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Aeroakustische Bewertung von Fanstufen im Rahmen des Vorentwurfs von Triebwerken 
Technische Universität Berlin 
 
Die Berücksichtigung der akustischen Eigenschaften eines neu zu entwerfenden Triebwerks in 
der frühen Phase des Vorentwurfs kann für die späteren Entwurfs-Iterationen viel Geld und Zeit 
sparen. Eine der wichtigsten Schallquellen von zukünftigen Antriebskonzepten stellt dabei der 
Breitbandschall einer Fanstufe dar. Aus diesem Grund wird in dieser Arbeit eine Methode zur 
aeroakustischen Bewertung von Fanstufen vorgestellt, welche für den Einsatz während des 
Triebwerkvorentwurfs geeignet ist. Die Anforderungen an solche Vorentwurfsmethoden sind 
kurze Laufzeiten und die Erzeugung von ausreichend genauen Ergebnissen basierend auf 
wenigen Eingabedaten, die akustische Trends in Parameterstudien richtig abbilden. Die dafür 
entwickelte Schnittstelle bereitet die Strömungsdaten aus einem in der Vorauslegung weit 
verbreiteten 2D-Mehrschnittverfahren auf und stellt sie einem am DLR entwickelten analytischen 
Fanakustik-Verfahren zur Verfügung. Dieses Fanakustik-Verfahren ist unter anderem in der 
Lage, den breitbandigen Anteil der Interaktions-Schallquelle zu berechnen, welcher durch die 
Interaktion der turbulenten Strömungsstörungen im Nachlauf des Rotors mit der nachfolgenden 
Schaufelreihe entsteht. Eine besondere Herausforderung zur Bestimmung dieser Schallquelle 
besteht darin, dass üblicherweise während der Vorentwurfs-Phase keinerlei Informationen über 
die Geschwindigkeitsdefizite hinter einem Rotor und die Turbulenz in der Strömung vorhanden 
sind. Der Lückenschluss soll durch ein empirisches Nachlauf-Turbulenzmodell vollzogen werden, 
welches einen proportionalen Zusammenhang zwischen den mittleren Geschwindigkeitsdefiziten 
und den turbulenten Schwankungsgeschwindigkeiten in den Nachläufen annimmt. 
Für die Auswertungen des Verfahrens wird das empirische Turbulenzmodell zunächst mithilfe 
von numerischen Simulationen und Hitzdrahtmessdaten in unterschiedlichen Betriebspunkten 
verschiedener Fanstufen kalibriert. Durch diese Untersuchungen kann gezeigt werden, dass die 
Kalibrierungsfaktoren eine Abhängigkeit zum axialen Abstand zur Rotor-Hinterkante aufweisen. 
Bei komplexeren Strömungen in den Kanal-Randbereichen oder bei sehr hohen Inzidenzwinkeln 
ist das Turbulenzmodell nur noch eingeschränkt anwendbar. Es zeigt sich aber auch, dass der 
Beitrag der Strömung in den Randbereichen zum Breitbandschall nur relativ gering und auch bei 
geänderten Betriebsbedingungen größtenteils konstant ist. Abschließend wird die Eignung des 
vorgestellten Verfahrens zur Bewertung der Fanakustik im Vorentwurf untersucht, indem es auf 
eine subsonische und eine transsonische Fanstufe angewendet wird. Die Ergebnisse werden mit 
einem Mittelschnitt-basieren Verfahren, mit höherwertigen Verfahren, wie einem RANS-basierten 
und Hitzdraht-basierten Verfahren, sowie mit experimentellen Daten aus Hitzdrahtmessungen 
und Mikrofonmessungen verglichen. Die Eignung kann vor allem vor dem Hintergrund der zur 
Verfügung stehenden Strömungsinformationen und der extrem kurzen Laufzeiten von wenigen 
Sekunden bestätigt werden. 
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Aeroacoustical Assessment of Fan Stages in the Framework of Preliminary Engine Design 
Technical University of Berlin 
 
Considering the acoustic properties of a new aircraft engine design during the early preliminary 
design phase can save a lot of money and time for later design iterations. One of the most 
important sound sources of future propulsion concepts is the broadband noise of a fan stage. For 
this reason, this thesis presents a method for the aeroacoustic assessment of fan stages which 
is suitable for use during preliminary engine design. The requirements for such pre-design 
methods are short runtimes and the generation of sufficiently accurate results based on limited 
input data, which correctly represent acoustic trends in parameter studies. The interface 
developed for this purpose prepares the flow data provided by a 2D throughflow method which is 
popular for pre-design and makes it available to an analytical fan acoustic method developed at 
the DLR. This acoustic method is capable of calculating the broadband component of the 
interaction noise source, which arises from the interaction of the turbulent flow disturbances in 
the wake of the rotor with the following blade row. A particular challenge to determine this noise 
source is that during the preliminary design phase usually no information about the velocity 
deficits behind a rotor and the turbulence in the flow is available. This gap is filled by an empirical 
wake turbulence model, which assumes a proportional relationship between the mean velocity 
deficits and the turbulent fluctuation velocities in the wakes. 
 
For the evaluation of the method, the empirical turbulence model is first calibrated with the aid of 
numerical simulations and hot-wire measurement data at different operating points of various fan 
stages. Through these investigations, it can be shown that the calibration factors exhibit a 
dependence on the axial distance to the rotor trailing edge. For more complex flows in the duct 
endwall regions or for very high incidence angles, the turbulence model has limited applicability. 
However, it is also shown that the contribution of the flow in the endwall regions to the broadband 
noise is relatively small and mostly constant for varied operating conditions. Finally, the suitability 
of the presented method for estimating fan acoustics during preliminary design is investigated by 
applying it to a subsonic and a transonic fan stage. The results are compared to a meanline-
based method, to reference methods such as RANS-based and hot-wire-based methods, and to 
experimental data from hot-wire measurements and microphone measurements. The suitability 
can be confirmed especially when considering the available flow information and the extremely 
short run times of a few seconds. 
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Zusammenfassung

Die Berücksichtigung der akustischen Eigenschaften eines neu zu entwerfenden Triebwerks in
der frühen Phase des Vorentwurfs kann für die späteren Entwurfs-Iterationen viel Geld und
Zeit sparen. Eine der wichtigsten Schallquellen von zukünftigen Antriebskonzepten stellt dabei
der Breitbandschall einer Fanstufe dar. Aus diesem Grund wird in dieser Arbeit eine Methode
zur aeroakustischen Bewertung von Fanstufen vorgestellt, welche für den Einsatz während
des Triebwerkvorentwurfs geeignet ist. Die Anforderungen an solche Vorentwurfsmethoden
sind kurze Laufzeiten und die Erzeugung von ausreichend genauen Ergebnissen basierend
auf wenigen Eingabedaten, die akustische Trends in Parameterstudien richtig abbilden. Die
dafür entwickelte Schnittstelle bereitet die Strömungsdaten aus einem in der Vorauslegung weit
verbreiteten 2D-Mehrschnittverfahren auf und stellt sie einem am DLR entwickelten analytischen
Fanakustik-Verfahren zur Verfügung. Dieses Fanakustik-Verfahren ist unter anderem in der
Lage, den breitbandigen Anteil der Interaktions-Schallquelle zu berechnen, welcher durch die
Interaktion der turbulenten Strömungsstörungen im Nachlauf des Rotors mit der nachfolgenden
Schaufelreihe entsteht. Eine besondere Herausforderung zur Bestimmung dieser Schallquelle
besteht darin, dass üblicherweise während der Vorentwurfs-Phase keinerlei Informationen über
die Geschwindigkeitsdefizite hinter einem Rotor und die Turbulenz in der Strömung vorhanden
sind. Der Lückenschluss soll durch ein empirisches Nachlauf-Turbulenzmodell vollzogen werden,
welches einen proportionalen Zusammenhang zwischen den mittleren Geschwindigkeitsdefiziten
und den turbulenten Schwankungsgeschwindigkeiten in den Nachläufen annimmt.

Für die Auswertungen des Verfahrens wird das empirische Turbulenzmodell zunächst mithilfe
von numerischen Simulationen und Hitzdrahtmessdaten in unterschiedlichen Betriebspunkten
verschiedener Fanstufen kalibriert. Durch diese Untersuchungen kann gezeigt werden, dass die
Kalibrierungsfaktoren eine Abhängigkeit zum axialen Abstand zur Rotor-Hinterkante aufweisen.
Bei komplexeren Strömungen in den Kanal-Randbereichen oder bei sehr hohen Inzidenzwinkeln
ist das Turbulenzmodell nur noch eingeschränkt anwendbar. Es zeigt sich aber auch, dass
der Beitrag der Strömung in den Randbereichen zum Breitbandschall nur relativ gering und
auch bei geänderten Betriebsbedingungen größtenteils konstant ist. Abschließend wird die
Eignung des vorgestellten Verfahrens zur Bewertung der Fanakustik im Vorentwurf untersucht,
indem es auf eine subsonische und eine transsonische Fanstufe angewendet wird. Die Ergebnisse
werden mit einem Mittelschnitt-basieren Verfahren, mit höherwertigen Verfahren, wie einem
RANS-basierten und Hitzdraht-basierten Verfahren, sowie mit experimentellen Daten aus
Hitzdrahtmessungen und Mikrofonmessungen verglichen. Die Eignung kann vor allem vor dem
Hintergrund der zur Verfügung stehenden Strömungsinformationen und der extrem kurzen
Laufzeiten von wenigen Sekunden bestätigt werden.
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Abstract

Considering the acoustic properties of a new aircraft engine design during the early preliminary
design phase can save a lot of money and time for later design iterations. One of the most
important sound sources of future propulsion concepts is the broadband noise of a fan stage.
For this reason, this thesis presents a method for the aeroacoustic assessment of fan stages
which is suitable for use during preliminary engine design. The requirements for such pre-design
methods are short runtimes and the generation of sufficiently accurate results based on limited
input data, which correctly represent acoustic trends in parameter studies. The interface
developed for this purpose prepares the flow data provided by a 2D throughflow method which
is popular for pre-design and makes it available to an analytical fan acoustic method developed
at the DLR. This acoustic method is capable of calculating the broadband component of the
interaction noise source, which arises from the interaction of the turbulent flow disturbances
in the wake of the rotor with the following blade row. A particular challenge to determine
this noise source is that during the preliminary design phase usually no information about the
velocity deficits behind a rotor and the turbulence in the flow is available. This gap is filled by
an empirical wake turbulence model, which assumes a proportional relationship between the
mean velocity deficits and the turbulent fluctuation velocities in the wakes.

For the evaluation of the method, the empirical turbulence model is first calibrated with
the aid of numerical simulations and hot-wire measurement data at different operating points
of various fan stages. Through these investigations, it can be shown that the calibration factors
exhibit a dependence on the axial distance to the rotor trailing edge. For more complex flows
in the duct endwall regions or for very high incidence angles, the turbulence model has limited
applicability. However, it is also shown that the contribution of the flow in the endwall regions
to the broadband noise is relatively small and mostly constant for varied operating conditions.
Finally, the suitability of the presented method for estimating fan acoustics during preliminary
design is investigated by applying it to a subsonic and a transonic fan stage. The results
are compared to a meanline-based method, to reference methods such as RANS-based and
hot-wire-based methods, and to experimental data from hot-wire measurements and microphone
measurements. The suitability can be confirmed especially when considering the available flow
information and the extremely short run times of a few seconds.
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In dieser Arbeit verwendete Konventionen und Notationen an einem Radialschnitt einer Rotor-
Stator-Stufe.

Lateinische Formelzeichen

A m2 Querschnittsfläche im Kanal
Aw - Dimensionslose Nachlauffläche
a m/s Schallgeschwindigkeit
B - Schaufelblattzahl
b - Blockage
CL - Aerodynamischer Auftriebsbeiwert
C - Akustischer Moden-Ausbreitungsfaktor
c m/s Strömungsgeschwindigkeit im Absolutsystem
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T - Akustischer Transmissions-Koeffizient
t m Teilung
t s Zeit
u m/s Umfangsgeschwindigkeit
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V m/s Lokale Strömungsgeschwindigkeit mit Grundströmung V∞

v m/s Lokale Strömungsgeschwindigkeit ohne Grundströmung V∞

w m/s Strömungsgeschwindigkeit im Relativsystem
ww - Dimensionslose Nachlaufbreite
x m Axiale Position im Maschinen-Koordinatensystem
y m Umfangsposition im Maschinen-Koordinatensystem
z - Normierte Strouhalzahl

Griechische Formelzeichen

α rad Strömungswinkel im Absolutsystem
α - Modaler Cut-On-Faktor
β rad Strömungswinkel im Relativsystem
Γ m2/s Wirbelstärke
γ rad Staffelungswinkel oder Metallwinkel
δ - Akustischer Drall-Faktor
δ1 m Verdrängungsdicke der Grenzschicht
δ2 m Impulsverlustdicke der Grenzschicht
ζ kg/(m× s2) Aerodynamische Anregung
η - Normierte Kanalhöhe
θ rad Umfangswinkel im Maschinen-Koordinatensystem
Λ m Turbulentes integrales Längenmaß
µ - Nebenstromverhältnis
ξ - Korrekturparameter für Fehlanströmung
Π - Fan-Druckverhältnis
ρ kg/m3 Luftdichte
σ kg/(m× s2) Akustischer Quellterm
σ - Standardabweichung
Φuu m2/s 1D Leistungsspektraldichte der turb. Geschwindigkeitsschwankungen
ϕ rad Winkel zwischen Rechenebene und Stromlinie
φ - Durchflusskennzahl
χ rad Profilwinkel
Ψ - Akustische Korrelationsfunktion entlang der Sehne
ω 1/s Spezifische turbulente Dissipationsrate
ω - Druckverlustbeiwert

Hochgestellte und Tiefgestellte Indizes

(·)∗ Bei optimaler Profilanströmung (minimale Verluste)
(·) Mittelwert
(·)′ Schwankungsanteil

XIII



Nomenklatur

˜︃(·)′2 Varianz
(·)⊤ Begrenzungs-Methode wurde auf den Außenbereich angewendet
(·)⊥ Begrenzungs-Methode wurde auf den Innenbereich angewendet
(·)∞ Freie Strömung
(·)θ In Umfangsrichtung
(·)1 Vor dem Fan-Rotor
(·)2 Zwischen Fan-Rotor und -Stator
(·)3 Hinter dem Fan-Stator
(·)I Primärkreislauf des Triebwerks bzw. Kernströmung
(·)II Sekundärkreislauf des Triebwerks bzw. Nebenströmung
(·)a Außen
(·)Ge Am Gehäuse
(·)ges Aufintegrierte Gesamtgröße
(·)Hk An der Schaufelhinterkante
(·)i Innen
(·)ink Inkompressible Strömung
(·)m In Strömungsrichtung
(·)max Maximalwert
(·)Na An der Nabe
(·)r In radialer Richtung
(·)R Auf den Rotor bezogen
(·)red Reduzierte Größe
(·)ref Referenzwert
(·)rel Relative Größe
(·)S Auf den Stator bezogen
(·)t Auf Turbulenz bezogen
(·)tot Totale Größen
(·)visk Verluste durch viskose Effekte
(·)Vk An der Schaufelvorderkante
(·)w Auf den Nachlauf bezogen
(·)x In axialer Richtung

Abkürzungen

ACARE Advisory Council for Aeronautics Research in Europe
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ACDC Advanced Compressor Design Code

ANOPP Aircraft Noise Prediction Program

AP Anflug, engl. Approach
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CAD Rechnerunterstütztes Konstruieren, engl. Computer Aided Design
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1 | Einleitung

Eine der größten Herausforderungen, wenn nicht sogar die größte Herausforderung, des
21. Jahrhunderts, besteht im Umgang mit dem schädlichen Einfluss des Menschen auf die
Umwelt und dem daraus resultierenden Wandel des globalen Klimas. Diese Erkenntnis erfährt
hierzulande eine immer breitere Zustimmung, was zuletzt zu einem gesellschaftlichen und
politischen Umdenken bei den Themen Nachhaltigkeit, Umweltschutz und Klimawandel geführt
hat.

Der Flugverkehr erfuhr hingegen in den letzten Jahrzehnten durch die immer weiter voran-
schreitende Globalisierung und den modernen Lebensstil des Menschen ein fast ungebrochenes
Wachstum, das allerdings in dem Zeitraum nach den Terroranschlägen des 11. September 2001
einen starken Einschnitt erlebte. Zuletzt wurde das Wachstum außerdem kurzzeitig durch
die Auswirkungen der COVID-19 Pandemie gedämpft. Zuvor war der Verkehr in der EU
um jährlich zirka 3% gewachsen (Eurocontrol, 2018), bevor er dann im April 2020 zeitweise
um etwa 90% im Vergleich zum Vorjahr eingebrochen war (Eurocontrol, 2021). Mittlerweile
steigt die Anzahl der Flugbewegungen aber wieder an. Damit einher gehen unter anderem
erhöhte Umweltbelastungen, die beispielsweise durch den Schadstoffausstoß der Triebwerke
verursacht werden. Neben den Schadstoffen ist aber auch der Lärm ein wichtiger Umwelt-
Aspekt bei Flugzeugen. Die sozialen, gesundheitlichen und wirtschaftlichen Ansprüche der
verschiedenen Akteure in der Luftfahrt führen beim Thema Fluglärm zu sehr kontroversen
Diskussionen. Insbesondere in Flughafennähe zeigen sich die Auswirkungen der Lärmemission
von Flugzeugtriebwerken, da bei Start und Landung die Flughöhen sehr niedrig und besonders
beim Start die Schubanforderungen sehr hoch sind. Es ist wissenschaftlich belegt, dass Fluglärm
negative Auswirkungen auf die physiologische und psychologische Verfassung von Tieren und
Menschen haben kann, wodurch sich unter bestimmten Umständen auch Krankheiten entwickeln
können (Penzel et al., 2018). Die Auswirkungen der Fluglärmexposition hängen vor allem von
den Lautstärkepegeln und der Häufigkeit der eintretenden Schallereignisse ab sowie von den
Eigenschaften des Geräusches, der Tageszeit bei Auftreten des Lärms und der persönlichen
Einstellung und Verfassung der Betroffenen.

Die Internationale Zivilluftfahrtorganisation, engl. International Civil Aviation Organi-
zation (ICAO) regelt in ihrem Chicagoer Abkommen im Anhang 16 (Umweltschutz), Band I
(Flugzeuglärm) (ICAO, 2017) die gültigen Richtlinien für Lärmzertifizierungen von Flugzeugen,
was auch in deutsches (Heuss, 1956) und europäisches (EASA, 2003) Recht überführt wurde.
Im Teil II (Lärmzertifizierung von Flugzeugen), Kapitel 14 ist unter anderem geregelt,
dass Flugzeuge für eine erfolgreiche Zertifizierung bestimmte Lärmpegel in vordefinierten
Flugzuständen nicht überschreiten dürfen. Seit dem Jahr 2018 gelten die aktuellen Grenzwerte,
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die in der achten Edition des Dokuments veröffentlicht wurden. Die in diesem Dokument
angewendete Lärmmetrik ist der über drei Flugzustände kumulierte, effektiv wahrgenommene
Lärmpegel, engl. Effective Perceived Noise Level (EPNL). Der Grenzwert dafür wurde im
Vergleich zu den noch vor 2018 zugelassenen Flugzeugen in Summe um 7dB reduziert. Die für
die Zertifizierung herangezogenen Flugzustände sind folgendermaßen definiert:

Anflug-Messpunkt, engl. Approach Für diesen Zertifizierungspunkt befindet sich das
Flugzeug in der Anflug-Konfiguration 2000m vor dem Beginn der Landebahn. Wird von
einem Gleitwinkel von 3° und einem Aufsetzen 300m hinter der Landebahn-Schwelle
ausgegangen, lässt sich eine Flughöhe von ungefähr 120m berechnen. Dieser Betriebspunkt
zeichnet sich in der Regel durch niedrige Triebwerks-Drehzahlen aus. Zusätzlich nimmt
die Relevanz des Schalls verursacht durch die Flugzeugzellen-Umströmung zu, da dann
die Landeklappen und das Fahrwerk ausgefahren sind.

Überflug-Messpunkt (Start), engl. Flyover, Cutback (Take-Off) Der Zertifizierungs-
punkt befindet sich 6,5 km hinter dem Punkt, wo die Pilotin oder der Pilot die Bremsen
gelöst hat. Das Flugzeug überfliegt dann je nach Steigvermögen und Anzahl der Triebwerke
den Messpunkt in unterschiedlichen Flughöhen. Der Startschub ist zu diesem Zeitpunkt
in der Regel schon reduziert worden. Daher kommt auch die englische Bezeichnung
„Cutback“.

Seitliche Messpunkte (Start), engl. Sideline, Lateral (Take-Off) Für diesen Zertifi-
zierungspunkt werden eine Reihe von Mikrofonen 450m seitlich zur Mittellinie der
Startbahn platziert. Mit dem Flugzeug wird ein Startlauf mit vollem Schub durchgeführt
und die Schallpegel werden durchgängig aufgenommen. Es wird anschließend der Punkt
ausgewertet, bei dem die höchsten Lärmpegel aufgezeichnet wurden.

Die entsprechenden Betriebspunkte werden, zusammen mit dem Auslegungspunkt, im
Rahmen dieser Arbeit untersucht, da sie eine wichtige Rolle für die akustische Bewertung des
Triebwerks spielen. Nachfolgend werden die Betriebspunkte ausschließlich mit AP (Anflug,
engl. Approach), CB (Überflug, engl. Cutback), SL (Seitenlinie, engl. Sideline) sowie DP
(Auslegungspunkt, engl. Design Point) abgekürzt.

Auch die Europäische Kommission skizziert in ihrer strategischen Forschungsagenda
ACARE (Advisory Council for Aeronautics Research in Europe) Flightpath 2050 (European
Commission, 2011) eine Vision für die zukünftigen Entwicklungen in der Luftfahrt im Bezug
auf die Umweltauswirkungen von Flugzeugen. Darin wurde unter anderem festgelegt, dass
sich bis zum Jahr 2050 die wahrgenommenen Lärmemissionen von in der Luft befindlichen
Flugzeugen im Vergleich zum Jahr 2000 um 65% verringert haben sollen. Im Jahr 2015 ermittelte
eine Arbeitsgruppe eine damalige Reduktion des effektiv wahrgenommenen Lärmpegels um
37% (ACARE, 2017), wobei zu diesem Zeitpunkt noch eine Reduktion um 50% und eine
Vermeidung von Lärmbelästigung außerhalb von Flughäfen bis 2020 angestrebt waren (European
Commission, 2001). Dieses Beispiel zeigt, dass nach wie vor große Anstrengungen notwendig
sind, um die Fluglärm-Exposition für Betroffene nennenswert zu verringern. Die angestrebten
Zielwerte orientieren sich dabei nicht an einem Flottendurchschnitt oder an Flughäfen
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gemessenen Lärmpegeln, sondern dem bis zum Zieljahr erreichten Technologiefortschritt.
Zaporozhets, Isaienko und Synylo (2021) gehen davon aus, dass die Lärmbelästigung an
den größten Flughäfen durch eine konsequente Flottenerneuerung bis 2030 konstant gehalten
werden könne und trotz steigender Flugzahlen nicht mehr weiter zunähme.

Eine der Leitlinien, die die ICAO mit höchster Priorität festgelegt hat, besteht in der
Lärmreduzierung an der Quelle, also am Flugzeug beziehungsweise Flugzeugtriebwerk selbst.
Diesem Ziel hat sich auch die Abteilung für Triebwerksakustik des Instituts für Antriebstechnik
im Deutschen Zentrum für Luft- und Raumfahrt (DLR) verschrieben. Auch diese Arbeit soll
mithilfe von computergestützten Verfahren einen Beitrag dazu leisten, den Triebwerkslärm
bereits im Vorauslegungsprozess zu reduzieren.

1.1 Priorisierung von Schallquellen am Flugzeug und im Trieb-
werk

In dieser Arbeit wird der Fokus bezüglich der Lärmminderung auf den Niederdruck-
Propulsor von modernen Flugzeugtriebwerken, der sogenannten Turbofan-Stufe, gelegt. Die
Untersuchungen werden beispielhaft anhand jener Schallquelle durchgeführt, die durch die
Interaktion des Fan-Rotor-Nachlaufs mit einer stromab gelegenen Stator-Reihe hervorgerufen
wird. Zunächst soll aber eine möglichst umfangreiche Auflistung verschiedener Schallquellen
am Flugzeug stattfinden, um eine priorisierte Einordnung der Quellen zu ermöglichen.

Schallquellen am Flugzeug können sehr vielfältige Ursachen haben. Abbildung 1.1 zeigt ein
hierarchisches Strukturdiagramm der verschiedenen Komponenten an einem konventionellen
Flugzeug, die Lärm verursachen können. Dieses Diagramm erhebt keinen Anspruch auf
Vollständigkeit und soll lediglich einen Überblick über die wichtigsten Lärmquellen liefern.
Aeroakustische Quellen, die durch die Umströmung der Flugzeugzelle entstehen, treten unter
anderem an den ausgefahrenen Fahrwerken, an den Flügelklappen, an der Tragflügelhinterkante,
am Rumpf sowie am Leitwerk auf. Die Interaktion der Strömung mit den verschiedenen
Flugzeugkomponenten tritt insbesondere beim Anflug in den Vordergrund, da hierbei die zur
Landung benötigten Hochauftriebshilfen und das Fahrwerk ausgefahren sind.

Weitere wichtige aeroakustische Quellen sind an und im Triebwerk zu finden. In den frühen
Jahren der Flugzeughistorie zeichneten sich die sogenannten Turbojet-Triebwerke noch durch
sehr hohe Austrittsgeschwindigkeiten aus. Die Mischung des heißen, schnellen Abgasstrahls mit
der kalten, langsamen Umgebungsluft stellte somit viele Jahre die dominanteste Schallquelle
dar.

Mit der Erfindung und Weiterentwicklung des Turbofan-Triebwerks trat allerdings der
durch die Fanstufe verursachte Lärm in den Vordergrund. Dies hängt einerseits mit der
Verringerung der Temperatur und der Austrittsgeschwindigkeit in der Düse zusammen (sowohl
in der Kernströmung als auch insbesondere in der Nebenströmung, vgl. Bräunling (2015,
S. 1499)), wodurch sich der Strahllärm insgesamt verringerte. Andererseits vergrößerte sich
über die Jahre das Nebenstromverhältnis in Erwartung von Effizienzsteigerungen immer weiter,
wodurch auch der Fan-Radius immer größere Dimensionen annahm, da sich die Dimensionen
des Kerntriebwerks nicht beliebig verkleinern lassen. Die Fanstufe wurde somit akustisch immer
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Schallquellen am Flugzeug

Flugzeugzelle

Hauptfahrwerk

Bugfahrwerk

Landeklappen

Vorflügel

Flügelhinterkante

Störklappen

Rumpf

Leitwerk

Flugzeugtriebwerk

Fanstufe

Rotierendes Druckfeld
(tonal)

Verdichtungsstöße
(tonal)

Schaufelhinterkante
(breitbandig)

Potentialfeld
(tonal)

Störungen im Einlauf
(tonal und breitbandig)

Rotor-Nachläufe
(tonal und breitbandig)

Verdichter

hochfrequent
tonal

breitbandig

Brennkammer

tieffrequent
breitbandig

Turbine

hochfrequent
tonal

hochfrequent
breitbandig

Düse/Abgasstrahl

tieffrequent
breitbandig

Abbildung 1.1: Klassifizierung von Schallquellen an einem konventionellen Flugzeug.

relevanter. Der Fan ist in der Regel auch im Vergleich zu anderen Triebwerkskomponenten
wie Verdichter, Brennkammer und Turbine die lauteste Schallquelle, weil er den Großteil
des Schubs erzeugt. Durch seine Position im Kanal wird er außerdem nicht von anderen
Komponenten abgeschattet und so kann der Fan sowohl nach vorne als auch nach hinten
Lärm abstrahlen. Zusätzlich treten die akustischen Phänomene am Fan größtenteils in einem
ungünstigen, hörbaren Frequenzbereich auf.

In Abbildung 1.2 sind Daten aus einer Studie der NASA (National Aeronautics and Space
Administration) von Guo et al. (2019) zu sehen, in der mittelfristige (weiße Balken) und
langfristige Möglichkeiten (graue Balken) zur Lärmreduzierung beispielhaft an einem modernen
Flugzeugkonzept untersucht wurden. Dafür wurden die Potentiale verschiedener Technologien
bewertet und bei den Lärmzertifizierungspunkten ausgewertet. Hierbei fällt zum einen auf,
dass bei allen drei Betriebspunkten der Triebwerksfan von allen verglichenen Komponenten
die Schallquelle mit den höchsten EPNL-Werten darstellt. Zum anderen sieht die Studie
aktuell relativ geringe Lärmminderungspotentiale für langfristige Entwicklungen an zukünftigen
Fanstufen. Die Autoren kommen zu dem Schluss, dass sich zukünftige Studien vorrangig und
langfristig mit der akustischen Optimierung von Fanstufen beschäftigen sollten.

Ein weiterer Grund dafür, dass Fanakustik auch zukünftig eine wichtige Rolle spielen wird,
sind neben der Weiterentwicklung und Vergrößerung von konventionellen Turbofan-Triebwerken
auch die Einführung von neuen elektrischen und hybrid-elektrischen Antriebskonzepten für
zunächst kleinere Fluggeräte. Dadurch fällt die klassische Gasturbine als Lärmquelle weg. Der
Vortrieb wird aber weiterhin von offenen Propellern oder ummantelten Fanstufen sichergestellt.
In einigen Fällen werden batteriebetriebene Fluggeräte sogar mit sehr vielen über den Tragflügel
verteilten Fanstufen konzipiert. Diese Kleinflugzeuge, die in der Regel relativ geringe Reichweiten
aufweisen, werden dann voraussichtlich direkt in stark besiedelten Gegenden vorzufinden sein.
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Hauptfahrwerk Bugfahrwerk Klappen Vorflügel Hinterkante Fan Kerntriebwerk Strahl

EP
N

L
(d

B
)

10 dB

Approach

Cutback

Sideline

2025-2035

>2035

Abbildung 1.2: Abschätzung verschiedener Schallquellen am Flugzeug in naher (2025 bis 2035)
und ferner Zukunft (nach 2035) für die drei Zertifizierungspunkte (Guo et al., 2019).

Rizzi et al. (2020) sehen deshalb neben den Chancen, die solche sogenannten Urban Air
Mobility (UAM)-Konzepte mit sich bringen, auch einen dringenden Bedarf, die akustischen
Herausforderungen zu adressieren. Schade et al. (2022) beschreiben unter anderem mögliche
Ansätze zur Reduzierung des Lärms von UAM-Antrieben.

Abbildung 1.1 listet zusätzlich eine tiefergehende Untergliederung der Schallquellen für
die Fanstufe auf. Übliche Klassifizierungen der Schallquellen orientieren sich entweder an den
charakteristischen Frequenzen im Spektrum (Tonal- und Breitbandlärm) oder an den Entste-
hungsmechanismen (Eigen- und Interaktionslärm). Töne bezeichnen hierbei Schallereignisse, die
bei diskreten Frequenzen im Schallspektrum auftreten und Phasenstabilität im Bezug auf einen
Referenzzeitpunkt aufweisen. In einem typischen Frequenzspektrum einer Fanstufe überlagern
sich diese Töne in der Regel mit einem breitbandigem Rauschen, welches sich durch ein breites
Band an Frequenzen auszeichnet.

Nachfolgend werden die Schallquellen an einer Fanstufe aus Abb. 1.1 genauer beschrieben.
Zu jeder Schallquelle werden zudem technologisch mögliche Gegenmaßnahmen aufgezeigt,
wodurch die aktuelle Relevanz dieser Schallquelle eingeordnet werden kann. Somit soll motiviert
werden, warum es gerade für die in dieser Arbeit untersuchte Rotor-Stator Interaktion (RSI) in
der Fanstufe besonderer Aufmerksamkeit für zukünftige Entwicklungen in der Luftfahrt bedarf.

Schaufel-Eigenlärmquellen

Die Eigenlärmquellen entstehen durch die reine Umströmung der Fan-Schaufeln.

• Durch die reine subsonische Umströmung einer Triebwerksschaufel entsteht ein charak-
teristisches Druckfeld. Dieses stationäre Druckfeld ist zunächst nicht als Schallquelle
wahrnehmbar. Ein Laufgitter erzeugt allerdings ein mit den Schaufeln rotierendes
Druckfeld, das als ruhender Beobachter durch die periodischen Druckschwankungen
als tonale Schallquelle wahrnehmbar ist. Die Druckfelder können dabei durch die
Volumenverdrängung, die Auftriebsverteilung, die Widerstandsverteilung sowie durch die
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Geschwindigkeitsgradienten der Schaufeln entstehen. Die Frequenzen der Töne lassen sich
über die sogenannte Blattfolgefrequenz, engl. Blade Passing Frequency (BPF) berechnen.
Dafür wird die Drehfrequenz des Rotors fR mit der Blattzahl des Rotors BR multipliziert
und höher Harmonische mit dem Index h ∈ N gebildet: fBPF = h ·BR · fR.

Mögliche Gegenmaßnahmen: In subsonischen, rotierenden Fanstufen ist die Ausbrei-
tungsfähigkeit dieser Schallquellen reduziert (Morfey und Fisher, 1970). Wie bei allen
in diesem Kapitel genannten tonalen Schallquellen lassen sich diskrete Frequenzen
mit einer lärmabsorbierenden akustischen Auskleidung der Strömungskanäle dämpfen.
Durch dissipative Dämpfung (Helmholtz-Resonator) oder reaktive Auslöschung (λ/4-
Resonator) werden die an den Kanalwänden reflektierten Schallwellen abgeschwächt. Ein
ausgeklügeltes Design der Resonatoren und eine Aneinanderreihung vieler Resonatoren
kann Tonallärm mithilfe dieser Absorptionsmaterialien, sogenannte akustische Liner,
deutlich reduzieren.

• Lärm, der durch am Rotor auftretende Verdichtungsstöße verursacht wird, ist eine
spezielle tonale Schallquelle der zuvor genannten Eigenlärmquelle. Die Quelle wird auch
als Kreissägenlärm (engl. Buzz-Saw Noise) bezeichnet. Sie entstehen, wenn der Fan im
Relativsystem mit Geschwindigkeiten über der Schallgeschwindigkeit angeströmt wird.
Durch die größer werdenden Fan-Durchmesser moderner Triebwerke ist diese Schallquelle
zunehmend zu einer ernstzunehmenden Herausforderung geworden. Insbesondere bei
hohen Drehzahlen treten vor allem im Außenbereich des Fans sehr hohe Relativge-
schwindigkeiten auf, die durch die Verzögerung am Fan mit einem Verdichtungsstoß
wieder auf Strömungsgeschwindigkeiten geringer als die Schallgeschwindigkeit gebracht
werden. In der Realität weisen Fanschaufeln kleine Unterschiede in ihrer Geometrie
und den Anstellwinkeln auf. Dies führt dazu, dass sich die Drucksignale der einzelnen
Stöße benachbarter Schaufeln teilweise miteinander vereinen und somit im Fernfeld
kein einheitliches Druckfeld ankommt. Daher erzeugt der Kreissägenlärm nicht nur
Töne bei den BPFs, sondern bei jedem Vielfachen der Drehfrequenz des Rotors
f = h · fR. Die Schallquelle breitet sich ausschließlich entgegen der Strömungsrichtung
zum Triebwerkseinlass hin aus.

Mögliche Gegenmaßnahmen: Diese Schallquelle lässt sich am effektivsten mit niedrigen Fan-
Drehzahlen vermeiden. Diese können unter anderem durch den Einsatz eines Getriebes
erreicht werden. Aufgrund der Übersetzung im Getriebe lässt sich der Fan auf einer
von der Niederdruck-Welle entkoppelten Drehzahl betreiben. Außerdem verliert diese
Schallquelle in größeren Flughöhen mit niedriger werdendem Umgebungsdruck und
sinkenden Drehzahlen an Relevanz und ist somit vor allem nur beim Start deutlich zu
hören.

• Die Strömung auf den Schaufelprofilen einer Fanstufe bilden durch viskose Effekte eine
Grenzschicht aus, die in der Regel spätestens ab einem bestimmten Transitionspunkt
in eine turbulente Strömung umschlägt. An der Schaufelhinterkante interagieren
die turbulenten Wirbel mit der schmalen Hinterkante. Bei zu hohen Anströmwinkeln
löst die Strömung sogar teilweise ab, was die aerodynamischen Anregungen weiter
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1.1 Priorisierung von Schallquellen am Flugzeug und im Triebwerk

verstärkt. Dadurch entsteht ein breitbandiges Schallsignal. Im Gegensatz zu den bisher
beschriebenen Eigenlärmquellen tritt der Hinterkantenlärm auch an nicht-rotierenden
Schaufelreihen auf.

Mögliche Gegenmaßnahmen: Die Schallabstrahlung dieser Lärmquelle kann durch
die Anpassung der Oberflächenbeschaffenheit und geometrische Veränderungen der
Schaufelhinterkante reduziert werden. Es existieren verschiedene Ansätze für solche
Konzepte (Herr, 2013). Hierbei besteht die Herausforderung darin, den aerodynamischen
Wirkungsgrad der Schaufeln nicht zu verringern.

Schaufel-Interaktionslärmquellen

Die Interaktionslärmquellen entstehen durch Strömungsstörungen, die durch stromauf oder
stromab gelegene Komponenten verursacht werden.

• Die eingangs erwähnten Druckfelder existieren auch in reibungsfreien Potentialströmungen
und werden daher auch als Potentialfelder bezeichnet. Diese breiten sich nicht
nur bis zum stehenden Beobachter aus, sondern interagieren auch mit benachbarten
Schaufelreihen. Durch die Relativbewegung von Rotor- und Stator-Reihen und durch
die Ausbreitung sowohl in als auch gegen die Strömungsrichtung kommt es zu einer
gegenseitigen Interaktion der beiden Schaufelreihen. Die periodischen Druckstörungen
an den Schaufeln erzeugen dabei eine tonale Schallquelle. Die Frequenzen lassen sich
wieder durch die Berechnung der BPFs bestimmen. Räumlich kann das Druckfeld durch
die Azimutale Modenordnung m nach Tyler und Sofrin (1962) mit dem Streuungsindex
k ∈ Z und der Blattzahl des Stators BS beschrieben werden: m = h ·BR + k ·BS.

Mögliche Gegenmaßnahmen: Eine Methode, um gezielte Frequenzen einer tonalen
Interaktions-Schallquelle zu reduzieren, besteht in der geschickten Kombination der
Blattzahl des Rotors BR und der Blattzahl des Stators BS. Hierdurch lassen sich
Modenordnungen anregen, die im Betrieb des Fans nicht mehr ausbreitungsfähig sind
und somit örtlich an den Schallquellort gebundene Druckschwankungen darstellen. Das
kritische Schaufelzahlverhältnis lässt sich laut Bräunling (2015) empirisch bestimmen mit
der Umfangsgeschwindigkeit u des Rotors: BS/BR = 1,1·(1+u/a)·h. Diese Vorgehensweise
wird als sogenanntes „Cut-Off-Design“ bezeichnet. Daraus ergibt sich in der Regel eine
oft mehr als doppelt so hohe Schaufelzahl am Stator als am Rotor.

