma = 0, 4 rund 45% niedriger ist und die Schalldruck-
pegel im Wesentlichen von dieser Größe beeinflusst werden, liegen die
instationären Druckfluktuationen in diesem Fall unter den Werten des
nominellen Flugzustands. Weiterhin reduzieren die in Kap. 2.2.3 ange-
sprochenen Machzahleffekte die Schalldruckpegel.

Die URANS-Simulationen zeigen diesen Trend sehr deutlich. Die Re-
duktion des dynamischen Drucks und der Machzahl der Anströmung ver-
ringert den mittleren Schalldruckpegel der Konfiguration mit der Türpo-
sition von 10% in der Cavity um 9dB, für die 50%-Konfiguration liefert
URANS eine mittlere Abnahme um 16dB. Basierend auf der vereinfach-
ten Annahme der Gl. (5.2), wonach die Amplituden der Druckfluktuatio-
nen in der Cavity linear mit dem dynamischen Druck der freien Anströ-
mung skalieren, bewirkt die Reduktion des dynamischen Drucks alleine
einen Rückgang um 5dB.

Abb. 6.14: Einfluss der Machzahl und der Flughöhe auf Druckspektren
bei 10% geöffneter Tür (spektrale Auflösung ∆f = 1, 86Hz);
für Sensorpositionen siehe Abb. C.4

Abb. 6.14 zeigt den mittels URANS vorhergesagten Einfluss der Mach-
zahl und der Flughöhe auf die Druckspektren der SOFIA-Konfiguration
mit der zu 10% geöffneten Tür. Mit Ausnahme der Peaks bei 60Hz und
120Hz ist das Fluktuationsniveau bei niedriger Flughöhe und Flugmach-
zahl beinahe über den gesamten Frequenzbereich reduziert. Die räum-
lichen Verteilungen der spektralen Komponenten der Druckfluktuatio-
nen zeigen im Bereich des 60Hz Peaks eine sehr große Ähnlichkeit zwi-
schen beiden Flugzuständen (siehe Abb. 6.15), es handelt sich also um
denselben akustischen Resonanzmode. Aufgrund der unterschiedlichen
Schallgeschwindigkeiten in beiden Fällen sind die Resonanzfrequenzen
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geringfügig verschoben. Die Recoverytemperatur in der Cavity ist in
h = 20 000ft Höhe um 8K höher als in h = 41 000ft, wodurch die Schall-
geschwindigkeit 2, 6% höherer liegt. Die Mittelfrequenz des Peaks im
Spektrum ist hingegen um 5% erhöht.

Abb. 6.15: Räumliche Verteilung der spektralen Komponenten der
Druckfluktuationen auf Cavityoberfläche für h = 41 000ft,
Ma = 0, 85, f = 58, 5Hz (links) und h = 20 000ft, Ma = 0, 4,
f = 61, 7Hz (rechts)

Gemäß der Rossiter-Formel nach Gl. (2.10) liegt bei 62Hz die Frequenz
des dritten Rossiter-Modes, der mit hoher Wahrscheinlichkeit Ursache
dieser starken Anfachung ist.

6.5 Modifikation der Cavitygeometrie

Die Beeinträchtigung der Teleskop-Positionierungsgenauigkeit durch ae-
roakustische Störungen hängt maßgeblich von der relativen Lage bzw.
der Übereinstimmung zwischen den Resonanzfrequenzen der Akustik-
und Strukturmoden ab. Die Teleskopstruktur zeigt zwischen 20Hz und
100Hz eine Vielzahl von Resonanzmoden, deren charakteristische Fre-
quenzen teilweise sehr dicht beieinander liegen. Aufgrund der hohen
Dichte von Strukturmoden im Bereich der aeroakustischen Frequenzen
ist die zumindest teilweise Anregung der Moden nicht auszuschließen.
Generell lassen sich bei den Strukturmoden die drei folgenden Typen
unterscheiden (siehe Abb. 6.16):
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� Dumbbell Moden (20Hz - 30Hz): Vorwiegend niederfrequente ela-
stische Biegemoden, der in der Flugzeugkabine sowie in der Cavity
befindliche Teil des Teleskops schwingen in Gegenphase

