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Zusammenfassung

Bei der Integration moderner Triebwerke in zuklnftige Flugzeugkonzepte entsteht insbesondere die Anforde-
rung, die Auswirkungen einer ungleichférmigen Anstrémung auf den Fan bewerten zu kénnen. Eingesaugte
Grenzschichten und Stérungen in der Zustrémung wirken sich in einer verminderten aerodynamischen Per-
formance, verstarkten stromungsinduzierten Schaufelschwingungen und der Anregung zusatzlicher Larm-
quellen am Fan aus. Im Projekt AGATAS3S wird das Verstandnis iber die zugrundeliegenden physikalischen
Mechanismen vertieft sowie die Abhangigkeiten von den charakteristischen GréRen der ins Triebwerk einlau-
fenden Strdmung erarbeitet. Hierzu werden realistische Testfalle durch Flugzeugsimulationen abgeleitet und
als Vorgaben fiir umfangreiche multidisziplindre Messungen an einem realistischen Triebwerksfanmodell
genutzt. Zusatzliche Prinzipexperimente und weiterentwickelte Mess-, Analyse- und Vorhersageverfahren
unterstlitzen die Interpretation und Bewertung der Effekte. Abschlieiendes Ziel ist die Erfassung der Zu-
sammenhange zwischen der Aulienaerodynamik des Flugzeugs und allen am Fan verursachten Effekten,
um die Vor- und Nachteile der Grenzschichteinsaugung fachiibergreifend fiir das gewahlte Flugzeugkonzept
zu bewerten. Der vorliegende Beitrag gibt einen Uberblick (iber die Konzeption des Projekts, die entwickelten
numerischen Testfalle und Experimente sowie stellt exemplarisch Ergebnisse vor.
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chen Mangels an experimentellen Daten, die speziell fur
fundierte Analysen von innovativen Verkehrsflugzeugkon-
figurationen bendtigt werden, liegt ein Schwerpunkt des

1. EINLEITUNG

In der Entwicklung zukiinftiger Flugzeugkonzepte besitzen
Antriebe mit Grenzschichteinsaugung' ein gro3es Poten-
tial. Zum Beispiel reduziert sich durch Teileinbettung des
Triebwerks in den Rumpf die erforderliche Antriebsleis-
tung aufgrund der Widerstandsverminderung des Flug-
zeugs. Auf den Triebwerksfan wirken sich eingesaugte
Grenzschichten und infolge der Triebwerkseinbettung
verursachte Stromungsstérungen, vgl. BILD 1, in einer
verminderten aerodynamischen Performance, verstarkten
Schaufelschwingungen und der Anregung zusétzlicher
Larmquellen aus. Es besteht ein grof’er Bedarf diese
Auswirkungen umfassend zu bewerten und fiir die Ablei-
tung optimaler Konfigurationen modellieren zu kénnen. Im
DLR-Projekt AGATASS (Auswirkung von Grenzschichtein-
saugung auf Triebwerkfans: Aerodynamik, Aeroelastik,
Strukturmechanik und Akustik) werden das Versténdnis
Uber die zugrundeliegenden physikalischen Mechanismen
vertieft sowie die Abhangigkeiten von den charakteristi-
schen GréRen der Uber den Flugzeugrumpf ins Triebwerk
einlaufenden Strémung erarbeitet. Aufgrund eines deutli-

1 synonym wird der englischsprachige Begriff ,ooundary layer
ingestion (BLI)* verwendet

©2022

Projekts auf der Durchfiihrung von umfangreichen Versu-
chen an einem realistischen Triebwerksfanmodell, an
einem aeroakustischen Laborfanpriifstand und in einem
aeroakustischen Windkanal an einer generischen teilver-
senkten Triebwerkeinlaufgeometrie. Die experimentellen
Untersuchungen werden durch numerische Modellierun-
gen begleitet und komplettiert. Der folgende Abschnitt
fasst die Ubergeordneten Ziele des Projekts zusammen.
In den weiteren Abschnitten wird ein Uberblick (iber die
Projekt-Konzeption und die Hauptarbeitspakete gegeben.

Grenzschichten am (teil)-versenkte Gondel des Triebwerks

Triebwerkseinlauf .
B
! f
1
1

Flugzeugrumpf
Hufeisenwirbel

BILD 1. Inhomogene Geschwindigkeitsverteilung im

Einlauf eines teileingebetteten Triebwerks.
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2. ZIELE

Das Potential einer teilweisen Integration von Flugzeug-
zelle und Triebwerk unter der Ausnutzung von Grenz-
schichteinsaugung wird fiir eine Verkehrsflugzeugkonfigu-
ration mit extrem rumpfnaher Heckinstallation des Trieb-
werks untersucht (BILD 2). Die Untersuchungen fokussie-
ren auf die Aerodynamik, Aeroelastik, Strukturmechanik
und Aeroakustik des Fans eines passenden Antriebs,
beziehen aber das Gesamtsystem von Triebwerk und
Flugzeugzelle ein. Die konkreten Ziele sind:

1. Bewertung der Relevanz und Erweiterung des
Verstandnisses der hinter den Effekten stehen-
den physikalischen Mechanismen, die am Fan
aufgrund von Grenzschichteinsaugung verur-
sacht werden.

2. Absicherung und Erweiterung von Vorhersage-
und Entwurfsverfahren durch dedizierte Experi-
mente.

3. Erfassung der Zusammenhange zwischen der
Auflenaerodynamik des Flugzeugs und den am
Fan verursachten Effekten zur Bewertung der
Vor- und Nachteile der Grenzschichteinsaugung
fir das gewahlte Flugzeugkonzept.