• Störungen im Einlauf des Triebwerks sorgen für sowohl tonale als auch breitbandige
Schallereignisse am Fan. Die Töne werden durch stationäre Störungen in der Zuströmung
und die dadurch periodische Anregung des Rotors hervorgerufen. Die Störungen
können durch Einbauten und Ungleichmäßigkeiten im Einlauf entstehen. Beispielsweise
erzeugen große Anstellwinkel oder Einlaufgeometrien, die nicht rotationssymmetrisch sind,
inhomogene Strömungsfelder. Aber auch die einseitige Einsaugung von Grenzschichten bei
beispielsweise im Rumpf integrierten Triebwerken sorgt für eine Interaktion des Rotors mit
einer inhomogenen Zuströmung und somit für Tonallärm. Zusätzlich wird atmosphärische
Turbulenz in das Triebwerk eingesaugt und teilweise durch die genannten Störungen im
Einlauf weiter verstärkt. Die dadurch entstehenden stochastischen Druckschwankungen

7



1. Einleitung

in der Zuströmung sorgen ebenfalls für eine aerodynamische Anregung der Schaufeln und
finden sich dann als breitbandiges Rauschen im Frequenzspektrum wieder.

Mögliche Gegenmaßnahmen: Um diese Schallquelle reduzieren zu können, sollten
Störungen und Asymmetrien in der Zuströmung des Fans möglichst vermieden werden.
Nichtsdestotrotz gibt es Studien und Konzepte zu stark integrierten Triebwerken, die
durch die Grenzschichteinsaugung zu einer aerodynamischen Verbesserung des Vor-
triebswirkungsgrads führen können. Eine ausführliche Beschreibung dieser Mechanismen
sowie die Modellierung und Bewertung des dadurch entstehenden Grenzschicht-Rotor-
Interaktionsschalls sind in Staggat (2021) zu finden.

• In dem Absatz zum Hinterkantenlärm wurde bereits beschrieben, dass sich auf einer
Schaufeloberfläche wegen Reibungseffekten Grenzschichten ausbilden. Diese Grenzschich-
ten entstehen auf der Druck- und Saugseite und vereinen sich an der Schaufelhinterkante,
wo sie die sogenannten Rotor-Nachläufe bilden. Diese breiten sich in dem Kanalsegment
hinter dem Rotor weiter aus, wo sie als Geschwindigkeitsdefizite in der Strömung messbar
sind. Sobald diese Nachläufe auf die nachfolgende Stator-Reihe treffen, erzeugen sie,
ähnlich wie bei den Einlaufstörungen, tonalen und breitbandigen Lärm. Es kommt
dabei zu Schwankungen in der Anströmung der Stator-Schaufeln, sowohl im Bezug auf die
Richtung als auch auf den Betrag, was wiederum Einfluss auf die Druckverteilungen und
die Schaufelkräfte hat. Die diskreten Töne kommen durch die Periodizität der rotierenden
Geschwindigkeitsdefizite zustande. Die Frequenzen und Moden lassen sich wieder über
die Blattfolgefrequenzen und die Tyler-Sofrin-Moden bestimmen, wenn identische und
äquidistante Schaufeln angenommen werden. Das breitbandige Signal wird durch die
turbulenten Geschwindigkeitsschwankungen in den Nachläufen erzeugt. Die Mechanismen
und Modellierung dieser Schallquelle werden genauer in Kapitel 3 beschrieben.

Mögliche Gegenmaßnahmen: Einige der bisher genannten Maßnahmen zur Reduzierung
von Tonallärm (Liner und Cut-Off-Design) lassen sich auch auf die tonale Komponente
dieser Schallquelle anwenden. Durch eine Pfeilung und Neigung der Fan-Schaufeln können
außerdem die radialen Interferenzeffekte abgeschwächt werden. Eine weitere effektive
Maßnahme besteht in der Vergrößerung des axialen Abstandes zwischen den Rotor-
und Stator-Schaufelreihen. Diese Maßnahme macht sich die Eigenschaft der Nachläufe
zu eigen, dass sie während ihrer Ausbreitung breiter und flacher werden. Nach einer
gewissen Lauflänge mischen sie sich daher mit der Hauptströmung aus und werden in ihrer
Anregung immer schwächer. Diese Methode lässt sich allerdings nur bedingt anwenden, da
dies den Bauraum und somit das Gewicht des Triebwerks vergrößert. Der Trend ging daher
in den letzten Jahren eher in Richtung kompakter und leichter Triebwerke, was einen
gegensätzlichen akustischen Effekt für diese Schallquelle bedeutete. Autoren verschiedener
Studien kommen aufgrund dessen zu dem Schluss, dass insbesondere die breitbandige
Schallquelle, welche durch die Nachlauf-Interaktion verursacht wird, sehr relevant für
aktuelle und zukünftige Triebwerke ist (S. Moreau und Roger, 2023; S. Moreau, 2019;
Peake und Parry, 2012; Nallasamy und Envia, 2005).
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1.2 Herausforderungen bei der akustischen Bewertung von Triebwerkfans während des
Vorentwurfs

In diesem Abschnitt wurden verschiedene Schallquellen aufgelistet; zunächst am gesamten
Flugzeug, dann am Triebwerk und schlussendlich im Detail an der Fanstufe. Durch die
Erwähnung von verschiedenen Designmöglichkeiten als Gegenmaßnahme für jede Schallquelle
wurde verdeutlicht, dass für viele Quellen bereits mehr oder weniger ausgereifte Techniken zur
Verfügung stehen, um den Schallpegel zu reduzieren. Wegen des Trends hin zu kompakteren
Bauweisen entsteht allerdings eine größer werdende Herausforderung in der Lärmminderung der
Nachlauf-Interaktion. Die Untersuchungen in dieser Arbeit werden aus diesem Grund vorrangig
für die breitbandige RSI-Schallquelle durchgeführt.

1.2 Herausforderungen bei der akustischen Bewertung von
Triebwerkfans während des Vorentwurfs

Die Vorentwurfsphase eines Triebwerks ist geprägt durch kurze Entwicklungs- und Opti-
mierungszyklen und die Abstimmung zwischen den jeweiligen Fachdisziplinen eines Trieb-
werksherstellers oder einer Forschungseinrichtung. Das Ziel besteht darin, möglichst schnell
zu einer auskonvergierten Lösung zu gelangen, die die zu erwartenden Produktions- und
Betriebskosten des Triebwerks möglichst gering hält. Am Anfang steht zunächst die zu
liefernde Schubkraft des Triebwerks als Randbedingung fest. Basierend darauf werden aus
der Kreisprozessrechnung des Gesamtsystems genauere Anforderungen an die einzelnen
Triebwerkskomponenten abgeleitet. Für die Fanstufe kann somit im Anschluss die Kanalkontur,
die Schaufelbelastung sowie die Blattzahl für den Vorentwurf vorgegeben sein. Eine detaillierte
Ausgestaltung der Schaufelgeometrie existiert in dieser Phase jedoch schlichtweg noch nicht.

Da die akustische Signatur eines Triebwerks ebenfalls durch die gesetzlichen Vorgaben und
die zu entrichtenden Lärmentgelte einen wichtigen Kostenfaktor darstellt, sollte auch diese
neben dem aerodynamischen Wirkungsgrad in die Gesamtbewertung mit einbezogen werden.
Hierbei ist es ratsam, die akustische Bewertung möglichst frühzeitig in den multidisziplinären
Entwicklungsprozess des Triebwerks mit einzubeziehen, um spätere Revisionen des Entwurfs
und unnötige Entwicklungszyklen zu vermeiden. Diese Vorgehensweise kann somit die
Entwicklungskosten eines Triebwerks deutlich reduzieren.

Bei der Triebwerkslärmvorhersage während der Vorentwurfsphase sehen sich Ingenieurinnen
und Ingenieure jedoch regelmäßig mit verschiedenen Herausforderungen konfrontiert. Zum
einen braucht es schnelle und robuste Softwaremethoden, um die bereits erwähnten kurzen
Optimierungszyklen und aufwendigen Parameterstudien durchführen zu können. Um effektiv
große Parameterräume erforschen zu können, sollten sich die Laufzeiten der Softwarewerkzeuge
für eine Iteration im Sekundenbereich abspielen.

Es ist hingegen in diesem Entwicklungsstadium noch nicht notwendig, zu erwartende
absolute Schallpegel exakt vorherzusagen. Diese sind erst in einem späteren Stadium, zum
Beispiel für die Zertifizierung, vonnöten. Vielmehr sollten die eingesetzten Methoden korrekte
Trends abbilden, die es ermöglichen, globale Optima im Bezug auf die Triebwerksakustik zu
identifizieren. Dabei ist es oft hilfreich, ein gewisses Verständnis für die physikalischen Effekte
zu generieren. Das heißt, es sollte für die Anwenderin oder den Anwender leicht möglich sein,
Ergebnisse zu interpretieren und nachzuvollziehen. Nur dadurch ist es möglich, Unsicherheiten
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1. Einleitung

im Vorentwurf richtig abschätzen und Modelle für die Extrapolation in Optimierungsstudien
verallgemeinern zu können. Somit sind Methoden, die eher als „Black Box“ fungieren und wo
Ergebnisse schwer nachzuvollziehen sind, weniger für den Vorentwurf geeignet.

Eine weitere Herausforderung besteht darin, dass, wie bereits einleitend erwähnt, zu Beginn
des Triebwerkvorentwurfs nur wenige Daten beziehungsweise nur globale Spezifikationen für die
einzelnen Komponenten verfügbar sind. Dies schließt bestimmte Verfahren bereits von vornherein
aus. Sogenannte CFD (numerische Strömungsdynamik, engl. Computational Fluid Dynamics)-
Verfahren (siehe Abschnitt 2.4) benötigen zum Beispiel als Eingabe für die Strömungssimulation
eine dreidimensionale Geometrie der Fanstufe. In der Vorauslegung werden daher üblicherweise
eher Verfahren eingesetzt, die entweder an einer repräsentativen radialen Strömungsebene
eine Mittelschnittrechnung (siehe Abschnitt 2.2) oder an mehreren über den Radius verteilten
Strömungsebenen eine Mehrschnittrechnung (siehe Abschnitt 2.3) durchführen.

Solche in der Vorauslegung weit verbreiteten Verfahren berechnen in der Meridionalebene
die mittleren Strömungsgeschwindigkeiten und über Modelle werden auch Strömungsverluste
abgeschätzt. Die Turbulenzen in der Strömung werden aber üblicherweise in dieser frühen Phase
des Triebwerksentwurfs nicht vorhergesagt, um den Detailgrad und damit die Rechenzeit
niedrig zu halten. Ebenfalls werden auch die Rotor-Nachläufe nicht bestimmt, da diese
Verfahren keine Auflösung der Strömung in azimutaler Richtung vorsehen. Im vorhergehenden
Abschnitt 1.1 wurde jedoch dargelegt, dass die Rotor-Nachläufe und die darin enthaltene
Turbulenz ursächlich für eine wichtige Schallquelle am Flugzeug sind. Somit ist die Bestimmung
verschiedener Parameter, die die mittleren und turbulenten Nachläufe charakterisieren, eine
wichtige Voraussetzung für die akustische Bewertung des Triebwerks.

Zusammenfassend lässt sich festhalten: Die aufgeführten Herausforderungen zeigen einen
Bedarf nach einfachen, robusten und schnellen Methoden, um im Rahmen des Triebwerkvorent-
wurfs die akustische Bewertung effektiv durchführen zu können. Hierbei kommt es im Gegensatz
zum Detailentwurf nicht darauf an, exakte Triebwerkslärmvorhersagen machen zu können. Es
ist vielmehr essentiell, Tendenzen bei Parameterstudien richtig abzubilden. Darüber hinaus ist
es vorteilhaft, wenn die Methoden eine physikalische Nachvollziehbarkeit aufweisen, um die
Interpretation der Ergebnisse zu erleichtern.

1.3 Stand der Forschung

Nachfolgend sind dem Autor bekannte Möglichkeiten zur Abschätzung von Fanakustik
im Rahmen des Triebwerkvorentwurfs aufgelistet. Diese berücksichtigen zum Teil die im
vorhergehenden Abschnitt erwähnten Anforderungen.

1. In den frühen Jahren der Triebwerksauslegung wurden die ersten Entwürfe zunächst
basierend auf Erfahrungswerten und aufwendig durchgeführten experimentellen Untersu-
chungen erstellt. Empirische Verfahren systematisieren diese Vorgehensweise, indem sie
Physik-basierte Korrelationen verwenden, die zuvor durch Messdaten kalibriert wurden.
Durch die theoretischen Modelle lassen sich im Vorentwurf somit Zeit und Kosten
einsparen. Die NASA setzte in den 1970er Jahren ein aufwendiges Projekt namens ANOPP
(Aircraft Noise Prediction Program) zur rechnergestützten Vorhersage von Flugzeuglärm
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auf. Im Rahmen dieses Projekts entwickelte Heidmann (1979) semi-empirische Modelle
zur Vorhersage von Fanakustik, welche später noch von Kontos, Janardan und Gliebe
(1996) weiterentwickelt und neu kalibriert wurden. Envia et al. (2012) führten eine
ausführliche Evaluation der im Zusammenhang mit dem ANOPP-Projekt erstellten
Werkzeuge und deren Fähigkeiten durch. Um eine akustische Bewertung mit den semi-
empirischen Verfahren durchführen zu können, sind lediglich globale Spezifikationen zur
Leistung und Geometrie des Triebwerks notwendig. Der Nachteil dieser Verfahren besteht
allerdings darin, dass die Modelle nur für den Anwendungsbereich zulässig sind, für den
sie kalibriert wurden. Damit scheiden Studien zu neuartigen Konzepten von vornherein
aus und es können keine Technologiesprünge mit diesen Verfahren vollzogen werden.

2. In der Abteilung für Triebwerksakustik des DLR wurde das analytische Verfahren
PropNoise (Propulsion Noise) (A. Moreau, 2016) entwickelt, welches einen Fokus auf
schnelle und robuste Modelle zur Fanlärm-Vorhersage im Frequenzbereich setzt. Die
stationäre Aerodynamik und die Nachläufe werden an einer im Bezug auf die Fan-Leistung
repräsentativen Stromlinie berechnet. Die Strömungsdaten werden im nächsten Schritt
in radialer Richtung extrapoliert, um die aerodynamische Anregung an verschiedenen
radialen Positionen zu ermöglichen. Alle in Abschnitt 1.1 beschriebenen Schallquellen sind
getrennt voneinander modelliert und es lassen sich sowohl offene als auch ummantelte
Fan-Konfigurationen berechnen. Der Mittelschnittansatz vernachlässigt starke radiale
Variationen der Geometrie sowie komplexe Strömungseffekte in den Randbereichen
und unterliegt daher naturgemäß gewissen Einschränkungen. Er ist aber in der Lage,
gute qualitative Abschätzungen für das Strömungsfeld zu liefern. Aus diesen Gründen
ist das Werkzeug sehr gut für das Fandesign im Vorentwurf geeignet. Eine genauere
Beschreibung des Verfahrens und der Modelle ist in Kapitel 2 und 3 zu finden. Diese
Arbeit baut sehr stark auf den in PropNoise implementierten Modellen auf und wertet
diese anhand verschiedener Anwendungen aus. Eine Gegenüberstellung einer frühen
Version von PropNoise und dem empirischen Modell aus dem vorhergehenden Absatz
wurde durchgeführt (Meier zu Ummeln, 2012).

3. In einer Veröffentlichung beschreiben Joseph, Britchford und Loheac (2003) von der
University of Southampton ein analytisches Modell zur Vorhersage des breitbandigen
Schallleistungspegel-Spektrums, das durch die Interaktion der turbulenten Nachläufe
eines Fan-Rotors mit dem Stator entsteht. Weiterhin wird ein einfaches Modell
beschrieben, das empirische Korrelationen für die Rotor-Nachlaufparameter (Gliebe
et al., 2000) und die Turbulenzcharakteristiken (Wygnanski, Champagne und Marasli,
1986; Ganz et al., 1998; Gliebe et al., 2000) bereitstellt. Im letzten Abschnitt werden das
Nachlaufmodell und das akustische Modell angewendet, indem die Strömungslösung an
verschiedenen radialen Positionen durch das Mehrschnittverfahren PERCH von Boeing
zur Verfügung gestellt wird. Die Vorgehensweise ähnelt damit der in dieser Arbeit
vorgestellten Methode. Die Ergebnisse werden abschließend im Zusammenhang mit
einigen Parameterstudien mit Mikrofon-Messdaten von Ganz et al. (1998) verglichen.
Die Autoren der Veröffentlichung kommen zu dem Schluss, dass die Vorhersagen des
Verfahrens die gemessenen Pegel um durchschnittlich 6dB unterschätzen. Der spektrale

11



1. Einleitung

Verlauf wird allerdings zufriedenstellend wiedergegeben. Es ist dem Autor dieser Arbeit
nicht bekannt, ob das Verfahren heute in der Industrie für den Triebwerkvorentwurf
Anwendung findet.

4. An der University of Suwon wurde ein Verfahren namens FANDAS (Fan Design
and Analysis System) entwickelt, welches die Strömungslösung eines implementierten
Mehrschnittverfahrens mit einfachen Fanlärm-Modellen koppelt. (Lee und Kil, 2013,
2018, 2020; Lee, Kil und Yang, 2018) Das Werkzeug wird vorrangig zur aerodynamischen
Auslegung und akustischen Bewertung von Turbofans für industrielle Anwendungen
wie Klimaregelanlagen und Kraftfahrzeugbau eingesetzt. Das Mehrschnittverfahren
basiert dabei auf einem Stromlinienkrümmungsverfahren, engl. Streamline Curvature
Method (SCM) mit empirischen Korrelationen für die Strömungsumlenkung und die
Druckverluste. Die berechneten radialen Verteilungen der mittleren Strömungsgeschwin-
digkeiten, Strömungswinkel und Druckverluste werden genutzt, um einige Tonallärm- und
Breitbandlärmquellen der Fanstufe abzuschätzen. Für die Vorhersage des Tonallärms wird
das rotierende Druckfeld herangezogen, welches durch die aerodynamischen Schaufelkräfte
verursacht wird (nach Gutin, 1936, erweitert durch Wright, 1976). Des weiteren wird die
tonale RSI-Schallquelle, hervorgerufen durch die Interaktion der Sekundärströmungen
und Blattspitzenwirbel mit den Stator-Schaufeln, berücksichtigt. Die Schallabstrahlung
des Breitbandlärms wird nach den semi-empirischen Modellen von Carolus, Schneider und
Reese (2007) bestimmt. Hierfür wird zum einen die Interaktion der Einlaufturbulenz mit
dem Rotor berücksichtigt. Und zum anderen sind die Fluktuationen durch die turbulente
Grenzschicht auf den Schaufeloberflächen und ihre Interaktion mit der Hinterkante als
Eigenlärmquelle empirisch modelliert. Zum aktuellen Zeitpunkt scheinen weder die tonalen
noch die breitbandigen Anteile der Nachlauf-Interaktionsschallquelle implementiert
zu sein. Die Autoren der Veröffentlichung bewerten die Leistungs-, Strömungs- und
Akustikvorhersage der entwickelten Methode im Vergleich zu Messungen und CFD-
Methoden als sehr akkurat. Bei kritischer Betrachtung der Ergebnisse fällt aber auf, dass
auch dieses Verfahren die spektralen Verläufe zwar qualitativ gut abbilden. Quantitativ
werden die Schalldruckpegel aber ebenfalls unterschätzt.

Weitere geeignete, eigenständige Methoden zur aeroakustischen Bewertung von Fanstufen
im Rahmen des Vorentwurfs sind dem Autor dieser Arbeit nicht bekannt oder wurden nicht
öffentlich zugänglich dokumentiert. Die zuvor vorgestellten Methoden weisen durch empirische
Modellierungen und starke Vereinfachungen gewisse Einschränkungen in der Vorhersage der
Fanakustik auf. Das Verfahren der NASA (1) lässt sich durch den stark empirischen Ansatz nur
für konventionelle Triebwerke einsetzen. Das vorgestellte Mittelschnittverfahren des DLR (2)
beschreibt die Strömung lediglich an einer Stromlinie und berücksichtigt die Strömung hin
zu den Kanalwandbereichen durch eine einfache Extrapolation. Das Mehrschnittverfahren
der University of Southampton (3) weist sehr große Ähnlichkeiten zu der in dieser Arbeit
vorgestellten Methodik auf. Es ist allerdings auf die Berechnung der breitbandigen Schallquelle
beschränkt, welche durch die Interaktion der turbulenten Rotor-Nachläufe mit dem Stator
entsteht. Weitere Veröffentlichungen zu einer möglichen Erweiterung der Methodik und mit
mehr Anwendungsbeispielen sind dem Autor nicht bekannt. Das Verfahren der University of

12



1.4 Ziele und Aufbau der Arbeit

Suwon (4) beruht sehr stark auf empirischen Modellen, sowohl für die Aerodynamik als auch
für die Akustik. Bisher scheint es noch keine Modellierung für die wichtige Nachlauf-Interaktion
zwischen zwei Schaufelreihen zu geben.

Aus diesen Gründen soll in dieser Arbeit eine Schnittstelle vorgestellt werden, womit die
Akustik für verschiedene Schallquellen analytisch berechnet und die Strömungslösung von einem
Mehrschnittverfahren bezogen werden kann. Die gekoppelten Verfahren werden für einen breiten
Anwendungsbereich untersucht und mit experimentellen und numerischen Daten verglichen.

1.4 Ziele und Aufbau der Arbeit

In den vorhergehenden Abschnitten wurde basierend auf der Priorisierung verschiedener
Schallquellen am Flugzeug die Wichtigkeit aufgezeigt, die akustische Bewertung einer Triebwerks-
Fanstufe möglichst frühzeitig in den Entwurf mit einzubeziehen. Daraus ergibt sich der dringende
Bedarf nach geeigneten Methoden für den Triebwerkvorentwurf. Es wurden Anforderungen
an diese Methoden gestellt, damit sie im Vorentwurf einsetzbar sind. Abschließend wurde
dargelegt, dass bereits verschiedene Ansätze existieren, die sich zur frühen Vorhersage von
Triebwerksfanlärm eignen. Aber es wurde auch gezeigt, dass nicht alle Ansätze die erwähnten
Anforderungen gänzlich erfüllen. Daher soll in dieser Arbeit eine Methode vorgestellt und
untersucht werden, die es ermöglicht, die Akustik einer Fanstufe möglichst schnell und robust
vorherzusagen. Diese Methode soll perspektivisch den Entwurfsprozess mithilfe von akustischen
Optimierungen und Parameterstudien unterstützen.
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Abbildung 1.3: Ablaufdiagramm zu den in dieser Arbeit verwendeten Methoden.

In Kapitel 2 werden dafür bereits existierende Verfahren vorgestellt, die in Kombination
miteinander die akustische Bewertung einer Fanstufe ermöglichen. Die Modelle der in dieser
Arbeit verwendeten Methode zur Bestimmung der Strömung und Akustik einer Fanstufe
werden in Kapitel 3 erörtert. Das Flussdiagramm in Abb. 1.3 zeigt eine schematische Übersicht
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1. Einleitung

dieser Methode, welche hier mit grau hervorgehoben wurde (Methode 2). Kapitel 4 beinhaltet
eine umfangreiche Anwendung der Methode auf verschiedene Fanstufen in unterschiedlichen
Betriebspunkten und ein Vergleich mit weiteren Methoden. Abschließend werden die Ziele
und Erkenntnisse der Arbeit im Kapitel 5 rekapituliert und es wird ein Ausblick auf mögliche
Nachfolgearbeiten gegeben.

In Abbildung 1.3 sind noch weitere Methoden dargestellt, die auch im Rahmen dieser
Arbeit genutzt und miteinander verglichen werden. Alle vier Methoden haben gemeinsam,
dass sie die Schallquellen mit dem gleichen analytischen Verfahren (Abschnitt 2.1) berechnen.
Die theoretischen Grundlagen des Verfahrens zur Bestimmung des Nachlauf-Interaktionslärms
sind in Abschnitt 3.6 aufgeführt. Die akustischen Modelle sind auf eine radiale Verteilung der
aerodynamischen Größen angewiesen, damit die instationären Geschwindigkeitsstörungen an
der Statorvorderkante bestimmt werden können. Die verschiedenen Methoden unterscheiden
sich darin, wie die dafür notwendigen Strömungsdaten gewonnen werden:

Für Methode 1 wird das in PropNoise implementierte Mittelschnittverfahren (Ab-
schnitt 2.2) genutzt, um eine stationäre 1D-Strömungslösung zu erhalten. In dem Mittel-
schnittverfahren sind bereits Gleichungen implementiert, damit die Rotor-Nachläufe basierend
auf der stationären Aerodynamik modelliert werden können (Abschnitt 3.3). Ein empirisches
Turbulenzmodell rekonstruiert daraus die Turbulenzgrößen (Abschnitt 3.4), welche für die
stochastische Anregung der Dipolquellen verantwortlich sind. Die Nachläufe und die Turbulenzen
an der mittleren Strömungslinie werden anschließend in radialer Richtung extrapoliert, um
somit die Lücke zu den akustischen Modellen zu schließen.

Methode 2 nutzt das 2D-Mehrschnittverfahren ACDC (Advanced Compressor Design
Code) (Abschnitt 2.3), um die radial verteilten Strömungsgrößen der stationären Aerodynamik
in der Fanstufe zu bestimmen. Da sich auch aus diesem Verfahren keine Informationen über die
Nachläufe und die Turbulenz ergeben, werden zunächst die Geometrie- und Strömungsgrößen
extrahiert (Abschnitt 3.2) und dann die zuvor erwähnten Modelle auf jede Stromlinie
getrennt angewendet. Die radiale Extrapolation erübrigt sich daher für diese Methode und die
Turbulenzgrößen können direkt als radiale Verteilung in die akustischen Modelle eingegeben
werden.

Methode 3 nutzt den numerischen CFD-Strömungslöser TRACE (Abschnitt 2.4). Mit
diesem Löser wird eine stationäre Strömungssimulation basierend auf den RANS (Reynolds-
gemittelte Navier-Stokes, engl. Reynolds-averaged Navier-Stokes)-Gleichungen durchgeführt.
Da das Rechengebiet dreidimensional ist und ein Turbulenzmodell angewendet wird, können
aus der Simulation direkt die Nachläufe und die Turbulenzgrößen extrahiert werden. Die
Extraktion dieser Größen wird mit dem Werkzeug T2P (TRACE-to-PropNoise) vorgenommen
(Abschnitt 2.5).

Für Methode 4 werden Hitzdrahtmessdaten aus einer axialen Ebene zwischen Fan-Rotor
und -Stator ausgewertet (Abschnitt 2.6) und als Eingabe den akustischen Modellen zur
Verfügung gestellt. Aufgrund der hohen zeitlichen und (durch die Rotation) räumlichen
Auflösung der Messdaten können auf diese Weise die Geschwindigkeitsdefizite und die
turbulenten Geschwindigkeitsschwankungen in den Nachläufen direkt experimentell bestimmt
werden. Da auch eine Schnittstelle zwischen Hitzdrahtmessdaten und den akustischen Modellen
vorhanden ist, kann die RSI-Schallquelle auch auf diese Art und Weise berechnet werden.
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1.4 Ziele und Aufbau der Arbeit

Alle vier Methoden benötigen als Start-Information eine unterschiedlich detaillierte
Beschreibung der Fanstufen-Geometrie (Abschnitt 2.7). Des Weiteren ist es notwendig, den
zu berechnenden Betriebspunkt, zum Beispiel mit einem Massenstrom und einer Drehzahl,
quantitativ vorzugeben. An dieser Stelle ist aber hervorzuheben, dass nur die Methoden 1 und
2 zusätzlich in der Lage sind, eine Fanstufe basierend auf Design-Spezifikationen auszulegen.
Aus diesem Grund sind diese beiden Verfahren für den Einsatz im Vorentwurf geeignet. Die
Methoden 3 und 4 sind auf eine bereits modellierte beziehungsweise gefertigte Geometrie der
Fanstufe angewiesen und werden daher im Rahmen dieser Arbeit als Referenzmethoden genutzt.

Die vier Methoden werden auf existierende Fanstufen (Abschnitt 4.1) angewendet und
miteinander verglichen. Den akustischen Ergebnissen werden jeweils auch Mikrofon-Messdaten
gegenüber gestellt. Durch die Anwendung der vorgestellten Methoden auf realistische Fanstufen
sollen die folgenden Fragestellungen beantwortet werden:

• Abschnitt 4.2: Da die Methoden 1 und 2 das stationäre Strömungsfeld in der Meridional-
ebene lösen, fehlen Informationen über die Nachläufe und die Turbulenz in der Strömung.
Diese Informationen werden mit einem Modell gewonnen, das die Nachläufe basierend
auf den Strömungsverlusten rekonstruiert und ein Verhältnis zwischen den Nachläufen
und Turbulenzparametern herstellt. In dem Zusammenhang stellen sich die Fragen:

– Wie lässt sich das empirische Turbulenzmodell kalibrieren, damit im Vergleich zu
den Referenzmethoden eine ausreichend präzise Vorhersage der Fan-Akustik möglich
ist?

– Welche Kalibrierungskonstanten ergeben sich aus der numerischen Simulation und
den experimentellen Daten?

– Welche Werte für die Konstanten finden sich in der Literatur?

– Sind diese Konstanten universell anwendbar im Hinblick auf die Position im Kanal,
die Schaufelbelastung, verschiedene Fanstufen-Designs und beim Auftreten von
sekundären Strömungseffekten?

• Abschnitt 4.3: Die einfachen Mittel- und Mehrschnittverfahren fokussieren sich in der
Regel auf die Hauptströmung in der Turbomaschine und berücksichtigen per Definition
keine Sekundärströmungseffekte. Sie lassen sich jedoch durch teils empirische Modelle
für Sekundärströmungen erweitern, wodurch sich aber gleichzeitig die Komplexität der
Verfahren erhöht. Daher stellen sich hier zusätzlich die folgenden Fragen:

– Welchen Einfluss haben die Strömungen in der Nähe der Kanalwand auf die
akustische Vorhersage?

– Wie groß ist der Fehler bei der Vernachlässigung von Sekundärströmungseffekten
wie Blattspitzenwirbeln und Wandgrenzschichten?

– Wie ändert sich der Fehler bei einer Variation der Schaufelbelastung und verschiede-
nen Fanstufen-Designs?

• Abschnitt 4.4: Das Mehrschnittverfahren als Basis für die Fanlärm-Vorhersage steht als
neuartiges Verfahren im Fokus dieser Arbeit. Hierfür muss zunächst nachgewiesen werden,
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1. Einleitung

ob sich das Verfahren im Triebwerkvorentwurf bewähren kann, weshalb sich folgende
Fragen stellen:

– Ist das Mehrschnittverfahren eine geeignete Methode, um die Strömungsdaten für
die Akustik-Vorhersage im Rahmen des Triebwerkvorentwurfs zur Verfügung zu
stellen?

– Wie gut eignet sich das vorgestellte empirische Nachlauf-Turbulenzmodell für die
Vorhersage der Nachlauf-Interaktionsschallquelle?

– Wie schneiden die verschiedenen Methoden im Vergleich und im Hinblick auf Eignung,
Rechengeschwindigkeit und Genauigkeit der berechneten Schallleistungspegel ab?

– Wie sensitiv reagieren die Methoden auf eine Änderung der Schaufelbelastung und
bei einer Anwendung auf verschiedene Fan-Konfigurationen?
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2 | Eingesetzte etablierte Verfahren

In dieser Arbeit werden verschiedene Werkzeuge genutzt, die am Institut für Antriebstechnik
des DLR entwickelt wurden. Wie diese Werkzeuge miteinander im Verhältnis stehen, wurde
bereits im vorhergehenden Abschnitt 1.4 skizziert. In diesem Kapitel sollen die Verfahren
genauer vorgestellt werden.

2.1 Analytisches Fanakustik-Berechnungsverfahren: PropNoise

In der Abteilung für Triebwerksakustik des DLR wurde ein Verfahren zur analytischen
Berechnung von Fanakustik im Frequenzbereich entwickelt (A. Moreau und Guérin, 2010,
2011; A. Moreau, 2016), welches in dieser Arbeit für die aeroakustische Bewertung der
Fanstufen angewendet wird. Die Formulierungen der Modelle wurden in dem Werkzeug
PropNoise implementiert. Bei der Entwicklung des Verfahrens wurde das Hauptaugenmerk
auf die einheitliche Modellierung verschiedener Schallquellen (siehe Abschnitt 1.1) und
Anwendungsszenarien gelegt. Somit ist es zum einen möglich, mit dem Verfahren verschiedene
tonale und breitbandige Schallquellen zu vergleichen, die ihren Ursprung sowohl im Eigenlärm
als auch in der Interaktion zwischen verschiedenen Schaufelreihen haben können. Zum anderen
entsteht die Möglichkeit, verschiedene offene und ummantelte Fan-Konfigurationen, wie
konventionelle Rotor-Stator-Fanstufen oder gegenläufige Rotor-Rotor-Fanstufen, miteinander
zu vergleichen.

Die Antwort einer soliden Fan-Schaufel auf eine aerodynamische Anregung basiert auf einer
Schaufel-Antwort-Funktion ähnlich zu der von Amiet (1976). Die Schallentstehung wird als
zweidimensionales Problem vorausgesetzt, indem akustische Quellen (Monopole, Dipole und
Quadrupole) in Anlehnung an die lineare Theorie der akustischen Analogie (Lighthill, 1952;
Ffowcs Williams und Hawkings, 1969; Goldstein, 1974) an verschiedenen radialen Positionen
der Schaufel verteilt werden. Die Schallabstrahlung hingegen wird dreidimensional in Form von
Kanalmoden beschrieben. Die Kanalmoden ergeben sich durch die Überlagerung der Fourier-
zerlegten Komponenten des Schalldruckfelds in Umfangsrichtung des Kanals. Mit Hilfe der
Greenschen Transferfunktion wird der abgestrahlte Schalldruck im Kanal oder ins Freifeld
berechnet. Die mathematisch-physikalischen Grundlagen für die in dieser Arbeit relevante
Schallquelle werden in Abschnitt 3.6 genauer ausgeführt.

Die Strömung wird für die Ausbreitung der akustischen Schallwellen als ausschließlich
axial und gleichförmig angenommen. Des Weiteren wird aktuell noch nicht die akustische
Streuung an und Transmission durch die benachbarten Schaufelreihen berücksichtigt. Eine
weitere Vereinfachung ist die Annahme eines unendlich langen Kanals mit schallharten Wänden
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2. Eingesetzte etablierte Verfahren

für ummantelte Fanstufen. Die Schaufelprofile werden vereinfacht als sehr dünne und leicht
gekrümmte Profile betrachtet. Bei der Auswahl und Formulierung der Modelle wurden einfache,
aber einheitliche und ausreichend akkurate Modelle gegenüber komplexen und stark spezifischen
Modellen vorgezogen.

Das gesamte Verfahren wurde auf eine Weise umgesetzt, sodass die stationäre und
instationäre Aerodynamik sowie die akustischen Phänomene an der Fanstufe getrennt
voneinander betrachtet werden können. Mit sogenannten Anwendungsmodi ist es somit möglich,
dass das Strömungsfeld von verschiedenen Lösern bereitgestellt werden kann. Die in dieser
Arbeit verwendeten Methoden werden in den nachfolgenden Abschnitten vorgestellt. Wie
in Abb. 1.3 bereits angedeutet, unterscheiden sich die verschiedenen Methoden zwar in der
Bestimmung des Strömungsfelds. Die Informationen über die Strömung fließen aber immer in
die gleichen akustischen Modelle des hier vorgestellten Fanakustik-Verfahrens.

2.2 Mittelschnittverfahren: PropNoise (1D Strömung)

Das Werkzeug PropNoise ist mit dem sogenannten Standalone-Anwendungsmodus in der
Lage, die notwendigen Strömungsinformationen selbständig zu ermitteln. Dafür wird die
Strömung entlang einer einzelnen Stromlinie berechnet, die als repräsentativ für das gesamte
Strömungsfeld angenommen werden kann und die sich üblicherweise im mittleren Bereich
der Kanalhöhe befindet. Die sogenannten 1D-Mittelschnittverfahren unterliegen naturgemäß
gewissen Einschränkungen und sind dennoch in der Lage, eine gute Abschätzung für das
Strömungsfeld zu liefern (A. Moreau, 2016; A. Moreau und Guérin, 2016). Für das Aufsetzen
einer solchen Rechnung sind dafür nur sehr wenige Informationen über die Profilgeometrie am
Mittelschnitt, die Kanalkontur und den Betriebspunkt notwendig. Selbst die Staffelungswinkel
der Schaufelprofile können in einem Entwurfsmodus selbständig ermittelt werden. Durch den
reduzierten Informationsbedarf und die kurzen Laufzeiten ist das Verfahren vor allem für die
Vorentwurfsphase von Triebwerken gut geeignet.

Komplexe radiale Variationen der Geometrie und der Strömung werden aber dementspre-
chend vernachlässigt. Das heißt, die Schaufeln weisen zueinander identische und vereinfachte
Geometrien auf und es werden keine 3D-Strömungseffekte wie Blattspitzenwirbel oder
Wandgrenzschichten berechnet oder modelliert. Des Weiteren wurde weder für das Strömungs-
noch für das Akustikverfahren die Möglichkeit zur Berechnung einer Zweistrom-Geometrie
integriert. Daraus folgt, dass für industrielle Turbofan-Triebwerke üblicherweise nur die
Strömung durch den Nebenstrom berechnet und die Interaktion des Rotors mit der OGV
(Austrittsleitrad, engl. Outlet Guide Vane)-Reihe berücksichtigt wird. Die Interaktion zwischen
Rotor und IGV (Eintrittsleitrad, engl. Inlet Guide Vane)-Reihe kann theoretisch als gesondertes
Problem simuliert werden.

Die für die akustische Fan-Bewertung notwendigen aerodynamischen Anregungsquellen
werden in drei Schritten bestimmt (vgl. Abb. 1.3):

Im ersten Schritt wird die stationäre Aerodynamik an der Fanstufe mittels vorwiegend
analytischer und teils empirischer Modelle bestimmt. Zu den stationären Strömungsinfor-
mationen gehören Leistungsgrößen wie der Massenstrom, das Fan-Druckverhältnis und der
Wirkungsgrad sowie Strömungsgrößen wie die Strömungsgeschwindigkeiten an den Schaufeln,
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2.3 Mehrschnittverfahren: ACDC (2D Strömung)

die Druckverluste und die Grenzschichtdicken auf den Oberflächen. Die Modelle zur Berechnung
der Verluste sind empirischer Natur und werden in Abschnitt 3.1 erläutert. Das Verfahren
wurde kürzlich durch ein Verlustmodell erweitert (A. Moreau und Meier zu Ummeln, 2023),
das sich stärker an der Physik orientiert und vor allem auf dünne Profile von transsonischen
Fanstufen zugeschnitten ist. Dieses Modell ist allerdings nicht Gegenstand dieser Arbeit.

Im zweiten Schritt wird die instationäre Aerodynamik an der Fanstufe von den stationären
Strömungsdaten abgeleitet. Dazu gehören Störungen in der Strömung wie Schaufel-Nachläufe
und Potentialfelder, die sich zwischen den Schaufelreihen ausbreiten und mit benachbarten
Schaufeln interagieren, sodass schlussendlich Schallwellen entstehen. Das Modell für die
Nachläufe ist in Abschnitt 3.3 beschrieben. Die Turbulenz in den Nachläufen wird über ein
empirisches Modell bestimmt, welches in Abschnitt 3.4 vorgestellt wird. Diese Modelle spielen
eine zentrale Rolle in der Vorhersage der Fan-Akustik im Vorentwurf und sind ein wichtiger
Gegenstand der Untersuchungen in Kapitel 4. Die Störungen an den Schaufeln werden als
Geschwindigkeitsspektren in Abhängigkeit von der Frequenz und der azimutalen Modenordnung
ausgedrückt.