� Pumping Moden (40Hz - 50Hz): Deformation/”Atmen” der oberen
Teleskop-Struktur (Headring) in der Cavity

� Rocking Moden (>50Hz): Kippen/Rollen des Primärspiegels

Abb. 6.16: Schematische Darstellung der Dumbbell-Moden (oben), der
Pumping-Moden (mitte) und der Rocking-Moden (unten) der
Teleskopstruktur (nach Kärcher et al. [54])

In Abb. 6.17 sind die flexiblen Eigenschwingungen der Teleskopstruk-
tur neben den akustischen Resonanzmoden in den PSD-Plot des auf
der Teleskopoberfläche befindlichen Drucksensors Nr. 41 eingezeichnet.
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Die Akustikmoden bei 46Hz und 60Hz liegen im Bereich der Pumping-
und Rockingmoden der Teleskopstruktur, die mittels Finite-Element-
Simulation [55] berechnet und durch Modal Survey Tests [152] an der
originalen Teleskopstruktur bestätigt wurden.

Abb. 6.17: Lage der akustischen und strukturmechanischen Resonanz-
moden

Mit Hilfe der End-To-End Pointing Simulation lassen sich das Anre-
gungsverhalten der Teleskop-Strukturmoden durch die aeroakustischen
Störungen sowie die Auswirkungen auf die dadurch hervorgerufene Bild-
bewegung bewerten und quantifizieren. Untersuchungen von McIntyre
[74] zeigen, dass bereits geringfügige Veränderungen in der Frequenz der
strömungsinduzierten Lasten einen bedeutenden Einfluss auf die Posi-
tionierungsgenauigkeit des Teleskopsystems haben können. Abb. 6.18
verdeutlicht den Einfluss möglicher Verschiebungen der aeroakustischen
Störfrequenzen auf die Positionierungsgenauigkeit des Teleskopsystems.
Für diese Untersuchung wurden die nach SOF-1030 [2] spezifizierten
Windlasten auf der Teleskopstruktur um ±6% gedehnt bzw. gestaucht,
und anschließend als Störgrößen in die End-to-End Pointingsimulation
eingespeist. Für vier verschiedene angenommene Strukturdämpfungswer-
te wurde mit diesem Modell die Pointing Stability in Abhängigkeit der
Frequenzverschiebung ermittelt.

Bei einer angenommenen mittleren Strukturdämpfung von 1% ver-
bessert sich demnach die Pointing Stability des Teleskops durch Er-
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Abb. 6.18: Einfluss der Frequenzverschiebung akustischer Störungen auf
die Pointing Stability

höhung der akustischen Anregungsfrequenz um 4% von 1, 9arcsec auf
1, 53arcsec, wie in Abb. 6.18 durch den Pfeil exemplarisch angedeutet.
Der dazwischen liegende Anstieg der Bildbewegung bei einer um 2% er-
höhten Anregungsfrequenz wird laut Simulationsmodell durch den 46Hz-
Akustikmode hervorgerufen, dessen Frequenz dadurch in die Nähe der
Eigenfrequenz eines Teleskopstruktur-Pumpingmodes rückt. Diese Un-
tersuchung geht davon aus, dass die Amplitude der Anregung konstant
gehalten wird.

Die akustischen Resonanzfrequenzen von Hohlräumen hängen primär
von deren geometrischen Form bzw. Größe ab. Für den SOFIA-Teleskop-
schacht wurde mittels Akustiksimulationen untersucht, inwiefern sich die
Resonanzfrequenzen der dominanten Akustikmoden durch geringfügige
Modifikation der Cavitygeometrie beeinflussen lassen. Ziel dieser Maß-
nahme ist die Verringerung der strömungsinduzierten Strukturschwin-
gungen durch Vergrößerung des Abstands zwischen den Resonanzfre-
quenzen der Akustik und der Teleskopstruktur. Hierfür wurde die Cavi-
tygeometrie wie in Abb. 6.19 dargestellt modifiziert. Die Originalgeome-
trie ist blau, die entsprechenden Modifikationen sind orange dargestellt.