BILD 2. CFD-Simulation der TuLam-Flugzeugkonfigu-

ration mit eingebetteten Triebwerken im Heck.
3. KONZEPTION DES PROJEKTS

Zur Erreichung der Projektziele werden realistische Test-
falle fir ein Triebwerk abgeleitet, das in das Heck eines
A320-ahnlichen Verkehrsflugzeugkonzepts eingebettet ist.
Mittels CFD-Simulationen fir variierende Triebwerk-
Einbettungsgrade und flr verschiedene Flugzustéande
werden inhomogene Strdmungsverteilungen im Trieb-
werkseinlauf berechnet. Diese werden als realistische
Vorgaben fir experimentelle Untersuchungen auf ein
Turbofan-Modell mit gegenlaufigen Rotoren (bertragen,
welches unter realistischen Triebwerksbedingungen an
einem Verdichterprifstand betrieben wird. Die BLI-
Stromungsprofile werden mittels einer neu zu entwickeln-
den Versuchstechnik im Fan-Einlauf erzeugt und ihre
aerodynamischen, aeroelastischen, strukturmechani-
schen und aeroakustischen Wirkungen auf den Fan mit-
tels hochauflésender Messfahren umfassend vermessen.
Ergénzende experimentelle Studien werden an einem
Laborfan-Prufstand zur detaillierten Untersuchung der
Schallentstehungsmechanismen an einer Rotor-Stator-
Stufe durchgefuhrt sowie an einer generischen teilver-
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senkten Triebwerkeinlaufgeometrie im Windkanal, um
Brechungseffekte beim Durchgang von Schallwellen
durch das Grenzschichtsystem zu analysieren. Die Mess-
datenbasis wird fiir einzigartige Korrelationsanalysen der
Effekte mit den aerodynamischen Parametern der gestor-
ten Einlaufstrémung genutzt, um ein besseres Verstand-
nis der maRgeblichen physikalischen Mechanismen zu
erlangen. Zur Erreichung der Projektziele ist die Erarbei-
tung und Weiterentwicklung von Mess- und Analysever-
fahren wichtiger Bestandteil des Projekts. Vorhersagever-
fahren, die zum Teil bereits zu Projektbeginn zur gezielten
Vorbereitung und zur Absicherung des Versuchsbetriebs
unter den Einlaufstérungsbedingungen benétigt werden
und hierfir weiterentwickelt werden missen, werden
anhand der hochqualitativen Messdaten zuverlassig vali-
diert. Die in den Experimenten und Modellierungen der
Experimente gewonnenen Erkenntnisse und Korrelationen
werden abschlieRend fiir eine Gesamtbewertung auf die
Flugzeug-Triebwerks-Ebene riickibertragen. Dort werden
die Auswirkungen der Grenzschichteinsaugung u.a. auf
die Kennfeldcharakteristik, den Engine Cycle und die
Leistungsanforderung des Triebwerks sowie die Schau-
felanregungscharakteristiken, die Betriebsfestigkeit und
Lebensdauer der Schaufelstrukturen beurteilt. Weiterhin
wird bilanziert, inwieweit die zusatzliche Fanlarmanregung
durch positive Schallabschattungseffekte infolge der
Triebwerkseinbettung kompensiert werden. Die zusam-
menfassende Analyse der Zusammenhange zwischen
Flugzeug-AuRRenaerodynamik, den Geschwindigkeitsver-
teilungen im Triebwerkseinlauf und den am Fan verur-
sachten Effekten soll Hinweise liefern, ob es einen opti-
malen Einbettungsgrad gibt, fir den Vorteile Gberwiegen
und negative Effekte tolerierbar sind, und ob sich durch
Umgestaltungen z.B. am Ubergang Rumpf-Einlauf sto-
rende Effekte reduzieren lassen.

4. MODELLIERUNG FLUGZEUG UND
TRIEBWERK

41. Flugzeug- und Triebwerksmodell

4.1.1. TulLam-Flugzeug

Fir diese Studie wurde ein Halbmodell des TulLam
(Toughen-up Laminar Technology) [1] Flugzeugs verwen-
det, das ein dhnliches Design wie der A320-200 aufweist,
vgl. TAB 1. Um das Modell zu vereinfachen wurden die
Hohen- und Seitenleitwerke sowie das Hochaufriebssys-
tem des Fligels nicht berticksichtigt.

Flugzeug | Wert
Lange | 37.57 m
Fligelflache | 122.0 m?
Spannweite | 34.0

TAB 1: Parameter des TuLam-Flugzeugs.

4.1.2. UHBR-Triebwerk

Das Flugzeug wird von einem Triebwerk mit ultrahohem
Nebenstromverhéltnis (UHBR) angetrieben. Als Basis
diente eine generische UHBR-Gondel, deren Einlasslange
fur die Verwendung in der BLI-Installation modifiziert wur-
de. Zur Gewabhrleistung einer guten Stromungsstabilitat
wurde die Einlasslange auf L/D=0.6 festgelegt. Die Fan-
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stufe besteht aus dem gegenlaufigen Turbofan-Modell
CRISPmulti (Counter Rotating Integrated Shrouded
Propfan), siehe auch Abschnitt 5.1. Die Gondel wurde fur
die Verwendung des CRISPmulti-Fans angepasst. In
TAB 2 sind einige Triebwerksparameter dargestellt.

Triebwerk | Wert
Fandurchmesser [m] | 2.343 | | I
L&
Blattanzahl Rotor 1/2 | 10/12 7 rﬁ;_ﬁ__’)/
Nebenstrom- . ¢
s | 1701
verhaltnis

TAB 2: UHBR Triebwerkparameter.

4.1.3. Triebwerkintegration

Das Triebwerk wurde so weit hinten wie mdglich positio-
niert, um die naturliche Einschnirung des Rumpfhecks zu
nutzen, einen gleichméaRigen Ubergang vom Rumpf in
den Triebwerkseinlauf zu ermdglichen und das Einsaugen
einer maximale Grenzschichtdicke des Rumpfes zu ge-
wahrleisten. Diese Integration wurde mit Hilfe eines pa-
rametrischen CAD-Modells fiir insgesamt acht verschie-
dene Einbettungsgrade (EG) durchgefihrt [2]. Zwei Ein-
bettungsvarianten sind exemplarisch in BILD 3 zu sehen.

,
e
.

(a) EG =30% (b) EG = 15%

BILD 3. BLI-Flugzeuge der Testfélle BLI-1 (a) und

BLI-2 (b).

4.1.4. Performance-Modell des Triebwerks

Als Bindeglied zwischen der Flugzeugmodellierung und
den aerodynamischen Analysen am gegenlaufigen Fan
wird ein Performancemodell eines passenden Turbofan-
triebwerks erstellt. Der Aufbau des Triebwerks ist in BILD
4 dargestellt und entspricht weitgehend einem klassi-
schen ungemischten 2-Wellen Turbofan. Anstelle eines
herkdmmlichen einstufigen Fans wird das aerodynami-
sche Verhalten des gegenlaufigen CRISPmulti Fans anti-
zipiert. Fir alle anderen Komponenten wird das Betriebs-
verhalten anhand von Kennfeldern aus der Literatur und

Wirkungsgraden aus [3] modelliert. Die Berechnung er-
folgt im DLR-eigenen Auslegungsframework [4].