Im dritten Schritt werden die Strömungs- und Geometriedaten an der mittleren Stromlinie
in radialer Richtung extrapoliert. Dieser Zwischenschritt als Übergang zu den akustischen
Berechnungen ist notwendig, damit die akustischen Quellstärken an verschiedenen radialen
Positionen der Schaufeln bestimmt werden können. Nur dadurch können unter anderem die
akustischen Interferenzen der überlagerten Schallwellen, verursacht durch räumlich verteilte
akustische Quellen, ermittelt werden. Die radiale Variation der Strömungsgeschwindigkeit im
Absolutsystem c wird mit dem Potentialwirbelgesetz (engl. Free Vortex Design) beschrieben.
Dafür wird die axiale Komponente der Strömungsgeschwindigkeiten entlang des Radius r

konstant gehalten: dcx/dr = 0. Durch das einfache radiale Gleichgewicht ergibt sich daraus
unmittelbar für den Drall bzw. den Potentialwirbel in der Strömung:

d(cθ · r)
dr

=
dΓ

dr
= 0 (2.1)

Die Wirbelstärke Γ ist somit ebenfalls konstant entlang des Radius. Die Umfangsgeschwindig-
keit u ergibt sich aus der Drehgeschwindigkeit des Rotors und somit kann die radiale Änderung
der Strömungsgeschwindigkeit im Relativsystem w abgeleitet werden. Zur Extrapolation der
instationären Geschwindigkeitsstörungen in der Strömung werden w und das umgekehrte
Teilungsverhältnis s/t (engl. Solidity) herangezogen. Folgende radiale Skalierungsgesetze für
die 1D Leistungsspektraldichte der turbulenten Geschwindigkeitsschwankungen Φuu und die
Nachlauf-induzierten Geschwindigkeitsschwankung v werden hierfür aufgestellt:

Φuu(r) ∝ w2 · s
t

(2.2)

v(r) ∝ w · s
t

(2.3)

2.3 Mehrschnittverfahren: ACDC (2D Strömung)

Im Gegensatz zum Mittelschnittverfahren wird die Rechendomäne bei einem 2D-Mehrschnitt-
verfahren (engl. Throughflow Solver) in radialer Richtung erweitert. Somit werden in einer
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2. Eingesetzte etablierte Verfahren

zweidimensionalen Meridionalebene eine bestimmte Anzahl von Stromlinien zwischen der Naben-
und Gehäusekontur platziert. Diese Ebene wird häufig auch als S2-Ebene bezeichnet. Die Anzahl
der Stromlinien, auf denen die Strömungsgleichungen gelöst werden, gibt die Auflösung in
radialer Richtung vor. Quasi orthogonal zu den Stromlinien werden an verschiedenen Positionen
entlang des Kanals sogenannten Rechenebenen definiert. Diese existieren beispielsweise am
Eintritt und Austritt des Kanals sowie an den Vorder- und Hinterkanten der jeweiligen Lauf-
und Leitgitter. Daraus ergibt sich das in Abb. 2.1 gezeigte strukturierte Rechengitter.

Abbildung 2.1: Strukturiertes Rechengitter in der Fanstufen-Meridionalebene eines Mehrschnitt-
verfahrens.

Entlang der Rechenebenen wird das sogenannte radiale Gleichgewicht eingehalten. Die
Strömung wird als stationär, reibungsfrei und rotationssymmetrisch angenommen. Somit sind
Profilgrenzschichten, Nachläufe, Kopfspaltwirbel, weitere sekundäre Strömungsphänomene
und Turbulenzen weder zeitlich noch räumlich aufgelöst vorhanden. Strömungsverluste,
Strömungsumlenkung und Blockage-Effekte werden stattdessen häufig durch mehr oder weniger
empirische Korrelationen bestimmt (Dubitsky et al., 2003; Schnoes und Nicke, 2015). Auch
Erweiterungen mit verschiedenen Modellen für Kanalwandströmungen und weiteren sekundären
Strömungseffekten werden häufig implementiert (Dunham, 1995; Gallimore, 1999; Banjac,
Petrovic und Wiedermann, 2015).

Es existieren verschiedene Verfahren zur Berechnung der Strömung in der S2-Ebene. Zu
nennen sind hier zum Beispiel die Stromfunktionsverfahren nach Marsh (1966) oder die
weit verbreiteten Stromlinienkrümmungsverfahren, welche auf die Arbeiten von Novak (1967)
zurückzuführen sind und bisher vielfache Anwendung gefunden haben (Dunham, 1997; Calvert
und Ginder, 1999; Casey und Robinson, 2010). Die spannweitige Verteilung der Strömungsgrößen
(Adkins und Smith, 1982) wird bei diesen Verfahren über die reibungsfreie Kraft- und Impuls-
Gleichgewichts-Beziehung bestimmt.

In der Abteilung für Fan und Verdichter des DLR wurde das Stromlinienkrümmungsverfah-
ren ACDC entwickelt (Schmitz, Aulich und Nicke, 2011; Schmitz, Aulich, Schönweitz et al.,
2012) und von Schnös (2020) weiterentwickelt. Auch dieses Verfahren basiert dementsprechend
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2.3 Mehrschnittverfahren: ACDC (2D Strömung)

auf den Bewegungsgleichungen, welche in Strömungsrichtung m gelöst werden und durch die
das radiale Gleichgewicht in Richtung der Rechenebene q eingehalten wird. Das entsprechende
Koordinatensystem ist in Abb. 2.2 dargestellt. In ACDC werden die Bewegungsgleichungen
eines Fluidteilchens nach Denton (1978) aufgestellt und entlang der Rechenebenen abgeleitet:

d

dq

(︃
c2m
2

)︃
=

dhtot
dq

− T
ds

dq
− 1

2r2
d(r2c2θ)

dq⏞ ⏟⏟ ⏞
(a)

+
c2m
rk

sinϕ⏞ ⏟⏟ ⏞
(b)

+ cm
dcm
dm

cosϕ⏞ ⏟⏟ ⏞
(c)

(2.4)
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Abbildung 2.2: Ausschnitt aus dem Rechengitter zur Veranschaulichung des Koordinatensystems
eines Stromlinienkrümmungsverfahrens.

Durch eine numerische Integration der Differentialgleichung entlang einer Rechenebene
lässt sich die Meridionalgeschwindigkeit cm bestimmen. Der Term (a) stellt sicher, dass die
Totalenthalpie htot, die Spezifische Entropie s und der spezifische Drehimpuls rcθ entlang
einer Rechenebene als radiales Gleichgewicht erhalten bleiben. Zur Bestimmung dieser Größen
entlang der Stromlinien werden diese jeweils von der stromauf liegenden Rechenebene abgeleitet.
Zwischen den Schaufelreihen bleiben die Größen jeweils erhalten. Über eine Schaufelreihe
hinweg muss zunächst die Umfangskomponente cθ bestimmt werden, die von den Schaufeln auf
die Strömung aufgeprägt wird. Zu diesem Zweck wird die Umlenkung durch das Schaufelprofil
empirisch bestimmt. Damit kann über die Eulersche Momentengleichung wiederum die
Totalenthalpiedifferenz bestimmt werden. Die Entropiedifferenz wird über die empirisch
abgeschätzten Schaufelverluste berechnet.

Der Term (b) berücksichtigt die Krümmung der Stromlinie über den Krümmungsradius rk,
wodurch das Fluidteilchen eine Beschleunigung oder Verzögerung erfährt. Dieser charakteri-
stische Term gibt dem Verfahren auch den Namen Stromlinienkrümmungsverfahren und ist
vor allem bei Radialmaschinen besonders relevant. Der Term (c) schließlich bestimmt den
Gradienten der Meridionalgeschwindigkeit entlang der Stromlinie, welcher iterativ bestimmt
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2. Eingesetzte etablierte Verfahren

wird. Damit das Gleichungssystem eindeutig lösbar ist, wird die Gleichung zur Massenbilanz
entlang der Rechenebene hinzugezogen:

ṁ =

∫︂ Gehäuse

Nabe
2πρcm sinϕ(1− b)dq (2.5)

Der Luftmassenstrom ṁ wird über die lokale Blockage b vermindert, da sich der Querschnitt
im Kanal durch die sich ausbildenden Grenzschichten verringert. Die Gleichungen (2.4) und
(2.5) werden für jede Iteration in jeder Rechenebene gelöst. Die Position der Stromlinien wird
außerdem iterativ angepasst, damit die Kontinuität entlang der Stromlinien eingehalten wird.

Wie bereits einleitend erwähnt, werden die Blockage, die Strömungsumlenkung und die
Strömungsverluste über Modelle empirisch bestimmt. Die Modelle für die Rotor-Verluste
werden in Abschnitt 3.1 näher erläutert. In ACDC wurden außerdem zusätzliche Modelle für
dreidimensionale Strömungseffekte implementiert (Schnös, 2020). Dazu seien beispielhaft die
Verluste aufgrund von Sekundärströmungen und Spaltverluste genannt.

Alle Modelle, die die Profil-Umströmung beschreiben, besitzen insgesamt 25 empirische
Korrelationsparameter. Die Kalibrierung dieser Parameter hat Schnös (2020) anhand von
Simulationen mit dem Strömungslöser MISES (Drela und Youngren, 2008) für zirka 3.000
generisch erzeugte Schaufelprofile durchgeführt. Die Profile werden dafür mit Hilfe von sieben
Entwurfsanforderungen beschrieben. Darunter fallen der Staffelungswinkel, das Teilungsver-
hältnis und die Profilfläche sowie die vorgegebene Zuströmmachzahl, Stromröhrenkontraktion,
Reynoldszahl und aerodynamische Belastung für den Auslegungspunkt. Für jedes Profil wurden
mehrere hundert Anströmbedingungen (Betriebspunkte) durchgerechnet, wodurch sich eine
Datenbank aus Profilen und den dazugehörigen Korrelationsparametern für über eine Million
MISES-Rechnungen ergibt. Dieser Datensatz wurde genutzt, um ein künstliches neuronales
Netz zur Bestimmung von Korrelationsparametern für unbekannte Profile zu trainieren. Der
Ablauf ist in Abb. 2.3 dargestellt.

Stromlinienkrümmungsverfahren wie ACDC besitzen in der Regel zwei Rechenmodi:
Auslegungsrechnung und Nachrechnung. Die Auslegungsrechnung wird dafür genutzt, um
basierend auf einem geforderten Druckaufbau neuartige Schaufelgeometrien für Verdichterstufen
zu generieren. Dafür werden folgende Informationen für den Auslegungspunkt benötigt:

• Kanalkontur (Nabe und Gehäuse)

• Position der Schaufelvorderkante und -hinterkante in der Meridionalebene

• Anzahl der Schaufeln für jede Schaufelreihe

• Radiale Verteilung der Schaufeldicke

• Radiale Verteilung der Totaldruckverhältnisse für Laufgitter

• Radiale Verteilung der Abströmwinkel für Leitgitter

• Kopfspaltmaße

• Drehzahl

• Eintrittsbedingungen wie Massenstrom, Temperatur, Druck und ggf. Vordrall
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2.3 Mehrschnittverfahren: ACDC (2D Strömung)

Zuströmwinkel

Zuströmmachzahl

Stromröhrenkontr.

Reynoldszahl

Künstliches
Neuronales
Netz

Korrelationen

Anströmbedingungen

...

KorrelationsparameterKi

Verlust und
Abströmwinkel

Entwurfsanforderungen

...

Abbildung 2.3: Vorgehensweise zur Bestimmung von Verlusten und Umlenkung an neuartigen
Profilfamilien basierend auf Korrelationen und einem neuronalen Netz (entnommen aus Schnös,
2020).

Das Verfahren bestimmt daraus die Geometrien der Rotoren und Statoren sowie insbesondere
die Profile auf den jeweiligen radialen Positionen. Im Anschluss daran können Nachrechnungen
der erzeugten Geometrie für weitere Betriebspunkte unter Vorgabe eines Massenstroms und
einer Drehzahl durchgeführt werden.

Dieses Strömungsverfahren ist somit sehr gut dafür geeignet, um mithilfe von sehr kurzen
Rechenzeiten und basierend auf wenigen Auslegungsparametern schnell Geometrien für Verdich-
ter zu erzeugen. Diese Verdichter-Geometrien, das heißt Kanal- und Schaufelgeometrie, können
dann im Rahmen des Detailentwurfs weiter als Randbedingungen für CFD-Simulationen und
als Startlösung für Optimierungen genutzt werden. Darüber hinaus kann eine große Anzahl an
Betriebspunkten in kürzester Zeit berechnet werden. Für die Abschätzung der Profil-Umlenkung
und der Profil-Verluste wurde in ACDC ein fortschrittlicher Prozess entwickelt. Durch den
Fokus auf die Meridionalebene und die Abhängigkeit von empirischen Modellierungen weisen
Stromlinienkrümmungsverfahren hingegen bei der Berechnung von 3D-Strömungsphänomenen
gewisse Unsicherheiten auf. Und auch die Behandlung von transsonischen Strömungen, Instabi-
litäten sowie der gegenseitigen Beeinflussung von verschiedenen Verlustmechanismen stellen
eine große Herausforderung für die akkurate Bestimmung der Gesamtleistung eines Verdichters
dar. Dementsprechend sind die Modellierung von Sekundärströmungen, Kanalwandeffekten und
die Erkennung von Strömungsablösungen sowie von gesperrten Schaufelreihen Gegenstand von
vielen Studien (Denton, 1978; Dunham, 1995; Tiwari, Stein und Lin, 2013; Banjac, Petrovic
und Wiedermann, 2015).
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2. Eingesetzte etablierte Verfahren

2.4 Numerischer Strömungslöser: TRACE (3D Strömung)

In der Abteilung für Numerische Methoden des DLR wurde der 3D-CFD-Strömungslöser
TRACE entwickelt, welcher auch bis heute noch fortlaufend weiterentwickelt wird (Engel,
1995; Eulitz, 1999; Nürnberger, 2004; Becker, Heitkamp und Kügeler, 2010). Der numerische
Löser ist vor allem auf die Simulation von Turbomaschinen zugeschnitten und wurde in den
letzten Jahrzehnten vielfältig angewendet und validiert. Das Verfahren löst die kompressiblen
RANS-Gleichungen auf strukturierten oder unstrukturierten, dreidimensionalen Rechengittern.
Die Strömung wird zeitlich stationär oder instationär im mitrotierenden Koordinatensystem
simuliert. Die Erhaltungsgleichungen werden mit dem Finite-Volumen-Verfahren erster oder
zweiter Ordnung in den Zellmittelpunkten diskretisiert. Für die Bestimmung der Reynolds-
Spannungen und die Schließung des Gleichungssystems werden verschiedene Turbulenzmodelle
angeboten.

Im Rahmen dieser Arbeit wird TRACE als Verfahren höherer Ordnung angesehen und die
Strömungslösungen der zuvor vorgestellten Mittel- und Mehrschnittverfahren (Methode 1
und 2) werden mit den RANS-Simulationen aus TRACE (Methode 3) verglichen. Der
Arbeitsaufwand für das Aufsetzen und Durchführen einer Strömungssimulation ist aber
dementsprechend auch größer. Es wurden mehrere Simulationen für die in Abschnitt 4.1
vorgestellten Fanstufen durchgeführt. Beim Aufsetzen der Simulationen wurde darauf geachtet,
dass sich die Einstellungen jeweils gleichen. Die Anzahl der durchgeführten Recheniterationen
orientierte sich immer an der Konvergenz der Residuen und verschiedener Strömungsgrößen
wie Massenstrom, Druckverhältnis oder Wirkungsgrad.

Als Turbulenzmodell wurde das SST (Shear Stress Transport)-Modell nach Menter (1994)
verwendet. Dieses Zweigleichungsmodell beinhaltet eine Transportgleichung für die turbulente
kinetische Energie k und je nach Position im Rechengebiet eine Transportgleichung für die
turbulente Dissipationsrate ε oder die spezifische turbulente Dissipationsrate ω. In Wandnähe
innerhalb der Grenzschichten kommt dabei das k-ω-Modell und in der wandfernen, freien
Strömung das k-ε-Modell zum Einsatz. Kissner, Guérin, Seeler et al. (2020) zeigten für
dieses Turbulenzmodell eine gute Übereinstimmung der modellierten Turbulenz in Fanstufen
mit Messdaten und gute Ergebnisse für eine darauf basierende analytische Vorhersage
von Breitbandlärm. Die Turbulenzmodell-Erweiterungen für die Staupunkt-Anomalie und
Rotationseffekte sowie das Transitionsmodell wurden in Anlehnung an eine Best-Practice-
Studie von Jaron et al. (2017) zur RANS-basierten Fan-Breitbandlärm-Vorhersage deaktiviert.

Die konkreten Vernetzungen der Fanstufen werden in Abschnitt 4.1 näher erläutert.
Generell wurde stets darauf geachtet, dass die Grenzschichten an der Kanalwand und auf den
Schaufeloberflächen voll aufgelöst sind. Ein besonderes Augenmerk wurde auf den Bereich
zwischen Rotor und Stator gelegt, damit die für die Untersuchungen in dieser Arbeit wichtigen
Nachläufe ausreichend aufgelöst sind. Die Randbedingungen der Rechendomäne bestehen aus
einfachen Eintritts- und Austrittsebenen sowie den Kanalbewandungen. Am Eintritt werden
Druck, Temperatur, Turbulenzintensität und integrales Längenmaß angegeben. Am Austritt
werden wahlweise der Gegendruck oder der Massenstrom definiert.

Das Rechengebiet wird darüber hinaus in mehrere Netzblöcke aufgeteilt. Der die Rotor-
Schaufelreihe umgebende Netzblock rotiert mit der Schaufelreihe, sodass die Strömung im
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2.5 Schnittstelle zwischen einer numerischen Strömungssimulation und analytischer
Fanlärmberechnung: T2P

Relativsystem des Rotors gelöst wird. An einer sogenannten Mischungsebene zum Stator-Block
werden die Strömungsinformationen in Umfangsrichtung gemittelt und auf das Netz des Stator-
Blocks interpoliert. Dadurch gehen die Informationen zu den Rotor-Nachläufen verloren, sodass
eine direkte akustische Anregung des Stators nicht mehr gewährleistet ist. Aus diesem Grund
wird das nachfolgend vorgestellte Verfahren zur Extraktion, Rekonstruktion und Extrapolation
der Nachläufe aus einer RANS-Simulation angewendet.

2.5 Schnittstelle zwischen einer numerischen Strömungssimula-
tion und analytischer Fanlärmberechnung: T2P

Um die analytische Akustikrechnung einer Fanstufe basierend auf einer stationären RANS-
Simulation zu ermöglichen, wurde in der Abteilung für Triebwerksakustik des DLR eine
Schnittstelle namens T2P zwischen dem Strömungslöser TRACE und dem Akustik-Verfahren
PropNoise entwickelt (Guérin, A. Moreau, Menzel et al., 2012; Jaron, 2018). Das Verfahren
T2P extrahiert aus einer durchgeführten RANS-Simulation verschiedene Informationen über die
Geometrie und die Strömung an einer vorher festgelegten Anzahl an radial verteilten Stromlinien.
Für die Berechnung der Nachlauf-Interaktions-Schallquelle ist vor allem die geometrische
Beschreibung der angeregten Schaufelreihe notwendig. Dafür werden unter anderem die Position
der Schaufelvorderkante und Schaufelprofil-Parameter wie die Dicken, die Staffelungswinkel und
die Sehnenlängen benötigt. Diese Informationen werden von dem CFD-Rechengitter abgeleitet.

Für die Bestimmung der aerodynamischen Anregungsquellen sind darüber hinaus In-
formationen über die umfangsperiodischen Geschwindigkeitsstörungen und die turbulenten
Geschwindigkeitsspektren an der Eintrittsebene der angeregten Schaufelreihe vonnöten. Wie
aber bereits im vorhergehenden Abschnitt erwähnt, wird die Strömung in einer RANS-Simulation
in der Regel an der stromauf gelegenen Mischungsebene in Umfangsrichtung gemittelt. Dadurch
sind die notwendigen Informationen über die mittleren und turbulenten Nachläufe an der
stromab gelegenen Vorderkante nicht mehr verfügbar. Das Verfahren extrahiert daher das
Strömungsfeld vor der Mischungsebene und rekonstruiert die Geschwindigkeitsnachläufe und
Turbulenzen an der stromab gelegenen Schaufelreihe durch eine modellierte Extrapolation. Ab-
bildung 2.4 visualisiert diesen Sachverhalt am Beispiel der Rotor-Nachläufe einer gegenläufigen
Fanstufe. Durch die Extrapolation zwischen Mischungsebene und Schaufelvorderkante kann
eine realitätsnähere Phasenbeziehung zwischen den Strömungsstörungen und der Vorderkante
generiert werden, was insbesondere für den Tonallärm von hoher Relevanz ist.

Während der Konvektion der Geschwindigkeitsdefizite im Nachlauf einer Schaufelreihe
schwächen diese sich sukzessive mit der Lauflänge ab und mischen sich mit der umgebenden
Strömung aus. Zusätzlich ändert sich ihre azimutale Position im Kanal durch den in der
Strömung vorhandenen Drall. Diese Effekte werden in dem Verfahren modelliert, indem eine
azimutale Fourier-Zerlegung der Strömungsgeschwindigkeiten an verschiedenen Positionen
zwischen anregender Schaufelhinterkante und Mischungsebene durchgeführt wird. Die Amplitude
und Phase der einzelnen Harmonischen werden dann bis zur angeregten Schaufelvorderkante
extrapoliert. Die Extrapolation basiert dabei auf einem physikalisch motivierten Modell. Im
Gegensatz zur vereinfachten Modellierung, wie in Abschnitt 3.3 beschrieben, werden die
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2. Eingesetzte etablierte Verfahren

Abbildung 2.4: Rekonstruktion der Geschwindigkeitsdefizite hinter einer Schaufelreihe über die
Mischungsebene einer RANS-Simulation hinaus, exemplarisch dargestellt für eine gegenläufige
Rotor-Rotor-Fanstufe (entnommen aus Jaron, 2018).

Nachläufe nicht als Gauß-Kurve modelliert. Stattdessen wird die Asymmetrie realer Nachläufe
berücksichtigt, indem die Amplituden und Phasen verschiedener, an der Schaufelhinterkante
extrahierter Harmonischen überlagert werden. Zusätzlich wird die Phasenänderung durch den
Strömungsdrall in die Modellierung mit aufgenommen.

Um die turbulenten Geschwindigkeitsspektren bestimmen zu können, werden der Schwan-
kungsanteil der Strömungsgeschwindigkeit v′ und das turbulente integrale Längenmaß Λ

mit Hilfe der Turbulenzparameter aus der RANS-Simulation berechnet und extrapoliert.
Die turbulente kinetische Energie k bildet dabei die Grundlage für die Bestimmung der
stochastischen Schwankungsgeschwindigkeit. Eine azimutale Fourier-Zerlegung der turbulenten
kinetischen Energie bildet dabei abermals die Grundlage der Modellierung. Basierend auf
Studien von Ganz et al. (1998) und Gliebe et al. (2000) wird für die modellierte Extrapolation
ein umgekehrt proportionales Verhältnis zur Ausbreitungsstrecke l angenommen: k ∝ 1/l.

Das turbulente integrale Längenmaß Λ in Strömungsrichtung wird mit Hilfe der turbulenten
kinetischen Energie k und der spezifischen Dissipationsrate ω bestimmt (Frisch und Kolmogorov,
1995; Gamard und George, 2000):

Λ = CΛ

√
k

ω · 0,09
(2.6)

Der empirische Proportionalitätsfaktor CΛ(Re) ist abhängig von einer Reynoldszahl, welche auf
der Taylor-Mikroskala basiert. Eine Mittelung des integralen Längenmaßes in Umfangsrichtung
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2.6 Hitzdrahtmessungen

wird nach der Methode von Jaron et al. (2017) durchgeführt, indem die lokalen Größen zunächst
mit der turbulenten kinetischen Energie gewichtet werden:

Λ =

∫︁
Λ(θ)k(θ)dθ∫︁
k(θ)dθ

(2.7)

Mit dieser Methode sollen die turbulenten Wirbel, die wenig Energie tragen, aber große
Längenmaße aufweisen, herausgefiltert werden. Die Änderung des umfangsgemittelten integralen
Längenmaßes von der Mischungsebene bis zur Schaufelvorderkante wird dann wieder modelliert.
Basierend auf den Studien von Ganz et al. (1998) und Gliebe et al. (2000) wird folgendes
Verhältnis zur Ausbreitungsstrecke l angenommen: Λ ∝

√
l.

Das Verfahren zur Extraktion der Geometrie, Strömungsgrößen und aerodynamischen
Anregungsquellen aus einer RANS-Simulation wurde in Kombination mit einer analytischen
Fanlärmberechnung bereits vielfach angewendet sowie mit Messdaten validiert. Da es sich
bereits in zahlreichen Studien bewährt hat, dient es in dieser Arbeit als Referenz bei der
Bestimmung der Nachlaufparameter und Turbulenzgrößen an der angeregten Schaufelreihe. Des
Weiteren dienen die mit diesem Verfahren bestimmten Schallpegel als Referenz im Vergleich
mit den einfacheren Verfahren, die auf einer Strömungslösung mit einem Mittelschnitt- oder
Mehrschnittverfahren basieren.

2.6 Hitzdrahtmessungen

Die Vermessung eines instationären Strömungsfelds zur Berechnung der RSI-Schallquelle wurde
für diese Arbeit mithilfe der Hitzdraht-Anemometrie an der in Abschnitt 4.1.5 beschriebenen
Fanstufe durchgeführt. Die Technik nutzt dafür die kühlende Wirkung, den die Strömung
auf einen sehr dünnen, beheizten Draht hat, um die unmittelbare Geschwindigkeit in der
Strömung zu bestimmen. Dafür kommt die sogenannte Constant Temperature Anemometry
(CTA)-Methode zum Einsatz, wobei der Hitzdraht durch einen Regelkreis auf einer konstanten
Temperatur gehalten wird und die Regelspannung den repräsentativen Messwert für den
Wärmeaustausch beziehungsweise die effektive Kühlgeschwindigkeit der Strömung darstellt.

Insgesamt zwei Messsonden mit jeweils zwei 2,8mm langen Wolfram-Drähten, die einen
Durchmesser von 9µm aufweisen, wurden in der Strömung positioniert. Mit dem zeitlich
hochauflösenden Verfahren wurden mithilfe der Anstellwinkel der Drähte die Geschwindigkeits-
komponenten in alle drei Raumrichtungen gemessen. Die Sonden wurden im Strömungskanal in
radialer Richtung traversiert. Durch die Rotation der Strömung verursacht durch die Drehung
des Fan-Rotors kann somit eine zweidimensionale Messebene an einer bestimmten axialen
Position zwischen Rotor und Stator erzeugt werden. An jeder Messposition wurden 10 s lang
Messdaten mit einer Samplingrate von 192 kHz aufgenommen. Um Schwankungen in der
Rotor-Drehzahl und den Phasenversatz zwischen den zwei Messsonden während der Messung
ausgleichen zu können, wurde zusätzlich mit jeder vollzogenen Rotor-Umdrehung ein Trigger-
Signal aufgezeichnet. Dadurch kann das Messsignal zu jedem Zeitpunkt einer räumlichen
Position des Rotors zugeordnet und die Geschwindigkeiten mit der sogenannten Phase-Locked
Averaging (PLA)-Methode ausgewertet werden.
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2. Eingesetzte etablierte Verfahren

Im Anschluss an die Messaufnahme werden die gemessenen Spannungen mittels verschiedener
Verfahren, die in der Abteilung für Triebwerksakustik des DLR entwickelt wurden, verarbeitet
und ausgewertet. Für die Berechnung der Nachlauf-induzierten RSI-Schallquelle müssen die
phasengemittelten Geschwindigkeitskomponenten hinter dem Rotor cx2, cθ2, cr2, die auf die
Turbulenz bezogene Geschwindigkeit ct2 sowie das integrale turbulente Längenmaß Λ bestimmt
werden. Die mittleren und turbulenten Geschwindigkeiten der Strömung werden mit einer
Auswertemethode von Meyer et al. (2019) ermittelt. Die Abbildung 2.5 soll dabei unterstützen,
die verschiedenen Anteile eines aufgezeichneten Geschwindigkeitssignals zu unterscheiden.
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Abbildung 2.5: Oben: Synthetischer Nachlauf einer Schaufelpassage mit überlagerten turbulenten
Geschwindigkeitsschwankungen. Unten: Separierter turbulenter Anteil der Geschwindigkeit und
dessen Varianz.

Mithilfe der ausgewerteten Hitzdraht-Daten wird das räumlich aufgelöste Signal V (θ)

erzeugt, das eine Überlagerung der phasengemittelten Strömungsgeschwindigkeit V (θ) und
der turbulenten Schwankungsgeschwindigkeiten v′(θ) darstellt (Gl. 2.8). Der Anteil V (θ)

kann aus dem Messsignal abgeleitet werden, indem die Geschwindigkeiten am jeweiligen
Phasenwinkel über alle aufgezeichneten Rotor-Umdrehungen n gemittelt werden (Gl. 2.9).
Wenn die Anzahl der gemessenen Umdrehungen ausreichend groß ist, glättet sich das
ursprünglich stochastische Signal dementsprechend. Im Rahmen dieser Arbeit wird das Signal
für die Auswertung über alle aufgezeichneten Schaufelpassagen phasengemittelt, wodurch ein
identischer Schaufelnachlauf für jede Passage entsteht. Das entspricht in etwa den Ergebnissen
einer RANS-Simulation vor der Mischungsebene. Der Mittelwert über alle diskreten Messpunkte
einer Schaufelpassage k entspricht der Abströmgeschwindigkeit im Absolutsystem c2 aus dem
Profil-Geschwindigkeitsdreieck (Gl. 2.10).
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2.6 Hitzdrahtmessungen

V (θ) = V (θ) + v′(θ) (2.8)

V (θ) =
1

n

∑︂
i

V (θ, i) mit i = 1, 2, . . . , n (2.9)

V (θ) =
1

k

∑︂
j

V (θj) mit j = 1, 2, . . . , k =̂ c2 (2.10)

Der durch Turbulenz bedingte, fluktuierende Geschwindigkeitsanteil v′(θ) lässt sich durch
Umstellen der Gl. 2.8 berechnen. Die periodische Varianz des Schwankungsanteils ˜︂v′2(θ)
wird ebenfalls für die jeweiligen Phasenwinkel über alle Rotationen n bestimmt (Gl. 2.11).

Abschließend kann daraus wieder ein Mittelwert über die Schaufelpassage ˜︂v′2(θ) gebildet werden
(Gl. 2.12). Die Quadratwurzel aus diesem Mittelwert entspricht dem quadratischen Mittel
(engl. root mean square), welches häufig als die Turbulenz beschreibende Geschwindigkeit ct2

herangezogen wird.

˜︂v′2(θ) = 1

n

∑︂
i

v′(θ, i)2 mit i = 1, 2, . . . , n (2.11)

˜︂v′2(θ) = 1

k

∑︂
j

˜︂v′2(θj) mit j = 1, 2, . . . , k =̂ c2t2 (2.12)

Das turbulente integrale Längenmaß in Strömungsrichtung wird mit dem Verfahren von
Caldas und Meyer (2023) bestimmt. Dieses neuartige Verfahren beinhaltet zum einen eine
räumliche Separierung des Strömungsfelds im Zeitbereich in die Nachlauf-Strömung und die
Hintergrund-Strömung. Jurdic, Joseph und Antoni (2009) hatten zuvor eine Trennung der
Strömungsbereiche im Frequenzbereich vorgestellt. Und zum anderen werden Methoden zur
Abschätzung des integralen Längenmaßes vorgeschlagen. Hier wird das Verfahren basierend auf
den Annahmen von Taylor zur eingefrorenen Strömung sowie der homogenen und isotropen
Turbulenz angewendet (Roach, 1987; El-Gabry, Thurman und Poinsatte, 2014). Die Gleichung
zur Bestimmung des turbulenten integralen Längenmaßes in Strömungsrichtung lautet demnach:

Λ =
c2
2c2t2

· [Φuu(f)]f→0 (2.13)

wobei Φuu die Leistungsspektraldichte der turbulenten Geschwindigkeitsschwankungen in
Strömungsrichtung ist. Bei dieser Methode zur Bestimmung des Längenmaßes muss der Wert
ermittelt werden, dem sich das Spektrum bei niedrigen Frequenzen f → 0 asymptotisch
annähert. Das Längenmaß ist bei Verwendung dieser Methode von der mittleren und
turbulenten Strömungsgeschwindigkeit (c2 und ct2) abhängig. Caldas, Kissner et al. (2021)
haben verschiedene Verfahren zur Bestimmung des integralen Längenmaßes verglichen. In diesem
Zusammenhang wird das Verfahren basierend auf der homogenen, isotropen Turbulenz-Annahme
im Vergleich als robuster eingeschätzt, da es weniger von verschiedenen Modellparametern
abhängig ist.
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2. Eingesetzte etablierte Verfahren

2.7 Technischer Vergleich der verschiedenen Methoden

Nachdem nun alle in dieser Arbeiten verwendeten Verfahren zur Bestimmung des Strömungsfelds
an einer Fanstufe detaillierter vorgestellt wurden, soll abschließend noch ein technischer Vergleich
zwischen den einzelnen Methoden zur Bewertung des Fanlärms durchgeführt werden. Obwohl
alle vier Methoden für die Berechnung der Akustik auf den akustischen Modellen implementiert
in PropNoise basieren, unterscheiden sich die Verfahren zur Bestimmung des Strömungsfelds in
Detailgrad, Rechenzeit, Arbeitsaufwand und Modellierung der Turbulenz. Einen Überblick gibt
Tab. 2.1.

Tabelle 2.1: Technischer Vergleich zwischen den verschiedenen Methoden zur aeroakustischen
Bewertung einer Fanstufe.

Methode 1 Methode 2 Methode 3 Methode 4
Werkzeuge PropNoise ACDC + Prop-

Noise
TRACE + T2P +
PropNoise

Hitzdrahtmess-
ung + PropNoise

Detailgrad Charakteristische
Stromlinie und
radiale Extrap.

Mehrere Stromli-
nien und radiales
Gleichgewicht

Hochaufgelöstes
strukturiertes 3D
Netz

Messung mit ho-
her zeitlicher Auf-
lösung

Rechenzeit unter 1 s ca. 2 s ca. 500 CPU-Std. -
Aufwand sehr gering gering hoch sehr hoch
Turbulenz A. Moreau (2016) A. Moreau (2016) Menter (1994) Caldas und Mey-

er (2023), Meyer
et al. (2019)

Wie schon aus den vorhergehenden Abschnitten hervorgeht, reicht der Detailgrad bzw. die
räumliche Auflösung des Strömungsgebiets von der einzelnen Stromlinie (Methode 1) über
mehrere Stromlinien (Methode 2) und ein sehr fein aufgelöstes, dreidimensionales Rechengitter
(Methode 3) bis hin zur Vermessung einer konstruierten, realen Fanstufe (Methode 4). Daraus
folgt eine vereinfachte Beschreibung der Strömung für Methode 1 und eine sehr detaillierte
Abbildung der Strömung für Methode 4. Dementsprechend geht mit Methode 1 aber auch
ein sehr geringer Arbeitsaufwand zum Aufsetzen der Rechnung einher. Der Arbeitsaufwand
verhält sich gegensätzlich zum Detailgrad, weshalb sich letztendlich für den Messaufbau, die
Durchführung und Auswertung der Hitzdrahtmessung bei Methode 4 der höchste Aufwand
ergibt.

Die Rechenzeiten für das Mittel- und Mehrschnittverfahren zur Bestimmung der Strömung
eines Betriebspunktes spielen sich im Sekundenbereich ab. Dafür reicht ein einzelner CPU-
Kern eines herkömmlichen privaten Computers aus. Eine numerische Strömungssimulation
mit anschließender Extraktion der notwendigen Geometrie- und Strömungsdaten wird in der
Regel auf größeren Rechenclustern mit viel Arbeitsspeicher und Rechenleistung durchgeführt.
Im Durchschnitt dauerten die Simulationen eines einzelnen Betriebspunkts für diese Arbeit
mehrere hundert CPU-Stunden.

Auch in der Modellierung und Bestimmung der die Turbulenz beschreibenden Strö-
mungsgrößen unterscheiden sich die vier Methoden. Für Methode 1 wird das empirische
Modell nach A. Moreau (2016) verwendet. Für die Methode 2 wird das gleiche Modell
für jede Stromlinie separat angewendet. Bei der numerischen Strömungssimulation kommt
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2.7 Technischer Vergleich der verschiedenen Methoden

das SST-Turbulenzmodell nach Menter (1994) zum Einsatz. Und für die Ableitung der
turbulenten Schwankungsgeschwindigkeiten und das turbulente integrale Längenmaß von den
Hitzdrahtsignalen kommen die Verfahren nach Meyer et al. (2019) und Caldas und Meyer (2023)
zum Einsatz. Das Verständnis über die Turbulenzmodelle ist wichtig für die Interpretation der
Ergebnisse und die Bestimmung des Breitbandlärms.

Der gesamte Vergleich unterstreicht noch einmal, dass die Methoden 1 und 2 durch ihre
Eigenschaften für den Einsatz im Vorentwurf geeignet sind, wohingegen die Methoden 3 und 4
eine gute Basis für die spätere Validierung der Vorentwurfsmethoden darstellen.
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aktions-Schallquelle

Es wurde bereits in der Einleitung im Abschnitt 1.2 diskutiert, dass die Mittelschnitt- und
Mehrschnittverfahren, Methoden 1 und 2, in der Regel keine Auflösung von instationären
Strömungsparametern, wie Turbulenzen oder Rotor-Nachläufe, vorsehen. Für die Vorhersage
der Nachlauf-Interaktions-Schallquelle sind diese detaillierten Informationen über die Strömung
jedoch maßgeblich. Die Vorentwurfsverfahren ermöglichen hingegen eine Bestimmung statio-
närer Strömungsgrößen, wie die mittleren Strömungsgeschwindigkeiten an den Vorder- und
Hinterkanten der Schaufelreihen sowie die Totaldruck-Verluste, die durch die Schaufelreihen
verursacht werden. Abbildung 3.1 skizziert in vier Schritten einen sehr einfachen Ansatz
zur Ableitung der Turbulenzparameter von einer stationären Strömung. Dieses Verfahren
wird nachfolgend als empirisches Nachlauf-Turbulenzmodell bezeichnet. Die Turbulenz in der
Nachlauf-Strömung sorgt für Druckschwankungen an den nachfolgenden Schaufelblättern, was
schließlich Breitbandschall hervorruft (siehe Abschnitt 1.1). Die einzelnen Schritte werden hier
zunächst grob umrissen und dann in den nachfolgenden Abschnitten genauer und mit den
entsprechenden Gleichungen beschrieben. Abschließend werden die gemachten Vereinfachungen
und Annahmen aufgezählt und deren Einfluss auf das Modell diskutiert.

