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Zusammenfassung

An einem für aeroakustische Untersuchungen entwickelten Labor-Fan-Prüfstand wurden detaillierte aerody-
namische und aeroakustische Messungen mit verschiedenen Einlaufstörungen durchgeführt. Das Ziel der
vorgestellten Studie ist es, die Abhängikeiten der Schallquellen einer Fan-Rotor-Stator-Stufe von den aero-
dynamischen Eigenschaften der Strömung besser zu verstehen. Die mittleren Strömungsgeschwindigkeiten
werden flächig mit Totaldruckrechen gemessen. Die turbulenten Geschwindigkeitsschwankungen werden mit
Hitzdrahtsonden erfasst. Für die Messung des Schallfeldes wird ein kombiniertes Mikrofonarray aus einem
Linienarray und einem Ringarray verwendet. Die Schallleistungsspektren und integrierten Schallleistungspe-
gel werden für verschiedene Betriebspunkte bestimmt und mit den inhomogenen mittleren und turbulenten
Strömungsgeschwindigkeiten korreliert. Die Differenzen der Schallleistungspegel zwischen dem gestörten und
dem ungestörten Fall zeigen eine geringe Abhängigkeit vom Betriebspunkt aber eine starke Abhängigkeit von
der Turbulenzintensität und der Stärke der mittleren Geschwindigkeitsstörung. Die klaren Trends werden im
Kontext der dominanten Breitband-Schallquellen, der Einlaufturbulenz-Rotor-Interaktion und der Rotor-Stator-
Interaktion intepretiert.
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1. EINLEITUNG

Zukunftsweisende Flugzeugkonzepte, in denen das
Triebwerk in den Rumpf eingebettet ist, besitzen
das Potential einer deutlichen Effizienzsteigerung
durch das Einsaugen der Rumpfgrenzschicht und
die Verringerung des aerodynamischen Flugzeugwi-
derstands [1, 2]. Die eingesaugte Grenzschicht führt
jedoch auch zu einem reduzierten Wirkungsgrad des
Triebwerks [3] und es entstehen zusätzliche oder
stärker angeregte Lärmquellen [4–7]. Als Teil eines
DLR-internen Projekts, welches sich mit den den
Auswirkungen von Grenzschichteinsaugung (Boun-
dary Layer Ingestion, BLI) auf die Aerodynamik,
Aeroelastik, Strukturmechanik und Aeroakustik von
Triebwerkfans [8] beschäftigt, hat die vorliegende
Arbeit das Ziel, ein vertieftes Verständnis der durch
Einlaufstörungen verursachten Schallentstehungs-
mechanismen am Fan zu entwickeln und Ansätze für
Lärmminderungsmaßnahmen zu identifizieren.
In experimentellen Studien zu Einlaufstörungen wer-
den häufig Drahtnetze und/oder Lochbleche in Kom-
bination mit einer tragenden Wabenstruktur verwen-
det, um gezielt inhomogene Profile der mittleren und
turbulenten Strömung zu erzeugen [3,9–13].
Diese Ansätze wurden für aeroakustische Studien
zur Auswirkung von Einlaufstörungen auf die Fan-

Schallanregung am Prüfstand CRAFT (Co-/Counter
Rotating Acoustic Fan Test Rig) aufgegriffen [14].
Wie in Bild 1 schematisch dargestellt ist, wurden
durch den Einsatz verschiedener Lochbleche eine
große Variation an inhomogenen Gleichströmungs-
und Turbulenzverteilungen realisiert. Ziel der vor-
liegenden Studie ist es, auf Basis umfangreicher
aeroakustischer Messungen [15, 16] die durch
Einlaufstörungen verursachten zusätzlichen breit-
bandigen Geräuschanregungen zu bewerten und die
maßgeblichen aerodynamischen Einflussgrößen zu
identifizieren. Dies sind zum einen die breitbandigen
Schallquellen an den Rotorvorderkanten, die aus
der Interaktion mit der Turbulenz in der Zuströmung
resultieren. Der zweite wichtige Mechanismus be-
steht in der Interaktion der Rotornachläufe mit dem
Stator [17]. Hier wirkt sich die Einlaufstörung in
veränderten Inzidenzen und damit ungleichmäßigen
Rotornachlauf-Formen aus, was ebenfalls zu einer
erhöhten breitbandigen Schallanregungen führt.
Ein Fokus der Untersuchungen liegt auf der Ana-
lyse der Intensität und der integralen Längenskala
der turbulenten gestörten Anströmung, da diese
in direktem Zusammenhang mit der breitbandigen
Geräuschentwicklung des Fans stehen [6,18].
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BILD 1. Skizze der Messstrecke im CRAFT Prüfstand in der Konfiguration für die Untersuchung von Einlaufstö-
rungen.