Aufgrund des sehr niedrigen Fandruckverhaltnisses wiir-
de es bei langsamen Fluggeschwindigkeiten zu einer
unterkritisch durchstromten Nebenstromdise kommen.
Dies wirde zu einer starken und unerwiinschten Abhan-
gigkeit der Fahrlinie im Fankennfeld von der Flugge-
schwindigkeit fiihren. Aus diesem Grund wurde eine vari-
able Nebenstromdiise modelliert die abhangig von Flug-
geschwindigkeit und Drehzahl ihre Flache um bis zu 15%
verandern kann.

Mit Hilfe des Performancemodells konnten im Fan-
Kennfeld die akustisch relevanten Betriebszustande fir
die Zertifizierungspunkte TO-EOF, Approach, und Climb
sowie der fir die Effizienz notwendige Cruise Betriebs-
punkt identifiziert werden. Ein Performance-Deck dieses
Triebwerks wurde mit dem Flugzeugvorentwurf ausge-
tauscht um die weitere Analyse dort zu unterstiitzen.

4.2. CFD Simulation

Die Untersuchungen der AuRenaerodynamik wurden mit
dem numerischen Strémungsléser TAU durchgefihrt,
welcher vom DLR entwickelt wurde.

4.21. uRANS-Rechnung

Als Referenzlésungen wurden hochgenaue UuRANS-
Rechnungen durchgefiihrt, um mit dem aktuell genausten
verfiigbaren Modellierungsansatz die Stromungseffekte
im BLI-Triebwerk exakt auflésen zu kénnen. Dabei wurde
der Fan mit der Chimera-Methode simuliert, bei der das
Stromungsfeld in mehreren sich Uberlappenden und be-
wegenden Komponentennetzen berechnet wird (siehe
BILD 5). Bei der BLI-Rechnung bestand das Gesamtnetz
aus drei Netzblocken: Rotor 1 (blau), Rotor 2 (rot) sowie
dem Gesamtflugzeug (grau).

4.2.2. Actuator Disk Rechnung (AD)

URANS-Rechnungen erfordern eine hohe Rechenleistung.
Deshalb wurden Simulationen ebenfalls mit dem Actuator
Disk Modell (AD) durchgefiihrt. Dadurch konnte der Re-
chenaufwand um zwei Groflenordnungen reduziert wer-
den. Die Actuator Disk modelliert den Rotor als Wirkschei-

SAS

BYPDUCY ‘—J BY/PJI;‘OZZLE
j FlowEnd

GJU— I {—F l Dpuaz BURNEQ l I
FlowStart LPf CORENOZZLE
INTAKE FAN HPSHAFT
LPSHAFT
BILD 4. Performance-Modell des Triebwerks [4].
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BILD 6.  Zusammengesetzte Geometrie des Trieb-

werkfans fir uRANS-Rechnung.

be, die eine sprunghafte Anderung des Strémungszu-
stands erzeugt (siehe BILD 6). Die kurzeren Simulations-
zeiten bei einer im Vergleich mit den uRANS Ergebnissen
nachgewiesenen guten Genauigkeit erlaubten so eine
breitere Untersuchung von Testféllen und Konfiguratio-

nen.
total_pressure: 28000 36500 45000

BILD 6.  Totaldruckverteilung durch ein BLI-Triebwerk
im Reiseflugzustand, AD-Modell, EG = 55%.
4.3. BLI-Studie des Gesamtflugzeugs

Im Rahmen des Projekts wurde eine Einbettungsgradstu-
die durchgefiihrt, um das BLI-Konzept auf der Gesamt-
flugzeugebene bewerten zu kénnen [2]. Dabei wurden
acht BLI-Konfigurationen mit verschiedenen Einbettungs-
graden miteinander verglichen. Das Flugzeug wurde fir
jede BLI-Konfiguration im Reiseflugzustand schubge-
trimmt. AbschlieRend wurde diese Untersuchung flr eine
Unterfliigelkonfiguration durchgefiihrt, um einen Vergleich
mit konventionellen Flugzeugen herstellen zu kénnen.

4.3.1. Testfalle fiir Fan-Experimente

Aus der Matrix der mittels TAU simulierten Testfélle wur-
den zwei Konfigurationen als Vorgabe fiir die Experimente
am Turbofan unter realistischen Triebwerksbedingungen
ausgewahlt:

BLI-1: Take-Off, Einbettungsgrad 30%,
BLI-2: Climb, Einbettungsgrad 15%.

Die aus den CFD-Rechnungen im Fan-Eintritt ermittelten
Totaldruckverteilungen sind in BILD 7 dargestellt. Es ist
naheliegend, dass die Rotorblatter wahrend einer Dre-
hung in dem inhomogenen Strémungsfeld stark variieren-
de Kréafte erfahren. Dies zeigt, dass bei der Konstruktion
von BLI-Flugzeugen ein Hauptaugenmerk auf der Ent-
wicklung stérungstoleranter Fans liegen muss.
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(a) Einbettungsgrad = 30%; Take-Off (b) Einbettungsgrad = 15%; Climb
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Totaldruckverteilungen der flur experimentelle
Untersuchungen ausgewahlten Testfalle BLI-1
(a) und BLI-2 (b).

BILD 7.

4.3.2. Vergleich der benoétigten Wellenleistung

BILD 8 zeigt die bendtigte Gesamtwellenleistung fur die
BLI-Konfigurationen sowie die fiir die Unterfligelkonfigu-
ration im getrimmten Reiseflug. Es zeigt sich, dass die
bendtigte Wellenleistung mit zunehmendem Einbettungs-
grad abnimmt. Fir den hochsten Einbettungsgrad
EG = 55% betragt das Leistungseinsparpotential 5,3%.
Der Break-even-Punkt in dieser Studie liegt bei EG =
30%. Ein abschlieRender Vergleich ist jedoch noch nicht
moglich, da aerodynamische Verluste aufgrund eines
nicht-optimierten  Triebwerk-Rumpf-Designs  auftraten.
Dieser wiirde eine Optimierung aller BLI-Konfigurationen
sowie der Unterflligelkonfiguration erfordern, was auller-
halb des Rahmens der aktuellen Studien lag.

Shaft Power (R; + R;)

5.6
5.4
T 52
= 5.0
o
4.8 \‘\\H
4.6
0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5
Degree of Embedding (DOE)
—=&— P_Shaft_BLI [MW] —— P_Shaft_conv [MW]
BILD 8.  Gesamtwellenleistung von Rotor 1 und

Rotor 2.