Im ersten Schritt wird der viskose Anteil der Profilverluste, wie er im Abschnitt 3.1
beschrieben ist, dazu verwendet, um die Grenzschichtdicke δ auf der Schaufeloberfläche
des Rotors abzuschätzen. Die Grenzschichten auf der Druck- und Saugseite vereinen sich
an der Hinterkante zum charakteristischen Geschwindigkeitsdefizit in Umfangsrichtung, den
sogenannten Nachlauf. Im zweiten Schritt werden die geometrischen Parameter des Nachlaufs
beschrieben. Dafür wird angenommen, dass die Verdrängungsdicke an der Hinterkante konstant
bleibt, während sich der Nachlauf stromab ausbreitet, und dass die Geschwindigkeitsverteilung
in Umfangsrichtung eine symmetrische Gaußform aufweist. Dadurch kann die Nachlaufform
sehr einfach durch die in Abschnitt 3.3 eingeführten Parameter, wie Fläche Aw, Tiefe dw und
Breite ww, charakterisiert werden. Der Nachlauf breitet sich mit der Strömung weiter Richtung
nachfolgender Stator-Reihe aus. Dabei werden die Nachläufe nach und nach immer breiter
und flacher, während die Fläche sich annähernd konstant verhält. Weit hinter dem Rotor
vereint sich der Nachlauf mit den Nachläufen der benachbarten Rotor-Schaufeln und mischt
sich mit der freien Strömung aus. Im dritten Schritt wird die Turbulenz an der Vorderkante der
nachfolgenden Schaufelreihe empirisch bestimmt. Dazu wird zum einen ein proportionales
Verhältnis zwischen der Nachlaufbreite ww und dem turbulenten integralen Längenmaß
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3. Modell für die breitbandige Interaktions-Schallquelle

ww

TurbulenzNachlaufGrenzschicht Anregung

1 2 3 4

Λw

Aw

Empirie

Abbildung 3.1: Skizzierter Modell-Ablauf zur Abschätzung der Nachlauf-Interaktion: Die Rotor-
Schaufel erzeugt Nachläufe und Turbulenzen, wodurch akustische Druckfluktuationen auf den
Stator-Schaufeloberflächen entstehen.

im Nachlauf Λw gebildet. Zum anderen wird die umfangsverteilte Varianz der turbulenten
Geschwindigkeitsschwankungen ˜︂v′2(θ) mit der umfangsverteilten, mittleren Geschwindigkeits-
störung v(θ) in ein proportionales Verhältnis gesetzt. Dementsprechend wird angenommen,
dass der turbulente Nachlauf ebenfalls eine symmetrische Gaußform besitzt. Es wird außerdem
vorausgesetzt, dass die empirischen Proportionalitätsfaktoren für das Modell einen universellen
Charakter im Bezug auf verschiedene Fanstufen, Strömungsbedingungen und radiale sowie
axiale Positionen im Kanal haben. Das turbulente von Kármán-Spektrum kann mithilfe der
Turbulenzgeschwindigkeiten und dem integralen Längenmaß moduliert und die Turbulenzgrößen
somit in den Frequenzbereich überführt werden. In diesem Zusammenhang wird angenommen,
dass die Turbulenz im Nachlauf isotrop und homogen ist sowie kleine Korrelationslängen
aufweist. Im vierten und letzten Schritt wird das Nachlauf-Turbulenzspektrum dazu genutzt,
um die stochastische Anregung der Stator-Schaufel zu bestimmen. Über die Antwort des
Profils auf instationäre Geschwindigkeitsstörungen werden schlussendlich die fluktuierenden
Druckschwankungen an der Schaufelvorderkante bestimmt, die zu Breitbandschall führen.

3.1 Berechnung der Rotor-Verluste

Wenn Fan- oder Verdichtergitter von Axialmaschinen umströmt werden, entstehen aufgrund
einer Vielzahl von Strömungsphänomenen Totaldruckverluste im Relativsystem, wodurch sich
letztendlich der Totaldruck hinter dem Gitter ptot,2 im Gegensatz zu dem Wert vor dem
Gitter ptot,1 verringert. Eine sehr ausführliche Übersicht der verschiedenen Verlustmechanismen
in einer Turbomaschine gibt Denton (1993). Die Totaldruckdifferenz wird häufig als sogenannter
Totaldruckverlustbeiwert angegeben. Dabei wird laut einer weit verbreiteten Konvention die
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3.1 Berechnung der Rotor-Verluste

Druckdifferenz auf den dynamischen Druck q1 vor dem Gitter bezogen, da dieser sich gut
messen lässt:

ω :=
∆ptot
q1

=
ptot,1 − ptot,2
ptot,1 − p1

(3.1)

Die Gesamtverluste sind die Summe aller auftretenden Verlustmechanismen. Diese sind, wie
eingangs erwähnt, vielfältig und der Detailgrad der Vorentwurfsverfahren unterscheidet sich
in der Modellierung je nach inkludierten Mechanismen. Relativ geläufig ist zum Beispiel die
Berücksichtigung der viskosen Verluste, der Stoßverluste und der Verluste an den Kanalwänden:

ω = ωvisk + ωStoss + ωRand + ... (3.2)

Die viskosen Verluste sowie die Stoßverluste werden gemeinsam zu den Profilverlusten gezählt,
da diese durch die reine Profilumströmung hervorgerufen werden. Der Anteil, der sich auf die
viskosen Verluste bezieht, ist für das empirische Nachlauf-Turbulenzmodell von besonderem
Interesse, da dieser vorrangig durch die Reibung in der Strömung und bei ungünstigen
Strömungsbedingungen auch durch Strömungsablösung verursacht wird. Somit ist er ein
direktes Maß für die Grenzschichtdicke auf den Schaufelprofilen. Das Verhalten der viskosen
Verluste in Abhängigkeit von dem Zuströmwinkel β1 wird häufig als Verlustpolare bezeichnet.
Bei einer optimalen Umströmung eines Profils, das heißt, wenn der Zuströmwinkel in etwa mit
dem Metallwinkel an der Profilvorderkante übereinstimmt, erzielt das Profil minimale Verluste
und somit entstehen schmale Grenzschichten. Erhöht sich jedoch der Zuströmwinkel, erhöht
sich die Belastung und die Grenzschichten dicken auf. Infolgedessen erhöhen sich auch die
Profilverluste. Im Extremfall kann die Strömung dem Profil nicht mehr folgen und löst auf der
Profiloberseite ab, was zu einem starken Anstieg der Profilverluste führt. Bei einer Verringerung
des Zuströmwinkels zeichnet sich irgendwann der gleiche Effekt auf der Profilunterseite ab. Zwar
beeinflussen auch auftretende Stöße die Grenzschichten und somit die rein viskosen Verluste.
Dieser Effekt wird allerdings aufgrund seiner Komplexität häufig in den Vorentwurfsverfahren
vernachlässigt.

3.1.1 Berechnung der viskosen Profilverluste durch das Mittelschnittver-
fahren

Im Mittelschnittverfahren von PropNoise wird der viskose Profilverlustbeiwert über ein semi-
empirisches Modell (A. Moreau, 2016) bestimmt. In Anlehnung an die Ausführungen von
Lieblein (1959) und Grieb (2009) lässt sich der inkompressible Verlustbeiwert, verursacht durch
die Grenzschichten, folgendermaßen bestimmen:

ωink,visk = 2
δ2
s

· s
t
· (1 + w2/w1)

2

4 cosβ
· 2H12

3H12 − 1
·
(︃
1− H12δ2

t cosβ2

)︃−3

, (3.3)

mit der Impulsverlustdicke δ2, der Sehnenlänge s, der Teilung t, den Strömungsgeschwindigkeiten
im Relativsystem w, dem mittleren Strömungswinkel β (definiert als tanβ = (tanβ1+tanβ2)/2)
und der Stromröhrenbreite t cosβ2. Der Formfaktor H12 = δ1/δ2 = 1,08 berücksichtigt bereits
die Ausmischung der Nachläufe mit der umliegenden Strömung. Die Impulsverlustdicke wird
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3. Modell für die breitbandige Interaktions-Schallquelle

nach Lieblein (1959) unter Zuhilfenahme des Diffusionsfaktors D = (wmax − w2)/w1, als Maß
der Strömungsverzögerung über die Schaufelreihe, berechnet (A. Moreau, 2016).

δ2
s

=
Cf

2
· F (D), mit F (D) = 0,8 + 0,2 · e5D (3.4)

Der Reibungskoeffizient Cf wird als Funktion von der Reynoldszahl und der Machzahl ermittelt.

3.1.2 Berechnung der viskosen Profilverluste durch das Mehrschnittverfah-
ren

Das Mehrschnittverfahren von ACDC bestimmt den inkompressiblen, viskosen Profilverlust
auch durch ein semi-empirisches Modell (Schnös, 2020), welches durch das in Abschnitt 2.3
beschriebene Verfahren kalibriert wurde. Zunächst wird dafür der minimale Verlust bei optimaler
Profilanströmung ω∗

ink,visk basierend auf den Formulierungen von Grieb (2009) bestimmt:

ω∗
ink,visk(Re) = ω∗

ink,visk ·
(︃
Re

106

)︃K1

, (3.5)

mit den viskosen Profilverlusten für ein inkompressibel angeströmtes Verdichtergitter ω∗
ink,visk

und einer zusätzlichen Reynoldszahl-Korrektur mit dem Kalibrierungsparameter K1. Das
Verfahren berechnet zusätzlich auch eine Korrektur für kompressible Effekte und die Stoßverluste.
Diese Anteile sind allerdings für die spätere Bestimmung der Grenzschichtdicke nicht
zweckdienlich und werden daher in der Gl. 3.5 nicht berücksichtigt. Der Profilverlust für
inkompressible Strömung wird nach König, Hennecke und Fottner (1996) wie folgt berechnet:

ω∗
ink,visk = 2

δ∗2,ink
s

· s
t
·
(︃
ρ2w2

ρ1w1

)︃2

· cos
2 β∗

1

cos3 β∗
2

(3.6)

Dafür wird die Impulsverlustdicke δ∗2,ink an der Hinterkante über eine empirische Korrelation
nach Grieb (2009) mithilfe des äquivalenten Diffusionsfaktors D∗ = wmax/w2 (Lieblein, 1959)
ermittelt:

δ∗2,ink
s

=
0,013

2,62−D∗
ink

− 0,004 (3.7)

Sobald das Verlustminimum bei einer Referenzanströmung bekannt ist, kann die Verlustpolare
auch für Fehlanströmungen berechnet werden.

ωvisk = ω∗
visk(1 + ξ) (3.8)

Hierbei ist der Korrekturparameter für Fehlanströmungen ξ eine Funktion des Zuströmwinkels
und der Machzahl. Der Wert ist nur in einem vorher abgeschätzten Arbeitsbereich gültig; das
heißt vom Strömungsabriss auf der Saugseite bis zum Strömungsabriss auf der Druckseite des
Profils. Für die Berechnung von Verlusten außerhalb des Arbeitsbereichs wird eine lineare
Extrapolation angewendet.

Es wird deutlich, dass Mittel- und Mehrschnittverfahren gewisse Ähnlichkeiten, aber auch
Unterschiede in der Modellierung der viskosen Verluste aufweisen. Die Gleichungen 3.3 und
3.6 sind sich sehr ähnlich. Das Mehrschnittverfahren implementiert allerdings eine konkrete
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3.2 Schnittstelle zwischen Mehrschnittverfahren und Nachlauf-Turbulenzmodell

Korrektur für Reynoldszahl-Effekte und Fehlanströmungen. Das Mittelschnittverfahren hingegen
berücksichtigt die Reynoldszahl-Effekte bereits über den Reibungskoeffizienten Cf und die
Fehlanströmungen über den Diffusionsfaktor D.

3.2 Schnittstelle zwischen Mehrschnittverfahren und Nachlauf-
Turbulenzmodell

Zur Bestimmung des breitbandigen Interaktionsschalls einer Fanstufe müssen neben den
Druckverlusten als zentraler Bestandteil des Modells auch noch weitere Informationen über die
Geometrie und die stationäre Aerodynamik zur Verfügung gestellt werden. In diesem Abschnitt
wird beschrieben, wie diese Daten aufbereitet werden, damit die Modelle aus den nachfolgenden
Abschnitten die notwendige Datenbasis haben.

In Tabelle 3.1 sind alle Eingabegrößen aufgelistet, auf die das empirische Nachlauf-
Turbulenzmodell aufbaut und die für die akustischen Berechnungen notwendig sind. Darin ist
hervorzuheben, dass es sich bei den Größen ausschließlich um Daten handelt, die im Rahmen
des Vorentwurfs üblicherweise zur Verfügung gestellt werden können. Zum Auslesen der Daten
wird das Datenmodell der ausgelegten Fanstufe von vorne nach hinten durchlaufen und an
den verschiedenen axialen Stationen werden die benötigten Größen extrahiert. Die relevanten
Stationen befinden sich vor allem am Fan-Eintritt und -Austritt sowie vor und hinter jedem
Lauf- und Leitgitter.

Tabelle 3.1: Eingabegrößen für die Mehrschnitt-basierte Vorhersage von Fan-Lärmquellen
(Methode 2).

Eingangsgröße Einheit Bemerkungen
Geometrie (für jede Schaufelreihe und jeden Kanalabschnitt)
Nabenradien RNa,Vk, RNa,Hk m

Gehäuseradien RGe,Vk, RGe,Hk m

Radiale Pos. der Stromlinien r m äquidistante Positionen
Axiale Pos. xVk(r), xHk(r) m axiale Begrenzung der Schaufel- und Kanalab-

schnitte
Geometrie (für jede Schaufelreihe)
Schaufelanzahl B - Schaufeln werden als identisch und mit gleich-

mäßigem Abstand zueinander angenommen
Relative Profildicke dP,rel(r) - gemitteltes Dicke-zu-Sehne-Verhältnis
Azimutale Pos. θVk(r), θHk(r) deg Umfangsposition der Vorder- und Hinterkante
Staffelungswinkel χ(r) deg hat das gleiche Vorzeichen wie die Drehzahl
Metallwinkel χVk(r), χHk(r) deg

Aerodynamik (vor und hinter jeder Schaufelreihe)
Axiale Machzahl Mx(r) - Mx = wx/a = cx/a

Relativer Strömungswinkel β(r) deg

Statischer Druck p Pa flächengemittelter Wert
Statische Temperatur T K flächengemittelter Wert
Leistung (für jede Schaufelreihe)
Wellendrehzahl N 1/min echte Drehzahl ohne ISA-Korrektur
Viskose Profilverluste ωvisk(r) - aerodynamischer Druckverlustkoeffizient
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3. Modell für die breitbandige Interaktions-Schallquelle

Sobald die viskosen Profilverluste des Fan-Rotor-Gitters bekannt sind, können die
Grenzschichtdicken auf den Profilen und daraus wiederum die Nachläufe rekonstruiert werden.
Hierzu werden die entsprechenden Formeln aus den vorhergehenden Abschnitten nach der
Impulsverlustdicke δ2 umgestellt. Da unterschiedliche Definitionen für die Totaldruckverlust-
Koeffizienten ω existieren, gilt es dabei zu beachten, dass die Koeffizienten zunächst mit
verschiedenen Strömungsgrößen korrigiert werden müssen, damit sie der Konvention aus Gl. 3.1
entsprechen.

Aus der Strömungsrechnung benötigt das Verfahren außerdem Informationen über die
Geschwindigkeitsdreiecke, den Druck p und die Temperatur T vor und hinter dem Rotor
beziehungsweise Stator. Die Stromlinien aus dem Mehrschnittverfahren werden dafür auf eine
vorgegebene Anzahl an Stromlinien Nr interpoliert, um die Auflösung der akustischen Quellen
zu erhöhen. Mit den mittleren Radien an der Nabe und am Gehäuse R = (RVk+RHk)/2 lassen
sich die Stromlinienpositionen r für die akustische Auswertung festlegen durch:

∆r =
RGe −RNa

Nr
(3.9)

r =

(︃
RNa +

∆r

2
, RNa +

3∆r

2
, RNa +

5∆r

2
, · · · , RGe −

∆r

2

)︃
(3.10)

Wenn für die Schnittstelle (oder auch im Rahmen der Auswertungen in Kapitel 4) die radiale
Verteilung einer beliebigen Strömungsgröße, wie der Druck p(r), gemittelt werden soll, wird
die folgende Flächenmittelung angewendet, um den Gewichtungen der unterschiedlich großen
Kreisringe in einem zylindrischen Kanal Rechnung zu tragen:

p(r) =
1

A

∑︂
r

p(r) ·∆A, (3.11)

mit den jeweiligen Kreisringflächen

∆A = π(r2a − r2i ) (3.12)

und der Gesamtfläche
A = π(R2

Ge −R2
Na). (3.13)

Da das Fanakustik-Verfahren PropNoise, wie in Abschnitt 2.1 bereits erwähnt, zum
Zweck der akustischen Bewertung in der Vorauslegung keine Splitter-Geometrie berücksichtigt,
wird nur die Interaktion zwischen Rotor und OGVs berechnet und die Interaktion mit den
IGVs vernachlässigt. Der Anteil des Gesamtmassenstroms ṁ, der in den Primärkreislauf des
Triebwerks geht, lässt sich über das Nebenstromverhältnis µ = ṁII/ṁI berechnen:

µI =
1

1 + µ
(3.14)

In Abbildung 3.2 ist dargestellt, wie auf diese Weise mit Hilfe des relativen Massenstroms µI

der Nabenradius so angepasst wird, dass nur die Strömung, die weiter hinten in den
Sekundärkreislauf eintritt, berücksichtigt wird. Der relative Massenstrom wird von dem
Mehrschnittverfahren ausgegeben. Über die Geometrie müssen weiterhin die meridionale
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3.2 Schnittstelle zwischen Mehrschnittverfahren und Nachlauf-Turbulenzmodell

Kanalkontur des Fans, die Blattzahl B und einige Größen über die Blattgeometrie jeder
Schaufelreihe bekannt sein. Viele dieser Größen können direkt aus dem Vorentwurfsverfahren
ausgelesen, konvertiert und auf die vorgegebene Diskretisierung r interpoliert werden. Die
Winkelmaße werden auf die in der Nomenklatur festgelegte Konvention vereinheitlicht.

Abbildung 3.2: Beschreibung geometrischer Parameter einer Fanstufe in der Meridionalebene.
Hier ist beispielhaft eine Fanstufe mit Kernströmung und einem Nebenstromverhältnis von µ = 8
gezeigt. Die gezeigte Fanstufe wird in Abschnitt 4.1.2 vorgestellt.

Zusätzlich stellt die Beschreibung der Profilschnitte der Fan-Schaufeln auf verschiedenen
radialen Positionen eine weitere Herausforderung dar. Zum Verständnis der Vorgehensweise
zeigt Abb. 3.3 ein generisches Schaufelprofil und einige Kennwerte aus Tab. 3.1. Die relative,
gemittelte Profildicke dP,rel wird anhand einer Punktewolke des Profils berechnet. Dafür
wird zunächst die Fläche zwischen der Profiloberseite und -unterseite ermittelt, indem die
Dickenverteilung dP(x) aufintegriert wird. Daraus wird dann eine mittlere Profildicke errechnet:

dP(x) =
1

sx

∫︂ sx

0
dP(x)dx (3.15)

Wenn diese Größe auf die Sehnenlänge bezogen wird, ergibt sich daraus die relative Profildicke:

dP,rel =
dP(x)

s
(3.16)

Die Metallwinkel an der Vorder- und Hinterkante des Profils χVk und χHk werden
folgendermaßen ermittelt: Auf der Profilsehne werden die Punkte ermittelt, welche sich in einem
Abstand von 10% der Sehnenlänge hinter der Vorderkante und vor der Hinterkante befinden.
Die Verbindung von diesen Punkten mit der jeweiligen Vorderkante und Hinterkante bilden den
Winkel nach der angegebenen Nomenklatur. Außerdem kann mithilfe der Profil-Punktewolke
die Position der Profil-Vorderkante und -Hinterkante in Umfangsrichtung θVk und θHk bestimmt
werden.
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Abbildung 3.3: Generisches Schaufelprofil mit einer Sehnenlänge s = 12 cm und einer relativen
Profildicke dP,rel = 4%. Das Diagramm veranschaulicht die Bestimmung der Profildicke und der
Metallwinkel an der Vorder- und Hinterkante.

3.3 Modellierung der mittleren Rotor-Nachläufe

Die mittleren Rotor-Nachläufe werden entsprechend den Ausführungen von A. Moreau (2016)
auf jeder Stromlinie modelliert. Der Begriff „mittlere Nachläufe“ beschreibt das zeitunabhängige
Strömungsprofil, das sich hinter einem Rotor ohne turbulente Schwankungen einstellt (siehe
auch V (θ) in Abb. 2.5 oben). Für das hier vorgestellte Modell werden die Geschwindigkeiten
im mitbewegten, das heißt relativen System des Rotors betrachtet. Das Strömungsprofil in
Umfangsrichtung zeichnet sich hinter einer Schaufelreihe durch ein Geschwindigkeitsdefizit
aus. Dieses Strömungsprofil kann auf direktem Weg nur durch die Methoden zur Verfügung
gestellt werden, die die Strömung in Umfangsrichtung berücksichtigen, das heißt durch das
3D-RANS-Verfahren (Methode 3) oder die Hitzdrahtmessungen (Methode 4). Abbildung 3.4
(links) zeigt zwei exemplarische Nachläufe auf verschiedenen radialen Ebenen, die durch eine
Hitzdrahtmessung an der in Abschnitt 4.1.5 beschrieben Fanstufe zwischen Rotor und Stator
gemessen wurden. Die schwarze Linie stellt das Geschwindigkeitsdefizit in Umfangsrichtung θ

auf einer Rotor-Schaufelhöhe von η = 50% dar. In diesem Fall scheint es akzeptabel zu sein,
eine symmetrische Gaußform für den Nachlauf anzunehmen, da die Strömung auf dieser
Schaufelhöhe recht unbeeinflusst von Sekundärströmungen ist und die Ausmischung des
Nachlaufs bereits fortgeschritten ist. Im Bereich der Rotor-Spitze beeinflussen jedoch zusätzliche
Strömungseffekte wie Blattspitzenwirbel die Form der Nachläufe, wodurch die Modellierung mit
einer Gaußform nicht mehr gerechtfertigt ist. In der Abbildung ist der Geschwindigkeitsverlauf in
Umfangsrichtung auf einer Rotor-Schaufelhöhe von η = 94% mit einer grauen Linie dargestellt.
Es ist davon auszugehen, dass in diesem Fall die Regressionsanalyse nicht den Nachlauf, sondern
den Blattspitzenwirbel nachbildet.
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3.3 Modellierung der mittleren Rotor-Nachläufe
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Abbildung 3.4: Links: Zwei gemessene Geschwindigkeitsnachläufe (durchgezogene Linie) und
deren Regression mit einer Gauß-Funktion (gestrichelte Linie). Die beiden Nachläufe unterscheiden
sich in der Eintauchstiefe der Hitzdrahtsonde und befinden sich bei 50% (schwarz) und 94% (grau)
der Rotor-Schaufelhöhe. Rechts: Geschwindigkeitsdefizit als Gauß-Regression für die Messung bei
50% Schaufelhöhe in einem normierten Koordinatensystem.

Das Geschwindigkeitsdefizit v(y) in der Nachlauf-Strömung lässt sich bestimmen, indem das
Geschwindigkeitsprofil V (y) von der Geschwindigkeit außerhalb des Nachlaufs V∞ subtrahiert
wird:

v(y) = max(V (y))− V (y) (3.17)

Unter der Annahme der Symmetrie liefert die dargestellte Regression (Abb. 3.4 rechts) mit der
Methode der kleinsten Fehlerquadrate an eine Gauß-Funktion

v(y) = vmax · e
−π

(︂
y

ww·t

)︂2

(3.18)

die drei entdimensionalisierten Nachlauf-Parameter Fläche Aw, Tiefe dw und Breite ww:

Aw :=

∫︂ t

0

v(y)

w2

dy

t
(3.19)

dw :=
vmax

w2
(3.20)

ww :=
Aw

dw
(3.21)

mit der Umfangsposition y = rθ, der Teilung t = 2πr/B, dem maximalen Geschwindigkeitsde-
fizit vmax = max(v(y)) und der umfangsgemittelten Strömungsgeschwindigkeit V (y). Letztere
ist identisch mit der relativen Abströmgeschwindigkeit w2 der Rotor-Schaufel. In der Literatur
wird die Nachlaufbreite häufig als die Umfangsdistanz zwischen zwei Punkten definiert, wo die
Strömungsgeschwindigkeit 50% des maximalen Geschwindigkeitsdefizits vmax erreicht (Ganz
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3. Modell für die breitbandige Interaktions-Schallquelle

et al., 1998; Jurdic, Joseph und Antoni, 2009). Es lässt sich jedoch mit Gl. 3.18 und 3.21 zeigen,
dass die hier verwendete Definition sehr ähnlich ist:

v
(︂
y =

ww

2
t
)︂
= vmax · e−

π
4 ≈ 0,46 · vmax (3.22)

Ein alternativer Weg zur Bestimmung der geometrischen Nachlauf-Parameter besteht in
der Analyse der Nachläufe über eine azimutale Fourier-Zerlegung. Dafür wird die Fourier-
Transformation von Gl. 3.18 gebildet. Die analytische Lösung resultiert ebenfalls in einer
Gauß-Funktion in Abhängigkeit von der Harmonischen h:

F(v(y)) = v(h) = w2 ·Aw · e−π·w2
w·h2

(3.23)

Die Punkte in Abb. 3.5 zeigen die diskrete FFT (schnelle Fourier-Transformation, engl. Fast
Fourier Transform) der zwei Geschwindigkeitsnachläufe, die in Abb. 3.4 (links) dargestellt
sind. Mithilfe dieser Datenpunkte lassen sich durch eine Regression mit der Gauß-Kurve
aus Gl. 3.23 ebenfalls die entdimensionalisierten Nachlauf-Parameter aus den Gln. 3.19–3.21
bestimmen. Der Wert für die nullte Harmonische v(h = 0) entspricht dem Mittelwert des
Geschwindigkeitsdefizits v(y) = V∞ − V (y) und wird für die Regressionsanalyse entfernt.
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Abbildung 3.5: Fourier-Transformation (Punkte) der in Abb. 3.4 dargestellten Geschwindig-
keitsnachläufe auf den unterschiedlichen Schaufelhöhen. Zusätzlich ist eine Regression mit einer
Gauß-Funktion (gestrichelte Linie) dargestellt.

Auch hier zeigt wieder der Nachlauf auf mittlerer Kanalhöhe (schwarz) eine gute Übereinstim-
mung mit der Gauß-Kurve. Im Blattspitzen-Bereich (grau) gibt es jedoch größere Abweichungen
bei den ersten drei positiven und negativen Harmonischen. Die Methode zur Bestimmung der
Nachlauf-Parameter über die Fourier-Zerlegung liefert trotzdem insbesondere in kritischeren
Bereichen und bei komplexeren Strömungen robustere Lösungen. Bei Untersuchungen des
Bestimmtheitsmaßes sowie der radialen Verteilung und axialen Entwicklung der Nachlauf-
Parameter im Kanal hat sich herausgestellt, dass die Lösung stets stabil, zuverlässig und
physikalisch bleibt.
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3.4 Modellierung der turbulenten Rotor-Nachläufe

Für die Vorentwurfsverfahren (Methoden 1 und 2) ist es hingegen notwendig, die Nachlauf-
parameter basierend auf den Grenzschichtdicken zu bestimmen. Die Verdrängungsdicke δ1 und
die Impulsverlustdicke δ2 sind folgendermaßen definiert:

δ1 := cosβ2

∫︂ t

0

(︃
1− v(y)

V∞

)︃
dy (3.24)

δ2 := cosβ2

∫︂ t

0

v(y)

V∞

(︃
1− v(y)

V∞

)︃
dy (3.25)

Der Term cosβ2 taucht in den Gleichungen auf, weil die Grenzschichtdicken normal zur
Ausbreitungsrichtung definiert sind. Nun können die Nachlaufparameter an der Rotor-
Hinterkante mithilfe der Grenzschichtparameter ausgedrückt werden:

Aw,Hk =
δ1

t cosβ2 − δ1
(3.26)

dw,Hk =
√
2(1 +Aw,Hk)

(︃
1− δ2

δ1

)︃
(3.27)

δ1 = H12 · δ2 (3.28)

Die Impulsverlustdicke δ2 wird durch die Vorentwurfsverfahren (siehe Abschnitt 3.1) ermittelt.
Die Verdrängungsdicke δ1 kann mit dem empirisch bestimmten Formfaktor H12 berechnet
werden, der wiederum von der aerodynamischen Schaufelbelastung beziehungsweise dem
Druckgradienten über das Schaufelprofil abhängig ist.

Das Abklingverhalten der Nachlaufbreite mit zunehmendem Abstand l zur Rotor-
Hinterkante wird von A. Moreau (2016) detailliert ausgeführt. Das analytisch motivierte Modell
basiert auf den integralen Grenzschicht-Gleichungen. Dafür wird die mittlere Strömung im
Nachlauf mithilfe der eindimensionalen Kontinuitätsgleichung beschrieben. Die Impulsgleichung
wird herangezogen, um die Entwicklung der Grenzschicht in einem Diffusor mit Blockage-
Effekten zu modellieren. Das Gleichungssystem wird geschlossen, indem eine dritte Gleichung
den Transport des Volumenstroms innerhalb der Grenzschicht mit einem Formfaktor korreliert,
welcher den aktuellen Zustand der Grenzschicht repräsentiert. Der Ansatz kommt ursprünglich
von Head (1958), wurde ergänzt durch Green (1972) und wird hier auf den Zerfall der
Nachläufe übertragen. Es werden dafür eine inkompressible Strömung ohne Bewandung und
eine vollturbulente Grenzschicht angenommen. Die Gleichungen werden simultan entlang einer
Stromröhre gelöst.

3.4 Modellierung der turbulenten Rotor-Nachläufe

Der Begriff „turbulente Nachläufe“ beschreibt die stochastischen Geschwindigkeitsschwankungen,
die hinter einem Rotor gemessen werden können und auf die Turbulenzen in der Strömung
zurückzuführen sind (siehe auch v′(θ) in Abb. 2.5 unten). Für die Bestimmung des breitbandigen
Nachlauf-Interaktionslärms ist die Kenntnis über diese Geschwindigkeitsschwankungen essentiell,
weil die Interaktion der Schaufeln mit den Turbulenzen die Ursache für diese Schallquelle ist.
Da die Vorentwurfsverfahren keine Informationen über Turbulenzen berechnen, werden zwei
empirische Formulierungen angewendet, um die Turbulenz-Parameter hinter einem Laufgitter
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3. Modell für die breitbandige Interaktions-Schallquelle

von den mittleren Nachläufen abzuleiten. Das hier vorgestellte Modell bildet das Anwachsen
des turbulenten Längenmaßes und der Turbulenzintensität mit steigender Schaufelbelastung
beziehungsweise Rotor-Verlusten ab, wie es auch schon von Ganz et al. (1998) sowie Camp
und Shin (1995) dokumentiert wurde.

Turbulentes integrales Längenmaß

In der Literatur wurden verschiedene Ansätze von unterschiedlichen Autoren vorgestellt,
die Möglichkeiten zur Ableitung des turbulenten integralen Längenmaßes von der mittleren
Strömung oder anderen Turbulenzparametern aufzeigen (Ganz et al., 1998; Pope, 2000; Gliebe et
al., 2000; Jurdic, Joseph und Antoni, 2009). Ein einfaches Verhältnis zwischen dem Längenmaß
im Nachlauf Λw und der Nachlaufbreite ww, wie sie im vorhergehenden Abschnitt definiert
wurde, bietet sich für die Vorentwurfsverfahren an:

KL =
Λw

ww · t cosβ2
(3.29)

In der Literatur finden sich verschiedene Werte für den Proportionalitätsfaktor KL. Jurdic,
Joseph und Antoni (2009) schlagen beispielsweise einen Wert von KL = 0,21 vor und
Ganz et al. (1998) schlussfolgern aus ihren Experimenten Werte von 0,2 bis 0,35 je nach
Raum-Richtungskomponente. Basierend auf RANS-Simulationen einer transsonischen Fanstufe
identifizieren Meier zu Ummeln, A. Moreau und Schnoes (2022) im Mittel einen Wert von
KL = 0,3.

Turbulente Schwankungsgeschwindigkeit

Es existieren auch einige Studien in der Literatur zur Modellierung der Umfangsverteilung der
turbulenten Schwankungsgeschwindigkeiten hinter einem Schaufelprofil. Ganz et al. (1998) haben
die turbulenten Strömungsprofile in einer Fanstufe untersucht und Wygnanski, Champagne und
Marasli (1986) haben sich unter anderem mit den Nachläufen eines isolierten Profils beschäftigt.
Es wird ein proportionales Verhältnis zwischen dem quadratischen Mittel der turbulenten
Geschwindigkeitsschwankungen und dem Nachlauf-Geschwindigkeitsdefizit in Umfangsrichtung
aufgestellt:

KU =

√︂˜︂v′2(y)
v(y)

(3.30)

Die beiden Strömungsgrößen sind in Abb. 3.6 beispielhaft dargestellt. Die Daten wurden
an der in Abschnitt 4.1.5 vorgestellten subsonischen Fanstufe gewonnen. Das Diagramm auf
der linken Seite bezieht sich auf die Referenzanströmung im Auslegungspunkt und auf der
rechten Seite auf einen Strömungszustand mit positiver Inzidenz. Es ist zu erkennen, dass
der mittlere Nachlauf (grau) und der turbulente Nachlauf (schwarz) ihr Maximum jeweils
an der gleichen Umfangsposition sowie eine Gauß-ähnliche Form zu haben scheinen. Diese
Feststellung unterstützt die Herangehensweise, die Turbulenz mit dem mittleren Nachlauf zu
korrelieren. Als gestrichelte Linie wurde außerdem der Nachlauf beispielhaft mit dem Wert
0,4 skaliert, wodurch eine relativ gute Übereinstimmung mit der Turbulenz erzielt werden
kann. Bei genauerer Betrachtung fällt jedoch auf, dass der turbulente Nachlauf zwei Maxima
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3.4 Modellierung der turbulenten Rotor-Nachläufe

in den Scherschichten der Strömung aufweist. Dieser Effekt lässt sich am stärksten direkt an
der Schaufelhinterkante beobachten. Mit zunehmender Ausbreitungsstrecke verschmelzen die
Maxima miteinander, wodurch der Nachlauf immer symmetrischer wird. Weiterhin wurden in der
Abbildung die Hintergrundturbulenz, welche durch das Grundrauschen in der Strömung geprägt
ist, und die Nachlaufturbulenz, welche durch die Schaufel in die Strömung eingebracht wird,
flächig hervorgehoben. Die Korrelation mit dem Geschwindigkeitsdefizit modelliert lediglich
die Nachlaufturbulenz. In der gezeigten Messung scheint genau die Hintergrundturbulenz zur
akkuraten Modellierung des turbulenten Nachlaufs zu fehlen.
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Abbildung 3.6: Mit Hitzdrahtsonden gemessener Rotor-Nachlauf der subsonischen Fanstufe
aus Abschnitt 4.1.5 und gemessene Geschwindigkeitsschwankungen als quadratisches Mittel in
Umfangsrichtung. Außerdem zeigt die Abbildung eine beispielhafte Skalierung des Nachlaufs und
die Unterteilung der turbulenten Strömung in Nachlauf- und Hintergrundströmung.

Durch das Quadrieren von Gl. 3.30 und der Integration der Strömungsgrößen über die
Schaufelpassage lässt sich über den Satz von Parseval

1

t

∫︂ t

0
v(y)2dy =

+∞∑︂
h=−∞

v(h)2 (3.31)

und unter Zuhilfenahme von Gl. 3.23 auch folgendes Verhältnis zwischen umfangsgemittelter
Varianz (siehe auch Gl. 2.12) und Geschwindigkeitsdefizit aufstellen:

K2
U =

1/t
∫︁ t
0
˜︂v′2(y)dy

1/t
∫︁ t
0 v(y)

2dy
(3.32)

=
˜︂v′2(y)∑︁
h v(h)

2
(3.33)

=
c2t2

w2
2A

2
w

∑︁
h e

−2πw2
wh2 (3.34)

Ab einer Nachlaufbreite von ww ≈ 0,4 beginnen benachbarte Nachläufe sich miteinander zu
vereinen. An der Stator-Vorderkante weisen die Nachläufe in der Regel deutlich niedrigere Werte
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3. Modell für die breitbandige Interaktions-Schallquelle

auf. Für Werte ww < 0,5 lässt sich die Summe im Nenner gut mit 1/(
√
2ww) approximieren,

wodurch folgende vereinfachte Formel mit den Nachlaufparametern aufgestellt werden kann:

KU ≈
ct2 · 1,19

√
ww

w2Aw
(3.35)

Aus den Arbeiten von Wygnanski, Champagne und Marasli (1986) kann ein Wert von
KU = 0,3 abgeleitet werden. Die RANS-basierte Kalibrierung von Meier zu Ummeln, A. Moreau
und Schnoes (2022) ergab einen Wert von KU = 0,4.

Die turbulenten Schwankungen ct können auch als turbulente kinetische Energie

k =
3

2
c2t2 (3.36)

oder zum Zweck der Vergleichbarkeit verschiedener Betriebspunkte oder Fanstufen als
Turbulenzgrad

I =
ct2
w2

(3.37)

ausgedrückt werden.

Turbulentes Geschwindigkeitsspektrum

Unter der Annahme von isotroper Turbulenz lässt sich das turbulente Geschwindigkeitsspektrum
durch die zuvor bestimmten Turbulenzgrößen synthetisieren. Somit wird angenommen, dass die
gesamte Energie in der nullten Umfangsmodenordnung m = 0 enthalten ist. Auf diese Weise
wird das turbulente Geschwindigkeitsspektrum als Leistungsdichtespektrum

Φuu(f) = c2t2 ·
Λw

w2
· 2 + 5,3z2

(1 + z2)1,8
(3.38)

und die frequenzabhängige, turbulente Korrelationslänge

ℓ(f) = 15Λw · z2√
1 + z2(3 + 8z2)

(3.39)

berechnet, um die Turbulenzgrößen in den Frequenzbereich zu überführen, was wiederum
für die Abschätzung der Schallentstehung zweckdienlich ist. Die Spektren beziehen sich
auf das mitbewegte Referenzsystem des Rotors und werden im Anschluss auf das stehende
Stator-Referenzsystem übertragen. In den Gleichungen stecken die normierte Strouhalzahl
z = St/Stref , die Strouhalzahl St = fΛw/w2 und die Referenz-Strouhalzahl Stref ≈ 0,1. Die
Formulierungen basieren auf dem eindimensionalen, transversalen von Kármán-Spektrum,
welches von Amiet (1975) im Zusammenhang mit Berechnungen zur Schallabstrahlung
eines Flügels, der mit turbulenter Strömung interagiert, angewendet wurde. Es wurde dafür
angenommen, dass senkrechte Strömungsstörungen auf der Flügelvorderkante die Hauptursache
für die Schallabstrahlung sind und dass diese sich parallel zur Vorderkante fortbewegen.
Konstante Werte und Brüche wurden in den Gleichungen im Sinne der Übersichtlichkeit
bereits zusammengefasst.
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3.4 Modellierung der turbulenten Rotor-Nachläufe

Das Leistungsdichtespektrum nähert sich bei Frequenzen gegen Null folgendem Wert an:

Φuu(f → 0) = 2 · c2t2 ·
Λw

w2
(3.40)

Über diese Eigenschaft wird in Gl. 2.13 aus Hitzdrahtmessdaten auch das turbulente integrale
Längenmaß bestimmt. Aus der Integration des gesamten Frequenzspektrums ergibt sich die
Varianz der turbulenten Geschwindigkeitsschwankung:

c2t2 =

∫︂
Φuu(f)df (3.41)

Aus der Gleichung 3.38 geht vereinfacht gesagt hervor, dass die turbulente kinetische Energie
hauptsächlich die Amplitude des Spektrums und das turbulente Längenmaß den Frequenzbereich
beeinflusst. Um dies zu verdeutlichen, wurden in Abb. 3.7 die Leistungsspektraldichten von
drei Beispiel-Nachläufen berechnet und eingezeichnet. Der Referenz-Nachlauf ist in schwarz
dargestellt. Davon ausgehend wurde das turbulente Längenmaß (grau durchgezogen) und die
turbulente Schwankungsgeschwindigkeit (grau gestrichelt) variiert. Die Variation wurde über
das empirische Modell mithilfe der Proportionalitätsfaktoren ermittelt, indem diese jeweils um
eine Differenz ∆K = +0,1 erhöht wurden. Beim Vergleich der Spektren wird deutlich, dass
sich bei Änderung des Faktors KL die Amplitude des Spektrums bei niedrigen Frequenzen
auch um 3dB erhöht, aber vor allem eine Frequenzverschiebung zu kleineren Frequenzen
stattfindet. Dadurch ergeben sich niedrigere Werte bei höheren Frequenzen. Durch die höhere
Größenordnung und den quadratischen Einfluss auf das Spektrum, hebt eine Änderung des
Faktors KU die Amplitude deutlich über den ganzen Frequenzbereich um 6dB an.
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KL = 0,3 (→ Λw = 1,3mm); KU = 0,4 (→ ct2 = 0,8m/s)
KL = 0,4 (→ Λw = 1,8mm); KU = 0,3 (→ ct2 = 0,6m/s)
KL = 0,3 (→ Λw = 1,3mm); KU = 0,3 (→ ct2 = 0,6m/s)

Abbildung 3.7: Turbulente Geschwindigkeitsspektren von drei Rotor-Nachläufen, welche über
die Turbulenzparameter mithilfe eines von Kármán-Spektrums synthetisiert wurden. Ausgehend
von einem Basis-Spektrum (schwarz) wurden einmal das turbulente Längenmaß (grau durchge-
zogen) und einmal die turbulente Schwankungsgeschwindigkeit (grau gestrichelt) variiert. Die
Strömungsgeschwindigkeit beträgt w2 = 80m/s.
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3. Modell für die breitbandige Interaktions-Schallquelle

3.5 Vereinfachungen und Annahmen für das Turbulenzmodell

Das hier vorgestellte empirische Nachlauf-Turbulenzmodell unterliegt einigen Vereinfachungen
und Annahmen. Da Modelle immer nur einen bestimmten Aspekt der Realität nachbilden, ist
diese Vorgehensweise nicht unüblich. Es sollte jedoch stets darauf geachtet werden, dass die
Annahmen für den angedachten Anwendungsbereich angemessen sind und die Aussagen nicht
zu stark verfälschen. Daher werden nachfolgend noch einmal die Annahmen zusammengefasst
und ihre Verhältnismäßigkeit diskutiert:

• Die Schaufeln des Lauf- und Leitgitters werden als identisch und mit äquidistantem
Abstand zueinander angenommen. Dadurch erzeugt jede Schaufel exakt das gleiche
Geschwindigkeitsdefizit mit den gleichen Turbulenzgrößen. Diese Annahme wird häufig
auch bei CFD-Simulationen getroffen. Durch die Simulation von nur einer Schaufelpassage
kann die Rechenzeit immens verkürzt werden und das Ergebnis wird dadurch in der
Regel kaum beeinflusst. Für das hier vorgestellte empirische Nachlauf-Turbulenzmodell
vereinfacht es darüber hinaus sehr stark die Formulierungen. Zwar werden in der
Realität, zum Beispiel bei Hitzdrahtmessungen, durch Fertigungsungenauigkeiten und
Abnutzungseffekte nie exakt gleiche Nachläufe gemessen, der Einfluss auf die Leistung
und den Breitbandlärm sollte aber sehr gering sein. Im Rahmen des Modells werden die
Nachläufe mit abgeleiteten Größen, wie Breite oder Fläche, beschrieben und statistische
Größen gemittelt, wodurch der exakte Verlauf in Umfangsrichtung an Relevanz verliert.
Für Schallquellen wie den Kreissägenlärm (siehe Abschnitt 1.1) sind geringfügige
Abweichungen, beispielsweise im Anstellwinkel, hingegen sehr relevant, da sich dadurch
die Stöße von benachbarten Schaufeln miteinander vereinen. Dies gilt jedoch nicht für
die viskosen Nachläufe.