2. EIGENSCHAFTEN DES FAN-PRÜFSTANDS

Die untersuchte Rotor-Stator-Konfiguration ermög-
licht die Untersuchung aller relevanten subsonischen
Schallquellen, die auch an den Triebwerkfans großer
Verkehrsflugzeuge vorhanden sind und ist repräsen-
tativ für die Antriebe zukünftiger urbaner Flugzeu-
ge [19]. Der Kanaldurchmesser beträgt durchgängig
453,6mm. Um eine möglichst gleichmäßige und
turbulenzarme Strömung in der Messstrecke zu
gewährleisten, wird ein speziell für den CRAFT kon-
struierter Inflow Control Device (ICD) verwendet [20].
Der Prüfstand ermöglicht umfangreiche Messun-
gen sowohl stromauf und stromab der Fanstufe,
als auch zwischen Rotor und Stator. Die mittleren
Strömungsgeschwindigkeiten werden stromab der
Einlaufstörung mit Totaldruckrechen flächig abge-
tastet. Die turbulenten Komponenten der Strömung
werden mittels radial traversierter Hitzdraht-Sonden
im Einlauf sowie hinter dem Rotor erfasst und daraus
die Turbulenzintensitäten und integralen Längenma-
ße bestimmt. Das vom Fan erzeugte Schallfeld wird
im Einlauf und Austritt durch wandbündig installierte
Mikrofonarrays abgetastet und in die dominanten
Kanalmoden zerlegt.
Das Mikrofonarray im Einlauf besteht aus einem um
360° drehbaren, äquidistanten Linienarray aus 30 Mi-
krofonen mit einem Abstand von 24mm, 1108mm bis
420mm stromauf des Rotors, und einem stehenden
Ringarray aus 59 äquidistant verteilten Mikrofonen
300mm stromauf des Rotors. Die Mikrofonarrays

BILD 2. CRAFT Prüfstand mit Mikrofonen und Hitz-
drahtsonden instrumentiert.

sind in Bild 2 zusammen mit ICD und Bellmouth zu
sehen. Die Rotorebene befindet sich am rechten
Bildrand. Diese Mikrofonanordnung ist nach den
in [21] beschriebenen Kriterien optimiert, sodass die
Schallleistung bis etwa 6 kHz in stromauf und stromab
laufende Moden zerlegt werden kann [16, 22]. Auf
der Austrittsseite befindet sich ebenfalls ein Mikro-
fonarray aus einer Kombination eines Linien- und
Ringarrays mit dem die Akustik ebenfalls bis 6 kHz
vollständig aufgelöst werden kann.
Die aerodynamische Messebene befindet sich in-
nerhalb des Mikrofonarrays im Einlauf etwa 670mm
stromauf des Rotors und 550mm stromab des
Störzauns, wie in Bild 3 zu sehen ist. Die Totaldruck-
rechen wurden in 2,5° Schritten um den gesamten
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Umfang traversiert um das mittlere Strömungsfeld
aufzulösen. Eine detaillierte Darstellung der To-
taldruckrechen und Hitzdraht Sonden ist in Bild 4
gezeigt. Die radialen Messpositionen der Totaldruck-
rechen liegen bei (2, 6, 10, 15, 23, 45, 90, 135) mm,
bzw. (15, 30, 50, 70, 90, 110, 135, 170) mm, jeweils
gemessen von der Außenwand.

BILD 3. Ansicht der aerodynamischen und akustischen
Messstellen in der Einlaufstrecke

BILD 4. Nahaufnahme der Totaldruckrechen (unten)
und Hitzdrahtsonden (oben)

Für die Messung der turbulenten Strömungsge-
schwindigkeiten werden zwei X-Draht Sonden ver-
wendet. Eine Sonde misst die axialen und radialen
Komponenten (u,v) und die andere Sonde misst
die axialen und Umfangskomponenten (u,w). Die
Sonden verfügen über je zwei 2,8mm lange Wolf-
ramdrähte mit einem Durchmesser von 9 µm. Die
Hitzdrahtsonden wurden um 300mm in den Kanal
hinein traversiert, also über die Kanalmitte hinaus.

Hierfür wurden die Sonden nacheinander mittig hinter
dem Zaun positioniert. Weitere informationen zu dem
Messverfahren sind in [14,15,23] zu finden.