5. MULTIDISZIPLINARE UNTERSUCHUNGEN
AM TRIEBWERKSFAN-MODELL CRISPMULTI

5.1. CRISPmulti-Fan

Die  experimentellen  Untersuchungen mit  BLI-
reprasentativen Einlaufstérungen wurden unter realisti-
schen Triebwerksbedingungen am gegenlaufig rotieren-
den Turbofan-Modell CRISPmulti durchgefihrt. Der Fan
ist in BILD 9 dargestellt und wurde als Demonstrator fir
eine neuartige Fertigungstechnologie in Leichtbauweise
aus Kohlefaserverbundwerkstoff (CFK) hergestellt [5][8].
Er wurde in einem multidsiziplinaren Prozess gleichzeitig
aerodynamisch fur einen hohen Wirkungsgrad und struk-
turmechanisch optimiert. Rotor 1 besteht aus 10 Schau-
feln und Rotor 2 aus 12 Schaufeln. Der Rotordurchmesser
betragt 1 m bei einem Nabenverhaltnis im Interstage-
Bereich von 0,32. Fir den Auslegungspunkt mit einer
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axialen Zustrém-Mach-Zahl von 0,69 ergibt sich ein
Druckverhéltnis von 1,3 bei einem Massenstrom von 159
kg/s. Das Druckverhéltnis entspricht einem Bypass-
Verhaltnis von ca. 16. Der CRISPmulti-Fan wurde am
Mehrstufen-2Wellen-Axialverdichterprifstand (M2VP)
erstmalig betrieben und vermessen. Obwohl hierfir ur-
sprunglich nicht konzipiert, wurde der Fan im Rahmen des
AGATAS3S-Projekts unter Grenzschichteinsaugung-
Bedingungen eingesetzt und seine diesbezlgliche Ro-
bustheit untersucht.

BILD 9. Gegenlaufig rotierender Turbofan CRISPmulti

in CFK-Bauweise.

5.2. Versuchstechnik zur Realisierung von Ein-
laufstérungen

Fir eine realitditsnahe Nachbildung der in BILD 7 darge-
stellten BLI-Testfalle im Einlaufkanal des M2V-Prifstands
wurde die Eignung verschiedener experimentelle Techni-
ken untersucht. Als Vorgabe wurden die Strémungsvertei-
lungen aus den Flugzeugsimulationen auf die Rig-
Bedingungen transferiert. In einer systematischen Vorstu-
die wurden unterschiedliche Lochbleche mit regelmaRiger
oder unregelmafiger Perforation, Siebkombinationen und
drei-dimensionale Stérkorper an dem in BILD 10 gezeig-
ten Hochgeschwindigkeits-Windkanal vermessen [6]. Als
am besten geeignet erwies sich ein perforierter Storzaun.

Prandlt tube Temperature probe

Test samg le I

Static pressure taps X Hot-wire probe

BILD 10. Versuchsanordnung fiir die Untersuchung
verschiedener Techniken zur Erzeugung von

realistischen BLI-Strémungsprofilen.

Eine weitere sehr wichtige Anforderung bestand darin, die
momentanen sowie im Langzeitbetrieb erzeugten Schau-
felbelastungen der CRISPmulti-Rotoren vorab einzu-
schatzen, um einen sicheren Rigbetrieb zu gewahrleisten.
Zu dieser Absicherung und um das finale Storgitter-
Design zu ermitteln, wurden mehrere Storgitter-Varianten
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mit systematisch variierender Perforation numerisch un-
tersucht. BILD 11 zeigt oben das Setup, das zur Berech-
nung der im Einlaufkanal erzeugten Strémungsverteilun-
gen sowie deren Wirkung auf den Fan unter Einsatz des
Turbomaschinen-CFD-Codes TRACE verwendet wurde
[7]. Im unteren Teil von BILD 11 sind die von zwei
Stérzaunvarianten erzeugten Totaldruckverteilungen di-
rekt stromab des Stdrzauns, in der Ebene E2a des im
Experiment verwendeten Totaldruckmesskreuzes (vgl.
BILD 14) und in der Eintrittsebene von Rotor 1 dargestellt.
Sowohl in den CFD-Rechnungen als auch in den Vorstu-
dien am Windkanal wurde festgestellt, dass am Ubergang
des Stérzauns zur Kanalwand Wirbel entstehen, die zu
einer Einschniirung der Stromung fiihren. Um dies zu
verhindern und um die Stérung in der Rotoreintrittsebene
besser vorhersagen zu kénnen, wurde ein Wabengleich-
richter nahe stromab des Stérzauns eingesetzt. BILD 12
zeigt ein Foto der Stérzaun-Variante IV und des Waben-
gleichrichters im Fan-Einlauf, die in den Hauptmessungen
verwendet wurden. Die maximale Eintauchtiefe des
Stérzauns betrug 140 mm.

PUPLrel

e
EEBORERE

cecssessas

TS

Rotoreintritt
(x=2.5m)

Messkreuz
(x=1.333m)

Rotoreintritt ~ Storgitter
(x=2.5m) (x=0)

Storgitter Messkreuz
(x=0) (x=1.333m)

BILD 11. Verschiedene Stérzaunvarianten wurden mit-
tels TRACE-CFD-Rechnungen bezuglich ihrer
Eignung zur Erzeugung der vorgegebenen To-

taldruckverteilungen beurteilt (aus [6]).

BILD 12.  Stdérzaun IV und Wabengleichrichter zur Er-
zeugung von BLI-Testfallen im Einlauf des

CRISPmulti-Fans.
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5.3. Grenzwerte fiir Schwingungen und Belas-
tungen der Rotoren in den Tests