• Sowohl das Geschwindigkeitsdefizit als auch die turbulenten Geschwindigkeitsschwankun-
gen werden in Umfangsrichtung als symmetrische Gauß-Kurve approximiert. Es wurde
bereits gezeigt, dass dies in der Realität wegen der Geschwindigkeitsunterschiede auf
Druck- und Saugseite der Schaufelprofile nicht der Fall ist. Zusätzlich wird die turbulente
kinetische Energie vor allem in den Scherschichten des Geschwindigkeitsdefizits erzeugt,
wodurch beim turbulenten Nachlauf zwei Maxima entstehen. Messungen und Simulationen
zeigen jedoch auch, dass die Asymmetrien vor allem direkt an der Nachlauf-erzeugenden
Schaufelhinterkante am größten sind. Mit zunehmender Lauflänge und Ausmischung
werden die Nachläufe glatter und symmetrischer. Da die Nachläufe vor allem an der
Stator-Vorderkante (welche sich in der Regel mindestens eine Sehnenlänge hinter dem
Rotor befindet) für die Nachlauf-Interaktions-Schallquelle relevant sind, sollte diese
Annahme gerechtfertigt sein. Es wäre aber sicherlich interessant, die Asymmetrien von
mittleren und turbulenten Nachläufen, welche auf einen Stator treffen, und deren Einfluss
auf die Akustik genauer zu untersuchen. Eine Studie von Roger (1994) zum Einfluss von
nicht-symmetrischen Nachläufen auf die Interaktionsschallquelle zeigte, dass signifikante
Abweichungen zu symmetrischen Nachläufen hauptsächlich bei höheren Frequenzen
auftreten.

48



3.5 Vereinfachungen und Annahmen für das Turbulenzmodell

• Eine der Kernaussagen des empirischen Turbulenzmodells besteht darin, dass ein
proportionales Verhältnis zwischen mittlerer und turbulenter Nachlauf-Strömung an-
genommen wird. Diese Proportionalität wird durch die Faktoren KL und KU zur
Bestimmung des turbulenten integralen Längenmaßes und der turbulenten kinetischen
Energie ausgedrückt. Die Faktoren sollen außerdem einen universellen Charakter
aufweisen, sodass sie an verschiedenen axialen und radialen Positionen im Kanal, bei
verschiedenen Betriebszuständen und für verschiedene Fanstufen-Geometrien gültig
sind. Diese Vereinfachung ist deutlich kritischer als die bisher diskutierten, da die
Proportionalitätsfaktoren einen starken Einfluss auf das breitbandige Spektrum haben
(siehe Abb. 3.7). Die Überprüfung dieser Annahme ist Gegenstand der Studien in
Abschnitt 4.2.

• Das RSI-Modell beschränkt sich auf die breitbandige Schallquelle, die durch die
Interaktion der Rotor-Nachläufe mit der nachfolgenden Schaufelreihe hervorgerufen
wird. Die Nachläufe werden, wie beschrieben, durch die viskosen Grenzschichten auf
der Schaufeloberfläche erzeugt. Dass die Strömung hinter einem Rotor auch durch die
Grenzschichten am Gehäuse und der Nabe geprägt ist, wird dabei nicht berücksichtigt. Und
auch weitere sekundäre Strömungsphänomene wie Blattspitzenwirbel oder die Interaktion
von Verdichtungsstößen mit der Grenzschicht werden vernachlässigt. Welchen Einfluss
die Strömung in den Randbereichen des Kanals auf die Akustik hat, wird mithilfe von
Strömungssimulationen und Hitzdrahtmessungen im Abschnitt 4.3 genauer untersucht.

• Wie bereits in Abb. 3.6 gezeigt, wird ausschließlich die Turbulenz im Nachlauf ohne die
Hintergrundturbulenz modelliert. Das heißt, das in Umfangsrichtung annähernd konstante
Grundrauschen in den Geschwindigkeitsschwankungen fehlt bei der aeroakustischen
Anregung der nachfolgenden Schaufelreihe. In der Literatur finden sich unterschiedliche
Einschätzungen zur Relevanz der Hintergrundturbulenz bei der akustischen Bewertung
von Fanstufen. Dies hängt vermutlich unter anderem damit zusammen, dass das Verhältnis
zwischen Hintergrund- und Nachlaufturbulenz je nach Fanstufe, Betriebspunkt und vor
allem Eintrittsbedingungen unterschiedlich groß sein kann. Da Hintergrundturbulenz durch
die aus der Umgebung eingesaugte Turbulenz geprägt ist, sind die Werte bei Messungen
von den Umgebungsbedingungen und den strömungsbeeinflussenden Maßnahmen am
Einlauf abhängig und bei Simulationen von den vorgegebenen Eintritts-Randbedingungen.
Aber auch der Abstand zwischen Rotor und Stator hat durch Ausmischungs-Effekte der
Nachläufe einen Einfluss auf das Verhältnis zwischen Hintergrund- und Nachlaufturbulenz.
Nallasamy und Envia (2005) halten den Einfluss der Hintergrundturbulenz für relevant,
weshalb sie eine Korrektur in ihre Modelle eingebaut haben. Bei der Auswertung der
RANS-Simulationen der transsonischen Fanstufe, die im Abschnitt 4.1.2 vorgestellt
wird, haben Kissner, Guérin und Behn (2019) einen sehr geringen Anteil an der
Gesamtturbulenz identifiziert. Auch die Auswertung der Hitzdrahtmessungen für die
subsonische Fanstufe aus Abschnitt 4.1.5 durch Caldas und Meyer (2023) hat nur
vergleichsweise geringe Turbulenzintensitäten in der Hintergrundströmung ergeben.
Lediglich im äußeren Kanalbereich steigt die Intensität stark an, da hier auch die Turbulenz
erzeugt durch Blattspitzenwirbel mit zur Hintergrundturbulenz gezählt wird. Simulationen
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3. Modell für die breitbandige Interaktions-Schallquelle

von Kissner und Guérin (2019) an einer Fanstufe, die auch in Abschnitt 4.1.4 vorgestellt
wird, ergaben hingegen einen nicht zu vernachlässigenden Beitrag zum Breitbandlärm.
Daher wird in Abschnitt 4.2 der Anteil der Hintergrundturbulenz stichprobenartig für
einige Fanstufen und Betriebspunkte überprüft.

• Die Turbulenz im Nachlauf wird als homogen und isotrop angenommen. Das heißt, die
turbulenten Geschwindigkeitsschwankungen in die verschiedenen Raumrichtungen sind
näherungsweise identisch: ct = ctx = ctθ = ctr. Diese Vereinfachung ist für Verfahren aus
dem Vorentwurf weit verbreitet. Messungen von Gliebe et al. (2000) und Ganz et al. (1998)
geben Grund zur Annahme, dass die Isotropie-Annahme für die Nachläufe im Kanalmitten-
Bereich durchaus gerechtfertigt ist. Für die turbulenten integralen Längenmaße wird
außerdem vereinfachend angenommen, dass diese vergleichsweise klein sind. Längenmaße,
die beispielsweise von Caldas und Meyer (2023) für die in dieser Arbeit untersuchte
Fanstufe (Abschnitt 4.1.5) bestimmt wurden, weisen tatsächlich deutlich niedrigere Werte
im Nachlauf als in der Hintergrundströmung auf.

3.6 Modellierung des breitbandigen Interaktionslärms

Die breitbandige Interaktions-Schallquelle ist auf zeitliche Schwankungen der Druckverteilung
auf den Stator-Schaufeln zurückzuführen, die wiederum durch die Turbulenzen in der Strömung
hervorgerufen werden. Im Abschnitt 2.1 wurde bereits dargelegt, dass die hier genutzten
Berechnungen zur Schallentstehung auf einer Weiterentwicklung der akustischen Analogie
basieren. Für harmonische Strömungsstörungen konnten A. Moreau und Guérin (2011) basierend
auf den Formulierungen von Goldstein (1974) physikalische Gleichungen mit einer Trennung
der akustischen Quell- und Ausbreitungsterme herleiten. Dabei entstanden vergleichbare
Formulierungen für den Tonal- und Breitbandlärm sowie für die Anwendungsfälle in einem
Kanal und im Freifeld. Das Fanakustik-Verfahren PropNoise ist damit in der Lage verschiedene
tonale und breitbandige Schallquellen zu bestimmen. Entsprechend der Ausführungen aus
Abschnitt 1.1 liegt der Fokus dieser Arbeit allerdings auf der Auswertung der breitbandigen
Interaktions-Schallquelle einer Fanstufe. Für breitbandige Schallquellen in einer ummantelten
Fanstufe wird die erwartete Schalldruckamplitude p′ im Frequenzbereich und als Kanalmode, das
heißt in Abhängigkeit von der azimutalen Modenordnung m und der radialen Modenordnung n,
folgendermaßen berechnet:

|p′(f,m,n)|2 = BS

∫︂
r
|G(f,m,n,r)|2 · |σ(f,m,n,r)|2 · ℓ(f,r) dr (3.42)

Um den breitbandigen Schalldruck für den Rotor-Stator-Interaktionsschall bestimmen zu
können, werden die akustisch abstrahlenden Druckfluktuationen an verschiedenen radialen
Positionen r als Dipole modelliert und dann über die Stator-Schaufelhöhe integriert. Dabei
wird angenommen, dass die einzelnen Quellen beim Breitbandlärm entlang der angeregten Vor-
derkante verteilt sind und im Gegensatz zum Tonallärm sehr kleine radiale Korrelationslängen ℓ

aufweisen. Dadurch sind die Quellen in radialer Richtung nicht miteinander korreliert. Das
heißt, es finden keine konstruktiven oder destruktiven Interferenzen untereinander statt. Auch
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3.6 Modellierung des breitbandigen Interaktionslärms

die Schallquellen der jeweiligen Schaufeln im Leitgitter korrelieren nicht miteinander, weshalb
das Integral vereinfacht mit der Stator-Schaufelzahl BS multipliziert wird. Weiterhin werden
die Schaufeln als identische und unendlich dünne Platten vereinfacht, welche die Metallwinkel
der angeregten Schaufelvorderkante als Anstellwinkel aufweisen.

Der Quellterm σ beschreibt den dimensionsbehafteten, akustisch abstrahlenden Anteil
der Quelle auf der Schaufeloberfläche. Für breitbandige Schallquellen besitzt der akustische
Quellterm keine Phase und somit ergeben sich die folgenden Terme:

σ(f,m,n,r) = R(f,m,n,r) ·Ψ(f,m,n,r) · ζ(f,r) (3.43)

Darin ist ζ die aerodynamische Anregung, welche auf den Stator durch die turbulenten
Strömungsstörungen des Rotors aufgeprägt wird. Sie kann als verbindende Komponente zwischen
Aerodynamik und Akustik betrachtet werden. Die aerodynamische Anregung bestimmt sich zu

ζ(f,r) =
1

2
ρc22(r) · CL(f,r), (3.44)

was letztendlich eine Multiplikation des dynamischen Drucks an der Stator-Vorderkante mit
dem instationären Auftriebskoeffizient bei turbulenten Strömungsstörungen

CL(f,r) =
2π

c2(r)
·
√︁
|Φuu(f,r)| · S(f,r) (3.45)

darstellt. Das Leistungsdichtespektrum Φuu im Referenzsystem des Rotors wird mit Hilfe
des von Kármán-Spektrum aus Gl. 3.38 bestimmt. Für eine akkurate Berechnung der
Schallanregung müsste eigentlich unter der Berücksichtigung des Strömungswinkels eine
Kombination aus longitudinalem und transversalem Geschwindigkeitsspektrum gebildet werden.
Im Zusammenhang mit der isotropen Turbulenz-Annahme ist die Verwendung der longitudinalen
Komponente jedoch ausreichend. Durch die Gleichung zur Berechnung des instationären
Auftriebs verdeutlicht sich der Einfluss der turbulenten kinetischen Energie und des turbulenten
integralen Längenmaßes im Rotor-Nachlauf auf das Schalldruckspektrum. Die mittlere
Geschwindigkeit der Strömung, das heißt, mit welcher Geschwindigkeit die Nachläufe auf
den Stator treffen, hat hingegen einen quadratischen Einfluss auf die breitbandige Nachlauf-
Interaktionsschallquelle.

Die weiteren Terme aus Gln. 3.42 und 3.43 lauten folgendermaßen:

Greensche Transferfunktion G: Die modale Transferfunktion wird nach Goldstein (1976)
auf einen unendlich langen, zylindrischen Kanal inklusive Nabenkörper und Strömung
angewendet (siehe auch A. Moreau und Guérin (2011)). Sie dient als Übertragungsfunktion
der akustischen Druckschwankungen auf den Schaufeln in akustische Moden. Damit kann
das akustische Druckfeld in eine Summe von orthogonalen Eigenmoden mit azimutaler
und radialer Ordnung zerlegt werden. Die Kanalwände werden als schallhart angenommen.

Radiale Korrelationslänge ℓ: Diese Größe gibt an, über welche Distanz die Quellen in
radialer Richtung miteinander korrelieren. Es wird angenommen, dass die radialen
Nachlauf-Korrelationslängen aus Gl. 3.39 im Vergleich zur Stator-Teilung und der
Schaufelhöhe klein sind (Reboul, 2010; Wohlbrandt, 2017). Das Spektrum erreicht in
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3. Modell für die breitbandige Interaktions-Schallquelle

seinem Maximum in etwa das turbulente integrale Längenmaß und läuft bei niedrigen und
hohen Frequenzen gegen Null. Die Korrelationslänge ist ein sehr sensitiver Parameter für
das Modell, da es einen direkten Einfluss auf die Amplitude und das Frequenzmaximum
des Schallspektrums hat.

Akustischer Abstrahlfaktor R: Dieser Term beschreibt die Abstrahleffizienz der Dipole.
Er berechnet sich aus dem Produkt der Wellenzahl-Komponente senkrecht zur Sehne und
der Sehnenlänge.

Quellverteilung entlang der Profilsehne Ψ: Dass die akustisch abstrahlenden Quellen
in der Realität nicht akustisch kompakt sind, wird durch diese dimensionslose Kor-
relationsfunktion entlang der Sehne berücksichtigt. Dafür hatte ursprünglich Hanson
(1980) vorgeschlagen, eine modellierte, instationäre Lastverteilung entlang der Sehne zu
integrieren. Diese wird als konstant entlang der Schaufelhöhe angenommen. Als Auftriebs-
verteilung wird die analytische Lösung der Fourier-transformierten und normalisierten
Sears-Funktion genutzt.

Schaufel-Antwort-Funktion S: Diese Funktion beschreibt die Antwort als instationären
Auftriebsbeiwert eines isolierten Schaufelprofils auf eine Strömungsstörung (Amiet,
1976), welche in Normalenrichtung zur Schaufeloberfläche schwingt und sich parallel
zur Schaufelvorderkante fortbewegt (vgl. Abschnitt 3.4). Genauer gesagt interagieren
die Störungen in der Strömungsgeschwindigkeit mit dem stationären Druckfeld der
Schaufeln, wodurch eine fluktuierende Profilauftriebsverteilung entsteht. Die Funktion
basiert auf der Annäherung von Sears (1941) für inkompressible Strömungen im niedrigen
Frequenzbereich. Die Effekte der Kompressibilität werden durch Ψ berücksichtigt.

Die Schalldruckamplitude p′ wird für die Auswertung üblicherweise durch eine Integration
über eine Kanal-Querschnittsfläche πR2

Ge in eine Quellstärke, die modale Schallleistung P ,
umgerechnet. Morfey (1971) hat für die Schallleistung, die eine Kanalmode trägt, folgende
Gleichung hergeleitet:

P (f,m,n) =
πR2

Ge

ρa
· ℜ(α(m,n)) · C(m,n) · T (m,n)

δ(m)
· 2|p′(f,m,n)|2, (3.46)

wobei RGe der Gehäuse-Radius, ρ die Fluiddichte und a die Schallgeschwindigkeit sind.
Der Faktor 2 rührt daher, dass es sich bei der Größe p′ um das quadratische Mittel
der Schalldruckschwankung handelt und nicht um die Amplitude vom Nullpunkt bis zum
Scheitelpunkt. In der Gleichung stecken außerdem folgende Terme:

Cut-on-Faktor α: Diese Größe ist ein Maß für die Ausbreitungsfähigkeit einer Mode und
taucht auch schon in der Greenschen Transferfunktion G auf. Das sogenannte Cut-on-
Kriterium gibt vor, dass bei einer bestimmten Frequenz die Moden mit großer azimutaler
und radialer Ordnung keine akustische Energie mehr durch den Kanal transportieren
können. Das heißt, die Schalldruckamplitude nimmt entlang der Kanalachse exponentiell
ab. Der Faktor nimmt reale Werte 0 < α ≤ 1 für ausbreitungsfähige (cut-on) und rein
imaginäre Werte für nicht-ausbreitungsfähige (cut-off) Moden an.
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3.6 Modellierung des breitbandigen Interaktionslärms

Moden-Ausbreitungsfaktor C: Diese Größe hängt von der axialen Machzahl der Kanal-
Strömung ab. Sie ist ein Maß für die Erhöhung (Ausbreitung in Strömungsrichtung) oder
Verringerung (Ausbreitung entgegen der Strömungsrichtung) der Moden-Leistung durch
die Konvektion der Strömung.

Transmissions-Koeffizient T : Durch diesen Faktor wird die Abstrahlung der Schallleistung
einer Mode vom Kanalende bis zu einem Beobachter im Fernfeld approximiert. Er wird
mithilfe von α bestimmt. Für eine ebene Welle (m = 0, n = 0) nimmt diese Größe den
Wert 1 an und für (fast) nicht-ausbreitungsfähige Moden geht der Wert gegen 0. Dadurch
werden Moden nahe der Cut-off-Grenze bei ihrer Transmission ins Freifeld abgeschwächt,
auch wenn sie an der Quelle hohe Druckamplituden aufweisen.

Drall-Faktor δ: Dieser Faktor berücksichtigt den Drall, der von einem Starrkörper in die
Strömung eingebracht wird. Die Drall-Machzahl wird mittels der Strömungsgeschwindig-
keit in Umfangsrichtung an der Rotor-Spitze bestimmt und sollte in der Regel subsonisch
sein.

Das Schallleistungsspektrum wird bestimmt, indem die Beiträge aller ausbreitungsfähigen
Moden für die jeweiligen Frequenzen aufsummiert werden:

P (f) =
∑︂
m,n

P (f,m,n) (3.47)

Schlussendlich wird die Schallleistung in der Regel in einen sogenannten Schallleistungspegel
mit der Hilfsmaßeinheit dB (Dezibel) überführt:

PdB(f) = 10 · log10
(︃
P (f)

Pref

)︃
(3.48)

Dadurch wird dem logarithmischen Hörvermögen des menschlichen Gehörs Rechnung getragen.
Die Referenzleistung Pref = 10−12W wird so gewählt, dass 0dB in etwa der Hörschwelle
entspricht.
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4 | Anwendung der Methoden

In diesem Kapitel werden die in Kapitel 2 vorgestellten Strömungsverfahren mit unterschiedli-
chem Detailgrad dazu genutzt, um eine Strömungslösung für die in Kapitel 3 beschriebenen
Modelle zur Verfügung zu stellen. Dadurch wird die breitbandige Nachlauf-Interaktions-
Schallquelle als repräsentative Lärmquelle genutzt, um die Akustik einer Fanstufe zu bewerten.
Für diesen Zweck werden zunächst einige existierende Fanstufen vorgestellt (Abschnitt 4.1),
auf die die Verfahren und Modelle angewendet werden sollen. Daraufhin wird das empirische
Nachlauf-Turbulenzmodell mithilfe der höheren Referenzverfahren kalibriert (Abschnitt 4.2).
Da die Vorauslegungsverfahren keine komplexe 3D-Strömung zur Verfügung stellen, soll auch
diese Vereinfachung und deren Einfluss auf die Akustik untersucht werden (Abschnitt 4.3).
Abschließend können dann die verschiedenen Stationen der Prozessketten von Methoden 1
bis 4 miteinander verglichen werden (Abschnitt 4.4), sodass der Einfluss der Verfahren auf
die Akustik und die Eignung der Vorentwurfsverfahren zur Fanlärm-Bewertung abgeschätzt
werden kann. Für die Diagramme wird eine Farbkodierung eingeführt: Ergebnisse der Methode 1
werden immer in schwarz, Methode 2 in rot, Methode 3 in blau und Methode 4 in orange
dargestellt.

4.1 Untersuchte Fanstufen

Um die Nachläufe sowie Turbulenzcharakteristiken und deren Einfluss auf die Akustik in
verschiedenen Anwendungsfällen untersuchen zu können, wurden fünf Fanstufen ausgewählt:

• DLR UHBR (Ultra-High Bypass Ratio): Abschnitt 4.1.1

• ACAT1 (AneCom AeroTest Rotor 1): Abschnitt 4.1.2

• NASA SDT (Source Diagnostic Test): Abschnitt 4.1.3

• ASPIRE (Aerodynamic and Acoustic for High Bypass Ratio Turbofan Integration):
Abschnitt 4.1.4

• DLR CRAFT (Co-/Counter-Rotating Acoustic Fan Test Rig): Abschnitt 4.1.5

Die ersten vier der fünf ausgewählten Testfälle für diese Studie sind repräsentativ für
Fanstufen von modernen Flugzeugtriebwerken mit Turbofan-Antrieb. Der letzte Testfall
weist deutlich niedrigere Mach- und Reynoldszahlen auf und ist somit repräsentativ für
beispielsweise elektrifizierte Antriebe von kleineren Fluggeräten aus dem UAM-Bereich. Eine
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Tabelle 4.1: Geometrische und aerodynamische Auslegungsparameter der untersuchten Fanstufen
im Vergleich. Die Reynoldszahl bezieht sich auf die Rotor-Sehnenlänge im Mittelschnitt.

DLR
UHBR

ACAT1 NASA
SDT

ASPIRE DLR
CRAFT

Geometrie
Rotordurchmesser 0,8m 0,85m 0,56m ∼2m 0,45m
Rotorschaufelzahl 22 20 22 16 18
OGV-Schaufelzahl 38 44 54 36 21
Aerodynamik (DP)
Fandruckverhältnis 1,4 1,42 1,47 ∼1,3 1,04
Rel. Spitzenmachzahl 1,14 1,17 1,27 ∼1 0,31
Axiale Machzahl 0,63 0,65 0,6 ∼0,6 0,14
Reynoldszahl 2,8 · 106 2,8 · 106 2,3 · 106 ∼8,5 · 106 0,5 · 106

Zusammenfassung der geometrischen und aerodynamischen Auslegungsparameter jeder Fanstufe
ist in Tab. 4.1 zu finden.

Die untersuchten Turbofans decken einen großen Bereich im Bezug auf die Reynoldszahl
(bezogen auf die Rotor-Sehnenlänge) und das Totaldruckverhältnis der Fanstufe ab. Es gibt ein
Triebwerkskonzept im Originalmaßstab (ASPIRE) und zwei Fanstufen weisen eine tatsächlich
vorhandene Kernströmung auf (ACAT1 und ASPIRE). Zu den Testobjekten existiert in der
Abteilung bereits eine relativ große Datenbasis mit Messdaten und numerischen Simulationen.
Es wird beabsichtigt, diese Datenbasis als Grundlage für die Auswertung der Turbulenzintensität,
des turbulenten Längenmaßes in den Nachläufen und der viskosen Druckverluste, hervorgerufen
durch die Rotor-Profile, zu nutzen. Pro Fanstufe werden zudem mehrere Betriebspunkte
beziehungsweise auch ein vollständiges Kennfeld ausgewertet, um eine möglichst große Variation
an Machzahlen und Schaufelbelastungen abzudecken. Der aerodynamische Designpunkt (DP)
zeichnet sich meist durch niedrige Inzidenzwinkel und Verluste aus. Die Abflug-Betriebspunkte
(SL und CB) weisen hohe Machzahlen und moderate Inzidenzwinkel auf, was zu einer moderaten
Erhöhung der Nachlaufturbulenz führt. Der Anflug-Betriebspunkt (AP) zeichnet sich hingegen
durch geringe Machzahlen, hohe Inzidenzwinkel und einen geringen Pumpgrenzabstand aus.
Dadurch entstehen meist sehr große Nachläufe oder sogar teilweise Ablösungen an den Rotor-
Schaufeln, was zu einer starken Erhöhung der Nachlaufturbulenz führt. Mit einer verstellbaren
Düsengeometrie, wie sie in der ASPIRE-Fanstufe vorgesehen ist, soll diesem Effekt durch die
Reduzierung des Inzidenzwinkels je nach Betriebspunkt entgegen gewirkt werden.

Die Tabelle 4.2 listet einige Kennwerte für die Rechengitter und die Konfigurationen der
durchgeführten RANS-Simulationen auf. Die Gesamtzahl der Zellen des CRAFT-Rechengitters
sticht im Vergleich augenscheinlich heraus. Für diese Fanstufe wurde das Gitter bereits
für eine instationäre Simulation im Frequenzbereich, eine sogenannte Harmonic Balance-
Simulation, vorbereitet. Dafür ist es von Vorteil, wenn die Wellenlänge der auszuwertenden
Blattfolgefrequenz mit ungefähr 25-30 Zellen aufgelöst wird. Die Anzahl der Punkte in
Umfangsrichtung soll die Nachläufe für die Auswertung ausreichend auflösen und ermöglichen,
dass die Nachläufe sich möglichst dissipationsfrei ausbreiten können. Die Grenzschichten
auf allen Schaufeloberflächen werden voll aufgelöst, das heißt, die erste Zelle hat die
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Breite des dimensionslosen Wandabstands y+ ≈ 1. Somit wird die Grenzschicht nicht mit
Wandgesetzen modelliert. Wie schon im Abschnitt 2.4 erwähnt, wurde immer das Menter SST
k-ω Turbulenzmodell gewählt und die Erweiterungen für den Staupunkt-Anomalie-Fix sowie
die Rotationseffekte ausgeschaltet. Eine Ausnahme bildet die Simulation für die ASPIRE-
Fanstufe, bei der die Produktion turbulenter kinetischer Energie im Staupunkt mit der Cauchy-
Schwarz-Ungleichung begrenzt wurde. Da das Menter SST-Modell bereits eine Limitierung der
Schubspannung beinhaltet und der hier gewählte Begrenzer für eine erhöhte Dissipationsrate
in der Hintergrundströmung sorgt (Jaron, 2018), ergibt sich nach Gl. 2.6 ein verringertes
integrales Längenmaß. Weiterhin wird angenommen, dass die Strömung immer voll turbulent
ist, sodass auf das Transitionsmodell verzichtet werden kann. Diese Annahme führt bei der
CRAFT-Fanstufe aufgrund der niedrigen Reynoldszahlen zu größeren Abweichungen von den
Messdaten, was in den Ergebnissen dieser Arbeit auch zu sehen sein wird.

Nachfolgend werden die Fanstufen sowie die daran durchgeführten Experimente und
Simulationen noch etwas detaillierter vorgestellt.

Tabelle 4.2: Eigenschaften des Rechennetzes und der Turbulenzmodelle für die numerische
RANS-Simulation.

DLR
UHBR

ACAT1 NASA SDT ASPIRE DLR
CRAFT

Anzahl der Zellen 4Mio. 5,4 Mio. 9,3Mio. 7,5 Mio. 24,8 Mio.
Nachlauf-Auflösung 90 Punkte 97 Punkte 120 Punkte 122 Punkte 154 Punkte
Turbulenzmodell Menter SST Menter SST Menter SST Menter SST Menter SST
Staupunkt-Fix aus aus aus Schwarz aus
Rotationseffekte aus aus aus aus aus
Transitionsmodell aus aus aus aus aus

4.1.1 DLR UHBR

Die DLR UHBR-Fanstufe wurde am Institut für Antriebstechnik ausgelegt (Kaplan, Nicke
und Voss, 2006; Kaplan, 2010). Sie weist ein Größenverhältnis von 1:3 zu einer vergleichbaren
Fanstufe in einem realen Flugzeugtriebwerk auf. Der Fan ist repräsentativ für einen modernen,
langsam drehenden Fan eines Triebwerks mit hohem Nebenstromverhältnis. Die Stator-Blattzahl
wurde so gewählt, dass die Blattfolgefrequenz im AP-Betriebspunkt nicht ausbreitungsfähig
ist. Ein weiteres Designkriterium bestand darin, eine möglichst niedrige Drehzahl im Abflug
zu erreichen, um die Entstehung von Verdichtungsstößen im Rotor-Spitzenbereich und somit
Kreissägenlärm zu vermeiden. Außerdem wurde versucht, die Fanstufe für ein Triebwerk mit
einem hohen Nebenstromverhältnis von über 12 auszulegen, damit der Vortriebswirkungsgrad
und somit der Treibstoffverbrauch reduziert werden kann. Die Abbildung 4.1 zeigt eine
Projektion der Kanalkontur und der Schaufelberandungen auf die x-r-Ebene. Es ist auch
eingezeichnet, auf welcher axialen Position die Mischungsebene für die RANS-Simulation
platziert wurde. Wie es in Abschnitt 2.5 beschrieben ist, werden dort die Strömungsdaten
extrahiert und für die akustische Auswertung zur Stator-Vorderkante extrapoliert. Die
Kanalkontur und die Positionen der Schaufelvorder- und -hinterkanten, wie sie in der Abbildung
zu sehen sind, bilden die Grundlage für die Netzgenerierung für die Simulation mit dem RANS-
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Löser und dem Stromlinienkrümmungsverfahren. In Abbildung 4.2 ist das Rechengitter um
den Fan-Rotor im Radialschnitt ungefähr in der Kanalmitte zu sehen.
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Abbildung 4.1: Meridionalschnitt der DLR UHBR-Fanstufe.

Abbildung 4.2: Strukturiertes Rechengitter im Radialschnitt für die RANS-Simulation des DLR
UHBR-Rotors.

Eine Aufnahme des montierten Fans am Zweiwellen-Prüfstand des DLR in Köln ist in
Abb. 4.3 zu sehen. An diesem Prüfstand wurden einige aerodynamische (Schnell, Giebmanns
et al., 2009; Meillard et al., 2013) und akustische (A. Moreau und Oertwig, 2013) Messungen
durchgeführt. Für die akustischen Messungen wurden 40 Fernfeld-Mikrofone ungefähr 3m
vor dem Einlauf sowie 110 Mikrofone stromauf und 40 Mikrofone stromab wandbündig in
der Kanalwand positioniert. Die im Kanal befindlichen Mikrofone wurden für eine Analyse
der Azimutal- und Radialmoden stromauf und stromab der Fanstufe genutzt. Insbesondere
zum AP-Betriebspunkt sind eine große Anzahl von experimentellen Studien sowie numerische
Simulationen vorhanden.
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4.1 Untersuchte Fanstufen

Abbildung 4.3: Fotografische Aufnahme des DLR UHBR-Prüfstands. (Quelle: Meillard et al.,
2013)

4.1.2 ACAT1

Die transsonische ACAT1-Fanstufe weist ähnliche Eigenschaften hinsichtlich der Größe, der
Machzahlen und des Druckaufbaus wie der DLR UHBR Fan aus dem vorherigen Abschnitt
auf. Es handelt sich hierbei ebenfalls um ein verkleinertes Modell mit einem Maßstab 1:3 im
Verhältnis zu vergleichbaren Fanstufen in einem realen Triebwerk. Wie in Abbildung 4.4 zu
erkennen ist, weist die Fanstufe im Gegensatz zum UHBR-Fan eine Geometrie mit Kern- und
Nebenströmung mit einem Design-Nebenstromverhältnis von ungefähr 8 auf. Die OGVs im
Nebenstromkanal und die IGVs im Kernstromkanal haben jeweils die selbe Schaufelanzahl.
Die Mischungsebene vor den OGVs für die RANS-Simulation ist in der Abbildung wieder
als gestrichelte Linie angedeutet. Breite, graue Linien stellen die relevanten Bereiche für die
Interaktion zwischen Rotor-Schaufel und OGV dar. Wie schon in Abschnitt 2.2 erläutert,
kann das analytische Fanakustik-Verfahren nur die Interaktion zwischen zwei Schaufelreihen
in einer Stromröhre berücksichtigen. Aus diesem Grund wird der Rotor am Schaufelfuß für
die Auswertung abgeschnitten unter der Annahme, dass die Nachlauf-Interaktion zwischen
Rotor und IGV vernachlässigbar ist. Dementsprechend werden nur die Strömungsparameter
für Stromlinien extrahiert, die letztendlich in den Nebenstrom führen. Die Bestimmung der
Stromlinie, die den Haupt- und Nebenstrom trennt, wird für jeden Betriebspunkt durchgeführt,
da eine Änderung des Nebenstromverhältnisses in Abhängigkeit von den Randbedingungen zu
erwarten ist. In der Abbildung 4.5 ist das Rechengitter um den Fan-Rotor im Radialschnitt
ungefähr in der Kanalmitte zu sehen.

Die Fanstufe wurde experimentell am UFFA (Universal Fan Facility for Acoustic)-Prüfstand
der AneCom AeroTest GmbH in Wildau untersucht. Der Prüfstand ist in Abb. 4.6 zu sehen. Es
wurde eine umfangreiche Datenbank im Rahmen des EU-Projekts TurboNoiseBB aufgebaut,
mit deren Hilfe die Forschung auf dem Gebiet des Fan-Breitbandlärms vorangetrieben werden
soll. Die experimentellen Ergebnisse umfassen Strömungsdaten mittels Hitzdraht-Anemometrie
(Meyer et al., 2019) und Akustikdaten mittels Mikrofon-Messungen (Behn und Tapken, 2019;
Tapken, Behn et al., 2019; Pereira und Jacob, 2022). Der Schalldruck, der sich stromabwärts
ausbreitet, wurde mit 60 wandbündig installierten Kondensator-Mikrofonen aufgenommen.
Diese wurden weit hinter den OGVs an der Kanalwand des Nebenstroms in axialer Richtung
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Abbildung 4.4: Meridionalschnitt der ACAT1-Fanstufe.

Abbildung 4.5: Strukturiertes Rechengitter im Radialschnitt für die RANS-Simulation des
ACAT1-Rotors.

verteilt. Die hydrodynamischen und akustischen Druckschwankungen wurden mit der Methode
zur Zerlegung der axialen Wellenzahlen (Tapken, Pardowitz und Behn, 2017) voneinander
separiert. Der Schalldruck, der sich stromaufwärts ausbreitet, wurde mit 25 Fernfeld-Mikrofonen
gemessen, welche in einem Halbkreis um den Fan-Einlauf positioniert wurden. Bezüglich der
Breitbandlärm-Ergebnisse konnten Guérin, Kissner, Seeler et al. (2020) feststellen, dass das
Messsignal bei niedrigen Frequenzen bis ungefähr 1 kHz durch andere Quellen als die RSI-
Schallquelle beeinflusst sein könnte. Auf dem Foto ist zu erkennen, dass sich der Prüfstand
in einem großen, reflexionsfreien Raum befindet. Es existiert eine offene Strömungsführung,
bei der die zugeführte Luft aus der Umgebung angesaugt und die abgeführte, verdichtete Luft
über eine Drossel zur Einstellung des Betriebspunktes und einen Abluftturm in die Umgebung
ausgeblasen wird. Um den Fan-Einlauf wurde ein sogenanntes Inflow Control Device (ICD)
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4.1 Untersuchte Fanstufen

angebracht, das Strömungsstörungen und Turbulenzen im Einlauf reduziert. Grizewski et al.
(2021) haben gezeigt, dass dadurch die Qualität der akustischen Messdaten verbessert wird.

Abbildung 4.6: Fotografische Aufnahme des ACAT1-Prüfstands. (Quelle: TurboNoiseBB
Consortium, 2020)

In der Vergangenheit wurden bereits einige RANS-Simulationen mit anschließender analyti-
scher Auswertung der Akustik (Methode 3) im Rahmen des EU-Projekts durchgeführt (Kissner,
Guérin und Behn, 2019; Guérin, Kissner, Kajasa et al., 2019). Zusätzlich wurde ein Vergleich der
Strömungslösungen verschiedener CFD-Löser durchgeführt (Kissner, Guérin, Seeler et al., 2020).
Daraus geht hervor, dass die Wahl der Turbulenzmodelle von höchster Relevanz für die RANS-
basierte Vorhersage von Breitbandlärm ist. Ein Vergleich verschiedener Modelle zur Vorhersage
von Fan-Breitbandlärm zeigte eine gute Übereinstimmung der Schallleistungspegel in einem
Bereich von ±3 dB (Guérin, Kissner, Seeler et al., 2020). Die gemessenen Schallleistungspegel
wurden von allen Modellen um einige Dezibel unterschätzt, was durch das Vorhandensein
von zusätzlichen Schallquellen während der Messungen auch zu erwarten ist. Lewis et
al. (2021) führten einen Vergleich zwischen RANS-basierten und anspruchsvolleren Large-
Eddy Simulation (LES)-basierten analytischen Breitbandlärm-Vorhersagen durch. Mit den
aufwendigeren LES-Methoden konnte keine nennenswerte Erhöhung der Genauigkeit bei den
akustischen Ergebnissen erzielt werden. Deshalb kann davon ausgegangen werden, dass die hier
genutzte Methode 3 geeignet ist, um die einfacheren Ansätze von den Methoden 1 und 2 zu
validieren.