3. DEFINITION DER STRÖMUNGSPARAMETER

Um die Vergleichbarkeit der Messungen mit verschie-
denen Einlaufstörungen zu gewähleisten werden die
Drehzahl und der Massenstrom normiert auf Stan-
dard Atmosphären Bedingungen1. Das Verfahren ist
in [24] beschrieben. Die Nenndrehzahl (ND) in % be-
schreibt die korrigierte Drehzahl relativ zur maxima-
len Drehzahl von 4500 U/min. Bei den unterschied-
lichen Konfigurationen wurde bei gleicher Nenndreh-
zahl und bei gleichem reduziertem Massenstrom ge-
messen. Daraus folgt, dass die Totaldruckerhöhung
sich bei den verschiedenen Einlaufstörungen unter-
scheiden kann.
Neben der Drehzahl wird die Lieferzahl verwendet,
um den Betriebspunkt zu beschreiben. Im Gegensatz
zum Massenstrom lässt sich die Lieferzahl bei ver-
schiedenen Drehzahlen konstant halten:

(1) Φ =
V̇

πR2Ut
.

Hier beschreibt V̇ den Volumenstrom, Ut die Blatt-
spitzengeschwindigkeit und R den Kanalradius. In
den akustischen Messungen wurde der Volumen-
strom mit einem einzelnen Pitot-Rohr stromauf vom
Störzaun, und einem Korrekturfaktor, der aus den
Messungen mit den Totaldruckrechen bestimmt
wurde, gemessen.
Da Einlaufstörungen mitunter sehr verschieden sein
können, ist es schwierig unterschiedliche Strömungs-
profile miteinander zu vergleichen. Ein Koeffizient der
häufig verwendet wird ist der distortion coefficient
DC(60) [13,25–27].

DC(60) =
|pt,L60 − pt,av|

pd,av
,(2)

wobei pt,L60 den minimalen, über einen Winkelbe-
reich von 60° gemittelten Totaldruck beschreibt. pt,av
ist der mittlere Totaldruck der gesamten Fläche und
pd,av ist der mittlere dynamische Druck. Alle Werte
werden gewichtet mit dem Volumenstrom gemittelt.
Der DC(60) Wert ist nahezu unabhängig von der
Strömungsgeschwindigkeit.
Zur Beschreibung der Einlaufstörungen als einge-
saugte Grenzschicht wird die Impulsverlustdicke
verwendet, die definiert ist als:

(3) δ∗ =

∫ ∞
0

(
1− U(y)

U∞

)
dy .

Hier Beschreibt U(y) die lokale Strömungsgeschwin-
digkeit, y ist die Achse über den Radius, und U∞ die
freie, ungestörte Strömung.

1Tref = 15 °C und pref = 101 325Pa
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Die Turbulenzintensität wird aus dem Autoleistungs-
dichtespektrum der instationären Geschwindigkeits-
signale aus den Hitzdrahtmessungen bestimmt: Die
Varianz der axialen Geschwindigkeitskomponente
u(t) ist

(4) u2 =

∫ ∞
−∞

Suu(f)df,

mit Suu(f) dem Autoleistungsdichtespektrum von
u(t). Die Turbulenzintensität dieser Geschwindig-
keitskomponente ist dann:

(5) Tu =

√
u2

U
.

In dieser Arbeit wird zur Berechnung der Turbulenzin-
tensität die lokale Geschwindigkeit U zur Normierung
verwendet und nicht die Geschwindigkeit in der freien
Strömung U∞.
Unter Annahme der Taylor Bedingung (frozen tur-
bulence) und einer homogenen und isotropen
Turbulenz (HIT) wird die integrale Längenskala der
Strömungsgeschwindigkeitskomponente berechnet
(vgl. [28,29]):

(6) ILS =

[
Suu(f)U

4u2

]
f→0

,

Die Annahme über die Isotropie der Turbulenz wurde
wegen der Robustheit dieses Schätzers getroffen.

4. AERODYNAMISCHE ERGEBNISSE

In Bild 5 ist die Referenz-Konfiguration mit dem Wa-
bengleichrichter, ohne Störzaun dargestellt. Links ist

BILD 5. Referenz Konfiguration

ein Foto der Wabe zu sehen, rechts das gemessene
Strömungsprofil in der aerodynamischen Messebe-
ne. Die Grenzschichtdicke beträgt etwa 15mm.
Außerhalb der Grenzschicht ist die Strömungs-
geschwindigkeit über den gesamten Querschnitt

nahezu konstant. Die axiale Strömungsgeschwindig-
keit wurde mit dem flächenbezogenen Mittelwert der
Strömungsgeschwindigkeit normiert.
In Bild 6 ist die Konfiguration mit der Bezeichnung
FH20-OR33PP gezeigt. Hierbei bezeichnet FH mit
“fence height” die Höhe des Störzauns in % bezogen
auf den Kanaldurchmesser, hier 20%. OR steht für
“opening ratio” und bezeichnet das Öffnungsverhält-
nis des Lochblechs, aus dem der Zaun besteht, hier
33%. Die Abkürzung PP steht für “perforated plate”
und beschreibt das Material des Störzauns. Da die
Störzäune und die resultierenden Strömungsprofile
symmetrisch bezüglich der vertikalen Achse sind,
wird hier jeweils nur der halbe Störzaun und das
halbe Strömungsprofil gezeigt.

