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Kurzfassung

Durch die strengen rechtlichen Auflagen missen bei modernen Flugtriebwerken der Flugzeuglarm so-
wie CO2-AusstoRs immer weiter reduziert werden. Hauptgrund hierfur ist die Tatsache, dass der Luft-
verkehr zur Verénderung des Klimas beitragt, auBerdem wird durch den L&rm die Gesundheit- und Le-
bensqualitat der Menschen, die in der unmittelbaren N&he von Flughé&fen leben, beeinflusst. Aufgrund
dessen ist die Kenntnis Uber die glinstigeren Stromungseigenschaften sowie Schallentstehung und -aus-
breitung im Inneren einer solchen Turbomaschine erforderlich.

Im Rahmen dieser Arbeit werden dazu aerodynamische und akustische Untersuchungen an einem Tur-
binenprufstand (STTF-AAALI), welcher sich am Institut fiir Thermische Turbomaschinen und Maschi-
nendynamik befindet, durchgefiihrt. Im Speziellen werden die aerodynamische und aeroakustische Aus-
wirkungen von Oberflachenstrukturen, sog. Riblets bei den zwei Betriebspunkten Design- und Off-De-
sign point, welche auf die Saugseite der EGVs (Exit Guide Vane) einer 1 %2 -stufigen Niederdruckturbine
aufgebracht wurden, untersucht. Wenn die Riblets in einem bestimmten Reynoldszahlbereich ange-
stromt werden, reduzieren sie den turbulenten Reibungswiderstand im Vergleich zu einer glatten Ober-
flache. Fur die aerodynamischen und akustischen Untersuchungen werden zwei verschiedene Konfigu-
rationen betrachtet. Eine Konfiguration sind die Riblets, wodurch der ,,Shark Skin Effekt* untersucht
werden soll. Die zweite ist die Referenz, wobei es sich um eine glatte Folie mit der gleiche Dicke wie
die Riblets handelt, um die gleiche Schaufelgeometrie wie bei der Riblets-Konfiguration zu erhalten.
Die Riblets-Strukturen, welche fur die Untersuchung verwendet werden, sind trapezférmig mit einem
Spitzenabstand von 45um und durch optimale Seitenverhéltnis von 0,45 ergibt sich die Ribletshohe.

Fur die akustische Messdatenerfassung befindet sich eine akustische Messstrecke stromabwérts direkt
nach dem sogenannten ,,turbine exit casing™ (TEC), wo eine Akustikplatte im Innen -und eine im Au-
Rengehduse mit jeweils 12 Mikrofonen pro Platte ausgefihrt ist, verwendet wird. Die Messung des
Schalles erfolgt durch die Bewegung der Platten um 360° in 2°-Schritten azimutal (iber den Messbe-
reich, wodurch sich 180 Messposition ergeben. Dadurch ist es moglich, den gesamten Stromungskanal
akustisch abzubilden. Fiir beide Betriebspunkte wird die Auswertung der akustischen Messdaten beste-
hend aus Frequenz- und Modenanalysen durchgefiihrt. Die notwendigen Auswerteroutinen werden da-
bei optimiert und zusétzlich erweitert.

Die aerodynamischen Daten werden unter Verwendung einer 5-Loch-Sonde in Ebene vor und hinter
dem TEC aufgenommen. Diese ermdglicht eine rdumliche und stationdre Untersuchung der Strémung,
sowie eine grobe Abschétzung des Druckverlustes der beiden TEC-Konfigurationen.

Die vorliegende Arbeit gibt einen ndheren Einblick in die Veranderung des akustischen und aerodyna-
mischen Verhaltens durch das Aufbringen der Riblets auf die TEC Schaufeln.



Abstract

Due to stricter legal requirements for modern aircrafts the emitted noise and CO; emissions must be
further reduced. The main reason therefor is the fact that air traffic alters the atmospheric composition
and thereby contributes to climate change. The emitted noise influences the health and quality of life for
people living near an airport. Therefore the knowledge about favorable flow characteristics as well as
noise generation and propagation inside such turbomachinery is fundamental.

This thesis deals with the investigation on aerodynamics and aeroacoustics in a low-pressure test turbine
called (STTF-AAAI), located at the Institute for Thermal Turbomachinery and Machine Dynamics. In
particular, the aerodynamical as well as the aeroacoustical effects of a riblet foil applied on the suction
side surface of the turbine exit guide vanes (TEGVs) of a 1 % stage low pressure turbine (LPT). Two
different operating points concerning the riblet lay out design, a design point and an offdesign point,
have been examined. In general, if riblets are applied on the suction side of vanes or blades, they reduce
the boundary layer friction drag compared to a smooth surface. During the test campaign two different
set-ups have been investigated. One configuration with riblets applied on the suction side oft the TEG Vs,
whereby the ,,shark skin effect” have been examined and one configuration with a smooth foil on the
vanes to achieve the same thickness as in the riblets set-up. The tested riblet structure was of trapezoidal
type with 45 um tip distance and a height to tip distance ratio of 0.45.

For acoustic data acquisition, an acoustic measuring section is located downstream of the Turbine exit
casing (TEC) using a 360 deg rotatable microphone array. This array is mounted on the hub as well as
on the casing. The acoustical data has been recorded using flush mounted condenser microphones, ro-
tated over 360 deg in 2 deg azimuthal steps around the flow channel. Thereby it is possible to reproduce
the entire flow channel acoustics. For each operating point a frequency analysis is performed, followed
by an acoustical mode analysis. The required evaluation routines are optimized and extended.

The aerodynamical data has been obtained using an aerodynamic five-hole-probe in planes up- and
downstream of the TEGV. This allows a three-dimensional and stationary investigation of the flow, as
well as a rough estimation of the pressure loss between the two studied set-ups.

The present work gives a closer insight into the changes of the aeroacoustical and aerodynamical beha-
vior when riblets are applied to LPT vanes.
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Einleitung und Aufgabenstellung

Der kommerzielle Luftverkehr ist ein wichtiger Wirtschafts- und Gesellschaftsfaktor in Europa. Er tragt
auch in negativer weise zur Veranderung des Klimas bei, auferdem wird durch den Larm die Gesund-
heits- und Lebensqualitdt der Menschen negativ beeinflusst. Besonders sind die Menschen in der Um-
gebung eines Flughafens, wo stédndige Start- und Landevorgange von Flugzeugen stattfinden, betroffen.
Die effiziente Reduzierung von Flugzeuglarm sowie des CO,-AusstoRes bzw. Schadstoffausstofes ist
durch das kontinuierliche Anwachsen der zivilen Luftfahrt fir diese zu einem wichtigen Punkt gewor-
den. Im Zeitraum von 1990 bis 2014 ist die Zahl der kommerziellen Flugbewegungen um 80 % gestie-
gen. Bis 2035 wird ein weiterer Anstieg um 45 % erwartet [1]. Um die Wohngebiete in unmittelbarer
Umgebung von Flughafen vom Larm zu entlasten, sind von der ICAQO (International Civil Aviation
Organization) die Immissionsgrenzwerte fur L&rm festgelegt worden, welche bei einer Zertifizierung
eines neuen Flugtriebwerks erfillt sein missen. Diese Immissionsgrenzwerte beziehen sich auf die Lar-
mentwicklung von Flugzeugen an festgelegten Start-, Lande- und Uberflugmesspunkten und werden in
Dezibel (dB) angegeben. Die maRgebliche Schallquelle eines Verkehrsflugzeuges (neben der Umstro-
mung des Flugzeugrumpfes, der Tragfliigel und des Fahrwerkes) ist das Flugtriebwerk. Um die Immis-
sionsgrenzwerte einhalten zu kénnen, muss daher auch eine Reduzierung der Schallemission der Flug-
triebwerken erfolgen. Allerdings ist fur die erfolgreiche Schallreduzierung die Kenntnis (iber Schallent-
stehung und—ausbreitung im Inneren einer solchen Turbomaschine erforderlich. Die Schubdiisen waren
bei den friheren Turbojettriebwerken mit ihrer hohen Triebwerkaustrittsgeschwindigkeit die dominante
Schallquelle. Mit aktuellen Triebwerken fiir Passagierflugzeuge, welche als Zweistrom-Turboluftstrahl-
triebwerke (ZTL) bezeichnet werden, gingen mit zunehmendem Bypass-Verhéltnis auch die Strahlge-
schwindigkeiten zurtick und damit auch ihre La&rmproduktion. Somit stehen die anderen Schallquellen
wie Fan, Verdichter und Turbine im Vordergrund. Bei solchen Triebwerken wird zwischen heilem und
kaltem Luftstrom unterschieden, welche in Abbildung 1 durch die Pfeile dargestellt sind. Der kalte Luft-
strom transportiert die grofRere Masse und fiihrt auRen am Kerntriebwerk vorbei. Dieser wird auch By-
passluftstrom genannt. Der heiRe Luftstrom wird durch das Kerntriebwerk gefiihrt.

NDT
Untersuchter Bereich

e Verdichter

EGV mit Riblets

- > . =) Kalter Luftstrom
Fan ) Heiler Luftstrom

Abbildung 1: Zweistrom-Turboluftstrahltriebwerk GP 7200 des Airbus A380-800 [2]



Einleitung und Aufgabenstellung 2

Das Verhéltnis zwischen den beiden Luftstromen wird Bypass-Verhéltnis genannt. Abbildung 2 zeigt
verschiedene Schallquellen in Abhéngigkeit vom Bypass-Verhéltnis. Es ist ersichtlich, dass bei Flug-
triebwerken mit niedrigem Bypass-Verhéltnis der Strahl die dominante Schallquelle ist, bei hohem By-
pass-Verhdltnis aber der Fan, gefolgt von der Turbine. In den letzten Jahren wurde immer mehr im
Bereich neuartiger Turbinenkonfigurationen geforscht. Die Untersuchungen werden auch im Bereich
des sog. geared Turbofans (GTF) durchgefiihrt, der ein Untersetzungsgetriebe zwischen Niederdruck-
welle und Fanwelle aufweist. Dadurch wird die Drehzahl des Fans bei gréRerem Durchmesser gesenkt
und die der Niederdruckturbine erhoht, die bei hoherer Drehzahl (Umfangsgeschwindigkeit) hohere
Wirkungsgrade aufweist. Infolgedessen wird der Fan immer leiser, wahrend die Niederdruckturbine
starker hervortritt, da dem Strahl mehr Energie entzogen wird (héherer Leistungsbedarf des Fans), die
Strahlgeschwindigkeit sinkt und somit auch der Larm reduziert wird.

ZTL mit niedrigem Bypass-Verhaltnis ZTL mit hohem Bypass-Verhaltnis
Verdichter Verdichter Strahl

Verdichter

Fan Turbine und
Brennkammer

Turbine und

Brennkammer Strahl

Abbildung 2: Vergleich der Abstrahlcharakteristiken verschiedener Triebwerksschallquellen bei Trieb-
werken mit kleinem und mit groRem Bypass-Verhaltnis [2]

Mit der Einflihrung von Turbofantriebwerken wurde ein wesentlicher Fortschritt in der Reduzierung der
Larmbelastigung sowie des CO2-AusstolRes erreicht. Abbildung 3 zeigt das Technologiepotential zur
weiteren Reduzierung des Kraftstoffverbrauches der gleich bedeutend mit dem CO»-Ausstos ist. Dieses
wird derzeit auf 50 % geschatzt, davon entfallen 33 % auf die aerodynamische Optimierung. Da die
Hauptbestandteile des Abgases eines Flugtriebwerkes bei der vollstandigen Verbrennung Wasser bzw.
Dampf (H-0) und Kohlendioxid (CO>) sind, welche direkt proportional zum Kraftstoffverbrauch sind,
wird die Umweltbelastung durch die Reduzierung des Kraftstoffverbrauches gesenkt. Der Advisory
Council for Aviation Research and Innovation in Europe (ACARE) hat als Zukunftsplan in ihren For-
schungsagenden definiert, dass die Emissionen des gesamten Flugzeuges bis 2020 deutlich reduziert
werden miissen. Die thermodynamische Effizienz ist bei modernen Flugtriebwerken auf einem sehr ho-
hen Niveau, sodass das Potential zur Verbesserung ohne die Anderung des Kerndesigns begrenzt ist.
Eine Steigerung der Effizienz kann durch die Erhéhung des Bypass-Verhaltnisses bei Turbofantrieb-
werken erreicht werden, welche auch durch die maximale Geschwindigkeit an den Schaufelspitzen des
Fans, sowie durch die maximale dynamische Belastung des SchaufelfuRes infolge Schaufelfliehkraften
begrenzt ist. Das bedeutet, dass bei VergroBerung des Fandurchmessers die Drehzahl gesenkt werden
muss. Dies ist unerwinscht, da der Fan und die Niederdruckturbine (NDT) auf einer Welle sitzen und
durch die Drehzahlsenkung die Effizienz der NDT sinkt. Eine mégliche Lésung dafir ist ein Getriebe
zwischen der Fanwelle und der NDT-Welle, welches eine Entkoppelung dieser beiden Komponenten
ermoglicht. Diese Lésung ist allerdings auch durch die maximale Belastung bzw. maximale Uberset-
zung begrenzt. Eine weitere Mdglichkeit, um die Effizienz eines Flugtriebwerkes zu erhéhen, ist die
Verminderung des Strémungswiderstandes. Bei hohen Strémungsgeschwindigkeiten, die auch in Flug-
triebwerken auftreten, sind auch die Stromungswiderstdnde hoher, welche in Druck- und Reibungswi-
derstand unterteilt werden kénnen. Im Laufe dieser Arbeit werden Oberflachenstrukturen untersucht,
welche den Reibungswiderstand an festen Oberflachen reduzieren sollen.
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Abbildung 3: Technologiepotentiale zur Reduzierung des Kraftstoffverbrauches [2]

Aufgabenstellung

Diese Diplomarbeit entstand im Rahmen des FFG-Projektes hallstaTt — MaBnahmen am TEC zur Schall-
pegelreduktion unter Berlicksichtigung der Schwingungsanregung des NDT Rotors, welches verschie-
dene Konzepte zur L&rmminderung untersucht u.a. auch innovative Oberflachenstrukturen sog. Riblets.
Das Ziel dieser Arbeit ist die Untersuchung von Oberflachenstrukturen sog. Riblets, welche vom Pro-
jektpartner (bionic surface technologies GmbH) ausgelegt und auf die Oberflachen der Schaufeln (Exit
Guide Vane EGV) aufgebracht werden. Riblets sind mikro- und nanostrukturierte Oberflachenstruktu-
ren, die eine Verminderung der Reibung in der turbulenten Grenzschicht einer Strémung bewirken. Die
Riblets haben, ahnlich wie die Haut eines Haies, feine Rillen (siehe Abbildung 4), die den Reibungswi-
derstand um bis zu 8 % verringern (siehe [3]). Die Idee stammt aus der Natur (,,Shark Skin Effekt*) und
wird auf die Technik Ubertragen.
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-
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Abbildung 4: Haifischhaut und kiinstliche Haifischhaut (Riblets) [3]
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Im Rahmen dieser Arbeit sind folgende Aufgaben durchzufuhren:
1. Erstellung einer grafischen Benutzeroberflache — einer sog. GUI (=Graphical User Interfaces).

2. Fortran-Auswerteroutinen in Matlab-Auswerteroutinen umzuschreiben sowie testen und verifi-
zieren der Routinen

3. Durchfiihrung der Versuche

Die Erstellung einer GUI ist notwendig zur Auswertung der in dieser Arbeit gewonnenen Messergeb-
nisse. Diese sollte sowohl méglichst einfach zu bedienen, als auch wenig fehleranfallig sein und schnell
ablaufen.

Die Fortran-Auswerteroutinen sind in Matlab-Auswerteroutinen umzuschreiben und erweitern, welche
flir die Auswertungen der akustischen Messdaten dienen. Das Hauptaugenmerk bei der Realisierung der
Routine fur die adaptive Neuabtastung und Phasenmittelung wurde darauf gelegt, dass die Durchfiih-
rungszeit moglichst gering ist. Weiteres sollten die grundlegenden Architekturen der Routinen so flexi-
bel gehalten werden, dass Erweiterungen mit neuen Modellen z.B. Drallmodelle, Geschwindigkeitsmo-
delle usw. mit moglichst geringem Aufwand zu realisieren sind. Ein Test der Matlab-Auswerteroutinen,
die dieselben Ergebnisse liefern missen, wie die Fortran-Auswerteroutinen ist durchzufihren.

Weiteres ist die Durchfuihrung der Versuche am Turbinenprufstand Subsonic Test Turbine Facility for
Aerodynamic, Aeroacoustic and Aeroelastic Investigations (STTF-AAAI), welcher sich am Institut fiir
Thermische Turbomaschinen und Maschinendynamik befindet. Wahrend der Versuche sollen aerody-
namische und akustische Messdaten fiir zwei verschiedene Konfigurationen aufgenommen werden. Eine
Konfiguration sind die Riblets, wodurch der ,,Shark Skin Effekt“ untersucht werden soll. Die zweite ist
die Referenz, wobei es sich um eine glatte Folie mit der gleiche Dicke wie die Riblets handelt, um die
gleiche Schaufelgeometrie wie bei den Riblets zu erhalten. Diese Konfiguration dient als Referenz bei
der Dateninterpretation, um die Wirkung der Riblets darzustellen. Die aufgenommenen Daten sollen mit
selbst erstellten Auswerteroutinen ausgewertet und anschlieBend interpretiert werden.

Diese Arbeit findet im Rahmen des Projekts ,,HallstaTt“ (MaBnahmen am TEC zur Schallpegelreduk-
tion unter Berticksichtigung der Schwingungsanregung des NDT-Rotors) statt. Um eine gesamtheitliche
Optimierung zu ermdglichen, werden verschiedene Stromungssimulationen vom Projektpartner (bionic
surface technologies GmbH) durchgefihrt.



Theoretische Grundlagen
2.1 Schallentstehung und Ausbreitung

Schall wird als mechanische Schwingung eines elastischen Mediums bezeichnet, die sich in Gasen,
Flissigkeiten oder festen Korpern als Schallwelle ausbreiten. Diese Ausbreitung wird als kleine Ande-
rung von Druck, Dichte und Geschwindigkeit um einen mittleren, stationdren Zustand bzw. als mecha-
nische Schwankung angeregter Molekiile bezeichnet. Diese Anregungen erfolgen durch mechanische,
stromungsmechanische, elektrische, magnetische, thermische oder chemische Vorgange. Wie auch im-
mer Schall erzeugt wird, ist es doch fast immer die Luft, welche die Schwingungen an das menschliche
Ohr Ubertrégt.

Die Lehre vom Schall wird ,,Akustik genannt. Sie behandelt seine Eigenschaften, seine Entstehung und
Ausbreitung, seine Erzeugung und Wahrnehmung, seine Messungen und seine Anwendungen. Die Cha-
rakterisierung der Schallereignisse erfolgt durch die Frequenz der Schallwelle, wie in der Tabelle 1
aufgefuihrte Bezeichnungen fir die Schallfrequenzbereiche zu sehen ist.

Tabelle 1: Frequenzbereich in der Akustik

Frequenzbereich Bezeichnung
0 bis 20 Hz Infraschall
20 Hz bis 20 kHz Horschall

20 kHz bis 1 GHz Ultraschall
1GHz bis 10 THz Hyperschall

In dieser Arbeit wird ausschlieflich die Ausbreitung von Luftschall betrachtet, welche aufgrund der
Interaktion zwischen Stator und Rotor in Stromungskandlen entsteht. Die Unterscheidung zwischen
Strémung und Schall ist dabei oft schwierig. Charakteristika des Schalls sind folgende:

Schall breitet sich als Welle aus. Unter Normalbedingungen (T =29315K,
R =287 /(gK,K—l,4 ) breitet sich Schall in Luft mit einer Geschwindigkeit von

c=343m/s (Schallgeschwindigkeit) aus,

e Schallwellen bewegen das Fluid um einen mittleren Zustand,

e Schallwellen kénnen Informationen transportieren,

e Schallwellen transportieren Energie,

e Schwankungen der ZustandsgroBen (Druck, Dichte,...) sind klein.

Die Unterscheidung zwischen Schall und Stromung ist in der Praxis relativ schwer zu realisieren. Dies
wird am Beispiel eines umstromten Zylinders, hinter dem sich eine WirbelstraRe ausbildet, verdeutlicht,
siehe [4]. Der Schall breitet sich in alle Richtungen aus und kann mit einem Mikrofon nachgewiesen
werden. Jedoch treten im Stromungsfeld auch Druckschwankungen auf, die nichts mit Schall zu tun
haben. Wenn sich ein Beobachter in der Bahn der Wirbel befindet (Abbildung 5), nimmt er eine Druck-
absenkung wahr, wenn ein Wirbel vorbeilduft. Ohne zuséatzliche Informationen tiber das Strémungsfeld
kann diese lokal gemessene Druckschwankung nicht vom Schall unterschieden werden.
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Anstromung ,) ,)
= O J J X
VN

Zylinder Wirbel Beobachter

Abbildung 5: Beobachter im Stromungsfeld hinter einem Kreiszylinder [4]

Die Wirbel breiten sich im Stromungsfeld jedoch nicht mit Schallgeschwindigkeit aus, sondern bewegen
sich mit Stromungsgeschwindigkeit fort, wahrend die Druckschwankungen, die als Schall bezeichnet
werden, sich mit Schallgeschwindigkeit (in Luft bei Normalbedingungen ca. 343 m/s) ausbreiten.

2.2 Thermodynamik von Schallfeldern in Gasen

In diesem Abschnitt sollen kurz die thermodynamischen Grundlagen (iber die physikalischen Eigen-
schaften von Gasen und ihren Zusténden erldutert werden, welche zum Verstandnis von Schallereignis-
sen dienen.

2.2.1 Adiabate Zustandsgleichungen der Gase

Fur die adiabate Zustandsgleichung lasst sich hier wohl auf die Literatur verweisen. Weil die Herleitung
sehr umfangreich ist, sei sie hier dennoch angegeben (siehe [5], [6]). Der Ausgangspunkt der Betrach-
tung liegt darin, dass alle Anderungen als infinitesimal klein angenommen werden und bekannt ist, dass
diese isentrop behandelt werden diirfen. Die adiabate Zustandsgleichung lautet somit wie folgt:

dp _(
dp _(6;31 ¢

Die Ausbreitung schwacher Stérungen wird durch die Betrachtung einer Kleineren Stérung des Stro-
mungsfeldes in Druck, Dichte und Geschwindigkeit erldutert. Zuerst werden hier eine Impulsgleichung
und eine Kontinuitatsgleichung fir kleine Stérungen im Strémungsfeld tber eine stehende Wellenfront
aufgestellt. Terme 2. und héhere Ordnung werden vernachlassigt (siehe [5]). Durch das Kombinieren
dieser beiden Gleichungen ergibt sich folgende Bezeichnung fir die Schallgeschwindigkeit (siehe [5]):

2_[ %P
c _(épl (2.2)

Hier ist ¢ die Ausbreitungsgeschwindigkeit schwacher Stérungen, die als ,,Schallgeschwindigkeit” be-
zeichnet wird.

Der Ausgangspunkt war die Betrachtung von infinitesimal kleinen Anderungen tiber die Wellenfront im
Stromungsfeld, das heildt der Zustandstbergang uber die Wellenfront hinweg kann als stetig angesehen
werden. In diesem Fall kénnen auch die Erhaltungssatze in differentieller Form zur Berechnung der
Ausbreitung schwacher Stérungen herangezogen werden (siehe [5]). Die Berechnung der Schallge-
schwindigkeit fiir den Fall eines idealen Gases fiir eine isentrope Zustandsanderung folgt:

% = konst. (2.3)
p
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(@j =xp*" -konst = P (2.4)
op ) p
C| idealesGas "KRT (25)

Hier stellt R die Gaskonstante, T die Temperatur und « den isentropen Exponenten dar. Wie man an-
hand der Gleichung (2.5) sehen kann, hangt die Schallgeschwindigkeit nur vom Material und von der
absoluten Temperatur, nicht aber vom Ruhedruck oder der Ruhedichte ab.

2.3 Beschreibung von Schall und seinen Kenngrof3en

Der Raum, in dem sich Schall ausbreitet, wird als Schallfeld bezeichnet. Die Schwankungen, die mit
Schall verbunden sind, sind ZustandsgréRen (Druck p’, Dichte p' des Mediums und Geschwindigkeit

V' der Teilchen des Mediums) des Schallfeldes. Diese GroRen sind, gegentiber ihren ohne Schall vor-
handenen mittleren Werten p,,p,und V, meist sehr klein. Diese Abweichungen zwischen den mittleren

Werten und Schwankungswerten werden als p’ fiir Schalldruck, p’ fiir Schalldichte und V' fiir Schall-
schnelle bezeichnet. Das Schallfeld wird durch die vektorielle GréBe V' und die skalaren Groken p'
und p" mit ihren Orts- und Zeitabhéangigkeiten beschrieben; man bezeichnet sie daher auch als Schall-
feldgroRRen (siehe [7], [8], [9]).

p(r.t) =p, +p'(T,1)

p(T, 1) = py +p/(T, 1) (2.6)

V(T,t) =V, +V'(T,1)

2.3.1 Feldgrolen

Schalldruck p'

Der Schalldruck p’ist, wie bereits oben erwahnt, eine Schwankung um einen Ruhewert p,, d.h. eine

Wechseldruck. Diese Schwankungen werden durch das menschliche Gehor als Schall wahrgenommen.
Er nimmt deshalb bei der Beschreibung von Schall eine dominierende Stellung ein.

Im Schallfeld sind Druckschwankungen sehr rasch, womit auch winzige Schwankungen der herrschen-
den Lufttemperatur und der Luftdichte unmittelbar verbunden sind. Bei einer harmonischen Schwin-
gung kann der Schalldruck wie folgt dargestellt werden:

p'=pcos(ot+¢,) 2.7)
Die Gleichung l&sst sich auch komplex anschreiben,

p'= pe' (2.8)

A

wobei p hier die Amplituden, o die Kreisfrequenz und ¢, eine Phasenverschiebung darstellt.

Schallschnelle V'

Unter der Schallschnelle V' versteht man jene Geschwindigkeit, mit der die Luftteilchen um ihre Ruhe-
lage schwingen. In ruhender Luft nimmt die Teilchengeschwindigkeit positive und negative Werte an.
In bewegter Luft schwingen die Luftteilchen um eine mittlere Stromungsgeschwindigkeit. Die Schall-
schnelle ist eine gerichtete GrofRe und lautet in komplexer Darstellung:

V' = el (2.9)
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Der Zusammenhang zwischen der Schallschnelle und dem Schalldruck in einer ebenen Schallwelle ist
durch folgende Beziehung gegeben:

p'=pecv’ (2.10)

p ist hier die Dichte des Mediums und ¢ die Schallgeschwindigkeit im Medium.
2.3.2  Energiegrolien des Schallfeldes

Weitere KenngréfRRen sind die Schallintensitat T und die Schallleistung P . Die Schallintensitét ist das
Produkt aus Schalldruck p’ und Schallschnelle V'. Diese GroRe gibt die Schallenergie an, die in der

Zeiteinheit mit der Schallschnelle durch eine Flacheneinheit stromt.
- 1t
| ==|pVidt 2.11
= j p (2.11)

Die Schallleistung wird aus der Schallintensitét einer Schallquelle berechnet.

P= j 1dS (2.12)
S

Wobei S die Einheitsflache ist, welche senkrecht zum Schnellevektor steht. In ms™ wird die Geschwin-
digkeit und in kgm die Dichte gemessen. Aufgrund der groBen Dynamik der SchallfeldgréBen ist es
von Vorteil, die Schallereignisse nicht unmittelbar mit den Werten des Schalldruckes p’ oder der Schal-

lintensitat T anzugeben, sondern durch die Pegelmale (siehe [7], [8]). Man verwendet logarithmierte
VerhiltnisgroBen, die ,Pegel® genannt werden, welche die dimensionslose Einheit Dezibel (dB) haben.
Aufgrund der logarithmischen Skala werden die groRen Wertebereiche von Schalldruck und -intensitét
auf die kleinen Wertebereiche der Pegelwerte abgebildet. Diese GrdRen sind dimensionslos und werden
auf die Referenzwerte p, .. bzw. I bezogen, welche man als Schalldruckpegel L, Schallschnellpegel

ref

L, , Schallintensitatspegel L, und Schallleistungspegel L, bezeichnet.

12 i
Schalldruckpegel L, =10log (ij — 20l0g [L} (2.13)
pref

ref

mit:p,; =2-10°Pa

2 i
Schallschnellepegel L, =10log [VTJ —20l0g (L] (2.14)
ref ref
mit: v, = Pet _g5.10¢ 0
pc S
. . |
Schallintensitatpegel L, =10log (—J (2.15)
ref
. 12 W
mit: Iref = Prer *Vier =107 F
. P
Schallleistungspegel L, =10log {—j (2.16)
ref
mit: P, =1, -S, =10"W

Wobei S, die Einheitsflache darstellt, welche senkrecht zum Bezugswert der Schallschnelle v, steht.

ref
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2.4 Herleitung der Differentialgleichung zur Beschreibung des Schallfeldes

Es treten verschiedene Arten von Schwingungen auf (siehe [8]). In dem hier betrachteten Medium Luft
treten nur Longitudinalschwingungen auf, die sich im Raum ausbreiten kénnen. Longitudinalwellen
bzw. L&ngswellen, sind Wellen, bei denen die Schwingungsrichtung der Teilchen des Ausbreitungsme-
dium mit der Ausbreitungsrichtung der Welle zusammenfallt. Solche VVorgénge kdnnen durch die Wel-
lengleichung der jeweiligen SchwankungsgréRen beschrieben werden. Fir die Herleitung der Wellen-
gleichung stehen folgende Erhaltungssatze, Kontinuitatsgleichung, Energiegleichung und die Navier-
Stokes-Gleichungen und das Stoffgesetz, zur Verfligung.

Kontinuitatsgleichung: Die Kontinuitatsgleichung beschreibt die Massenerhaltung im Fluid. Sie lautet,
wenn keine Massenquellen oder -senken im Feld sind, wie folgt:

% +V(pv)=0 (2.17)

Euler-Gleichung: Die Euler-Gleichung (Navier-Stokes-Gleichungen bei Vernachldssigung der Rei-
bungsterme) beschreibt die Impulserhaltung. Wenn das Fluid reibungsfrei ist und die Volumenkréfte
vernachlassigbar sind, lautet die Impulsgleichung wie folgt:

Dv -

= =_Vp, 2.18
. p (2.18)

waobei hier bv :@+ u@+v@+wﬂ die substantielle Ableitung ist und u, v und w die Kompo-
Dt ot ox oy 0z

nenten des Geschwindigkeitsvektors V sind.

Betrachtet werden sollen hier die hydro- bzw. aerodynamischen GroRen, in denen sowohl das Fluid als
auch akustische Bewegungen enthalten sind. Hierbei wird angenommen, dass die akustische Bewegung
eine mikroskopisch kleine Schwankung im Fluid ist, welche die Fluidbewegung tberlagert, aber anné-
herungsweise unabhéngig von ihr ist. Dies bedeutet, dass Schall eine Stérung der Fluidbewegung ist.

Hier werden akustische Grolen bzw. der Stérungsansatz, der schon im Abschnitt 2.3 erldutert wurde,
eingefihrt, wobei, p’,p’ und v' akustische GroRen sind und p,,p, und v, werden als ruhend (v, = 0)
oder ortlich und zeitlich konstant betrachtet, welche die Fluidbewegung beschreiben. Gradienten dieser
GrofRen sind daher null. Es wird auch das allgemeine Stoffgesetz zur Herleitung der entsprechenden
Wellengleichung bendtigt. Wir geben allgemein das Stoffgesetz fiir Fluide in der Form p= p(p,T) an.

Nun soll die Gleichung (2.6) in (2.17) eingesetzt werden:

%) +V(pyVo + PV +poV +pV) =0 (2.19)
Hier wird die Gleichung (2.6) in (2.18) eingesetzt:
! a \7 +\7’ d [xd d ) 2 (= d =t !
(p0+p)%+(povo+pvo+pov +pV)V(Vy+V')+Vp'=0

(2.20)

Po o + p'E +(poVo +P'Vo + PV +p V)V (Vo +V')+Vp' =0
Die Gleichungen (2.19) und (2.20) werden linearisiert, d. h. alle Terme mit Produkten mehrerer ,,Strich-
grofen” werden vernachlassigt. Da schon vorausgesetzt wurde, dass die akustischen Bewegungen und
Fluidbewegungen praktisch unabhangig voneinander sind, ist diese Annahme zuléssig. Die linearisierte
Kontinuitatsgleichung und die Euler-Gleichung flr akustische Grolzen werden wie folgt definiert:
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P (o) =0 (2.21)
ot

N -

& Vp'=0 2.22
Po—+ VP (2.22)

Nun wird das Materialgesetzt unter der Annahme eine Isotherme Zustandsanderung T = konst. lineari-
siert. Das heift, dass p=p(p) in eine Taylorreihe entwickelt und nach dem zweiten Glied abgebrochen
wird.

d
p(p) = p(po)+(p—po)d—g+... (2:23)
Mit (2.6) folgt das linearisierte Materialgesetz
! Vd !
p'=p d—pzpc2 (2.24)
p

Mit der Annahme aus (2.2) erhélt man linearisierte Stoffbezeichnung. Die linearisierte Gleichung kann
nur unter bestimmten Voraussetzungen, wie in Abschnitt 2.2 erlautert, |p'| <P, |P|<p, gute Annéh-

rungen der nichtlinearen Beziehungen dargestellt werden. Diese ist jedoch nicht ausreichend, damit die
linearisierte Gleichung eine brauchbare Approximation darstellt (siehe [8]). Die Bedingungen lauten

. SR B 1 P’ 2c?
wie folgt: [V| < =;|p| < p,| = | 3= < —=.
r AT
0 de

Um die Wellengleichung zu erhalten, leitet man die linearisierte Kontinuitatsgleichung (2.21) nach der
Zeit ab und vertauscht Zeitableitung und Divergenz:

20 nd

p —
In die zeitlich abgeleitete Kontinuitatsgleichung setzet man die linearisierte Euler-Gleichung (2.22) ein
und mit VV =A als Laplace-Operator erhalten wir folgende Gleichung:
%

Hier wird die SchwankungsgréRe der Dichte p" durch die des Druckes mit Hilfe das linearisierten Ma-
terialgesetzes ersetzt und daraus erh&lt man die Wellengleichung fiir den Schalldruck.

1 aZpr

¢ ot
Diese Gleichung stellt die Grundlage zur Beschreibung eines Schallfeldes dar und muss fur jeden Punkt
im Schallfeld erfullt sein. Aufgrund der Linearisierung gilt sie nicht fir hohe Schalldriicke. Bei der

Herleitung der Wellengleichung wurden auch weitere Annahmen getroffen, welche hier kurz erwéhnt
werden.

1. Die Kontinuitatsgleichung muss erfillt sein. Das heif3t, es sind keine Quellen oder Senken im
Stromungsfeld vorhanden.

2. Es wird vorausgesetzt, dass die Stromung reibungsfrei ist und die auftretende Volumens- und
Massen Kréafte vernachldssigbar sind.

3. Die gesamte Energie bleibt erhalten. Das heif3t, dass es keine externen Warmequellen vorliegt
sowie keine Warmeleitung im Fluid gibt (da Gas sehr geringe Wéarmeleitung aufweist wird hier
vernachléssigt)

—Ap'=0 (2.27)
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2.5 LoOsung der Wellengleichung
2.5.1 Losung der Wellengleichung fiir einen eindimensionalen Rechteckkanal

Fur die Losung der Wellengleichung wird fur ein besseres Verstandnis zuerst der eindimensionale
2

Rechteckkanal betrachtet. Der Laplace-Operator A = % flr kartesische Koordinaten wird in die Glei-
X

chung (2.27) eingesetzt. Es folgt die eindimensionale Form der Wellengleichung in komplexer Darstel-
lung:

1 aZEI aZEI
c® ot ox?
Nun sollen die Randbedingungen definieren werden. Hier betrachtet man das Kontrollvolumen in Ab-
bildung 6. Die Randbedingung auf der linken Seite des Kontrollvolumens, bei z=0 ist definiert als

p(x=0,t) = pcos(wt) = Re{pe"' | .

=0 (2.28)

Schallharte Seitenwand

i
peos(wt) = i
|
|
|

Abbildung 6: Kontrollvolumen des Schallfeldes

Wenn man in der Abbildung 6 das Kontrollvolumen betrachtet, ist zu sehen, dass am linken Rand eine
Anregung ist. D. h., bei diesem Problem haben wir eine homogene Differentialgleichung mit inhomo-
genen Randbedingungen und das macht das ganze Problem inhomogen. Zur Lésung dieses Problems
transformiert man die Differentialgleichung so, dass eine inhomogene Differentialgleichung mit homo-
genen Randbedingungen entsteht, die wir mit bekannten Methoden/Ansatzen I6sen kdnnen.

Dazu wahlt man eine beliebige Funktion, die die Randbedingungen erfiillt. Die Funktion, die mit Si-
cherheit die Randbedingungen erfullt, ist die Randbedingung selbst. Diese beliebige Funktion wird zum
Beispiel mit p~ bezeichnet

ot

p'=p +p,=pe” +p, (2.29)

Wir leiten die Gleichung (2.29) nach Zeit und Ort zweimal ab und setzen diese in die komplexe Wel-
lengleichung (2.28) ein:

82 2 azp
= =-_=F 2.30
ox>  ox? (2:30)
62pr . aZp
8’[; =—0’pe' + 8t_2p (2.31)

Durch das Einsetzen der Gleichungen (2.30) und (2.31) in (2.28) bekommt man die gesuchte inhomo-
gene Differentialgleichung mit homogenen Randbedingungen.

10°p, °p, o

ot oxE ¢

| e

pe" (2.32)

N



Theoretische Grundlagen 12

Das heift fur die Randbedingung muss gelten p,(x = 0,t) =0. Der Ansatz fur die Losung der Gleichung

(2.32) lautet p, = p,(x)e"" und daraus folgt mit k =%

—=F+K°p, =—K°p (2.33)

Die Gleichung (2.33) ist eine inhomogene lineare Differentialgleichung 2. Ordnung mit konstanten Ko-
effizienten; sie wird auch Helmholtzgleichung genannt. Die allgemeine Losung der Gleichung (2.33)
kann man als Summe aus der allgemeinen Lésung der homogenen linearen Differentialgleichung (DGL)
und einer partikularen Losung der inhomogenen linearen Differentialgleichung darstellen. Die gesamte
Losung der Gleichung (2.33) lautet dann:

p, =Cpe"+Ce™™-p (2.34)
Nun, nach zweimaligem Rucksubstituieren, folgt die Losung fiir den komplexen Schalldruck p':
p'=Ce'™) 4+ C e (2.35)
Zunachst wird aus dem komplexen Schalldruck p” der Realteil gebildet und die Lésung fiir den Schall-
druck lautet dann:
p'=C, cos(ot +kx)+C, cos(ot —kx) (2.36)

Die Konstanten C, und C, werden mit Hilfe der Anfangsbedingungen berechnet. Hier ist @ die Kreis-

frequenz, k wird als Wellenzahl bezeichnet und berechnet sich aus dem Quotient aus Kreisfrequenz
und Schallgeschwindigkeit bzw. aus der Wellenlédnge A

_o_2nf 2
C C A

k (2.37)

2.5.2  Lo6sung der Wellengleichung flr einen zylindrischen Stromungskanal mit Nabenkorper

Fur die Behandlung der Schallausbreitung in einem zylindrischen Kanal soll auf die Lésung der Wel-

lengleichung in Zylinderkoordinaten eingegangen werden.
2 2
=12[r2j+%a—2+6— (2.38)
ror\_ or) r-o0° ox

Schallharte Seitenwand

___________

Abbildung 7: Lage der Koordinaten im Rohr
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Durch das Einsetzten des Laplace-Operators in die Gleichung (2.27) ergibt sich fiir die Wellengleichung
folgende Form:

az ’ 8 2 82 ! 62 '
12_2_22 (P _iz_Ez__E:o (2.39)
c” ot ror\ or r° oo Ox

Fur die Losung der Wellengleichung (2.39) wird der Separationsansatz mit harmonischer Zeitabhangig-
keit der Form verwendet:

p’' = Z(X)R(r)W(0)e™ (2.40)

Der Separationsansatz besteht aus Funktionen, die jeweils nur von einer der Variablen abhéngen. Dieser
Ansatz wird zwei Mal abgeleitet und in (2.39) eingesetzt und ergibt

2 2 2
(gj +16—§+l lg(ra—Rj +ii2a \72V =0 (2.41)

C Zox* Rilror\ or Wr 06
Damit diese Gleichung fiir alle Kombinationen von r,x und 6 erfllt ist, mlssen beide Seiten konstant
sein. Die Gleichung fiir die Funktion W(0) unter Einfiihrung einer Konstante m? ist erfiillt, wenn gilt:

1 d°W
WW = —m2 (242)

Fur die Funktion Z(x) kann die Gleichung auf dieselbe Weise angegeben werden:

1d’z
—_——=—Q
Z dx?

Wenn man die vom Radius abhangige Funktion R(r) auf dieselbe Weise umformt, wie bei den beiden

vorherigen Gleichungen, fiihrt dies nicht zum erwiinschten Ergebnis, weil die Variable r in zwei Sum-
manden der Gleichung (2.41) enthalten ist. Hier wird eine der Konstanten von oben als bekannt ange-
nommen und dadurch kann die Variable 0 eliminiert werden, was zur Lésung von R(r) fihrt. Die

Gleichung (2.42) wird mit r? dividiert und in die Gleichung (2.41) eingesetzt, wodurch sich folgende
Beziehung ergibt:

(2.43)

2 2 2
1 1%@) m_[gj Lz (244)
Rlrdr\ dr r c Z dx
Damit die Gleichung wiederrum erfullt ist, fihren wir eine neue Konstante p* ein:
1/{1d( dR m? 2
—| == -—=—== 2.45
R{rdr[ drﬂ r’ P (249

Um auf die folgende Beziehung zu kommen, setzen wir (2.45) und (2.43) in die Gleichung (2.41) ein;
daraus ergibt sich:

(Qj = 02 + B2 (2.46)

c

Da wir firr die Lésung von R(r) vorausgesetzt haben, dass die Konstante m bekannt ist, wird hier
zuerst W(0) ermittelt. Dadurch ergibt sich m, was zur Losung von R(r) und B fahrt. Ist B bekannt,
kann aus der Gleichung (2.46) o bestimmt werden.