Die in Abb. 6.19 links dargestellte Modifikation 2 weist gegenüber
der Ausgangsgeometrie einen geringfügig reduzierten Cavitydurchmesser
auf, die in der Mitte dargestellte Modifikation 3 ist durch eine verkürzte
Cavitylänge charakterisiert. An einer weiteren Konfiguration (Abb. 6.19



6 Simulation der SOFIA-Flugzeugkonfiguration 137

Abb. 6.19: Modifikation der Cavitygeometrie durch Reduktion des Ca-
vityvolumens (Modifikation 2 - links, Modifikation 3 - mitte)
sowie Einbau von Baffle Plates (rechts) zur Beeinflussung der
akustischen Resonanzfrequenzen des Teleskopschachts

rechts) wurde der Einfluss von Baffle Plates auf die akustischen Reso-
nanzeigenschaften untersucht. Hierbei handelt es sich um Trennwände,
die im Bereich der Druckknoten dominanter Resonanzmoden installiert
wurden, um die räumliche Kohärenz des Cavityvolumens zu reduzieren.

Abb. 6.20: Einfluss der Cavitygeometrie auf die Dämpfung und die Fre-
quenzen akustischer Resonanzmoden

Der Einfluss der Cavity-Geometriemodifikationen auf die Dämpfung
und die Frequenz der akustischen Resonanzmoden bei 8Hz, 47Hz und
60Hz ist in Abb. 6.20 dargestellt. Der Einbau der Baffle Plates zeigt
nahezu keinen Einfluss auf den Mode bei 8Hz, da die Vektoren der Ge-
schwindigkeitsfluktuationen in Richtung parallel der Plattenoberflächen
gerichtet sind und diese damit keinen Einfluss auf die Fluidbewegung
haben. Im Gegensatz dazu hat diese Maßnahme einen signifikanten Ein-
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fluss auf die beiden höherfrequenten Moden, da deren Fluktuationskom-
ponenten senkrecht zu deren Oberflächen orientiert sind. Die charakteri-
stischen Frequenzen des 47Hz Modes und des 60Hz Modes werden durch
die Baffles um 0, 8Hz und 2Hz reduziert.

Im Gegensatz zu den Baffle Plates zeigt die Reduktion der Cavity-
dimensionen, wie von Gl. (2.30) vorhergesagt, eine Erhöhung der Reso-
nanzfrequenzen. Dies ist für alle drei Moden zu erkennen, wobei der Ef-
fekt beim 8Hz Mode am stärksten ausgeprägt ist. Die Resonanzfrequenz
dieses sogenannten ersten Orgelpfeifen-Modes wird durch die Maßnah-
me der Modifikation 2 um 10% angehoben. Die Resonanzfrequenzen der
Peaks bei 47Hz und 60Hz erhöhen sich um 1, 5% und 7%. Die Modifi-
kation 3 erhöht die Frequenzen der drei Moden entsprechend um 4, 1%,
2, 8% und 3, 6%.

Mit Ausnahme des 47Hz Modes der Geometriemodifikation 3 werden
die Imaginärteile der Eigenwerte durch die Volumenverkleinerung be-
tragsmäßig vergrößert. Dies lässt sich als eine erhöhte akustische Dämp-
fung deuten, da sich durch diese Maßnahme das Verhältnis von Cavi-
tyvolumen zu Öffnungsfläche verkleinert, wodurch pro Resonanzzyklus
ein größerer Teil der akustischen Energie ins Fernfeld abgestrahlt werden
kann.

Die Resonanzfrequenzen hängen weiterhin von der Schallgeschwindig-
keit in der Cavity ab, die wiederum an die Recoverytemperatur bzw.
die Flugmachzahl gekoppelt ist. Um den Einfluss der Änderung der
Flugmachzahl auf die akustischen Resonanzfrequenzen zu untersuchen
wurden basierend auf dem Isentropengesetz die Schallgeschwindigkeit in
Abhängigkeit von der Flugmachzahl im Bereich von Ma = 0, 8 − 0, 9
berechnet.