BILD 6. FH20-OR33PP

In Bild 7 ist der Strörzaun FH33-OR33PP dargestellt.
In diesem Fall ist bereits ein beträchtlicher Teil des
Querschnitts durch den Zaun verblockt.

BILD 7. FH33-OR33PP

Die stärkste untersuchte Einlaufstörung ist in Bild 8
dargestellt: FH50-OR33PP. Hier ist der halbe Quer-
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schnitt durch den Störzaun verblockt. Dadurch wird
die Geschwindigkeit in der freien Strömung deutlich
erhöht, im Vergleich zum Fall mit gleichen Massen-
strom aber ohne Störzaun.

BILD 8. FH50-OR33PP

Für den Störzaun FH50-OR64PP wurde ein anderes
Lochblech mit größerem Öffnungsverhältnis verwen-
det, wie in Bild 9 zu sehen ist.

BILD 9. FH50-OR64PP

Die verschiedenen Strömungsprofile wurden mit der
Impulsverlustdicke normiert und in Bild 15 über der
normierten Geschwindigkleit dargestellt. Diese Nor-
mierung führt dazu, dass die Profile, die von den Stör-
zäunen mit gleichem Öffnungsverhältnis erzeugt wer-
den, nahezu deckungsgleich sind.
In Bild 10a sind die Ergebnisse der axialen integralen
Längenskala für alle Konfigurationen gezeigt. Die
durchgezogenen Linien beziehen sich hierbei auf
100%ND und die gestrichelten Linien auf 50%ND.
Die niedrige Drehzahl wird hier zum Vergleich
herangezogen. Die Längenskala wird mit der Seh-

(a) Verteilung der turbulenten integralen Längenskala

(b) Turbulenzintensität über den Abstand zur Kanalwand.

BILD 10. Turbulenz Parameter aller Störzäune im Ver-
gleich zur Refenzkonfiguration. Dargestellt
ist die axiale Geschwindigkeitskomponente.
Durchgezogenen Linien beziehen sich auf
100%ND und gestrichelte Linien auf 50%ND.

nenlänge der Rotorschaufeln C = 62mm normiert.
Diese Normierung soll einen Eindruck von der Ko-
härenzlänge der turbulenten Strukturen relativ zur
Rotor-Sehnenlänge vermitteln und ist unabhängig
von den Mechanismen der Turbulenzerzeugung.
Dieser Zusammenhang ist wichtig für die Interpreta-
tion der akustischen Messungen. Größere turbulente
Strukturen erzeugen bei der Interaktion mit den
Rotorschaufeln teilkohärente Schallquellen, die im
Schalldruckspektrum als schmalbandige Peaks bei
den Harmonischen der Blattpassierfrequenz (BPF)
zu sehen sind [6, 18]. Je größer die Kohärenzlänge
ist, umso schmaler und höher sind die Peaks [30]. In
vorherigen Analysen wurde gezeigt, dass durch die
Wabe große eingesaugte Strukturen aufgebrochen
werden und damit die hierauf bezogene Schallquelle
unterdrückt wird [31]. Die kleinen Längenskalen, die
hier gemessen wurden legen nahe, dass auch durch

5

Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2022

©2022



die Störzäune, montiert stromauf der Wabe, keine
großskaligen turbulenten Strukturen erzeugt werden.
Im Baseline Fall reicht die Längenskala bezogen
auf die Sehnenlänge von ILS/C = 0, 1 bis 0, 3, es
ist jedoch kein klarer Trend erkennbar. Der Stör-
zaun mit dem größeren Öffnungsverhältnis (grüne
Kurve) erzeugt eine fast konstante Längenska-
la von ILS/C = 0, 1 bei beiden Drehzahlen. Bei
den Störzäunen mit 33 % Öffnungsverhältnis (rote,
oliv-farbene und blaue Kurve) zeigen sich einige
Trends: Die Längenskala steigt an in Richtung der
Scherschicht, also in dem Bereich der Kante des
Zaunes. Hinter der Kante fällt die Längenskala auf
ungefähr ILS/C = 0.2, das Niveau vom Referenz-
fall. Die Turbulenzintensität ist ebenfalls maximal in
der Scherschicht. Hier ist der Trend noch stärker
ausgeprägt, wie in Bild 10b zu sehen ist. Die Turbu-
lenzintensität ist kaum durch die Drehzahl beeinflusst,
im Gegensatz zur Längen-skala. Tatsächlich ist die
Längenskala bei niedrigen Drehzahlen größer und
das Maximum verschiebt sich in Richtung der frei-
en Strömung. Eine mögliche Erklärung hierfür ist
die Abhängigkeit der Scherschichtdicke von der
Strömungsgeschwindigkeit.