Fur die Losung der Differentialgleichung (2.42) wird der Ansatz in der Form W(e) = Ae" verwendet
und man erhélt A =+im. Die Losung von (2.42) lautet dann:

W(0) =A™ +Bge™ (2.47)
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Die Konstanten A,, B, sowie m miissen so bestimmt werden, dass die Randbedingungen erfillt sind.
Wir setzen flr die Laufvariable 6 =0 und 6 =2mr ein. Die festgelegte Randbedingung 6 =0 sollte kei-
nen Einfluss auf die Losung der Wellengleichung haben, weder bezuglich ihrer Positionierung noch
ihrer Richtung. Dies konnen wir durch die Wahl einer periodischen Randbedingen W(68) =W (6+2x)
erreichen. Damit diese Bedingung erfullt wird, ist vorauszusetzen, dass die Konstante m eine Serie von
ganzzahligen Werten annehmen muss. m ist damit nicht eindeutig festgelegt, sondern durch
m=0,1, 2, 3,... frei wahlbar. Die Konstanten Az und B3 sind nicht durch die periodischen Randbedin-
gungen festgelegt und kénnen unabhéangig voneinander frei gewahlt werden.

Mit der Losung von W(0) lasst sich (2.45) so umformen, dass fur R(r) gilt:

d’R dR
r’—+r—+(pr* —m*)R =0 2.48
dr*  dr (B ) (2.48)
Die Gleichung (2.48) ist die Besselsche Differentialgleichung, welche mit der Bessel-Funktion erster
Art J und der Neumann-Funktion N (Bessel-Funktion zweiter Art) gelost wird.

R(r) = A (Br) + B,N,, (Br) (2.49)

Die Bessel-Funktionen haben die Ordnungszahl m sowie die Differentialgleichung (2.47). Daraus folgt,
dass die Ordnungszahl m nicht nur die Losung fur W(0) , sondern auch fir R(r) bestimmt. Als Losung

fur R(r) ergibt sich:
R(r) = A3, (Br) + B,N,, (Br) (2.50)

Zur Bestimmung der Bessel- und Neumann-Funktionen werden die Wénde als schallhart angenommen.
Die Gleichung (2.50) bis hier her gilt fiir die Stromungskanéle mit und auch ohne Nabenkdrper. In
weitere Folge wird die Bessel’sche Differentialgleichung fuir den Fall eines kreiszylindrischen Kanales
mit Nabenkdrper geldst werden. Da hier gilt r >0 an jeder Stelle im Kanal gibt es keine Singularitét
wie im Fall ohne Nabenkdorper, sodass die Neumann-Funktion in den Randbedingungen beriicksichtigt
werden muss. An den Stellen r=R, und r =R, gelten die Randbedingungen der schallharten Wand.

An der Wand des Rohrs ist die wandnormale Komponente der Schallschnelle aufgrund der Wandbedin-

gungen (undurchléssige Wand) gleich null. Fir den Druckgradienten ergibt sich v, rR.:Z_F; R, =
undv, |,_q =%—p‘r=R =0. Hier ergibt sich zunéchst fir die Gleichung (2.50)
a r a
dR dJ,, (Pr) dN,, (Br)
—..r =Bl A,———|,.x +B,—————=| _« |=0 2.51
dr r=R; B[ 2 dr r=R; 2 dr r=R; ( )

Die Gleichung (2.51) ist fur B=0 erfullt, was auf eine ebene Welle filhrt. Wobei um eine endliche
Losung an der Stelle Null zu erhalten, muss die Konstante B, =0 gesetzt werden, da die Neumannsche
Funktion an der Stelle Null unendliche Werte besitzt (siehe Abbildung 8).

Durch Nullsetzten des Klammerausdruckes kann man die Konstante B, bestimmen und in die Aus-
gangsgleichung (2.50) einsetzen. Die Randbedingungen am auferen Radius r =R, liefern.

_ o[ P (Br) NGB ]
=R, — BAZ [ dr r=R; dr ‘r:Ra ] =0 (252)

dR

drR _ dJ, (Br)/dr
dr

"R dN,, (Br)/dr

Durch Einfiihrung des Nabenverhéltnisses n=R, /R, ergibt sich durch Nullsetzen des Klammeraus-
druckes folgende Beziehung:

3, (BR, )N/, (Bn)—T;, (Bn)N;, (BR,)=0 (2.53)
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Die Bessel-Funktion besitzt jedoch unendlich viele Extrema, wodurch sich auch unendlich viele Mdg-
lichkeiten, B zu wahlen, ergeben. Hier wird eine zweite Ordnungszahl n=0,1,2,... eingefiihrt, welche

die lokalen Extrema durchnummeriert. Das n-te lokale Extremum der Bessel-Funktion m-ter Ordnung
wird als S, bezeichnet. Die Zahl m ist deckungsgleich mit der Anzahl der radialen Knotenlinien und

die Zahl n ist mit der Anzahl von Knotenkreisen identisch, deren Radien durch die Nullstellen der
Bessel-Funktion festgelegt sind (siehe auch [10]). In der Abbildung 8 ist die Bessel-Funktionen 1. Art
und 2. Art fiir die Ordnung von 0 bis 4 dargestellt.

Durch die Eigenwerte S, =R, kann die Gleichung (2.53) geldst werden. Fir jeden Umfangsmode
m besitzt die Gleichung eine unendliche diskrete Folge von Losungen B, , welche numerisch bestimmt
werden kénnen. Das heif3t die Konstanten ,, konnen aus den Eigenwerten S bei gegebener Geo-
metrie bestimmt werden, welche durch einsetzten in die Gleichung (2.46) eine Bestimmungsgleichung

fur o ergibt.
2 2
[SFT) :(%j a2 (2.54)

05F — 4

(%)

-0.5

Abbildung 8: Die Bessel-Funktion 1. Art J_, (links) und Neumann-Funktion N (rechts)

Es sind insgesamt drei Funktionen zu bestimmen; bis jetzt haben wir R(r) und W(8) bestimmt. Die
Funktion Z(x) kann auf dieselbe Weise wie W(0) gelost werden. Die allgemeine Losung fiir die Funk-
tion Z(x) lautet.

Z(x)=Age "™ +Be™ (2.55)

Wir bendtigen keine Randbedingungen fiir Z(X) , weil die Konstante o aus der Beziehung (2.54) er-
mittelt werden kann. Fur die festgelegten Ordnungszahlen m und n ergibt sich.

o) S ?
Oy = [Ej _[?j (256)

Schlussendlich setzen wir die erhaltenen Funktionen (2.47), (2.50) und (2.55) in die Ausgangsgleichung
des Separationsansatzes ein und erhalten die Lésung fiir den Schalldruck:

o= Ae ™ +Be™):
P ) %Z;‘( a <) (2.57)

(Amnz‘]m (anr) + anZNm (anr))(Amnle_immnx + anleiamnx) ' elwt
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Die Losung fur den Schalldruck ergibt sich aus der Summe unendlich vieler Teillésungen. Die Form
der Losung wird durch die Ordnungszahlen m und n bestimmt. Die Konstanten A, und B, be-

stimmen die Schallausbreitung in positiver und negativer z-Richtung; dementsprechend miissen sie un-
gleich Null sein und im Falle, dass sie gleich sind, entsteht eine stehende Welle. Demgemaf geben die
Konstanten A, und B, eine Schallausbreitung in Umfangsrichtung vor. Fir den Fall, dass die Kon-

stante A,,,; den Wert eins und die Konstante B, ., den Wert Null annimmt, wird das Schallfeld in eine

Drehung in positiver Richtung versetzt, wobei die Winkelgeschwindigkeit durch die Ordnungszahlen
m und n festgelegt ist. Zundchst betrachten wir die momentane Druckverteilung in einem Querschnitt
fur die Mode (2,1), welche von A, und B, , unabhdngig ist.

- o T

(m,n)=1,0 (m,n)=2,0 (m,n)=3,0

- e (%
® . .
v e — g —
(m,n)=1,1 (m,n)=2,1 (m,n)=3,1
o rF.o.n
Sy (09) %S
V - -
(m,n)=1,2 (m,n)=2,2 (m,n)=3,2

Abbildung 9: Momentane Druckverteilungen in einem zylindrischen Querschnitt fur verschiedene Mo-
den [11]

mnl

In Abbildung 9 stellen die blauen Bereiche einen negativen und die roten Bereiche einen positiven
Schalldruckwert dar, wobei mit der Ordnungszahl m die Anzahl der Knotenlinien, die durch die Mitte
verlaufen, und mit n die Anzahl der Knotenringe, die um die Mitte verlaufen, bestimmt werden.

Wie schon erwéhnt, ist die Form der Druckverteilung in einem Querschnitt unabhangig von den Kon-
stanten A, und B, .. Der Einfluss der beiden Konstanten kommt zum Vorschein, wenn man das
gesamte Rohr betrachtet (siehe Abbildung 10). Indem man die Lésung fur einen festen Winkel 6 und
einen festen Radius r (bei r =R ) betrachtet (siehe [12]), gilt die Proportionalitat.

P~ (A + B e (2.58)

v:""' \\\‘
""\A\* \\\\ “\\\g

Abbildung 10: Druckverteilung an der Rohrwand fiir die Ordnungszahl m=1 [8]
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2.5.3  Schallausbreitung bei Strémung

Bei der Herleitung der Gleichung (2.27) im vorherigen Abschnitt wurde angenommen, dass die Stro-
mungsgeschwindigkeit des Fluids gleich Null ist. Fir die Betrachtung der Schallausbreitung bei Stro-
mung, wird hier von einem einfachen Fall ausgegangen und zwar von einer eindimensionalen Strémung
mit radumlich und zeitlich konstanter Geschwindigkeit. Bei diesem einfachen Fall kann die Wellenaus-
breitung angegeben werden, ohne die Wellengleichung zu erweitern. Dementsprechend wird das Prob-
lem in einem Bezugssystem betrachtet, das sich mit der Stromung mitbewegt. Fiir so ein Bezugssystem
ist das Medium in einem ruhenden Zustand und die Anwendung der Wellengleichung in der Form von
(2.27) ist wieder erlaubt (siehe auch [8]).

Fur die Betrachtung einer eindimensionalen Schallwelle im mitbewegten Bezugsystem muss die allge-
meine Wellengleichung in dieses Bezugssystem ubertragen werden. Im Folgenden sollen alle GroRzen
im bewegten System mit dem Index B und mit R alle GréRen im ruhenden System gekennzeichnet
werden. Die SchwankungsgréBen p',p’und u’ sind unabhéngig vom Bezugssystem und werden mit

keinem Index versehen. Der Ursprung des mitbewegten Bezugssystems bewegt sich mit der Geschwin-
digkeit U im ruhenden System. Die Koordinatentransformation ist durch folgende Beziehung

Xg =Xg + Uyt (2.59)

gegeben. Die Losung der Gleichung fur die Druckschwankung im mitbewegten Bezugssystem ergibt
sich, wenn man diese Transformation in die Gleichung fiir die Druckschwankung ohne Strémung ein-
setzt. Somit entsteht fur die Druckschwankung im mitbewegten Bezugssystem:

py = C, cos(wt +kxg ) +C, cos(ot —kxg ) (2.60)

Dabei beschreibt der erste Term die Ausbreitung der Welle in negativer Richtung mit der Geschwindig-
keit ¢ und der zweite Term die Ausbreitung einer Welle in positiver Richtung. Die Druckverl&ufe kon-
nen folgendermalen dargestellt werden (siehe auch [8] [11] [10]):

Py = pe'ee e (2.61)
P, = pe'©rtiow) (2.62)

Wie bereits erwahnt, ist die Druckschwankung unabhdngig vom Bezugssystem. Daher mussen die Dri-
cke am selben Ort gleich sein, aber mit unterschiedlichen Koordinaten. Es muss gelten

Pk (Xg +Uot,t) = P (Xg, 1) (2.63)
Durch Gleichsetzen von Gleichung (2.61) und (2.62) ergibt sich folgende Beziehung:
kXg — gt =k(Xg +u,yt) —mgt (2.64)

Hier wird k als Wellenzahl bezeichnet und wurde in der Gleichung (2.37) definiert. Setzt man die Wel-
lenzahl ein und fiihrt man die Machzahl M, =% ein, ergibt sich die Beziehung zwischen den beiden
Frequenzen (siehe [11])

0g =0g +kuy =ws(1+M,) (2.65)

Wenn man die Gleichung (2.65) betrachtet, lasst sich erkennen, dass die Frequenz des ruhenden Bezug-
systems um den Dopplerfaktor (1+ Ma) gegeniiber der im mitbewegten Bezugsystem verschoben ist.

2.5.4  Cut-Off Bedingung

Wenn man die Losung fir den Schalldruck in Gleichung (2.57) betrachtet, ist ersichtlich, dass die axiale
Wellenzahl o, bei der Schallausbreitung in Stromungskanélen eine entscheidende Rolle spielt. Als
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erstes legt das VVorzeichen die Ausbreitungsrichtung fest. Ohne Strémung ist die Wellenausbreitung in
beiden Richtungen gleich, bei Strémung ist die Ausbreitung jedoch unsymmetrisch. Als zweites legt
a,, fest, ob eine regulare Wellenausbreitung in axialer sowie in radialer Richtung stattfinden kann,
wobei a,, in Abhangigkeit der Modenordnung m und n reell oder imaginar werden kann. Fir reelle
Werte der Wellenzahl ist eine reguldre Wellenausbreitung moéglich. Bei Betrachtung der Gleichungen
(2.56) und (2.57) wird dies deutlich. Zuerst betrachten wir die Wellenausbreitung im Fall, wenn keine
Stromung vorliegt. Das hei3t der Term unter der Wurzel in der Gleichung (2.56) muss positiv sein,
damit o, eine reelle Zahl wird. Damit 3m{a, .} =0 ist, muss gelten

® S
_> — —mn 266
C an R ( )

Wird diese Bedingung nicht erfullt, ist o, imagindr und die Schalldruckamplitude klingt, je nach Vor-
zeichen der Lésung, ab bzw. wachst an. Nach einigen Umformungen, folgt

()

mn

S
=c=m 2.67
°R (2.67)

was die Cut-Off Frequenz darstellt. Diese Frequenz ist jene Frequenz, unter der fur ein ganz bestimmtes
m und n keine regulare Wellenausbreitung stattfindet.

Nachfolgend betrachten wir die Wellenausbreitung fur den Fall, dass eine Stromung vorliegt. Hier kann
man wieder den Zusammenhang zwischen den Frequenzen im ruhenden und mitbewegten System aus-
nutzen. Analog zur Gleichung (2.65) ergibt sich fiir die Frequenzen folgende Beziehung:

®r =0g +0o,, U (2.68)

In Abschnitt (2.5.2) wurde die Wellenzahl a,, immer positiv angenommen. Da das Vorzeichen der

Wellenzahl die Ausbreitungsrichtung der Welle festlegt und ohne Strémung, wie schon oben erwahnt
wurde, die Wellenausbreitung in beiden Richtungen gleich ist, kann alles an der Welle in einer Richtung
untersucht werden. Wenn aber Strdmung vorliegt, ist die Wellenausbreitung mit und entgegen der Stro-
mungsrichtung unsymmetrisch. Mit einer erweiterten Gleichung fur o, konnen die beide Lésungen

gleichzeitig behandelt werden.
Es soll hier der Zusammenhang zwischen o, und o, bestimmt werden (siehe auch [7] [8]). Lost man
(2.68) nach @, auf und setzt es in die Gleichung (2.56) ein, ergibt sich:

o = i\/M—BZ (2.69)

mn

Nun steht auf beiden Seiten der Gleichung (2.69) noch a__, durch umformen ergibt sich:

mn?

In Gleichung (2.70) ist S, = \/1—(%)(1— Mi) (siehe auch [8] und [10]). Fur eine regulére Wellen-
(O]

R

ausbreitung muss der Ausdruck unter der Wurzel positiv sein. Dies bedeutet, dass folgende Bedingung
erflllt sein muss:

1—(M](1— MZ2)>0 (2.71)

Og

Nach der Umformung auf o ergibt sich:

Wg 2 anc\ll _M>2< =O¢ m (272)
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Hier ergibt sich wieder die Grenzfrequenz o die sogenannte Cut-Off Frequenz. Die Cut-Off Fre-

c,mn?

quenz unterscheidet sich jedoch von der im Fall ohne Strdmung um den Faktor«/l— M? . Dies bedeutet,

dass die Cut-Off Frequenz im Vergleich zum Fall ohne Stromung fir M, <1 abnimmt. Berticksichtigen

wir die Strdmung, verschiebt sich die Grenzfrequenz und es kdnnen hohere Moden ausbreitungsféahig
sein, die ohne Stromung nicht ausbreitungsfahig sind.

2.6 Schallentstehung in modernen Flugzeugtriebwerken

Der abgestrahlte bzw. erzeugte Schall eines Triebwerkes setzt sich sowohl aus tonalen als auch aus
breitbandigen Anteilen zusammen. Breitbandlarmtyp entsteht z.B. beim Umstromen eines Korpers.
Diese Schallentstehung wird im Abschnitt 2.6.2 detailliert erlautert. Die Mechanismen, die tonalen
Schall hervorrufen, basieren auf der periodischen Wechselwirkung zwischen Stator und Rotor innerhalb
des Triebwerkes. Dieser tonale Anteil ist durch diskrete Tone im Frequenzspektrum gekennzeichnet.
Ursache fiir tonale Larmentstehung sind Nachl&ufe, welche aus den Schaufelreihen des Leitrades resul-
tieren. Diese Nachlaufe werden durch ein Laufrad durchtrennt, welche wiederrum auf die VVorderkante
des folgenden Stators treffen. Einen weiteren Einfluss auf die Schallentstehung haben die Effekte von
VerdichtungsstéRen an den Schaufelhinterkanten bei transsonischen Turbinenstufen.

Zunachst betrachtet wird ein einzelnes Laufrad mit B Anzahl von Schaufeln. Rotiert dieses Laufrad mit
der Drehzahl n_ _, so rotiert auch das gesamte Stromungsfeld mit derselben Drehzahl, wobei jedes Mal,

wenn eine Schaufel an einem ruhenden Beobachter vorbeilduft, eine Druckénderung stattfindet. Diese
periodischen Druckénderungen erzeugen einen diskreten Ton mit einer Frequenz, die von Drehzahl und
Schaufelzahl abhdngig ist. Sie wird als Blattfolgefrequenz (Blade Passing Frequency BPF) bezeichnet
und ist wie folgt definiert:

rpm

n
BPF=—""B (2.73)
60

Diese Frequenz stellt die Grundfrequenz des Laufrades dar. Hier werden auch ganzzahlige Vielfache
der Blattfolgefrequenz angeregt; sogenannte héher harmonische Frequenzen. Diese Frequenzen (berla-
gern sich dem bereits erwéhnten Breitbandldrm in einem bestimmten, sehr begrenzten Frequenzbereich.

2.6.1  Schallentstehung in der Turbine durch Stator-Rotor-Interaktion

Nach Tyler und Sofrin [13] wird hier gezeigt, dass durch Stator-Rotor-Interaktion eine Vielzahl von sich
drehenden Druckmuster sog. Spinning-Modes erzeugt werden. Diese zeigen auch, dass flr die Schal-
lentstehung durch die Stator-Rotor-Interaktion drei grundsatzliche Hauptmechanismen gibt:

¢ Nachléufe, welche von den Schaufelreihen des Leitrades resultieren, werden durch den stromab
liegenden Rotor durchtrennt (siehe auch Abbildung 12).
o Auftreffen der vom drehenden Rotor verursachten Nachlaufe auf die stromab liegenden, stehen-
den Statorschaufeln.
e Beeinflussung des rotierenden Druckfeldes um die Rotorschaufeln durch Wechselwirkung mit
den Statorschaufeln.
Nach der Theorie von Tyler und Sofrin [13] sind die Umfangsmoden aufgrund der Rotor-Stator-Inter-
aktion gegeben durch
m=hB+kV, (2.74)

wobei m die Umfangsmode, B die Schaufelanzahl des Rotors und V die Schaufelanzahl des Stators
darstellen. h ist der harmonische Index und kennzeichnet die Grundfrequenz sowie die héherharmoni-
schen Frequenzen des Laufrades (h=1,2,3,...). k ist ein ganzzahliger Wert und kann positive oder ne-

gative Werte annahmen (k=0,1,2,3,...). In Abhéngigkeit vom Vorzeichen der Mode m kann sich das
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Druckfeld mit oder gegen die Drehrichtung des Rotors bewegen. Diese Falle sind in der Abbildung 11
aus [11] fur die Grundfrequenz, d. h. fir h=1 und k=-1, dargestellt.

co-rotating mode

Drehrichtung

m ™. Stator N Rotor - Z %

Interaktion

counter-rotating mode

= Rotor
: Stator
) \
\
7 = S

" Interaktion
Abbildung 11: Drehrichtung des Druckfeldes [11]

Wenn man zuerst den oberen Teil der Abbildung 11 mit der Anzahl der Rotorschaufeln B=8 und der
Anzahl der Statorschaufeln V =6 sowie die Gleichung (2.74) betrachtet, ergibt sich mit den gegebenen
h und k ein positiver Wert fur die Mode m, woraus zu schlieen ist, dass die Interaktion zwischen
Stator und Rotor die gleiche Rotationsrichtung aufweist wie der Rotor. Betrachtet man den unteren Teil
der Abbildung 11 mit der Anzahl der Rotorschaufeln B =8 und der Anzahl der Statorschaufeln V=9
, ergibt sich ein negativer Wert fur die Mode m, woraus zu schlieRen ist, dass sich die Interaktion
entgegen der Drehrichtung des Rotors dreht.

Hier kann die Winkelgeschwindigkeit Q.. der Mode m mit der Kreisfrequenz des Rotors Q wie folgt

definiert werden:
Q, =Qh—B:Q hB (2.75)
m hB+kV
Durch die Betrachtung der Gleichung (2.75) l&sst sich sagen, dass die Drehrichtung des Druckmusters
sich in Abhéangigkeit vom Vorzeichen der Mode m ergibt. Das heifdt, wenn m positiv wird, ist auch
Q. positiv, sonst wird Q_ negativ.

Die Gleichung (2.74) kann laut [13] auch so modifiziert werden, dass man mehrere Schaufelreihen be-
trachten kann. Fir eine Stator-Rotor-Stator-Interaktion mit den Stator Schaufelzahlen V, und V, be-

rechnet sich die Modenordnung wie folgt.
m=hBtkV, £k,V, (2.76)

Diskrete Tone werden immer dann erzeugt, wenn das Strdmungsfeld nicht homogen ist. Das heif3t durch
die geringe Geschwindigkeit in den Nachlaufdellen ist das Stromungsfeld nicht mehr homogen. Bei
geringem Axialabstand zwischen zwei Schaufelreihen (also zwischen Stator und Rotor) sind die Nach-
laufdellen noch sehr ausgepragt, wenn sie die néchste Beschaufelung erreichen und dadurch verschiebt
sich der Staupunkt von der Vorderkante in Richtung der Saugseite des Profils. Dadurch entsteht eine
Druckstorung an der Schaufelvorderkante, welche sich zwischen den Schaufeln in Umfangsrichtung
ausbreitet. Als Folge davon werden sehr laute, diskrete T6ne erzeugt.
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Abbildung 12: Numerische Simulation der Stromungssituation in einer Verdichterstufe zur Erlaute-
rung der Ursachen der Generierung von Breitbandlarm an einer Verdichterbeschaufelung [14]

Im Fall einer VergroRerung des Axialspaltes zwischen Rotor und Stator kénnen sich die Nachldufe bes-
ser ausmischen und die Auswirkung auf die Schwankung der Schaufeldruckverteilung und auf die L&r-
mintensitat wird geringer.

2.6.2  Schallentstehung beim Umstrémen eines Korpers

Fur die Unterschallstromungsbedingungen sind in Abbildung 13 vier Grenzschichtlarmmechanismen
dargestellt. Bei hohen Reynoldszahlen entwickelst sich turbulente Grenzschicht Giber den gréRten Teil
der Schaufeloberflache. Wenn die Wirbelstrukturen der turbulenten Grenzschicht an einer Kante vor-
beilaufen, sodass sich innerhalb einer kurzen Zeitspanne das umgebende Druckfeld fir die Wirbel &n-
dert, dadurch kommt es zur einer Schallabstrahlung bzw. Schallerzeugung (Abbildung 13 a)). In der
Literatur wird dieser Effekt als Hinterkantenldrm bzw. , trailing edge noise* bezeichnet. Wenn der An-
stromwinkel ungleich Null ist, herrscht bei grofRen Anstellwinkel auf der Saugseite der Schaufel eine
abgeldste turbulente Grenzschicht, welche durch die Interaktion der turbulenten Strukturen innerhalb
der Grenzschicht zur Schallerzeugung sog. ,,Separation/Stall Noise* fithrt (Abbildung 13 b) und c)).
Sowie eine Schallentstehung durch Wirbelablosung ,,vortex shedding®, welche in den kleinen getrenn-
ten Stromungsbereichen hinter einer stumpfen Hinterkante auftritt. Weitere Schallentstehungsmecha-
nismen sind sog. ,,thickness noise* und ,,blade loading noise®. Das “thickness noise* entsteht durch die
Verdrangung der Luft, welche durch den Kérper (Schaufel) im Strémungsfeld verursacht wird. Das
,blade loading noise* wird durch die Auftrieb- und Widerstandkréafte an der Schaufel verursacht.
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Abbildung 13: Stromungsbedingungen, die der Grenzschichtldrm ,,selfnoise* bei Umstromung eine
Schaufel erzeugen

Die bisherigen Betrachtungen zur Darstellung von Schallentstehung und Schallausbreitung gelten nur
im freien Raum. Um die Schallentstehung bei der Umstrémung von Kérpern beschreiben zu kénnen,
werden hier durch Definition einer begrenzten Anzahl von Monopolen, Dipolen und Quadrupolen im
Quellterm der Wellengleichung zu modellieren versucht. Die Idee ist die Bestimmung einer Wellenglei-
chung fiir den umstromten Koérper aus den nichtlinearen Strémungsgleichungen sog. erweiterte Light-
hill-Gleichung. Diese représentiert eine inhomogene Wellengleichung fiir die Dichte- bzw. Druck-
schwankung. Wenn keine Berandung bzw. feste Kérper im Raum ist, kann die Lésung direkt angegeben
werden. Dies ist nicht so einfach, wenn feste Kérper im Raum existieren. Innerhalb des Kérpers gilt die
Wellengleichung nicht, da auf den Oberflachen des Kdrpers die Randbedingungen erfillt sein missen.
Infolgedessen ist die Bestimmung des Schallfeldes viel schwieriger. Es gibt eine Mdéglichkeit die Wel-
lengleichung so umzuformen und zu erweitern, dass eine Losung selbst mit der einfachen Green’schen
Funktion berechnet werden kann. Die Lésung der erweiterten Lighthill-Gleichung fuhrt dann zur Glei-
chung von Ffowcs-Williams und Hawkings. Hier wird zunéchst die erweiterte Lighthill-Gleichung ohne
Herleitung angegeben. Die allgemeine Herleitung der Wellengleichung ist in der Literatur [8] [12] zu
finden. Fir die Herleitung geht man von einem Volumen V mit einer Oberflache S aus, welche durch

eine Funktion f(x,t) beschrieben wird. Es ist noch eine Funktion sog. Heaviside-Funktion H(x) notig

fur welche allgemein gilt
1 fur x>0

H(X)z{o fiir x<0 @77)

Wenn die Hilfsfunktion f(x,t) als Argument der Heaviside-Funktion verwendet wird, ergibt sich ein
Term, welcher innerhalb des Volumens V gleich Null und auBerhalb gleich Eins ist. Das bedeutet, es ist

1 fir XeV:;f(X,t)>0
H(f(%.1))= o (q ) (2.78)
0 fiur XeV;f(Xt)<0

Die erweiterte Lighthill-Gleichung lautet dann wie folgt
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(o) ()~ ((p o)1)
B X0y

—%((pui (uj —VJ-)+(P—Po)5u' _Tij)%é(f)]

[ ]

(T,H (f))+§((p(ui —Vi)+povi)§7f5(f)] (2.79)

Die Gleichung wurde von John Eirwyn Ffowcs-Williams erweitert. Diese wurde durch definieren von
einer Hilfsfunktion f in einem zweiten korperfesten Koordinatensystem 1 definiert, wo auch alle Integ-

rationen durchgefuhrt werden. Als weiteres wurden die beiden Raumintegrale, die nur auf der Oberfla-
che Werte liefern, in Oberflachenintegrale umgewandelt. Hier ist auch vorauszusetzen, dass die Ober-

flache starr ist. Die erweiterte Lighthill Gleichung mit dem Ausdruck (p—p,)H(f)=pH(f) lautet
dann wie folgt.

gt_zz((P')H(f)) - CZA((p')H(f))
_ ax?;yj (Ti,-H(f))%(Qi %5@)} _Gixi[Lij %,- 5( f)J (2.80)

1 2
Mit L; = pu, (uj —Vj)+(p—p0)6ij —1;, Q; =p(u;—v;)+p,v; und dem Lighthillschen Spannungsten-
sor T; =pv;v; +P; —c? (p—pO)Sij stellt die Gleichung (2.80) eine inhomogene Wellengleichung dar.
Wobei u;u; die Geschwindigkeit des Fluides und v; die Geschwindigkeit der Oberflache, welche durch
die Hilfsfunktion f (X,t) =0 beschrieben wird.

Der Term 1 in der Gleichung (2.80) beschreibt die Schallentstehung aufgrund der Dicke des Bauteiles,
demgemaR wird dieser Anteil der Lésung als ,.thickness noise* bezeichnet. Und der Term 2 beschreibt
die Schallentstehung durch die aerodynamische Belastung eines umstromten Korpers, welcher einer
lokalen Kraft pro Flache entspricht, die von dem Kdorper auf das Fluid ausgeiibt wird und wird als ,,l0a-
ding noise* bezeichnet.

2.7 Die diskrete Fourier Transformation (DFT)

Die Furier Transformation bietet die Mdglichkeit die Signale vom Zeitbereich in den Frequenzbereich
zu transformieren. Die Grundlagen der diskreten Fourier Transformation sollen nun aufbauend auf den
Inhalten von [15] und [16] kurz erldutert werden, im Speziellen betrachten wir eine periodische Folge
X[n] mit der Periode N, sodass X[n]=X[n+rN] fir alle ganzzahligen Werte von n und r ist. Eine
solche Folge kann durch Fourier-Reihe dargestellt werden, welche einer Summe zueinander harmonisch
liegender komplexer Exponentialfolgen entspricht. Das bedeutet, dass komplexer Exponentialfunktion
mit Frequenzen ganzzahlige Vielfache der Grundfrequenz (2n/N) sind, welche die folgende Form haben

e [n]=e'Ve (2.81)

waobei k ganzzahlig ist, und die Darstellung als Fourier-Reihe hat dann die Form
%(n)= %ZX(k)ei(z"/N)k“ (2.82)
k

Die Darstellung der Fourier-Reihe eines zeitdiskreten Signals mit der Periode N erfordert N harmonisch
zueinander liegende komplexe Exponentialfunktionen. Hier geht man davon aus, dass die harmonisch
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zueinander liegenden komplexen Exponentialfunktionen e, [n] in Gleichung (2.81) fir alle Werte von
k, welche sich um N unterscheiden, gleich sind, d. h. e,[n]=ey[n] , e,[n] =e\,,[n] und im Allgemei-
nen gilt dann

€ [n]= ei(Zn/N)(kﬂN)n _ ei(21t/N)knei2nln _ ei(21t/N)kn _ ek[n] (2.83)

wobei | ganzzahlig ist. Daher werden alle periodischen komplexen Exponentialfunktionen, deren Fre-
quenzen ganzzahlig vielfache von (2n/N) sind, durch die Menge von N periodischen komplexen Expo-
nentialfunktionen ey[n],e,[n],...,e,_,[n] definiert. Aufgrund dessen sind fiir die Darstellung einer peri-

odischen Folge X[n] als Fourier-Reihe nur N dieser komplexen Exponentialfunktionen Erforderlich,
welche die Form hat.

1 N-1 i
— NZ:>([k]el(27t/N)kn (284)

Um die Koeffizienten der Fourier-Reihe X[k] aus der periodischen Folge X[n] zu berechnen, wird hier
die Orthogonalitit der Menge komplexer Exponentialfolgen ausgenutzt. Die beiden Seiten der Glei-

chung (2.84) werden mit @™ multipliziert und nach Summation von n=0 bisn=N -1 erhalten
wir folgende Gleichung:

© S —i(2n/N)n NllNl i(27/N)(k-1)n
> x[nle™ =3 X[k (2.85)
n=0 n=0 N k=0

Die Reihenfolge der beiden Summationen auf der rechten Seite wird vertauscht, somit hat die Gleichung
(2.85) die Form:

k=0 n=0

N-1 N-1
Z.; n]e" (2n/N)n Z { 2 (2m/N)(k- r)n:| (2.86)

Die Orthogonalitat der komplexen Exponentialfunktionen ist durch folgende Beziehung erkennbar.

1, k—r=mN, m ganzzahlig

1E i2umk ] = )
=y gl - (2.87)
N n=0

0, sonst

Wenn diese Beziehung auf die Summation in den eckigen Klammern in Gleichung (2.86) angewendet
wird, erhalt man die Koeffizienten der Fourier-Reihe X[k] in Gleichung (2.82) aus X[n] uber die fol-
gende Beziehung:

X[K] = Ni)?[n]e’i(z“”“)k“ (2.88)

Die Koeffizienten der Fourier-Reihe kénnen als eine endliche Folge betrachtet werden. Diese Folge ist
durch die Gleichung (2.88) fir k=0,...,(N —1) definiert und ist sonst Null oder sie ist als eine periodi-
sche Folge fir alle k durch die Gleichung (2.88) definiert. Wenn man die Koeffizienten der Fourier-
Reihe X[K] als eine periodische Folge betrachtet, ergibt sich eine Dualitat zwischen dem Zeit- und

Frequenzbereich. Ein Analyse-Synthese-Paar bilden die Gleichungen (2.88) und (2.84), welche auch als
diskrete Fourier-Reihe bezeichnet werden.

X(k)=DFT{x(n)}= N=:>~<(n)ka" (2.89)
%(n) = IDFT{X(k)}:%N_lX(k)WNk” (2.90)

i2n/N

Hier wurde zur Abkurzung der komplexe Drehoperator W, =e~ verwendet.
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In Abbildung 14 ist die Zahlenfolge von N =20 Abtastwerten (links) und das zugehdrige Spektrum
(rechts) dargestellt. Hier wurde die diskrete Fourier-Transformation verwendet, um die Berechnung der

N Spektralkoeffizienten X(k) aus den N Signalkoeffizienten X(n) durchzufihren. Die Berechnung der
Spektralkomponenten aus seinen Signalkoeffizienten X(n) wird mit der Gleichung (2.88) durchgefiihrt,

welche dann (ber die Frequenz aufgetragen werden siehe Abbildung 14 (rechts). Das Spektrum enthélt
Signalanteile bei der Grundfrequenz f, und Vielfachen f, und f,, sowie einen symmetrischen Anteil

umf, /2.

%(n) a X(K)
05

n
\ 20 |
\ 53 1135 1517 19
-1 fa

Abbildung 14: Das diskrete Zeitsignal x(k) (links) und dessen DFT Spektrum X(n) mit N = 20
(rechts)
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A
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In weitere Folge wird kurz auf die schnelle Fourier-Transformation (FFT) eingegangen. Bei der FFT
handelt es sich um eine spezielle Form der diskreten Fourier-Transformationen, welche durch einen
schnellen Algorithmus fur die DFT mit geringsten Aufwand auf einen Rechner ausfuhrbar ist. Hier wird
z.B. der sogenannte Radix-2-Algorithmus behandelt, da er einfach zu implementieren ist und in vielen
Anwendungsfallen ausgesprochen effizient arbeitet.

Die DFT benotigt N* komplexe Multiplikationen und Additionen fiir die Transformation von N Werten,
waobei fur die FFT, sofern N eine Potenz von 2 ist, nur etwa N - Id(N) =N-log,(N) dieser Operationen

nétig sind. Ist N = 2", dann ist es moglich durch Aufflillen mit Nullen dies zu erreichen (zero padding).

Die Symmetrien und Periodizitdten, welche in den Potenzen des Drehoperators W, enthalten sind,
werden bei der Auswertung von Gleichungen (2.89) und (2.90) ausgenutzt, um die Effizienz des FFT-
Algorithmus zu erreichen. Damit man diese erreicht, zerlegt man die Folge X(n) durch fortgesetzte

Halbierung in immer kiirzere Teilfolge, bis die Folge der Lange 2 hat. Wie bereits vorausgesetzt wurde,
dass N eine Potenz von 2 ist und daher geradzahlig, kann )”((n) in zwei Teilfolgen der Lange N/2

unterteilt, wobei die erste Teilfolge u(n) allen geraden k und die zweite v(n) alle ungeraden n von
%(n) enthalt.

u(n)=x(2n), n=0..N/2-1 (2.92)
v(n)=x(2n+1), n=0..N/2-1 (2.92)

Die Gleichung (2.89) lasst sich mit diesen Zusammenhangen in zwei Teilsummen zerlegen.

n=0
N/2-1 N/2-1
= > x(2n)WZ" + > x(2n +1) Wi (2.93)
n=0 n=0
N/2-1 N/2-1
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Mit der Definition fiir den Drehoperator W} =(e’i2"/N )2 =W,,, ergibt sich zusammen mit der Glei-

chung (2.93) fiir X(k) folgende Beziehung:

- N/2-1 y kN/2—l y
X(K)= > u(n)W, + W D" v(n)wWy, (2.94)
n=0 n=0

In der Gleichung (2.94) ist ersichtlich, dass aus einer N-Punkten DFT zwei DFTs mit jeweils N/2 Punk-
ten zerlegt wurden. Fiir die Berechnung werden jetzt nur noch 2-(N/2)? + N komplexe Multiplikatio-

nen bendtigt, statt N° fiir die DFT ohne diese Zerlegung. Die beiden DFTs in Gleichung (2.94) kénnen
stiickweise in DFTs halber Lange zerlegt werden, bis schlieBlich nur noch 2-Punkt DFTs zu berechnen
sind.

Es stellt sich die Frage, wie oft das Eingangssignal abgetastet werden muss, damit nichts an Informati-
onen des kontinuierlichen Signals verloren geht. Die Abbildung 15 wird dazu betrachtet, welche zwei
Sinussignale mit einer Frequenz von f, =2.5Hz im Bild oben und f_, =8.6Hz im Bild unten zeigt.

Hier werden beide Signale mit einer Abtastfrequenz von f, =10Hz abgetastet.
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Abbildung 15: Zur minimalen Abtastfrequenz eines Signals

Die Wiederherstellung (sog. Rekonstruktion) des analogen Signals aus seinen Abtastwerten geschieht
durch Verbinden der Abtastwerte. Bei niederfrequenteren Signalen in Abbildung 15a) ist ersichtlich,
dass die Wiederherstellung des analogen Signals ohne weiters moglich ist, wobei beim héherfrequente-
ren Signal Abbildung 15b) dies nicht der Fall ist. Das heif3t, ohne Vorkenntnisse des urspringlichen
Signals wiirde man mit Abtastwerten die strichlierte Linie rekonstruieren. In diesem Fall spricht man
vom Unterabtastfehler oder Aliasing. Dieser tritt immer dann auf, wenn die Anzahl der Abtastwerte, mit
der ein Signal abgetastet wird, nicht ausreichend grof? ist. Das heif3t, Aliasing kann VVermieden werden,
wenn die Abtastfrequenz fa grofRer als das Doppelte der maximalen Eingangsfrequenz femax ist, oder
f,>2-f sog. Nyquist-Kriterium.

e,max !
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2.8 Adaptive Neuabtastung und Phasenmittelung
2.8.1 Phasenmittelung (Phase Averaging)

Ein Vorgang im Post Processing ist die sogenannte Phasenmittelung (Phase Averaging). Die Werte einer
StrémungsgroRe p(x,t) werden an einem beliebigen Punkt im Raum bei einer bestimmte Phase @
arithmetisch gemittelt. Das heif3t, es werden die Werte zur einer bestimmten immer gleichen Rotor-
Stator Position gemittelt. Diese wird durchgefiihrt, um den stochastischen Anteil p’(x,t) aus dem Sig-

nal zu , filtern” und um nur die periodischen Anteile zu erhalten.
p(x.t)=P(x)+({p(x,t))+p'(x.1) (2.95)

p(t) stellt den Gesamtdruck dar, P den zeitlichen Mittelwert des Gesamtdruckes, <|b(t)> deren rein

periodischen Anteil und p'(x,t) eine fluktuierende GréRe. Diese Zerlegung wird auch Tripel-Dekom-
position genannt.