Für die experimentellen und numerischen Untersuchungen wurden in dem EU-Projekt
zwei verschiedene Konfigurationen der Fanstufe auf jeweils zwei Arbeitslinien untersucht: Der
Abstand zwischen Rotor und OGV wurde für eine sogenannten Short Gap (SG)- und Long
Gap (LG)-Konfiguration variiert. Zusätzlich wurden durch eine Drosselung der Fanstufe eine
sogenannte Low Noise (LN)- und Sea-Level-Static (SLS)-Arbeitslinie gerechnet, vermessen
und ausgewertet. Im Rahmen dieser Arbeit werden vorrangig die SG-Konfiguration und die
Zertifizierungspunkte auf beiden Arbeitslinien ausgewertet. Zusätzlich wurde für eine Studie
zum Einfluss der Fan-Belastung auf die Fan-Akustik ein vollständiges Kennfeld mit mehreren
Drehzahllinien gerechnet.

4.1.3 NASA SDT

Die NASA SDT-Fanstufe wurde von General Electric mit einer Teilfinanzierung der NASA
entworfen (Tweedt, 2012). Es handelt sich hierbei ebenfalls um ein für Forschungszwecke
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verkleinertes Modell mit einem Maßstab von 1:5 im Vergleich zu Fanstufen realer, moderner
Triebwerke mit hohem Nebenstromverhältnis. Die SDT-Fanstufe ist mit einem äquivalenten
Design-Nebenstromverhältnis von zirka 9 ausgewiesen. Für den Entwurf wurde der Fokus auf
ein geräuscharmes Design gelegt. Dementsprechend wurden in der Vergangenheit viele Studien
durchgeführt, die ein Verständnis der Mechanismen zur Schallerzeugung in Turbomaschinen
generieren sollen (Nallasamy und Envia, 2005; Envia et al., 2008; Tweedt, 2012). Die NASA hat
dafür die Fanstufe in dem in Abb. 4.7 gezeigten Low Speed Wind Tunnel des Glenn Research
Center in umfangreichen akustischen Messstudien untersucht (Woodward et al., 2002). Die
Spektren wurden für die Betriebspunkte AP, CB und SL mit Fernfeld-Mikrofonen aufgezeichnet.
Zudem wurden aerodynamische Vermessungen der Rotor-Nachläufe mithilfe von Hitzdraht-
(Podboy, Krupar, Helland et al., 2002) und Laser-Doppler-Anemometrie (Podboy, Krupar,
Hughes et al., 2002) durchgeführt. Um die Hitzdrähte nicht zu schädigen, wurden die Messungen
nur bei einer reduzierten Drehzahl des AP-Betriebspunkts vorgenommen. Die experimentellen
Daten sowie die Geometrie des Fans wurden auf Initiative des NASA-Mitarbeiters Dr. Edmane
Envia im Rahmen sogenannter Fan-Breitbandlärm-Workshops in den Jahren 2014-2017 zur
Verfügung gestellt, an denen auch das DLR teilgenommen hat.

Abbildung 4.7: Fotografische Aufnahme des NASA SDT-Prüfstands. (Quelle: Podboy, Krupar,
Hughes et al., 2002)

In der Seitenansicht der Fanstufe in Abb. 4.8 sind die Mischungsebene der RANS-Simulation
und die Messebene für die Hitzdraht-Anemometrie eingezeichnet. Es fällt auf, dass der Rotor-
Stator-Abstand im Unterschied zu den anderen untersuchten Fanstufen vergleichsweise groß
ist. Am Mittelschnitt beträgt dieser in etwa das 1,7-fache der Sehnenlänge, wohingegen sich
der Stator bei den anderen Fans ungefähr eine Sehnenlänge hinter dem Rotor befindet. Die
Strömungs-Messungen wurden nicht mit der hier gezeigten Stator-Schaufelreihe durchgeführt,
sondern mit einer Variante mit lediglich 26 Schaufeln und einem Pfeilungswinkel von 30°. Auf
den Vergleich der Rotor-Nachläufe zwischen Experiment und Simulation sollte dies aber keinen
Einfluss haben, da das Teilungsverhältnis zwischen den Varianten konstant gehalten und die
gleichen Betriebspunkte untersucht wurden. In der Abbildung 4.9 ist das Rechengitter um den
Fan-Rotor im Radialschnitt ungefähr in der Kanalmitte zu sehen.
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Abbildung 4.8: Meridionalschnitt der NASA SDT-Fanstufe.

Abbildung 4.9: Strukturiertes Rechengitter im Radialschnitt für die RANS-Simulation des NASA
SDT-Rotors.

4.1.4 ASPIRE

Die ASPIRE-Fanstufe wurde im gleichnamigen EU-Projekt durch das Institut für Antrieb-
stechnik des DLR ausgelegt (Schnell, Goldhahn und Julian, 2019). Die Spezifikationen für
das Triebwerk und der Entwurf des Gehäuses kamen von dem Flugzeughersteller Airbus.
Es handelt sich dabei um eine Fanstufe mit Kern- und Nebenströmung, die in diesem Fall
im Originalmaßstab untersucht wird. Abbildung 4.10 zeigt wieder die Kanalgeometrie in
der Seitenansicht mit eingezeichneter Mischungsebene und den für die Nachlauf-Interaktion
relevanten Bereich. In Abbildung 4.11 ist das Rechengitter um den Fan-Rotor im Radialschnitt
ungefähr in der Kanalmitte zu sehen.

Das Entwurfsziel bestand darin, einen generischen Fan für einen Triebwerksentwurf
der nächsten Generation zu erstellen, um den Einfluss des Propulsors auf die Leistung,
Integration und die akustische Signatur mittels numerischer Simulationen zu bestimmen.
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Abbildung 4.10: Meridionalschnitt der ASPIRE-Fanstufe.

Abbildung 4.11: Strukturiertes Rechengitter im Radialschnitt für die RANS-Simulation des
ASPIRE-Rotors.

Das Nebenstromverhältnis ist mit einem Wert von 16 dementsprechend deutlich höher als
das von aktuellen zivilen Triebwerken. Gleichzeitig ist das Totaldruckverhältnis der Fanstufe
vergleichsweise niedrig. Um der Gewichtszunahme durch den großen Durchmesser entgegen zu
wirken, wurde das Gehäuse mit einem sehr kurzen Einlauf ausgelegt. Das Triebwerk verfügt
über eine variable Düsengeometrie, wodurch theoretisch in jedem Betriebspunkt eine optimale
Anströmung des Rotors gewährleistet werden kann. Während die Anzahl der Stator-Schaufeln
vorgegeben waren, wurde die Anzahl der Rotor-Schaufeln aerodynamisch und strukturell so
optimiert, dass die Moden der Blattfolgefrequenz für alle drei Zertifizierungspunkte (AP,
CB, SL) nicht ausbreitungsfähig sind. Guérin und Holewa (2018) sowie Kissner und Guérin
(2019) haben bereits numerische Simulationen der Fanstufe durchgeführt, um den Tonal- und
Breitbandlärm zu untersuchen. Da es sich bei dem Projekt lediglich um eine Konzeptskizze
handelt, existieren demnach keine Messdaten für den Fan. In Abbildung 4.12 ist eine Skizze
des Triebwerks dargestellt, in dem die Rotor- und OGV-Sektion hervorgehoben sind.
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Abbildung 4.12: Skizze des ASPIRE-Triebwerks. (Quelle: Guérin und Holewa, 2018)

4.1.5 DLR CRAFT

Bei der subsonischen DLR CRAFT-Fanstufe handelt es sich um einen Fan im niedrigen
Mach- und Reynoldszahl-Bereich. Er wurde vom Institut für Antriebstechnik speziell für
aerodynamische und aeroakustische Studien an variablen Rotor-Stator- und Rotor-Rotor-
Konfigurationen ausgelegt (Jaron, 2010). Durch eine lange, frei tragende Nabe sind auch
Experimente an einem isolierten Rotor und eine Variation des Rotor-Stator-Abstands möglich.
Beim DLR wurden bereits Mikrofonmessungen (Klähn, A. Moreau, Caldas, Meyer et al., 2021;
Klähn, A. Moreau, Caldas und Tapken, 2022) und Hitzdrahtmessungen (Caldas und Meyer,
2023) für verschiedene Betriebspunkte durchgeführt. Abbildung 4.13 zeigt die Rotor-Stator-
Konfiguration mit der Hitzdraht- und Mischungsebene zwischen den beiden Schaufelreihen. Die
Ebenen liegen relativ nah beieinander, sodass die experimentellen und numerischen Daten ohne
Extrapolation miteinander verglichen werden können. In Abbildung 4.14 ist das Rechengitter
um den Fan-Rotor im Radialschnitt ungefähr in der Kanalmitte zu sehen.
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Abbildung 4.13: Meridionalschnitt der DLR CRAFT-Fanstufe.

Der entsprechende Prüfstand ist in Abb. 4.15 zu sehen. Um eine homogene Strömung mit
niedrigen Turbulenzgraden im Einlauf gewährleisten zu können, haben Caldas, Kruck et al.
(2022) für diesen Prüfstand ein ICD entworfen und am Einlauf montiert. Dieser ist auf der
rechten Seite erkennbar. Links ist auf dem Foto die Drossel zu sehen, mit der am Austritt
der Querschnitt variiert werden kann, damit bei einer konstanten Drehzahl ein spezifischer
Massenstrom und somit die Fan-Belastung eingestellt werden kann. Die Messsektionen können
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Abbildung 4.14: Strukturiertes Rechengitter im Radialschnitt für die RANS-Simulation des DLR
CRAFT-Rotors.

sehr flexibel gestaltet werden. Die Schalldrücke wurden mittels wandbündiger Mikrofone
in der Einlauf-Sektion aufgezeichnet. Dafür wurden 59 Mikrofone in Umfangsrichtung und
30 Mikrofone in axialer Richtung jeweils äquidistant angeordnet. Mittels dieser gewählten
Anordnung kann eine Azimutal- und Radialmoden-Analyse mit hoher Genauigkeit bis 6 kHz
durchgeführt werden (Tapken, Gutsche und Enghardt, 2014; Tapken, Pardowitz und Behn,
2017). Ein Trigger-Signal wird dazu genutzt, um die Rotor-kohärenten Anteile des Schallfelds zu
entfernen. Die Hitzdrahtmessungen wurden entsprechend der Beschreibungen in Abschnitt 2.6
durchgeführt und ausgewertet. Tapken, Meyer et al. (2021) und Tapken, Caldas et al. (2021)
geben eine noch ausführlichere Beschreibung zum Prüfstand, der Instrumentierung und den
Auswertemöglichkeiten.

Abbildung 4.15: Fotografische Aufnahme des DLR CRAFT-Prüfstands (Strömung geht hier von
rechts nach links). (Quelle: DLR, dlr.de/impressum, CC BY-NC-ND 3.0)
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4.2 Kalibrierung des empirischen Nachlauf-Turbulenzmodells

Damit das empirische Nachlauf-Turbulenzmodell angewendet werden kann, ist es zunächst
notwendig, die Proportionalitätsfaktoren mithilfe von höherwertigen Verfahren zu kalibrieren.
Hierfür werden die Verfahren von Methode 3 (RANS-Simulation, siehe Abschnitt 2.4 und 2.5)
sowie Methode 4 (Hitzdrahtmessung, siehe Abschnitt 2.6) angewendet. Aus den Verfahren
können Informationen über die Turbulenz und die Geschwindigkeitsdefizite im Bereich zwischen
Rotor und Stator gewonnen werden. Mithilfe der TLS (turbulentes integrales Längenmaß, engl.
Turbulent integral Length Scale) im Nachlauf Λw und der Nachlaufbreite ww kann über Gl. 3.29
der Proportionalitätsfaktor KL kalibriert werden. Und mithilfe der umfangsgemittelten TKE
(turbulente kinetische Energie, engl. Turbulent Kinetic Energy) k und einer Fourier-Zerlegung
der Nachläufe v(h) kann über Gl. 3.33 der Proportionalitätsfaktor KU kalibriert werden.

4.2.1 Kalibrierung mit verschiedenen numerischen Simulationen

Zunächst werden die Proportionalitätsfaktoren KL und KU anhand der zuvor vorgestellten
Fanstufen in ausgewählten Betriebspunkten bestimmt. Die Betriebspunkte befinden sich dabei
in der Regel auf einer Arbeitslinie und weisen unterschiedliche Drehzahlen auf. Nur für die
ACAT1-Fanstufe werden an dieser Stelle zwei Arbeitslinien untersucht. Die entsprechende
Test-Matrix ist in Tab. 4.3 aufgeführt und die sich aus den RANS-Simulationen ergebenden
Proportionalitätsfaktoren sind in Abb. 4.16 dargestellt.

Tabelle 4.3: Test-Matrix mit den hier untersuchten Fanstufen und den dazugehörigen Betriebs-
punkten. Die Abkürzungen sind alle in der Nomenklatur vorzufinden.

Fanstufe Arbeitslinie Betriebspunkt

UHBR
AP
CB
DP

ACAT1 (SG)

LN
AP
CB
SL

SLS
AP
CB
SL

SDT AP
SL

ASPIRE
AP
CB
SL

CRAFT
50%
75%
DP

Die Fanstufen und Betriebspunkte sind unter den Diagrammen aufgelistet, wobei die
Abkürzungen alle in der Nomenklatur vorzufinden sind. Die mittleren und turbulenten
Nachläufe wurden für diese Kalibrierung mit dem in Abschnitt 2.5 beschriebenen Verfahren
von Jaron (2018) über die Mischungsebene hinaus extrapoliert und an der Stator-Vorderkante
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aus der Simulation extrahiert. Damit je Betriebspunkt ein Datenpunkt ausgewertet werden
kann, wird auf die radiale Verteilung der Proportionalitätsfaktoren die Flächenmittelung
aus Gl. 3.11 angewendet. Die Randbereiche wurden dabei allerdings ignoriert, da dort die
Nachläufe durch weitere Strömungsphänomene beeinflusst werden (siehe Abschnitt 3.3) und
somit die Bestimmung der Turbulenz- und Nachlauf-beschreibenden Parameter ungenau
wird. Eine einfache Mittelung über alle Fanstufen und Betriebspunkte ergibt für beide
Proportionalitätsfaktoren einen Wert von ungefähr 0,3. Die Streuung ist dabei in beiden
Fällen vergleichsweise groß mit einer Standardabweichung von σ ≈ 0,1. Das heißt, die Werte für
KL und KU bewegen sich zwischen 0,2 und 0,4, was sich auch mit Ergebnissen aus bisherigen
Studien aus der Literatur deckt (siehe Abschnitt 3.4).
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Abbildung 4.16: Über RANS-Simulationen bestimmte Werte für die Proportionalitätsfaktoren.
Jeder Datenpunkt entspricht einem flächengemittelten Wert an der Stator-Vorderkante der
Fanstufen und Betriebspunkte aus Tab. 4.3. Die Kanalwandbereiche wurden in die Flächenmittelung
nicht mit einbezogen.

Bei genauerer Betrachtung der Abb. 4.16 (oben) fällt auf, dass die Simulationen der
Fanstufen UHBR, ACAT1 und SDT deutlich geringere Schwankungen für die KL-Werte
aufweisen. Die Simulation der ASPIRE-Fanstufe unterschätzt und die Simulation der CRAFT-
Fanstufe überschätzt den Mittelwert hingegen deutlich. Die Abweichung des Mittelwerts durch
die RANS-Simulation an der ASPIRE-Fanstufe hängt mit der Aktivierung des Staupunkt-Fix
zusammen. Wie bereits in Abschnitt 4.1 erläutert wurde, beinhaltet das angewendete Menter
SST Turbulenzmodell bereits eine Begrenzung der Schubspannungen, was in Kombination mit
dem Staupunkt-Fix in sehr niedrigen TLS-Werten resultiert. Dadurch ergeben sich in der Folge
zu niedrige Werte für KL. Die RANS-Simulation für die CRAFT-Fanstufe sollte hingegen wegen
der niedrigen Reynoldszahlen mit einer Transition von laminarer zu turbulenter Strömung und
nicht, wie für alle anderen Simulationen, mit vollturbulenter Strömung durchgeführt werden.
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Im Vergleich zur Realität ergeben sich durch die vollturbulente Strömungs-Annahme ohne
laminare Bereiche aus der Simulation zu schmale Nachläufe, was auch in Abschnitt 4.4.3 in
einem Vergleich mit den Hitzdrahtmessdaten zu sehen sein wird. Dies resultiert wiederum in
zu hohen Werten für KL.

Für den Proportionalitätsfaktor KU ergibt sich in Abb. 4.16 (unten) hingegen für mehr
Betriebspunkte eine vergleichsweise hohe Streuung. Dies könnte unter anderem durch die
vorhandene Hintergrundturbulenz erklärt werden, die in die Kalibrierung, wie in Abschnitt 3.4
erläutert, mit einfließt. Die Hintergrundturbulenz wird in einer CFD-Simulation hauptsächlich
durch die Eintrittsbedingungen bestimmt, die für die Turbulenzparameter vorgegeben werden.
Die festgelegten Turbulenzparameter basieren dabei häufig auf Annahmen oder bereits
durchgeführten Messungen am Prüfstand und schwanken daher von Simulation zu Simulation
relativ stark. Wie groß die Hintergrundturbulenz bei den hier untersuchten Fällen ist, soll
daher im folgenden Abschnitt noch genauer untersucht werden. Eine weitere Vermutung,
warum die Werte einige Ausreißer aufweisen, könnte in der Abhängigkeit von KU zur axialen
Distanz zur Rotor-Hinterkante liegen. Es ist nicht auszuschließen, dass entgegen der gemachten
Annahme doch eine Korrelation zur Ausbreitungsdistanz der Nachläufe besteht. Auf diesen
Aspekt soll in Abschnitt 4.2.4 näher eingegangen werden. Sollte es eine Abhängigkeit zur
Ausbreitungsdistanz l geben, würde das die erhöhten Werte für die SDT-Fanstufe erklären, da
diese im Vergleich zu den anderen Fanstufen, wie in Abschnitt 4.1.3 erwähnt, einen größeren
relativen Abstand zwischen Rotor und Stator aufweist. Als letzte mögliche Begründung für
die Schwankungen sei hier noch eine mögliche Abhängigkeit von der Fan-Belastung genannt.
Das Verhalten der Proportionalitätsfaktoren bei variierender Belastung wird in Abschnitt 4.2.3
genauer untersucht.

Um den Einfluss der Proportionalitätsfaktoren auf die akustischen Untersuchungen der
Fanstufen bewerten zu können, wurde in Abb. 4.17, ähnlich wie in Abb. 3.7, ausgehend von einer
Referenz (schwarz) der Wert für KL und KU jeweils um +0,1 variiert. Dargestellt ist dafür das
breitbandige Schallleistungspegel-Spektrum der Nachlauf-Interaktions-Schallquelle für zwei der
untersuchten Fanstufen. Das heißt, es handelt sich dabei um das Endergebnis des Modells für die
Lärmvorhersage aus Kapitel 3, entsprechend dem Ergebnis von Gl. 3.48. Die Zacken im Spektrum
entstehen durch Resonanzen im Kanal. Obwohl die Anwendungsbereiche der Fanstufen recht
unterschiedlich sind und die Amplituden der Spektren einen deutlichen Unterschied aufweisen,
deuten sich in dem Diagramm ähnliche Trends an, wie sie auch schon durch Abb. 3.7 identifiziert
wurden: Durch die Erhöhung von KL verschiebt sich das Spektrum vor allem hin zu tieferen
Frequenzen. Und durch die Erhöhung von KU wird vor allem die Amplitude des Spektrums
angehoben. Nach einer Integration der Spektren über den Frequenzbereich ergeben sich die
Gesamt-Schallleistungspegel Pges, welche in den Legenden angegeben sind. Daraus lässt sich für
beide Fanstufen ablesen, dass die Variation von ∆KL = ±0,1 eine Änderung der Schallleistung
um ∆Pges ≈ ±1,3 dB und eine Variation von ∆KU = ±0,1 eine Änderung der Schallleistung
um ∆Pges ≈ ±2,5 dB verursacht.
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Abbildung 4.17: Breitbandige Spektren der Interaktions-Schallquelle für die Auslegungspunkte
der ACAT1-Fanstufe (oben) und CRAFT-Fanstufe (unten). Ausgehend von der Referenz wurden
die Proportionalitätsfaktoren variiert.

4.2.2 Einfluss der Hintergrundturbulenz auf die Kalibrierung

In diesem Abschnitt soll ermittelt werden, ob eine große Varianz der Hintergrundturbulenz bei
den verschiedenen Fanstufen für die Streuung des Proportionalitätsfaktors KU verantwortlich
sein könnte. Davon kann die Sensitivität des Faktors bezüglich der Turbulenz-Randbedingungen
am Einlauf abgeleitet werden. Auf den Faktor KL sollte die Hintergrundturbulenz keinen
Einfluss haben, da hierfür lediglich die Parameter Breite und turbulentes Längenmaß im
Nachlauf in Betracht gezogen werden. Um den Hintergrund-Turbulenzgrad abschätzen zu
können, wurde die Umfangsverteilung der turbulenten kinetischen Energie aus den RANS-
Simulationen an der Mischungsebene in der Kanalmitte extrahiert und nach Gln. 3.36 und 3.37
in den Turbulenzgrad umgerechnet. Für einen akkuraten Abgleich mit den KU -Werten aus
Abb. 4.16 müsste eigentlich ein flächengemittelter Wert an der Stator-Vorderkante gebildet
werden. Für eine Untersuchung des Einflusses auf die Streuung sollte diese Vorgehensweise
jedoch ausreichend sein, da die relative Differenz der Betriebspunkte zueinander betrachtet
wird.

Abbildung 4.18 zeigt beispielhaft den Turbulenzgrad im Nachlauf als Umfangsverteilung
für verschiedene Betriebspunkte der UHBR- (links) und SDT-Fanstufe (rechts). Die Hin-
tergrundturbulenz wurde jeweils als gestrichelte Linie markiert. Hierbei ist erkennbar, dass
es einen deutlichen Unterschied in der Hintergrundturbulenz der UHBR-Fanstufe im AP-
Betriebspunkt und den anderen beiden Betriebspunkten gibt. Dies erklärt den Ausreißer
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Abbildung 4.18: Umfangsverteilung des Turbulenzgrads für die UHBR- (links) und SDT-Fanstufe
(rechts). Die Daten wurden an der Mischungsebene einer RANS-Simulation jeweils in der Kanalmitte
für verschiedene Betriebspunkte extrahiert.

für diesen Betriebspunkt in Abb. 4.16. Die Daten für die SDT-Fanstufe weisen für beide
Betriebspunkte sehr niedrige und konstante Hintergrundturbulenzen aus. In Abbildung 4.16
ist auch keine starke Schwankung zwischen den Betriebspunkten der Fanstufe zu erkennen.
Allerdings ist der turbulente Nachlauf jeweils sehr breit, was wiederum die hohen Werte für KU

erklären könnte. Die Vermutung liegt nach wie vor nahe, dass der im Vergleich zu den anderen
Fanstufen große Abstand zur Rotor-Hinterkante einen Einfluss auf den Proportionalitätsfaktor
hat und somit eine Abhängigkeit zur Ausbreitungsdistanz existiert. Dieser Aspekt wird nochmal
in Abschnitt 4.2.4 aufgegriffen.
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Abbildung 4.19: Turbulenzgrad der Hintergrundströmung am Mittelschnitt der RANS-
Mischungsebene für die verschiedenen Fanstufen und Betriebspunkte.

Die Hintergrundturbulenzen für alle untersuchten Fanstufen und Betriebspunkte sind in
Abb. 4.19 dargestellt. Es kristallisiert sich dabei heraus, dass Schwankungen im Turbulenzgrad
vor allem für die UHBR- und ACAT1-Fanstufe existieren, was sich auch in den Schwankungen
für den Proportionalitätsfaktor KU widerspiegelt. Ausreißer vom Mittelwert lassen sich mithilfe
der Hintergrundturbulenz noch nicht erklären. Zum Beispiel besitzt die SDT-Fanstufe einen
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sehr niedrigen Hintergrund-Turbulenzgrad und hohe KU -Werte und die CRAFT-Fanstufe einen
hohen Hintergrund-Turbulenzgrad und vergleichsweise niedrige KU -Werte. Zusammenfassend
lässt sich also festhalten, dass die Hintergrundturbulenz auf den Proportionalitätsfaktor KU

einen Einfluss haben kann. Im Rahmen der Kalibrierung sollte die Hintergrundturbulenz lieber
nicht mitberücksichtigt und stattdessen getrennt modelliert werden.

4.2.3 Einfluss der Fan-Belastung auf die Kalibrierung

In diesem Abschnitt wird die Kalibrierung der Proportionalitätsfaktoren anhand der transsoni-
schen Fanstufe ACAT1 (siehe Abschnitt 4.1.2) ausführlicher untersucht. Im Gegensatz zum
Abschnitt 4.2.1 wird die Kalibrierung für eine deutlich größere Anzahl an RANS-Simulationen
in verschiedenen Betriebspunkten durchgeführt. So soll der Einfluss der Fan-Belastung auf die
Proportionalitätsfaktoren untersucht werden. Es wird ein vollständiges Fan-Kennfeld gerechnet,
indem auf sechs Drehzahllinien die Fanstufe von der Pumpgrenze bei niedrigen Massenströmen
bis zur Sperrgrenze bei hohen Massenströmen entdrosselt wird. Dies kommt einer Variation
der Fan-Belastung beziehungsweise des Inzidenzwinkels i gleich:

i = β1 − χVk (4.1)
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Abbildung 4.20: Durch RANS-Simulationen bestimmte Proportionalitätsfaktoren für die ACAT1-
Fanstufe. Der Inzidenzwinkel wurde am Mittelschnitt des Rotors bestimmt.

Abbildung 4.20 zeigt für die sechs Drehzahlen die aus den Simulationen bestimmten KL-
und KU -Werte über die Inzidenzwinkel des Rotors. Die Grautöne der Drehzahllinien werden
mit steigender Drehzahl dunkler. Es ist schnell erkennbar, dass der Verlauf der jeweiligen
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Drehzahllinien sehr ähnlich ist, was wiederum darauf hindeutet, dass die Proportionalitäts-
faktoren unabhängig von der Drehzahl sind. Allerdings ist auch zu erkennen, dass es ab
einer bestimmten Inzidenz eine starke Abhängigkeit von der Fan-Belastung zu geben scheint.
Die im Abschnitt 4.2.1 festgelegten Proportionalitätsfaktoren, welche als gestrichelte Linien
eingezeichnet sind, sind offensichtlich nur in einem bestimmten Inzidenzwinkel-Bereich gültig.
Dieser Bereich umfasst die Betriebspunkte mit optimaler Anströmung, die für diesen Fan bei
ungefähr +2 ° Brustinzidenz liegt.

Der Proportionalitätsfaktor KL sinkt jeweils bei Abweichungen von der optimalen
Anströmung. Dieser Effekt hängt höchstwahrscheinlich damit zusammen, dass die Breite
der Nachläufe mit erhöhter Inzidenz und allmählichen Ablösungen auf der Schaufel deutlich
ansteigt, während die TLS-Werte sich nur moderat erhöhen. Der Proportionalitätsfaktor KU

stimmt tendenziell über einen größeren Inzidenzwinkel-Bereich mit dem zuvor bestimmten
Wert überein. Durch Strömungsablösungen bei stark positiven Inzidenzen steigen die Werte
moderat an. Wenn die Fanstufe hingegen ab einer Drehzahl von ungefähr 80% bei niedrigen
Inzidenzen sperrt, steigen die Werte drastisch an. Dies hängt damit zusammen, dass die
Hintergrundturbulenz durch die auftretenden Stöße stark zunimmt.
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Abbildung 4.21: Radialer Verlauf der Proportionalitätsfaktoren für sechs Betriebspunkte der
ACAT1-Fanstufe.

Abbildung 4.21 zeigt die radialen Verläufe der Proportionalitätsfaktoren für die sechs
spezifischen Betriebspunkte aus Tab. 4.3. Basierend auf diesen Verläufen scheint es legitim zu
sein, einen konstanten Mittelwert über weite Bereiche der Schaufelhöhe für die Proportionalitäts-
faktoren anzunehmen. Lediglich in den Randbereichen, wo die Einflüsse von Blattspitzenwirbeln
und Wandgrenzschichten zunehmen, weichen die Werte stark von den zuvor bestimmten
Faktoren ab.
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4.2.4 Kalibrierung mit Hitzdrahtmessdaten und Einfluss der axialen Posi-
tion im Kanal

In diesem Abschnitt wird die Kalibrierung der Proportionalitätsfaktoren anhand der subso-
nischen Fanstufe CRAFT (siehe Abschnitt 4.1.5) ausführlicher untersucht. Dafür wurden im
Gegensatz zu den vorherigen Abschnitten vor allem die Hitzdrahtmessdaten an einer geringeren
Anzahl an Betriebspunkten ausgewertet.

Abbildung 4.22 zeigt, ähnlich wie Abb. 4.20, die Proportionalitätsfaktoren für verschiedene
Betriebspunkte über den Inzidenzwinkel. In diesem Fall ist allerdings der Inzidenzwinkel am
Stator herangezogen worden, da durch die Hitzdrahtmessung im Bereich zwischen Rotor und
Stator keine Information über die Anströmung des Rotors verfügbar ist. Für die Nominaldrehzahl
konnten durch die Drosselung der Fanstufe mehrere Betriebspunkte bei verschiedenen
Inzidenzwinkeln ausgewertet werden. Zusätzlich wurden die Proportionalitätsfaktoren für
zwei Betriebspunkte bei niedrigerer Drehzahl bestimmt. Dafür wurde die Durchflusskennzahl
des Auslegungspunktes φ = cx/u = 0,33 konstant gehalten.
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Abbildung 4.22: Durch Hitzdrahtmessung bestimmte Proportionalitätsfaktoren für die CRAFT-
Fanstufe. Der Inzidenzwinkel wurde am Mittelschnitt des Stators bestimmt.

Aus den Hitzdrahtmessungen ergeben sich auf der 100%-Drehzahllinie über einen breiten
Inzidenzwinkel-Bereich für beide Proportionalitätsfaktoren sehr konstante Werte. Wie auch im
Abschnitt 4.2.1 bereits mithilfe von RANS-Simulationen festgestellt wurde, ergeben sich für die
CRAFT-Fanstufe eher Proportionalitätsfaktoren am äußeren Rand der Standardabweichung.
Für die Auswertungen im Abschnitt 4.4 werden daher für die Faktoren Werte von KL = 0,35

und KU = 0,25 verwendet. Diese sind in der Abbildung als gestrichelte Linie eingezeichnet.
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Auch für die Betriebspunkte bei niedrigerer Drehzahl ergeben sich ähnliche Werte für KL und
KU . Daraus kann geschlossen werden, dass für diese Fanstufe mit niedrigen Machzahlen die
Proportionalität annähernd unbeeinflusst von der Fan-Belastung ist. Lediglich bei einer sehr
hohen Inzidenz beziehungsweise niedrigen Durchflusskennzahl von φ ≈ 0,26 steigen die Werte
sehr stark an. In diesem Betriebspunkt treten Ablösungen am Rotor auf. Dadurch nimmt die
Turbulenz stark zu und ist nicht mehr proportional zur Nachlauf-Form, weshalb das empirische
Nachlauf-Turbulenzmodell schlussendlich nicht mehr anwendbar ist.

Da die Hitzdrahtmessungen in verschiedenen Eintauchstiefen durchgeführt wurden, ist auch
ein Vergleich der radialen Verteilung der Proportionalitätsfaktoren mit der RANS-Simulation
möglich. Dieser Vergleich ist in Abb. 4.23 zu sehen. Für die akustische Anregung sind die
Proportionalitätsfaktoren an der Stator-Vorderkante relevant. Die Nachlauf- und Turbulenz-
Parameter werden aus der RANS-Simulation an dieser axialen Position extrahiert, indem die
in Abschnitt 2.5 beschriebenen Modelle auf die Daten an der Mischungsebene angewendet
werden. Da die Messebene sich aber ungefähr 25mm vor der Stator-Vorderkante befindet, ist
ein Vergleich mit den RANS-Daten an der Mischungsebene selbst sinnvoller (vgl. Abb. 4.13).
Daher sind in der Abbildung neben den Hitzdraht-Daten (gepunktet) auch die RANS-Daten
an der Mischungsebene (gestrichelt) und extrapoliert zur Stator-Vorderkante (durchgezogen)
dargestellt. In dem Zusammenhang kann auch gleich der Einfluss der axialen Position im Kanal
mit bewertet werden.
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Abbildung 4.23: Radialer Verlauf der Proportionalitätsfaktoren für den Auslegungspunkt der
CRAFT-Fanstufe. Die Daten wurden an zwei axialen Positionen der RANS-Simulation sowie
an der Messebene der Hitzdrahtsonden bestimmt. Die Messebene befindet sich bei 52% und die
Mischungsebene bei 70% des axialen Rotor-Stator-Abstands.

Es ist eine gute Übereinstimmung der gemessenen und simulierten Proportionalitätsfaktoren
in der Messebene beziehungsweise Mischungsebene zu erkennen. Es gilt allerdings zu beachten,
dass auch zwischen diesen beiden Ebenen noch ein axialer Abstand von ungefähr 9mm existiert.
Für KL geben sowohl Messung als auch Simulation niedrige Werte für den Außenbereich
aus. Diese steigen dann von außen nach innen jeweils allmählich an, bis sie ein Maximum im
Nabenbereich erreichen und die Werte aus der Simulation dann in der Grenzschicht wieder
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stark abfallen. Die Hitzdrahtsonden konnten nicht so nah an die Nabe herangeführt werden.
Für KU ergeben sich jeweils relativ konstante Werte im Kanalmitten-Bereich, was die Annahme
konstanter Werte im radialen Verlauf nochmal bestätigt. In den Randbereichen gibt es allerdings
größere Abweichungen zwischen den beiden Methoden. Es sollte allerdings nicht außer Acht
gelassen werden, dass die Bestimmung der Nachlauf-Parameter, wie in Abschnitt 3.3 bereits
ausführlich erläutert, in diesen Bereichen sehr ungenau wird. Weiterhin sorgen zusätzliche
Strömungsphänomene dafür, dass das Nachlauf-Turbulenzmodell nicht mehr uneingeschränkt
gültig ist.

Die Abhängigkeit der Proportionalitätsfaktoren von der axialen Position im Kanal soll
zunächst theoretisch hergeleitet werden. Dafür wird die Abhängigkeit der Nachlauf- und
Turbulenz-Parameter von der Ausbreitungsdistanz l untersucht. Laut dem Modell von Jaron
(2018) existieren folgende Zusammenhänge für die TKE k, TLS Λw, die Nachlaufbreite ww

sowie die Nachlauffläche Aw:

k ∝ 1/l (4.2)

Λw ∝
√
l (4.3)

ww ∝
√
l (4.4)

Aw(l) ≈ konst. (4.5)

Mithilfe der Gln. 3.29 und 3.35 kann nun abgeleitet werden, welche Abhängigkeit die
Proportionalitätsfaktoren von der Ausbreitungsstrecke aufweisen sollten:

KL ∝ Λw

ww
∝

√
l√
l
= 1 (4.6)

KU ∝
√
k ·

√
ww

Aw
∝

4
√
l√
l
=

1
4
√
l

für ww < 0,5 (4.7)

In Worten zusammengefasst bedeutet das, dass der Proportionalitätsfaktor KL sich, wenn
überhaupt, nur geringfügig über die Ausbreitungsdistanz ändern und KU mit l−1/4 abnehmen
sollte. Bei einem Vergleich der RANS-Ergebnisse an der Mischungsebene und der Stator-
Vorderkante fällt jedoch auf, dass sich diese Trends nicht auf die Ergebnisse übertragen lassen.

Der Faktor KL ändert sich im Außenbereich tatsächlich nur geringfügig. Im Bereich
von ungefähr 5% bis 70% Statorhöhe verringert sich der Wert mit der Lauflänge hingegen.
Kankanwadi und Buxton (2023) haben durch Untersuchungen der Nachläufe eines Zylinders
festgestellt, dass die Hintergrundturbulenz einen wichtigen Einfluss auf die Vergrößerung der
Nachlaufbreite hat. Eames, Jonsson und Johnson (2011) postulieren außerdem konkret in ihrem
Modell, dass die Proportionalität zu

√
l nur gültig ist, wenn die Nachlaufbreite größer ist, als

die TLS der Hintergrundturbulenz. Im umgekehrten Fall, das heißt, wenn die Nachlaufbreite
kleiner ist als die TLS, besteht eine lineare Abhängigkeit zur Ausbreitungsdistanz ww ∝ l,
wodurch sich KL effektiv mit der Lauflänge verringert.

Der Faktor KU verringert sich hingegen über die Lauflänge nicht, sondern erhöht sich sogar.
Dieses Phänomen erklärt zunächst auch die höheren Werte für KU bei der SDT-Fanstufe, da
diese einen größeren Abstand zwischen Rotor und Stator aufweist als die anderen Fanstufen.
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Die Begründung für das Phänomen könnte damit zusammenhängen, dass der relative Anteil
der Hintergrundturbulenz sich über die Lauflänge erhöht, während die Nachläufe sich schneller
ausmischen und die Nachlauf-Turbulenz schneller dissipiert. Eine weitere These, weshalb
die mittleren und turbulenten Nachläufe unterschiedlich stark dissipieren, besteht in der
zusätzlichen Turbulenzgenerierung im Nachlauf bei der Konvektion im Kanal. Während der
Konvektion wird in der Scherschicht der Nachläufe zusätzlich zur bereits stromauf erzeugten
Turbulenz noch weitere Turbulenz generiert, während der mittlere Nachlauf sich weiterhin
ausmischt. Dadurch sinkt der Nachlauf-Turbulenzgrad im Vergleich weniger stark als die
mittleren Nachlauf-Parameter.