5. AKUSTISCHE ERGEBNISSE

Schall breitet sich in Strömungskanälen in Form von
Moden aus. Im Fall einer ebenen Kolbenströmung
lässt sich jedes Schallfeld als Superposition von
Moden mit der azimutalen Ordnung m und der radia-
len Ordnung n darstellen. Die Modenformfunktionen
sind Eigenlösungen der Besselschen Differentialglei-
chung. Die axialen Wellenzahlen kmn können aus
den zugehörigen Eigenwerten bestimmt werden [32].
Durch das Lösen eines linearen Gleichungssys-
tems lassen sich die Modenamplituden der stromauf
und stromab laufenden Moden aus den komplexen
Schalldruckamplituden der jeweiligen Frequenz be-
stimmen. Für die Analyse des breitbandigen Anteils
des Schalls wird angenommen, dass alle akustischen
Moden paarweise unkorreliert sind. In diesem Fall
kann eine Kombination aus einem Linienarray und
einem Ringarray die Modendekomposition mit der
gleichen Genauigkeit gewährleisten, wie ein Array
das aus vielen Ringarrays besteht (entsprechend
der Anzahl von Sensoren im axialen Array) [22]. Um
das Breitbandsignal aus den Messungen zu erhalten,
wird das Rotor-kohärente Signal mittels einer zyklo-
stationären Analyse herausgefiltert [33, 34]. Nach
der Zerlegung des Schallfeldes in Kanalmoden, wird
ausgehend von Morfeys Ansatz [35] aus den Mo-
denamplituden die transportierte Schallleistung jeder
Mode berechnet. Die Schallleistungen aller stromauf
laufenden Moden werden je Frequenz aufsummiert,
um das Schallleistungspegelspektrum zu erhalten,
wie etwa in Bild 11 gezeigt.
Bei der Zerlegung des Schallfeldes in einer azimutal
ungleichmäßigen Strömung, wie in der vorliegenden
Arbeit, werden die Moden durch Brechungseffekte
verzerrt [36]. Da relativ kleine Strömungsgeschwin-