Wenn die Anzahl der Umdrehungen ber die gemittelt wird unendlich ist, bleibt nur der periodische
Anteil Ubrig. In Abbildung 16 ist die Phasenmittelung Uber drei Umdrehungen (u1, uz, und us) dargestellt.
Hier ist ersichtlich, dass sich die Samples, die arithmetisch gemittelt werden bei allen drei Umdrehungen
bei der gleichen Phase @ befinden. Weil bei den Messungen leichte Drehzahlschwankungen vorhanden
sind, sind die Anzahl der Samples pro Umdrehung nicht gleich. Daher wird flir jede Umdrehung der
Signalabschnitt rekonstruiert und neu abgetastet, so dass fir jede Umdrehung bzw. jeden Signalabschnitt
die gleiche Anzahl an Abtastpunkten vorhanden ist. Erst dies ermdglicht die phasenrichtige Mittelung.

pll
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Abbildung 16: Phase Averaging

Nach der Durchfiihrung der Phasenmittelung tber eine hinreichend grofRe Anzahl von Perioden, ver-
schwindet der stochastischen Anteil p’(x,t), wodurch sich folgende Gleichung ergibt.

p(t)=p+(p(t)) (2.96)
2.8.2 Adaptive Neuabtastung

Wéhrend den Messungen des Schalldruckes wurden Einzelmesswerte (Samples) in konstantem Zeitin-
tervall At aufgenommen, wobei die tatsachliche Anzahl der Einzelmesswerte pro Umdrehung nicht kon-
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stant ist, weil die Drehzahl der Welle geringe Schwankungen erfahrt. Damit keine ,,Verschmierungsef-
fekte“ im Frequenzspektrum durch die variierende Anzahl der Messwerte pro Umdrehung auftreten,
wurde hier das sogenannte ,,Order Tracking® verwendet. In Bezug auf das Order Tracking (Trigger)
wird die adaptive Neuabtastung verwendet.

Trigger

Signal [V]

k k+1 N
t[s]

Usigna(k+1 .

sk 1) Triggerlevel

9.9
Usigna(k) \/

Abbildung 17: Bestimmung von Anfang oder Ende einer Umdrehung

Das Signal des Triggers wird parallel mit den Messdaten aufgezeichnet, wodurch der Anfang und das
Ende einer Umdrehung der Welle festgestellt wird. In Abbildung 17 ist dargestellt, wie der Anfang oder
das Ende einer Umdrehung bestimmt wird. Und zwar mit der Bedingung (2.97) oder (2.98) wird Uber-
priift, ob der Triggerlevel zwischen dem Wert des Triggersignals beim Sampling mit der Nummer

Usgigna (K) und dem Wert beim Ug,,., (k+1) liegt oder fallt der Wert exakt mit dem Triggerlevel zu-
sammen. In diesem Fall wird hier der Anfang bzw. das Ende einer Umdrehung gekennzeichnet.

USignal (k) < U Level A USignal (k + 1) > ULevel (297)

USignaI (k) =U Level (298)
Danach findet die sogenannte adaptive Neuabtastung (Adaptive Resampling) statt, wo eine konstante
Anzahl von Samples unabhéngig von der momentanen Drehzahl unterteilt wird. In Abbildung 18 sind
im Bild oben zwei Umdrehungen mit unterschiedlichen Drehzahlen (u; und uz) mit jeweils verschiede-
nen Anzahl an Samples dargestellt. Um die gleiche Anzahl an Abtastpunkten (Samples) zu erhalten,
wird hier flr jede Umdrehung der Signalabschnitt rekonstruiert und neu abgetastet (downsampling), so
dass fur jede Umdrehung bzw. jeden Signalabschnitt die gleiche Anzahl an Abtastpunkten vorhanden
ist In Abbildung 18 (oberes Bild) sind zwei Umdrehungen mit unterschiedlichen Anzahl von Abtast-
punkten dargestellt. Diese werden in eine gleiche Anzahl von Abtastewerten unterteilt (unteres Bild)
und mittels Polynominterpolation werden die Werte an den entsprechenden Punkten interpoliert.

p'[Pa]a p'[Pa] &
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Abbildung 18: Veranderung der Abtastrate durch Neuabtastung, Drehzahl links groRer als
Drehzahl rechts
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2.8.3  Polynominterpolation im R*

Die Interpolation wird immer dort verwendet, wo fir n+1 Stiitzstellen x, miti=0, 1, ...,n, die Stiitz-
werte f(Xx;) =Y, gegeben sind. Diese Werte stammen meist aus Messungen oder von einer Funktion,
deren Werte sich sehr schwer durch beispielsweise eine Reihenentwicklung berechnen lassen. Man
sucht eine Funktion, welche die zugehdrigen Stlitzwerte y, an den Stutzstellen x, annimmt und somit
eine gute Anndhrung an die wirkliche Funktion zwischen den Stiitzstellen darstellt.
Interpolation wird in zahlreichen Anwendungen bendétigt; drei davon werden hier kurz erwéhnt:

e Auswertungen von Messungen,

o Computergrafik,

e Approximation komplexer Funktionen.

In diesem Kapitel werden die theoretischen Grundlagen fiir die Polynominterpolation nach Newton er-
klart, welche fur das Verstandnis der Polynominterpolation, die in Matlab als Funktion implementiert
wurden, dienen.

Ro={(X;,y;)la<x, <X, <X, <...<X, <b}

Folgende GrélRen und Beziehungen werden zur Beschreibung der Polynominterpolation nach [17] ver-
wendet:

e Grundintervall I
| =[a,b]eR mit —o<a<b<oo bzw. reelle Funktion f: 1 >R

e Stutzstellen x; und Stlitzwerte y, mit
Ry ={(X;,y;)la<x, <X, <X, <...<X,<b

als Referenz (Punktfolge) mit den n+1 paarweise verschiedenen Stiitzstellen x; und den n+1
zugehdrigen Stlitzwerten y,

e Interpolationspolynom
P.(X)=a,X,+a X" +...+a, ,x+a, aeR

n

Das Polynom ist der Ansatz vom Grade n mit den Basisfunktionen x",x"*,...,x,1

2.8.4  Newton-Interpolation

Die geometrische Darstellung der linearen Interpolation ergibt eine Gerade durch zwei Punkte

pl(x)=f0+ﬁ(x—xo) (2.99)
X; =X
Die Interpolation mit drei Stutzstellen x, <X, <X, ergibt ein Polynom zweiten Grades bzw. eine Glei-
chung fur eine quadratische Parabel, welche die Form nach [17] hat:
fz _fl _ f1 _fo

f —f X, =X, X, —X
Pa ()= (kg X

X=X )(X=%,) (2.100)
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: H : -
0 a XO Xl Xg b X
Abbildung 19: Lineares Interpolationspolynom durch zwei bzw. drei Punkte (x;,f,),i=0,1,2 nach

[17]

Um die Koeffizienten des Interpolationspolynoms in Newton-Form zu berechnen kann hier das soge-
nannte ,, Schema der dividierten Differenzen* angewendet werden, wie es zum Beispiel in [17] vorge-
stellt wird.

1. Der Quotient der dividierten Differenzen von x, und x, bezlglich f ist

f —f
F[x, %] = ) =T () (2.101)
Xy =X
2. Der Quotient der dividierten Differenzen von x,,X,,X, bezlglich f ist
f[X,, %, ] —F X1, %]

f X5, X0, %] = T
2 0

(2.102)

3. Wenn die k-ten dividierten Differenzen bereits definiert sind, dann gilt fur die (k+1)-te divi-
dierte Differenzen x,.,,...,X,;, X, beziglich f wie folgt:

[Xior- X0 Xy | = F [Xpere X0, %0 |
X1 — X

f
f [ Xpears Xpre - Xs Xo | = (2.103)

Dividierte Differenzen f(x,),f(X;,X,),....F (X, .-+ X;, X,) Werden nach folgendem Schema, sog. Diffe-

renzenschema (siehe Tabelle 2) berechnet. Hier liefert die Hauptdiagonale die Koeffizienten fir das
Interpolationspolynom p(x).

Tabelle 2: Schema der dividierten Differenzen
xi  |fIxi]  |f [, Xia] f [Xi, Xien, Xirg] [T [Xis Xis1, Xis2, Xis]

Xo fo

X1 [fi — f[Xl,XO]

Xy |f, = |f [Xo, Xa] — [ [X2, X1,X0]

X3 f3 — f [X3, X2]—> f [Xs, X2, X1]—> f [XS, X2, Xl,XO]
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Zum Schema der dividierten Differenzen ist anzumerken, dass
o die Reihenfolgen der Stutzstellen unerheblich ist,
¢ man einfach weitere Stitzstellen unten einfligen kann,
Durch die errechneten Koeffizienten erhalt man die Darstellung des Newton-Interpolationspolynoms:
p(X) :f(x0)+f [Xl,XO](X—XO)-i-
X5, %, Xo [ (X =X ) (X =X, ) +F [ X3, X5, X1, X0 ] (X =X ) (X =%, ) (X = X,)

Wenn ein bestimmter Interpolationswert p(x,,) gesucht wird, ersetzt man im Polynomausdruck x durch

(2.104)

X, .
p
Der Interpolationsfehler (Restglied der Interpolation) des Interpolationspolynoms p(x) von f(x) in

den Stitzstellen X,,...,x, €[a,b] ist wie folgt definiert

R, (x)=f(x)—p,(x) (2.105)

,Wenn f(x) mindestens (n+1)-mal stetig differenzierbar ist und p(x) das Interpolationspolynom von
f(x) inden Stutzstellen x,,...,X, €[a,b], dann existiert zu jedem x [a,b] eine Zwischenstelle. Damit
lautet der Interpolationsfehler wie folgt* [17].

max [f " (x)|

IR, (X)|=[f (x)=p, (x)|= %

(2.106)

(X=X ) (X =X;)-ecv (X=X,

2.9 Akustische Modenanalyse

Schallentstehung, Schallausbreitung sowie die mathematische Beschreibung des Schalles wurde bereits
in den vorherigen Abschnitten erklart (siehe Abschnitt 2.1 und 2.4). Die Modalanalyse bzw. Modenana-
lyse wird hier verwendet, um aus dem gemessenen Schalldruck Informationen zu bekommen, aus wel-
chen Interaktionen in der Maschine der Schall hervorgerufen wird.

Um die Bestimmungsgleichung flr den Schalldruck zu erhalten, ist hier die Lésung der Wellenglei-
chung aus dem Abschnitt 2.5.2 erforderlich. Die Lésung der Wellengleichung ist von Gareth J. et al.
[18] unter Beriicksichtigung der Bedingungen in Abschnitt 2.5.3 in folgender Form angegeben:

pr(xl r, 9,‘[) — Jio i(A;neiaﬁmx + A;‘neiu;nx )fmn (Gmn (%j)eimeeimt (2107)

m=—o0 n=0

Wobei A’ und A die komplexen Amplituden fir eine Schallausbreitung in Strémungsrichtung (+)

und entgegen der Stromungsrichtung (-) darstellen. Dementsprechend sind a, . und a_, die axialen
Wellenzahlen. m und n stellen, wie bereits in Abschnitt 2.5.2 erldutert, die Umfangs- bzw. Azimutal-

- Lj die nor-
R

moden -und Radialmodenordnungen dar. Im Fall einer schallharten Wand stellt f,_, (G

mierte radiale Mode. Diese ist fur den kreisrunden Querschnitt mit Nabenkérper wie folgt definiert:

o) alonleg) e

Hier stellt J,. die Bessel-Funktion erster Art und N die Neumann-Funktion jeweils m-er Ordnung
dar, welche durch die Eigenwerte o,,, und das Radienverhaltnis n=r1/R festgelegt wurde. Die Kon-
stante F, stellt einen Normalisierungsfaktor dar (siehe auch [19]).
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Die axiale Wellenzahl in der Gleichung (2.107) ist bei (iberlagerter Stromung, wie bereits in Abschnitt
2.5.3 definiert, wie folgt gegeben:

N k NEe 2
s o= M, +, ]1-(1-M )| = 2.111
a, l_Mi{ X J ( x)[kRj] (2411)

Hierbei ist M, die axiale Machzahl und k die Wellenzahl. Die axiale Wellenzahl fir die Schallaus-

breitung bei der liberlagerten Stromung wird nach Gleichung (2.111) berechnet, wobei die Stromung als
drallfrei angenommen wurde. Dies ist in Realitat in den meisten Fallen nicht gegeben, da die Messungen
gezeigt haben, dass die Stromung hinter dem TEC (Ebene D) nahezu drallfrei ist, infolgedessen wird
auch die Strdmung in betrachteter Ebene als drallfrei angenommen.

Die Gleichung (2.107) beschreibt eine reguldre Wellenausbreitung in axialer Richtung, wenn die axiale
Wellenzahl o, reell ist. Der Frequenz unter der eine bestimmte Modenordnung nicht mehr ausbrei-

tungsfahig ist, wird durch die Cut-Off Frequenz o, bestimmt (siehe Abschnitt 2.5.4). In der Glei-

chung (2.111) ist erkennbar, dass wenn (1— Mi)(cmn /kR)2 groRer eins ist, so wird der Term unter der
Wourzel negativ; somit besitzt die axiale Wellenzahl o, einen Imaginarteil. Die Losung klingt also mit

dem Faktor e*“™* in x Richtung ab oder wachst entsprechend an. Das exponentielle Anwachsen ist al-
lerdings unphysikalisch [6], daher ist die Losung so zusammen zusetzen, dass sich ein abklingendes
Schallfeld ergibt.

2.9.1 Azimutalmodenanalyse (AMA)

Mit der Azimutalmodenanalyse konnen die komplexen Amplituden A, und A _, mit Hilfe des ge-

messenen Schalldruckes fiir eine bestimmte Frequenz berechnet werden. Fir die Berechnung der kom-
plexen Schalldruckamplitude A, kann die Losung der Wellengleichung (2.107) laut [18] folgenderma-

Ren geschrieben werden:

p'(X,r,9,0)= Z A, (x,r,m)e™ (2.112)
Hier ist A, die komplexe Amplitude der Umfangsmoden der Ordnung m , wobei sie in eine Serie von

radialen Moden der Ordnung n aufgeteilt werden kann. Fiir die Berechnung der azimutale Amplitude
A, ohne Referenzsignal wird folgende Gleichung verwendet:

1 & —im
Am(ero)=N—kzllpk(xo,ro,ek)-e . (2.113)
0 k=

Wenn man diese Gleichung mit der Gleichung (2.82) vergleicht, stellt man fest, dass dies hier eine
raumliche, diskrete Fourier-Transformation ist.
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Aus dem Betrag der komplexen Schalldruckamplitude der Mode m A, werden die Schalldruckpegel
berechnet. Das Nyquist-Abtasttheorem begrenzt den Bereich der Azimutalmoden, welche aus den ex-
perimentellen Daten ermittelt werden kénnen. Das heil3t, wenn die azimutale Wellenldnge 2z/m gro-
Rer ist als der doppelte Abstand zwischen zwei benachbarten Messpunkten, kann ein Mode richtig be-
stimmt werden. Die folgende Beziehung muss laut [20] erfllt sein, damit die Moden korrekt bestimmt
werden bzw. damit kein Aliasing auftritt.

2n
m

max

>2A0=2 2 —->m,, < Ny (2.114)
N, 2
N, ist die Anzahl der Messpositionen im Umfangsrichtung, m_,, maximale Moden Anzahl und A
Abstand zwischen zwei benachbarten Messpositionen.

2.9.2 Radialmodenanalyse (RMA) und Schallleistungsberechnung

Das Radialmodenanalyse-Verfahren beruht auf der Ldsung eines linearen Gleichungssystems. Dadurch
werden die Amplituden aller Moden (m, n) im Strémungskanal bestimmt und damit die Schallanregung
einer Turbomaschine detailliert erfasst.

A, =W,A (2.115)

Hier stellt A, einen Vektor mit den zuvor berechneten Amplituden der Azimutalmoden dar, welcher
die Lange 2x; besitzt W, ist eine Matrix der Groe 2x; x2n,. , wobei n_, die Anzahl der radialen
Moden n darstellt. Die W, Matrix enthalt Eintrdge, wie Formfaktor, axiale Wellenzahl und axiale Po-

sition in der FormW,_ = fmnei“ﬁ“"x . A, istder Vektor komplexe Schalldruckamplitude der Mode (m, n)

der gesuchten Moden fiir beide Ausbreitungsrichtungen. Zur Lésung dieses Gleichungssystems, weil
das in den meisten Féllen tiberbestimmt ist, wird hier die Methode der kleinsten Fehlerquadrate (,,Least-
Mean-Squares Fit“, LSQR) verwendet. Um die Schallquelle zu bewerten, wird am haufigsten die Schall-
leistung, welche Uber die Grenzen eines Kontrollvolumens transportiert wird, betrachtet. Bei einem zy-
lindrischen Kanal mit schallharten Wénden kann die Energie, die in axialer Richtung transportiert wird,
nur durch den Ein- und Austrittsquerschnitt transportiert werden. Mit den ermittelten komplexen Radi-

alamplituden A, kann die Schallleistung nach Morfey wie folgt berechnet werden:

AR, (1-M2) a:

pe(1£a,,M, )2 "

+ 2

mn

(2.116)

2

o, = \/l—(l—Mi)(:g‘)z (2.117)

Betrachtet man die Gleichung (2.117), erkannt man die Cut-Off Bedingung wieder.
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2.10 Riblets

2.10.1 Reibungswiderstand an glatten Oberflachen

Wenn eine Rohrstrdmung vorliegt, wird der Reibungswiderstand von glatten Oberflachen fir eine voll
entwickelte turbulente Stromung durch das Prandtl‘sche Gesetz beschrieben.

i=2Iog(Re\/x)—O.8 (2.118)

N/
Die Konstante —0,8 entspricht dabei einem experimentell ermittelten Wert. Der Reibungsfaktor A ist
dabei wie folgt definiert

h=—8 (2.119)

Ip_Z’

wobei dp den Druckverlust, d den hydraulischen Durchmesser, | die axiale Durchstromungslange und
u die mittlere Stromungsgeschwindigkeit darstellt. Sowie die Reynolds-Zahl Re=1d/ v, wobei v die
kinematische Viskositdt des Fluides darstellt. Die Berechnung des Widerstandes in Kreisrohren, wie
bereits in der Gleichung (2.118) festgelegt wurde, kann auch den Widerstand fir nicht kreisférmige
Querschnitte gut beschreiben. Hier muss die Reynolds-Zahl mit dem hydraulischen Durchmesser gebil-
det werden. Im Fall einer Stromung zwischen zwei unendlich groRBen, um 238 voneinander entfernten
Platten ist der hydraulische Durchmesser d = 46. Der Zusammenhang zwischen Reibungsfaktor A und
Reibungsbeiwert C, kann lber ein Kraftegleichgewicht gezeigt werden, sodass der Zusammenhang

sowohl fur ein Rohr als auch flr zwei Platten gilt:

C = und C, =% (2.120)

Die zeitlich gemittelte laminare Wandschubspannung t,,,, wird mit Hilfe der dynamischen Viskositat
p=pv und tber die Ableitung der Geschwindigkeit senkrecht zur Wand berechnet:

Tlam = Ha_u (2121)

on,
Im Vergleich zur laminaren Grenzschicht treten in der turbulenten Grenzschicht zusitzliche (,,schein-
baren oder turbulenten) Spannungen auf, welche durch die turbulenten Schwankungsbewegungen her-

vorgerufen werden und sind durch die zeitlichen Mittelwerte der SchwankungsgréRen gegeben

/

T, =—pu’
T, =—pu’v’ (2.122)
T, = —pu'_w’

welche zur Widerstandserhohung fiihren.

Die gesamten Spannungen setzen sich additiv zusammen aus den viskosen Spannungen (laminaren
Wandschubspannungen) nach Gleichung (2.121) und scheinbaren turbulenten Spannungen (2.122)

Ty = u[— —pu'v (2.123)
>

Die scheinbaren Spannungen Uberwiegen bei weitem die viskosen Spannungen, so dass man diese in
vielen Fallen mit guter Naherung vernachlassigen kann.
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Abbildung 20: Reibungsfaktorverlaufs nach Moody [21]

Betrachtet man die Abbildung 20 und die Gleichungen (2.120), erkennt man, dass der Reibungswider-
stand einer laminar umstromten Platte kleiner ist als der Reibungswiderstand einer vollstandig turbulent
umstromten Platte.

2.10.2 Beeinflussung der turbulenten Wandschubspannung durch Riblets

Riblets sind Oberflachenstrukturen, welche aus zueinander parallel angeordneten Rillen bestehen. Wenn
die Riblets entlang der Rillen in einem bestimmten Reynoldszahlbereich angestromt werden, reduzieren
sie den turbulenten Reibungswiderstand im Vergleich zu einer glatten Oberfldche. Diese Reibungsredu-
zierung entsteht dadurch, dass die turbulente Grenzschicht in den Rillen beeinflusst wird. Die turbulente
Grenzschichtstromung kann in mehrere Bereiche wie in Abbildung 21 dargestellt ist, unterteilt werden.
In der unteren Schicht iberwiegt der laminare Anteil der Schubspannung, welche als viskose Unter-
schicht bezeichnet wird. In der turbulenten Innenschicht (buffer layer) sind die turbulenten Anteile an
der Schubspannung gleich den laminaren Anteil. Sowie turbulente AuBenschicht, wo die laminaren
Schubspannungen nahezu Null sind und es dominieren die turbulenten Schubspannungen. Die Modifi-
kation des Geschwindigkeitsfeldes durch Riblets-Strukturen im wandnahen Bereich findet innerhalb der
viskosen Unterschicht und des buffer layers statt.

o

U, v — turbulente AuRenschicht
w(‘o\)\e,“& LU overlap layer

2 turbulente Innenschicht
— buffer layer

viskose Unterschicht

Abbildung 21: Schichten der turbulenten Grenzschichtstrémung [22]

In der Literatur sind zwei mogliche Mechanismen, welche den turbulenten Reibungswiderstand durch
Riblets reduzieren, angegeben. Als Erster Mechanismus ist im Allgemeinen die Reibungsflache unter
Verwendung von Riblets viel gréBer als ohne. Das heif3t, wenn Riblets die richtige stromungsoptimierte
Geometrie (Breite und Hohe) aufweisen, interagieren die Wirbel nur mit den Spitzen, da die Wirbel
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aufgrund der Abwartsbewegung nicht in die Taler der Riblets gedriickt werden (siehe Abbildung 22 b)),

wodurch der Reibungswiderstand reduziert wird. Ist der Abstand s zwischen Riblets-Rillen groRer als
der Durchmesser der Wirbel, kénnen diese in die Téler der Riblets gepresst werden (siehe Abbildung
22 c)), wodurch der Reibungswiderstand aufgrund vergroRerter Reibungsfléache groRRer wird. Dies ist
ein Mechanismus durch welchen der Reibungswiderstand reduziert wird.

Streamwise vortex

Downwash motion J, \. /Viscous sublayer

a) — —

/ N\ N\ v

+

S

>

Abbildung 22: Schematische Darstellung der Reibungswiederstanderhéhung- und Minderung Mecha-
nismen

Als zweiter Mechanismus reduzieren die Riblets den Impulsfluss durch Behinderung der Querbewegung
[23]. In der viskosen Unterschicht sind die sog. speed-streaks, welche langsameres Fluid von der Wand
weg zur Hauptstromung (,,ejections*) und um die Kontinuitat zu erfillen schnelleres Fluid zur Wand
hin (,,sweeps®) transportieren. Die sog. ,.ejections® und ,,sweeps* verursachen einen Impulsfluss zur
Wand hin, welche eine turbulente Schubspannung erzeugt. Das heil3t, dass durch das Hinzutreten der
Schwankungsbewegungen zur mittlere Bewegung zusatzliche Schubspannungen (sog. scheinbaren
Spannungen) auftreten. Die turbulenten Schubspannungen, welche durch die vertikale Fluidbewegung
erzeugt werden, sind immer von der Querbewegungen (cross flow) begleitet. Wenn die Querbewegun-
gen unterdriickt werden, sodass die Geschwindigkeit w’ Null wird, so wird auch der Impulsfluss, der
von der Geschwindigkeit w’ abhangt unterdriickt. Dann gilt fir den Spannungstensor (2.124) der von
Schwankungsbewegungen hervorgerufen Kraften folgende Beziehung.

longitudinal flow U, u’

cross flow W, w'

Riblets-valleys
Riblets-tips

z X

Abbildung 23: Schematische Darstellung der longitudinal- und Querbewegung an der Riblets
Oberflache
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pu puv’ pu'w
I:(x T;(y T:(z ~0
T Ty Ty |=— ;T’u’ pv’?  pv'w' (2.124)
T;x T;y T;z =

pwu' pwVv'  pw”

Zwei physikalische Prozesse haben groRe Bedeutung bei der Beschreibung aeroakustischer Phdnomene.
Auf der einen Seite die reine Ausbreitung kleiner Druckstorungen, auf der anderen Seite die Entstehung
dieses zeitlich variierenden Druckfeldes. Diese Prozesse werden durch die sog. Lighthill-Gleichung be-
schrieben, welche in der Literatur zu finden ist, sodass hier die schon gegebene Gleichung fiir den
Schalldruck in zylindrischen Kanélen mit Kreisquerschnitt angewendet wird [4].

iaZpr_A , 82 62

= T +—W 2.125
A S T (2129)
Mit der Abkirzung
Ti;_k = pViVj T (2126)
und
1 !/ !/
W==p'—p (2.127)
C0

Wobei Ti}‘ der Scherspannungstensor ist, der dem Lighthillschen Spannungstensor dhnlich ist, aber nicht
mit ihm Obereinstimmt und W eine Massenquelle darstellt.

Fur die Lésung der inhomogenen Wellengleichung wird zuerst das akustische potential, mit der An-
nahme, dass die Akustik reibungsfrei ist, definiert (siehe [8]):

u' =gradd
, o0 (2.128)
pP=-p—
ot
Durch das Einsetzen in Gleichungen (2.125) ergibt sich die inhomogene Wellengleichung wie folgt:
10% 0
—Z—ZI) - —(f (2.129)
¢ ot 0Ox;

Diese Gleichung kann mit der Green’schen Funktion geldst werden und der Schalldruck anschlieRend
mit der Gleichung (2.128) berechnet werden. Fir die Lésung der inhomogenen Wellengleichung (2.129)
erhélt man den Ausdruck.

o(%8)= [ [6(%15,0)-a(F.7)du’y (2.130)

R3—x0
Hier ist G(X,t,Y,1) die Green’sche Funktion und ¢(y,t) der Quellterm der Lighthill-Gleichung. Be-
trachtet man den Spannungstensor T; im Quellterm der L6sung der inhomogenen Wellengleichung und

den turbulenten Spannungstensor (2.124), dann ist zu erkennen, dass der Quellterm q(?,r) und somit
auch der Schalldruck p’ geringer wird, wenn der Impulsfluss, der von der Geschwindigkeit w’ abhangt,
unterdriickt wird.

In der Vergangenheit wurden verschiedene Riblets-Querschnitte untersucht. Die Abbildung 24 zeigt
mogliche Ausfihrungsformen, wie zum Beispiel dreieckige (v-Riblets), halbrunde (u-Riblets) sowie
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Rechteck und trapezformige Riblets-Querschnitte, welche in vielen verschiedenen Arbeiten untersucht
wurden.

h
W o s v 4 L

[ E

(a) Dreieckig (b) Halbrund (c) Rechteck (d) Trapezférmig
Abbildung 24: Verschiedene Riblets-Querschnitte



Prufstandsaufbau und Messtechnik

In den nachfolgenden Kapiteln soll der Priifstandsaufbau STTF-AAAI (Subsonic Test Turbine Facility
for Aerodynamic, Aeroacoustic and Aeroelastic Investigations) erldutert werden. Neben dem Prif-
standsaufbau werden vor allem die unterschiedlichen Versuchskonfigurationen sowie die verwendete
Messtechnik behandelt.

3.1 Versuchseinrichtung

Abbildung 25 zeigt den STTF-AAAI Priufstand am Institut fir Thermische Turbomaschinen und Ma-
schinendynamik, welcher mit verdichteter Luft betrieben wird. Diese Luft wird von der 3 MW Verdich-
teranlage geliefert. Die Verdichteranlage befindet sich im Keller des Institutes und wird elektrisch an-
getrieben. Die wesentlichen Komponenten des Prifstandes sind in der Abbildung 25 dargestellt.

De-Swirler Akustik Rig
Turbinen Rig Abluftgehause
Einlaufgehduse

Wasserbremse
Schwungscheibe \

Fundament \

Strdmungsrichtung

Abbildung 25: Allgemeiner Prifstandsaufbau [11]

Die Drehzahl der Welle wird durch eine Wasserbremse geregelt, die durch eine Kupplung mit der Ro-
torwelle verbunden ist, wodurch die Energie der Turbine entzogen und in Warme umgewandelt wird.
Im Fall, dass die Wasserbremse ausfallt, besitzt der Turbinenpriifstand eine Schwungscheibe, welche
die Energie speichern kann und dadurch einen unkontrollierten Anstieg der Drehzahl verhindert. Au-
RBerdem gleicht sie Drehzahlschwankungen aus. Um die Betriebspunkte einstellen zu kénnen, ist der
Massenstrom sowie die Temperatur einstellbar. Die Temperatur der verdichteten Luft, welche eine
Rickkihlanlage durchlauft, kann auf eine konstante Temperatur zwischen 40 °C und 140 °C eingestellt
werden.
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Die verdichtete Luft stromt zuerst in das spiralférmige Einlaufgehause (siehe Abbildung 25) des Turbi-
nenprifstandes. Dieses dient dazu, die Stromung, welche normal auf die Maschinenachsrichtung strémt,
um 90 ° in axiale Richtung umzulenken. Infolgedessen erhélt die Stromung einen Drall, welcher durch
den nachfolgenden De-Swirler ausgeglichen wird. Um die Inhomogenitat in der Stromung fir das nach-
folgende Vorleitrad (inlet guide vanes IGV) zu verringern, wurde ein Lochblech eingebaut. Die Abbil-
dung 26 zeigt die weiteren Komponenten des Turbinenprifstandes: Als erstes das Turbinenrig, welches
aus der Niederdruckturbinenstufe, d. h. einem Stator und einem Rotor, und dem Austrittsleitschaufeln
(exit guide vanes EGV) besteht. Es folgt das Akustikrig , das ist die zylindrische Messstrecke in der die
Mikrofonen fir die Schalldruckmessung eingebaut sind, welches im Abluftgehduse gelagert ist und tber
einen Zahnkranz mit Hilfe eines Servomotors um 360° in Umfangsrichtung gedreht werden kann (de-
taillierte Beschreibung siehe Abschnitt 3.4.4). Nach dem Passieren der Akustikmessstrecke gelangt die
Luft durch 17 Struts und anschlieBend durch das Abluftgehduse und dem Abluftturm in die Umgebung.
Die Struts und die Mikrofone haben immer dieselbe Position zueinander, weil im Falle einer Traversie-
rung (Drehung in der Umfangsrichtung) das gesamte Akustikrig (Innen- und AufRengehduse) nach dem
TEC traversiert wird. Konstruktive Details zum Priifstand STTF-AAAI wurden von Moser M. [24] be-
schrieben.

| De-Swirler

Lochblech IGV NDT-Stufe Abluftgehduse
Spiralgehéuse EGV

o OOM J!HEFH

i — | m T

Abbildung 26: Schnittdarstellung des subsonischen Ein-Wellen-Priifstandes STTF-AAAI [11]

Die 1,5 stufige Niederdruckturbine des STTF-AAAI Prifstandes entspricht einer skalierten NDT eines
realen Flugtriebwerkes; der Rotordurchmesser wurde verkleinert, sodass sich die Rotordrehzahl erhéht,
um die gleichen aerodynamischen Belastungen wie am realen Triebwerk zu bekommen. Diese Uberle-
gung wird mit der folgenden Formel verdeutlicht:

. Ah
=
"
Wobei v die Druckziffer darstellt und als dimensionslose Kennzahl fir die aerodynamische Belastung

dient. Das Enthalpiegefélle Gber die Stufe wird mit Ah bezeichnet und u ist die Umfangsgeschwindig-
keit des Laufrades. Hier stellt o die Winkelgeschwindigkeit und r den Laufradradius dar. Betrachtet
man die Gleichung (2.131), erkennt man, dass wenn der Radius r kleiner wird, die Winkelgeschwin-
digkeit, welche quadratisch eingeht, groer werden muss, damit das Laufrad die gleichen aerodynami-
sche Belastung erféhrt.

Wie bereits erwahnt, besteht der Versuchstrager aus einem Rotor und einem Stator sowie dem Austritts-
leitrad (EGV). Die Stufenkonfiguration sowie die Eigenschaften des Turbinenprifstandes werden in der
nachfolgenden Tabelle dargestellt.

mit u=o-r (2.131)
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Tabelle 3: Stufenkonfiguration und Eigenschaften der Versuchsanlage

Schaufelzahl EGV 15
Schaufelzahl Rotor 72
Schaufelzahl Stator 96
Schaufelzahl IGV 83
Massenstrom 2,5 - 15Kkg/s
Maximales Druckverhéltnis 2
Maximale Drehzahl 6800 rpm
Eintrittstemperatur 40 -140 °C

3.2 Austrittsgehause (Turbine Exit Casing — TEC)

Das Austrittsgehduse (TEC) bzw. die EGVs dienen dazu, dass die Turbinen-Abstrémung mdglichst
axial und drallfrei erfolgt. Da der Luftstrom Uber das TEC das Triebwerk verlasst, muss das TEC neben
aerodynamischen auch akustischen Anforderungen genugen.

Ziel dieser Arbeit ist die experimentale Untersuchung des Einflusses der Riblets auf die Schallabstrah-
lung und die Aerodynamik des Turbinenzwischengehduses. Diese wurden bei zwei verschiedenen Kon-
figurationen untersucht. Fiir die Untersuchung wurden zwei verschiedenen Folien verwendet, welche
auf die Saugseite der EGVs appliziert wurden. Eine Folie war die Riblets und die zweite war eine glatte
Folie. Die glatte Folie weist die gleiche dicke wie Riblets-Folie auf, wodurch die gleiche Schaufelgeo-
metrie erreicht wurde.

Die Abbildung 27 zeigt das Standard TEC, auf dem die Riblets- und Referenzfolie appliziert wurde. Das
Design der Schaufeln (EGV) des Standard TECs ist von einem State-of-the-Art EGV abgeleitet, welches
bereits in kommerziellen Triebwerken eingesetzt wird. In der Tabelle 4 sind die Details zu TEC und
EGV flr beide Betriebspunkte aufgelistet.
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Tabelle 4: Technische Daten Standard TEC

Schaufelzahl 15
Aspect ratio EGV 0,8
Diffusionszahl 05
Reynoldszahl Off-Design point ~375000
Reynoldszahl Design point ~340000

Die Riblets wurden vom Projektpartner (bionic surface technologies GmbH) ausgelegt und die optimale
Riblets-Geometrie gewahlt. Der Spitzenabstand der Riblets s* =45um (siehe Abbildung 28) wurde
gewahlt und durch optimale Seitenverhaltnis AR = 0,45 (Aspect ratio ) ergibt sich die Ribletshéhe. Die
Auslegung ist in den Patent Nr. EP 2261117 A2 beschrieben. Fiir die Untersuchung wurden zwei Kon-
figurationen verwendet. Bei einer Konfiguration wurde ein Teil der Saugseite mit Riblets versehen und
bei einer zweiten war die Saugseite glatt (ohne Riblets). Diese zweite Konfiguration diente als Referenz,
um den Einfluss der Riblets beurteilen zu kdnnen. Da Riblets als Folie aufgeklebt werden, wurde um
gleiche Profildicke der beiden Konfigurationen zu gewéhrleisten eine entsprechende glatte Folie fiir die
Referenz-Konfiguration aufgeklebt. Diese glatte Folie wurde auch fur die Schaufelflachen verwendet,
die nicht mit der Ribletsfolie beklebt wurde, um Stufen am Profil zu vermeiden.

Beginn der Riblets-Folie
LE TE

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
x/c

Abbildung 28: EGV mit Ribletsgeometrie

3.3 Betriebspunkte

Es wurden zwei Betriebspunkte fiir die Untersuchung der Riblets gewahlt. Ein Betriebspunkt ist der
Auslegungspunkt fir die Riblets (Design point) und der zweite ist Off-Design, damit man den Einfluf}
der Fehlanstrémung untersuchen kann. In der Tabelle 5 sind die Details fir die beiden Betriebsunkte
aufgelistet.

Tabelle 5: Betriebspunktdefinition fur Design und Off-Design

Betriebspunktdaten Design Off-Design Einheit
Red. Drehzahl 4042 2987 U/min
Druckverhaltnis 1,16 1,16 [-]
Gesamttemperatur Eintritt 97 97 °C
Reduzierter Massenstrom Mg 6,81 7,06 [kg/s]
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3.4 Messtechnik zur Erfassung akustischer und aerodynamischer Messda-
ten

In diesem Abschnitt wird die Messtechnik, die wahrend dieser Arbeit fir die Messung der aerodynami-
schen und akustischen GroRen verwendet wurde, erldutert. Die Abbildung 29 zeigt die am Turbinen-
prifstand STTF-AAAI vorhandenen Messebenen. Die Ebene ,,0¢ befindet sich am Eintritt in den Tur-
binenpriifstand. Die hier gemessenen Daten werden zur Einstellung der unterschiedlichen Betriebs-
punkte verwendet. Fir die Messungen werden hier ein Totaldruck- und ein Totaltemperatur Rake ver-
wendet. Den Eintritt in die Turbinenstufe stellt die Ebene A dar. Hier werden die Messungen mittels 5-
Loch-Sonde durchgefihrt. In der Ebene B wird nur statischer Druck am Auflengehéduse gemessen. Die
néchste Ebene in der Abbildung ist die Ebene C, welche sich zwischen Rotor und TEC befindet, sowie
die Ebene D hinter dem TEC. Die letzte Messebene ist die Akustikebene, welche sich direkt nach dem
TEC bzw. Ebene D befindet.

Das Stromungsfeld in den Ebenen C und D wurde mittels 5-Loch-Sonde aufgenommen, die eine raum-
liche und stationare Untersuchung der Stromung ermdoglicht. Der Schalldruck wurde mit Mikrofonen
der Firma G.R.A.S. vom Typ 40BD in der Akustikebene gemessen.

Messebenen:0 ABC D

Abluftgehause

Abbildung 29: Darstellung der Messebenen des subsonischen Ein-Wellen-Priifstandes STTF-AAAI
[11]

Spiralgehéuse
Akustik

Die Abbildung 30 zeigt den Messsektor der 5-Loch-Sonde, wobei die Abbildung links die Ebene C und
rechts die Ebene D zeigt. Nach der Ebene D befindet sich die sog. Akustikmessstrecke, in der die Mik-
rofonplatten an der Nabe und am AuBengehduse eingebracht werden kénnen. Die Ebene D stellt den
Eintritt in die Akustikmessstrecke dar.
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Die 5-Loch-Sonde kann am Turbinenprifstand STTF-AAAI in drei verschiedene Messebenen zur Er-
mittlung der Strémungsparameter eingesetzt werden. Die nachfolgende Abbildung 31 zeigt die Mess-
bereiche der einzelnen Ebenen. Der Messbereich entspricht einer Schaufelteilung des jeweiligen TEC.
Das Standard TEC, welches wéhrend dieser Arbeit eingesetzt wurde, hat 15 Schaufeln, aus denen der
Messbereich von 24 Grad resultiert, welcher in 33 Messpositionen im Umfangsrichtung unterteilt wird,
was einen Deltawinkel von 0,75° ergibt.

Ebene
CD

Ebene A

Abbildung 31: Schematische Darstellung der Messebenen [11]

In radialer Richtung sind 21 Messpositionen pro Messlinie definiert. Das heif3t, wéhrend der Messung
wird jeweils eine radiale Linie gemessen und danach in Umfangsrichtung traversiert, anschlieRend er-
folgt die néchste Messlinie. Tabelle 6 zeigt die Messpositionen in der Ebene C und D. Bei 0 bzw. 100
% Kanalhthe kann keine Messung durchgefiihrt werden.

Tabelle 6: Radiale Messpositionen der 5LS in Ebene D und C

Relative
Kanalhohe| 4,6 | 6,8 | 9,314,3|19,3|24,3|29,3|34,3|39,3|44,3|49,3|54,3|59,3|64,3|69,3|74,3|79,3|84,3|89,3|93,1|95,6
[%]

3.4.1 Finf-Loch-Sonde zur Erfassung der aerodynamischen Messdaten

Die wahrend dieser Arbeit eingesetzte 5-Loch-Sonde wurde von der Rheinisch-Westfélischen Techni-
schen Hochschule Aachen am Institut fir Strahlantriebe und Turboarbeitsmaschinen gefertigt und kali-
briert [25]. Die 5-Loch-Sonden werden zur Messung der zeitlich gemittelten Stromungsparameter ein-
gesetzt. Es sind folgende Stromungsparameter ermittelbar: Totaler und statischer Druck, totale und sta-
tische Temperatur, Machzahl, Strdmungsgeschwindigkeit sowie Neigungs- und Schwenkwinkel. In
weiterer Folge wird der Neigungswinkel als ,,Pitch-Angle” und der Schwenkwinkel als ,,Yaw angle®
bezeichnet. In Abbildung 32 ist die verwendete 5-Loch-Sonde in Frontalansicht (links) und Seitenan-
sicht (rechts) sowie die Temperaturmessstelle zu sehen. Um die Temperatur zu messen, ist ein Thermo-
element vom Typ K am Ful3 der Sonde eingebaut. Die 5-Loch-Sonde besitzt finf Bohrungen, die auch
in Abbildung 33 mit den Zahlen von 0 bis 4 gekennzeichnet sind. Weiteres sind der Schwenkwinkel a
(Yaw angle) und der Neigungswinkel y (Pitch-Angle) mit der Vorzeichenkonvention in dieser Abbil-

dung dargestellt.
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Thermoelement

Abbildung 32: 5-Loch-Sonde: Frontansicht (links), Seitenansicht (rechts) [11]

Abbildung 33: Winkeldefinition mit VVorzeichenkonvention und Nummerierung der Sonden-Bohrun-
gen [25]

In der nachfolgenden Tabelle 7 sind die Kalibrierbereiche aufgelistet. Die Sonde ist an einer Traversie-
rung montiert, durch die sich die radialen Messpositionen im Stromungskanal einstellen lassen. Durch
eine zweite Bewegungsmoglichkeit kann die Sonde auch um die eigene Achse verdreht werden,
wodurch die Sonde immer in Strémungsrichtung ausgerichtet werden kann. Diese Position ist wichtig,
um sicher zu sein, dass sich die Sonde immer innerhalb des Kalibrierbereiches befindet.