In den Modellen von Joseph, Britchford und Loheac (2003) finden sich zwei proportionale
Verhältnisse wieder, die dem Proportionalitätsfaktor KU ähnlich sind. Die Verhältnisse stammen
wiederum von empirischen Messdaten-Auswertungen, die aus der Literatur entnommen wurden.
Tatsächlich kann von diesen Verhältnissen auch eine Abhängigkeit von der Ausbreitungsdistanz l
abgeleitet werden:

ct
vmax

∝
√
k · ww

Aw
∝ l (4.8)√︃(︂˜︂v′2)︂

max

vmax
∝

√︁
kmax ·

ww

Aw
∝ -e-l (4.9)

Die beiden Gleichungen stellen also ein Verhältnis von der umfangsgemittelten beziehungsweise
maximalen Turbulenzgeschwindigkeit und der Nachlauftiefe her, was in etwa KU entspricht.
Beide Verhältnisse weisen auf einen ansteigenden Verlauf der Proportionalitätsfaktoren mit
der Ausbreitungsdistanz hin, was sich mit der Beobachtung aus Abb. 4.23 deckt. Daher wäre
eine Anpassung des Turbulenzmodells ratsam, sodass die Abhängigkeit des Faktors von der
Ausbreitungsdistanz mit berücksichtigt wird.
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4. Anwendung der Methoden

4.3 Einfluss der Strömung im Kanalwand-Bereich auf die Aku-
stik

Das im Rahmen dieser Arbeit vorgestellte empirische Turbulenzmodell berücksichtigt für die
akustische Rotor-Stator-Interaktion im Breitbandspektrum lediglich die Turbulenz im Rotor-
Nachlauf. Weitere Quellen von Turbulenz durch Strömungseffekte, wie sie hauptsächlich in den
Kanalwand-Bereichen auftreten, werden durch das Modell nicht abgedeckt. Um die Dimension
des Fehlers abschätzen zu können, der durch die Vernachlässigung der Randeffekte entsteht,
werden nachfolgend Simulationen und Hitzdrahtmessungen mit und ohne den Einfluss der
Kanalwandströmung berechnet. Dafür wird eine Begrenzungs-Methode (engl. Clipping Method)
auf die Strömungsdaten angewendet und dann die breitbandige Rotor-Stator-Interaktion mit
PropNoise berechnet. Die Begrenzungs-Methode beschreibt eine synthetische Manipulation der
radialen Verteilung der Turbulenz-Größen an der Stator-Vorderkante. Ab einem festzulegenden
Innen-Radius ri und Außen-Radius ra werden dazu die Turbulenz-Werte in den Außenbereichen
konstant gehalten, wodurch in der Regel die großen Gradienten in den Randbereichen begrenzt
werden. Die Grenzradien ri und ra werden unter Berücksichtigung der Strömungslösungen und
Messdaten manuell festgelegt, sodass für einen Großteil der Fanstufen und Betriebspunkte der
Einfluss der Randströmung auf die Akustik reduziert wird. Somit gilt beispielsweise für die
radiale Verteilung der TLS:

Λ⊤
⊥(r) =

⎧⎪⎪⎪⎨⎪⎪⎪⎩
Λ(ri) = konst., wenn r < ri

Λ(r), wenn ri ≤ r ≤ ra

Λ(ra) = konst., wenn r > ra

(4.10)

Wird die Methode lediglich auf einen der beiden Randbereiche angewendet, so wird für
die Begrenzung des Innenbereichs Λ⊥(r) nur der Innen-Radius ri und für die Begrenzung des
Außenbereichs Λ⊤(r) nur der Außen-Radius ra festgelegt. Die Begrenzung wird für die hier
gemachten Untersuchungen immer nur auf den Außenbereich angewendet. Meier zu Ummeln und
A. Moreau (2020) haben in ihrer Studie festgestellt, dass der Breitbandlärm der Interaktions-
Schallquelle stärker durch den Außen- als den Innenbereich beeinflusst wird. In den Abbildungen
der nachfolgenden Abschnitte ist zu erkennen, dass der Anstieg der TKE im Außenbereich
deutlich ausgeprägter ist. Zudem werden die durchströmten Flächen nach außen hin quadratisch
größer und somit bei einer Flächenmittelung nach Gl. 3.11 die Außenbereiche stärker gewichtet.

Mithilfe der Begrenzungs-Methode werden also künstliche Strömungslösungen erzeugt, die
sich ungefähr ergeben würden, wenn sekundäre Strömungseffekte wie Kanalspitzenwirbel nicht
vorhanden wären. Die Turbulenz wird dann nur noch durch die Nachläufe beeinflusst, was auch
die Annahme des empirischen Nachlauf-Turbulenzmodells ist.

4.3.1 Untersuchungen mit verschiedenen numerischen Simulationen

Die Begrenzungs-Methode wird zunächst wieder auf die in Tab. 4.3 aufgelistete Auswahl von
Betriebspunkten für die verschiedenen Fanstufen angewendet. Um das Prinzip der Methode
zu illustrieren, ist in Abb. 4.24 die radiale Verteilung der Turbulenz-Größen beispielhaft
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4.3 Einfluss der Strömung im Kanalwand-Bereich auf die Akustik

für den AP-Betriebspunkt der SDT-Fanstufe dargestellt. Dabei ist der radiale Verlauf der
Größen an der Stator-Vorderkante einmal ohne (schwarz) und einmal mit Begrenzung (grau)
eingezeichnet. Es ist zu erkennen, dass durch die Begrenzung der Einfluss der Strömungseffekte
im Außenbereich auf den Verlauf des Längenmaßes und des Turbulenzgrads reduziert ist. Da es
sich bei den abgebildeten Parametern um normierte Größen handelt, die auf die Sehnenlänge
beziehungsweise die Strömungsgeschwindigkeit bezogen sind, welche nicht durch die Begrenzung
angepasst werden, ist der Verlauf im Randbereich nicht ganz konstant.
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Abbildung 4.24: Radialer Verlauf der Turbulenzgrößen für die SDT-Fanstufe im AP-
Betriebspunkt mit und ohne Begrenzung im Kanal-Außenbereich. Die Daten wurden mit einer
RANS-Simulation und einer Hitzdrahtmessung jeweils an der Stator-Vorderkante ermittelt.

Zusätzlich wurden die von der NASA durchgeführten Hitzdrahtmessungen hinzugefügt.
Für den Turbulenzgrad deutet sich, abgesehen von den äußersten Randbereichen, eine sehr
gute Übereinstimmung der Messdaten mit der Simulation an, was ein Hinweis auf die
Vertrauenswürdigkeit der RANS-Ergebnisse ist. Im Außenbereich scheint der Gradient in
der simulierten Grenzschicht sehr groß zu sein, wodurch die Strömungsgeschwindigkeiten schnell
kleiner werden und der Turbulenzgrad stark ansteigt. Auch die TLS stimmt in großen Teilen
der Stator-Höhe gut mit den Messdaten überein. In den Randbereichen werden die Längenmaße
in der Messung jedoch größer, während sie in der Simulation kleiner werden. Für die hier
gemachten Untersuchungen ist die Erkenntnis wichtig, dass die RANS-Simulation steigende
TKE- und sinkende TLS-Werte in den Randbereichen ausgibt. Da beide Turbulenzgrößen
einen Einfluss auf die Amplitude des Schalldruckspektrums haben (vgl. Abb. 4.17), liegt die
Vermutung nahe, dass sich der Einfluss der beiden Größen in diesen Bereichen gegenseitig
aufhebt. Die über den Radius gemittelten Werte sind als gestrichelte Linien dargestellt. Wie
zu erwarten, sinkt der Mittelwert für die TKE durch die Begrenzung. Der radiale Mittelwert
der TLS ändert sich nicht. Da die TLS in den Randbereichen keinen eindeutig monotonen
Verlauf hat, ist der Mittelwert sehr stark von der gewählten Position ra abhängig. In den
Untersuchungen hier wurde diese Position stets auf 85% der Stator-Höhe festgelegt.

Das breitbandige Schallleistungspegel-Spektrum, welches sich durch die akustische Auswer-
tung der Turbulenzdaten mit dem Interaktions-Modell ergibt, ist in Abb. 4.25 dargestellt. Der
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4. Anwendung der Methoden

Vergleich mit Mikrofon-Messdaten bestätigt eine sehr gute Lärmvorhersage durch die mit der
Simulation gekoppelten akustischen Modelle. Der spektrale Verlauf und die Amplitude stimmen
gut mit den Messdaten überein. Es gibt eine kleine Differenz, die bei sehr niedrigen Frequenzen
größer wird. Diese Differenz kommt durch zusätzlich Schallquellen zustande, die am Prüfstand
mit gemessen wurden. Dadurch, dass sich die radial gemittelte TLS nicht geändert hat, ist
auch der spektrale Verlauf ohne die Sekundärströmungseffekte im Außenbereich sehr ähnlich
und weist keine Frequenzverschiebung auf. Durch die Reduktion der gemittelten TKE gibt es
allerdings eine annähernd konstante Verschiebung von ungefähr 1,5dB nach unten. Umgekehrt
kann daraus geschlossen werden, dass die Strömungseffekte im Außenbereich für diesen Fan
und Betriebspunkt für eine Erhöhung der Schallleistung um ungefähr 1,5dB verantwortlich
sind.
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Abbildung 4.25: Breitbandiges Leistungsdichtespektrum der Interaktions-Schallquelle am SDT-
Fan im AP-Betriebspunkt. Die Spektren wurden mit und ohne Begrenzung der Turbulenzgrößen im
Kanal-Außenbereich berechnet. Außerdem ist das mit Mikrofonen gemessene Spektrum dargestellt.

Nach Anwendung dieser Vorgehensweise auf alle Fanstufen und Betriebspunkte aus Tab. 4.3
ergeben sich die Ergebnisse, welche in Abb. 4.26 zu sehen sind. In den oberen beiden
Diagrammen wurde das Verhältnis zwischen den gemittelten, begrenzten TLS-Daten Λ⊤

sowie den Turbulenzgraden I⊤ und den nicht-manipulierten Daten gebildet. Ein Wert von 1
bedeutet dementsprechend, dass sich die Mittelwerte durch die Begrenzung nicht ändern. Im
unteren Diagramm ist die Differenz zwischen den Gesamt-Schallleistungspegeln ohne und mit
Begrenzung zu sehen. Hier bedeutet ein Wert von 0dB, dass die Begrenzungs-Methode keine
Änderung herbeiführt. Daraus kann abgelesen werden, dass die TLS-Werte sich tendenziell
nur sehr leicht erhöhen. Die gemittelten Turbulenzgrade sind durch die Begrenzung 10-20%
niedriger. Dies führt wiederum dazu, dass die Gesamt-Schallleistungspegel um 0,5 bis 1,5dB
absinken. Lediglich im LN-AP-Betriebspunkt der ACAT1-Fanstufe tritt eine vergleichsweise
stärkere Erhöhung der TLS und leichte Verringerung der TKE auf, sodass der Gesamt-
Schallleistungspegel sich nicht ändert. Es bestätigt sich aber insgesamt für einen Großteil
der Fanstufen und Betriebspunkte die Vermutung, dass der Beitrag für den breitbandigen
Rotor-Stator-Interaktionslärm durch die Strömungsphänomene im Außenbereich rund 0,5 bis
1,5dB ausmacht.
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Abbildung 4.26: Verhältnis der flächengemittelten Turbulenzgrößen und Gesamt-Schallleistungs-
pegel mit und ohne Begrenzung zur Untersuchung des Einflusses der Strömung im Kanal-
Außenbereich auf die Akustik.

4.3.2 Einfluss der Fan-Belastung auf die Strömung in den Kanalwand-
Bereichen

In Anlehnung an die Untersuchungen aus Abschnitt 4.2.3 wird die Begrenzungs-Methode auf
das gesamte Kennfeld der ACAT1-Fanstufe angewendet, um auch den Einfluss der Strömung
im Kanal-Außenbereich abseits der Arbeitslinie untersuchen zu können. So kann festgestellt
werden, ob sich der Fehler mit steigender Fan-Belastung ändert, wenn das Modell die komplexe
Strömung in den Kanalwand-Bereichen nicht berücksichtigt.

Die Abbildung 4.27 zeigt nochmal zur Illustration der Begrenzungs-Methode den radialen
Verlauf der Turbulenzparameter für den AP-Betriebspunkt der ACAT1-Fanstufe. Hier ist wieder
zu erkennen, wie die Methode die Gradienten im Außenbereich abschneidet und durch konstante
Werte ab dem Radius ra ersetzt. Es fällt außerdem wieder auf, dass sich aus den Simulationen
steigende TKE und sinkende TLS-Werte in den Randbereichen ergeben (vgl. Abb. 4.24),
wodurch sich der Einfluss auf die Akustik teilweise gegenseitig aufhebt. Der Betriebspunkt war
im vorhergehenden Abschnitt bereits aufgefallen, da sich der Schallleistungspegel im Gegensatz
zum unmodifizierten Betriebspunkt nicht verändert. Es ist tatsächlich zu erkennen, wie eine
relativ große Fläche bei der TLS abgeschnitten wird, während der Anstieg des Turbulenzgrads
im Randbereich im Vergleich zu anderen Betriebspunkten schwächer ausgeprägt ist.

Nach der breiten Anwendung der Methode auf alle Betriebspunkte ergeben sich die
Drehzahllinien aus Abb. 4.28, die mit zunehmender Drehzahl dunkler werden. Bei Vernachläs-
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Abbildung 4.27: Radialer Verlauf der Turbulenzgrößen für die ACAT1-Fanstufe im LN-AP-
Betriebspunkt mit und ohne Begrenzung im Kanal-Außenbereich. Die Daten wurden mit einer
RANS-Simulation an der Stator-Vorderkante ermittelt.

sigung von kritischen Betriebspunkten mit Sperr- und Ablöse-Effekten, ergibt sich über einen
großen Inzidenzwinkel-Bereich ein annähernd konstanter Beitrag der Strömungsphänomene im
Randbereich von ungefähr 0,4dB. Das heißt, die zusätzliche Turbulenz im Kanal-Außenbereich
sorgt für eine leichte und vor allem konstante Verschiebung der Drehzahllinien zu höheren
Schallleistungspegeln. Bei Steigerung der Inzidenzwinkel steigen die Schallpegel in Pump-
grenznähe insgesamt stark an, da die Turbulenzen im Nachlauf durch Strömungsablösungen
zunehmen. Dadurch verringert sich aber gleichzeitig der relative Beitrag der Strömung in den
Randbereichen am Gesamtlärm. Die Strömung und damit der Breitbandlärm wird dann von
Ablösungen dominiert.

−4 −2 0 2 4 6

Inzidenzwinkel Rotor iR [◦]
−2,0

−1,5

−1,0

−0,5

0,0

0,5

1,0

P
⊤ ge
s
−
P
ge
s
[d

B]

Drehzahlen:
50,0%
60,0%
70,0%

80,0%
90,0%
93,5%

Abbildung 4.28: Basierend auf RANS-Simulationen analytisch berechnete Gesamt-Schall-
leistungspegel der Interaktions-Schallquelle für die ACAT1-Fanstufe. Es wurde für verschiedene
Betriebspunkte im Kennfeld die Differenz zwischen den Schallleistungspegeln ohne und mit
Begrenzung gebildet. Der Inzidenzwinkel wurde am Mittelschnitt des Rotors bestimmt.
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4.3.3 Untersuchungen mit Hitzdrahtmessdaten an einer subsonischen Fan-
stufe

Abschließend wird der Einfluss der Strömungsphänomene in den Randbereichen noch anhand der
am subsonischen CRAFT-Prüfstand gewonnenen Hitzdrahtdaten überprüft. Die Abbildung 4.29
zeigt den Turbulenzgrad I im 2D-Axialschnitt der Messebene für jeweils zwei Schaufelpassagen
in verschiedenen Betriebspunkten. Von links nach rechts wurde die Drehzahl N erhöht (a–c)
und auf der höchsten Drehzahl die Durchflusskennzahl φ stark reduziert (d). Auf der unteren
Reihe wurde die zuvor vorgestellte Begrenzungs-Methode auf die Messdaten angewendet. Der
Außenradius ra, von dem aus die Werte nach außen konstant gehalten werden, ist darin als
gestrichelte Linie eingezeichnet. Die Position wurde auf 75% der Rotor-Schaufelhöhe festgelegt.
Alle Schaufelpassagen wurden für diese Auswertung über die Zeit gemittelt, sodass sich für jede
Passage die gleiche Strömungslösung ergibt. Dies ist das Äquivalent zu einer RANS-Simulation,
in der alle Passagen identisch sind. Die Nachläufe, die sich von der Nabe bis zum Gehäuse
erstrecken, und die Blattspitzenwirbel sind pro Passage gut identifizierbar.
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Abbildung 4.29: Durch Hitzdrahtsonden gemessene Turbulenzgrade der CRAFT-Fanstufe im
Axialschnitt und bei verschiedenen Betriebspunkten. Auf die in der unteren Reihe dargestellten
Betriebspunkte wurde die Begrenzungs-Methode angewendet.

Zunächst fällt auf, dass bei Erhöhung der Drehzahl N und konstanter Durchflusskennzahl φ
der Turbulenzgrad in den Nachläufen und den Blattspitzenwirbeln abnimmt. Dies ist den
steigenden Strömungsgeschwindigkeiten in der Fanstufe geschuldet, wodurch sich das Verhältnis
der turbulenten Geschwindigkeiten zur mittleren Strömungsgeschwindigkeit verringert. Die
Hintergrundturbulenz bleibt relativ konstant auf niedrigem Niveau von ungefähr 0,5%.
Durch die Begrenzungs-Methode werden die Blattspitzenwirbel offensichtlich erfolgreich
aus der Strömungslösung entfernt. Bei einer Durchflusskennzahl von φ = 0,26 treten
Strömungsablösungen auf, wodurch der Turbulenzgrad ab einer Rotor-Schaufelhöhe ≈ 60% stark
zunimmt. In diesem Betriebspunkt entfernt die Begrenzungs-Methode nicht nur die Turbulenz
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der Blattspitzenwirbel, sondern fügt zusätzlich noch etwas Turbulenz in den Außenbereich
hinzu, indem es die Turbulenz der Ablösung an der Position ra konstant hält.

Die Strömungsdaten aus der Hitzdraht-Messung, wie TLS, TKE und Strömungsgeschwin-
digkeiten, können auch als Eingabeparameter genutzt werden, um entsprechend der Methode 4
(siehe Abb. 1.3) die breitbandigen Spektren der Interaktions-Schallquelle analytisch berechnen
zu können. Dafür wird angenommen, dass die gemessenen Strömungsgrößen für die Anregung
am Stator verantwortlich sind. Da die Messebene sich etwas näher an der Rotor-Hinterkante
befindet als die Stator-Vorderkante, ist davon auszugehen, dass die aerodynamische Anregung
insgesamt etwas stärker ausfällt als in der Realität. Daraus ergibt sich für die verschiedenen
Drehzahlen das Diagramm in Abb. 4.30. Die Schallleistungspegel steigen bei konstanter Drehzahl
und Drosselung der Fanstufe zur Pumpgrenze hin moderat an. Bei den Pumpgrenz-nahen
Betriebspunkten gibt es durch die zuvor beobachteten Ablösungen einen deutlichen Anstieg
der Schallleistungspegel. Die Mikrofonmessungen zeigen ähnliche Trends – jedoch bei höheren
Schallpegeln, da in der Realität noch weitere Schallquellen gemessen werden.
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Abbildung 4.30: Basierend auf Hitzdrahtmessungen analytisch berechnete Gesamt-Schall-
leistungspegel der Interaktions-Schallquelle für die CRAFT-Fanstufe. Es wurden für verschiedene
Betriebspunkte im Kennfeld die Schallleistungspegel ohne und mit Begrenzung berechnet. Die
Mikrofonmessdaten wurden stromauf- und stromabwärts der Rotor-Stator-Stufe für die 100%-
Drehzahl aufgenommen.

Es ist mit bloßem Auge bereits erkennbar, dass die Differenz zwischen den Rechnungen
mit und ohne Blattspitzenwirbel für die meisten Betriebspunkte ungefähr 1,5dB beträgt.
Nahe der Pumpgrenze konvergieren die Graphen, was auf einen verringerten Beitrag der
Blattspitzenwirbel zum Breitbandlärm hindeutet. Diese Beobachtung deckt sich mit den zuvor
gewonnenen Erkenntnissen aus Abb. 4.28. Der Grund dafür liegt in der zusätzlichen Turbulenz,
die durch die Begrenzungs-Methode erzeugt wird, und in dem verringerten relativen Beitrag
der Strömung in den Randbereichen zur Akustik, wie es auch im vorherigen Abschnitt schon
beschrieben wurde.
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4.4 Vergleich der vier Methoden zur Vorhersage der Strömung
und Akustik am Fan

Ein Vergleich der Vorentwurfs-Methoden, also der Mittelschnitt- und Mehrschnitt-basierten
Methoden 1 und 2 (siehe Abb. 1.3), mit den Referenz-Methoden, also den RANS- und Hitzdraht-
basierten Methoden 3 und 4, sowie Messdaten soll tiefere Einblicke in die Arbeitsweise und die
Modelle der Verfahren geben. Dafür werden in den nachfolgenden Abschnitten die Geometrie-,
Leistungs-, Strömungs- und Akustikdaten exemplarisch für die ACAT1- und CRAFT-Fanstufe
miteinander verglichen, um insbesondere die Eignung der Vorentwurfs-Methoden zur Vorhersage
dieser Daten zu untersuchen. Die Untersuchungen werden für verschiedene Betriebspunkte im
Kennfeld durchgeführt. Ein einheitliches Farbschema soll in den nachfolgenden Abbildungen
helfen, die Ergebnisse der unterschiedlichen Methoden zu unterscheiden: Die Ergebnisse der
Methode 1 werden in schwarz dargestellt, der Methode 2 in rot, der Methode 3 in blau und der
Methode 4 in orange.

4.4.1 Neuauslegung der Geometrie

Bevor der Vergleich zwischen den verschiedenen Methoden durchgeführt werden kann, ist es
zunächst notwendig, für jede Methode eine geeignete Repräsentanz der Geometrie vorzugeben.
Für die Methoden 3 und 4 können jeweils die 3D CAD (rechnerunterstütztes Konstruieren,
engl. Computer Aided Design)-Geometrien importiert und mithilfe des Verfahrens T2P
(siehe Abschnitt 2.5) parametrisiert werden. Für die Methoden 1 und 2 existiert hingegen
kein automatisiertes Verfahren, um die CAD-Geometrie der Fanstufen zu parametrisieren.
Während die geometrische Abbildung für Methode 1 (Mittelschnittverfahren) noch relativ
einfach händisch umzusetzen ist, ist die Parametrisierung der Schaufelprofile für Methode 2
(Mehrschnittverfahren) deutlich komplexer. Dies ist einer der Gründe, weshalb für die
Methoden 1 und 2 zunächst eine Neuauslegung der Fanstufen durchgeführt werden muss.
Der zweite Grund besteht darin, dass durch die Vorgabe des Design-Druckverhältnisses für die
Profilauslegung das Kennfeld auf den Auslegungspunkt für alle Methoden zentriert wird. Anders
ausgedrückt werden Schaufelprofile durch die Neuauslegung ermittelt, die die Unterschiede
in den Modellierungen ausgleichen. Für die Methode 1 sind das vor allem die Metallwinkel
im Mittelschnitt, welche als repräsentativ für die gesamte 3D-Geometrie angenommen werden
(Guérin, A. Moreau, Meier zu Ummeln et al., 2021), damit das vorgegebene Druckverhältnis
bei definiertem Massenstrom und Wellendrehzahl umgesetzt werden kann.

Für die Auslegung der Fanstufe müssen der Strakverlauf und die Projektion der Schaufel-
Vorderkanten und -Hinterkanten auf die Meridionalebene (Abb. 4.31 und Abb. 4.32) vorgegeben
werden. Für Methode 1 passiert das durch die Angabe von Naben- und Gehäuse-Radien
an den Vorder- und Hinterkanten sowie axialen Abständen zwischen den Schaufelreihen.
Die Schaufelreihen selbst werden an einem repräsentativen Radialschnitt durch die axiale
Sehnenlänge und die Profildicke beschrieben. Die Position wird für die nachfolgend untersuchten
Fanstufen immer auf 70% der Kanalhöhe festgelegt. Die Form der Schaufeln in radialer Richtung
werden durch die Angabe von Neigungs- und Pfeilungswinkeln sowie durch das Verhältnis von
Sehnenlänge und Profildicke zwischen Schaufelspitze und -fuß festgelegt. Daraus ergibt sich die
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4. Anwendung der Methoden

vereinfachte Repräsentanz der Schaufel-Geometrie für Methode 1, wie sie in den Abbildungen
mit gestrichelten Linien dargestellt ist.
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Abbildung 4.31: Meridionalschnitt der ACAT1-Fanstufe mit überlagerter Neuauslegung durch
die Methoden 1 und 2.
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Abbildung 4.32: Meridionalschnitt der DLR CRAFT-Fanstufe mit überlagerter Neuauslegung
durch die Methoden 1 und 2.

Für Methode 2 wird hingegen, wie in Abschnitt 2.3 beschrieben, ein strukturiertes
Rechengitter des Meridionalschnitts erstellt und somit die Geometrie in dieser Ebene genauer
abgebildet. Es ist in den Abbildungen anhand der dicken, grauen Linien erkennbar, dass
die Projektion der Schaufelgeometrie mit dem Original übereinstimmt. Die Interaktion der
Rotor-Schaufelreihe mit der IGV-Schaufelreihe wird, wie in den Abschnitten 2.2 und 3.2 bereits
erläutert, nicht berücksichtigt. Daher ist die ACAT1-Rotorgeometrie, wie sie für die akustischen
Modelle aufbereitet wird, im Schaufelfuß-Bereich abgeschnitten. Neben der Geometrie im
Meridionalschnitt müssen für das Mehrschnittverfahren noch die Parameter aus Tab. 4.4 im
Auslegungspunkt bekannt sein, um die Schaufelprofile auf verschiedenen radialen Positionen
entwerfen zu können. Vor allem wird dadurch festgelegt, welches Druckverhältnis der Rotor
bei einem festgelegten Massenstrom und Drehzahl umsetzen soll. Die relative Profildicke nach
Gl. 3.16 wird als einziger Parameter für die Profile an den verschiedenen radialen Ebenen
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vorgegeben. Der Stator entzieht der Strömung den Drall, den der Rotor eingebracht hat, weshalb
der Abströmwinkel immer mit 0° vorgegeben wird.

Tabelle 4.4: Designvorgaben für die Neuauslegung der ACAT1- und CRAFT-Fanstufe durch
Methode 2. Der Massenstrom ist für die ACAT1-Fanstufe für den Nebenstromkanal angegeben.
Die relative Profildicke wird als radiale Verteilung vorgegeben und ist hier exemplarisch auf 50%
der Schaufelhöhe angegeben.

ACAT1 DLR CRAFT
Fanstufe
Drehzahl 7100min−1 4500min−1

Massenstrom 100 kg/s 7 kg/s
Rotor
Schaufelzahl 20 18
Relative Profildicke 2,5% 4,8%
Druckverhältnis 1,42 1,04
Stator
Schaufelzahl 44 21
Relative Profildicke 3,5% 4,9%
Abströmwinkel 0° 0°

Die Originalgeometrie (blau) und das Ergebnis der Neuauslegung (rot und schwarz) ist für
beide Fanstufen in den Abb. 4.33 und 4.34 dargestellt. Es sind verschiedene Profilschnitte des
Rotors und des Stators auf vier beispielhaften Schaufelhöhen bezogen auf den Rotor abgebildet.
Die Profilschnitte sind im Sinne der Übersichtlichkeit in Umfangsrichtung versetzt zueinander
eingezeichnet. Die Profile in PropNoise (Methode 1) werden als Platten angenommen und weisen
daher keine Profilkontur auf. Außerdem sind die Vorderkanten- und Hinterkanten-Metallwinkel
in PropNoise als kurze, dicke Linien angedeutet.
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Abbildung 4.33: Vier Profilschnitte des ACAT1-Rotors (links) und -Stators (rechts) auf
verschiedenen Rotor-Schaufelhöhen. Die Original-Geometrie (blau) wird mit der Neuauslegung
durch ACDC (rot) und PropNoise (schwarz) verglichen.
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Abbildung 4.34: Vier Profilschnitte des CRAFT-Rotors (links) und -Stators (rechts) auf
verschiedenen Rotor-Schaufelhöhen. Die Original-Geometrie (blau) wird mit der Neuauslegung
durch ACDC (rot) und PropNoise (schwarz) verglichen.

Der qualitative Vergleich der neu ausgelegten Profilschnitte auf verschiedenen radialen
Positionen mit dem Original belegt eine gute Übereinstimmung sowohl für transsonische als auch
subsonische Profile. Teilweise scheint es jedoch geringfügige Abweichungen im Staffelungswinkel
und im Metallwinkel an der Hinterkante zu geben. Um die Unterschiede in der Profilauslegung
zudem quantitativ besser bewerten zu können, sind in den Abb. 4.35 und 4.36 die radialen
Verläufe der Profilwinkel dargestellt. Die extrahierte Originalgeometrie (blau) dient dabei als
Referenz und als Eingabe für Methode 3. Die Profilwinkel sind für die Staffelungswinkel der
Sehne (durchgezogen) sowie für die Metallwinkel an der Profil-Vorderkante (gestrichelt) und
-Hinterkante (gepunktet) jeweils für den Rotor (links) und den Stator (rechts) abgebildet.
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Abbildung 4.35: Radialer Verlauf der Profilwinkel für die ACAT1-Fanstufe am Rotor (links) und
am Stator (rechts). Die Winkel wurden durch die jeweiligen Methoden (Farben) ermittelt und sind
für die Sehne (durchgezogen), Vorderkante (gestrichelt) und Hinterkante (gepunktet) dargestellt.
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Abbildung 4.36: Radialer Verlauf der Profilwinkel für die CRAFT-Fanstufe am Rotor (links) und
am Stator (rechts). Die Winkel wurden durch die jeweiligen Methoden (Farben) ermittelt und sind
für die Sehne (durchgezogen), Vorderkante (gestrichelt) und Hinterkante (gepunktet) dargestellt.

Es bestätigt sich die zuvor gemachte Vermutung, dass die Unterschiede zwischen den
Methoden vor allem für die Metallwinkel an den Profilhinterkanten auszumachen sind. Das
Mittelschnittverfahren trifft die Profilwinkel erwartungsgemäß im Mittelschnitt am besten.
Durch die implementierte Extrapolation in radialer Richtung entstehen jedoch teilweise größere
Abweichungen zum Original. Das Mehrschnittverfahren bildet die radialen Verläufe tendenziell
etwas besser ab. Für die Anregung des Stator-Druckfelds durch die Rotor-Nachläufe sind vor
allem die Metallwinkel an der Stator-Vorderkante relevant (siehe Abschnitt 3.6). Diese weichen
zumindest für das Mehrschnittverfahren nicht allzu stark von den Original-Winkeln ab. Es
ist aber noch einmal darauf hinzuweisen, dass das Ziel der Neuauslegung nicht darin besteht,
die Originalgeometrie exakt abzubilden. Vielmehr geht es darum, mit den implementierten
Modellen den Auslegungspunkt im Kennfeld zu treffen. Durch die größeren Unterschiede in den
Profilwinkeln des Mittelschnittverfahren werden daher die Unterschiede in den aerodynamischen
Modellen ausgeglichen. Ob die Methoden in der Lage sind, nach der Neuauslegung der Profile
das Kennfeld korrekt abzubilden, wird im nachfolgenden Abschnitt genauer untersucht.

4.4.2 Vorhersage der Fanstufen-Leistung

Zunächst wird als repräsentatives Ergebnis der Leistungsrechnung durch die verschiedenen
Methoden das Fan-Druckverhältnis im Absolutsystem der beiden Fanstufen, ACAT1 und
CRAFT, untersucht. Dafür wird, wie es für ein Fan-Kennfeld üblich ist, das berechnete
Totaldruckverhältnis

Πtot =
ptot,3
ptot,1

(4.11)

über den Luftmassenstrom
ṁ = ρcxA (4.12)

aufgetragen. Da es für die ACAT1-Fanstufe methodenbedingt zu leicht veränderlichen Quer-
schnitten kommt (die Trennstromlinie zwischen Kern- und Nebenmassenstrom verschiebt sich
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je nach Betriebspunkt, vgl. Abschnitt 3.2), wird der Massenstrom durch die Querschnittsfläche
am Rotor-Eintritt geteilt. Mithilfe der sogenannten Massenstromdichte

ṁ

A1
= ρ1 · cx,1 =̂ ṁred (4.13)

lassen sich so die verschiedenen Methoden besser miteinander vergleichen. Da die Rechnungen
immer mit Standardatmosphären-Randbedingungen durchgeführt wurden, entspricht diese
Größe auch dem auf ISA-Bedingungen normierten, reduzierten Massenstrom. Außerdem werden
die Massenströme noch mit der relativen Fan-Drehzahl

Nrel =
N

N100%
(4.14)

multipliziert, um die Isolinien etwas zu entzerren und somit die Übersichtlichkeit für die
nachfolgenden Diagramme zu erhöhen.

Wie auch schon in den Abschnitten 4.2.3 und 4.3.2 erwähnt, wird für die ACAT1-Fanstufe
ein hochaufgelöstes Kennfeld erstellt, indem eine sehr hohe Anzahl an Betriebspunkten die
Prozessketten der Methoden 1, 2 und 3 durchlaufen. Dadurch können die Methoden und
vor allem die Modelle auf den gesamten Betriebsbereich der Fanstufe angewendet werden.
Die Studien sind damit nicht ausschließlich auf die sonst üblichen einzelnen Betriebspunkte
auf der Arbeitslinie beschränkt. Die durch jede Methode ermittelten sechs Drehzahl-Isolinien
sind in der Abb. 4.37 dargestellt. Auf jeder Drehzahllinie wird der Fan virtuell von niedrigen
Massenströmen nahe der Pumpgrenze zu hohen Massenströmen nahe der Sperrgrenze entdrosselt.
Die 93,5%-Auslegungsdrehzahl weist eine Drehfrequenz von rund 7100min−1 auf (siehe Tab. 4.4).
Zusätzlich sind die Messpunkte an den Zertifizierungspunkten (siehe Tab. 4.3) eingetragen. Die
radiale Verteilung der Druckverhältnisse, welche durch die Methoden 2 und 3 berechnet wurden,
wurden nach Gl. 3.11 flächengemittelt. Die Werte für Methode 1 sind für den repräsentativen
Radialschnitt angegeben.
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Abbildung 4.37: Kennfeld der gesamten ACAT1-Fanstufe durch die verschiedenen Methoden
ermittelt und gemessen. Für die Methoden 2 und 3 wurden die Druckverhältnisse über die Kanalhöhe
flächengemittelt.
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Es ist zu erkennen, dass die Methoden 1 und 2 das Kennfeld im Vergleich mit den
RANS-Simulationen und den Messungen gut berechnen. Auch die im vorherigen Abschnitt
beschriebene Zentrierung auf den Auslegungspunkt hat offensichtlich gut funktioniert. Aufgrund
der Ermittlung neuer Schaufelprofile durch die Vorauslegungsmethoden setzt die Fanstufe bei
gegebenem Massenstrom und Drehzahl jeweils dasselbe Druckverhältnis um und die Ausle-
gungspunkte sind identisch. Im Vergleich zu den Methoden 1 und 2 weist die Methode 3 einen
kleineren Arbeitsbereich insbesondere bei höheren Fan-Drehzahlen auf. Die komplexeren 3D-
Strömungsphänomene sorgen in der numerischen Simulation für frühere Strömungsablösungen
bei Annäherung an die Pumpgrenze, wodurch die Simulationen nicht mehr konvergieren.
Außerdem wird stets die kalte Fan-Geometrie für alle Drehzahlen berücksichtigt, was in
vergleichsweise großen Kopfspaltmaßen bei hohen Drehzahlen im Gegensatz zur Realität
resultiert. Bei niedrigen Drehzahlen gibt es eine sehr gute Übereinstimmung zwischen Methode 2
und der Referenzmethode 3. Für das Sperren der Fanstufe bei hohen Drehzahlen ist das
durch Methode 2 vorhergesagte drastische Absinken des Druckverhältnisses zu verhalten.
Von Methode 1 wird es hingegen sehr akkurat vorhergesagt. Bei einem Vergleich mit den
Messdaten scheinen aber alle drei Methoden Probleme zu haben, den Punkt, in dem das
Sperren in der Fanstufe auftritt, genau vorherzusagen. Für die hier untersuchten Modelle hat
das Sperrverhalten aber nur eine untergeordnete Relevanz, weshalb die Ungenauigkeiten keinen
Einfluss auf die nachfolgenden Untersuchungen haben sollten.

Abbildung 4.38 zeigt das Kennfeld der CRAFT-Fanstufe. Hierfür wurden nur die Ausle-
gungsdrehzahl und zwei weitere Punkte bei niedrigerer Drehzahl mit einer Durchflusskennzahl
von φ = 0,33 berechnet. Da diese Fanstufe ausschließlich im subsonischen Bereich betrieben
wird, ist die Übereinstimmung zwischen allen drei Methoden und den Messdaten sehr gut. Im
Auslegungspunkt ist trotz Neuauslegung eine kleine Differenz im Druckverhältnis zu erkennen.
Dies hängt damit zusammen, dass hier das Druckverhältnis der gesamten Fanstufe inklusive
Stator dargestellt ist und die Auslegung basierend auf dem Rotor-Druckverhältnis durchgeführt
wird.

3 4 5 6 7 8 9

Massenstrom ṁ [kg/s]
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Abbildung 4.38: Kennfeld der gesamten CRAFT-Fanstufe durch die verschiedenen Methoden
ermittelt und gemessen. Für die Methoden 2 und 3 wurden die Druckverhältnisse über die Kanalhöhe
flächengemittelt.
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Ein weiterer Parameter zur Charakterisierung der Leistung einer Fanstufe ist der Totaldruck-
verlustbeiwert des Rotors, welcher bereits in Gl. 3.1 definiert wurde. Im Abschnitt 3.1 wurde
auch bereits erläutert, dass sich die Verluste in einer Fanstufe aus mehreren Verlustmechanismen
zusammensetzen. Die viskosen Verlustbeiwerte für inkompressible Strömung berechnet nach
Gl. 3.3 durch Methode 1 und nach Gl. 3.5 durch Methode 2 sind in Abb. 4.39 und 4.40 jeweils für
die ACAT1- und CRAFT-Fanstufe dargestellt. Dieser Verlustanteil entsteht letztendlich durch
die Grenzschichten auf den Schaufelprofilen und ist damit ein direktes Maß für die Bestimmung
der Nachläufe (siehe Kapitel 3). Bei den RANS-Simulationen der Methode 3 lassen sich die
Verlustanteile nicht mehr unterscheiden. Daher sind in den Abbildungen für Methode 3 lediglich
die Gesamtverluste zum Vergleich dargestellt. Die radiale Verteilung der Verlustbeiwerte wird
auch hier wieder für Methode 2 und 3 flächengemittelt. Für die Vergleichbarkeit werden dabei in
den nachfolgenden Diagrammen die Randbereiche nicht in die Flächenmittelung von Methode 3
mit einbezogen. Der Einfluss der Randbereiche wurde bereits im Abschnitt 4.3 ausführlich
untersucht und soll daher hier außen vor gelassen werden.
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Abbildung 4.39: Totaldruckverlustbeiwerte des ACAT1-Rotors im Kennfeld. Für die Methoden 1
und 2 sind die inkompressiblen, viskosen Verluste dargestellt, während Methode 3 nur den Gesamt-
Verlustbeiwert ausgibt. Die radialen Verteilungen wurden flächengemittelt und für Methode 3 die
Randbereiche nicht berücksichtigt.

Zunächst fallen für die ACAT1-Fanstufe die typischen Verläufe der Verlustpolaren auf, wobei
die Verluste bei hoher negativer und positiver Inzidenz stark ansteigen. Die minimalen Verluste
bei optimaler Anströmung sind auf den jeweiligen Drehzahllinien für alle Methoden in etwa
beim gleichen Massenstrom vorzufinden. Bei positiven Inzidenzen in Richtung Pumpgrenze (auf
den Graphen nach links) sind die Gradienten aller drei Methoden sehr ähnlich. Bei negativen
Inzidenzen in Richtung Sperrgrenze (auf den Graphen nach rechts) stimmen die Gradienten
bei niedrigen Drehzahlen für Methode 2 und bei hohen Drehzahlen für Methode 1 besser mit
Methode 3 überein. In beiden Fällen sollte der Gradient für Methode 1 hingegen nicht so
groß sein, da es sich bei der dargestellten Größe um die inkompressiblen, viskosen Verluste
handelt. Die hier genutzte Version des aerodynamischen Verlustmodells von PropNoise basiert
noch stark auf empirischen Größen. Dadurch funktioniert das Modell gut für Bereiche um den
Auslegungspunkt einer Fanstufe, aber weniger im Off-Design. Kürzlich wurde das Modell unter
physikalischen Gesichtspunkten überarbeitet (A. Moreau und Meier zu Ummeln, 2023), wodurch
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Abbildung 4.40: Totaldruckverlustbeiwerte des CRAFT-Rotors im Kennfeld. Für die Methoden 1
und 2 sind die inkompressiblen, viskosen Verluste dargestellt, während Methode 3 nur den Gesamt-
Verlustbeiwert ausgibt. Die radialen Verteilungen wurden flächengemittelt und für Methode 3 die
Randbereiche nicht berücksichtigt.

die Ergebnisse bei Fehlanströmung besser nachvollzogen werden können. Die Gesamtverluste
der Methode 3 sind trotz Ausklammerung der Randbereiche deutlich höher, da noch eine Reihe
weiterer Strömungsphänomene den Totaldruck über die Rotor-Schaufelreihe reduziert.