BILD 11. Schallleistungsspektren am Auslegungs-

punkt

digkeiten vorliegen wird davon ausgegangen, dass
dieser Effekt schwach ist und die Eigenlösungen
der Besselschen Differentialgleichung in guter Nä-
herung verwendet werden können, ähnlich wie es
bezüglich des Einfluss von Wandgrenzschichtprofilen
festgestellt wurde [37].
Es soll darauf hingewiesen werden, dass für die
hier gezeigten Analysen das Mikrofonlinienarray an
mittiger Position stromab des Störzauns ausgewer-
tet wurde. Aufgrund der geringen Strömungsge-
schwindigkeiten sind an dieser Umfangsposition der
Mikrofonmessung die geringsten konvektiven Druck-
schwankungen überlagert. Direkt in der Scherschicht
hinter der Kante des Störzaunes werden hinge-
gen sehr starke konvektive Druckschwankungen
gemessen, die die akustischen Ergebnisse maskie-
ren können. In dem Bereich der freien Strömung,
außerhalb der Störung sind ebenfalls höhere Druck-
schwankungen festgestellt worden. Diese skalieren
mit der Strömungsgeschwindigkeit. Ein Vergleich
einer Positionierung des Linienarrays mittig hinter
dem Störzaun und um 180° versetzt hat gezeigt,
dass die resultierenden Schallleistungspegel bei der
Positionierung hinter der Störung etwa 1 dB bis 2 dB
niedriger sind [16].
In Bild 11 sind die Schallleistungspegel über der
Frequenz aufgetragen. Gezeigt sind die Ergebnis-
se bei 100 % ND und der Lieferzahl Φ = 0, 33,
dies entspricht dem Auslegungspunkt. Alle Stör-
zäune mit 33 % Öffnungsverhältnis führen zu einer
ausgeprägten Pegelerhöhungen in einem breiten
Frequenzband um die Grundharmonische der Blatt-
passierfrequenz. Die Ursache hierfür ist die erhöhte
kinetische Energie des turbulenten Felds. Die turbu-
lenten Strukturen interagieren mit den Rotorschaufeln
und emmitieren, randomisiert durch die turbulenten
Relativgeschwindigkeiten, Schall um die BPF herum.
Da die integralen Längenskalen kleiner bleiben als
die Sehnenlänge, ist der Frequenzbereich dieses
Effekts sehr breit. Der zugrunde liegende Quell-
mechanismus ist die Turbulenz-Rotor Interaktion.
Dieser Effekt soll in weiterführenden Studien mit
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physikbasierten, analytischen Modellen untersucht
werden.
Dieser Effekt ist für den Zaun mit 64 % Öffnungsver-
hältnis nicht zu erkennen. Nach aktuellem Verständ-
nis ist dies auf die kleineren Längenskalen und ge-
ringeren Turbulenzintensität der Einlaufstörung FH50-
OR64PP zurückzuführen.
Bei höheren Frequenzen führen die Einlaufstörun-
gen tendenziell zu einer gleichmäßigen Erhöhung
der abgestrahlten Schallleistung. Interessant ist der
Verlauf der Schallleistung für die Konfiguration FH20-
OR33PP (rote Kurve). Bis etwa 2,5 BPF entspricht
dieser dem Verlauf der FH33-OR33PP Konfiguration,
oberhalb davon eher dem Verlauf der FH50-OR64
Konfiguration. Passend zu dieser Beobachtung er-
zeugen die Störzäune mit 33% Öffnungsverhältnis
ähnliche Turbulenzintensitäten und Längenskalen,
die wir mit tieffrequenten Schallquellen in Verbindung
bringen. Andererseits verursachen die beiden Stör-
zäune FH20-OR33PP und FH50-OR64PP ähnliche
starke Störungen der mittleren Strömungsgeschwin-
digkeit im Sinne des DC60-Koeffizienten, vgl. Tab. 1.
Die hochfrequenten Pegelerhöhungen gehen folglich
auf die Störung der mittleren Strömungsgeschwindig-
keit zurück.
Die hier verwendete Methode der Strömungsbeein-
flussung entspricht einer teilweisen Verblockung des
Kanals. Bei gleichbleibendem Massenstrom folgen
daraus Bereiche mit erhöhter sowie verringerter
Strömungsgeschwindigkeit. Welchen Einfluss der
Massenstrom auf die verschiedenen Schallquell-
mechanismen hat, ist aus früheren analytischen
und experimentellen Studien bekannt [17, 38]. Die
Zusammenhänge lassen sich auf die lokal verän-
derten Strömungsgeschwindigkeiten übertragen.
Einerseits werden im Bereich der erhöhten mitt-
leren Geschwindigkeit alle Breitbandschallquellen
verstärkt, da diese mit der 5. Potenz der Mach-Zahl
skalieren. Andererseits entstehen in dem Bereich der
niedrigen Geschwindigkeit große Inzidenzwinkel an
der Rotorvorderkante. Dies führt zu einer stärkeren
Anregung des Rotor-Stator-Interaktionslärms.
Ein anderes Bild ergibt sich für den stark angedros-
selten Fall mit der Lieferzahl Φ = 0, 28 in Bild 12.
Abgesehen von einem Buckel um die BPF ähneln
sich FH50-OR64PP und FH20-OR33PP sehr stark.
Bei diesem Betriebspunkt ist die Rotor-Stator Inter-
aktion die dominante Lärmquelle. Eine veränderte
Zuströmturbulenz, die sich direkt auf die Turbulenz-
Rotor Interaktion auswirkt, fällt daher nicht so stark
ins Gewicht. Die blaue Kurve (FH50-OR33PP) zeigt
kein wellenförmiges Spektrum mehr und fällt daher
aus dem Trend. Stattdessen wird eine sehr starke
Pegelerhöhung von etwa 20 dB bei tiefen Frequen-
zen beobachtet. Ursache hierfür ist vermutlich ein
Strömungsabriss am Rotor (stall) in dem Bereich der
verringerten Strömungsgeschwindigkeit. Da dieser
Betriebspunkt noch stabil ist gehen wir davon aus,
dass die Strömung in dem Bereich mit der erhöhten
Geschwindigkeit wieder an der Schaufel anliegt.

Stabil in diesem Fall heißt, dass die Druckerhöhung
des Fans und der Massenstrom konstant bleiben.