Tabelle 7: Kalibrierbereich der 5-Loch-Sonde [25]

Minimum Maximum Schrittweite
Machzahl 0,1 0,8 0,1
Schwenkwinkel -20 20 4
Neigungswinkel -20 20 4

Die Datenauswertung erfolgt nach dem Kalibrierbericht der RWTH Aachen [25]. Die 5 gemessenen
Drucke werden herangezogen und daraus die folgenden dimensionslosen Parameter definiert, woraus
sich die eigentlichen Stromungsparameter errechnen lassen.

Machzahl Parameter
K, =— (3.1)

Yaw-Angle Parameter

k=P (32)
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Pitch-Angle Parameter
Py —P,
k, =——"2 3.3
! Ap (33)
Mit Ap

+
Ap=p, —% (3.4)

Anhand der oben berechneten Parameter kénnen die Machzahl Ma, der Recoveryfaktor r, der Yaw-
Angle o und der Pitch-Angle y sowie Parameter fiir Total- und statischen Druck geméaR der in [25]

angegebenen mehrparametrigen Approximation berechnet werden.
n

Y= Z Zsijkcy,ijkkilvlakik: (3.5)
i k=0

I m
i=0 j=0 k=l

Wobei Y eine der KalibrierkenngroBen Ma, a, v, k,, k., r reprasentiert. Die Polynomglieder der di-

pt>
mensionslosen Parameter k., k, und k, haben jeweils den Grad I, m, n. Der Term c. ; stellt die

Konstanten des Polynoms dar, welche durch die Methode der kleinsten Fehlerquadrate bestimmt wer-
den. Fir den Fall, dass alle Polynomglieder berlcksichtigt werden, somit ergibt sich

(1+1)-(m+1)-(n+1) Konstanten, infolgedessen musste fiir die Berechnung mindestens die gleiche
Anzahl an diskreten Stutzstellen bei der Kalibrierung gemessen werden. Der Term 3, in der Gleichung

(3.5) wird verwendet, um die gemischten Glieder héherer Ordnung auszuschlieBen und dadurch die
Anzahl der Stutzstellen zu reduzieren.

1 V i+j+k<max(l,m,n)

Oy = . (3.6)
1 V i+j+k>max(l,m,n)

Die Polynomglieder I, m und n werden jeweils zwischen 3...6 variiert, wobei jene aus 64 moglichen

Variationen bestimmt werden, welche die geringsten Fehler bei der Approximation bewirken.

Zunachst werden nun die sog. dimensionslosen Parameter Kk, und k, definiert, womit der Total- und

der statische Druck berechnet werden kann.

Totaldruck Parameter

P, —p
kpt =—‘Ap 0 (3.7)
Statischer Druck Parameter
Py —P
k == % 3.8
"= Ap (3.8)

Laut dem Kalibrierbericht von Arnold et al. [25] wird der Fehler bei der Approximation der statischen
Druck Parameter grofRier, als jener bei der Approximation der Machzahl bzw. Totaldruck Parameter,
demzufolge wird der statische Druck p aus dem Totaldruck und der Machzahl geméaR der Gleichung
(3.9) berechnet.

D= Py i (3.9)




Priifstandsaufbau und Messtechnik 47

Wie bereits erwahnt, ist an der Sondenspitze ein Thermoelement eingebaut, durch welches die Total und
statische Temperatur sowie die Stromungsgeschwindigkeit berechnet werden konnen. Diese ergeben
sich aus der Sondentemperatur T der Machzahl und dem Recoveryfaktor.

probe !

Statische Temperatur

T=— PO (3.10)
1er v
Total-Temperatur
1+ KTl Ma’
Tt = k—1 ) ’ Tprobe (311)
1+r Ma
2
Recoveryfaktor
Towe—T
r=-—2e (3.12)
T-T

Die absolute Geschwindigkeit wird wie folgt berechnet:

¢ =Ma+kRT (3.13)

Der gesamte Messfehler der verschiedenen Grol3en, welche unter Verwendung der 5-Loch-Sonde auf-
treten kénnen, sind in der nachfolgenden Tabelle aufgelistet.

Tabelle 8: Messungenauigkeit bei 5-Loch-Sonde [11]

Machzahl Ma 0.005 -0.004 [-]
Yaw-Angle a 0.3 -0.3 [°]
Pitch-Angle Y 0.5 -04 [°]
Totaldruck pt 3 -3 [mbar]
Statischer Druck p 5.4 -5.1 [mbar]
Totaltemperatur Tt 0.6 -0.5 [K]
Statische Temperatur T 0.7 -0.8 K]

3.4.2 Definition der Stromungswinkel

Fir die weitere Betrachtung der Stromungsmessergebnisse ist die Definition der Stromungswinkel so-
wie die VVorzeichenkonvention fur Yaw-Angle o und Pitch-Angle y unumgénglich. Die Abbildung 34

zeigt, wie die Stromungswinkel definiert sind. Hier ist die Stromungsrichtung mit x, die radiale Richtung
mit r und die Umfangsrichtung mit 6 gekennzeichnet. Mit dem griinen Pfeil ist die Stromungsrichtung
dargestellt, welche in eine axiale Komponente c, , in eine radiale Komponente c, sowie in eine Um-

fangskomponente c, zerlegt wurde.
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. AC
Ebene fir r

Schwenkwinkel o C,

Strébmungsrichtung

v

Abbildung 34: Definition des Stromungswinkels

Der Yaw-Angle ist wie folgt definiert:

tana = S (3.14)
Cm
Die Geschwindigkeitskomponente c_, = c, ist senkrecht zur jeweiligen Messebene. Bei schragen Mess-

ebenen ist diese Komponente von Bedeutung. Das Yaw-Angle Vorzeichen hangt von der Umfangskom-
ponentec, ab; das heildt, wenn c, in Richtung der Umfangsgeschwindigkeit des Rotors zeigt, wird der

Yaw-Angle positiv (siehe Abbildung 35).

LP-Vane LP-Blade TEC Blading

Abbildung 35: Definition des Yaw-Angle mit Vorzeichenkonvention [26]

Der Pitch-Angle ist wie folgt definiert:

tany = —Cr (3.15)
C,

Der Pitch-Angle befindet sich in der xr Ebene und ist positiv, wenn die radiale Geschwindigkeitskom-
ponente ¢, nach auBen gerichtet ist; das heist vom Hub zum Tip.

3.4.3 Totaldruck und Totaltemperatur Rakes

Die Ebene 0 befindet sich vor IGV-Vorderkante (siehe Abbildung 29) und ist mit Totaldruck- und To-
taltemperatur Rakes ausgestattet. Mit diesen Rakes wird die erforderliche Totaldruck und Totaltempe-
ratur zur Festlegung der Betriebspunkte (siehe Tabelle 5) gemessen, aufgrund dessen sind sie vor der
ersten Schaufelreihe positioniert.
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In Tabelle 9 sind die Messpositionen in radialer Richtung aufgelistet, die fur den Totaldruck als auch
fur die Temperatur gelten.

Tabelle 9: Messpositionen Rakes [11]

Relative Kanalpo-
sition [%]

100
86,7 !
77,1
67,4
57,8
48,1
38,5
28,9
19,2
8,4

hub 0

=
o
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3.4.4  Akustische Messtechnik

Um Akustikmessungen am Turbinenprifstand STTF-AAAI durchfiihren zu kénnen, befindet sich eine
akustische Messstrecke stromabwaérts direkt nach dem TEC. Aufgrund der Tatsache, dass fiir die Durch-
flihrung der akustischen Modalanalyse nach Kapitel 2.9 die Strdmungsparameter (statischer Druck und
Temperatur sowie Machzahl) benétigt werden, die in dem betrachteten Abschnitt des Stromungskanals
herrschen, befindet sich die Messebene D am Eintritt in den akustischen Messsektor.

Abbildung 36 zeigt die akustische Messstrecke am Turbinenprifstand STTF-AAAI, wo drei Akustik-
platten an der Innenwand und drei Akustikplatten an der Auflenwand mit jeweils 12 wandbundigen
Mikrofonen pro Platte ausgefthrt wurden. Die Messung des Schallfeldes erfolgt durch die Drehvorrich-
tung des Akustikrigs, wodurch die Platten azimutal Gber den Messbereich bewegt werden. Wahrend
dieser Arbeit wurde nur eine Umfangsposition (eine Akustikplatte auRen und eine Akustikplatte innen)
eingesetzt und um 360° in Umfangsrichtung in 2° Schritten traversiert, wodurch sich 180 Messpositio-
nen ergeben. Fur die Akustikmessungen wurden insgesamt 26 Mikrofone verwendet, 24 davon waren
in die Akustikplatte am Hub und Tip mit jeweils 12 Mikrofonen pro Platte und zwei Referenzmikrofone
eingesetzt. Ein Referenzmikrofon befand sich unmittelbar nach dem Rotor, das andere nach dem TEC.

Drehvorrichtung

Akustikplatte AuRen \

Akustikplatte Innen

Ebene D

Abbildung 36: 3D-Darstellung der akustischen Messstrecke am Turbinenprifstand STTF-AAAI [26]
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Der axiale Abstand zwischen den einzelnen Messpositionen betragt 7,5 mm. Da dies aufgrund der Mik-
rofongrofie und der GroRe der Kunststoffbuchse konstruktiv nicht méglich sind, wurden zwei in einem
Winkel von 12 Grad versetzte Reihen realisiert. Die Abbildung 37 zeigt die Akustikplatten mit zwei
Mikrofon-Reihen, wobei links im Bild die Akustikplatte am Tip und rechts jene am Hub dargestellt ist.
Die Mikrofone wurden in die Kunststoffbuchsen eingeftigt, welche dann als Einheit in die Akustikplatte
eingebaut werden. Die Aufgabe der Kunststoffbuchsen ist eine galvanische Trennung des Mikrofons
vom Gehéause und ermdglicht eine kraftschliissige Absicherung gegen Durchrutschen des Mikrofons
wahrend des Versuchs.

Kunststoffbuchse

Mikrofon
Mikrofon

Kunststoffbuchse

% 30 fhn
7

162

Abbildung 37: 3D-Darstellung der Akustikplatten; Tip (links) und Hub (rechts)

Zur Messdaten-Erfassung wurden die Mikrofone der Firma G.R.A.S vom Typ 40BD verwendet. Hier
handelt sich um ein vorpolarisiertes Kondensator-Druckmikrofon mit einem Durchmesser von ¥ -inch,
das auf einen Vorverstarker vom Typ 26AC aufgeschraubt wurde. Es ist méglich, hohen Schalldruck-
pegel bis 174 dB sowie hdhere Frequenzen bis 70 kHz mit einem linearen Frequenzgang von 10 Hz bis
25 kHz (0,4dB) zu erfassen. Der Einsatzbereich ist bis zu einer maximalen Temperatur von 120 °C

mdglich. Um eine hohe Konsistenz und Zuverlassigkeit fiir die Messergebnisse zu erreichen, ist es wich-
tig, vor jeder Schallmessung jedes Mikrofon zu kalibrieren, weil die Anderung des Umgebungszustan-
des (statischer Umgebungsdruck) die Empfindlichkeit des Mikrofons beeinflussen kann. Die Kalibrie-
rung wird mit einem Pistonphon des Typs 42AA der Firma G.R.A.S durchgefihrt, das einen Schalldruck
mit einer Amplitude von 114 dB bei einer Frequenz von 250 Hz auf das Mikrofon ausubt.

Abbildung 38: Mikrofon (links) und Vorverstarker (rechts) [11]



Matlab-Routinen zur Auswertung der akustischen
Messdaten

Zur Auswertung der akustischen Messdaten wurden im Zuge dieser Arbeit die bereits am Institut beste-
henden Fortran-Auswerteroutinen in Matlab-Auswertroutinen umgeschrieben und zusatzlich erweitert.
Eine ausflhrliche Beschreibung des Matlab-Codes kann in der Programmdokumentation im Anhang
nachgesehen werden. Weiters wurde eine grafische Benutzeroberfldche — ein sog. GUI (=Graphical User
Interfaces) — erstellt.

Die Verwendung von Matlab statt Fortran hat die Vorteile, dass umfangreiche numerische Methoden
direkt im Matlab integriert sind, welche zur Lésung mathematischer Probleme dienen. Die weiteren
Vorteile sind, die Mdglichkeit eine grafische Benutzeroberflache zu erstellen, sowie die Verwendung
der Parallel Computing Toolbox, dabei werden datenintensive Probleme mit Hilfe von Mehrkernpro-
zessoren, wodurch die volle Verarbeitungsleistung der Multicore Prozessoren ausgenutzt wird, geldst.
Am Institut haben die meisten Erfahrung mit Matlab, da Fortran eine nicht mehr aktuelle Programmier-
sprache, die kaum mehr jemand beherrscht, ist, weshalb ,,Wartung®, Erweiterung bzw. Veranderung am
Code schneller und leichter durchfiihrbar sind.

Im Vergleich zu anderen Programmiersprachen wie C oder Java kénnen Matlab-Routinen sehr einfach
und schnell erweitert werden, wobei der Matlab Code vor der Ausfiihrung nicht kompiliert werden muss,
sondern direkt interpretiert werden kann. Aufgrunddessen bendtigt Matlab fiir die Ausfiihrung der Rou-
tinen auch viel mehr Zeit als C oder Java.

411 Matlab GUI (Graphical User Interface) zum Aufruf der Akustik-Routinen

Eine optimale grafische Benutzeroberflache kann Arbeitsprozesse beschleunigen, vereinfachen und ist
weniger fehleranfallig, wodurch Zeit und Kosten gespart werden. In diesem Abschnitt wird die grafische
Benutzeroberflache fur den Aufruf der Routinen der akustischen Messdatenauswertung dargestellt und
erlautert.

In Abbildung 40 sind verschiedene Datenauswahlmdglichkeiten sowie verschiedene Eingabefelder und

Schalter dargestellt. Im Folgenden werden die einzelne GUI Blocke, welche im Bild durch Nummern
gekennzeichnet sind, erlautert.

(D) Eingabefeld fiir die Rohdaten. Pfad— Der Button ,,Browse* ermoglicht die Auswahl der
gespeicherten Rohdaten.
2 Eingabefeld fiir die Kalibrierdaten. Pfad— Durch den Button ,,Browse* werden die ge-

speicherten Kalibrierfaktoren ausgewahlt. Die Daten, die beim Kalibrieren aufgenommen
wurden, werden fur die Ermittlung der Kalibrierfaktoren durch den Aufruf der Matlab-
Routine ,,Mic_Calibration* verwendet.

3 Eingabefeld fiir den Ordner. Pfad— Hier wird ein Pfad ausgewihlt, in dem ein Ordner
durch die Matlab-Routine automatisch erstellt wird und die Daten nach erfolgter Konver-
tiererung gespeichert werden.

4 Hier wird die Anzahl der CPU-Kerne ausgewéhlt, welche fiir die Berechnung verwendet

werden. Diese muss entweder kleiner oder gleich groR sein wie die Anzahl an physikali-
schen CPU Kernen vom verwendeten Computer.
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®)
(6)
()

(8)

9)

(10)

(11)

(12)

(13)

(14)

(15)
(16)

17

(18)

a.
b.

a.
b.

a.
b.

a.
b.

Hier wird die entsprechende Rotor-Konfiguration, welche bei der Durchfiihrung des Ver-
suchs verwendet wurde, ausgewahlt.

Hier wird das entsprechende TEC, welches beim Versuch verwendet wurde, ausgewahlt.
Hier wird die Betriebspunktnummer ausgewahlt. Bei der Durchfiihrung der Versuche

werden verschiedene Betriebspunkte mit Nummern bezeichnet, welche bei der Messda-
tenauswertung auch entsprechend verwendet werden mussen.

Ausfiihrung der adaptiven Neuabtastung und Phasenmittelung— Bei diesem hat man
zwei Optionen (,,on* und ,,0ff*). Somit besteht die Moglichkeit, bei der Messdatenaus-
wertung die adaptive Neuabtastung und Phasenmittelung entweder durchzufiihren ,,on",
oder nicht durchzufiihren ,,0ff™.

Ausfiihrung der Fast Fourier Transformation (FFT)— In Abhangigkeit vom gesetzten
Schalter werden verschiedene Skripten ausgefiihrt:

,,off* - die FFT-Analyse wird nicht ausgefuhrt.

,FFT with mic array (excluding refmics)“ - die FFT-Analyse wird flr beide Mikrofon-
platten durchgefiihrt, aber ohne Referenz Mikrofon.

,FFT with reference mic only* - wéhlt man diese Option, wird die FFT-Analyse nur fir
Referenz Mikrofone durchgefinhrt.

,both FFTs -mic array and refmic* - in diesem Fall wird die FFT Analyse flr beide
Mikrofonplatten und Referenzmikrofone durchgefthrt.

Ausfiihrung der Azimutalmodenanalyse— Hier werden die verschiedenen Skripten eben-
falls in Abhangigkeit vom gesetzten Schalter ausgefihrt.

,,off* - die AMA wird nicht durchgefuhrt.

,mode detection without reference mic (DLR-like)* — die AMA wird ohne Beriicksich-
tigung des Referenzmikrofons durchgetihrt.

»crosscorrelation with reference mic* — durchfiihrung der AMA mit dem Kreuzkorre-
lationsverfahren unter Berlcksichtigung des Referenzmikrofons.

Ausfiihrung der Radialmodenanalyse:
,,off“ — die Radialmodenanalyse wird nicht durchgefihrt.
,,on“—die Radialmodenanalyse wird durchgefihrt.

Hier wird die entsprechende ,,Positionsliste® (,,list.dat*) fiir die AMA fiir die Zusammen-
fassung der beiden Mikrofonreihen auf eine Reihe erstellt. Die Liste Enthélt zwei Spalten
mit Winkelpositionen, die erste Spalte fir ungerade Mikrofonnummern, die zweite fir
gerade Mikrofonnummern. Die Nummerierung ist abh&ngig von der Traversierungsrich-
tung, welche hier entsprechend gewéhlt werden kann.

Eingabefelder fiir die Stromungsparameter— Diese sind fir die Berechnung der axialen
Wellenzahlen fiir positive bzw. negative Ausbreitungsrichtung erforderlich, welche in ei-
nem Excel-File gespeichert werden.

Hier wird die Rotordrehzahl, welche wahrend des Versuches fiir den entsprechenden Be-
triebspunkt vorhanden war, eingegeben.

Eingabefeld fir den Winkel zwischen den Messpunkten.

Hier wird der Oversampling-Faktor eingegeben, wenn der Faktor 1 ist, findet kein Over-
sampling statt. Fiir den Fall, dass der Faktor groRer 1 ist, findet Oversampling statt.

Ausfiihrung der Routine fur die Datenkonvertierung— Hier werden die aufgezeichneten
Daten in das notwendige Format konvertiert und eine Umrechnung von mV in Pa findet
statt.

,»on“ Die Matlab-Routine wird aufgerufen.
,»off* Die Matlab-Routine wird nicht aufgerufen.

Eingabefeld fiir die TPNr. Diese ist in Abbildung 39 aufgefiihrt. ,,TP* steht fiir den Test-
point, die erste Ziffer bezeichnet die Rotornummer, die zweite die TEC-Nummer und die
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dritte Ziffer bezeichnet die Betriebspunkt Nummer. Die letzte Ziffer bezeichnet, wie oft
der gleiche Betriebspunkt gemessen wurde.

TP 093 1

. J |—> Measurement number
Testpoint ‘
Testpoint nummer

TEC nummer
Rotor nummer

Abbildung 39: Darstellung der TPNr.

(19) Eingabefeld fur die Kennzahl, die die Konfiguration/Set-up beschreibt. Diese besteht aus
der Rotornummer, TEC-Nummer und Testpoint-Nummer. In Abbildung 39 ist sie eben-
falls zu sehen.

(20) Eingabefeld fur den Referenzmikrofonkanal. Gemeint ist die Kanalnummer, die bei der
Messung fur das Referenzmikrofon verwendet wurde.
(21) Eingabefeld fur den Trigger-Kanal. Die Kanalnummer, die bei der Messung fiir den Trig-
ger verwendet wurde.
4| Acustic_Analysis_Gui 2SN N

Acoustic Analysis
- JF soommanmsrenen |_rraaens |

Path for input of Raw Data:

GiAuswerte_Routine_Gui_finish\
Path for input of calib Data:
G\Auswerte_Routine_Gui_finishWMA_aus_fR_no_ref dsw
Path for output of conwert data "Data_of_traverse_steps”
@ G:\uswerte_Routine_Gui_finish
I Switch Flow parameters @ Input parameters
@Number of Physical Cores Select Swirl in rad’s for 2 radis] Rotor speed 4600 [Uimin]
) RMA-analysis
@Setup Select - i Angle between 2 1
@ 4 Axial Mach number 2 measuring positions
TEC-setup Select .. v
. Static pressure 2 [bar] Oversamplmg-Faklor 1
@Testpuinle No Select hd
. . Input for Convert to DLR format
Adaptive Resampling Select - Static temperature 2 K P
@ \ Convertto DLR OFF
@ FFT Select v Gas constant 287.058 [JikgK]
: (28) TPrr TP_003_1
AA Selet v 9 093
@D rua Selet v SR =
positive direction of Ref. mic channel 1
circumferential angle phi Seled 3|
@ Trigger channel HPT 20

Abbildung 40: Die grafische Benutzeroberflache fur Daten und Parameter Input

(22) Hier wird die Frequenz ausgewahlt, fir die die Modalanalyse durchgefihrt werden soll.

(23) Ausfiihrung der Fast Fourier Transformation (FFT)— In Fall von gesetzten Schalter wird
Fensterfunktion ,,window function‘ fiir die Berechnung verwendet.
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(24) Auswahl der Frequenz bei welche die Radialmodenanalyse berechnet wird. Hier kann
gleichzeitig nur bei einer Frequenz die Berechnung durchgefuhrt werden.
(25) Bei der Aktivierung dieses Schalters wird eine Einhillende ,,envelope“ vom Signal er-

zeugt. Es ist mdglich in Abhdngigkeit vom gesetzten Schalter obere und untere sowie
obere oder untere Einhullende zu erzeugen.

Acoustic Analysis .

Fast Fourier transformation

@ Frequency for output @ Switch for Pulse -or Hanning function AMA & RMA Parameter
@ 1st BPF @ 1S1BPF
25t BPF Window function
3slBPF 2st BPF
Any Frequency for output 0 S
Any Frequency
@ Compute the upper and lower envelopes of the signal
s Envelopes Off
Peak separation /Separation Factor Browser Path for input of data for compute of envelope/ Data 1 Name of Data 1

60 I\Wersuch_lnnovative_Foil_Referenz\Auswertungen_aAkustiiVersuch_Innovative_Foben_Referenz_Matiab\TP_1 Riblets

@ Upper and lower Envelopes
Compare Off

Path for input of data for compute of envelope/ Data 2 fo compare Name of Data 2

I'\Wersuch_innovative_Foi_Referenz\iuswertungen_akusti\Versuch_innovative_Folien_Referenz_Matiab\TP_ Reference

. Cancel

Abbildung 41: Die grafische Benutzeroberflache fir die Durchfuhrung von FFT und AMA/RMA

Upper Envelope

Lower Envelope

Fur die Auswertung der Messdaten wird eine Vielzahl an Auswerteroutinen herangezogen, eine detail-
lierte Beschreibung der einzelnen Auswertschritten ist in [9] zu finden. Die Routine ,,Acoustic_Analy-
sis_STTF* steuert die gesamte akustische Analyse durch Aufruf von unterschiedlichen Unterprogramen
(Routinen). Zuerst wird die grafische Benutzeroberflache GUI aufgerufen und durch setzen verschiede-
ner Schalter die entsprechenden Analyseverfahren durchgefiihrt, sowie die Parameter Eingabe findet
hier statt. Die zweite Auswerteroutine, die ausgefiihrt wird, flhrt die Datenkonvertierung durch. Dabei
werden die aufgezeichneten Rohdaten in das entsprechende Format konvertiert. AuBerdem findet eine
Umrechnung des aufgezeichneten Spannungssignals, welches in Millivolt [mV] gespeichert wurde, in
Pascal [Pa] statt. Dies wird mit einem Kalibrierfaktor durchgefuhrt (siehe Abschnitt 3.4.4). Die dritte
Auswerteroutine, die aufgerufen wird, ist die flr die adaptive Neuabtastung und Phasenmittelung. Da-
nach wird die FFT Routine aufgerufen, wo die Frequenzanalyse durchgefuhrt wird. Hier findet auch die
Ermittlung sowohl Real- als auch Imaginérteil der maximalen Amplituden bei bestimmte Frequenz statt,
welche in weiterer Folge fur die Durchfiihrung von Modenanalyse verwendet werden. Zunéchst wird
die Routine fur die Azimutalmodenanalyse aufgerufen und anschlieRend die Routine fiir die Durchfiih-
rung der Radialmodenanalyse.

Die Routine der adaptiven Neuabtastung und Phasenmittelung und die Routine fiir die Azimutalmo-
denanalyse wurden im Zuge dieser Arbeit von Fortran in Matlab umgeschrieben und zusétzlich erwei-
tert. Um Programmierfehler und mégliche numerische Abweichungen auszuschlieRen bzw. zu erken-
nen, wurden bereits bestehende, ausgewertete Datensatze mit dem neuen Matlab Routinen ausgewertet
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und miteinander verglichen. Die Validierung und Verifizierung der Matlab-Routinen wird in nachfol-
genden Abschnitten durchgefihrt.

4.1.2 Validierung und Verifizierung der Matlab-Routinen flr adaptive Neuabtastung und Phasenmit-
telung

In diesem Abschnitt werden die Ergebnisse der Matlab-Auswerteroutine fur die adaptive Neuabtastung
und Phasenmittelung dargestellt und mit den Ergebnissen der gleichen Fortran-Routine verglichen. Ab-
bildung 42 zeigt die Ergebnisse der Matlab-Routine (oben links) und Fortran-Routine (oben rechts),
sowie die Differenz zwischen den zwei Ergebnissen (unten im Bild). Der Mittelwert des Schalldrucks
an der Messposition fiir das Mikrofon betragt p' =14,45795271Pa und der Mittelwert der Differenz des

Schalldrucks fiir die gleiche Messposition und demselben Mikrofon liegt bei Ap=1,29169-10°Pa.

Hier ist ersichtlich, dass der Unterschied bei der finften Zehnerpotenz liegt und somit eine sehr gute
Ubereinstimmung der Ergebnisse zwischen den Matlab- und Fortran-Routinen vorliegt.

100 T T 100
= 50 50
o
e
S o 0
>
|-
i)
E -50 -50
(&)
[9p]
-100 : : 100 : :
0 1 2 3 0 1 2 3
4 4
Sampels x10 Sampels g
%1073

Schaldruck [Pa]

0 0.5 1 1.5 2 25 3
x10*
Sampels
Abbildung 42: Ergebnisse der adaptiven Neuabtastung und Phasenmittelung; Matlab Ergebnis (oben
links), Fortran Ergebnis (oben rechts) und die Differenz zwischen Matlab und Fortran

(unten)

In Tabelle 10 sind die Ergebnisse der adaptiven Neuabtastung und der Phasenmittelung der zweiten
Messposition des ersten Mikrofons dargestellt. Flr den Verglich zwischen Matlab —und Fortran Routine
wurden nur sieben Sampels verwendent. Im Bild links befinden sich die Ergebnisse der Matlab-Routine
und rechts die der Fortran-Routine. Hier ist ersichtlich, dass Matlab 15 Nachkommastellen ausschreibet,
wobei Fortran bei der flinften Nachkommastelle auf- bzw. abrundet. Dadurch entstehet die Differenz
zwischen den Matlab -und Fortran-Routinen, welche auch in Abbildung 42 zu sehen ist. Der Mittelwert
der Differenz betragt Ap =1,29169-107° Pa. Der Unterschied ist so gering, dass man die Abweichung

in erster Naherung vernachléssigen kann.
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Tabelle 10: Schalldruck, Matlab (links) und Fortran (rechts)

Matlab Fortran Einheit
1 3,517492588895687 3,517500000000000 Pa
2 15,837288415515243 15,83729000000000 Pa
3 12,956274680174579 12,95629000000000 Pa
4 2,606149182349130 2,606150000000000 Pa
5 23,977043038061527 23,97704000000000 Pa
6 9,579319680354216 9,579310000000000 Pa
7 10,903460901417848 10,90347000000000 Pa

4.1.3 Validierung und Verifizierung der Matlab-Routine fiir Azimutalmodenanalyse (AMA)

In diesem Abschnitt werden die Ergebnisse der Matlab-Routine fiir die Azimutalmodenanalyse, welche
im Zuge dieser Arbeit von Fortran in Matlab umgeschrieben und erweitert wurde, aufgefiihrt. Ebenso
wird ein Vergleich zwischen der Matlab -und Fortran-Routine présentiert. Fir den Vergleich und die
Visualisierung wurde eine Matlab-Routine erstellt, welche im Folgenden herangezogen wird. In Abbil-
dung 43 sind die Ergebnisse der Routine fiir die Azimutalmodenanalyse dargestellt. Im Bild links oben
sind die Matlab Ergebnisse, rechts oben die Fortran Ergebnisse und unten die Differenz zwischen den
beiden zu finden. Der Mittelwert der Modenamplituden betrégt a,, = 0,6448892815 Pa und der Mittel-

wert der Differenz betragt Aa_ =9,22131148794-10*° Pa . Hier ist erkennbar, dass die Differenz erst

bei der neunten Kommastelle ist, weshalb die Unterscheide zwischen Matlab- und Fortran — Routine
vernachléssigbar sind.
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Abbildung 43: Ergebnisse der Routine der Azimutalmodenanalyse; Matlab Ergebnis (oben links),
Fortran Ergebnis (oben rechts) und die Differenz zwischen Matlab und Fortran (unten).
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Der folgende Abschnitt stellt die Messergebnisse der verschiedenen TEC Konfigurationen flr beide
Betriebspunkte Design point und Off-Design dar (siehe Abschnitt 3.3). Das heil3t, hier werden zwei TEC
Konfigurationen angegeben und miteinander verglichen, wobei es sich bei der einen um eine mit Riblets
bestuickte und bei der zweiten um eine Referenzkonfiguration ohne Riblets handelt.

Als erstes werden die Messergebnisse der Fiinf-Loch-Sonde in der Ebene C fiir die entsprechenden Be-
triebspunkte angegeben und diskutiert. Danach werden die Strémungsfelder in der Ebene D dargestellt
und ebenfalls miteinander verglichen. Schlussendlich werden noch die akustischen Messergebnisse an-
gefiihrt und ausflhrlich erklért, da der Schwerpunkt dieser Arbeit auf der Untersuchung des Einflusses
von Riblets auf der Saugseite der TEC Beschaufelung auf die Schallabstrahlung bzw. der Entstehung
liegt.

5.1 Off-Design Point
5.1.1 Stromungsfeld Rotor Austritt (Ebene C)

Zur Beschreibung der Stromungscharakteristiken im Betriebspunkt Off-Design werden die Messdaten
in Ebene C (Stromungsfeld hinter dem Rotor) reprasentativ fir beide TEC Konfigurationen (Riblets und
Referenz) dargestelit. Die Blickrichtung ist entgegen der Stromung gerichtet und die Drehrichtung des
Rotors ist im Uhrzeigesinn.

Die Berechnung des Totaldruck-Koeffizienten erfolgt nach der Gleichung (5.1). Hier wurde in Um-
fangsrichtung der Mittelwert des statischen Druck p,, vom massengemittelten Totaldruck p, fir jede

Messposition subtrahiert und durch den Staudruck dividiert, woraus sich der dimensionslose Total-
druck-Koeffizient cy ergibt.

Cpt — Et _?stat (51)
Pt — Pstat

Abbildung 44 zeigt die Totaldruck-Koeffizient Verteilung in der Ebene C. Die Nachldufe des stromauf-
warts liegenden Stators sind durch die gestrichelten schwarzen Linien dargestellt. Hier ist die Schaufel-
druckseite mit (PS) und die Saugseite mit (SS) dargestellt. Um die beiden Abbildungen vergleichen zu
konnen, wurde die gleiche Skalierung bei den Konfigurationen verwendet. In dieser Abbildung kénnen
drei Abschnitte identifiziert werden. Der erste Abschnitt befindet sich in der Nahe der Nabe und hat ca.
20% Kanalhohe. Dieser Effekt wird von den Sekundarstromungen, sowohl des Rotors als auch des
stromauf liegenden Stators, sowie den Wechselwirkungen dieser beiden Strukturen erzeugt. Der Bereich
in der Mitte mit ca. 85% Kanalhthe zeigt den Nachlauf des Stator. In der Nahe des Casing kann ein
Bereich mit geringem Gesamtdruck, der sich als Band in Umfangsrichtung erstreckt, identifiziert wer-
den. Diese Totaldruckminderung entsteht durch Sekundéareffekte, wie auch im ersten Bereich, sowie
durch den in diesem Bereich vorhandenen Tip Leakage Vortex am Rotor. Bei der Betrachtung von Ab-
bildung 44 ist ersichtlich, dass die beiden TEC Konfigurationen &hnliche Eintrittsbedingungen haben.

In Abbildung 45 sind identische Verteilungen der Werte in radialer Richtung zu sehen. Das heif3t, die
Abweichungen fiir den Totaldruck-Koeffizient zwischen den jeweiligen TEC Konfigurationen sind mi-
nimal. Dieser minimale Unterschied befindet sich innerhalb der Messgenauigkeit. Das Minimum, wel-
ches in der Abbildung mit (A) gekennzeichnet wurde, entsteht infolge oberer Kanalwirbel und Spalt-
wirbel. Das mit (B) gekennzeichnete Minimum entsteht infolge unterer Kanalwirbel. Diese Wirbel er-
geben eine Vermischung der Strémung was in einem Totaldruckverlust endet.
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Nachlauf
\ des Stators
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Abbildung 44: Totaldruck-Koeffizienten Verteilung, Ebene C, Off-Design, Riblets (links) und
Referenz (rechts)

—s—Riblets —s—Reference

0,8 -

0,6 -

0,2 -

Relative Kanalhohe (r-ri)/(r-ra) [%0]

Totaldruck-Koeffizient [-]

Abbildung 45: Totaldruck-Koeffizient, Ebene C, Off-Design, Riblets (rot) und Referenz (blau)

In Abbildung 46 ist die Machzahl dargestellt, wo auch die Nachl&ufe des Stators sehr deutlich zu erken-
nen sind (gestrichelte schwarze Linien). Wenn man die Radial-und Umfangsverteilung der Machzahl
betrachtet, sind &hnliche Bereiche bei beiden TEC Konfigurationen zu identifizieren, welche bereits bei
der Totaldruck Verteilung zu sehen waren. Eine starke Abnahme der Machzahl ist ebenfalls nah am
Casing festzustellen, welche infolge oberer Kanalwirbel und Spaltwirbel stattfindet. Nah an der Nabe
ergibt sich dhnliches, wobei dort das Stromungsfeld infolge unterer Kanalwirbel beeinflusst wird. Diese
zwei Bereiche sind auch in Abbildung 47 mit (B) und (C) gekennzeichnet. Ein weiterer Bereich am
Casing entsteht durch den Jet tiber den Rotor und fiihrt zu einem hoheren Machzahlwert. Dieser ist in
Abbildung 46 sowie in Abbildung 47 mit (A) gekennzeichnet. Hier sind die Verlaufe der in Umfangs-
richtung gemittelten Machzahl tber die relative Kanalhthe fiir beide TEC Konfigurationen dargestellt,
welche nahezu identisch sind. Die Abweichung befindet sich innerhalb der MelRunsicherheit, welche
auch in Abbildung 47 dargestellt ist.
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Abbildung 46: Machzahl Verteilung, Ebene C; Off-Design, Riblets (links) und Referenz (rechts)

—s—Rijblets —s—Reference

A

o o o
BN [op] (e
I I I

o
N
I

Relative Kanalhdhe (r-ri)/(r-ra) [%]

Machzahl [-]

Abbildung 47: Machzahl, Eben C, Off-Design, Riblets (rot) und Referenz (blau)

Betrachtet man den Yaw-Angle in Abbildung 48, so ist ein stetiger Anstieg des Winkels von der Nabe
in Richtung des Casings zu bemerken. Hier ist wieder der Tip Leakage Vortex des Rotors im wandnahen
Bereich zu erkennen, wodurch eine starke Veranderung des Yaw-Angles aufgrund der sehr starken Wir-
bel in diesem Bereich resultiert. Die Stromungsumlenkung hin zu geringeren Yaw-Angel nah an der
Nabe, welche in Abbildung 49 mit (A) gekennzeichnet ist, entsteht infolge unterer Kanalwirbel.

Betrachtet man den in Umfangsrichtung gemittelten Yaw-Angle tber die relative Kanalhdhe in Abbil-
dung 49, so lasst sich eine leichte Differenz zwischen Riblets- und Referenz-Konfiguration erkennen.
Dies ist hauptsachlich auf die Messungenauigkeit zurlickzufiihren. Somit wird der gleiche Betriebspunkt
bei beiden TEC Konfigurationen bestatigt. Das heif3t, es treten keine Stromaufwarts-Effekte durch die
verschiedenen TEC-Konfigurationen auf.
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Abbildung 48: Yaw-Angle, Ebene C, Off-Design, Riblets (links) und Referenz (rechts)

—s—Rijblets —s—Reference

1 -

/

Relative Kanalhohe (r-ri)/(r-ra) [%]

10
Yaw-Angle [Grad]

Abbildung 49: Yaw-Angle, Eben C, Off-Design, Riblets (rot) und Referenz (blau)

5.1.2 Stromungsfeld TEC Austritt (Ebene D)

Der folgende Abschnitt befasst sich mit dem Stromungsfeld hinter dem TEC in der Ebene D (siehe
Abschnitt 3.4). In Abbildung 50 ist links die Totaldruck-Koeffizient Verteilung fur die Riblets-Konfi-
guration und rechts fur die Referenz-Konfiguration zu sehen. Beide werden stromaufwarts betrachtet,
wobei die roten Bereiche hohe Driicke und blaue Bereiche niedrige Driicke darstellen. Der Nachlauf der
Schaufel ist hier durch den minimalen Totaldruck-Koeffizient gegeben, welcher in Abbildung 50 durch
eine gestrichelte schwarze Linie dargestellt ist. Die Druck- und Saugseite der Schaufel sind hier durch
(PS) und (SS) gekennzeichnet.

Zusétzlich zu dem Nachlauf kdnnen zwei Bereiche (siehe Markirung (A) und (B)) mit niedrigem Total-
druck-Koeffizient identifiziert werden. Ein solcher Bereich befindet sich nah an der Nabe und ist mit
(A) gekennzeichnet. Dieser wird durch die Sekundarstromung in der N&he der Nabe erzeugt. Dies kann
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auch durch den positiven Yaw-Angle in Abbildung 55 identifiziert werden, wo der gemittelte Yaw-
Angle in der N&he der Nabe positiv wird. Der zweite Bereich befindet sich an der Hinterkante nahe am
Casing. Dieser Bereich wurde in der Abbildung mit (B) gekennzeichnet und entsteht durch eine Stro-
mungsablésung an der Schaufeldruckseite im vorderen Bereich der Schaufel. Nah am Casing wird die
Stromung stark vom Tip Leakage Vortex beeinflusst. Dadurch kommt es zu einer Fehlanstrémung (gro-
Rerer Yaw-Angle, siehe Abbildung 55), wodurch die Ablésung hervorgerufen wird.(siehe [26] S.170).
Durch den Upper Passage Vortex (UPV) wird diese von der Schaufeldruckseite in Richtung der Saug-
seite der benachbarten Schaufel gedriickt. Zuséatzlich wird das Fluide vom Casing entlang der Saugseite
in Richtung der Schaufelmitte driickt. Diese Wanderung des Fluids entlang der Saugseite ist anhand der
Olanstriche in [27] deutlich erkennbar.

Die Strukturen der beiden TEC Konfigurationen sind einander sehr &hnlich, wobei fur den Vergleich
der beiden Kurven der Totaldruck-Koeffizient ¢y mit der Gleichung (5.1) berechnet und tiber die relative
Kanalhohe in Abbildung 51 aufgetragen wurde. Der Verlauf der beiden Kurven ist nahezu identisch.
Bis 20% der relativen Kanalhdhe l&sst sich eine geringe Differenz zwischen beiden Kurven feststellen.
Zwischen 20% und 70% kann ein Bereich mit einem hoheren Totaldruck-Koeffizienten cy flr die
Riblets-Konfiguration identifiziert werden. Der hohere c,: Wert resultiert aus hoheren Geschwindigkei-
ten, welche in diesem Bereich aufgrund eines hoheren Massendurchfluss resultiert. Nah am Geh&use
lasst sich eine geringere Abweichung zwischen den beiden TEC Konfiguration feststellen.
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Abbildung 50: Totaldruck-Koeffizienten Verteilung, Ebene D, Off-Design, Riblts (links) und Referenz
(rechts)
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Abbildung 51: Totaldruck-Koeffizienten, Ebene D, Off-Design, Riblets (rot) und Referenz (blau)
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Abbildung 52 zeigt die Machzahlverteilung in der Ebene D fur die Riblets (links) und die Referenz
(rechts). Wiederum sind zwei Bereiche nahe an der Nabe mit geringerer Machzahl zu sehen. Einer dieser
ist auf der Saugseite des Nachlaufes bzw. ist zum Teil der Nachlauf, welcher in der Abbildung mit (A)
gekennzeichnet wurde. Dieser wird vor allem vom Lower Passage Vortex (LPV) beeinflusst. Und der
zweite in der Abbildung mit (B) gekennzeichneter Bereich. Sie sind fir beide TEC Konfigurationen
nahezu identisch. Nahe am Casing ist ein Bereich mit niedrigerer Machzahl (siehe Markierung (C)).
Wie bereits dargelegt wird dieser durch die Strdmungsablosung an der Schaufeldruckseite hervorgeru-
fen. Diese Ablésung wird durch den Upper Passage Vortex (UPV) in Richtung der Saugseite (SS) der
benachbarten Schaufel gedriickt.