Die Verlustpolaren des CRAFT-Rotors berechnet durch Methoden 2 und 3 sind deutlich
flacher und stimmen bezüglich der Gradienten gut überein. Durch die dicken Profile und den
niedrigen Strömungsgeschwindigkeiten verhält sich der Fan bei Inzidenzwinkel-Änderungen
deutlich gutmütiger. Methode 1 ermittelt jedoch erstaunlich hohe Verluste und einen deutlich
stärkeren Gradienten in Richtung Pumpgrenze. Bei einer Variation der Drehzahl ändern sich
die Verluste, wie auch beim ACAT1-Fan, für alle Methoden nur wenig.

4.4.3 Vorhersage der mittleren Rotor-Nachläufe

Mithilfe der viskosen Rotor-Verluste beziehungsweise der damit einhergehenden Grenzschicht-
dicken werden nach den Ausführungen aus Abschnitt 3.3 die Nachläufe für die Methoden 1 und
2 abgeschätzt. In den Abbildungen 4.41 und 4.42 sind die dimensionslosen Nachlaufparameter
Fläche und Breite entsprechend den Gln. 3.19 und 3.21 aufgeführt. Die Ergebnisse der
Vorentwurfsverfahren lassen sich im Gegensatz zu den Verlusten besser mit den Ergebnissen
der RANS-Simulation vergleichen, da die Nachlaufparameter mithilfe der in Abschnitt 3.3
beschriebenen Gauß-Regression direkt aus der Simulation extrahiert werden. Zusätzlich wurden
basierend auf Hitzdrahtmessdaten für die CRAFT-Fanstufe die Nachlaufparameter ebenfalls
über das Regressions-Verfahren ermittelt und dargestellt.

Für die ACAT1-Fanstufe sind die Verläufe der Iso-Drehzahllinien im angepassten Kennfeld
für alle drei Methoden sehr ähnlich zu den zuvor betrachteten Verlustpolaren. Es gibt durch die
Ablösungen einen sehr starken Anstieg der Nachlaufflächen und -breiten bei positiven Inzidenzen.
Bei niedrigen Drehzahlen sind mäßige Anstiege bei negativen Inzidenzen für die Methoden 2 und
3 zu verzeichnen. Dies bestätigt zunächst die Anwendbarkeit des vorgestellten Nachlauf-Modells.
Etwas überraschend ist der drastische Anstieg der Flächen und Breiten in der RANS-Simulation
bei Annäherung an den Sperr-Zustand der Fanstufe. Daraus kann geschlussfolgert werden, dass
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Abbildung 4.41: Dimensionslose Nachlaufparameter des ACAT1-Rotors im Kennfeld. Die radialen
Verteilungen wurden flächengemittelt und für Methode 3 die Randbereiche nicht berücksichtigt.

auch Verdichtungsstöße am Fan-Rotor einen Einfluss auf die Nachläufe haben. Dieses Verhalten
wird durch das Modell nicht abgedeckt, da die Berechnungen auf den inkompressiblen, viskosen
Verlusten basieren. Methode 1 bildet das Verhalten zufälligerweise ab, da, wie zuvor erwähnt,
das untersuchte aerodynamische Modell in diesen Bereichen keine sehr zuverlässigen Ergebnisse
liefert.

Auch die Trendverläufe im angepassten Kennfeld der CRAFT-Fanstufe bezüglich der
Nachlaufparameter ähneln sehr stark den Verläufen der Verluste aus Abb. 4.40. Die beobachteten
Tendenzen der Methoden 2 und 3 werden durch die Hitzdrahtmessdaten (Methode 4) bestätigt.
Die von Methode 2 berechneten Flächen und Breiten sind aber insgesamt etwas zu klein.
Dieses Phänomen könnte auf zu niedrige Verluste zurückgeführt werden, da die Modelle
des Mehrschnittverfahrens hauptsächlich für transsonische Verdichtergitter trainiert wurden
(Schnös, 2020). Außerdem ist in dem Diagramm zu erkennen, dass die aus der RANS-Simulation
extrahierten Nachläufe im Vergleich zu den gemessenen Nachläufen deutlich zu schmal sind.
Dies hängt damit zusammen, dass im kritischen Reynoldszahl-Bereich der CRAFT-Fanstufe
Re = 5 · 105 mit einer Strömung zu rechnen ist, die über eine größere Lauflänge laminar ist und
diese dadurch nicht so sehr der Profilkontur folgt, wie eine turbulente Strömung. Dies führt in
der Realität zu breiteren messbaren Nachläufen (Wisselsberger, 1922; Delany und Sorensen,
1953; Rodriguez et al., 2015). Bei solchen Reynoldszahlen ist daher die korrekte Bestimmung des
Transitionspunkts von hoher Wichtigkeit. Weil die Strömungssimulation allerdings vollturbulent
durchgeführt wurde, ist damit zu rechnen, dass die Strömung am Rotor wiederum anliegt und
die Nachläufe dadurch deutlich kleiner ausfallen.
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Abbildung 4.42: Dimensionslose Nachlaufparameter des CRAFT-Rotors im Kennfeld. Die
radialen Verteilungen wurden flächengemittelt und für Methoden 3 und 4 die Randbereiche
nicht berücksichtigt.

4.4.4 Vorhersage der Turbulenz in den Rotor-Nachläufen

Entsprechend des empirischen Nachlauf-Turbulenzmodells, welches in Abschnitt 3.4 beschrieben
wurde, werden die Turbulenzparameter für die Methoden 1 und 2 bestimmt. Zur Beschreibung
der Turbulenz im Nachlauf sind in den Abb. 4.43 und 4.44 die TLS und TKE im angepassten
Kennfeld der beiden Fanstufen dargestellt. Durch einen Vergleich mit den Referenzmethoden 3
und 4 kann somit überprüft werden, ob das proportionale Verhältnis zu den Nachlaufparametern
aus Abb. 4.41 und 4.42 geeignet ist, um die Turbulenz in den Nachläufen vorherzusagen.
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Abbildung 4.43: Turbulenzparameter im Nachlauf des ACAT1-Rotors im Kennfeld. Die radialen
Verteilungen wurden flächengemittelt und für Methode 3 die Randbereiche nicht berücksichtigt.
Die Proportionalitätsfaktoren wurden für KL = 0,3 und KU = 0,3 kalibriert.
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Abbildung 4.44: Turbulenzparameter im Nachlauf des CRAFT-Rotors im Kennfeld. Die
radialen Verteilungen wurden flächengemittelt und für Methoden 3 und 4 die Randbereiche nicht
berücksichtigt. Die Proportionalitätsfaktoren wurden für KL = 0,35 und KU = 0,25 kalibriert.
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Bei einer direkten Gegenüberstellung der TLS mit der Nachlaufbreite und der TKE
mit der Nachlauffläche lassen sich sehr ähnliche Aussagen wie in den vorhergehenden
Abschnitten treffen. Für die Methoden 1 und 2 ist das aufgrund des Turbulenzmodells ein
zu erwartendes Ergebnis. Für die Methoden 3 und 4 bestätigt es die gemachte Annahme
zur Proportionalität zwischen mittlerem und turbulentem Nachlauf. Der größte Unterschied
zwischen den Auslegungsmethoden und den Referenzmethoden kann für niedrige Machzahlen
bei Annäherung an die Pumpgrenze identifiziert werden. Sowohl für die Methode 3 der ACAT1-
Fanstufe als auch für die Methode 4 der CRAFT-Fanstufe sind hier bei der TKE im Gegensatz
zur Nachlauffläche deutlich größere Gradienten zu erkennen. Diese Beobachtung konnte zuvor
schon für die Proportionalitätsfaktoren in den Abschnitten 4.2.3 und 4.2.4 gemacht werden. Das
bestätigt die Vermutung, dass die Proportionalität zwar für einen relativ großen Betriebsbereich
um die Referenzanströmung gültig ist, sich aber bei starken Fehlanströmungen eine Abhängigkeit
von der Fan-Belastung einstellt.

4.4.5 Einfluss auf die Vorhersage der Akustik

Nachdem die turbulenten Längenmaße und Geschwindigkeitsschwankungen durch alle Methoden
ermittelt, untersucht und verglichen wurden, ist es nun möglich entsprechend Abschnitt 3.6
die Schallleistungspegel für die breitbandige Nachlauf-Interaktionsschallquelle zu bestimmen.
Wie schon häufiger in dieser Arbeit erwähnt, ist die Turbulenz in den Nachläufen ein
wichtiges Maß für die stochastischen Anregungen des Stator-Druckfelds und somit auch für die
Aeroakustik einer Fanstufe. Um den Einfluss der verschiedenen Strömungslöser auf die Akustik
beurteilen zu können, ist in den Abb. 4.45 und 4.46 der Gesamt-Schallleistungspegel für jeden
Betriebspunkt der ACAT1- und CRAFT-Fanstufe dargestellt. Dafür wird die stromauf und
stromab abstrahlende Schallleistung mithilfe von Gl. 3.46 berechnet und in das angepasste
Kennfeld eingetragen. Zusätzlich sind auch am Prüfstand stromauf und stromab der Fanstufe
gemessene Mikrofondaten dargestellt.

Abermals sind ähnliche Erkenntnisse wie aus den vorhergehenden Abschnitten zu den
Verläufen der jeweiligen Drehzahllinien auszumachen. Es ist nach wie vor erkennbar, dass
die jeweiligen Graphen an Verlustpolaren erinnern, mit einem Minimum bei optimaler
Anströmung und steigenden Schallpegeln bei negativen und positiven Inzidenzen. Die Gradienten
in Richtung Pumpgrenze, also bei positiven Inzidenzen, weisen dabei für alle Methoden
eine sehr gute Übereinstimmung mit den Mikrofonmessungen auf. Auch der Anstieg von
Drehzahllinie zu Drehzahllinie, das heißt entlang einer Arbeitslinie, ist für alle Methoden
inklusive Mikrofonmessung sehr ähnlich. Allerdings werden die an der ACAT1-Fanstufe stromauf
gemessenen Schallleistungspegel auf den Arbeitslinien ab einer Drehzahl von Nrel = 80% kleiner,
während die Ergebnisse der Methoden entsprechend der Turbulenz weiter steigen. Dies hängt
damit zusammen, dass Verdichtungsstöße auf dem Fan-Rotor in diesem Machzahl-Bereich
auftreten, wodurch der am Stator auftretende Interaktionslärm nach vorne hin teilweise
abgeschirmt wird (engl. Noise Shielding). Dieser Effekt ist aktuell in den akustischen Modellen
nicht implementiert.
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Abbildung 4.45: Gesamt-Schallleistungspegel der ACAT1-Fanstufe für die breitbandige Nachlauf-
Interaktionsschallquelle stromaufwärts (oben) und stromabwärts (unten) durch die Methoden
berechnet und durch Mikrofone gemessen.
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Abbildung 4.46: Gesamt-Schallleistungspegel der CRAFT-Fanstufe für die breitbandige Nachlauf-
Interaktionsschallquelle stromaufwärts (oben) und stromabwärts (unten) durch die Methoden
berechnet und durch Mikrofone gemessen.
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Für die Messdaten an der CRAFT-Fanstufe lässt sich eine sehr akkurate Übereinstimmung
zur Methode 3 feststellen. Während dies hinsichtlich des Gradienten sehr positiv zu bewerten
ist, ist die Feststellung bezüglich der absoluten Pegel etwas überraschend, da die Messdaten
noch mehr breitbandige Schallquellen beinhalten. Methode 3 hingegen berechnet nur die
Interaktions-Schallquelle und sollte daher etwas niedriger liegen. Der Grund dafür könnte in
der zuvor diskutierten vollturbulenten Simulation zu finden sein. In der Abbildung 4.44 ist zu
erkennen, dass Methode 3 deutlich höhere TKE-Werte ausgibt, als durch die Hitzdrahtsonden
gemessen wurden.

Unabhängig davon lässt sich ein gravierender Unterschied zu den Trendkurven der Turbulenz-
Ergebnisse aus dem vorhergehenden Abschnitt festhalten:

Es ist auffällig, dass Methode 3 plötzlich bei den Schallleistungspegeln im Vergleich deutlich
höhere Werte aufweist, obwohl es bei den Turbulenzparametern noch gute Übereinstimmungen
zu den Vorauslegungsmethoden gab. Dies hängt damit zusammen, dass natürlich nicht
ausschließlich die Turbulenzparameter, sondern noch weitere Strömungsgrößen in die Berechnung
der Lärmpegel einfließen. Bei genauerer Betrachtung der jeweiligen Terme aus Gl. 3.42 und
3.43 kann die aerodynamische Anregung |ζ|2 als wichtigste Größe identifiziert werden, welche
durch die verschiedenen Strömungslösungen zu Unterschieden zwischen den Methoden führt:

|ζ(r)|2 = (πρc2(r))
2 · |Φuu(r)| · |S(r)|2 (4.15)

Die Turbulenzgrößen TLS und TKE haben über das turbulente Geschwindigkeitsspektrum Φuu

einen linearen Einfluss auf Ergebnis. Es wird aber deutlich, dass die mittlere Strömungsge-
schwindigkeit vor dem Stator c2 sogar einen quadratischen Einfluss auf das Ergebnis hat. Es
handelt sich dabei also um eine sehr sensitive Größe und Unterschiede in den Strömungslösungen
machen sich sofort in den akustischen Ergebnissen bemerkbar. Somit ist die aerodynamische
Anregung die interessantere Zwischengröße, um die Methoden und deren Einfluss auf die
Akustik miteinander vergleichen zu können.

Die Integration der Anregung |ζ(r)|2 über den Radius r ist in der Abb. 4.47 für die ACAT1-
Fanstufe und in Abb. 4.48 für die CRAFT-Fanstufe logarithmisch dargestellt. Darin sind die
höheren Pegel der Methode 3 und insgesamt die Übereinstimmung mit den Schallleistungspegeln
sofort erkennbar. Ein weiterer Grund für die durch Methode 3 berechneten höheren Pegel besteht
in dem Einfluss der Turbulenz in den Randbereichen auf die Akustik. Die Randbereiche wurden
in den vorhergehenden Abbildungen 4.41 bis 4.44 nicht berücksichtigt. Für die Berechnung der
Schallpegel in den Abbildungen 4.45 und 4.46 wurde jedoch das vollständige Strömungsfeld
berücksichtigt. Der Einfluss ist laut den Untersuchungen im Abschnitt 4.3 zwar relativ gering,
aber durchaus vorhanden.
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Abbildung 4.47: Über den Radius integrierte aerodynamische Anregung des ACAT1-Stators im
Kennfeld.
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Abbildung 4.48: Über den Radius integrierte aerodynamische Anregung des CRAFT-Stators im
Kennfeld.
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5 | Schluss

Das Ziel dieser Arbeit bestand darin, eine Methode zur aeroakustischen Bewertung von Fanstu-
fen vorzustellen, welche für den Einsatz während des Triebwerkvorentwurfs geeignet ist. Die
Anforderungen an solche Vorentwurfsmethoden sind kurze Laufzeiten, leicht nachvollziehbare,
robuste Modelle und die Erzeugung von ausreichend genauen Ergebnissen, die auf wenigen
Eingabedaten basieren. Ausreichend sind die Ergebnisse vor allem dann, wenn sie die akustischen
Trends in Parameterstudien richtig abbilden. Eine Sichtung der Literatur ergibt aktuell, dass
es zwar bereits einige Ansätze gibt, die Fanakustik im Rahmen des Vorentwurfs abzuschätzen,
diese Verfahren allerdings teilweise starken Einschränkungen unterliegen. Weiterhin erfüllen
sie nicht alle zuvor genannten Anforderungen, sind nicht ausführlich öffentlich zugänglich
dokumentiert oder wurden bisher noch nicht für eine große Anzahl an Fanstufen in einem
breiten Betriebsbereich untersucht sowie mit Referenzdaten verglichen.

Aus diesem Grund wurde eine Kopplung zwischen einem in der Vorauslegung weit
verbreiteten aerodynamischen 2D-Mehrschnittverfahren und einem analytischen Fanakustik-
Verfahren entwickelt. Parallel dazu ist es ebenfalls möglich, Ergebnisse mit dem Fanakustik-
Verfahren basierend auf der Strömungslösung eines 1D-Mittelschnittverfahrens, einer 3D
RANS-Simulation und einer Hitzdrahtmessung zu erzeugen. Die dazu notwendigen, am DLR
entwickelten und bisher bereits umfangreich angewendeten Verfahren zur Erzeugung der
aerodynamischen und akustischen Daten wurden ausführlich beschrieben.

Das vorgestellte Fanakustik-Verfahren PropNoise ist in der Lage, alle relevanten Fan-
Schallquellen (siehe Abschnitt 1.1) zu berechnen. Um die Komplexität der Auswertung zu
verringern, wurden die Untersuchungen dieser Arbeit jedoch auf eine Schallquelle eingeschränkt.
Für moderne Antriebskonzepte von zukünftigen Flugvehikeln rückte aus verschiedenen Gründen
jüngst die Nachlauf-Interaktions-Schallquelle in vielen Studien zur Akustik von Flugzeugtrieb-
werken in den Vordergrund. Der breitbandige Anteil dieser Schallquelle entsteht, wenn die
turbulenten Strömungsstörungen im Nachlauf des Rotors für akustische Druckschwankungen
auf der Stator-Oberfläche sorgen.

Eine besondere Herausforderung zur Bestimmung dieser Schallquelle während der
Vorentwurfs-Phase besteht darin, dass üblicherweise in dieser Phase keinerlei Informationen
über die Geschwindigkeitsdefizite hinter einem Rotor und die Turbulenz in der Strömung
vorhanden sind. Die etablierten Verfahren beschränken sich auf die Berechnung der mitt-
leren Strömungsgeschwindigkeiten auf konkreten Stromlinien in der Meridionalebene und
die Abschätzung der Strömungsverluste basierend auf teils empirischen Modellen. Jener
Verlustanteil, der sich durch viskose Schaufel-Profilverluste auszeichnet, kann dazu genutzt
werden, um die Geschwindigkeitsdefizite hinter dem Rotor zu bestimmen. Eine Methodik zur
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Parametrisierung der Geschwindigkeitsdefizite und wie diese Parameter aus CFD-Simulationen
und Hitzdrahtmessungen bestimmt werden können, wurde ausführlich beschrieben. Es wurde
außerdem ein empirisches Nachlauf-Turbulenzmodell vorgestellt, welches die Turbulenz
charakterisierenden Parameter von den mittleren Geschwindigkeitsdefiziten ableitet.

Dieses Turbulenzmodell stellt einen einfachen, proportionalen Zusammenhang zwischen den
mittleren und turbulenten Nachläufen her. Es wird zunächst angenommen, dass dieses einfache
Modell für verschiedene Fanstufen, Betriebsbedingungen und axiale sowie radiale Positionen im
Kanal gültig ist. Zwei Faktoren beschreiben die proportionale Relation zwischen dem turbulenten
integralen Längenmaß und der Nachlauf-Breite sowie der Umfangsverteilung der mittleren und
turbulenten Komponente der Strömungsgeschwindigkeiten im Nachlauf. Werte für diese Faktoren
lassen sich vereinzelt auch in der Literatur finden. Nichtsdestotrotz wurde in dieser Arbeit eine
eigene Kalibrierung mithilfe von CFD-Simulationen und vereinzelten Hitzdrahtmessungen für
fünf verschiedene Fanstufen mit teils sehr unterschiedlichen Anwendungsbereichen durchgeführt.
Im Zuge dieser Kalibrierung wurde auch der Einfluss der Hintergrundturbulenz, der Fan-
Belastung, der Fan-Drehzahl und der axialen sowie radialen Position im Kanal untersucht.

Das empirische Nachlauf-Turbulenzmodell beschränkt sich auf die Bestimmung der Rotor-
Nachläufe, die durch die viskosen Effekte, das heißt durch die Strömungsgrenzschichten auf
den Schaufeloberflächen, entstehen. Diese Annahme lässt sich in der Regel gut auf die sonst
ungestörte Strömung in der Kanalmitte anwenden. Weitere Strömungsphänomene, die hinter
einer Rotor-Schaufelreihe auftreten, werden allerdings nicht berücksichtigt. Solche Phänomene,
wie Blattspitzenwirbel oder Kanalwandgrenzschichten, treten vorwiegend in den Randbereichen
des Strömungskanals auf. Um den Fehler abschätzen zu können, der durch diese Vereinfachung
in die Ergebnisse einfließt, wurden die RANS- und Hitzdraht-Daten in diesen Bereichen
untersucht. Durch eine spezielle Datenmanipulation können die zusätzlichen Strömungseffekte
in den Randbereichen unterdrückt werden und somit die Schallpegel einmal mit und einmal
ohne Berücksichtigung dieser Strömungseffekte berechnet werden. Die Differenz der Schallpegel
aus den beiden Rechnungen quantifiziert den Beitrag der komplexen Strömungsphänomene in
den Randbereichen.

Abschließend wurden alle Methoden auf die vorgestellten Fanstufen angewendet und die
Ergebnisse miteinander verglichen, um die Eignung der Vorentwurfsmethode zur Vorhersage
von Fanlärm abschätzen zu können. Damit Unterschiede in den Ergebnissen zwischen den
Vorentwurfsmethoden und den Referenzmethoden nachvollzogen werden können, sind die
jeweiligen Zwischenschritte der Prozesskette für das Nachlauf-Interaktionsmodell dokumentiert
worden. Die Methoden unterscheiden sich schon in der Abbildung der Fanstufen-Geometrie,
welche den jeweiligen Verfahren vorgegeben werden müssen. Darauf aufbauend berechnen die
Strömungsverfahren jeweils die Fan-Leistung und -Strömung. Das Nachlauf-Turbulenzmodell,
die numerische Simulation und die Hitzdrahtmessung kommen dementsprechend zu unter-
schiedlichen Ergebnissen bezüglich der Nachläufe und der Turbulenz in den Nachläufen. Das
akustische Modell ist zwar schlussendlich für jede Methode immer dasselbe, liefert aber aufgrund
der unterschiedlichen aerodynamischen Eingabedaten auch unterschiedliche Schallpegel. Der
Vergleich der akustischen Endergebnisse mit Mikrofon-Messdaten bringt zusätzliche Validität
in die Auswertung.
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5.1 Fazit

Basierend auf den Auswertungen dieser Arbeit können folgende Erkenntnisse gewonnen werden:

• Die Kalibrierung der Proportionalitätsfaktoren basierend auf RANS-Simulationen und
Hitzdrahtmessdaten ergab folgende Werte: KL = 0,27± 0,07 und KU = 0,31± 0,08. Die
Standardabweichung ist relativ betrachtet vergleichsweise hoch. Es konnte aber gezeigt
werden, dass ein Teil der Streuung der Kalibrierungsmethodik zugesprochen werden kann.
Es ist davon auszugehen, dass mit einigen Anpassungen der Methodik, die Streuung
deutlich reduziert werden kann. Die gewählten Werte von KL = KU = 0,3 für die
ACAT1-Fanstufe sowie KL = 0,35 und KU = 0,25 für die CRAFT-Fanstufe mit deutlich
niedrigerer Reynoldszahl lieferten gute Ergebnisse für die anschließende Anwendung und
Auswertung des Modells.

• Der Einfluss der Proportionalitätsfaktoren auf die Akustik wurde ebenfalls abgeschätzt.
Die Sensitivität von KL und KU wurde untersucht, indem die Werte variiert und
die resultierenden Schallpegel miteinander verglichen wurden. Die in der Kalibrierung
auftretende Standardabweichung σ ≈ ±0,1 ändert die Gesamt-Schallleistungspegel im
Extremfall um bis zu ±3,8 dB. Ob diese Schwankung in der Kalibrierung als zu groß
oder akzeptabel bewertet wird, hängt sicherlich von der Anwendung ab. Im Rahmen des
Triebwerkvorentwurfs kann dieser Wert als durchaus akzeptabel betrachtet werden.

• Das empirische Turbulenz-Modell mit konstanten Proportionalitätsfaktoren lässt sich
auf einen relativ breiten Betriebsbereich um die Referenzanströmung einer Fanstufe
anwenden. Bei konstanter Fan-Belastung sind die Faktoren außerdem unabhängig von
der Fan-Drehzahl. Weicht der Strömungswinkel jedoch sehr stark von der Referenz ab,
das heißt, es treten sehr hohe negative oder positive Rotor-Inzidenzen auf, tritt eine
Abhängigkeit der Faktoren zur Fan-Belastung auf. Dies hängt mit den auftretenden
Strömungsablösungen und bei transsonischen Fanstufen mit zusätzlich auftretenden
Stößen am Fan zusammen. Der Faktor KL verringert und der Faktor KU erhöht sich dann
mit steigenden Inzidenzwinkeln an transsonischen Fanstufen. Subsonische Fanstufen sind
deutlich gutmütiger gegenüber Fehlanströmung. Hier erhöhen sich die beiden Faktoren
erst bei deutlicher Annäherung an die Pumpgrenze.

• Aus den Untersuchungen geht außerdem hervor, dass die Proportionalitätsfaktoren
eine Abhängigkeit zum axialen Abstand zur Rotor-Hinterkante aufweisen. Basierend
auf den Auswertungen der RANS-Simulation verringert sich der Faktor KL unter
bestimmten Umständen mit der Lauflänge l und der Faktor KU erhöht sich. Aus
veröffentlichten Studien geht ebenfalls eine Abhängigkeit zum Ausbreitungsweg der
Nachläufe hervor. Es liegt die Vermutung nahe, dass die zusätzliche Turbulenzgenerierung
im Nachlauf eine wichtige Rolle spielt und die Ausmischung der Nachläufe auch mit den
Umgebungsbedingungen zusammenhängt. Somit hat auch die Hintergrundturbulenz einen
Einfluss auf die Änderung der Proportionalitätsfaktoren entlang des Ausbreitungswegs.
Entlang der radialen Position im Kanal sind die Faktoren zumindest in der Kanalmitte
konstant oder schwanken um einen konstanten Mittelwert.
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• In den Randbereichen treten Strömungsphänomene auf, die nicht nur mit den Grenz-
schichten auf der Rotor-Schaufel in Zusammenhang gebracht werden können. Da
das vorgestellte Turbulenzmodell einen für diesen Bereich untergeordneten Anteil der
Strömungsphänomene berücksichtigt, werden die Abweichungen zwischen der Physik und
dem Modell signifikant größer. Alle im Rahmen dieser Arbeit durchgeführten Studien
weisen auf eine konstante Unterschätzung der breitbandigen Gesamt-Schallleistungspegel
um 0,5 bis 1,5dB hin, wenn die Randbereiche außen vor gelassen werden. Über die
Dimension des Fehlers lässt sich, wie zuvor im Zusammenhang mit der Kalibrierung
erwähnt, auch diskutieren. Durch den im Bezug auf die Betriebsbedingungen konstanten
Beitrag der Randbereiche zu den Schallpegeln verändert die Vernachlässigung dieser
Schallquellen allerdings nicht die Aussagen beispielsweise zu den Trendlinien im Fan-
Kennfeld oder zu Parameterstudien. Dieser Aspekt ist vor allem im Rahmen des
Triebwerkvorentwurfs von hoher Relevanz.

• Alle angewendeten Methoden weisen auf jeder Drehzahllinie einen Betriebspunkt mit
minimalen Verlusten, kleinen Nachläufen, wenig Turbulenz und niedrigen Breitband-
Schallpegeln auf. Dieser Zustand tritt üblicherweise bei Betriebspunkten mit niedrigen
Inzidenzwinkeln, also optimaler Rotor-Anströmung, auf. Konventionelle Fanstufen sind so
ausgelegt, dass diese Bedingungen nur im Auslegungspunkt, also im Reiseflug, eingehalten
werden. In den Zertifizierungspunkten bei Anflug und Abflug in Flughafennähe steigen
die Rotor-Inzidenzwinkel, die Verluste sowie Turbulenzen und damit der Breitbandlärm.
Veränderliche Geometrien wie variable Schubdüsen und verstellbare Schaufeln können
dabei helfen, die optimalen Bedingungen auch bei Teillast einzuhalten und verbessern
damit sowohl den Fan-Wirkungsgrad als auch die Fan-Akustik. A. Moreau, Schnell
und Mennicken (2023) untersuchten den theoretischen, akustischen Vorteil von variablen
Schubdüsen und verstellbaren Schaufeln. Die Studie kam zu dem Schluss, dass die Nutzung
von variablen Schubdüsen geringfügig den Tonallärm verringert, während gleichzeitig
der Fan-Breitbandlärm um bis zu 4dB und der Strahllärm um 1 bis 2dB reduziert wird.
Es konnte außerdem gezeigt werden, dass der Einsatz von verstellbaren Schaufeln den
Tonallärm um bis zu 4dB und den Breitbandlärm um bis zu 6dB reduziert, ansonsten
aber keinen signifikanten Einfluss auf den Strahllärm hat.

• Die in dieser Arbeit vorgestellte Vorentwurfsmethode (Methode 2) scheint gut dazu
geeignet zu sein, um akustische Schallquellen an einem Triebwerksfan vorherzusagen –
auch abseits des üblichen Betriebsbereichs einer Fanstufe. Diese Aussage ist vor allem
vor dem Hintergrund der zur Verfügung stehenden Strömungsinformationen und der
extrem kurzen Laufzeiten von wenigen Sekunden zu bewerten. Die Untersuchungen
wurden exemplarisch anhand der breitbandigen Nachlauf-Interaktions-Schallquelle
durchgeführt. Sowohl die Veränderung der Nachläufe als auch die Trends bezüglich der
Lärmcharakteristiken werden im Fan-Kennfeld durch die Methode gut abgebildet. Obwohl
die Gradienten der Drehzahllinien gut mit den Referenzdaten übereinstimmen und die
Turbulenzparameter insgesamt gut vorhergesagt werden, gibt es eine annähernd konstante
Unterschätzung der Gesamt-Schallleistungspegel um ungefähr 6dB. Die Unterschätzung
der Schallleistungspegel hat neben den im Ausblick aufgezählten Verbesserungsvorschlägen
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5.1 Fazit

noch folgenden Grund: Bei genauerer Betrachtung des Terms für die aerodynamische
Anregung fällt auf, dass neben der Turbulenz die mittlere Strömungsgeschwindigkeit einen
quadratischen Einfluss auf das akustische Endergebnis hat. Somit ist diese Strömungsgröße
ein sehr sensitiver Parameter für die Berechnung des Breitbandlärms.

• Die Untersuchungen an der transsonischen ACAT1-Fanstufe haben ergeben, dass die
RANS-basierte Vorhersage der Fanakustik (Methode 3) im Vergleich zu Messdaten eine
gute Referenzmethode darstellt. Bei hohen Machzahlen und zunehmenden Verdichtungs-
stößen haben alle Methoden Schwierigkeiten, die Aerodynamik und Akustik korrekt
vorherzusagen. Methode 1 gibt bei hohen negativen Inzidenzen zu hohe inkompressible,
viskose Verluste aus. Für Methode 2 ergibt sich bei Annäherung an die Sperrgrenze zu
wenig Turbulenz in den Nachläufen, da das Modell nicht den Effekt von Verdichtungsstößen
auf Nachläufe berücksichtigt.

• Die Untersuchungen an der subsonischen CRAFT-Fanstufe haben ergeben, dass die
Hitzdraht-basierte Vorhersage der Fanakustik (Methode 4) im Vergleich zu Messdaten
eine gute Referenzmethode darstellt. Für Methode 3 liegt die Vermutung nahe, dass sich
zu niedrige TLS- und zu hohe TKE-Werte ergeben, da die laminar-turbulente Transition
in der Simulation nicht eingestellt wurde. Im Vergleich zu Methode 4 ist der Anstieg der
Nachlaufparameter, Turbulenzparameter und Schallpegel bei Steigerung der Inzidenz für
Methode 2 etwas zu schwach und Methode 1 etwas zu stark.

• Für eine abschließende Einordnung der vier Methoden aus industrieller Sicht sei nochmal
auf die Tab. 2.1 verwiesen. Der zeitliche Aufwand der Methoden 3 und 4 ist durch
das Aufsetzen und Durchführen einer Strömungssimulation sowie das Vorbereiten und
Durchführen von Hitzdrahtmessungen hoch bis sehr hoch. Beide Methoden können
außerdem nur angewendet werden, wenn die Geometrie der Fanstufe bereits bekannt ist.
Durch die hohe Genauigkeit der beiden Methoden eignen sie sich sehr gut für Detailstudien
oder Validierungen. Unter der Berücksichtigung des geringen zeitlichen Aufwands und
der Möglichkeit, initiale Profil-Geometrien zu erzeugen, liefern die Methoden 1 und 2
ausreichend genaue Ergebnisse in einem akzeptablen Fehlerbereich. Dabei hat sich gezeigt,
dass eine Mittelschnittrechnung mit guter radialer Extrapolation gleichwertige Ergebnisse
wie ein Mehrschnittverfahren für die akustische Bewertung einer Fanstufe liefern kann.
Von höherer Relevanz für die Berechnung der Nachlauf-Interaktions-Schallquellen sind
die Berücksichtigung wichtiger Strömungsphänomene durch die aerodynamischen Modelle
zur korrekten Bestimmung der Rotor-Verluste sowie der Nachläufe und Turbulenzen
an der nachfolgenden Schaufelreihe. Für Anwendungen, bei denen zum Beispiel eine
starke radiale Variation des Rotor-Designdruckverhältnisses im Fokus steht, ist jedoch der
Einsatz eines Mehrschnittverfahrens im Zusammenhang mit Methode 2 zu bevorzugen.
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5.2 Ausblick

Die folgenden Aspekte können für zukünftige Studien noch angepasst oder nachgebessert
werden:

• Es wäre hilfreich, die Kalibrierung und Auswertung der Methoden mit zusätzlichen Hitz-
drahtmessungen zu erweitern. Beispielsweise wäre eine ausführliche Studie zur Änderung
der Proportionalitätsfaktoren mit der Ausbreitungsstrecke der Nachläufe sehr interessant.
Dafür könnten an verschiedenen axialen Positionen die Strömungsgeschwindigkeiten
mittels Hitzdrahtsonden gemessen und mittels der vorgestellten Methodik ausgewertet
werden. Eine ausführliche Auswertung der Hitzdrahtmessungen an der ACAT1- und SDT-
Fanstufe konnte außerdem leider nicht mehr in die Studien mit aufgenommen werden.
Diese wären eine gute Ergänzung zu den numerischen Simulationen und würden mehr
Vertrauen in die Daten schaffen.

• Die Hintergrundturbulenz außerhalb der Nachläufe wird in dem Nachlauf-Modell nicht
berücksichtigt und fließt nur indirekt über die Kalibrierung in das Modell mit ein. Dadurch
sind einerseits die Proportionalitätsfaktoren von den Eintritts-Randbedingungen abhängig,
was für eine gewisse Streuung bei der Kalibrierung sorgt. Die Kalibrierung könnte daher
so angepasst werden, dass die Hintergrundturbulenz zunächst aus der umfangsverteilten
TKE entfernt wird. Andererseits kann die Hintergrundturbulenz unter Umständen eine
eigene, nicht zu vernachlässigende Schallquelle sein. Diese könnte somit getrennt von der
Nachlauf-Interaktion modelliert werden.

• Die Turbulenzmodelle einer RANS-Simulation haben bekanntermaßen einen großen
Einfluss auf die Turbulenzparameter in der Strömung und damit auch auf den
Fan-Breitbandlärm (Kissner, Guérin, Seeler et al., 2020). Durch eine Variation der
Turbulenzmodelle könnten Schlussfolgerungen über den Einfluss auf die Kalibrierung der
Proportionalitätsfaktoren gemacht werden. Somit könnte die Wahl des Turbulenzmodells
für die Kalibrierung zusätzlich gerechtfertigt werden.

• Die RANS-Simulation für die subsonische CRAFT-Fanstufe sollte mit einer laminar-
turbulenten Transition wiederholt werden. Dadurch könnten bessere Übereinstimmungen
der mittleren und turbulenten Nachläufe mit den Messdaten erzielt werden. Die
genaue Bestimmung des Transitionspunkts auf den Schaufelprofilen ist jedoch eine
große Herausforderung. Dieser Prozess könnte durch eine Anpassung der Experimente
unterstützt werden, indem mittels spezieller Auslösevorrichtungen die Transition auf
einen bestimmten Punkt festgelegt wird.

• Das empirische Turbulenzmodell könnte dahingehend überarbeitet werden, dass eine
Abhängigkeit der Proportionalitätsfaktoren von der Ausbreitungsstrecke l berücksichtigt
wird. Das würde bedeuten, dass sich das Verhältnis zwischen mittlerem und turbulentem
Nachlauf mit dem Abstand zur Rotor-Hinterkante verändert. Diese Beobachtung wurde
basierend auf den RANS-Simulationen gemacht und könnte, wie im ersten Punkt
erwähnt, durch Hitzdrahtmessungen überprüft werden. Auch die RANS-Studien könnten
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5.2 Ausblick

dahingehend erweitert werden, dass die Strömungsdaten an verschiedenen axialen
Positionen vor der Mischungsebene ausgewertet werden. Es gibt bereits Messdaten-basierte
Studien, aus denen hervorgeht, dass KL mal konstant ist und mal eine Abhängigkeit
zu l−1/2 aufweisen kann, je nachdem wie groß die Nachlaufbreite im Vergleich zur
Hintergrund-TLS ist. Für KU lässt sich in der Literatur eine lineare Abhängigkeit zu l

finden.

• Es wurde gezeigt, dass die Anwendbarkeit des empirischen Nachlauf-Turbulenzmodells
bei zunehmend komplexer Strömung an Gültigkeit verliert. Das heißt, in den radialen
Randbereichen des Strömungskanals und in den Randbereichen des Fan-Kennfelds
lässt sich das Modell nur noch mit Einschränkungen anwenden. Dies hängt damit
zusammen, dass die Nachläufe dann zum Beispiel durch Strömungsablösungen oder
Verdichtungsstöße beeinflusst werden, oder dass an der Nabe beziehungsweise am Gehäuse
Strömungsphänomene wie Kanalwandgrenzschichten, Ecken- und Blattspitzenwirbel das
Strömungsbild dominieren. Es kann darüber diskutiert werden, ob diese Effekte teilweise
in das Turbulenzmodell mit aufgenommen werden, indem zum Beispiel eine radiale
Abhängigkeit der Proportionalitätsfaktoren in den Randbereichen berücksichtigt wird.
Alternativ könnten aber die einzelnen Strömungsphänomene wie Blattspitzenwirbel auch
getrennt als eigene Schallquelle modelliert werden.

• Diese Arbeit fokussiert sich für die Bewertung der Fan-Akustik auf den Nachlauf-
Interaktions-Breitbandlärm, obwohl das Verfahren theoretisch in der Lage wäre, weitere
Schallquellen wie Grenzschicht-Hinterkanten-Interaktion, Kreissägenlärm oder Interak-
tionen mit Einlaufstörungen zu berücksichtigen. Insbesondere eine Erweiterung der
Untersuchungen auf die tonale Komponente der Nachlauf-Interaktions-Schallquelle wäre
sinnvoll, da diese auch auf der Bestimmung der Rotor-Nachläufe beruht. Das Verfahren
ist dann nicht auf die Bestimmung der Turbulenzparameter angewiesen. Der Schall wird
stattdessen durch eine periodische Anregung des Stators aufgrund der Störungen in der
mittleren Strömungsgeschwindigkeit in Umfangsrichtung hervorgerufen. Die akustischen
Modelle berücksichtigen dann allerdings auch die radialen Interferenzen der einzelnen
Schallquellen, wodurch die Auswertung etwas komplexer wird.
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