In Abb. 6.21 ist der resultierende Einfluss auf die Resonanzfrequen-
zen dargestellt. Die Variation der Machzahl um ±0, 05 verschiebt dem-
nach aufgrund der geänderten Recoverytemperatur der Cavity die aku-
stischen Resonanzfrequenzen um ±0, 7%. Berücksichtigt man den Effekt
der Geometriemodifikation und der Flugmachzahl zusammen, so ließen
sich mit der Konfiguration 3 bei einer Flugmachzahl von Ma = 0, 9 die
Frequenzen der drei Akustikmoden um 4, 8%, 3, 6% und 4, 4% erhöhen.
Die Installation der Baffle Plates und die Reduktion der Flugmachzahl
auf Ma = 0, 8 führt zu einer Abnahme der Peakfrequenzen um −0, 7%,
−2, 1% und −4, 2%. Gemäß Abb. 6.18 führen beide Maßnahmen zu einer
Verbesserung der Positionierungsgenauigkeit des Teleskopsystems. Es sei
an dieser Stelle angemerkt, dass das von McIntyre verwendete Struktur-
modell der End-to-End Pointing Simulation noch auf dem Stand von
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Abb. 6.21: Einfluss der Flugmachzahl auf die charakteristischen Fre-
quenzen der akustischen Resonanzmoden

1999 ist. Die Teleskop-Strukturmoden unterscheiden sich teilweise recht
deutlich von der aktuellen Konfiguration. Es ist geplant, das Pointing-
Simulationsmodell mit den neuesten Ergebnisse des Modal Survey Tests
[152] zu aktualisieren.

6.6 Modifikation der Cavity-Aperturrampe

Sowohl die experimentellen Daten der Windkanaluntersuchungen [75]
als auch die von der NASA durchgeführten URANS-Simulationen [134]
und die URANS/DES-Simulationen der hier präsentierten Arbeit zei-
gen unter Standardbedingungen eine Strömungsablösung im vorderen
Bereich der Aperturrampe des Teleskopschachts. Dadurch kommt es zu
einem in die Cavity gerichteten Strahl, der seitlich versetzt auf den Pri-
märspiegel trifft (siehe Abb. 6.22). Neben der unerwünschten Schwin-
gungsanregung der Teleskopstruktur durch die instationär auftreffenden
Störungen wirkt sich die Strömung negativ auf die Temperaturverteilung
der Spiegeloberfläche aus. Temperaturschwankungen bewirken aufgrund
von lokalen Brechnungseffekten insbesondere im sichtbaren Bereich des
elektromagnetischen Spektrums eine Beeinträchtigung der optischen Ei-
genschaften. Weiterhin ist eine dominante Prallströmung auf der Primär-
spiegeloberfläche hinsichtlich der längerfristigen Degradierung der Ober-
flächenbeschichtung ungünstig. Ein mögliches Konzept zur Verhinderung
dieses Strömungsphänomens wurde mit Hilfe von URANS-Simulationen
anhand eines vereinfachten 2D-Modells der 40°-Mittelebene untersucht.



140 6.6 Modifikation der Cavity-Aperturrampe

Abb. 6.22: Ablösungsinduzierter Abwind auf den Primärspiegel; Kontur-
plot der Machzahl in Schnittebene x = 38 000mm; Konturplot
des dimensionslosen Druckbeiwerts cp auf der Oberfläche des
TA-Primärspiegels

Die zweidimensionale Simulation der eigentlich dreidimensionalen Strö-
mung zeigte im Bereich der Scherschicht eine sehr große Ähnlichkeit zum
dreidimensionalen Fall. Die Strömungsablösung im vorderen Bereich der
Aperturrampe sowie der daraus resultierende Abwind sind auch in der
2D-Simulation deutlich zu erkennen (siehe Abb. 6.23 links). Der nach
unten gerichtete Teil der Scherschicht folgt der Krümmung der Aper-
turgeometrie nur innerhalb eines kleinen Bereichs auf der Oberseite und
löst ab.