Abbildung 53 zeigt die gemittelte Machzahl tber die relative Kanalhéhe, worin eine Differenz zwischen
den beiden Kurven zu erkennen ist. Nah am Casing ist ein Bereich mit niedrigerer Machzahl festzustel-
len. Ein &hnlicher Bereich ist nahe an der Nabe zu identifizieren, welcher vom LPV verursacht werden
konnte. Diese Bereiche sind bei der Riblets-Konfiguration ausgepragter als bei der Referenz-Konfigu-
ration. Der Bereich in der Mitte zeigt eine grofRere Machzahl, wobei hier nur geringfligige Unterschiede
zwischen den TEC Konfigurationen zu erkennen sind. Um die Differenz zwischen den beiden Kurven
im mittleren Bereich und an den Wanden vergleichen zu kénnen, wurde die Kurve der Riblets-Konfi-
guration um den Betrag Maygisr verschoben. In Abbildung 53 ist zusatzlich erkennbar, dass die Abwei-
chung im Messungenauigkeitsbereich der 5-Loch Sonde (siehe Tabelle 8) liegt.
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Abbildung 52: Machzahl Verteilung, Ebene D, Off-Design, Riblets (links) und Referenz (rechts)
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Abbildung 53: Machzahl, Ebene D, Off-Design, Riblets (rot) und Referenz (blau)
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Die Stromungsstrukturen wie die Wirbel bzw. Wirbelkerne kénnen durch Betrachtung des Yaw-Angle
gefunden werden. In Abbildung 54 ist ein groRer Bereich nah am Casing mit positiven Yaw-Angle er-
kennbar. In diesem wird das Stromungsfeld primér durch den Upper Passage Vortex (UPV) bestimmt.
Annliche Strukturen sind im wandnahen Bereich der Nabe zu sehen. Diese Bereiche sind bei der Riblets-
Konfiguration starker ausgepragt als bei der Referenz-Konfiguration. Die Verldufe des gemittelten
Yaw-Angle uber die relative Kanalhthe, welche in Abbildung 55 dargestellt sind, zeigen keine Unter-
schiede zwischen den beiden TEC Konfigurationen.

High
/
Y\\&@F@ lauf
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Abbildung 54: Yaw-Angle Verteilung, Ebene D, Off-Design, Riblets (links) und Referenz (rechts)
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Abbildung 55: Yaw-Angle, Eben D, Off-Design, Riblets (rot) und Referenz (blau)

Abbildung 56 stellt die Umlenkung fir die Riblets-Konfiguration (rot) und fur die Referenz-Konfigura-
tion (blau) Gber die relative Kanalhghe dar. Die Umlenkung wird mit der folgenden Gleichung berechnet
und ist die Differenz zwischen dem Anstrom- und Abstrémwinkel.

(’“Umlenkung =0c—0p (52)

wobei o der Yaw-Angle in der Ebene C und o, Yaw-Angle in der Ebene D ist. Hier erkennt man einen
ahnlichen Verlauf der beiden Kurven Uber die ganze Kanalhthe, wobei aber eine Differenz von ca. 5°
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zwischen den beiden Kurven festzustellen ist. Nahe an der Nabe ist ein Bereich mit groRer Umlenkung,
wobei hier die Umlenkung bei der Referenz-Konfiguration (blau) groRer ist als bei der Riblets-Konfi-
guration (rot). Ein stetiger Abfall des Umlenkwinkels von der Nabe in Richtung des Casing ist zu be-
merken. Eine starke Abnahme der Umlenkung nah am Casing ist zu sehen, welche durch den Upper
Passage Vortex (UPV) verursacht wird.
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Abbildung 56: Umlenkung, Off-Design, Riblets (rot) und Referenz (blau)

Die Verlaufe von Pitch-Angle (iber die Kanalhohe fir die Riblets-und Referenz-Konfiguration sind in
Abbildung 57 dargestellt. Wie bereits erwahnt, befindet sich nah am Casing ein stark vom Tip Leakage
Vortex beeinflusster Bereich. Dieser tiberlagert sich mit dem Upper Passage Vortex (UPV) und drickt
das Fluid vom Casing entlang der Saugseite in Richtung der Schaufelmitte (siehe [27] Figure 14). Diese
Bewegung ist in Abbildung 57 dargestellt (siehe Markierung (A)), in welcher sich erkennen l&sst, dass
der Pitch-Angle nah am Casing stark negativ ist. In der N&he der Nabe befindet sich ein Bereich mit
positiven Pitch-Angle, in welchem das Stromungsfeld infolge der Sekundarstromung an der Nabe in
Richtung der Schaufelmitte umgelenkt wird. Dieser Bereich ist in Abbildung 57 mit (B) gekennzeichnet.

Die Verldufe des Pitch-Angle flr beide TEC Konfigurationen ber die Kanalhdhe sind einander sehr
ahnlich mit blofR geringen Abweichungen, wobei diese nahe an den Wanden groRer sind als jene im
mittleren Bereich des Kanals. Diese Abweichungen kénnen aufgrund der Messungenauigkeit, welche
im Bereich der Differenz zwischen den beiden Kurven liegt, entstehen.

Die Abbildung 58 zeigt den Pitch-Angle tGber die EGVs vor dem TEC (Ebene C) und hinter dem TEC
(Ebene D) fur Riblets (links) und Referenz (rechts). Die Richtung der Strémung wird hier durch den
Pfeil angezeigt. Die Linien, die in radialer Richtung verteilt sind, zeigen den Pitch Angle (ber die rela-
tive Kanalhohe. Die Ausrichtung der Riblets ist im Bild durch rote Linien dargestellt. Der Pitch-Angle
ist positiv, wenn die Linie, von der Maschinenachse weg, nach auflen gerichtet ist (von Hub zu Tip).
Die Bereiche nahe an den Wanden zeigen erneut eine verédnderte Charakteristik im Vergleich zum mitt-
leren Bereich des Kanals.
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Abbildung 57: Pitch-Angle, Ebene D, Off-Design, Riblets (rot) und Referenz (blau)
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Abbildung 58: Anderung des Pitch-Angle, Off-Design, Riblets (links) und Referenz (recht)

5.1.3  Akustische Messergebnisse

In diesem Kapitel werden die akustischen Messergebenisse, die am Turbinenprifstand (STTF-AAAI)
gemessen wurden, vorgestellt und diskutiert. Abbildung 59 zeigt das gemittelte Frequenzspektrum der
beiden TEC Konfigurationen (Riblets und Refrenz). Hier wurde das Frequenzspektrum der Referenz fir
den Vergleich um 20 Hz nach rechts verschoben. Die erste, zweite und dritte Blade Passing Frequency
(BPF) sind hier deutlich erkennbar. Die BPF sind bei den Frequenzen 4080 Hz (1.BPF), 8160 Hz
(2.BPF) und 12240 Hz (3.BPF) zu finden. Ebenso lasst sich hier erkennen, dass die maximalen Amplitu-
den des BPF Peaks im Spektrum zwischen Riblets (rot) und Referenz (blau) identisch sind. Dies war
auch zu erwarten, da Riblets keinen Einfluss auf die Blattfolgefrequenzen haben sollten. Die Abwei-
chungen zwischen Riblets und Referenz sind eher im Breitbandrauschen zu erwarten. Fir einen besseren
Vergleich beziiglich der akustischen Anderung aufgrund der Riblets, wurde eine Hiillkurve in Bezug
auf den Schalldruckpegel (SPL) gezeichnet, um die tonalen Spitzen zu entfernen. Riblets oder Oberfla-
chenrauheit im Allgemeinen kénnen den tonalen Schall nicht reduzieren, jedoch sie kénnen das Breit-
bandrauschen beeinflussen.
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Abbildung 59: Frequenzspektrum, Off-Design, Riblets (rot) und Referenz (blau)

In Abbildung 60 sind die unteren Hillkurven dargestellt. Eine Hullkurve ist eine Kurve in der Frequenz-
Amplituden-Ebene, die von einem Frequenzspektrum abgeleitet wurde, um die Peaks des tonalen
Schalls zu entfernen. Einerseits sind im Frequenzspektrum die Peaks der einzelnen auftretenden Fre-
guenzen dargestellt. Zwischen diesen diskreten Frequenzen ist das Amplitudenspektrum im Prinzip
gleich Null (stark vereinfacht). Anderseits hat jeder solcher Peak eine bestimmte Amplitude. Verbindet
man die Peaks auf geeignete Weise miteinander, so erhalt man eine Hllkurve. Durch diese Hillkurve
ist es moglich Amplituden der diskreten Frequenzen (tonales Gerdusch) und breitbandige Amplituden
(Breitbandrausch) zu unterscheiden. Durch Betrachtung der Abbildung 60 wird deutlich, dass die beiden
Huallkurven tber den gesamten Frequenzbereich abgesehen vom Bereich zwischen 9 und etwa 10 kHz
nahezu identisch sind. Hier zeigen die Riblets im Vergleich zum Referenzfall einen um maximal 1 dB
hoheren SPL-Wert. Da dies nur ein kleiner Frequenzbereich ist, in dem der SPL hoher ist und die Dif-
ferenz annahrend der Messungenauigkeit entspricht, fihrt dies zur Annahme, dass keine Anderung des
Schalles infolge der Riblets beim Betriebspunkt Off-Design festzustellen ist.
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Abbildung 60: Hullkurve, Off-Design, Riblets (rot) und Referenz (blau)
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Abbildung 61 zeigt das Ergebnis der Azimutalmodenanalyse bei der 1.BPF, wobei die linke Abbildung
die Moden der Riblets-Konfiguration und die rechte die Moden der Referenz-Konfiguration darstellt.
Mit Hilfe der Azimutalmodenanalyse werden Informationen tber die Zusammensetzung bzw. den Auf-
bau des Schallfeldes enthalten. Anhand der im Schallfeld vorhandenen Modenordnungen kann man auf
bestimmte Mechanismen der Schallentstehung zurtickschlieRen, da man weil3, dass nur bestimmte Mo-
denordnungen (siehe [13]) aufgrund der Schaufelinteraktion vorhanden sein kdnnen. Die Anzahl der
ausbreitungsfahigen Moden ist durch die Cut-Off Bedingung beschrénkt und hangt im Allgemeinen von
der Geometrie und den Stromungsbedingungen ab (siehe Abschnitt 2.5.4). Die Cut-Off Grenze ist in
Abbildung 61 durch gestrichelte rote Linien dargestellt. Die Moden, die bei diesem Betriebspunkt (Off-
Design) ausbreitungsfahig sind, liegen in dem Bereich zwischen -14 und 14. Symmetrie ist durch die
Vernachlassigung des Dralles gegeben. Das heif3t, die Moden, die innerhalb dieser Grenzen liegen, kén-
nen sich in axialer Richtung ausbreiten und ebenfalls Energie in diese Richtung transportieren. Die Mo-
den, die auBerhalb dieser Grenzen liegen, klingen mit der Zeit ab, was hier aber nicht betrachtet wird,
da man sich hauptsachlich nicht direkt an der Schallquelle befindet, sondern im Fernfeld.

Die schwarzen Balken in Abbildung 61 stellen die Interaktionsmoden zwischen den Schaufelgittern dar,
welche nach Tyler und Sofrin mit der Gleichung (2.74) aus einer Linearekombination der Schaufelzah-
len von Stator und Rotor bestimmt werden kdnnen. In Abbildung 61 wurden die Moden mit den hdchs-
ten Schalldruckpegeln, welchen eindeutig eine Interaktion zwischen den feststehenden und den rotie-
renden Schaufeln zugewiesen werden konnen, durch Pfeile markiert. Hier sind drei Moden erkennbar,
welche aus der Interaktion zwischen den stehenden TEC Schaufeln und den rotierenden Rotorschaufeln
bzw. aus der Streuung dieser Mode am TEC resultieren. Wie schon im Frequenzspektrum Abbildung
59 zu sehen war, ist auch in der Azimutalmodenverteilung der Summenpegel bei der Riblets-Konfigu-
ration und Referenz-Konfiguration nahezu identisch.
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Abbildung 61: Azimutalmodenanalyse bei der 1.BPF, Off-Design, Riblets (links) und Referenz
(rechts)

In Tabelle 11 sind die Interaktionsmoden, welche durch Interaktionen zwischen feststehenden Leit-
schaufeln und den rotierenden Rotorschaufeln bzw. aus der Streuung der Moden am TEC resultieren
und sich innerhalb der Cut-Off Grenzen befinden aufgelistet. Eine solche Berechnung der Moden ergibt
eine Stator-Rotor Interaktion, welche die Hauptschallquelle in der Turbine beschreibt.
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Tabelle 11: Moden resultierend aus Rotor-Interaktionen fir Cut-Off Grenzen, Off-Design
Rotor-IGV 11
Rotor-Stator 24
Rotor-TEC -12 3
Rotor-Strut -4 13
Streuung der Mode 11 am TEC -4 11
Streuung der Mode 24 am TEC -6 9

5.2 Design Point
5.2.1  Stromungsfeld Rotor Austritt (Ebene C)

Hier werden zuerst die Messergebnisse zur Beschreibung der Stromungscharakteristiken fiir den Be-
triebspunkt Design point in der Ebene C reprasentativ fur beide TEC Konfigurationen (Riblets und Re-
ferenz) vorgestellt. Die Blickrichtung ist stromaufwarts gerichtet und die Rotordrehrichtung ist im Uhr-
zeigesinn. Die Nachldufe des Stators sind wieder durch gestrichelte schwarze Linien dargestellt, wo die
Druckseite (PS) rechts und die Saugseite (SS) links von der Linie liegen.

Abbildung 62 zeigt die Totaldruck-Koeffizient VVerteilung in der Ebene C nach dem Rotor, wo auch die
Nachldufe des Stators sehr deutlich zu erkennen sind. Das gesamte Stromungsfeld wird hier in drei
Bereiche geteilt. Der erste wandnahe Bereich, welcher mit (D) gekennzeichnet ist, erstreckt sich vom
Hub aus auf ca. 20% der relativen Kanalhthe. Hier ist ein niedriger Totaldruck-Koeffizient zu identifi-
zieren, welcher durch Sekundar Stromungen sowohl des Rotors als auch des stromauf liegenden Stators,
sowie den Wechselwirkungen dieser beiden Strukturen entsteht. Im mit (C) markierten Bereich, sind die
Nachléufe des Stators deutlich zu erkennen. Der Bereich mit hohen Totaldruck-Koeffizient (markiert
mit (A)), wird durch dieselben Sekundareffekte wie im Beriech (D), sowie durch den Tip Leakage Vor-
tex beeinflusst. Ein weiterer Bereich befindet sich am Casing (siehe Markierung (B)). Dieser zeigt hohe
Werte fiir den Totaldruck-Koeffizient, welche durch den Jet (iber den Rotor entstehen. Hier sind identi-
sche Strukturen zwischen Riblets- und Referenz-Konfiguration zu erkennen, wobei der Totaldruck-Ko-
effizient bei der Riblets-Konfiguration geringfligig héher ist als bei der Referenz-Konfiguration.

Nachlauf
des Stators
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Abbildung 62: Totaldruck-Koeffizient Verteilung, Ebene C, Design point, Riblets (links) und Referenz
(rechts)
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Abbildung 63 zeigt den Totaldruck-Koeffizient, welcher nach Gleichung (5.1) berechnet und Uber die
relative Kanalhdhe aufgetragen wurde. Der Verlauf der beiden Kurven wird hier in zwei Bereiche un-
terteilt. Der erste erstreckt sich vom Hub bis rund 80% der relativen Kanalhdhe. In diesem Bereich I&sst
sich ein nahezu gleichmaRiger Verlauf der beiden Kurven mit geringer Differenz feststellten. Der Knick
hin zum niedrigeren Totaldruck-Koeffizient, welcher mit (A) gekennzeichnet wurde, entsteht infolge
unterer Kanalwirbel. Der zweite Bereich befindet sich nahe am Casing (siehe Markierung (B)) und er-
streckt sich Uber ca. 20% der relative Kanalhohe, welcher infolge oberer Kanalwirbel und Spaltwirbel
entsteht. Hier sind die Verldufe der beiden Kurven wie im ersten Bereich sehr &hnlich, allerdings mit
hoherer Differenz.
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Abbildung 63: Totaldruck-Koeffizient, Ebene C, Design point, Riblets (rot) und Referenz (blau)

In Abbildung 64 ist die Machzahl dargestellt, wobei auch die Nachldufe des Stators wieder sehr deutlich
zu erkennen sind. Wenn man die Radial-und die Umfangsverteilung der Machzahl betrachtet, sind &hn-
liche Bereiche, wie bereits bei der Totaldruck-Koeffizient Verteilung zu sehen waren, zu identifizieren.
Ein groRer Machzahlgradient (siehe Markierung (A)) ist nah am Casing durch den starken Einfluss der
oberen Kanalwirbel und Spaltwirbel zu erkennen, sowie nah an der Nabe (siehe Markierung (B)), wo
das Stromungsfeld durch unteren Kanalwirbel beeinflusst wird. Betrachtet man die gemittelten Verlaufe
der Machzahl tber die Kanalhthe, welche in Abbildung 65 dargestellt sind, erkennt man wiederum die
gleichen Bereiche. Somit sind die Strukturen zwischen den Riblets- und Referenz-Konfigurationen
gleich, wobei die Machzahl zwischen den jeweiligen TEC Konfigurationen geringfiigige Unterschiede
tber die Kanalhdhe zeigt.
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Abbildung 64: Machzahl Verteilung, Ebene C, Design point, Riblets (links) und Referenz (rechts)
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Abbildung 65: Machzahl, Ebene C, Design point, Riblets (rot) und Referenz (blau)

Abbildung 66 zeigt die Yaw-Angle Verteilung in Ebene C. Hier ist ein stetiger Anstieg des Winkels von
der Nabe in Richtung des Casings zu bemerken. Der Tip Leakage Vortex macht sich hierbei im wand-
nahen Bereich aufgrund sehr starker Wirbel erneut bemerkbar. Demgemal andert sich der Yaw-Angle
in diesem Bereich auch sehr stark (siehe Markierung (A)). In Abbildung 67 ist zu sehen, dass die Ver-
laufe der beiden Kurven (Riblets und Referenz) uber die Kanalhohe identisch sind. Betrachtet man
wandnahe Bereiche, welche in Abbildung 67 mit (A) und (B) gekennzeichnet sind, sind die Einflisse
der unteren- und oberen Kanalwirbel sowie des Spaltwirbels erkennbar. Hier ist allerdings auch eine
leichte Differenz von ca. 1° zwischen Riblets- und Referenz-Konfiguration (ber die ganze relative Ka-
nalh6he zu erkennen. Diese Abweichung des Yaw-Angles in Ebene C zwischen den beiden TEC Kon-
figurationen konnte infolge der Messungenauigkeit der 5-Loch Sonde (siehe Tabelle 8) entstehen.
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Abbildung 66: Yaw-Angle Verteilung, Ebene C, Design point, Riblets (links) und Referenz (rechts)
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Abbildung 67: Yaw-Angle, Ebene C, Design point, Riblets (rot) und Referenz (blau)

Die aerodynamischen Eigenschaften weisen fir den Betriebspunkt Design point in der Ebene C sehr
geringe Abweichungen zwischen den jeweiligen TEC Konfigurationen auf. Das heif3t eine sehr gute
Betriebspunkteinstellung wéhrend der Messung, sowie keine stromaufwérts gerichtete Ruckwirkung
vom TEC infolge der Riblets sind festzustellen.

5.2.2  Stromungsfeld TEC Austritt (Ebene D)

Der folgende Abschnitt befasst sich mit dem Stromungsfeld hinter dem TEC in der Ebene D fir den
Betriebspunkt Design point. In Abbildung 68 ist links die Totaldruck-Koeffizient Verteilung fur die
Riblets-Konfiguration und rechts fiir die Referenz-Konfiguration abgebildet. Beide werden stromauf-
warts betrachtet, wobei die roten Bereiche hohe Driicke und blaue Bereiche niedrige Driicke darstellen.
Der Nachlauf von der Schaufel ist in Abbildung 68 durch eine gestrichelte schwarze Linie gekennzeich-
net. Die Schaufelsaugseite ist im Bild mit (SS) und die Schaufeldruckseite mit (PS) bezeichnet. Zwei
Wirbel in der Nahe der Wénde (Hub und Casing) kénnen eindeutig identifiziert werden. Ein groRer am
Casing, bei dem es sich um den Upper Passage Vortex (UPV) handelt und ein kleiner am Hub, bei dem
angenommen wird, dass es sich um den Lower Passage Vortex (LPV) handelt. Ein Bereich kann nah an
der Nabe mit niedrigerem Totaldruck-Koeffizient identifiziert werden, welcher in Abbildung 68 mit (A)
gekennzeichnet ist und bei der Riblets-Konffiguration ausgepragter ist als bei der Referenz-Konfigura-
tion. Der zweite wandnahe Bereich mit niedrigerem Totaldruck-Koeffizient, welcher in Abbildung mit
(B) gekennzeichnet wurde, ist deutlich gréRer als der an der Nabe und befindet sich am Casing (Tip).
Wie bereits erwahnt entsteht dieser Bereich durch die Stromungsabldsung an der Schaufeldruckseite im
vorderen Bereich der Anstromung. Nah am Casing wird die Stromung stark von dem Tip Leakage Vor-
tex beeinflusst. Infolge dieser kommt es zu einer Fehlanstromung (groerer Yaw-Angle), wodurch die
Ablosung hervorgerufen wird (siehe [26] S.170). Durch den Upper Passage Vortex (UPV) werden die
in Abldsebereichen entstehenden Strukturen von der Schaufeldruckseite in Richtung der Saugseite der
benachbarten Schaufel gedriickt. Zusatzlich wandert das Fluide vom Casing entlang der Saugseite in
Richtung der Schaufelmitte. Diese Wanderung des Fluids entlang der Saugseite ist anhand der Olanstri-
che in [27] deutlich erkennbar.

Die Strukturen der beiden TEC Konfigurationen in Abbildung 68 sind einander sehr ahnlich, wobei fir
den Vergleich wieder der Totaldruck-Koeffizient ¢y berechnet und in Abbildung 69 Uber die relative
Kanalh6he aufgetragen wurde. Man erkennt einen &hnlichen Verlauf iber die ganze relative Kanalhéhe
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hinweg mit blof3 geringer Differenz zwischen den beiden Kurven. Die Kurvenverldufe kdnnen hier er-
neut in Bereiche aufgeteilt werden. Betrachtet man wandnahe Bereiche, ist festzustellen, dass die Ab-
weichungen zwischen den jeweiligen TEC Konfigurationen minimal sind. Nah am Casing sind die
Werte flr den Totaldruck-Koeffizient bei der Riblets-Konfiguration geringer als bei der Referenz-Kon-
figuration. Die geringeren Werte in den wandnahen Bereichen kdnnen infolge der dort auftretende Stro-
mungswirbeln resultieren, welche zur Fehlanstromung der Riblets fihren. Infolgedessen kdnnen die
Riblets als reibungserhdhende Strukturen wirken, dies fuhrt zu geringeren Geschwindigkeiten bzw. ge-
ringeren Massenstrom. Der Bereich 20% bis 60% der relativen Kanalhthe weist eine groRRere Abwei-
chung auf. Hier zeigt der Totaldruck-Koeffizient flir die Riblets hthere Werte als die Referenz-Konfi-
guration, welche aus den héheren Geschwindigkeiten bzw. gréReren Massenstrom resultieren kann.
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Abbildung 68: Totaldruck-Koeffizient Verteilung, Ebene D, Design point, Riblets (links) und Refe-
renz (rechts)
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Abbildung 69: Totaldruck-Koeffizienten, Ebene D, Design point, Riblets (rot) und Referenz (blau)

In Abbildung 70 ist die Machzahlverteilung in der Ebene D fur beide TEC Konfigurationen dargestellt.
Ein Bereich nah an der Nabe mit geringer Machzahl ist festzustellen, welcher mit (A) gekennzeichnet
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ist und wird vom Lower Passage Vortex (LPV) dominiert. Dieser scheint fiir die Riblets-Konfiguration
ausgeprégter zu sein als fiir die Referenz-Konfiguration. Der zweite wandnahe Bereich mit niedriger
Machzahl, befindet sich am Casing (Tip). Dieser ist mit (B) gekennzeichnet und bei der Riblets-Konfi-
guration deutlich ausgepragter als bei der Referenz-Konfiguration. Es handelt sich hierbei wieder um
die Strdmungsabldsung im vorderen Bereich der Schaufeldruckseite, welche infolge des Tip Leakage
Vortex am Rotor entsteht.

Betrachtet man Abbildung 71, erkennt man dhnliche Verlaufe der beiden Kurven ber die relative Ka-
nalhohe, wobei eine Abweichung zwischen den jeweiligen TEC Konfigurationen deutlich zu erkennen
ist. Die Riblets-Konfiguration weist eine geringere gemittelte Machzahl als die Referenz-Konfiguration
auf, wobei zwischen 20% und 60% der relativen Kanalhdhe festzustellen ist, dass die Abweichung der
beiden Kurven geringer ist als im restlichen Verlauf. Um diese Differenz besser zu erkenne, wurde der
Verlauf der Riblets-Konfiguration um den Betrag Magisr (Siehe Abbildung 71) verschoben. Dieser Be-
reich wurde auch in Abbildung 69 mit einem hoheren Totaldruck-Koeffizienten cy fir die Riblets-Kon-
figuration identifiziert.
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Abbildung 70: Machzahl Verteilung, Ebene D, Design point, Riblets (links) und Referenz (rechts)
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Abbildung 71: Machzahl, Eben D, Design point, Riblets (rot) und Referenz (blau)
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Abbildung 72 zeigt die Charakteristik des Yaw-Angle in Ebene D. Links im Bild ist wieder die Riblets-
Konfiguration und rechts die Referenz-Konfiguration ersichtlich. Bereiche nahe an den Wanden zeigen
einen erhdhten Yaw-Angle. Nah am Casing ist ein groRer Bereich mit positivem Yaw-Angle zu sehen,
bei dem es sich um den Upper Passage Vortex (UPV) handelt. Ein weiterer Bereich am Casing mit
erhohten Yaw-Angle befindet sich an der Schaufelsaugseite, welcher mit (A) gekennzeichnet ist. Wie
bereits dargelegt, dieser entsteht durch die im Abldsebereich entstehenden Strukturen, welche die Stro-
mung in positiver Richtung (groRerer Yaw-Angle) umlenken. Diese Bereiche sind bei der Riblets-Kon-
figuration etwas ausgeprégter als bei der Referenz-Konfiguration. In der N&he der Nabe kann ein Be-
reich mit grofRen Yaw-Angle identifiziert werden, welcher der Lower Passage Vortex (LPV) sein konnte.

In Abbildung 73 ist der gemittelte Yaw-Angle der beiden Konfigurationen tber die relative Kanalhthe
dargestellt. Hier ist eine Abweichung zwischen den jeweiligen TEC Konfigurationen deutlich zu erken-
nen, wobei der Yaw-Angle fir die Riblets-Konfiguration zwischen 20% und 70% relativer Kanalhéhe
zu positiveren Werten verschoben ist. Nach Erkenntnissen in [28] tritt in diesem Bereich eine Stro-
mungsablésung bei der Referenz-Konfiguration auf, welche bei der Riblets-Konfiguration nicht zu er-
kennen war. Infolge dieser Ablosung wurde der Yaw-Angle zu einem negativeren Wert (siehe Vorzei-
chenkonvektion Yaw-Angle im Abschnitt 3.4.2) verschoben, welcher auch in Abbildung 73 zu sehen
ist. Aufgrund dieser Erkenntnis wird angenommen, dass die Riblets vorwiegend in diesem Bereich der
Schaufelh6he wirken. Die Bereiche nahe an den Wanden zeigen geringe Abweichung zwischen den
beiden Konfigurationen, welche sich innerhalb der Messungenauigkeit befinden.
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Abbildung 72: Yaw-Angle Verteilung, Ebene D, Design point, Riblets (links) und Referenz (rechts)
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Abbildung 73: Yaw-Angle, Eben D, Design point, Riblets (rot) und Referenz (blau)
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Abbildung 74 stellt die Umlenkung fiir die Riblets-Konfiguration (rot) und die Referenz-Konfiguration
(blau) tber die relative Kanalhéhe dar. Wie bereits in Abschnitt 5.1.2 erwahnt, ist die Umlenkung die
Differenz zwischen den An- und Abstromwinkel, also die Differenz der Yaw-Angles in Ebene C und
Ebene D. Die Bereiche nahe an den Wénden weisen eine groRere Umlenkung auf als die im mittleren
Bereich des Strdmungskanals. Nahe der Nabe ist ein Bereich mit groRer Umlenkung (siehe Markierung
(A)) zu erkennen. Hier wird die Stromung infolge des Lower Passage Vortex (LPV) in positiver Rich-
tung (siehe Vorzeichenkonvention im Abschnitt 3.4.2) umgelenkt. Eine Abweichung zwischen der
Riblets- und Referenz-Konfiguration ist in diesem Bereich nicht zu erkennen. Allerdings ist auch ein
stetiger Abfall der Umlenkung zwischen 20% und 80% der relativen Kanalhéhe zu bemerken. Die ge-
ringste Umlenkung ist bei ca. 80% der relativen Kanalhéhe erkennbar, ab wo auch ein rascher Anstieg
in Richtung des Casing bemerkbar ist. In diesem Bereich (siehe Markierung (B)) wird die Stromung in
die negative Richtung umgelenkt, was infolge des Upper Passage Vortex (UPV) entstehen konnte. Hier
ist die Umlenkung der beiden TEC-Konfigurationen identisch.
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Abbildung 74: Umlenkung, Design point, Riblets (rot) und Referenz (blau)

Abbildung 75 zeigt die Verl&ufe des Pitch-Angles fir die Riblets- und Referenz-Konfiguration (iber die
Kanalh6he. Nah am Casing (Tip) ist ein Bereich ersichtlich, der vom Upper Passage Vortex (UPV) stark
beeinflusst wird und das Fluid vom Casing entlang der Saugseite in Richtung der Schaufelmitte driickt.
Dieser Bereich ist in Abbildung 75 mit (A) gekennzeichnet, in welchem der Pitch-Angle stark negativ
wird. Nahe der Nabe ist ein Bereich mit hoherem Pitch-Angle erkennbar, bei welchem die Strémung
durch die Sekundarstromung an der Nabe in positiver Richtung umgelenkt wird. Durch die Betrachtung
der Olanstriche in [28] sind diese Bereiche deutlich erkennbar. Die Verlaufe der Pitch-Angle sind tiber
die relative Kanalh6he nahezu identisch mit geringen Abweichungen zwischen den jeweiligen TEC
Konfigurationen, welche in der Nahe der Wé&nde am grof3ten sind.

Abbildung 76 zeigt den Pitch-Angle vor (Ebene C) und hinter dem TEC (Ebene D) fur die Riblets-
(links) und die Referenz-Konfiguration (rechts). Die Richtung der Strdmung wird hier durch den Pfeil
angezeigt. Die Linien, die in radialer Richtung verteilt sind, zeigen die Strémungsrichtung tber die re-
lative Kanalhohe. Der Pitch-Angle ist positiv wenn die Linie von der Maschinenachse weg nach aul3en
gerichtet ist (von Hub zu Tip). Die Bereiche nahe der Wénde, wo die Strémung stark beeinflusst wird,
sind deutlich zu erkennen.
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Abbildung 75: Pitch-Angle, Ebene D, Design point, Riblets (rot) und Referenz (blau)
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Abbildung 76: Anderung des Pitch-Angle, Riblets (links) und Referenz (recht)

5.2.3  Akustische Messergebnisse

Die Auswertung der akustischen Messergebnisse fir diesen Betriebspunkt (Design point) erfolgt nach
dem gleichen Prinzip wie beim Off-Design point.

In Abbildung 77 ist das gemittelte Frequenzspektrum fir den Betriebspunkt Design point beider TEC
Konfigurationen abgebildet, wobei die Riblets-Konfiguration hier rot und die Referenz-Konfiguration
blau dargestellt ist. Die Blade Passing Frequencies (BPF) sind hier klar erkennbar. Das Frequenzspekt-
rum der Referenz-Konfiguration wurde fur den Vergleich um 20 Hz nach rechts verschoben. Die 1.BPF
ist bei 5520 Hz und die zweite bei 11040 Hz. Hier ist auch erkennbar, dass die BPF Peaks im Spektrum
zwischen der Riblets-Konfiguration (rot) und der Referenz-Konfiguration (blau) geringfiigige Unter-
schiede aufweisen. Neben den BPFs sind zwei Peaks erkennbar, welche mit EF und WF gekennzeichnet
sind. Der erste Peak befindet sich bei 4134 Hz und der zweite bei 8226 Hz. Ersterer stellt nach [29] bei
diesem Design eine Eigenfrequenz der Scheibe dar, welcher bei der Riblets-Konfiguration um 3 dB
geringer ist als bei der Referenz-Konfiguration. Betrachtet man den zweiten Peak, welcher eine Wirbe-
labldsefrequenz (WF) sein kdnnte, erkannt man, dass der Peak bei der Riblets-Konfiguration um 8 dB
geringer ist als bei Referenz-Konfiguration. Die Wirbelablsefrequenz l&sst sich tiber die Strouhal-Zahl
wie folgt berechnen
S,-u
fAinjse = rT (53)
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wobei S; die Strouhal-Zahl, T die mittlere Geschwindigkeit und | die charakteristische Lange aus-
drickt. Aus der gemessenen mittleren Geschwindigkeit T = 71 m/s (Riblets-Konfiguration), der Dicke
der Schaufelhinterkante als charakteristische Lange | = 0,0018 m und einer in Abhéngigkeit von der
Reynoldszahl gewahlten Strouhal-Zahl S, = 0,21 ergibt sich eine Wirbelablésefrequenz von 8283 Hz.
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Abbildung 77: Frequenzspektrum, Design point, Riblets (rot) und Referenz (blau)

Die nachfolgende Abbildung zeigt den akustischen Vergleich der beiden Hullkurven fiir den Betriebs-
punkt Design point, welche bereits im Abschnitt 5.2.3 erldutert wurde. Wie zu sehen ist, sind die
Amplituden der diskreten Frequenzen nicht dargestellt. Betrachtet man zuerst den gesamten Verlauf der
beiden Hullkurven, erkennt man, dass das Breitbandrauschen bei der Riblets-Konfiguration fast iber
den gesamten Verlauf niedriger ist als bei der Referenz-Konfiguration. Ab einer Frequenz von etwa 8
kHz ist ein nahezu konstanter Versatz von ca. 1 dB zwischen den Beiden TEC-Konfigurationen mit
einer maximalen Differenz von etwa 1,7 dB bei 12 kHz erkennbar. Die tonalen Anteile im Frequenz-
spektrum (siehe Abbildung 77) &ndern sich in geringem Malie, wahrend der Breitbandanteil deutlich
gesenkt wurde. Diese Reduktion lasst sich durch die Betrachtung der Lighthill-Gleichung (2.125) erkl&-
ren, welche zeigt, dass der turbulente Grenzschichtlarm unter anderem auch durch die turbulenten
Schubspannungen (Reynolds-Spannungen) erzeugt wird. An dieser Stelle sei hochmals festgehalten,
dass eine Verringerung der Reynolds Spannungen zu einer Reduzierung des Luftwiderstandes flhrt,
wodurch es zu einer Reduktion des hochfrequenten Stromungsgerdusches kommt (siehe Gleichung
(2.125)).

Als weiteres wurde die Messungenauigkeit der Mikrofonen (siehe Abschnitt 3.4.4) betrachtet, welche
auch in Abbildung 78 dargestellt ist. Hier ist ersichtlich, dass die Differenz zwischen den beiden Kurven
groRer ist als die Messungenauigkeit. Dies filhrt zur Annahme, dass die Anderung des Schalles infolge
der Ribles beim Betriebspunkt Design point entsteht.
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Abbildung 78: Hillkurve, Design point, Riblets (rot) und Referenz (blau)

Abbildung 79 zeigt die Azimutalmodenanalyse bei der 1.BPF, wobei die linke Abbildung die Moden
der Riblets-Konfiguration darstellt und die rechte Abbildung die Moden der Referenz-Konfiguration.
Die Cut-Off Grenzen sind in Abbildung 79 durch gestrichelte rote Linien dargestellt. Die Moden, die
bei diesem Betriebspunkt (Design point) ausbreitungsfahig sind, liegen im Bereich von -19 bis 19, wobei
Symmetrie durch die Vernachléssigung des Dralles gegeben ist. Die Moden, die aufRerhalb dieser Gren-
zen liegen, klingen mit der Entfernung von der Quelle ab, wodurch die Pegel deutlich auf Rauschniveau
sinken und daher hier nicht mehr betrachtet werden. Wie bereits erwéahnt werden die Positionen der Cut-
Off Grenzen durch die axiale Machzahl beeinflusst (siehe Gleichung (2.72)). Beim Betriebspunkt De-
sign point ist diese im Vergleich zur Off-Design hoher. Somit ist bei Design point eine grofRere Anzahl
an ausbreitungsfahigen Moden festzustellen. Wie bereits im Abschnitt 5.1.3 erldutert, stellen die schwar-
zen Balken bei Abbildung 79 die Interaktionsmoden zwischen den Schaufelgittern dar. Hier sind die
Moden wie Rotor-TEC Interaktion zu identifizieren, sowie eine Streuung der Mode 11 und 24 am TEC.
Die Mode 11 resultiert aus der Rotor-1GV Interaktion und die Mode 24 aus der Rotor-Stator Interaktion.
Der Summenpegel wurde aus allen ausbreitungsfahigen Moden berechnet. Die Moden mit héheren
Amplituden tragen zum Summenpegel hauptséchlich bei, wahrend jene Moden mit geringen Amplitu-
den den Summenpegel nur wenig beeinflussen. Ebenso bewirken die Moden, deren Pegel sich um mehr
als 10 dB zum maximalen Pegel unterscheidet, keinen Einfluss auf den Summenpegel. Der Summenpe-
gel bei der Referenz-Konfiguration ist um ca. 1 dB hoher als bei der Riblets-Konfiguration. Dies war
auch im Frequenzspektrum in Abbildung 77 zu sehen.

‘ r ; ; ; ; ; . ; . . . .
Streuung :der Mode 24 am TEC | - - -cut-on| | | Streuung} der Mode 24 am TEC| - - -cut-on| |
10dB | | [ | ] | | [ |
ROTO}’ TEC Interaktion : Rotg‘)r TEC Interaktion :
'n_j' r I I '0_‘_']' [Streuung derl |
Streuung der i
= [Mode 11 am v v o S, |Mode 11 am < !
1 |TEC | -1 |TEC I
ol o | |
%) n |
[
I
[
[
[
30 -20 -10 0 10 20 30 30 -20  -10 0 10 20 30
Mode m Mode m

Abbildung 79: Azimutalmodenanalyse bei der 1.BPF, Design point, Riblets (links) und Referenz
(recht)
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In Tabelle 12 sind die Interaktionsmoden fiir den Betriebspunkt Design point, welche durch Interaktion
der feststehenden Leitschaufeln und rotierenden Rotorschaufeln bzw. aus der Streuung der Moden am
TEC resultieren und sich innerhalb der Cut-Off Grenzen befinden aufgelistet. Eine solche Berechnung
der Moden ergibt eine Stator-Rotor Interaktion, welche die Hauptquelle des Schalldruckes in der Tur-
bine beschreibt.

Tabelle 12: Moden resultierend aus Rotor-Stator-Interaktionen fiir Cut-Off Grenzen

Rotor-IGV 11
Rotor-Stator
Rotor-TEC -12 3 18
Rotor-Strut
Streuung der Mode 11 am TEC -14 -4 11
Streuung der Mode 24 am TEC -6 9

24

5.3 Zusammenfassung der beiden Betriebspunkte

Die nachfolgenden Abbildungen zeigen den Vergleich der Schallleistungspegel (PWL), der sich in Stro-
mungsrichtung ausbreitender Schallwelle fur beide Betriebspunkte sowie fiir beide TEC Konfiguratio-
nen, welcher mit Gleichung (2.116) fir drei Frequenzen (1. BPF, 9640 Hz und 12000 Hz) berechnet
wurde. Der Schallleistungspegel bei der 1. BPF fiir die beide Betriebspunkte ist in Abbildung 80 darge-
stellt. Hier ist ersichtlich, dass die Schallleistungspegel bei der Riblets-Konfiguration bei beiden Be-
triebspunkten geringer ist als bei der Referenz. Der Betriebspunkt Design point zeigt eine Schallleis-
tungspegelreduktion von 1 dB, der Betriebspunkt Off-Design point von 0,3 dB. Diese Minderung ist im
gegensatzt zum Design point vernachléssigbar klein, da sie sich innerhalb der Messungenauigkeit be-
findet.

mRiblets mReference

PWL [dB]

Design point Off-Design point

Abbildung 80: Vergleich der Schallleistungspegel - Design- und Off-Design point - 1% BPF

Abbildung 81 zeigt den Schallleistungspegel bei der Frequenz 9640 Hz, welche die gréRte Abweichung
zwischen den Hullkurven beim Betriebspunkt Off-Design in Abbildung 60 aufweist. Hier ist eine Ab-
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weichung zwischen den jeweiligen TEC Konfigurationen deutlich zu erkennen, welche bei beiden Be-
triebspunkten festzustellen ist. Fir die Riblets-Konfiguration zeigt der Design point eine Reduktion des
Schallleistungspegels von 2,2 dB und der Off-Design point eine Erhéhung von 1,8 dB.