Auf Basis der Fan-Simulationen mit eingefahrenem
Stérzaun wurden Grenzwerte fir die Verformungen und
Schwingungsanregungen der Rotorschaufeln festgelegt,
die mithilfe der in Abschnitt 5.4.2 beschriebenen Mess-
technik im Testbetrieb Uberwacht wurden. Die numerische
Bewertung von Schaufelschwingungen aufgrund einer
aerodynamischen Anregung erfolgt in der Regel nur fir
die Schaufelwechselwirkung zwischen Rotor und Stator
(bzw. Rotor-Rotor) und dort fir die Resonanzstellen der
Schaufelwechselfrequenz mit Eigenmoden der jeweils
anderen Komponente. Durch die Schaufelanzahl betriff
das i.d.R. Eigenformen mit hohen Eigenfrequenzen, nicht
die Grundmoden. Die Betrachtungen von Einlaufstérun-
gen aufgrund von BLI unterscheidet sich hiervon funda-
mental, da die Stérungen mit den Rotorwellenfrequenzen
sowie ihren Hoherharmonischen auftreten und damit
Eigenformen im unteren Frequenzbereich anregen (LEO
— Low Engine Order Excitation). Um die Analyse der An-
regung dieser niedrigen Modenordnungen auch aufer-
halb von Resonanzstellen zu ermdglichen wurde eine
Methode im Frequenzbereich entwickelt. Mit ihr kdnnen
unter Verwendung von Frequenzgangen die Schaufelant-
worten durch Uberlagerung der angeregten Moden be-
stimmt werden. Dieses Verfahren wurde verwendet, um
die Anregung der unterschiedlichen Stdérungsvarianten
(vgl. BILD 11) zu bewerten. Sensible Schwingungsmoden
der Schaufeln wurden identifiziert und in Korrelation mit
den kritischen anregenden aerodynamischen Moden
gebracht, in welche die inhomogene Einlaufstrdomung
durch azimutale Fourieranalyse zerlegt wurde [8]. BILD 13
zeigt exemplarisch fir Rotor 1 die Schaufelbelastung in
Form des inversen Reservefaktors beim Betriebspunkt
Cruise. Die kritischen Belastungsstellen sind rot markiert
und befinden sich vor allem am Schaufelful. Die Analy-
sen waren ausschlaggebend fir die finale Auswahl zweier
Stérzaunvarianten, die einerseits einen sicheren Rotoren-
betrieb an ausgewahlten Drehzahlen gewahrleisten und
andererseits signifikante und messbare Effekte am Fan
verursachen. Um Beschéadigungen der Schaufeln infolge
resonanzartig Uberhohter Schwingungsanregung bei der
Fahrt durch sensible Drehzahlbereiche zu vermeiden,
wurde der Storzaun in eine Traversiervorrichtung einge-
baut. So konnten die fir die Messungen vorgesehenen
Testpunkte sicher angefahren werden und der Stérzaun
erst bei Erreichen der gewiinschten Drehzahl vorsichtig
sowie unter Kontrolle der Belastungsgrenzwerte schritt-
weise eingefahren werden.

Cruise, nS0%

Cruise, n70% Cruise, n75%

Cruise, n100%

BILD 13. Konturplot des inversen Reservefaktors fiir

Rotor 1 beim Betriebspunkt Cruise (aus [8]).
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5.4. Messungen am M2V-Priifstand

Fir die Untersuchungen der aerodynamischen, aeroelas-
tischen, strukturmechanischen und aeroakustischen Ef-
fekte wurden umfangreiche Instrumentierungen und
Messtechniken in verschiedenen Ebenen stromauf, zwi-
schen und stromab der CRISPmulti-Rotoren eingesetzt,
siehe auch BILD 12:

e Totaldruckrechen,
Grenzschichtkdmme,
5-Loch Sonden,
wandbuiindige Arrays instationarer Drucksensoren
(Kulite),

Hitzdraht-Anemometrie (HD),

Particle Image Velocimetry (PIV),

Image Pattern Correlation Technique (IPCT),
Mikrofonarrays in linien- und ringférmiger Anord-
nung (MIK).

Alle Instrumentierungen waren an festen Umfangspositio-
nen installiert. Zur Auflésung der umfangsabhangigen
Wirkung wurde der Stoérzaun mittels einer Traverse in
Umfangsrichtung verdreht. Ausfuhrlichere Beschreibun-
gen aller Messtechniken sind in [5], [9] und [10] zu finden.

Totaltemperaturrechen,

E0 E1 E2a E2b E3 E4 E5 E6

Mikrofonlinie IPCT

IFD Traverse

Mikrofonring

BILD 14. Instrumentierung M2V-Priifstand, aerodyna-
mische Sonden in Ebenen EO bis E6, Fenster
fur optische Messtechniken, linien- und ring-

formige Mikrofonarrays.

Mithilfe der rdumlich bzw. zeitlich hochauflésenden Mess-
techniken wurde eine hochqualitative Datenbasis erzeugt.
Die Tests wurden im Zeitraum Februar bis Juni 2022
umgesetzt. Die zeitlich aufwandigen Sondermesstechni-
ken (HD, PIV, IPCT, MIK) wurden vorwiegend bei den
Drehzahlen von 65%, 85% und 95% auf der Arbeitslinie
sowie in einem angedrosselten Betriebspunkt eingesetzt.
Zur Vermeidung gegenseitiger Storeinflisse wurden diese
Messtechniken zeitlich aufeinander folgend separat instal-
liert. Eine ausfiihrliche Beschreibung der Messdurchfiih-
rung ist in [5] dargestellt. Die folgenden Abschnitte geben
anhand erster Analyseergebnisse einen illustrativen Ein-
druck der gemessenen Effekte.

5.4.1. Aerodynamik

In BILD 15 ist exemplarisch die Totaldruckverteilung dar-
gestellt, die sich mit Stérzaun IV in der Eintauchtiefe von
120 mm in der Ebene 2a bei einer Drehzahl von 85%
eingestellt hat. Sie wurde mit einem Totaldruckmesskreuz
gemessen [5]. Diese Totaldruckverteilung und die an
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anderen Betriebspunkten gemessenen Verteilungen ste-
hen in guter Ubereinstimmung mit den aus der Flugzeug-
simulation vorgegebenen Testfallen BLI-1 und BLI-2 (vgl.
BILD 7).

85% Drehzahl, Eintauchtiefe 120mm  Pyo,/Prot max

500

250

CoordinateZ

-250

500 Lt —l
-500 -250 0 250
CoordinateY
BILD 15. In Ebene E2a gemessene Totaldruckvertei-

lung bei 85% Drehzahl und 120 mm Ein-
tauchtiefe des Stdrzauns.

Stereoskopische PIV Messungen wurden zur Erfassung
der Wirkung des Stérzauns auf die Geschwindigkeitsver-
teilung stromauf des Fans in Ebene E3, in Interstage-
Ebene E4 und stromab von Rotor in Ebene E5 erfasst.
Die Messflache hatte ein Ma von 240 mm in radialer und
100 mm in axialer Richtung und war wandnah ausgerich-
tet, vgl. BILD 16. Rechts im Bild ist ein instantanes Mess-
ergebnis in Ebene E3 bei einer relativen Drehzahl von
65% und ohne Stdérzaun zu sehen. Die noch ausstehen-
den Auswertungen werden die Geschwindigkeitskompo-
nenten in allen Raumrichtungen sowie eine statistische
Analyse ihrer Fluktuationen liefern und damit eine fundier-
te Analyse der Fan-Aerodynamik ermdglichen.