BILD 12. Schallleistungsspektra angedrosselt

Für eine komprimierte Gegenüberstellung wird der
breitbandige Anteil der Schallleistung für 5 Liefer-
zahlen und 2 Drehzahlen ausgewertet und über den
Frequenzbereich zwischen 0,5 BPF und 4,5 BPF
aufintegriert. Dadurch werden tieffrequente Antei-
le, die nicht von der Fan-Stufe sondern vermutlich
von der Drossel stammen, nicht berücksichtigt. Die
obere Grenzfrequenz entspricht der Limitierung des
Mikrofonarrays.
Die integrierten Schallleistungspegel der verschiede-
nen Konfigurationen sind in Bild 13 für alle Lieferzah-
len bei 100 % ND zusammengefasst. Die Pegel der

BILD 13. Schallleistungspegel bei voller Drehzahl

Referenzkonfiguration ändern sich nur leicht mit der
Lieferzahl. Die Konfigurationen mit Einlaufstörung zei-
gen unterschiedliche Trends, doch die Reihenfolge ist
bei allen Lieferzahlen gleich. Stets erzeugt die Konfi-
guration FH50-OR33PP die stärkste Pegelerhöhung,
gefolgt von FH33-OR33PP und FH20-OR33PP. Die
niedrigsten Pegel werden durch den Störzaun FH50-
OR64PP erzeugt. Die Lieferzahl Φ = 0, 40 konnte mit
dem größten Störzaun nicht erreicht werden, da die
Verblockung des Kanals dafür zu groß war. Bei der
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kleinsten Lieferzahl fällt die stärkste Störung mit ei-
ner sehr starken Pegelerhöhung auf (blauer Balken).
Wie bereits anhand von Bild 12 diskutiert, ist dies auf
einen teilweisen Strömungsabriss zurückzuführen.
Wie in den Bildern 11 und 12 gezeigt, erzeugen
die verschiedenen Störzäune ähnliche Frequenz-
verläufe der Schallleistung wie der Referenzfall,
wenn auch bei höherem Pegel. Dies passt zu den
Beobachtungen aus den Hitzdraht-Analysen: Die
Turbulenzintensität wird durch die Störzäune jeweils
erhöht, die Längenskalen bleiben jedoch klein relativ
zur Sehnenlänge. Um die Pegelerhöhung mit den
turbulenten Strömungseigenschaften zu korrelieren
muss die 2-dimensionale Verteilung der Turbulenz
berücksichtigt werden. Ein einfacher Ansatz, um
die Turbulenzerhöhung zu gewichten ist eine Mul-
tiplikation des Strörkoeffizienten DC(60) mit der
maximalen Tutbulenzintensität. Durch diese Gewich-
tung wird berücksichtigt, dass in einer Strömung mit
einem größeren DC(60) Wert ein größerer Bereich
der Querschnittsfäche von der Turbulenzerhöhung
betroffen ist. In Bild 14 ist die Pegelerhöhung der
Schallleistung im Vergleich zum Referenzfall über
dem Produkt aus DC(60) Koeffizient und maximaler
Turbulenzintensität dargestellt. Hierbei kann ange-
nommen werden, dass beide Faktoren unabhängig
von der axialen Strömungsgeschwindigkeit sind.
Daher ist der Wert für alle Lieferzahlen der gleiche.
Die Faktoren sind in Tabelle 1 zusammengefasst.
Die Ergebnisse zeigen leichte Variationen für die
verschiedenen Lieferzahlen und einen Außreißer bei
Φ = 0, 28, der bereits diskutiert wurde. Davon abge-
sehen ist ein fast linearer Trend erkennbar zwischen
der Pegelerhöhung und dem Produkt aus maximaler
Turbulenz und DC(60).

BILD 14. Vergleich der Schallleistungspegelerhöhung
bei voller Drehzahl über der DC60-gewichteten
Turbulenzintensität.

Es soll in weiteren Untersuchungen eine physikalisch
besser motivierte Gewichtung bestimmt werden.
Hierfür wird die Turbulenzintensität, die an nur
einem radialen Schnitt gemessen wurde, auf die
2-dimensionalen Geschwindigkeitsfelder abgebildet
werden. Dieses Verfahren soll die Störung der mitt-

leren Strömung mit der Turbulenzintensität in einer
Weise verknüpfen, die es ermöglicht eine turbulente
kinetische Energie für die gesamte Strömung zu
bestimmen.
Im Anhang in Bild 16 und Bild 17 sind die Absolutpe-
gel und die Pegelerhöhung bei halber Drehzahl dar-
gestellt. Die Trends sind grundsätzlich die gleichen
wie bei voller Drehzahl, jedoch werden bei der niedri-
gen Drehzahl geringere Pegelerhöhungen gemessen.