Der Schallleistungspegel in Abbildung 82 wurde bei der Frequenz 12 kHz berechnet. Diese Frequenz
zeigt die grolte Abweichung zwischen den Hullkurven beim Betriebspunkt Design point, welche in
Abbildung 78 zu sehen ist. Hier ist wieder eine Reduktion des Schallleistungspegels fiir die Riblets-
Konfiguration beim Design point zu identifizieren, welcher um 2 dB geringer ist als bei der Referenz-
Konfiguration. Betrachtet man den Off-Design point, so ist ein Anstieg des Schallleistungspegels fir
die Riblets-Konfiguration zu bemerken.
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Abbildung 81: Vergleich der Schallleistungspegel - Design- und Off-Design point - 9640 Hz
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Abbildung 82: Vergleich der Schallleistungspegel - Design- und Off-Design point - 12 kHz

Fir die aerodynamische Bewertung der Riblets wurde die Anderung des Druckverlustkoeffizienten

(AC= MJOO) , welche auf die Ebene C normiert wurde, berechnet. Dies ist in Tabelle 13

reference
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fiir beide Betriebspunkte aufgelistet. Betrachtet man zuerst die Anderung des Druckverlustkoeffizienten
fir den Betriebspunkt Design point, erkennt man eine Erhéhung des Druckverlustkoeffizienten, wah-
rend beim Off-Design point eine bessere aerodynamische Auslegung erkennbar ist. Es ist wichtig zu
erwéhnen, dass hier der gesamte Stromungskanal betrachtet wurde und aus den Abbildungen 69 und 73
bereits bekannt ist, dass sich im wandnahen Bereichen aufgrund sehr starker Wirbel Anderungen der
Stromung ergeben, die Druckverlustkoeffizient beeinflussen. Zusétzlich kann im Design point bei der
Riblets-Konfiguration nach Erkenntnissen in [28] eine Stromungsabldsung auf der Druckseite der EGVs
beobachtet werden, welche den Druckverlustkoeffizienten ebenfalls beeinfluf3t. Eine solche Verénde-
rung war beim Off-Design point nicht festzustellen.

Tabelle 13: Anderung des Druckverlustkoeffizienten zwischen Ebene C und D

Design point Off-Design point
Anderung C-D -13,5% 5,7




Schlussfolgerung & Ausblick

In der vorliegenden Arbeit wurden Messungen am Turbinenpriifstand (STTF-AAAI) des Instituts fur
Thermische Turbomaschinen und Maschinendynamik durchgeflhrt. Im Speziellen wurden die aerody-
namischen und aeroakustischen Auswirkungen von Oberflachenstrukturen, sog. Riblets, welche auf der
Saugseite der EGVs (Exit Guide Vane) aufgebracht wurden und bei den zwei Betriebspunkten Design-
und Off-Design point, untersucht. Die erhaltenen Messdaten fur die Riblets-Konfiguration wurden mit
den Messdaten der Referenz-Konfiguration verglichen. Bei der Referenz handelte es sich um eine glatte
Folie mit der gleiche Dicke wie die Riblets, um die gleiche Schaufelgeometrie zu erhalten. Im Vorhinein
erfolgt die Erstellung einer GUI (Graphical User Interface) sowie eine Anderung und Erweiterung der
Fortran-Auswerteroutinen in Matlab-Auswerteroutinen, welche flir die Auswertungen der akustischen
und aerodynamischen Messdaten dienten. Mit diesen Auswerteroutinen erfolgte nach der Beschreibung
der zum Verstandnis notwendigen Theorie und Erkl&rung der verwendeten Analyseverfahren die Aus-
wertung der akustischen Messdaten anhand von Frequenz- und Modenanalysen, welche durch Versuche
erhaltenen wurden.

Die Untersuchungen der Schallentwicklung beim Betriebspunkt Design point fiir die Riblets-Konfigu-
ration zeigen eine leichte Verbesserung hinsichtlich der Schallleistungspegel. Hier wurde die tonalen
Anteile im Frequenzspektrum kaum verandert, wahrend das durch turbulente Grenzschicht erzeugte
Breitbandrauschen deutlich gesenkt wurde. Bei Betrachtung der Schallentwicklung beim Betriebspunkt
Off-Design point sind keine bzw. sehr geringe Unterschiede zwischen der Riblets -und Referenz-Kon-
figuration festzustellen.

Die aerodynamischen Untersuchungen wurden stromauf und stromab vom TEC unter Verwendung ei-
ner 5-Loch-Sonde durchgefiuhrt. Bei Betrachtung des gesamten Kanals wurde gezeigt, dass die aerody-
namischen Verluste stromabwarts des TEC beim Betriebspunkt Design point unter Verwendung der
Riblets zunehmen, wéhrend sie beim Off-Design point abnehmen. Dies lasst sich mit der zuvor ange-
sprochenen Stromungsablésung, welche auf der Druckseite des EGV auftreten, erklaren.

Um eine maglichst hohe Wirkung der Riblets zu erreichen, sind neben der Riblets Geometrie auch der
Anstromwinkel sowie instationdre Stromungsphanomene zu beachten. Letztere pragen das Strdmungs-
feld in einer Turbine. Aufgrund der sich wiederholenden Anordnung von Rotor- und Statorschaufelgitter
findet eine standige Wechselwirkung zwischen rotierenden und stehenden Teilen statt. Wegen dieser
Strémungsvorgange ist es schwierig Riblets zu realisieren, welche auf der gesamten Schaufeloberflache
eine Wirkung aufweisen. Jedoch zeigen die Riblets eine Wirkung, wenn sie in dem Betriebspunkt ein-
gesetzt werden, fur den sie ausgelegt wurden. Die akustischen Messergebnisse fur den Betriebspunkt
Off-Design point zeigen bezliglich 1.BPF keine wesentlichen Veranderungen des Schallleistungspegels.
Die zwei zusatzlich untersuchten Frequenzen zeigen beim Design point eine Reduktion des Schallleis-
tungspegels fur die Riblets-Konfiguration, wahrend beim Off-Design point ein Anstieg fur die Riblets-
Konfiguration festzustellen war.
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Anhang A - Matlab Routinen

Im Rahmen dieser Arbeit werden die fiir die Auswertung der akustischen Messdaten am TTM-Institut
bereits bestehende Routine als Basis verwendet und wahrende dieser Arbeit verandert. Im untenstehen-
den Flussdiagramm wurde dargestellt, wie der gesamt Verlauf mit allen dazu gehérigen Subroutinen,
der Auswertung von akustischen Messdaten erfolgt. Die Subroutinen die wahrend dieser Arbeit von
FORTRAN in MATLAB umgeschrieben wurden, werden hier detailliert ausgefiihrt. Eine detaillierte
Beschreibung der einzelnen Subroutine ist dazu in [30], [9] zu finden.

P

[ Acustic_Analysis_STTF

(=== =

— —
. @ ________ ARC Acustic_Analysis_Gui

N .
|
Path for input/output Data . > PLOTS
* |® Switchs I
| ®  Flow Parameters for RMA . o
> save
®  Test Input parameters L |
‘e Input for Convert to DLR !
|
| ®  Geometry and measurement parameters | - p Data_of_travers
\_ _ _p| Convert_to DLR I e_steps
. |® InputforFast Fourier transformation owpassfilter.m |
®  Input for AMA und RMA .
| T | save
| pla_poli.dat |
’ :\__ — L __ . plaSTTF_093_
| I Data_of travers pla_polt.m . RMA_1_RefMi
| e steps c 01
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: input_data.dat -
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| ord.dat
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. input_dat.dat
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I | dirfile dat AMA_complex_
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.
:l ™ AMA_abs_
|
: ~— | Kkreis_micx_ = . ¢ — e — e —
|
|

RMA_aus_ AMA_swi AMA_for RMA_m PLOTS
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Parallel Computing Toolbox

Mit der Parallel Computing Toolbox ist es mdglich, rechen-und datenintensive Probleme mit Hilfe von
Mehrkernprozessoren oder Computer Cluster zu l6sen. Es wird die volle Verarbeitungsleistung von
Multicore Desktops ausgeschopft und dadurch in Abhé&ngigkeit von der Anzahl der CPU-Kerne, die Zeit
flir die Berechnung verkurzt.

Aufgrund der grofRen Messdaten nimmt die Durchfihrung der Routine fur die Adaptive Neuabtastung
und Phasenmittelung viel Zeit in Anspruch und aus diesem Grund wird hier Parallel Computing ver-
wendet. Im untenstehenden Matlab Abschnitt sind zwei Funktionen dargestellt, welche durch die Rou-
tine ,,Acoustic_Analysis STTF* in Abhangigkeit von der Ausgewahlten Anzahl der CPU Kerne aufge-
rufen werden

= Zuerst wird die Funktion, « ,,Copy “ (in Abhangigkeit von der Anzahl der ausgewé&hlten CPU
Kernen), aufgerufen.

e -

Acoustic Analysis .5
. WputParameter | Geometry & Messurement | FFT & AMARUA _ ki Dy

Input Parameter
Path for input of Raw Data:

Path l Browse |

Path for input of calib Data;

Path l Browse

Path for output of conwert data “Drata_of_fraverse_steps”™
Path [

Browse

Switch | Flow parameters for RMA Input parameters
Mumber of Physical Coras Select -
Swirl in radfs for RMA-analysis o [radie] Rpm Uimin]
Switch for rotor setup Core 1 )
| Axial Mach number Distance between M

Swilch for TEC-setup measuring positions
Static pressure in bar [bar] Oversampling-Faktor )
Switch for observed 1esIpoint  serent
e temperature [K] 1]
fi
Switch for Adaptive Resampling Seladt = Input for Convert to DLR format

Gas constant of air 287.058 Hkgk] | Convertto DLR format | Select -
Switch for FFT Select =
TRMr

. TP_093_1
Switch for AMA Select - E——

2 STTFHr
Switchfor A selet Anzahl der verwen- "
Switch for postive direction Ret. mic channgl 1
of circumferential angle phi Select g deten CPU Kerne

aU5W&h|en Trigger channel HPT 26

Cancel Start

= Zunachst werden die erforderliche Files in Abhéngigkeit von der verwendeten CPU Kerne (k-
1-Files, k-Anzahl der Kerne) ,,pla_poli_k.m* erstellt, welche fur die Parallel Computing erfor-
derlich sind. Diese Files werten, in der Abhangigkeit von der Anzahl an verwendeten CPU
Kerne, eine bestimmte Anzahl an Messpositionen aus.

= Nun wird Parallel Computing durch die Funktion ,,spm k Core* gestartet, wo alle vorher er-
stellten Fils gestartet werden und die Adaptive Neuabtastung und Phasenmittelung durchgefiihrt
wird.

= Zuletzt werden nach Beendigung der Adaptive Neuabtastung und Phasenmittelung durch den
Aufruf von der , fileDelete* - Routine alle erstellten Files wieder geldscht.
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10
11
12
13
14
15
17
18
19
20
21
22
23
24
25
26
27
28
29
30
31
32
33
34
35
36
37
38
39
40
41
42
43
44
45
46
47
48
49
50
51
52
53

function [n1,n2,n3,n4,endpos_1,endpos_2,endpos_3,endpos] = Copy_4 Core(Core_num)

%Import of "pla_poli.dat"

[maindir,filename] = fileparts(mfilename('fullpath’));
data_path = [maindir];

pla_poli_input = strcat(data_path,\pla_poli.dat');
filename = pla_poli_input;

delimiter = ";

formatSpec = '%s%[M\n\r]';

%0Open the text file.
filelD = fopen(filename,'r");

%Read columns of data according to format string

dataArray = textscan(filelD, formatSpec, 'Delimiter’, delimiter,
%Close the text file.a

fclose(filelD);

%Create output variable
plapoli = [dataArray{1:end-1}];

%Clear temporary variables
clearvars filename delimiter formatSpec filelD dataArray ans;

endpos_string = plapoli(8);
endpos = str2double(endpos_string);

fileName = 'pla_poli.m’;

for k = 1:Core_num-1

Char_k = num2str(k);

fileName_k = strcat(‘pla_poli_',Char_k,"m");
copyfile( fileName, fileName_Kk);

nl=1;

n = endpos/Core_num;

n = ceil(n)

n = n*k;

switch k
case 1
n2 =n;
endpos_1 = n-1;
case 2
n3=n;
endpos_2 = n-1;
case 3
n4 =n;
endpos_3 =n-1;
end
end
end

'ReturnOnError’, false); 16
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1  function [] = spmd_S(N1,N2,N3,N4,Core_num,endposl,endpos2,endpos3,endpos4)
2

3 poolobj = gcp;

4 addAttachedFiles(poolobj,{'pla_poli.m','pla_poli_1.m"'pla_poli_2.m','pla_poli_3'});
5 spmd

6 switch labindex

7 case 1

8 pla_poli(N1,endposl);

9 case 2

10 pla_poli_1(N2,endpos2);

11 case 3

12 pla_poli_2(N3,endpos3);

13 case 4

14 pla_poli_3(N4,endpos4);

15 end

16 end

17 delete(gcp);

18 end

Matlab GUI (Graphical User Interface)

In diesem Abschnitt wird erklart wie man bei einem neuen TEC-Setup den Name hinterlegen kann. Die
Positionen (Zahlen), wie in unterer Abbildung zu sehen ist, sind im Gui-Code hinterlegt.

Acoustic Analysis N
.\ Npul Parameder IGOMAWmnI Fﬁ&w \
Input Parameter
Path for input of Raw Datx
Path [ Browse ‘
{
Path foc input of calib Data
Path 1 Browes i
Path for output of conwert data "Data_of_traverse_steps” o
Path ] Browse |
Switch Flow parameters for RMA Input parameters
Number of Physical Cores Select -
Swirl in radis for RMA-analysis 0 radrs)  Rpm [Wimin]
Switch for rotor setup Seledt v
Axial Mach number Distance batween r
Switch for TEC-setup Select - measunng postions
8 Lella TEC g ~ el bar] Oversampling-Faktor 1
i
SIWACt K Ol arvec!tastooiat 9 Standard TEC Hohischaufel 1
10 d TEC Hohischaufel
for Adapive Resampling Leaned TEC Hohlschau input for Convert to DLR format
} 11 Ino. Cut-Off TEC Hohlschaufel 287,058
. ¥gK] | Convertto DLRformat | Selact »
Switch for FFT 12 Standard TEC schaliweiche Sw
" 13 Leanad TEC schallweiche Sw PN
| Switch for AMA 14 Standard TEC sch. S.w, Hohl TP_093_1
U 15 Leaned TEC sch Sw. Hohl
Swilch for RMA 16 Innovative Foil-Reference AL 093
17 Shark skin (Innovatve Fod)
Switch for posiive direction Red. mic channel 1
of circuméerential angle phi 18 Shark skin (Innovative Foil 2.0)
19
20 ¢—— a. Trigges channel HPT 26
Positionen
21 44—
24— |
23 [
24 o Cancel Start
e . | 1
26 4
27 -
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Zuerst ruft man ,,GUIDE Quick Start auf. Dies kann man Uber die Kommandozeile (Command
Window) mit diesem Befehl >guide tun. Es erscheint ein Dialogfenster (siehe die untere Abbildung).

i '

|4 GUIDE Quick Start = | @3 23

| Create Mew GUI| Open Existing GLUI

Recently opened files:

| GM\Auswerte_Routine_Gui_alpha\ TP_163%\Akustik\ TP_1%\Acustic_Analysis_Guifig
4\ INTP_1hAcustic_Analysis_Guifig
4\ G\ Wersuch_Innovative_FoilAkustikd TP_OLT4TP_1NAcustic_Analysis_Guifig

Browse...

Open || Cancel || Hep |

Hier wahlt man durch klicken auf Browse Gui-Figure ,,Acoustic_Analysis Gui.fig* aus und danach
wird durch den Klick auf den Button ,,Open* die Gui-Figure gedffnet (siehe Abbildung unten).

Um den TEC Namen hinterlegen zu kénnen sind folgende Schritte, welche auch in unteren Abbildung
mit Nummern gekennzeichnet sind, erforderlich.

1. Bei Doubleklick auf dem Auswahlfenster ,,Popup Menu® (in unterer Abbildung mit 1 markiert)
erscheint eine Maske mit den Objektattributen (Inspector).

2. Durch einen Klick auf das Attribut ,,String* (in unterer Abbildung mit 2 gekennzeichnet), wird
ein Fenster ,,String™ ge6ffnet, welches alle hinterlegten Positionen (Nummern) beinhaltet. Der
neue TEC-Name wird hier eingegeben. Als Beispiel nehmen wir die Position 19 und geben
»Neuer TEC-Name hier eingeben® ein und bestétigen mit ,,OK*.

3. Durch klicken auf die Testen mit dem ,,Griinen Pfeil“ Matlab generiert ein fig-file. In dieser
File wird diese Anwendung implementiert.

Diese Schritte sind zur Auswertung der akustischen Messdaten nicht erforderlich, aber erleichtern die
Nutzung der Grafische Oberfldche bei mehreren Anwendern.
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File Edit View Layout Tools Help

NEWE| B9 ™| & B

e, [ [ Inspector. matlab.uicontrol.UControl =@l = )

ELICR L]
T

I T I T —
. DeleteFcn = "
Acoustic Al w o -
\ Extent [0023,81,538]
| | | |
FontAngle narmal -
Input Parameter ][ Geometry & heasurement ][ FFT & AMARMA I
FontName M5 Sans Serif @7
Input Parameter . | )
Path for input of Raw Data: FontSize 90 2|
Path FontUnits points =
FontWeight normal -
Path for input of calib Data:
Path ForegraundColor -
HandleVisibility on -
Path for output of conwert data "Data_of traverse_steps” HorizontalAlignment center ¥|E
Path
Interruptible On
£
Switch Flow parameters for RMA— KeyPressFen f_‘ d
4
Mumber of Physical Cores KeyReleaseFcn lad &
Swirl in radis for RMArana\yswsl: ListboxTop 1.0 &
Switch for rotor setup I Max 1.0 P
 — s | Axial Mach number I: I
Switch for TEC-setup L Min 00 |
———— 21| stafic pressure in bar I: Position [37.914 15,941 15,857 3]
| Switch for observed testpoint Se\e.r:t‘. " SliderStep _EL i double array] &
Static temperature [K] r @ Se\ect:' @
Swilch for Adaptive Resampling [gglect = Syl ans® m -
— Gas constant of air |7 £ — =
- T

o
[y

Switch for FFT Select v String [

—— | Switch for AMA 15 Leaned TEC sch.5.w. Hohl 0 7

16 Innovative Foil-Reference

Switch for RMA - e Foil) 093
L Seledt BRIz, _
Switch for positive direction 49 Neuer TEC Name hier eingeben]| et |
of circumferential angle phi Select M ig "rmaa L H
- : -
23
[ 3
25 | |

|
s i 1
Cancel Start
Cancel :

Tag: sTec Current Point: [505,396]  Position: [191, 209, 79, 39]

In der unteren Abbildung ist ersichtlich, dass der TEC Name ,,Neuer TEC Name hier eingeben‘ bei der
Auswahl von ,,Switch for TEC-setup* erscheint.

. .
[
Acoustic Analysus elichingerll|
SR
Input Parameter |
Path for Input of Raw Data: -
Patn Browse
Path for input of calib Data
Path Browse
Path for output of conwert data "Data_of_traverse_steps™
Path Browse
Switch Flow parameters for RMA Input parameters
| Number of Phiysical Cores Select w
| Swirl In radds for RMA-analysis 0 fras) Rpm [Wmin}
| Switch for rotor setup Sefect -
| Aotal Mach number Distance between [y
Switch for TEC-setup Seled _ measunng positions
Switch for observedtestpoint | & o2 TEC = P | Owrsamping Fakior 2
} 9 Standard TEC Hohischaufel ®
1 Honl |
Swiich for Adaptive Resampling 0 Leaned TEC Hohlschaufe Input for Convert to DLR format
| 11 ino. Cut-Off TEC Hohischaufel 287.058 UK | ConverttoDLR format |Seledt =
| Switch for FFT 12 Standard TEC schallweiche Sw. i
| 13 Leaned TEC schaltweiche Sw. Tork
| Swilch for AMA 14 Standard TEC sch.Sw. Hoh! TP_093_1
| 15 Leaned TEC sch.S.w. Hohl o
| Switch for RMA 16 Innovative Foil-Reference B 093 |
17 Shark skin (nnovative Foil) 3
U Switch for positive direcion Rt iic Chasmbl 1
(] of crcumferential angle Dm.“ .
| AL ey M Trigger channel HPT 2
| 21
|22
23 |
24 | Cancel l Stant |
L 25 Y
125
|27 -
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95

Wenn man einen neuen Rotornamen hinterlegen will ist die Vorgehensweise gleich. Hier wurden auch
die freien Positionen, wie bei TEC Setup, hinterlegt. Das heil3t, im Fall dass man einen neuen Rotor

verwendet, kann der Rotorname hier implementieren werden.

Adaptive Neuabtastung und Phase Averaging

(o

T >

,,pla_poli.dat*

Import of

Data_of_traverse_st Trigger data

eps
4 2\
STTF_093_RMA Resample Oversample
_01 Trigger_026. (Trigger)
bin S v J
( N\

find start of each revolution

A J

v
e N

assignment of names

A J

v
e N

reading of Microphone data

& J
v

4 N\

Resample Oversample ACQ

data

& J
v

4 N\

Adaptive resampling

v

Phase averaging

Data_of traverse_
steps
4 N\
STTF_093_RMA_ resample acq data
Ol_RefMIC_Olbln Reference Mic 1
& v J
4 N\

Adaptive resampling of
Reference Mic
&

v
e N

Phase averaging of

\

save

plaSTTF_093_R
MA_1 RmaMic_

01.bin

Reference Mic

save

plaSTTF_093_R
MA_1 RefMic_0
1.bin
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Das oben dargestellte Flussdiagram zeigt, die Routine ,,pla.poli.m"™. Innerhalb dieser Routine fin-
det sowohl die Adaptive Neuabtastung als auch das Phase Averaging statt. Diese Routine wurde im Lauf
dieser Arbeit von FORTRAN in MATLAB umgeschrieben. Bevor diese Subroutine mittels Hauptpro-
gramm ,,Acoustic_Analysis“ gestartet wird, wird ein Unterordner durch das Hauptprogramm mit dem
Namen ,,save* erstellt, wo die Ergebnisse gespeichert werden.

Matlab File:

Alle Variablen, die fir die Durchfihrung der adaptiver Neuabtastung und das Phasen Averaging beno-
tigt werden, sind im untenstehenden MATLAB Abschnitt dargestellt.

function [ ] = pla_poli(n,endposition)

dim = 2000000;

xip=0; 5yip=0;

retrig = zeros(dim,1);
retrigsignal = zeros(dim,1);
trigsignal = zeros(dim,1);
platrig = zeros(dim,1);

OO ~NO P~ WNPEF

An dieser Stelle wird das Textfile ,,pla_poli.dat* eingelesen. Den nachstehen Variablen werden ihre
Eintrdge aus dem Inhalt des Textfiles zugewiesen.

" NMiC............. Anzahl der Mikrofone

= trignum......... Kanal des zu verwendenden Triggers (Channel 27)

=  refhum........... Kanal des zu verwendenden Referenzmikrofons

LI ¢ Oversamplingfaktor

= nperiod..........Anzahl der Umdrehungen, die wéahrend einer Messzeit stattfinden

" MNe Anzahl der Messwerte (Samples) pro Umdrehung

= pumrev.......... Anzahl der Blocke, liber welche gemittelt wird.

= endpos........... Anzahl der Messpositionen in Umfangsrichtung

= triglvl............ Triggerlevel; — Triggerspannung = — 9,9 Volt

= pathname........ Pfad fur Ordner, wo sich die Daten nach Anpassung an das DLR-Dateiformat
befinden

= fprefix........... Prafix des Files, das die Messdaten enthéalt

= savedir.......... Pfad fiir Ordner, in welchen die Daten nach Adaptive Resampling und Phase

Averaging abgespeichert werden.

11 % IMPORT OF "pla_poli.dat"

12 [maindir,filename] = fileparts(mfilename('fullpath));
13 data_path = [maindir];

14 pla_poli_input = strcat(data_path,"\pla_poli.dat’);
15 filename = pla_poli_input;

16 delimiter = ";

17

18 %Format string for each line of text:

19 formatSpec = "%s%[™Mn\r]’;

20 %0Open the text file.

21 filelD = fopen(filename,'r’);
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23 %Read columns of data according to format string.

24 dataArray = textscan(filelD,formatSpec, Delimiter',delimiter, ‘ReturnOnError',false)
27 %Close the text file.a

28 fclose(filelD);

29

30  %Create output variable

31  plapoli = [dataArray{1:end-1}];

32 % Clear temporary variables

33  clearvars filename delimiter formatSpec filelD dataArray ans;

34 for ii = 1: length(plapoli)

35 a = plapoli(ii);

36 switch (ii)

37 case 1

38 nmic = a;
39 case 2

40 trignum = a;
41 case 3

42 refnuml = a;
43 case 4

44 re =a;

45 case 5

46 nperiod = a;
47 case 6

48 nn = a;

49 case 7

50 numrev = a;
51 case 8

52 endpos = g;
53 case 9

54 triglvl =a;
55 case 10

56 pathname =a;
57 case 11

58 fprefix =a;
59 case 12

60 savedir =a;
61 case 13

62 fprefixR =a;
63 end

64 end

Im unten stehenden Matlab Abschnitt werden die Pfade fiir verschiedene Ordner und die Namen fir
verschiedene Files von alle Messpositionen erstellt.

= Zunachst wird eine Schleife Uber alle Messpositionen in Umfangsrichtung gestartet. Hier stellt
kK den Zahler der Messpositionen in Umfangsrichtung dar und lduft von eins bis ,,endpos*
(Anzahl der Messpositionen in Umfangsrichtung). Mit der Matlab Funktion ,,strcat” wird eine
Zeichenfolge fiir alle ,.k* zuriickgegeben, wodurch fiir jede Messposition in Umfangsrichtung
ein Pfad und ein Filename entsteht.
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64
65
66
67
68
69
70
71
72
73
74
75
76
77
78
79
80
81
82
83
84
85
86
87
88
89
90
91
92

endposition = 180;
endpos_double =str2double(endpos);
d=10;
n=1
for k = n:endposition
pl =num2str(k);
if (k <10)
path = strcat(pathname,'0',p1,\RmaMic\','bin\’);
pathtrig = strcat(pathname,'0',p1,\Trigger\','bin\’);
pathref = strcat(pathname,'0',p1,\RefMic\','bin\’);
trigname = strcat(fprefixR,'0',p1," Trigger_0',trignum,".bin";
refnamel = strcat(fprefixR,'0',pl," RefMic_0',refnuml,".bin’;
%refname2 = strcat(fprefixR,k_char,” RefMic_0',refnum2,".bin");
else if (k < 100)
path = strcat(pathname,pl,"\RmaMic\','bin\");
pathtrig = strcat(pathname,pl,\Trigger\','bin\");
pathref = strcat(pathname,pl,\RefMic\','bin\’);
trigname = strcat(fprefixR,p1," Trigger_0',trignum,’.bin’);
refnamel = strcat(fprefixR,p1," RefMic_0',refnum1,'.bin’);
%refname2 = strcat(fprefixR,k_char,'” RefMic_0',refnum2,".bin";
else
path = strcat(pathname,pl,\RmaMic\','bin\’);
pathtrig = strcat(pathname,pl,\Trigger\','bin\);
pathref = strcat(pathname,pl,\RefMic\','bin\");
trigname = strcat(fprefixR,p1,"_Trigger 0',trignum,".bin’);
refnamel = strcat(fprefixR,p1," RefMic_0',refnum1,'.bin’);
%refname2 = strcat(fprefixR,k_char,'” RefMic_0',refnum2,".bin");
end
end

Hier werden die Daten vom Trigger Signal flr alle Messpositionen am Umfang eingelesen.

93
94
95
96
97
98
99
100
101
102

Zunéchst wird aus Variablen ,,pathtrig® und ,,trigname* mit der Matlab Funktion ,,strcat” eine
Zeichenkette zuruickgegeben, welche den Pfad und den Filename beinhaltet.

Dann wird mit dem Befehl ,.,fopen* das .bin-File bei einer bestimmten Umfangsposition zum
Lesen gedffnet.

Zuletzt werden die Daten mit dem Befehl ,,fread* bei einer bestimmten Umfangsposition gele-
sen und als Matrix in ,,trig” gespeichert. Der Befehl ,,Length“ gibt die Lénge der Matrix ,,trig"
zurlick, welche der Anzahl der Samples wahrend der Messzeit fiir eine Messposition entspricht.

% reading trigger

file = strcat(pathtrig, trigname);
file_char = char(file);

fid = fopen( file_char,'rb");
position = ftell(fid) ;

trig = fread(fid,inf, float32');
fclose(fid);

countt=length(trig);
redim = countt*str2double(re);
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103
104
105
106
107
108
109
110
111
112
113
114
115
116
117
118
119
120
121

In diesem Matlababschnitt wird zuerst die Variable ,xret* fiir Uberabtastung (Oversampling)
berechnet. Di_ese gibt an, um wieviel die Abtastrate erhoht wird. Fir den Fall, dass ,,re =1 ist,
findet keine Uberabtastung statt.

Danach wird die Matlab Funktion ,,interpn1“ aufgerufen, die das Signal mittels einer Polynom-
Interpolation mit drei Stiitzstellen (,,xip*“ und ,,yip* sind drei Koordinaten der Stiitzstellen) zwi-
schen den diskreten Werten interpoliert.

%resample (oversampling) trigger
xip = zeros(3,1);
yip = zeros(3,1);
re_num = str2double(re);
for kk = L:redim
xret = real(kk-1)/real(re_num)+1;
iret =floor(xret);
forip=1:3
xip(ip,1) =iret +ip - 1;
if kk==redim-1 || kk == redim
yip(ip,1)= trig(iret);
else
yip(ip,1) = trig(ip + iret - 1);
end
end
yy(kk,1) = interpnl(xip,yip,3,xret);
retrig(kk,1) = yy(kk,1);
trigsignal(kk,1) = yy(kk,1);
end

In diesem Abschnitt wird beschrieben, wie der Anzahl der Umdrehungen bestimmt wird und die Inter-
polation zwischen dem Trigger und den néachsten bzw. vorigen Messwert (sample), um der Anfang der
Umdrehung zu bestimmen. Die Interpolation zwischen zwei Messpunkte ist im Bild unten dargestellt.

Zunéchst wird mit einer if — Verzweigung Uberpruft, ob das Triggerlevel zwischen dem y-Wert
des Triggersignals beim Sampling mit der Nummer , retrig(kk,1)* und dem y-Wert beim Samp-
ling ,retrig(k+1)* liegt oder ob der Wert auf der y-Achse exakt mit dem Triggerlevel zusam-
menféllt. Wenn der Interpolationswert ,,retrig™ fiir die y-Werte des Triggers mit dem Triggerle-
vel exakt Ubereinstimmt oder innerhalb der oben definierte Grenze liegt, wird damit der Anfang
bzw. das Ende einer Umdrehung gekennzeichnet. So wird mit dem Zéhler ,,hh* die Umdrehung
als solche registriert und gezahlt. Die Variable ,,samples(hh,1)* beinhaltet die Anzahl der Ab-
tastungen (Samples) wahrend dieser Umdrehung.

Ist die Schleife beendet, so enthdlt ,,hh* die exakte Anzahl an Umdrehungen wéhrend der Mess-
zeit. In weiterer Folge wird von der Variable ,,hh* eins abgezogen, da hh mit eins begint zu
zahlen.

Die Variable ,,deltax(hh,1)* steht fiir den Abstand vom Trigger in ¢ - Richtung und wird durch
lineare Interpolation berechnet wie auch in untenstehenden Abbildung zu sehen ist.
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122
123
124
125
126
127
128
129
130
131
132

Trigger
Signal [V]
k k+1 -~
— t[s]

Usgigna(k+1) .

- T level

99 / riggerlevel
US'.nga;(k)

Lineare Interpolation des Abstandes zum Trigger in x-Richtung

% find start of each revolution

hh=1;

triglvl_num =str2double(triglvl);

for kk = L:redim-1

if ((retrig(kk,1) > triglvl_num)) && (retrig(kk+1,1) < triglvl_num | retrig(kk,1)==triglvl_num)
samples(hh,1) = kk;
% distance from trigger to exactly triglvl
deltax(hh,1) = (retrig(kk,1)-triglvl_num)/(retrig(kk,1)-retrig(kk+1,1));
hh = hh+1;
end

end

In diesem Matlab Abschnitt werden die Dateinamen erzeugt sowie die Daten eingelesen flr die 24 Mik-

rofone.

133
134
135
136
137
138
139
140
141
142
143
144
145
146
147

Die Schleife startet mit ,,i=1“ bzw. ,,nmic = 1*“.In Abhdngigkeit von der Messposition ,,p1*“ und
vom Mikrofon ,,p2* wird ein Dateiname mit dem Befehl ,,strcat” erzeugt und in eine Variable
mit dem Namen ,,filname* gespeichert.

Zunéchst werden Daten fiir das entsprechende Mikrofon ,,nmic* und die entsprechende Mess-
position ,,endpos® eingelesen und in eine Variable ,,a* als Matrix gespeichert

Die Variable ,,counta“ gibt die Anzahl der Samples an.

p2 = 0;
nmic_double = str2double(nmic);
for i = 1: nmic_double
if (i<10)
p2 = num2str(i);
if (k<10)
filename = strcat(fprefixR,'0',p1," RmaMic_00',p2,".bin";
else
filename = strcat(fprefixR,p1,'” RmaMic_00',p2,".bin");
end
else
p2 = numa2str(i);
if (k<10)
filename = strcat(fprefixR,'0',p1," RmaMic_0',p2,".bin’);
else



Anhang A - Matlab Routinen 101

148 filename = strcat(fprefixR,pl," RmaMic_0',p2,".bin’);
149 end
150 end

153 file = strcat(path, filename);
154  file_char = char(file);

155  fid = fopen( file_char,'rb");
156 position = ftell(fid);

157 a = fread(fid,inf,'float32";
158  fclose(fid);

159 counta = length(a);

In diesem Matlab Abschnitt findet das Oversampling statt.

= Fir den Fall, dass re > 1 ist, wird ,xret berechnet und Oversampling findet statt. Wenn der
Faktor ,,re=1“ ist, findet kein Oversampling statt.

160  %resample (oversampling)
161 if ( counta == countt )

162 ifre_num>1

163 for kk =1:redim-1

164 xret = real(kk-1)/real(re_num)+1;
165 iret = floor(xret);

166 forip=1:3

167 xip(ip,1) = iret +ip - 1;

168 if kk == redim-1 || kk == redim
169 yip(ip,1) = a(iret);

170 else

171 yip(ip,1) = a(ip + iret - 1);

172 end

173 end

174 yy(kk,1) = interpnl(xip,yip,3,xret);
175 retrigsignal(kk,1) = trigsignal(2 + iret -1);
176 retrig(kk,1) = yy(kk,1);

177 end

178 else

179 trigsignal(1,:) = [1;

180 retrigsignal =trigsignal;

181 retrigsignal(length(trigsignal)+5,1)=0;
182 retrig = a;

183 retrig(length(a)+3,1)=0;

184 end

Hier findet die adaptive Neuabtastung flr jede Umdrehung unter Verwendung der vom Benutzer vor-
gegebenen Anzahl der Samples ,,nn‘ statt.
= Zuerst wird eine Schleife iiber alle Umdrehungen ,,hh* wihrend einer Messzeit gestartet.
= Danach wird x-Position ,,xret* der neuen Samples berechnet.
= Anschlieend werden die Stiitzstellen ,,xip“ und ,,yip* fur die Polynom - Interpolation berech-
net. Es werden hier jedoch flinf Stiitzstellen anstelle von drei berechnet und anschlieBend wird

mit der Matlab — Funktion ,,interpn1* zwischen diskreten Werten interpoliert. Die lineare Inter-
polation ist hier notwendig, damit im Anschluss das Phase Averaging durchgefihrt werden
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kann, da die Position der Samples verschoben wurde und die Wahrscheinlichkeit, dass an dieser
Stelle kein y-Wert vorhanden ist sehr groR ware.

Zuletzt werden die interpolierten Werte in ein Array ,,rea(j,kk)“ gespeichert, wobei der Index
. fiir die Umdrehungen und ,kk* fiir die Anzahl an neuen Samples steht.

% adaptive resampling
nn_num = str2double(nn);
for j=1:hh-2
for kk = 1:nn_num
xret=real(kk-1)/real(nn_num)*(real(samples(j+1)-samples(j))+deltax(j+1)-deltax(j))+del-
tax(j)+1;
iret = floor(xret);
forip=1:5
xip(ip) = iret +ip - 1;
yip(ip) = retrig(ip + iret + samples(j) - 1);
end
yy(kk,1) = interpn1(xip,yip,5,xret);
rea(j,kk) =yy(kk,1);
ytrigger(j,kk) = retrigsignal(3 + iret + samples(j) -1);
end
end

Im untenstehenden Matlab Abschnitt findet die Phasenmittelung statt:

Um die Phasenmittelung zu verstehen, sollte unbedingt Erganzend zum Matlab Code der Ab-
schnitt 2.8.1 und die untere Skizze betrachtet werden, in welcher der Ablauf der Phasenmitte-
lung zu sehen ist. Man nimmt die oben bestimmte Anzahl an Umdrehungen wéhrend der Mess-
zeit ,,hh* und unterteilt sie in eine neue Anzahl an Samples ,,nn“ (vorgegebene Anzahl an Samp-
les). Zundchst nimmt man die Variable ,numrev®, welche die Umdrehungen die miteinander
gemittelt werden bestimmt. In der nachstenden Skizze ist zum Beispiel ,,numrev =3“. Das Be-
deutet, dass jede dritte Umdrehung genommen wird und jedes einzelne Sample ,,nn“ Uber die
Menge hier bestimmten Umdrehungen gemittelt wird.

Mit ,,numave* wird die Anzahl der Blocke festgelegt. Zuerst wird mit einer if-Verzweigung
tiberpriift ob ,,nperiod* (ist hier die berechnete Anzahl der Umdrehungen wéhrend der Messzeit
ohne Drehzahlschwankung) groBer oder kleiner als ,,hh* (exakte Anzahl an Umdrehungen wéh-
rend einer Messzeit) ist. Wenn ,,nperiod* kleiner als ,,hh* ist, wird ,,numave* aus ,,nperiod*
berechnet andernfalls aus ,,hh*.

Die Mittelung erfolgt innerhalb der folgenden drei Schleifen und wird hier anhand eines Bei-
spiels erkldrt. Zuerst nimmt man die erste aller Umdrehungen (j=1) danach in der zweiten
Schleife dem ersten Abtastpunkt (kk=1). In der dritten Schleife werden, wenn z.B. (,,num-
rev=10%) gewdhlt ist, die Messwerte ,,rea(j+jj, kk)* fiir jeden Abtastpunkt ,,kk* und von jeder
10 Umdrehung ermittelt und addiert und durch die Anzahl der Bloke ,,numave® dividiert.

Die gemittelten Werte werden in ,,pla(step)” gespeichert, wobei ,,step* fUr die Anzahl der BIo-
cke steht.

Wenn die Phasenmittelung beendet ist, werden die Ergebnisse die in ,,pla(step)” gespeichert
sind, in den Ordner ,,save“, welcher durch die Routine ,,Acoustic_Analysis_ STTF* erstellt
wurde, abgelegt.
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Anzahl der Umdrehungen
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%phase averaging
step = 1;
nperiod_num = str2double(nperiod);203
numrev_num = str2double(numrev);
if (nperiod_num < (hh-1))
numave = floor(nperiod_num /numrev_num);
else
numave = floor((hh-1)/numrev_num);
end
pla =zeros(numrev_num*nn_num,1);
for j = 1:numrev_num
for kk = 1:nn_num
for jj = 0:numrev_num:(numave*numrev_num-1)
pla(step) = pla(step)+ rea(j+jj,kk)./numave;
platrig(step) = ytrigger(j + jj,kk);
end
step = step + 1;
end
end
%saving data
file = strcat(savedir,fprefix,pl,’” RmaMic_0',p2,"bin’);
file_char =char(file);
fid = fopen(file_char,'wb);
fwrite(fid,pla, real*8";
fclose(fid);
end

if i==1

platrig = platrig(1:length(pla));

file = strcat(savedir,fprefix,pl,’_Trigger.bin’);
file_char =char(file);

fid = fopen(file_char,'wb’);
fwrite(fid,platrig,'real*8";

fclose(fid);

end

end

nn Samples  nn Samples
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Die Phasenmittelung fur die Referenzmikrofone erfolgt im untenstehenden Matlab Abschnitt auf die-

selbe Art und Weise wie bei den restlichen 24 Mikrofonen.
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%start same loop on reference microphone
file = strcat(pathref,refnamel);
file_char = char(file);
fid = fopen( file_char,'rb’);
position = ftell(fid);
a = fread(fid,inf,'float32");
fclose(fid);
counter = length(a);
%resample acq data Reference Mic 1
re_num = str2double(re);
if ( counter == countt)
ifre_num>1
for kk =1:redim
xret = real(kk-1)/real(re_num)+1;
iret = floor(xret);
for ip=1:3
xip(ip,1) = iret +ip - 1,
if kk ==redim-1 || kk == redim
yip(ip,1) = a(iret);
else
yip(ip,1) = a(ip + iret - 1);
end
end
yy(kk,1) = interpnl(xip,yip,3,xret);
retrig(kk,1) = yy(kk,1);
end
else
retrig = a;
retrig(length(a)+3,1)=0;
end
% adaptive resampling Reference Mic 1
for j=1:hh-2
for kk=1:nn_num

xret=real(kk-1)/real(nn_num)*(real(samples(j+1)-samples(j))+deltax(j+1)-deltax(j))+del-

tax(j)+1;
iret = floor(xret);
for ip=1:5
xip(ip,1) =iret +ip - 1;
yip(ip) = retrig(ip + iret + samples(j) - 1);
end
yy(kk,1) = interpn1(xip,yip,5,xret);
rea(j,kk) =yy(kk,1);
end
End

%phase averaging Reference Mic 1
step =1;
if (nperiod_num < (hh-1))
numave = floor(nperiod_num /numrev_num);
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else
numave = floor((hh-1)/numrev_num);
end
pla =zeros(numrev_num*nn_num,1);
for j = 1:numrev_num
for kk = 1:nn_num
for jj = 0:numrev_num:(numave*numrev_num-1)
pla(step) = pla(step) + rea(j + jj, kk)/(numave);
end
step = step + 1;
end
end
%saving data
file = strcat(savedir,fprefix,pl,” RefMic_0',refnuml,'.bin’);
file_char =char(file);
fid = fopen(file_char,'wb");
fwrite(fid,pla, real*8";
fclose(fid);
end
end

Matlab-Funktion zur Polynom Interpolation

Hier wird die implementierte in Matbal als Funktion ,,interpn1* Polynom Interpolation beschrieben.
Implementierung basiert auf der Polynominterpolation von Newton und dividierten Differenzen wie im
Abschnitt 2.8.3 beschrieben wurde.