In Abb. 6.23 rechts ist ein mögliches Konzept zur Verhinderung der
Ablösung und des daraus resultierenden Abwinds auf die Oberfläche des
Primärspiegels dargestellt. Der Vorderkantenradius der Aperturrampe
wurde im unteren Bereich vergrößert, um den positiven Druckgradien-
ten in Strömungsrichtung zu reduzieren. Weiterhin wurden unterhalb der
Aperturrampe zwei Leitbleche platziert, die eine Umlenkung der Strö-
mung parallel zur Cavity-Rückwand bewirken.
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Abb. 6.23: Mögliches Konzept zur Verhinderung der Strömungsablösung
auf der Cavity-Aperturrampe (rechts) im Vergleich zur beste-
henden Konfiguration (links)

Gemäß der 2D-Simulation folgt die Strömung dadurch der modifizier-
ten Kontur der Aperturrampe und läuft entlang der Cavity-Rückwand
ohne Interferenz mit dem Teleskopspiegel nach unten. Inwiefern sich die-
ses Prinzip im dreidimensionalen Fall anwenden lässt und welche Auswir-
kungen es auf die instationären Vorgänge in der Cavity hat, lässt sich nur
mit einer vollständigen 3D-Strömungssimulation bzw. weiteren Wind-
kanaluntersuchungen feststellen. Es ist anzunehmen, dass die Strahl-
ablenkung eine Abschwächung der Rückkopplung der an der Apertur-
rampe entstehenden Druckstörungen bewirkt, dadurch die Effizienz des
Rossiter-Feedback-Mechanismus herabsetzt und sich die instationären
Druckfluktuationen in der Cavity reduzieren.

Die Strömungsablösung an der Aperturrampe könnte weiterhin durch
aktive Absaugung im Bereich der Rampen-Vorderkante verhindert wer-
den. Da sich dieses Bauteil jedoch während des Beobachtungsfluges mit
dem Teleskop synchron von 20° bis 60° Elevationswinkel dreht, ist die
Umsetzung dieses Konzeptes technisch aufwändiger, da u.a. externe Ener-
gie für die Absaugung bereit gestellt werden muss.
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7 Zusammenfassung/Ausblick