6. AUSBLICK: ANALYTISCHE MODELLIERUNG

Mit dem Ziel eines besseren Verständnisses der
verschieden Schallquellen unter gestörten Strö-
mungsbedingungen sind Simulationen mit analy-
tischen Modellen geplant. Hierfür sollen die am
CRAFT-Prüfstand gemesssenen Turbulenz- und
Geschwindigkeitsverteilung als Eingangsdaten ver-
wendet werden. Von besonderem Interesse sind die
dominanten Breitbandschallquellen aus Turbulenz-
Rotor-Interaktion und Rotor-Stator-Interaktion.
Der breitbandige Turbulenz-Rotor Interaktionslärm
skaliert mit der mittleren Strömungsgeschwindigkeit
sowie mit der turbulenten kinetischen Energie [17].
Mit dem in [6] beschriebenen Verfahren soll diese
Schallquelle modelliert, und mit den experimentellen
Ergebnissen gegenübergestellt werden.
Die wichtigsten Einflussgrößen für den Rotor-Stator
Interaktionsschall sind die Form der Rotornachläu-
fe und die darin enthaltene turbulente kinetische
Energie. Die Rotornachläufe variieren über den Um-
fang. Die Verteilung kann mit Hitzdrahtmessungen
hinter dem Rotor bestimmt und als Grundlage für
die Berechnung der Rotor-Stator Interaktionsschall-
quelle verwendet werden. Ob alternativ auch die
Nachlaufformen aus der Variation der mittleren Strö-
mungsgeschwindigkeit extrapoliert werden können,
wäre ebenfalls interessant anhand der Hitzdrahtmes-
sungen zu überprüfen.

7. ZUSAMMENFASSUNG UND FAZIT

Mit vier verschiedenen Störblechen wurden systema-
tische Variationen von Einlaufstörungen am Akustik-
Fan-Prüfstand CRAFT realisiert und mit umfangrei-
chen akustischen und aerodynamischen Messungen
erfasst. Das Ziel dieser Untersuchungen ist es, die
akustischen Effekte mit den aerodynamischen Effek-
ten der Einlaufstörung zu korrelieren. Die Einlaufstö-
rungen ermöglichen eine systematische Parameter-
variation von Turbulenzintensität und Störkoeffizient
DC(60).
Für die Berechnung der Schallleistung wurde das ge-
messene Schallfeld in akustische Kanalmoden zer-
legt. In einem breiten Frequenzbereich um die BPF
wurde der stärkste Anstieg der abgestrahlten Schall-
leistung beobachtet. Als Ursache hierfür wurde die In-
teraktion zwischen Zuströmturbulenz und Rotor iden-
tifiziert. Zusätzlich wird auch die Rotor-Stator Interak-
tionschallquelle stärker angeregt, sodass sich in der
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Summe eine gleichmäßige Pegelerhöhung über alle
Frequenzen oberhalb der BPF ergibt.
Die Pegeldifferenzen zwischen dem Referenzfall
und den Fällen mit Einlaufstörung variieren nur ge-
ringfügig mit dem Betriebspunkt. Lediglich wenn die
Störung zu groß ist, und es zu lokalen Ablösungen
an der Rotorschaufel bei niedriger Lieferzahl kommt,
gibt es signifikante Pegelunterschiede zwischen un-
terschiedlichen Betriebspunkten. Stattdessen wurde
eine starke Abhängigkeit der Schallentstehung von
den aerodynamischen Eigenschaften der gestörten
Strömung festgestellt. Es konnte ein klarer, fast li-
nearer Trend zwischen der Pegelerhöhung und der
maximalen Turbulenzintensität (gewichtet mit dem
DC(60)-Koeffizienten) festgestellt werden.
Ein vielversprechender Ansatz für folgende Studien
ist es, die turbulente kinetische Energie für den
gesamten Kanal-Querschnitt zu messen oder zu
extrapolieren. Damit wäre ein allgemeiner Ansatz
zur Korrelation von erhöhter Turbulenz und Breit-
bandlärm möglich, der auch für achsensymmetrische
Einlaufstörungen anwendbar ist. In einer Folgestudie
soll zudem der Einfluss der Einlaufstörungen auf
die tonalen Schallfeldanteile untersucht werden. In
diesem Kontext ist auch eine Untersuchung des
Brechungseffekts der Besselmoden in inhomogenen
Strömungen geplant.

Kontaktadresse:
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TAB 1. Aerodynamische Parameter der verschiedenen

Test-Konfigurationen bei 100%ND. Gemessen

an der aerodynamischen Messebene E3, wie in

Bild 1 markiert.

BILD 15. Normiertes Strömungsprofil über den mit der

Impulsverlustdicke normierten Abstand zur

Kanalwand.

BILD 16. Schallleistungspegel bei halber Drehzahl

BILD 17. Vergleich der Schallleistungspegelerhöhung

bei halber Drehzal über der DC60-gewichteten

Turbulenzintensität.
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