Es ist wichtig zu erwahnen, dass die Leistung des Hauptspeichers im Vergleich zur CPU-Leistung viel
geringer ist. Infolgedessen ist der begrenzende Faktor fiir die Ausfihrungsgeschwindigkeit oft die Zu-
griffszeit auf den Speicher. Eine Mdglichkeit um die Leistung von Programmcode zu verbessern ist die
Reservierung von Speicherbereichen fur Datenfelder, bevor auf diese in Schleifen zugegriffen wird.
Wenn Datenfelder innerhalb von Schleifen erzeugt oder wiederholt verandert werden, sollte der fiir sie
bendtigte Speicherbereich immer im Voraus reserviert werden, wodurch die bendtigte Zeit fur die Aus-
fuhrung der Schleife um ca. 99,7% geringer wird.

In diesem Matlab Abschnitt findet die Polynom Interpolation statt,

Zuerst wird die Funktion ,,interpnl® aufgerufen. Die Eingangsgrofien sind die Stitzstellen ,
Stiitzwerte Y, Anzahl der Stiitzstellen n und die Auswertungsstelle X . Die Funktion liefert die

interpolierte Werte yy und den Interpolationsfehler dy

Als ndchstes werden die Variablen ,,c*, ,,d* dun ,,dif* deklariert bzw. wird der benétigte Spei-
cherbereich fiir die Datenfelder reserviert.

Durch eine if-Verzweigung wird mit den Variablen ,,dif“ und ,,dift* die Position von der Aus-
wertungsstelle X bestimmt, welche mit ,,ns* bezeichnet wird. Da die Reihenfolge der Stiitzstel-
len beim dividierten Differenzen Schema unerheblich ist, wird die Stiitzstelle an der Stelle ,,ns*
auch die erste Zeile beim dividierten Differenzen Schema. Der Stutzwert an dieser Stelle ent-
spricht dem ersten Koeffizient im Newton Interpolationspolynom und wird in Matlab als ,,“
bezeichnet.

AnschlieRend werden zwei Schleifen gestartet. Innerhalb dieser zwei Schleifen werden die rest-
lichen Polynomkoeffizienten nach dem dividierten Differenzen Schema bestimmt, welche mit
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addiert und in Variable ,,“ gespeichert werden. Dieser Wert entspricht dem Polynomwert bzw.
dem Interpolation Wert.

1 function [y,dy] =interpnl(xa,ya,n,x)
2 ns=1;

3 ¢ = zeros(n);

4 d = zeros(n);

5 dif = abs(x-xa(1));

6

7 for i=1:n

8 dift = abs(x-xa(i));
9 if (dift < dif)

10 ns=i;

11 dif = dift;

12 end

13 c(i) = ya(i);
14 d(i) = ya(i);

15 end

16 y = ya(ns);

17 ns = ns-1;

18

19 form=1:n-1

20 fori=1:n-m

21 ho = xa(i)-x;

22 hp = xa(i+m)-x;
23 w = ¢(i+1)-d(i);
24 den = ho-hp;

25 den = w/den;
26 d(i) = hp*den;27
27 c(i) = ho*den;
28 end

29 if (2*ns < n-m)
30 dy = c(ns+1);

31 else

32 dy = d(ns);
33 ns = ns-1;
34 end

35 y = y+dy;
36 end

37 end
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Azimutalmodenanalyse (AMA)

Das hier dargestellte Flussdiagramm zeigt den Routinen Ablauf von AMA aus fft.m die wahrend
dieser Arbeit von FORTRAN in MATLAB umgeschrieben wurde. Nachfolgend erfolgt eine detailierte
Beschreibung des Ablaufs dieser Routine.

[ AMA _aus_fftm }

- I~
dirfile.dat
&
list.dat
&
list2.dat
& &
- — | AMA_complex.d
Imput_data.dat at
create a file
&
>
AMA _abs.dat
. o Import of ref.
ref_mic_25 x164 Mikrofon
~ data
All_fft_mat_164
2 2040
kreis_mic_x Import of 24
- - Mikrofon
~ Data
All_fft_mat_364_1_35
82040
[ Calculation of Mode }
[
—>
AMA complex.dat
Wreiting of
data &
R
AMA abs.dat
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MATLAB File:

Fir die Durchfiihrung der Azimutalmodenanalyse in MATLAB sind im untenstehenden Abschnitt die
erforderlichen Files und Variablen dargestellt.

Input-Files:

input_data.dat

list.dat (liste mit Umfangspositionen)

list2.dat

dirfile.dat (beinhaltet die Namen der Ordner, in denen die Ergebnisse der FFT abgespeichert
wurden)

Variablen:

endpos...... Anzahl der Umfangspositionen

smode....... Anzahl der Moden in positiver und negativer Richtung fir AMA
TPname.....beinhaltet der Name des Betriebspunkts

savedir...... Pfad fiir den Ordner in dem die Ergebnisse gespeichert werden

fprefix....... Prafix des Files, nach Durchfithrung der FFT

dir, pdir......beim einlesen des Files ,,dirfiel.dat* steht ,,dir(kk) fiir die erste Spalte und
,.pdir(kk)“ fiir die zweite Spalte

countf........ ist der Zahler fiir die Anzahl an x-positionen

rm(kk,ii).....hier werden die Daten des Referenzmikrofons gespeichert, wobei ,,kk* fur die
Umfangspositionen und ,,ii“ fur die Spalten steht

countr....... ist der Zahler fiir die Messpunkte

a(kk,ii)...... hier wird Real-und Imaginarteil der eingelesene Werte gespeichert
ca(nn)....... mit dem Befehl ,,complex‘ wird hier eine komplexe Zahl aus ,,a(kk,ii) zuriickge-
geben und nn ist in diesem Fall der Z&hler fur die Umfangspositionen

Im untenstehenden Abschnitt ist dargestellt wie das File ,,dirfile* eingelesen wird

Mit der Matlab-Funktion ,,fileparts* wurde der Pfadname fir die angegebene Dateien zuriick-
gegeben die dann mit ,,strcat™ zu einer Zeichenkette zusammengefugt und in ,.filename* gespei-
chert werden.

Mit Hilfe der Funktion ,,fopen® wird die Datei zum Lesen gedffnet, anschlieRend von der Mat-
lab-Funktion ,textscan® Blockweise gelesen und in ,,dataArray* als Matrix gespeichert.

Am Ende dieses Abschnittes werden alle nicht mehr benétigte Variablen mittels Matlab-Funk-
tion ,clearvars* geloscht.

function [ ] = AMA _aus_fft(alpha_grad )
%Umrechnung der Schrittweite von Grad [°] in Radiant [rad]
alpha_rad =alpha_grad*pi()/180;

%import of "dirfile.dat"

[maindir,filename] = fileparts(mfilename('fullpath’));
data_path = [ maindir J;

dirfile_input = strcat(data_path, "\dirfile.dat');
filename = dirfile_input;

delimiter = '\t';

%Format string for each line of text:
formatSpec = '%s%s%[M\n\r]";
%0Open the text file.

filelD = fopen(filename,'r’);
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%Read columns of data according to format string.

dataArray = textscan(filelD, formatSpec, '‘Delimiter’, delimiter, 'ReturnOnError’, false);
%Close the text file.

fclose(filelD);

%Create output variable

dirfilel = [dataArray{1:end-1}];

%Clear temporary variables
clearvars filename delimiter formatSpec filelD dataArray ans;

Beim einlesen der Datei ,,dirfile.dat wurde ein 13x2 Matrix: ,,dirfilel* erzeugt, Uber welcher eine
Schleife l&uft. Diese erzeugt ,,dir(kk)“, was fir die erste Spalte steht und ,,pdir(kk)*, was fir die zweite

Spalte steht.

29 char dir = 0;

30 char pdir =0;

31 countf =0;

32 for kk=1:length(dirfilel)
33 dir(kk,1)=(dirfile1(kk,1));
34 pdir(kk,1)=dirfile1(kk,2);
35 countf=countf+1;

36 end

37 countf=countf-1;

In diesem Matlab Abschnitt wird das File ,,list.dat” eingelesen, welche die Anzahl der Messpositionen
am Umfang fiir beide Mikrophon Reihen beinhaltet. Hier wurde analog vorgegangen wie beim Einlesen
von ,.dirfile*, was bereits oben erldutert wurde. Das hier eingelesene File wurde in Variable ,,list* als
Array gespeichert.
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%Import of "list.dat"

list_input = strcat(data_path, '\list.dat");
filename = list_input;

delimiter = '\t'";

formatSpec = '%f%f%[M\n\r]';

%Open the text file
fileID = fopen(filename,'r");

%Read columns of data according to format string.
dataArray=textscan(filelD,formatSpec, Delimiter',delimiter,'ReturnOnError',fals);
%Close the text file.

fclose(filelD);

%Allocate imported array to column variable names
VarNamel = dataArray{:, 1};
VarName2 = dataArray{:, 2};

%Clear temporary variables
clearvars filename delimiter formatSpec filelD dataArray ans;
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Das Einlesen von ,,list2* erfolgt Analog zum Einlesen von ,,dirfile®.
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list = [VarNamel,VarName2];

13

%Import of "list2.dat"

list2_input = strcat(data_path, "\list2.dat’);

filename = list2_input;

delimiter = "\t’;

formatSpec = '%f%f%[M\n\r]’;

fileID = fopen(filename,'r');

dataArray = textscan(filelD, formatSpec, 'Delimiter’, delimiter,'ReturnOnError',false);
fclose(filelD);

VarNamel = dataArray{:, 1};

VarName2 = dataArray{:, 2};

%Clear temporary variables
clearvars filename delimiter formatSpec filelD dataArray ans;

list2 = [VarNamel,VarName2];
nk=0;
for kk=1:length( list2(:,1))
list2(kk,1);
nk =nk + 1;
end

Nachfolgend erfolgt, das Einlesen der Parameter aus dem File ,,imput_data“. Die hier eingelesenen Da-
ten wurden in ,,input_data‘“ als Vektor gespeichert. Zundchst wird eine Schleife ber dem ,,input data“
Vektor gestartet und anschlieRend mit ,,Switch-case* Anweisungen die eingelesenen Daten entsprechen-
den Variablen zugewiesen. Die Zuweisung erfolgt entsprechend der Vektorpositionen.
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Die ersten drei mit ,,endpos‘ bezeichneten Variablen werden zunéchst nicht bonetigt

Die vierte Postion ,,endpos®, steht fir Anzahl der Umfangsmesspositionen

Variable ,,smode* steht fiir Anzahl der Mode in positiver und negativer Richtung fiir AMA
Variable ,,TPname* steht fiir Projekt (Z.B. TP_1)

Variable ,,savedir= “ enthalt
den Pfad, in dem die Ergebnisse gespeichert sind.

Hprefix=All_fft mat “ steht fir Prafix, nach Durchfiihrung der FFT.
,.dirfile=dirfile.dat* enthilt die Namen der Ordner, die bei der FFT erstellt werden.
»~freq=Frequenz” bei diese Frequenz wird AMA durchgefthrt.

%Import of "imput_data.dat"

imput_data_imput = strcat(data_path, \input_data.dat');

filename = imput_data_imput;

delimiter = ";

formatSpec = "%s%[Mn\r];

filelD = fopen(filename,'r’);

dataArray = textscan(filelD, formatSpec, 'Delimiter’, delimiter,'ReturnOnError',false);

%Close the text file.
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fclose(filelD);
imput_data = dataArray{:, 1};

% Clear temporary variables
clearvars filename delimiter formatSpec filelD dataArray ans;

a=0;
endpos = 0;
for ii= 1:length(imput_data)
a = imput_data(ii);
switch (ii)
case {1,2,3,4}
endpos = g;
case {5}
smode = a;
case 6
TPname = a;
case 7
savedir = a;
case 8
fprefix = a;
case 9
dirfile = a;
case 10
freq = a;
end
end

Das Einlesen von erforderlichen Daten fiir die Referenz Mikrophone flr bestimmte Frequenz erfolgt
hier. Diese Daten beinhalten die Ergebnisse nach Durchfihrung der FFT Analyse (Ordner mit Prafix
nref mic )
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zuerst wird die Variable ,,freq”, welche die Frequenz bei der die AMA durchgefihrt wird bein-
haltet, von ,,string* in ,,double* konvertiert.

die Funktion ,,strcat” gibt eine Zeichenfolge zuriick, welche ein Pfad fiir den Ordner, wo sich
die Daten fur Referenz Mikrophone befinden, ist. Diese Zeichenfolge wird in ein ,,string“ um-
gewandelt, die dann in eine Variable ,,filename® gespeichert wird.

mit der Funktion ,,fopen* werden Dateien zum Lesen gedffnet. Die getffnete Textdatei wird
durch die MATLAB-Funktion ,textscan* eingelesen und als Matrix gespeichert.

Die eingelesenen .dat-Files beinhalten zwei Spalten, die den Real — und Imaginarteil der Ergeb-
nisse darstellen und 180 Zeilen enthalten, (eine Zeile fiir jede Umfangsposition).

In ,,rm* werden dann die Werte gespeichert.

Zwei Schleife werden tiber ,,rm* gestartet, wobei ,,rf* der Index fiir Umfangspositionen und ,,ii‘
jener flr die Spalten ist.

Mit dem Befehl ,,complex™ wird eine komplexe Zahl fur jede Umfangsposition zuriickgege-
ben, wobei der Realteil ,,ym(rf,1) und der Imaginarteil rm(rf,2) ist.

%Import of reference microphone data

freqg2 =char(freq);

file_ref_mic = strcat(savedir,TPname,dir(countf+1),fprefix,pdir(countf+1)," 2'freg2,".dat";
file_ref_mic_char = char(file_ref_mic);

filename = file_ref _mic_char;
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118 formatSpec = '%161%f%[Mn\r]’;

119 fileID = fopen(filename,'r');

120 dataArray = textscan(filelD, formatSpec, 'Delimiter’, ", "WhiteSpace', ",'ReturnOnError',false);
121 fclose(filelD);

122

123 %Create output variable

124 rm = [dataArray{1l:end-1}];

125

126 %Clear temporary variables

127 clearvars filename formatSpec filelD dataArray ans;
128

128 countr = 0;

129 crm =0;

130 for rf=1:length(rm)

131 for ii =1:2

132 crm(rf,:)=complex(rm(rf,1),rm(rf,2));
18 end

134 countr=countr+1;

135 end

Hier werden die Files mit dem Préafix ,,AMA_ complex“ bzw. ,,AMA _abs* erstellt, wo spéter die Ergeb-
nisse aus Azimutalmodenanalyse gespeichert werden.

= Die Funktion ,fileparts“ gibt den Pfad zuriick, wo sich die Datei befindet, welcher in
»data path“ gespeichert wird.

= Anschlieend werden mittels Funktion ,,fopen‘ die Files erstellt.

106  freg2 =char(freq);

107 [maindir,filename] = fileparts(mfilename(‘fullpath"));

108  data_path =[ maindir ];

109

110  file_AMA_complex=[data_path, \AMA_complex' freg2 ".dat'];
111 file_AMA_abs=[data_path, \AMA _abs' freq2 ".dat'];

112

113 file_complex=fopen(file_ AMA_complex,'w','l");

114  file_abs=fopen(file_ AMA_abs,' w'"'l');

Hier wird eine Schleife tber alle axialen Positionen gestartet. Im Fall, dass mehrere mit Sensoren be-
stiickte Mikrofonplatten und damit mehrere Referenz Mikrofone verwendet werden, deren Messergeb-
nisse zusammen gefuihrt werden missen ist unten stehende if-Verzweigung von Bedeutung, weil die
legt fest, wie die Mikrofone untereinander bzw. mit welchen Referenz Mikrofon kombiniert wird.

116  endpos_double =str2double(endpos);

117 nk=1;

118 for hh =1:2

119 prad =num2str( hh);

120 for f = 1:countf

121 if mod(f,2)==0

122 for ii = 1:endpos_double
123 ord(ii) = list(ii,2);

124 end
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125 forii =1:nk

126 ord2(ii) = list2(ii,2);
127 end

128 else

129 for ii = 1:endpos_double
130 ord(ii) = list(ii,1);
131 end

132 forii =1:nk

133 ord2(ii) = list2(ii,1);
134 end

135 end

136 nn = 0;

Das Einlesen der Dateien fur 24 Mikrofone erfolgt analog zum Referenz Mikrofon, wie bereits oben
erlautert wurde.

Die eingelesenen Werte werden wiederrum in Real — und — Imaginérteil gespeichert und zwar in Vari-
able ,,a“. Mit dem Befehl ,,complex* wird eine komplexe Zahl fiir alle Positionen am Umfang zurtick-
gegeben und in ,,ca(nn,:)* gespeichert. Wobei ,,ca(nn,1)“ fiir Realteil und ,,ca(nn,2) fiir Imaginirteil
steht. In diesem Fall steht ,,nn“ fiir Umfangspositionen und ,,nk* ist Anzahl der Mikrofonplatten.

138 %Reading all data

139 for k =1:nk

140 ord2_char =char(hum2str((ord2(k))));

141 All_fft_mat = strcat(savedir, TPname,dir(f),fprefix,pdir(f),’ ‘,prad," ',ord2_char, freq,".dat";

142 All_fft_char = char(All_fft_mat);

143 end

144

145 %Initialize variables.

146 filename = All_fft_char;

147  formatSpec = '%16f%f%[M\n\r]’;

148  filelD = fopen(filename,'r’);

149 dataArray = textscan(filelD, formatSpec, 'Delimiter’, ", "WhiteSpace', ", 'Re-
turnOnError', false);

150  fclose(filelD);

151 a = [dataArray{1l:end-1}];

152

153 % Clear temporary variables

154 clearvars filename formatSpec filelD dataArray ans ;

155

156 ca=0;

157  fori=1:endpos_double

158 nn=nn+1;

159 ca(nn,:)=complex(a(nn,1),a(nn,2));

160  end

In diesem Matlab-Abschnitt werden die Moden fiir den angegebenen Bereich ,,smode* berechnet.

= Zunéchst werden hier alle bendétigte Variablen deklariert, die fur die weitere Berechnung erfor-
derlich sind.
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161
162
163
164
165
166
167
168
169
170
171
172
173
174
175
176
177

Nun werden zwei Schleifen gestartet. Die erste Schleife zahlt die Anzahl der Moden und die
zweite l&uft Gber den Umfang. Fur jede Mode werden alle Umfangspositionen berechnet und
aufsummiert.

Abschlielend wird eine Mittelung der Werte Gber alle Umfangspositionen durchgefihrt.

% AMA decomposition
mn=1;
smode_double = str2double(smode);
amn = 0;
amc = 0;
m=0;
for m = -smode_double:smode_double
am =0;
amn =0;
for k = 1:endpos_double
am(k,:) =ca(ord(k))*conj(crm(ord(k)))*exp((m)*((k-1))*1i*...
alpha_rad)/((crm(ord(k))*conj(crm(ord(k))))*(0.5));
amn = am(k,:) + amn;
end
amc(mn,:) =(conj(amn))./real(endpos_double);
mn =mn + 1,
end

In diesem MATLAB-Abschnitt werden alle berechnete Werte in die zuvor erstellten Files gespeichert.

178
179
180
181
182
183
184
185
186
188
189
190

Zuerst werden Absolutwerte mit der Funktion ,,abs“ zuriickgegeben und in der ,,AMA abs*
gespeichert.

In ,AMA_complex“ werden Real- und Imaginérteil von ,,amc* fiir jede Mode gespeichert.

aa =abs(amc);
file_abs_write=fopen(file_AMA _abs,at);
fprintf(file_abs_write, '%12.8f\n’, aa);
fclose(file_abs_write);

file_complex_write = fopen( file_AMA_complex, ‘at);
fprintf( file_complex_write ,'%g %g\n', [real(amc) ,imag(amc)]");
fclose(file_complex_write);

end % End of loop f
end % End of Loop hh
end %End of function [ ]
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Anhang B - Veroffentlichung

In diesem Abschnitt werden alle Verdffentlichungen (Publikationen), die wahren dieser Arbeit entstanden sind,
angefihrt.
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ABSTRACT

One of the main goals for modern aircrafts is to lower
the fuel consumption and noise emissions without worsening
the aerodynamic performance. One possibility to lower the
fuel consumption is to reduce the skin-friction losses of vanes
and blades inside the engine. Therefore, this paper is about
the aeroacoustical as well as the aerodynamical effects of a
riblet foil applied on the suction side surface of turbine exit
guide vanes (TEGVs) of a 1 % stage low pressure turbine
(LPT). There have been numerous studies concerning riblets
but none using them in a LPT In general, if riblets are
applied on the suction side of vanes or blades, they lower the
drag and increase the lift.

Test runs were performed under two different operating
points in a subsonic test turbine facility for aerodynamic,
aeroacoustic, and aeroelastic investigations (STTF-AAAI)
located at the Institute for Thermal Turbomachinery and
Machine Dynamics at Graz University of Technology. One
operating point was the design point of the riblets and the
second one an off-design point. During the test campaign,
two different set-ups have been investigated. One
configuration with riblets applied on the suction side of the
TEGVs, and one configuration with a smooth foil on the
vanes to achieve the same thickness as the first set-up. This
smooth configuration serves as a reference case. The tested
riblet structure was of trapezoid type with 45 um tip distance
and a height to tip distance ratio of 0.45.

The acoustical data has been obtained by using flush
mounted condenser microphones, rotated over 360 deg
around the flow channel. The aerodynamical data was
obtained by using an aerodynamic five-hole-probe as well as

a trailing edge probe. Measuring in planes up- and
downstream of each TEGV allowed the comparison of a
rough pressure loss estimation between the two studied set-
ups.

The present work gives a closer insight into the change
of the acoustical and aerodynamical behaviour by applying
riblets to LPT vanes.

INTRODUCTION

Many investigations have been performed in the past and
are still ongoing to increase the efficiency of aircraft engines,
not only from an aerodynamical point of view but also from
an acoustical one. Every decrease in noise emissions without
an increase of aerodynamical losses is needed to achieve the
goals pointed out by the Advisory Council for Aviation
Research and innovation in Europe (ACARE). A possible
way to raise the effectiveness of an aircraft engine is to
decrease the aerodynamical losses. Those losses include the
skin friction generated by the boundary layers growing on
vanes and blades. If the boundary layer is now turbulent, it
can be influenced by different surface structures.

A lot of investigations have been performed concerning
these structures in combination with blade cascades as well
as with guiding structures on the surface of flow channels.
One of the studied structures are so called riblets, which are
grooved microstructures.

Using those riblets has shown that a reduction of skin
friction in turbulent flow is possible. Lighthill [1]and
Lighthill [2] showed in his work that fluid mechanics and
acoustics can be connected and described that turbulence can
be a source of sound.

Numerous studies about the mentioned ribbed structures
have been done in the last decades. Investigations concerning
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the optimum position of the riblets on a surface, the range of
Reynolds numbers as well as Mach numbers and angles of
attack have been discussed. The optimal positioning of riblets
on blades is not uniform according to different sources in
literature. Fang et al. [3] investigated a compressor cascade
with riblets on the pressure side of the blades. With this
configuration a loss reduction of 10 % was achieved. Nagao
and Breugelmans [4] on the other side indicated that riblets
increase skin friction when applied on the pressure side of
compressor blades. They examined a variation of different
Reynolds numbers as well as different angles of attack.
Lietmeyer et al. [5] made investigations on compressor
blades with riblets applied on the suction side and aligned
with the dominating wall shear stress. The outcome was a
profile loss reduction of 4%. Boese and Fottner [6] showed
the overall loss behavior of highly loaded blades in a
compressor cascade. They could achieve a reduction of the
pressure loss coefficient of 8% using riblets again on the
suction side.

Another important parameter influencing the drag
reduction is the pressure gradient. Bechert et al. [7] made
investigations with zero pressure gradient and Debisschop
and Nieuwstadt [8] with adverse pressure gradient. With the
zero pressure gradient a reduction of the friction drag of about
10% was achieved. In the work of [8], the reduction was
almost doubled compared to the zero gradient.

Choi et al. [9] performed direct numerical solutions over
a riblet surface to understand the mechanism why this
structure is working in a better way. Luchini et al. [10] was
also investigating the phenomena of the drag reduction due
to this surface structure and gives together with [9] a good
insight into the reducing mechanisms.

This work is about the change of the aeroacoustical as
well as aerodynamical performance of a LPT stage using
riblets on the suction side surface of turbine exit guide vanes.

NOMENCLATURE

Abbreviations

BPF Blade Passing Frequency

Fol Frequency of Interest

LE Leading Edge

LPT Low Pressure Turbine

LPV Lower Passage Vortex

STTF-AAAI Subsonic Test Turbine Facility for
Aerodynamic, Acoustic, and
Aeroelastic Investigations

TE Trailing Edge

TEC Turbine Exit Casing

TEGV Turbine Exit Guide Vane

UPV Upper Passage Vortex

Symbols

A Complex amplitude

B Blade count

b Wake width

c Speed of sound

f Modal shape factor

h Harmonic index

H Shape factor

k Axial wave number

m Azimuthal mode order

117
n Radial mode order
p Pressure
R Outer radius of the annulus
r Radius
t Time
T Lighthill tensor
U Velocity component
\% Vane count
X Spatial coordinate
Greek Symbols
o Yaw angle, complex factor
) Wake parameter
c Eigenvalue of the Bessel function
p Density
\Y Velocity
14 Total pressure loss coefficient
® Angular frequency, rotation
0} Circumferential coordinate
T Viscous stress tensor
Subscript
ax Axial
m, n Azimuthal, radial mode order
t Total
Superscript
+ Propagation in (+) and against (-)

the flow direction
Area averaged

Mass averaged
Fluctuation

EXPERIMENTAL FACILITY
Test Facility

The Institute for Thermal Turbomachinery and Ma-
chine Dynamics at Graz University of Technology ope-
rates a MW compressor station in order to supply a
couple of test facilities continuously with pressurized
air. A meridional section of the subsonic test rig is
shown on the left side of Figure 1. Considerable effort
was put into the adjustment of relevant model parame-
ters to reproduce a full scale LPT configuration. The
turbine diameter is approximately half that of a com-
mercial aero engine LPT and therefore the rig is opera-
ted at higher rotational speeds. In the described sub-
sonic test turbine facility, the maximum pressure ratio
is limited to 2 due to the inlet spiral casing. The maxi-
mum mass flow rate is 15 kg/s at a

temperature at stage inlet of 100 °C. This inlet
temperature can be adjusted by coolers within a wide range.
The pressurized air enters the facility through a spiral inlet
casing where the flow turns into axial direction.

In order to provide well defined and uniform inflow
conditions, a de-swirler together with a perforated plate is
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Perforated plate TEGV

Strut Exhaust casing

Inlet spiral casing De-swirler IGV  LPT stage

Mic. plates

- l,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,; rrrrr T — ‘: :::"

Figure 1: : Meridional section of the STTF-AAAI (left) and measurement planes (right)
located upstream of the stage inlet. Downstream of the Figure 2 shows one vane with the applied riblets of a
perforated plate, inlet guide vanes can be found which trapezoid type. The zoom in on the right side depicts the
simulate additional geometry of the riblets. The distance between the tips is of
wakes of upstream located low pressure turbine stages. After 0.45 pm and the aspect ratio (AR) is 0.45. In the area between
passing the LPT stage, which includes a high aspect ratio the leading edge (LE) and the red line in Figure 2 as well as
unshrouded rotor, the air leaves the rig through an acoustic on the TEGVs pressure side, a smooth foil was applied. The
measurement section, supporting struts, exhaust casing, and reason to use the smooth foil also on a small part of the vanes
the exhaust stack to ambient. A detailed description of the suction side is that the turbulent flow starts in the area which
STTF-AAALI is given in Moser et al. [11]. is indicated by the red line in Figure 2 as well as to prevent the
flow of hitting a forward facing step. Also [5] mentioned in
Operating Points his work that the profile losses are significantly higher with
For this investigation a design point concerning the riblets starting already from the leading edge. The ideal riblet
geometrical design (tip to tip distance, riblets height, size was chosen according to a proprietary algorithm
positioning due to the angle of the surface stream lines) of the described in the patent no. AT508274. The resulting
riblets as well as an off-design point have been chosen. The geometrical dimensions of the riblets are uniform over the
Reynolds number of the TEGVs is defined using the midspan whole span and the direction was aligned with the surface
conditions at rotor exit as well as the axial chord of the vanes. streamlines on the TEGVs according to a numerical
Table 1 shows the operating conditions of both test points and preliminary study. A variation of £10 deg is in the toleration
the geometrical details of the investigated LPT stage. The of the riblets, what was also mentioned in Viswanath [12]. In
design point corresponds to the noise certification point case of higher angle deviations, the foil would work as a
approach. A second operating point, the off-design point, was surface roughness and increase the wall shear stress.
chosen to see the off-design capability of riblets. The selected
rotational speed was about 75% of the design point. Measurement Techniques

Turbine Exit Gui Regarding the evaluation of the sound power in the flow
urbine Exit u1.de Vanes . duct, 24 high-precision prepolarized condenser microphones
For one test case riblets have been applied on the TEGVs (G.R.A.S. 40 BD ') were flush mounted (measuring the

§uctlog S;di aq(li)l)fog the secon%vqrile ﬁ smoothhf?l' IW}?S used wall pressure fluctuations, but is named sound pressure in this
mstead of the ribbed structure. With the smooth foil the same paper) downstream of the TEC. 12 on the outer and 12 on the

vane thickness was achieved and therefore this configuration inner casing. The whole acoustic measurement section was

served as a reference case. rotated 360 deg in steps of 2 deg in order to obtain the
complete sound field. More details concerning this

Table 1: Operating conditions measurement section can be found in Moser et al. [13].

Operating Conditions LE Start of riblets TE
Design point Off-design point
TEGV Reynolds number ~340000 ~375000
Stage pressure ratio 1.16
Corrected speed 4042 rpm 2987 rpm
Corrected mass flow rate 6.81 kg/s 7.06 kg/s
Stage total inlet temperature 100 °C

Geometry details

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
Number of blades/vanes x/c
IGV/Stator/Rotor/TEGV 83/96/72/15 . . . . . .
: - - Figure 2: Riblet foil applied on TEGV suction side
Tip gap to blade height ratio 1.0%
Hub to tip radius ratio ~2/3
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In order to evaluate the aerodynamic performance of the
flow field up- and downstream of the investigated
configurations, steady flow field measurements with a five-
hole-probe including a thermocouple have been performed.
The measurement planes are marked with C and D on the
right side of Figure 1.

Additionally, a trailing edge probe, which is a pitot tube,
was used to measure the total pressure distribution in
circumferential direction downstream of the vanes at 30% of
the channel height. The distance between the vanes trailing
edge and the measurement plane was 0.3 mm. This small gap
ensured that the wake was not yet fully mixed out before the
inlet of the probe. The resolution of the measurement was 0.2
deg between two neighboring points in circumferential
direction.

The size of the aerodynamical measurement sectors in
each plane was 24°, which corresponds to one TEC pitch.

For visualizing the evolution of the flow on the vane
surface as well as within the vane passage, an oilflow
visualization was performed. The investigated surfaces were
covered with a mixture of motor oil and titanium oxide before
the test run. To avoid effects of the run up and shut down,
these procedures were done as fast as possible.

Measurement Uncertainties
The measurement system is made up by six multi-channel
pressure transducers PSI 9016 with a total amount of 96
channels and an accuracy of 0.05% full scale. Additionally,
two National Instruments Field Point FP-TC-120 eight-
channel thermocouple input modules and one FP-RTD-122
resistance thermometer input module were used.

Table 2 shows the measurement uncertainties (within a 95%
confidence interval) of the five-hole-probe measurements.
These values are positive and negative deviations and contain
the error due to the approximation, random error and the
systematic error of the PSI Modules. The difference between
the positive and the negative direction is a result of the multi-
parameter approximation. Uncertainties of static and total
pressure at rig inlet as well as of the total pressure
measurements up- and downstream of the TEC are +1 mbar.

Speed variations are below 0.2% of the current operating
speed. The measurement uncertainty of the temperature
measurement is about +£0.5K. The variation of the operating
parameters (total pressure and total temperature at rig inlet,
pressure ratio, corrected speed) between different
measurement days has been below 0.5%.

The used microphones are made according to IEC
61094-4 requirements and are defined as laboratory
microphones (type 0 microphones). This extremely accurate
type of microphone has a measurement uncertainty of +0.4
dB according to ANSI S1.4.

Table 2: Measurement uncertainties of the five-hole probe

Ma +0.006 -0.003 N
o +0.5 -0.08 [deg]
Pt +3.3 -3.0 [mbar]
p +5.3 -5.2 [mbar]

THEORETICAL BACKGROUND

Riblets

Riblets are grooved surface structures which reduce skin
friction compared to a smooth surface. Two mechanisms are
reported through which the reduction is affected. One is the
hampering of the crossflow velocity and vorticity
fluctuations as well as the Reynolds shear stress of the
turbulent flow, which is resulting in a reduction of the
momentum transport.

The second mechanism is a limitation of the surface area
which is interacting with streamwise vortices. Although
using riblets increases the wetted surface, the spacing
between the ribs of riblets can be chosen in a way that the
mentioned vortices are only interacting with the rib tips.

This happens when the diameter of the streamwise
vortices is larger than the spacing of the riblets. In this case,
the region with high skin friction is lower compared to the
absence of the ribbed structure. If the spacing is chosen too
high, the vortices can enter the riblet valleys due to a
downwash motion and increase the area of interaction and
hence also the skin friction. (see also [9])

A more detailed description of the mechanisms can be
found e.g. in Bechert et al. [14], [7], [9] and [10].

Analysis of the Trailing Edge Wake

Schobeiri and John [15] showed a way to analyse wakes
downstream of a body. Figure 3 gives an overview of the
parameters which are necessary to calculate specific
characteristics of a wake. On the ordinate the streamwise
velocity component U is depicted and the abscissa shows the
coordinate {, normal to the flow direction. The black line
indicates the distribution of these two values downstream of
a body, in which the body is located directly upstream of the
velocity minimum. The red line indicates a hypothetical
potential velocity U,, which is a fitting of the U distribution
outside of the wake. It is now possible to calculate the width
of the wake, which is a length scale to nondimensionalize {5,
as explained in the following equation:

Potential velocity distribution

=]

Up
—
o\
E '_ l71m
i ~ Upo
G 0 — +0

Figure 3: Streamwise components needed to analyze the trailing
edge wake
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Herein Uy, is the maximum velocity defect and U; =
Up — U is the velocity defect of the component in streamwise
direction. Another parameter to characterize a wake is the
momentum thickness &, which gives the deficit of the
momentum due to the wake. It can be calculated as follows

1 o _
b= U@,-0s, @
po “~®

Upo is the velocity defect of the potential velocity
distribution at the wake centre. This centre is indicated by the
dashed wake centre line in Figure 3.

According to this theory also the energy thickness can be
described in the same way using the streamwise components.

+o0 g7 7 772
53:f T (% Ty, 3)
—00 UpO UpO U

Acoustical analysis

Differentiating the equations of continuity and
momentum, without any linearization or simplification, lead
to the well-known wave equation of Lighthill which can be
seen in Equation (4). It is also called Lighthill’s acoustic
analogy and connects fluid mechanics and acoustics.

azp/ 5 azp/ 3 aZTij

2 "% Gx.0x.  ox.ox @
Jt 0x;0x;  0x;0x;

wherein p’ is the density fluctuation, ¢t is time, ¢ is the
speed of sound and x; describes the spatial coordinate with
i = 1,2,3. Tj; is called the Lighthill (turbulence stress) tensor
and can also be written as follows

Ty = puw; + (p' — ¢?p')8;5 — 735 )

Herein p is the density, 7;; is the viscous stress tensor, p’
the pressure fluctuation and §;; is the Kronecker delta which
is defined as

_(Li=j (6)
5if‘{o, i#j

It can be seen that the source term on the right side of
Equation (4) contains the Reynold stresses pu;u;, which
describe the unsteady convection of the flow as well as can
be connected with the (turbulent) velocity fluctuations. From
this tensor one can see that noise is generated by those
stresses and serves now as a connection between turbulence

As the riblets are able to suppress the crossflow, it is
assumed that entries in T;; which are connected with this
movement are also decreasing.

Acoustic Mode Analysis and Sound Power Level

A decomposition of a variable in time and space was
provided by Tyler and Sofrin [16]. The circumferential
(azimuthal) mode orders excited by the relevant airfoil
interactions can be calculated as follows:

m=h-B+ky-Vik=—00,.,-1,01,..40 &

With the vane and blade counts V; and B, respectively,
the harmonic order h, and the integer index k. Scattering of
acoustic modes due to an interaction with an additional vane
row can be described with Equation (9), wherein V, is again
the vane count.

mg=m+k,'V,; k=-o,..,-101,..+ ©)

In order to describe the sound generating mechanisms,
Tyler and Sofrin wrote the pressure fluctuations at any
circumferential position downstream of the compressor stage
as a sum of harmonics, represented by a Fourier series. The
theoretical model they proposed has been verified by
numerous aeroacoustic experimental investigations and it is
also valid for turbines (e.g. [13]). The theory of acoustic data
analysis used in this work is well described in Enghardt et al.
[17] and Enghardt et al. [18]. In cylindrical coordinates and
for a single frequency component w the solution of the wave
equation is given by a linear superposition of modal terms as
can be seen in Equation (10).

p(x,7,0,t) = i i (Arinneik:_;mx)fmneim(pe—] (10)

m=—oo n=0

K
1-Ma3y
axial wave number upstream (-) and downstream (+),

Herein the factors ki, = [-Ma2, + ap,,] are the

. ~ Q. . .
respectively. k = % —m- is a modification of the wave

number definition of Morfey [19].

For hard-walled acoustic boundary conditions the modal
shape factor is reported in Tapken and Enghardt [20]. They
also describe the calculation of complex mode amplitudes
A, as an inverse problem of the Equation (10), which is also
applied in this work. The sound power is computed according
to Equation (11) (_[19]) and involves only cut-on modes of
the investigated system.

+ _nRzamn(l_Maczlx)z 2

+
PE = il A
m pc(1+amnMaax)2| |

(11)
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2
The factor a,, = \/ 1-(1—Mai) ;’S‘z contains the

(

definition of the cut-on frequency. If the mode order m is too
high the expression under the square root gets negative. This
results in an imaginary factor ay,, which means that the
sound wave can’t propagate anymore and is therefore cut-off.

RESULTS AND DISCUSSION

Riblets, or surface roughness in general, cannot reduce
tonal noise but can influence the broadband noise (see
Skudrzyk and Haddle [21]). For the sake of a better
comparison concerning the aeroacoustical change due to
riblets applied on the suction surface, an envelope in each
frequency spectrum (averaged over all microphones) was
drawn concerning the sound pressure level (SPL). The reason
was to remove the peaks of the tonal noise and make only the
broadband noise “visible”. This envelope was obtained by
using a spline interpolation over local maxima and verified
by also taking a look at the difference of the signals after the
fast Fourier transform. Using the same method for all
investigated cases gives the same delta between the reference
case and the riblet case as the delta is before drawing the
envelope. Figure 4 shows an example of how the envelope
was drawn (indicated in red). The peaks seen in this figure
are due to harmonics of the rotational speed, blade passing
frequencies and vibrations. A better description is given in
e.g. Zenz et al. [22] and Schonleitner et al. [23]. Operating
the test rig with the double rotational speed but having about
half the number of vanes compared to an aircraft engine leads
to the assumption that the frequency content of the rig and a
real engine is almost in the same order of magnitutde.

In the figures showing the flow field downstream of the
rotor and downstream of the TEC, the set-up with riblets is
always on the left side and the reference case always on the
right side. Red colour stands for a high value of the
investigated flow parameter and blue for a low one.

In figures showing a direct comparison between the
reference set-up and the design with the riblets applied, the
reference is always shown in black and the riblets in red lines
and dots.

SPL [dB]

I I I I
8 10 12 14 16

6
Frequency [kHz]

I I
0 2 4

Figure 4: Example of an envelope

Design Point

Aeroacoustic Results

Figure 5 shows the acoustical comparison of the
frequency spectra envelopes at the design point with vertical
red and black uncertainty bars at 9.64kHz (frequency of
interest one; Fol 1) and 12kHz (frequency of interest two; Fol
2).

These two frequencies have been chosen here because of an
additional analysis in an upcoming section. The 1% and 2"
BPF are indicated by black dashed lines. Starting at a
frequency of about 8 kHz, an almost constant offset of about
1 dB between the two cases is visible with a maximum
difference of 1.7 dB at 12 kHz.

Taking the measurement uncertainty into account, one can
say that there is an impact of the respective surface in the
different cases. The limits of the maximum difference when
including the uncertainty at 12 kHz are 0.9 and 2.5 dB.
Concerning the frequency range of constant offset, the
difference is either negligible (0.2 dB) or with 1.8 dB a
relevant reduction.