Inhalt der vorliegenden Arbeit ist die Untersuchung der am SOFIA-
Teleskopschacht auftretenden aeroakustischen Phänomene mittels ver-
schiedener CFD- bzw. CAA-Verfahren: Im Rahmen des SOFIA-Projektes
werden astronomische Beobachtungen mit Hilfe eines 2, 7m messenden
Spiegelteleskops durchgeführt, das in einem offenen Schacht im Rumpf
einer Boeing 747SP untergebracht ist [64]. Im Vordergrund dieser Un-
tersuchungen steht die Vorhersage der während des Fluges auftretenden
Druckfluktuationen auf der Oberfläche des Spiegelteleskops sowie die Un-
tersuchung von Methoden zu deren Beeinflussung. Da die Simulation der
komplexen SOFIA-Konfiguration einen enormen Rechenaufwand erfor-
dert, wurde im ersten Teil der Arbeit eine Reihe von Untersuchungen
an vereinfachten Cavitykonfigurationen durchgeführt. Im Rahmen dieser
Voruntersuchungen ließen sich die für die SOFIA-Konfiguration relevan-
ten Effekte der instationären Cavityströmung mit erheblich reduziertem
Rechenaufwand studieren. Diese Untersuchungen wurden an einer recht-
eckigen Cavity [35] durchgeführt. Die Bewertung der Anwendbarkeit so-
wie der Güte der Rechenverfahren erfolgte für die betrachteten Konfi-
gurationen durch Vergleich der berechneten instationären Druckfluktua-
tionen mit Messdaten aus Windkanalversuchen. Die Cavitykonfigurati-
on eignet sich aufgrund der zweidimensionalen Scherschichtstruktur und
dem von Akustikresonanzen dominierten Druckspektrum hervorragend
für die Simulation mittels URANS-Verfahren. Der Vergleich zwischen
den URANS-Simulationsergebnissen der SOFIA-Konfiguration und den
Windkanalmessungen zeigt auch, dass die wesentlichen physikalischen
Strömungseffekte vom Rechenverfahren ausreichend gut wiedergegeben
werden. Sowohl die berechneten Frequenzen als auch die Amplituden
der ersten vier Rossiter-Moden zeigen eine sehr gute Übereinstimmung
mit den Messergebnissen. Der Einfluss verschiedener Größen wie die
Machzahl der Anströmung, der Aufbau der Grenzschicht sowie die Ge-
staltung der Cavitygeometrie auf die instationären Strömungsvorgänge
konnte mittels numerischer Strömungssimulation nachvollzogen werden.
Weiterhin ließ sich die Wirksamkeit von Wirbelgeneratoren und einer
konturierten Cavity-Rückwand zur Stabilisierung der Scherschicht und
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zur Kontrolle der Cavityströmung demonstrieren. Die Frequenzen der
charakteristischen Peaks in den PSD-Plots stimmen im niederen Fre-
quenzbereich sehr gut mit den Werten der Windkanalmessung überein,
bei höheren Frequenzen nehmen die Unsicherheiten aufgrund der numeri-
schen Dissipation des Diskretisierungsverfahrens und der Schwächen der
Turbulenzmodellierung zu. Eine sichtbare Verbesserung im Hinblick auf
die vorhergesagten Amplitudenwerte zeigen die Ergebnisse der im Rah-
men dieser Arbeit ebenfalls durchgeführten Detached Eddy Simulation.
Insgesamt lässt sich jedoch für beide Verfahren eine deutliche Abhängig-
keit der Amplitudenwerte von numerischen Parametern wie den Dämp-
fungstermen zweiter und vierter Ordnung des zentralen Lösers sowie der
Turbulenzlimiter feststellen, was eine gewisse Unsicherheit im Hinblick
auf die Vorhersage der absoluten Levels der Druckfluktuationen darstellt.

Am Beispiel der SOFIA-Windkanalkonfiguration wurde wie erwähnt
mittels URANS die Möglichkeit der Strömungskontrolle mittels Wirbel-
generatoren aufgezeigt. Der mittlere Schalldruckpegel ließ sich mit dieser
Maßnahme um rund 10dB senken. Die positiven Auswirkungen auf die
Teleskop-Positionierungsgenauigkeit konnten mit Hilfe eines End-to-End
Pointing-Simulationsmodells nachgewiesen werden.

Zur Untersuchung der durch die Skalierung der Windkanaldaten auf
den Flugzustand hervorgerufenen Unsicherheit wurden URANS-Simula-
tionen der SOFIA-Konfiguration unter Flugbedingungen durchgeführt.
Die Simulationen zeigten eine stärkere Ausprägung des ersten Orgelpfei-
fen-Modes bei rund 10− 15Hz bei ansonsten recht ähnlichen Charakte-
ristiken.

Der Einfluss der Cavity-Türposition auf die Umströmung des Teles-
kopschachts und die induzierten instationären Druckfluktuationen wurde
ebenfalls mittels URANS Simulationen untersucht. Durch die partielle
Bedeckung der Öffnung tritt beim Öffnungsgrad von 50% der 60Hz Mode
wesentlich deutlicher hervor, die zu 70% geöffnete Cavity zeigt einen
Anstieg des 47Hz und des 60Hz Modes. Bei halb geöffneter Cavity sind
die Schalldruckpegel auf der Teleskopoberfläche im Durchschnitt um den
Faktor zwei größer als bei der Nominalkonfiguration.