260 =

5| | Velocty [ms]
[ =

250
0 150

240
230
220

010 20 30 40 50 60 70 80 90
X [mm]

BILD 16. Kalibrierplatte fir stereoskopisches PIV der
Einlaufstrdmung stromauf des Rotors 1 sowie
instantanes Messergebnis in diesem Messbe-

reich.

Die turbulenten Strémungskomponenten wurden zeitlich
und raumlich hoch aufgelést mit Hilfe von Hitzdraht-
Sonden ebenfalls in den Ebenen E3, E4 und E5 gemes-
sen. Aus den Messdaten wurden die Grenzschichtdicke,
die Turbulenzverteilung und die RMS-Werte der Stré-
mungsfluktuationen bestimmt [10]. Die turbulente kineti-
sche Energie und das turbulente Langenmald wurden

©2022

mittels eines neu entwickelten Verfahrens ausgewertet
[11]. Bild 10 zeigt die radialen Profile der axialen Turbu-
lenzintensitat, die in Ebene E3 bei den relativen Drehzah-
len von 65% und 85% und variablem Stérzaun gemessen
wurden. Ohne Stérzaun treten hohe Turbulenzintensitaten
bis zu 12% innerhalb der Wandgrenzschicht auf und liegt
die Turbulenzintensitat auRerhalb der Wandgrenzschicht
bei Radien r>50mm unterhalb von 1%. Durch Einfiihrung
des Stérzauns wachst die Turbulenzintensitat im Bereich
der aufgedickten Grenzschicht stark an. Dies ist von gro-
Rer Bedeutung fur die breitbandige Gerauschquelle, die
aus der Interaktion der Einlaufstérung mit den Rotoren
resultiert. Vergleichbare Analysen werden zur Bewertung
der Gerauschanregung durchgefiihrt, die aus der Interak-
tion der Turbulenz in den Rotor 1-Nachlaufen mit Rotor 2
resultiert.
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BILD 17. Einfluss der Stérzaunhdhe (ZH) auf die axiale
Komponente der Turbulenzintensitat in der
Einlaufstrdomung bei zwei Drehzahlen auf der

Arbeitslinie (AL).

5.4.2. Aeroelastik und Strukturmechanik

Zur punktuellen Uberwachung und spéteren Analyse von
Schaufeldeformationen wurden Dehnungsmessstreifen
(DMS) auf der Druckseite einiger Schaufeln von Rotor 1
und Rotor 2 implementiert, fir eine Uberwachung der
Rotorspalthohe ein Spaltmesssystem verwendet sowie
zur Uberwachung und Analyse von Schaufelschwingun-
gen ein beriihrungsloses Schaufelschwingung-
Messsystem (BSSM) von MTU Aero Engines eingesetzt

[3]-

Eine umfassendere Analyse der Schaufeldeformationen
ermoglichte die Image Pattern Correlation Technique [11].
Mit dieser optischen Messtechnik, deren Aufbau am
M2VP in BILD 18 dargestellt ist, wurden sowohl Blattspit-
zenverschiebungen, Verschiebungen am Schaufelful als
auch die flachige Deformation einer Schaufel von Rotor 1
aufgeldst.

Da es sich schon vor der Messung abzeichnete, dass die
DMS-Daten fur die Auswertung der Schwingungsantwor-
ten nicht zur Verfligung stehen wirden, wurde das Mess-
programm fur IPCT ausgeweitet. Durch das Verdrehen
des Storzauns wurde die Schwingungsantwort einer
Schaufel in Abhéangigkeit von ihrer relativen Lage zur
Einlaufstorung erfasst. BILD 19 zeigt in einer ersten Aus-
wertung den Deformationsorbit, d.h. den Weg eines
Schaufelpunkts UGber einen Umlauf mit Stérung. In den
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folgenden geplanten Analysen sollen zusatzlich die
BSSM-Daten herangezogen werden, um die Ergebnisse
der unterschiedlichen Messverfahren zu vergleichen und
Validierungsdaten fir numerisch ermittelte Schwingungs-
antworten zu erzeugen. In einem ersten Schritt wurden
die statischen Verschiebungen der axialen und azimuta-
len Tip-Komponente ermittelt und mit numerischen Er-
gebnissen verglichen [9].

Boundary layer Hub
distortion grid tracking

Blade tip camera
Honey camera E
comb 1
i e RS e w L“'—‘J
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Stereo IPCT L
cameras Rotor 1 Rotor 2 N
BILD 18. Image Pattern Correlation Technique zur De-

tektion von Schaufelverformungen [11].

BILD 19.

Mittlere Axial- (a) und Umfangskomponente
(b) einer Blattspitzenauslenkung fiir verschie-
dene Umfangspositionen des Stérzauns
(schwarze Kurve) sowie ohne Stérung (rote
Kurve) bei 85% der Nenndrehzahl, gemessen
mit IPCT an Rotor 1 des CRISPmulti-Fans

[11].

5.4.3. Aeroakustik

Die Schallanregung des CRISPmulti-Fans wurde raumlich
hochauflésend durch Mikrofonarrays im Einlaufkanal und
im Austritt sowie zur Einschatzung der Fernfeldabstrah-
lung in der reflexionsarm ausgekleideten Beruhigungs-
kammer vermessen [10]. BILD 20 zeigt exemplarisch
Autoleistungsspektren, die im Einlauf mit dem in BILD 14
gekennzeichneten Mikrofonring bei der relativen Drehzahl
von 65% auf der Arbeitslinie gemessen wurden, d.h. nahe
des aus Zertifizierungssicht relevanten Approach-
Betriebspunkts. Ohne Stérzaun dominieren tonale Kom-
ponenten, die auf die Interaktion der Rotor 1-Nachlaufe
mit Rotor 2 zuriickgehen. Mit Einfiihrung des Stérzauns
werden diese Komponenten etwas abgesenkt. Hingegen
wird der Schaufelton des ersten Rotors bei der Blattpas-
sierfrequenz durch die inhomogene Strémung um etwa
8 dB bzw. 15 dB auf ein den Gesamtpegel bestimmendes
Niveau verstarkt. Ebenfalls signifikant verstarkt wird das
Breitbandgerausch, was mit der stark erhéhten Turbulenz
in der Einlaufstromung in Verbindung gebracht werden
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kann, vgl. BILD 17.
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Eine detaillierte Analyse wird durch Anwendung zyklosta-
tionarer Analyseverfahren ermoglicht. Mit deren Hilfe
lassen sich die Schallfeldkomponenten separieren, die
unterschiedlichen Entstehungsmechanismen an Rotor 1,
Rotor 2 bzw. der Rotor1-Rotor2-Interaktion zugeordnet
sind. BILD 20 zeigt die durch Rotor 1 bei den ersten acht
Harmonischen der Blattpassierfrequenz (BPF) angeregten
Schaufeltone. Fir eine Analyse der Abhangigkeiten von
den malgeblichen aerodynamischen Gréflen ist eine
Modenzerlegung der Schallfeldkomponenten sowie eine
Nachrechnung und Interpretation der Testfélle mittels
physikbasierter Modelle geplant.