Die Ergebnisse der Akustiksimulationen an modifizierten Cavitygeo-
metrien zeigen, dass die charakteristischen Frequenzen akustischer Re-
sonanzmoden in geringem Maße beeinflusst werden können, wodurch
sich unter Umständen die Teleskop-Positionierungsgenauigkeit verbes-
sern lässt.
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Als mögliche Anschlussarbeiten wurden im Laufe der Arbeit folgende
Themen identifiziert:

� Reduktion der durch die Turbulenzmodellierung bedingten Unsi-
cherheiten der Simulation des Flugzustands der SOFIA-Konfigura-
tion mittels DES sobald Messdaten aus dem Flugversuch vorhan-
den sind. Aufgrund der um den Faktor sechs höheren Reynoldszahl
ist ein wesentlich höherer Rechenaufwand erforderlich.

� Untersuchung des Einflusses passiver Methoden (Baffle Plates, Mo-
difikation der Cavity Geometrie) mittels URANS/DES zur Beein-
flussung der Akustikresonanzen.

� Untersuchung der Möglichkeit der passiven Schalldämmung mittels
in der Cavity angebrachten Schalldämmstoffen.

� Untersuchung des Einflusses des Teleskop-Elevationswinkels auf die
instationären Strömungsvorgänge in der Cavity.

� Redesign der Aperturgeometrie zur Unterdrückung des ablösungs-
induzierten Abwinds auf die Oberfläche des Primärspiegels. Insta-
tionäre dreidimensionale URANS-/DES-Simulationen der Konfi-
guration mit modifizierter Aperturrampe.
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A Rechenleistung und
Skalierungsverhalten

Die URANS-Simulationen der vereinfachten 2D-Cavities und die Rech-
nungen mit dem Stabilitätslöser LINSTAB/WIELANDT wurden auf
dem Supercomputer NEC SX-8 des Höchstleistungs Rechenzentrums in
Stuttgart durchgeführt. Der Vektorrechner mit insgesamt 576 Prozes-
soren und insgesamt 9,2 TB Speicher hat eine Peak-Performance von
12 TFlops (Stand: Oktober 2008). Die zweidimensionalen Simulationen
ermöglichten einen sequentiellen Betrieb auf jeweils einem Prozessor.

Die URANS- und DES-Rechnungen der SOFIA-Konfiguration wurden
auf dem Supercomputer HLRB2 des Leibniz-Rechenzentrums in Gar-
ching durchgeführt. Der Großrechner mit einer Speichergröße von 39TB
und insgesamt 9728 Intel Itanium Montecito Cores verfügt über eine
Peak-Performance von 62 TFlop/s (Stand: September 2007).

Abb. A.1: Skalierungsverhalten des Strömungslösers TAU auf dem Su-
percomputer HLRB2 des Leibniz Rechenzentrums in Garching
([117])
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In Abb. A.1 ist das Skalierungsverhalten des im Rahmen der Untersu-
chungen der SOFIA-Konfiguration verwendeten Strömungslösers TAU
auf diesem Rechner dargestellt. Die durchschnittliche CPU-Rechenzeit
für eine Iteration (3V-Multigrid-Schema, Menter-SST Turbulenzmodell,
Gitter: ≈ 25 · 106 Zellen) beträgt rund 6, 5µs pro Zelle. Die auf die
Wall-Clock Time bezogene Anzahl der physikalischen Zeitschritte ska-
liert nahezu linear mit der Anzahl der verwendeten Prozessoren. Die auf
CPU-Zeit bezogene Anzahl physikalischer Zeitschritte ist unterhalb von
256 Prozessoren geringfügig reduziert. Dieses Phänomen ist vermutlich
auf eine weniger effiziente Ausnutzung des Caches zurückzuführen, da
der Speicherbedarf pro Prozessor ein kritisches Level überschreitet.
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B Methode von Welch

Die im Rahmen der vorliegenden Arbeit berechneten zeitlichen Druck-
verläufe wurden mittels Diskreter Fourier-Transformation (DFT) in den
Frequenzbereich transformiert. Dabei kam die Methode von Welch zum
Einsatz, bei der mehrere Periodogramme von zeitlich überlappenden Da-
tenblöcken arithmetisch gemittelt werden. Durch diese Mittelung redu-
ziert sich das in den meisten Fällen unerwünschte Rauschen.