BILD 20. Einfluss der Stérzaunhdhe (ZH) auf die Ge-
rauschanregung des CRISPMulti-Fans nahe
des Approach-Betriebspunkts (aus [10]).
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BILD 21. Pegel der durch Rotor 1 angeregten Schaufel-

tone in Abhangigkeit der Zaunhohe (ZH) nahe
des Approach-Betriebspunkts (aus [10]).

6. VERTIEFUNGSSTUDIEN ZU
AEROAKUSTISCHEN EFFEKTE

6.1.

Fir ein vertieftes Verstandnis der Schallentstehungsme-
chanismen und um die Wirkung von Einlaufstérungen auf
eine Rotor-Stator-Konfiguration zu untersuchen wurden
umfangreiche Experimente am Aeroakustik-Fan-Prifstand
CRAFT (Co/-Counter Rotating Acoustic Fan Test rig)
durchgefiihrt. Der verwendete Fan besitzt 18 Rotor-Blatter
und 21 Stator-Schaufeln. Er wurde mit dem Ziel eines
moglichst stabilen Arbeitsbereichs auf einer Drehzahllinie
mit moéglichst geringen Totaldruckverlusten designt. Die
Kanalstrecke hat einen Durchmesser von 453.6 mm. Mit

Mechanismen der Fanschallentstehung
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BILD 22.

Einlaufstrecke des Fan-Prifstands CRAFT
mit Inflow Control Device, Bellmouth, Stor-
korpersektion, Mikrofonarrays und Radialtra-
versen fir Hitzdrahtsonden (von links nach
rechts).

dieser Konfiguration wird bei der maximalen Drehzahl von
4500 U/min ein Massenstrom von bis zu 9 kg/s erreicht.

Anhnlich zu den Untersuchungen am CRISPmulti-Fan
wurden Einlaufstérungen erzeugt, deren Stromungsprofile
sich  an Profilen von  Triebwerks-Grenzschicht-
einsaugungen bei verschiedenen Einbettungsgraden
orientieren. Eine systematische Variation der Stdérungs-
charakteristiken wurde durch verschiedene Lochbleche in
Kombination mit einem Wabengleichrichter realisiert.
BILD 22 zeigt die instrumentierte Einlaufseite des Prif-
stands, an dem ein Inflow Control Device zur Gewahrleis-
tung einer stérungsarmen Grundstromung installiert ist.
Umfangreiche aerodynamische und akustische Messun-
gen lieferten hochauflésende Informationen, die fiir eine
Korrelationsanalyse der Fanschallquellen mit den maf-
geblichen aerodynamischen Groften ausgewertet wurden.

Ein Schwerpunkt lag auf der Analyse der breitbandigen
Schallanregung. Die erhohte Turbulenzintensitat Tu in der
Einlaufstérung, sowie das inhomogenen Strémungsprofil
fuhren zu einer deutlichen Pegelerhéhung der abgestrahl-
ten breitbandigen Schallleistung. In BILD 23 ist dieser
Zusammenhang dargestellt. Es Iasst sich fur alle Liefer-
zahlen eine systematische Abhangigkeit von der DC60-
gewichteten Turbulenzintensitat feststellen (DC: distortion
coefficient). Weitere Details zu den Experimenten und
Ergebnissen werden von Klahn et al. vorgestellt [13].
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BILD 23. Leistungspegelzunahme des Fanbreitband-

gerauschs in Abhangigkeit der DC60-
gewichteten Turbulenzintensitat.
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Die Validierung von Vorhersagetools ist ein weiteres wich-
tiges Ziel des Projektes. Das physikbasierte analytische
Vorhersageverfahren PropNoise ermdglicht die zuverlas-
sige Vorhersage der wichtigsten Fan-Schallquell-
mechanismen [15]. BILD 24 zeigt beispielhaft das Ran-
king der wichtigsten stromauf abgestrahlten Breitband-
larmquellen in Abhangigkeit der Lieferzahl fir eine unge-
storte Grundstréomung: Rotor-Stator-Interaktion (RSI),
Interaktion der Einlaufturbulenz mit Rotor und Stator so-
wie Hinterkantenlarm (TE) von Rotor und Stator [14]. Mit
der analytischen Modellierung der Auswirkung von Ein-
laufstorungen auf die Fanschallquellen hat sich Staggat
beschéftigt [15]. Diese ist weitaus komplexer, da keine
Umfangssymmetrie ausgenutzt werden kann. Die Modelle
werden in Folgestudien zur Nachrechnung der CRAFT-
Experimente verwendet und ermdglichen dadurch eine
weitergehende Interpretation der Zusammenhange zwi-
schen den verschiedenen Schallanregungsmechanismen
und den Charakteristiken der gestoérten Strdmung.
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BILD 24. Modellierung der stromauf abgestrahlten
Schallleistung verschiedener Breitbandlarm-
quellen fiir den CRAFT-Fan. Betrieb ohne Ein-
laufstérungen bei 4500 U/min und mit ver-
schiedenen Lieferzahlen ®.