Die DFT berechnet aus einem endlichen Signal x [n] im Zeitbereich
die komplexen Fourierkoeffizieten X [m] für N Samples [154] wie folgt:

X [m] =
N−1∑
n=0

x [n] e−j
2π
N mn (m = 0, 1, ..., N − 1) (B.1)

Der Frequenzbereich des Spektrums reicht von 0 bis fs
2 , wobei fs die

Abtastrate darstellt. Die Anzahl der Spektralkomponenten beträgt N2 +1,
der Abstand zwischen den Komponenten berechnet sich zu fs

N .
Zur Unterdrückung des sogenannten Leakage-Effekts wird der Zeitver-

lauf der Daten vor der Transformation in den Frequenzbereich mit einer
Fensterfunktion multipliziert. Im Rahmen dieser Arbeit kam das weit
verbreitete Hanningfenster zum Einsatz, das ebenfalls auf die Windka-
naldaten angewandt wurde:

w [n] =
1
2

[
1 + cos

(
2πn
N − 1

)]
, n = 0, 1, ..., N − 1 (B.2)
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C Sensorpositionen am
SOFIA-Teleskop

Die folgenden Skizzen zeigen die Positionen der Drucksensoren auf der
Teleskopstruktur des Windkanalmodells bzw. der Originalkonfiguration.

Abb. C.1: Belegung der SOFIA-Teleskopstruktur des Windkanalmodells
mit Drucksensoren; Seitenansicht (oben); Ansicht von unten
(unten)
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Abb. C.2: Belegung der SOFIA-Teleskopstruktur des Windkanalmodells
mit Drucksensoren (sichtbarer Sensor/nicht sichtbarer Sensor
auf Rückseite); Draufsicht auf Shearbox und Primärspiegel
(oben); Draufsicht auf gesamtes TA (unten)
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Abb. C.3: Belegung der aktuellen SOFIA-Teleskopstruktur mit Druck-
sensoren; Seitenansicht (oben); Ansicht von unten (unten)
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Abb. C.4: Belegung der aktuellen SOFIA Teleskopstruktur mit Druck-
sensoren (sichtbarer Sensor/nicht sichtbarer Sensor auf Rück-
seite); Draufsicht auf Shearbox (oben); Draufsicht auf gesam-
tes TA (unten)
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Abb. C.5: Belegung der aktuellen SOFIA Teleskopstruktur mit Druck-
sensoren; Ansicht von unten
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D Daten der Grundströmung

Im folgenden sind die Parameter der Grundströmung für den Windkanal-
zustand und den Flugfall aufgelistet. Die Windkanalmessungen wurden
an einem Modell im Maßstab von 7% durchgeführt.

Strömungsgröße: Windkanal [101] Flugzustand [78]

Flughöhe h [m]: - 12492

Flughöhe h [ft]: - 41000

statische Temperatur T [K]: 263 217

Totaltemperatur T0 [K]: 300 248

Machzahl Ma [−]: 0,855 0,85

statische Luftdichte ρ [kg/m]: 0,834 0,288

Totaldichte ρ0 [kg/m]: 1,168 0,403

statischer Druck p [N/m]: 62849 17880

Totaldruck p0 [N/m]: 100798 28707

Schallgeschwindigkeit c [m/s]: 324 295

Einheitsreynoldszahl Rem [−]: 1,31E+07 5,08E+06

Bezogene Reynoldszahl ReL,Cav [−]: 3,03E+06 1,68E+07

dynamischer Druck q [N/m]: 3,24E+04 9,05E+03

kinematische Viskosität µ [Ns/m]: 1,66E-05 1,42E-05

dynamische Viskosität ν [m/s]: 1,99E-05 4,94E-05

Anströmgeschwindigkeit v [m/s]: 277 251

Tabelle D.1: Strömungsdaten des Nominalzustands im Windkanal
(links) und im Flug (rechts)
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