6.2. Schallabstrahlung aus teilversenkten Ein-
laufen

Grundlage fiur die Bewertung der Schallabstrahlung aus
dem Triebwerk ist ein Validierungsexperiment, welches
die Mechanismen der Schallabstrahlung aus einem teil-
versenkten Einlass nachbildet. Das Prinzipexperiment
besteht aus einem auf einer Platte angebrachten Stro-
mungskanal, welcher durchstromt wird. Der Aufbau wurde
im Windkanal DNW-NWB vermessen und ist in BILD 25
mit Blick in Stromungsrichtung zu sehen. Bei angeschalte-
ter Strdmung baut sich entlang der ebenen Platte eine
Grenzschicht auf und trifft dann auf den Einlass des
Strdomungskanals. Innerhalb des Kanals wird durch einen
Lautsprecher Schall erzeugt, welcher generisch fiir Trieb-
werksschall steht. Der Schall lauft aus dem Strémungska-
nal hinaus und interagiert unter anderem mit der ankom-
menden Grenzschicht. Stromauf des Stromungskanals
wird der austretende Schall mit einer Mikrofontraverse
vermessen. Das Experiment ist so konzipiert, dass es
einfach durch numerische Methoden nachzuvollziehen ist
und so zur Validierung dienen kann. Details und Variatio-
nen sowie die Messergebnisse sind in [17] beschrieben.
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Versuchsaufbau am DNW-NWB zur Untersu-
chung der Schallabstrahlung aus teilversenk-
ten Einlaufen.

BILD 25.

In Folge wurden die im Prinzipexperiment validierten Me-
thoden auf das TuLam-Flugzeug mit eingebetteten Trieb-
werken angewendet. Die Schallabstrahlung des CRISP-
multi-Fans wurde dabei mittels der Modelle von Staggat
[16] abgeschatzt und dann durch verschiedene CAA-
Methoden bis ins Fernfeld propagiert. Im Triebwerks-
Nahfeld werden dabei volumenauflésende Verfahren
verwendet, welche in der Lage sind, Grenzschichteffekte
sowie die lokal auftretende Ubergeschwindigkeit zu be-
rucksichtigen. Ein Beispiel flr eine solche Lésung ist in
BILD 26 gezeigt. Zu sehen ist eine Momentaufnahme des
Schalldrucks im Bereich des Triebwerkeinlasses fir Ein-
bettungsgrade von 15% und 55%. Man kann erahnen,
dass in der schwach eingebetteten Variante (EG15) die
Schallemission aus dem Triebwerk grof3er ist.

EG55

BILD 26. Einfluss des Einbettungsgrads (EG) auf die

Schallausbreitung im Triebwerkseinlauf.

Randelementverfahren dienen im zweiten Schritt fur eine
ressourcentechnisch effiziente Berechnung des Schalls
am Boden. Diese Methoden kénnen nicht in Triebwerks-
nahe angewendet werden, da sie darauf angewiesen sind,
dass Grenzschichten und lokale Stromungseffekte keine
dominante Rolle mehr spielen. BILD 27 zeigt den Schall-
druckpegel flr eine Frequenz von ca. 600Hz. Offensicht-
lich erreicht in der schwach eingebetteten Variante
(EG15) wesentlich mehr Schall den Boden. Das aktuelle
Ergebnis ist jedoch mit Vorsicht zu betrachten, da am Fan
die gleiche Schallabstrahlung fiir beide Einbettungsgrade
angenommen wurde. Genaugenommen ist es nétig, die
Wirkung der vom Einbettungsgrad abhangigen Stro-
mungsstérung auf die Schallerzeugung zu bertcksichti-
gen. Genauere Details bezliglich der Methodik sind in [18]
beschrieben.
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Einfluss des Einbettungsgrads (EG) auf die
zum Boden abgestrahlte Schalldruckvertei-
lung.

7. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

BILD 27.

Das Projekt AGATASS ist darauf ausgelegt, mit Hinblick
auf die Entwicklung moderner Triebwerke und auf den
Entwurf zukinftiger Verkehrsflugzeuge, in denen das
Triebwerk in den Flugzeugrumpf integriert ist, zweierlei
Bedarfe abzudecken: (1) Fir die Ableitung universeller
Designregeln und Entwurfsverfahren wird eine Datenbasis
erstellt, welche die vielféltigen Auswirkungen von Grenz-
schichteinsaugung auf den Triebwerksfan in Abhangigkeit
der Gestaltung von Flugzeugzelle und Triebwerksinstalla-
tion detailliert beschreibt. (2) Zur fundierten Absicherung
von zukinftigen Designs werden Berechnungsverfahren
bezlglich Grenzschichteinsaugung eingehend validiert.

Das Potential der Grenzschichteinsaugung wird fir die
Verkehrsflugzeugkonfiguration TuLam mit extrem rumpf-
naher Heckinstallation des Triebwerks untersucht. Mittels
CFD-Simulationen wurden realistische Vorgaben fiir expe-
rimentelle Untersuchungen am Turbofan-Modell CRISP-
multi erarbeitet, welches unter realistischen Triebwerks-
bedingungen am Verdichterprifstand M2VP betrieben
wurde. BLI-Strémungsprofile wurden im Einlauf des Fans
mittels sorgfaltig optimierter Stérzdune erzeugt und ihre
aerodynamischen, aeroelastischen, strukturmechani-
schen und aeroakustischen Wirkungen auf den Fan mit-
tels hochauflésender Messfahren umfassend vermessen.
Ergénzende experimentelle Studien wurden am Laborfan-
Prifstand CRAFT zur detaillierten Untersuchung der
Schallentstehungsmechanismen an einer Rotor-Stator-
Stufe durchgefliihrt sowie an einer generischen teilver-
senkten Triebwerkeinlaufgeometrie im Windkanal DNW-
NWB, um Brechungseffekte beim Durchgang von Schall-
wellen durch das Grenzschichtsystem zu analysieren.
Erste Messergebnisse zeigen signifikante Effekte und
geben einen Eindruck der erstellten hochqualitativen
Datenbasis.

Zukunftige Arbeitspunkte bestehen in der vertieften Aus-
wertung der umfangreichen Datenbasis und in der fach-
Ubergreifenden Bewertung der Vor- und Nachteile der
Grenzschichteinsaugung fiir das gewahlte Fan- und Flug-
zeugkonzept. Darin eingeschlossen sind die Auswirkun-
gen der Grenzschichteinsaugung u.a. auf die Kennfeld-
charakteristik, den Engine Cycle und die Leistungsanfor-
derung des Triebwerks sowie die Schaufelanregungscha-
rakteristiken, die Betriebsfestigkeit und Lebensdauer der
Schaufelstrukturen. Weiterhin wird bilanziert, inwieweit die
zusatzliche Fanldrmanregung durch positive Schallab-
schattungseffekte infolge der Triebwerkseinbettung kom-
pensiert wird.
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