The obtained reduction can be explained when looking
at Equation (4), which shows that turbulent boundary layer
noise is amongst others generated by the Reynolds stresses.
It should again be mentioned, that also the drag is reduced
with a reduction of the Reynolds stresses. In [21] it is stated
that a decrease of drag is correspondent to a reduction of the
high-frequency flow noise.

Modifying Equation (4) leads to a different version of the
Lighthill equation, as can be seen as follows

c’)z_p —c?Ap' =p [div(5 X V) + A (117) (12)
ot2 0 2/,

Herein, the term (@ X V) is decisive concerning the
production of noise. @ describes the rotation of a velocity
field an V is the velocity of a moving vortex. Riblets hamper
the velocity fluctuations in crossflow direction, hence also
the movement of vortices in this direction is reduced. It is
assumed, that this reduction can be also a possible reason for
the decrease of the SPL using the riblets set-up.

T T T T T T

Riblets —
Reference

SPL [dB]

0 2 -+ 6 8 10 12 14 16
Frequency [kHz]

Figure 5: Envelopes of frequency spectra - Design point
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Aerodynamic Results
Figure 6 and Figure 7 show the Mach number and yaw

angle in the measurement plane C downstream of the rotor.
w is indicating the rotational direction of the LPT rotor.
Wakes of the upstream located stator are drawn in white
dashed lines with the pressure side (PS) on the right and the
suction side (SS) on the left side of the line. At a channel
height of about 90%, the tip leakage vortex of the rotor can
be identified due to the low values of the Mach number
(marked with A) and the high values of the yaw angle. Closer
to the outer casing, and marked with B, the high Mach
number values indicate the jet caused by the tip gap. The area
at the inner casing (marked with C) is dominated by
secondary flows.

In Figure 8, the radial distributions of the total pressure
normalized by the inlet total pressure (plane 0 in Figure 1), the
Mach number and the yaw angle are visible for the rotor exit
flow. One can see a very good agreement between the two
measurement set-ups, which means that the operating point
was the same for both configurations. According to these
distributions, no upstream effect of the change in surface
structure could be measured.

In Figure 9 and Figure 10 the Mach number and yaw angle
downstream of the TEGVs are depicted. Two vortices can be
clearly identified. A big one on the upper casing, which is the
upper passage vortex (UPV), and a small one on the inner
casing, which is assumed to be the lower passage vortex
(LPV). The wake of the TEGV, which is skewed due to the
mentioned vortices, is indicated with the dashed line, having
the pressure side of the vane on the right and the suction side
on the left side.

Mach number plane C High

Reference

Riblets

Figure 6: Mach number - Rotor exit flow - Design point

Yaw angle plane C High

Riblets Reference

Figure 7: Yaw angle - Rotor exit flow - Design point
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Figure 8: Radial distribution of flow parameters - Rotor exit -
Design point

Mach number plane D H

Riblets Reference

Figure 9: Mach number - TEGV exit flow - Design point

Yaw angle plane D

Riblets Reference

Figure 10: Yaw angle - TEGYV exit flow - Design point

It is assumed, that the small red spot in the yaw angle at the
outer casing of the suction side belongs to the UPV. This spot
is a little bit wider in the riblet set-up, which means that the
UPV is bigger in circumferential direction compared to the
reference configuration.

Figure 11 shows the radial distribution of the total pres-
sure normalized by the total pressure of the inlet, the
Mach number and the yaw angle in measurement plane
D over the relative channel height. The total pressure
distribution is almost the same for both set-ups with
only very small deviations in the regions of the inner
and outer casing as well as between 25 and 50% of the
channel height. The difference in the midspan region
can be explained by a shift of the mass from the inner
and outer casing, where the total pressure gets lower,
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towards midspan. An explanation could be a redistribu-
tion of the flow due to the bigger UPV.

Knowing that this vane row is diffusing, the lower Mach
number in the case of the riblets indicates a better
performance of the TEC. The yaw angle distribution for the
riblet design is shifted to more positive values in the region
between 20 and 80% of the channel height. On the very tip
and hub, both distributions have a similar shape. When
looking at the oilflow visualization in Figure 12, it can be seen
that in the case of the reference set-up, a separation is located
exactly in the mentioned region (marked with the black
frame). Comparing with the riblets set-up on the left side of
Figure 12, this separation is not visible anymore. The flow
direction is indicated by the black arrow in both pictures.
Concerning the riblet case, the depicted vane was only
covered partially with the oil and not fully like in the example
of the reference case. The reason for only covering the TE
was to check if it is a run up phenomena or not.

Figure 13 shows the normalized total pressure distribution
of the wake measurements for the design point, with the
vanes pressure side on the right side of the minimum pressure
and the suction side on the left side. The pressure in every
measurement point of each set-up was normalized to its own
averaged value. One can see a small shift in the position of
the minimum value of about 0.4 deg. This deviation is within
the measurement uncertainty of the used probe. According to
the Equations (1), (2), and (3), the width of the wake as well
as the momentum thickness and the energy thickness can be
calculated. The results are shown in Table 3.

One can see that the wake width is 42% smaller in the
case of the riblets compared to the reference. There is also a
decrease in the wake momentum thickness of about 11%, and
in the energy thickness of almost 15%. A reduction in the
momentum thickness means that the momentum deficit due
to the wake is reduced. Bacher and Smith [24] indicated that
the total surface drag over a surface can be directly related to
the change of the momentum thickness over the same surface.
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Figure 12: Oilflow visualization on the suction side- Design point
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Figure 13: Trailing edge measurements results - Design point

Table 3: Wake measurement results - Design point

o

pe/ Po -] Mach Number [-] Yaw angle [deg]

—e—Riblets —e—Reference

Figure 11: Radial distribution of flow parameters - TEGV exit -
Design point

Wake width Momentum thickness i Energy thickness
[m] [m] [m]
Riblets 0.00273 0.00097 0.00229
Reference 0.00471 0.00109 0.00268
Change [%] -42.1 -111 -14.7
Off-design Point

Aeroacoustic Results

Concerning the acoustical comparison between the two
cases at the off-design point, no big changes can be reported.
Figure 14 shows this comparison with vertical red and black
uncertainty bars at 9.64 and 12kHz. The 1% and 2" BPF are
indicated by black dashed lines. The two envelopes in Figure
14 are almost identical over the whole frequency range,
besides the area between 9 and about 10 kHz. Here the riblets
show a maximum 1.1 dB higher SPL value compared to the
reference case. Because this is only a small frequency range
in which the SPL is higher, it leads to the assumption that this
guiding structure is not improving but also not worsening the
acoustical performance concerning the first blade passing
frequency of this off-design point.
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Figure 14: Envelopes of frequency spectra - Off-design point

Aerodynamic Results

Contour plots of Mach number and yaw angle for the
rotor exit flow are shown in Figure 15 and Figure 16. Wakes of
the upstream located LPT stator are depicted in black and
white dashed lines respectively.
Figure 17 shows the radial distribution of flow parameters for
the rotor exit. Again, the very good agreement of the
distributions confirms that the operating point was the same
for both set-ups, and also no upstream effect concerning this
operating point.

Mach number plane C
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Riblets Reference

Figure 15: Mach number - Rotor exit - Off-design point

Yaw angle plane C
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Figure 16: Yaw angle - Rotor exit flow - Off-design point
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Figure 17: Radial distribution of flow parameters - Rotor exit -
Off-design point

Figure 18 and Figure 19 depict the flow parameters Mach
number and yaw angle for the outlet flow of the TEGVs. In
the yaw angle plot it can be seen, that the UPV is a little bit
wider in
circumferential direction for the riblet set-up compared to the
reference.

In Figure 20, the radial distributions of the already known
flow parameters are shown for the measurements in plane D
during the off-design point investigations. The normalized
total pressure distributions are congruent except the region
from 60% relative channel height until the outer casing.

Mach number plane D .
High

Low

Riblets Reference

Figure 18: Mach number - TEGV exit flow - Off-design point

Yaw angle plane D
wangle p High

Low

Riblets Reference

Figure 19: Yaw angle - TEGV exit flow - Off-design point
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Table 4: Wake measurement results - Off-design point

Wake width i Momentum thickness Energgstshlck-

[m] [m] ]

Riblets 0.00416 0.00156 0.00146
Reference 0.00356 0.00138 0.00150
Change [%] +16.8 +13.5 -2.7

pe/ Py [-] Mach number [-] Yaw angle [deg]

—e—Riblets —e—Reference

Figure 20: Radial distribution of flow parameters - TEGV exit -
Off-design point

Also the configuration with riblets on the suction surface in
an off-design point shows a lower Mach number distribution.
Therefore, it is assumed that the TEC is again working better
than in the reference case. In the distribution of the yaw angle
it is visible, that there is no change over the whole channel
height. It can be assumed now, that the riblets are not working
in this investigated off-design point but also don’t worsen the
aerodynamical performance of the vane row when comparing
it with the reference case. At this point it should be stated,
that there can be no prediction of the aerodynamical behavior
using riblets in any other off-design point.

Figure 21 shows the normalized total pressure distribution
of the trailing edge wake measurements for the off-design
point. The pressure in every measurement point of each set-
up was normalized to its own averaged value. It is visible,
that the two distributions are very similar besides the small
shift of about 0.6 deg. At this operating point, also both
minima have the same level. Table 4 shows the values for the
wake width, the momentum thickness, and the energy
thickness of this off-design point. The wake width is almost
17% higher in the case of the riblet configuration. There is
also an increase in the momentum thickness of 13.5 %. Only
the energy thickness is slightly reduced by 2.7 % for the riblet
configuration compared to the reference.
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Figure 21: Trailing edge results - Off-design point

A short Comparison of the Operating Points

Acoustics

Figure 22 shows a direct comparison of both set-ups for
each operating point of an acoustical point of view. Depicted
is the modal sound power level (PWL) in flow direction,
which was calculated as seen in Equation (11), for the first
blade passing frequency (1 BPF) for each operating point. It
is visible that the off-design point has an overall higher PWL
compared with the design point. In both cases, the riblet set-
up has a slightly lower PWL than the reference. The design
point shows a reduction for the BPF of 1 dB and the off-
design point of 0.3 dB. Concerning the off-design point, the
reduction can be neglected because it is inside the
measurement uncertainty.

Figure 23 depicts the modal PWL at 12 kHz (Fol 2). This
frequency shows the highest deviation between the envelopes
in Figure 5. It can be seen that the same is valid for the PWL,
with a reduction of 2 dB, concerning the design point. The
off-design point shows an increase of 1.2 dB at this frequency
using riblets.

Another frequency of interest is shown in Figure 24, as
Figure 14 depicts the highest deviation of the envelopes
concerning the off-design point at 9640 Hz (Fol 1). In Figure
24 one can see the modal PWL at this frequency, which is 1.8
dB higher at the off-design point and 2.2 dB lower at the
design point using riblets.

Besides the 1% BPF at the off-design point all other
investigated frequencies show a deviation between the
reference case and the riblet case which is higher than the
measurement uncertainty. This leads to the assumption that
this difference is caused by the different surface structures.
At this point it should be mentioned again that the design-
point is the noise certification point approach. That means a
noise reduction at this operating point is of great interest
because of the high impact onto the surrounding environment
of an airport.

J> 2dB

Design point Off-design point

PWL [dB]

HRiblets M Reference

Figure 22: Comparison of the sound power level - Design and
off-design point — 1% BPF
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Design point ! Off-design point Table 5: Shape factor H
} 2d8 i Shape factor

i Design point Off-design point

= i Pressure

S, ! Suction side : Pressure side Suction side side

2 : Riblets 17 5.2 25 3.9
| Reference 49 338 26 36

HRiblets M Reference

Figure 23: Comparison of the sound power level - Design and
off-design point — Fol 2

}ZdB

Design point Off-design point

PWL [dB]

HRiblets M Reference

Figure 24: Comparison of the sound power level - Design and
off-design point — Fol 1

Aerodynamics

Using the data obtained by the trailing edge wake
measurements, a shape factor could be calculated like shown
in Equation (13).

=5,

Herein, §; is the displacement thickness and &, the
momentum thickness. This shape factor was determined
separately for the pressure as well as for the suction side of
an investigated vane. The results are depicted in Table 5.
According to Schlichting [25] a laminar boundary layer is
existing with a value of 2.59 and a turbulent one with a value
in the range of about 1.3-1.4. If the shape factor is higher than
4, a separation occurs. The results show a separation on the
suction side in case of the reference set-up at the design point
which is changed to an almost turbulent boundary layer in the
riblets configuration. This can also be seen in the radial
distribution of the yaw angle in Figure 11 as well as in the
oilflow visualization in Figure 12. Looking at the pressure side
one can identify a change in the other direction. There is now
a separation in case of the riblets, which was not observed in
the reference set-up. This can also be seen in Figure 25, in
which the black frame indicates the area of the vanes trailing
edge. There is no big change in the results of the off-design
point comparing both set-ups.

H (13)

Outer casing

Inner casing

Riblets Reference

Figure 25: Oilflow visualization on the pressure side - Design
point

Thanks to aerodynamic measurements up- and
downstream of the TEC, a rough estimation of the pressure
loss coefficient could be performed according to Equation
(14). The total pressure has been mass averaged.

=

7= tc ~ Pep (14)

tc Pex

=

Table 6 shows the change (A{ = Sreference”Sriblets , 100)

freference

of the pressure loss coefficient normalized to the
measurement plane C upstream of the TEC. In the first row
the change between the measurement planes C and D is
shown. The second row gives the values obtained from
calculating between plane C (mass averaged values) and the
plane concerning the trailing edge measurements at 30 % of
the channel height (averaged values).

When looking at the change from C to D, an increase of
the pressure loss coefficient is visible in case of the design
point, whereas for the off-design point, a better overall
aerodynamical performance was achieved. It has to be
mentioned that here the whole flow channel is taken into
account and averaged for the calculations (3D losses). From
Figure 18 and Figure 19 it is already known that there are
some changes in the regions of the inner and outer casing
which also influence the pressure loss coefficient. The UPV
is increasing in case of the riblets used at the design point.
This leads to higher mixing losses as described by Denton
[26].

Table 6: Change of the pressure loss coefficient

Design point Off-design point
Change C-D -13.5% 57 %
Change C-TE 30.7 % -5.0%
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Comparing the two designs from plane C to the plane of
the TE measurements, at which position the riblets are
perfectly aligned with the surface streamlines, one can see an
almost 31 % better pressure loss coefficient concerning the
design point. Although there is now a separation on the
pressure side, it is assumed that the cancelation of the
separation on the suction side has a higher influence onto the
pressure loss coefficient. It is assumed that the change from
C-TE is very strongly affected by the different values of the
wake width. As already seen in Table 3 and Table 4, this width
is increasing at the off-design point and decreasing at the
design point. This result can also be seen in the change of the
pressure loss coefficient from C-TE. In this case it is one line
in circumferential direction was measured and therefore no
3D losses are included but 2D losses.

CONCLUSIONS

Investigations of riblet structures applied on the suction
surface of turbine exit guide vanes ina 1 'z stage low pressure
turbine have been performed. Two different operating points
concerning the riblet lay out design, a design point and an off-
design point, have been examined. The obtained data of the
riblets set-up have been compared with a reference case,
using vanes with a smooth foil on the suction side.

Acoustic investigations showed a slight improvement
concerning the sound power level for the design point and no
change in the off-design point using the grooved structure
compared to the reference case. The broadband noise
generated by turbulent boundary layer was reduced in a wide
range in the design point set-up using riblets. Also including
the uncertainties of the used measurement equipment lead to
a visible difference in the acoustical results. The fact that this
is the noise certification point approach makes this result
even more relevant because this is the operating point of an
aero engine which should be as less noisy as possible.

Wake measurements 0.3 mm downstream of the TEGVs
trailing edge showed a smaller wake thickness as well as a
smaller wake momentum thickness using riblets in the design
point. The off-design point had an increase for both of the two
parameters. Additional aerodynamical investigations
upstream and downstream of the TEGVs using a five-hole
probe have been performed. When looking at the whole
channel it is shown, that the aerodynamical losses increase
downstream of the TEGVs using riblets in the design point,
and decrease in the case of the off-design point. This can be
explained by a bigger separation on the vanes pressure side
using riblets on the suction side in the design point and the
increasing secondary flows. A possible improvement would
be riblets with different directions to have the right angle
concerning the local surface streamlines over the whole vane.

As a conclusion it can be said, that although there is a
highly unsteady flow inside a 1 % stage LPT, the acoustic
change, including measurement uncertainties, using riblets at
the design point is still visible. The acoustical result is not
worse in the investigated off-design point regarding the 1%
BPF. Concerning two additionally investigated frequencies it
is shown that the higher the decrease of the PWL gets at the
design point, the higher is the increase of the PWL at the off-
design point.

Due to the fact that the used test rig is a scaled version of
areal aero engine and therefore with similar flow parameters,
the authors assume that riblets would also work in the same
amount of changes in an engine. In an aero engine the riblet
size will change according to the Reynolds number as well as
the boundary layer thickness. For an optimal use, the riblets
size should be varied along the span and a high temperature
material has to be used in a real aero engine.
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ABSTRACT

The present work gives a closer insight into the aerodynamic parameters obtained for
turbine exit guide vanes (TEGYV) of a low pressure turbine (LPT) with riblets applied on their
suction side. Experimental data was obtained by using an aerodynamic five-hole-probe
including a thermocouple as well as a trailing edge probe. Additionally, a comparison between
the flow fields of the experimental data and the numerical results, obtained by performing a
steady state Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS) simulation, was done. The investigated
flow fields are located up- and downstream of the TEGV’s and show a good overall agreement.

Additionally, aeroelastic investigations show an influence of the changed surface structure
onto the vibrations of the upstream located rotor blades. For a visual examination of the flow
field, oil flow visualizations are performed and compared with results obtained by CFD
simulations.
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NOMENCLATURE

Abbreviations

CFD Computational Fluid Dynamics
LE Leading Edge

LPT Low Pressure Turbine

LPV Lower Passage Vortex

MRF Moving Reference Frame

PS Pressure Side

RANS Reynolds-Averaged Navier-Stokes
SS Suction Side

STTF-AAAI Subsonic Test Turbine Facility for Aerodynamic, Aeroacoustic and
Aeroelastic Investigations

TE Trailing Edge
TEC Turbine Exit Casing
TEGV Turbine Exit Guide Vane
TLV Tip Leakage Vortex
UPV Upper Passage Vortex
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Symbols

Ma Mach Number

p Pressure
Subscript

t Total

Greek

o Yaw Angle

® Angular Velocity
INTRODUCTION

Many investigations have been performed in the past and are still ongoing to increase the
efficiency of aircraft engines. One part of the overall engine is the low pressure turbine. A possible
way to rise the effectiveness of such components is to decrease the aerodynamical losses. These losses
include amongst others also skin friction on the vanes and blades.

A lot of investigations have been performed concerning different surface structures in
combination with blade cascades as well as with guiding structures on the surface of flow channels.
One of the examined structures are so called riblets, which are grooved microstructures. Using these
riblets has shown, that a reduction of skin friction in turbulent flow is possible. Numerous studies
about those ribbed structures have been done in the last decades. Investigations concerning the
optimum position of the riblets, the range of Reynolds numbers as well as Mach numbers and angles
of attack. The best position of the riblets on a vane or blade is not uniform according to different
sources in literature. Fang et al. (1990) investigated a compressor cascade with the riblets on the
pressure side of the blades, gaining 10% loss reduction. Nagao and Breugelmans (1999) on the other
side indicated that riblets increase skin friction when applied on the pressure side of compressor
blades. The reason they mentioned is that the Gortler instability increases. They examined a variation
of different Reynolds numbers as well as different angles of attack. Lietmeyer et al. (2013) showed
an investigation on compressor blades with riblets aligned with the dominating wall shear stress. The
outcome was a profile loss reduction of 4% with riblets placed on the suction side. Boese and Fottner
(2002) showed the overall loss behavior of highly loaded blades in a compressor cascade. They could
achieve a reduction of the pressure loss coefficient of 8% using riblets again on the suction side.
Another important parameter influencing the drag reduction is the pressure gradient. Bechert et al
(1997) made investigations with zero pressure gradient and Debisschop and Nieuwstadt (1996) with
adverse pressure gradient. With the zero pressure gradient a reduction of the friction drag of about
10% was achieved. In the work of Debisschop and Nieuwstadt (1996), they could even show an
increased reduction by almost a double compared to the zero pressure gradient measurement.

Miao et al. (2015) presented riblets applied on a turbine blade endwall in a low-speed cascade test
section and showed a way to control the endwall secondary flow. The performed CFD calculations
were supported by the experimental data and showed that the passage vortex loss core i1s moved
towards the endwall by using riblets.

In literature one can find numerous studies with a clean inflow but none with unsteady effects. It
is assumed, that not having a clean inflow leads to a lower value concerning the skin friction reduction
compared to a clean one. Viswanath (1999) showed in his work that starting from a certain deviation
of the streamline angle compared to the riblets direction, the structure acts like an additional
roughness. This deviation is very likely in an unsteady flow field. Therefore, the present work deals
now with the use of riblets in a LPT, in which the flow is highly unsteady due to the interaction of
vanes and blades as well as due to secondary flow structures.

Therefore, the main goal of this work is to validate a design process for riblets which is also
patent. This is done by using a steady numerical simulation to quantify the riblets effect, without the



Anhang B - Veroéffentlichung 131

need to model them, instead of using a more time consuming unsteady simulation. The numerical
results are than compared with aerodynamical results, obtained by experiments in a subsonic test
turbine facility. Both cases include the ribbed structure on guiding vanes located downstream of a
LPT rotor. This comparison shows, that it is possible to design riblets and make a sufficient analysis
of them using a less time consuming steady CFD simulation, compared to an unsteady simulation.

RIBLETS EFFECT

Riblets are grooved surface structures which reduce skin friction compared to a smooth surface.
One mechanism concerning the skin friction reduction effect is a difference in the virtual origin of
the longitudinal flow and the crossflow. This virtual origins, which are indicated by the red dots in
Figure , are valid under viscous flow conditions and describe an elevation of the velocity profile
origin. In this height, the ribbed surface appears as a smooth surface with its origin depending on the
type of flow (longitudinal or crossflow) over the riblets. Looking at Figure it can be seen, that the
virtual origin of the crossflow is closer to the rib tip than in the case of a longitudinal flow. Shear
stresses of the crossflow increase because of this smaller distance. With this higher crossflow
resistance compared to the longitudinal direction, the fluid is moving more in the latter one. This
leads to a reduction of the crossflow fluctuations, which is resulting in a lower momentum transfer,
i.e. it is reducing the vertical motion. The reduction of this motion is then in the end decreasing the
shear stresses and skin friction.

A second mechanism for reducing skin friction is a limitation of the surface area which is
interacting with streamwise vortices. Although increasing the wetted surface by using riblets, the
spacing between the riblets can be chosen in a way that the mentioned vortices are only interacting
with the rib tips. This happens if the size of the vortices is bigger than the distance between two riblet
tips. In this case the skin friction is lower compared to the absence of the ribbed surface structure (see
also Choi et al. (1993)).

The optimum skin friction reduction can be achieved if the riblets are aligned with the freestream
direction. A more detailed description of the mechanism can be found e.g. in Bechert et al. (1997).

Virtual origin

Longitudinal flow Crossflow

Figure 1: Viscous longitudinal and crossflow on a ribbed surface - Bechert et al. (1997)

EXPERIMENTAL FACILITY

The Institute of Thermal Turbomachinery and Machine Dynamics at Graz University of Technology op-
erates a 3BMW compressor station in order to supply a couple of test facilities continuously with pressurized
air. The maximum mass flow rate is 15 kg/s at a stage inlet temperature of 100°C. This inlet temperature can
be adjusted by coolers within a wide range. The pressurized air enters the facility, which is shown in Figure 2,
through a spiral inlet casing where the flow turns from radial into axial direction. In order to provide well
defined and uniform inflow conditions a de-swirler together with a perforated plate is located upstream of the
stage inlet. Downstream of this perforated plate, inlet guide vanes can be found which should simulate addi-
tional wakes of other upstream low pressure turbine stages. The LPT stage itself contains of an unshrouded
rotor with a flat rotor tip. The air leaves the rig through an acoustic measurement section, supporting struts,
exhaust casing, and the exhaust stack to ambient. A detailed description of the subsonic test turbine facility for
aerodynamic, aeroacoustic, and aeroelastic investigations (STTF-AAAI) is given in Moser et al. (2007).
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Perforated plate TEGV

Inlet spiral casing De-swirler Strut Exhaust casing

Figure 2: Experimental facility STTF- AAAI

Operating Point

Table 1 shows geometrical details of the investigated LPT stage as well as the conditions for the
selected operating point. The Reynolds number of the vanes is defined by using the midspan
conditions of the rotor exit as well as the axial chord of the vanes.

Turbine Exit Guide Vanes

The TEGV’s have already been tested successfully during other projects but without any foil on
their surfaces. For the study in this work they were equipped with riblets on the suction side. Results
of those vanes with riblets are shown and compared with CFD calculations which were performed
before the experimental tests. With these simulations, the designing of the later used riblet foil for the
theoretical conditions in the LPT stage was done.

Table 1: Operating conditions and geometrical details

Operating Conditions Geometry details
TEGV Reynolds number ~340000 Number of blades/vanes
Stage pressure ratio 1.16 IGV/Stator/Rotor/TEGV 83/96/72/15
Corrected speed 4042 rpm
Corrected mass flow rate 6.94 kg/s Tip gap to blade height ratio 1.0%
Stage total inlet temperature 100 °C Hub to tip radius ratio ~2/3

Figure 3 shows a vane with the riblet surface on the suction side, which can be identified due to
the shimmer of the surface. In the area between the leading edge (LE) and the red line in Figure 3 as
well as on the TEGV’s pressure side, a smooth foil was applied. The reason to start with the riblets a
little bit downstream of the LE is that the turbulent flow starts in the area which is indicated by the
mentioned red line. Also Lietmeyer et al. (2013) stated in his work, that the profile losses are
significantly higher with riblets starting already from the leading edge. To avoid the flow hitting a
forward facing step between the riblet foil and the vane surface, the smooth foil was also used in a
small part of the suction side.

Additionally, the orientation of the riblets is shown in the small picture in Figure 3. with the tips
in grey and the valleys in black. Surface streamlines (from CFD prediction) can be seen in Figure 4.
In addition, it shows the ideal riblet size according to a proprietary algorithm described in the EU
patent no. EP 2261117 A2. It can be seen that for an optimal use, the riblets size should be varied
along the span. In general, riblets have to be located inside the buffer layer. If their tips reach into the
turbulent layer they act like an additional surface roughness. The ideal riblet tip distance has to be
determined experimentally and can then be converted with dimensionless sizes and other fluid and
flow conditions. With a tip distance of 45 pm or 90 um, two different sizes of riblet structures were
available concerning the test runs in the STTF-AAALI. The selected geometry of the chosen riblets is
a trapezoid type with 45 um tip distance and a height to tip distance ratio of 0.45. These dimensions



Anhang B - Veroéffentlichung 133

are uniform over the whole span. According to the CFD result, the angle of the streamlines is about
10 deg at the vane surface. Therefore, the realized angle of the riblets at the overall suction side was
equally to that. A variation of £10 deg is in the toleration of the riblets, what was also mentioned in
Viswanath (1999). In case of higher angle deviations, the foil would work as a surface roughness and
increase the wall shear stress.

Start of riblets
LE TE

= Casing

Riblets

0 0.2 0.4
x/c

0.6 0.8 1

Figure 3: TEGV with riblets on the suction side

Measurement Techniques

In order to determine the aerodynamic flow tield up- and downstream of the investigated
configuration, steady flow field measurements using a five-hole-probe as well as a trailing edge probe
have been performed over a TEGV pitch.

The used trailing edge probe was a simple pitot pipe for measuring the total pressure downstream
of the vanes, with a probe head diameter of 80% related to the trailing edge thickness. The distance
between the trailing edge of the vanes and the measurement plane was 0.3mm. This small gap ensured
that the wake was not yet fully mixed out before the inlet of the probe. The resolution of the
measurement was 0.2 deg, or 0.83% of a TEGV pitch, between two following points, what results in
120 measurement points in circumferential direction.

Steady measurements, using a five-hole-probe (probe head diameter of 2.5mm or 250% of the
trailing edge thickness) from the Institute of Jet Propulsion and Turbomachinery, RWTH Aachen
University, have been performed in a plane downstream of the rotor and in a plane downstream of the
TEC, which are marked with C and D in Figure 5a. The spatial resolution was 0.312% of a vane pitch
in circumferential direction. One radial height consisted of 21 measurement points. Table 2 shows the
radial measurement grid of the five-hole-probe in percent of the channel height.

Table 2: Radial measurement grid for the 5-hole-probe in % of the channel height

Figure 4:

4,125 6.375 8.875 13.875 18.875 23.875 28.875
33.875 38.875 43.875 48.875 53.875 58.875 63.875
68.875 73.875 78.875 83.875 88.875 92.625 95.125
Ideal riblet size
Casing E 120,00
LE £ TE 60.00
Hub & B8 3 = — 000 v&/x

Ideal riblet size (left) and applied regions of the vanes (right)
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The size of the measurement sectors in each plane was 24 deg, what corresponds to one TEC
pitch. The sectors are shown in Figure 5b, with examples of a measured flow field. On the left side
of Figure 5b a measurement in plane C (downstream of the rotor) is shown with a sketch of the stator
located upstream of the plane. On the right side, a measurement in plane D (downstream of the TEC)
is shown. Both pictures are aft looking forward to the inlet of the test rig. Plane C is located in a
distance of 60% related to the rotor blade chord length downstream of the rotor trailing edge and
Plane D is located 108% related to the TEGV chord length downstream of the TEGV trailing edge.

Plane C Plane D
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Figure 5: Measurement planes (a) and measurement sectors (b)

To see the possible influence of a different surface onto an upstream located LPT rotor, blade
vibrations measurements have been performed by means of strain gauges located on different rotor
blades. More details concerning the positioning of the strain gauges and the exact measurement
procedure can be found in Simonassi et al. (2018).

ol f

|

Measurement Uncertainty

The measurement system is made up by eleven multi-channel pressure transducers PSI 9016 with
a total amount of 176 channels and an accuracy of 0.05% full scale and four National Instruments
Field Point FP-TC-120 eight-channel thermocouple input modules and one FP-RTD-122 resistance
thermometer input module.

Table 3 shows the measurement uncertainties (within a 95% confidence interval) of the five-hole-
probe measurements. These values are positive and negative deviations and contain the error due to
the approximation, random error and the systematic error of the PSI Modules. The difference between
the positive and the negative direction is a result of the multi-parameter approximation.

The sensor signal amplifier of the telemetry system has a zero drift of 0.02%/°C and an accuracy
of linearity of 0.1%. The strain gauge resistance is 350Q2+0.3% with a gauge factor of +1.0%, a
transverse sensitivity of 0.0% and a temperature coefficient of gauge factor of 101£10 [10° /K]. The
temperature on the blade surface was measured aby applied high precision fine wire thermocouples
of type K, in order to take temperature compensations into account.

The variation of speed is below 0.2% of the current operating speed. The measurement uncertainty
of the temperature measurement is about +0.5K.

Table 3: Measurement uncertainties of the five-hole-probe

Ma +0.006 -0.003 [/]
a +0.5 -0.08 [deg]
ol +3.3 -3.0 [mbar]
p +5.3 -5.2 [mbar]
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NUMERICAL SET-UP

A steady-state Reynolds-averaged Navier-Stokes (RANS) simulation was performed during the
numerical investigations by using the commercial solver ANSYS® Fluent® v15.0. As turbulence
model, the k—® SST model was chosen with a turbulence intensity of 6% and a correlated hydraulic
diameter of 0.39m. The used solver was pressure based. In order to take the rotation of the LPT rotor
into account, this component was defined as a rotating zone using MRF (Multiple-Reference-Frame).
Using this MRF approach led to a solution for the moving cells concerning the moving reference
frame equations. Steady zones were simply solved by using the stationary forms of the equations.
This approach is equal to a frozen rotor formulation which means that the result is a steady-state
simulation for one position of the rotor zone.

LPT Rotor TEC

Pressure-Outlet

v

~

Interface: Periodic

Interface:
Periodic-Repeats LPT Stator

Pressure-Inlet LPT Stator

Figure 6: Simulation domain (left) and mesh detail between blade tip and outer casing (right)

For the simulation, only a part of the whole test rig was defined as the domain, starting right
upstream of the LPT stator (in a distance of 10% of the stator chord length) and ending downstream
(in a distance of 424% of the TEGV chord length) the microphone plates (see Figure 2), containing
the LPT stage and the TEC (see Figure 6 left). With that chosen numerical domain, the obtained
results could be observed with the right accuracy. To realize periodic boundary conditions as well as
to minimize the mesh size and computational time, the inlet guide vanes upstream of the LPT stage
were not taken into account in the simulation. Full periodicity was achieved by selecting a 120 deg
sector of the full flow channel. The numerical mesh was generated with ANSYS® ICEM® and
consisted of block-structured cells with three cell zones and a total amount of around 16.1 million
cells and 16.7 million nodes. The number of cells and nodes were verified by a mesh sensitivity study.
Table 4 shows the number of cells and nodes for each zone.

Table 4: Number of cells and nodes

Number of cells Number of nodes
Stator 2.414.720 2.554.496
Rotor 7.685.928 8.002048
TEGV 6.003.800 6.173.888
Total 16.104.448 16.730.432

Figure 6 shows on the right side the 0.5 mm gap between the blade tip and the channel outer
casing which has been resolved with 9 cells. At each wall of the domain, the near wall y* values were
smaller than 5. The boundary layers were modelled fully turbulent. Experimental data was used as
inlet (total pressure and temperature, yaw and pitch angle) and outlet (static pressure) conditions. As
a fluid, air was defined according to the ideal gas law. The dynamic viscosity was calculated according
to Sutherland’s Law, which implies a temperature-dependency.

According to the mentioned patent the riblets have not to be modelled in a CFD simulation what
would require a much finer mesh. The effect of the riblets can simply be correlated from a smooth
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surface. This leads to the same aerodynamical behaviour but without an additional modelling of the
grooved micro structure.

RESULTS AND DISCUSSION

As already mentioned in the section before, the CFD calculation was performed with a MRF
approach. Therefore, the contour plots shown in the following section can’t be compared directly but
are stated for a first information about the flow field. The direct comparison of the comparable
circumferential averaged results is shown later in this work. All plots in this section concerning the
flow fields downstream of the rotor as well as downstream of the TEC show three different
aerodynamical parameters. The total pressure on the left side, the Mach number in the middle and the
yaw angle on the right side. All three pictures are aft looking forward. The used colourmap is the
same for the numerical as well as for the experimental results where blue stands for a low value of
the examined flow parameter and red for a high one.

Numerical Results

Rotor Exit Flow

In Figure 7 the results of the CFD simulation in plane C are shown and are presented in the rotor
frame. Because of calculating the system with a MRF, one can see the wakes, indicated with black
dashed lines, of the rotor blades and not of the stator vanes like in the case of the experimental results
(steady vane frame) (see Figure 10). The pressure side (PS) is on the left side of the wake and the
suction side (SS) on the right side. Clearly visible is the tip leakage vortex (TLV) due to the rotor tip,
indicated by the lower values of total pressure and Mach number at around 90% of the channel height.
From the very hub up to around 15% channel height, secondary flow effects can be observed. ®
indicates the rotational direction of the LPT rotor.

TEGYV Exit Flow

Figure 8 shows the simulated flow field of the TEGV exit wherein three vortices can be identified.
A smaller one (A) on the outer casing, rotating in counter clockwise direction, on the suction side of
the TEGYV, a big vortex (B), rotating in clockwise direction, on the pressure side and another small
one (C) on the inner casing. Figure 9 depicts the origins of the two vortices located on the outer casing
according to the CFD simulation. Inflow as well as outflow direction of the TEC are indicated by
white arrows and the TEGVs are coloured in grey. Red colour stands for a negative direction of
rotation and blue for a positive one. The smaller vortex, which is again marked with (A), is caused
by a separation on the suction side and the bigger one, which is marked with (B), results from a
separation on the pressure side. Separation (B) is additionally shifted in the direction of the
neighbouring vanes suction side due to the pressure gradient between the two vanes. The latter one
can also be identified in picture (3) of Figure 14, which shows an oilflow visualization of the TEGV
pressure side. The vortex at the hub, marked with (C), is assumed to be the lower passage vortex
(LPV).

Total Pressure Plane C Mach Number Plane C Yaw Angle Plane D

High High

Low Low Low

Figure 7: Flow field — Rotor exit — Simulation
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Total Pressure Plane D Mach Number Plane D Yaw Angle Plane D

High High

Low

Figure 8: Flow field — TEC exit — Simulation

Figure 9: Origin of vortices at the casing in plane D

Experimental Results

Rotor Exit Flow

Figure 10 shows the rotor exit flow, which is equivalent to the inlet flow of the TEC. o is again
indicating the rotational direction of the rotor. The dashed black lines show the wakes of the upstream
of the rotor located stator vanes. Radial structures are due to upstream located static vanes (LPT
stator) and the moving rotor whereas circumferential patterns are due to the stator. As already seen in
the numerical results, the lower values of total pressure and Mach number as well as the high values
of the yaw angle in the region close to the outer casing indicate the tip leakage vortex of the rotor
(marked with A). High values of Mach number and total pressure at the very casing indicate a jet
caused by the rotor tip gap (marked with B). This tip gap and the resulting tip leakage vortex is
causing the already mentioned separation on the pressure side of the downstream located TEGV
(marked with (B) in Figure 9). The reason is that the TEGV is operating at positive incidence in the
region close to the tip as was already seen by Selic (2015).

The region between hub and about 15% of the channel height (marked with C) is dominated by
secondary flows which result from the upstream located stator, the rotor itself and from the interaction
of these two vane rows.
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Total Pressure Plane C Mach Number Plane C Yaw Angle Plane C
High High

Low Low

Figure 10: Flow field - Rotor exit — Measurement

TEGV Exit Flow

Figure 11 shows the exit flow of the TEGV. The black dashed line indicates the wake of a vane
with the pressure side on the right and the suction side on the left side of the line. Two vortices can
be clearly identified in this measurement. The upper passage vortex (UPV) on the casing and the
lower passage vortex (LPV) on the hub. One can see that the wake of the vane is skewed due to these
vortices. The UPV in the measurement extends over a wider area on the casing compared to the
simulation. Also the smaller red spot at the outer casing in the yaw angle is assumed to be a part of
the UPV.

Comparison

As already mentioned above, the flow fields of the simulation and the experiments can’t be
compared directly. Therefore, an averaging in circumferential direction of the measurement field had
to be done. Figure 12 shows the radial distribution of the massaveraged total pressure, Mach number
and yaw angle for both measurement planes. The simulation is drawn with a dashed line and the
experiment with the continuous line including the radial measurement points shown by black marks.
A limitation of the results obtained by the simulation was done intentionally, to compare only the part
of the flow field which could also be measured.

In the rotor exit field (plane C), the results are of good agreement although there is a small offset
over the whole radial height for each parameter. The biggest deviations are at hub and casing, where
the vortices are located. When comparing the yaw angle distribution in plane C, it can be seen that
the simulation predicts a smaller value due to the tip leakage then the experiment showed. In this
region, the over and underturning in the experiment is higher than in the simulation. Looking at the
Mach number distributions, it can be seen that a loss core of the experiment is located at 90% relative
channel height and therefore a little bit lower compared to the position at 95% in the simulation.

Total Pressure Plane D Mach Number Plane D Yaw Angle Plane D

High High High

Low Low Low

Figure 11: Flow field - TEC exit - Measurement
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Figure 12: Radial distribution of aerodynamical parameters; Plane C (left) and Plane D (right)

By comparing the distributions in plane D, one can see a difference in the shape between the
simulation and the experiment but in overall the results agree very well. In the experiment, the flow
in this measurement plane is already mixed out more compared to the simulation, which leads to the
deviations in the regions of the inner and outer casing. In the yaw angle distribution at around 90%
of the relative channel height, it can be seen that the over and underturning is higher in the simulation
compared to the experiment.

By comparing Figure 8 and Figure 11 one can see the same difference in the size of the UPV and
LPV respectively. In the region between 10 and 70% of the channel height, which is dominated by
the 2d-interaction between the rotor and the TEGYV, the simulated flow field doesn’t fully match the
measurement but is within a range of good agreement.

The offset in total pressure between the experimental and numerical result is 0.94% for plane C
and 0.13% for plane D based on the total inlet pressure.

Trailing Edge Results

Figure 13 shows the results of the trailing edge measurement and simulation normalized by their
mean values. On the ordinate the total pressure is shown and on the abscissa the circumferential
position can be seen. The position is from 0 to -24 deg because the measurement was taken in counter
clockwise direction of the rotational direction of the rotor. This is also the reason why a negative sign
was chosen. The measurement positions are again indicated by the black marks. One can clearly see
the drop in total pressure which indicates the position of a wake. The pressure side of the vane is
indicated by PS on the right side of the wake and the suction side is on the left side indicated by SS.
There is a slight shift concerning the location of the minimum in total pressure of about 0.5 deg
between the simulation and the experiment. That means a very good agreement between both results
concerning the circumferential position. The whole distribution of the simulation is shifted to slightly
smaller values of total pressure, what can be explained by the dependency onto ambient conditions
of the experiment. Because the test rig is an open loop machine, there is a difference in the absolute
values during an experiment. Concerning the setting of the operating point, relative values (mcy;-,
Ncorr» Stage pressure ratio) are adjusted. This leads to an aerodynamic identical operating point.

The wake width, calculated according to the work of Schobeiri and John (1996), is in the case of
the simulation 0.0029 m and in the case of the experiment 0.0026 m. Looking at the associated
momentum thickness of the wake, the values are 0.00104 m for the experiment and 0.00109 m for
the simulation.

—t— 0
Total Pressure [bar] Mach Number [-] Yaw Angle [deg] Total Pressure [bar] Mach Number [-] Yaw Angle [deg]
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Figure 13: Total pressure distribution downstream of the trailing edge

Oilflow visualization

Figure 14 shows four results (for a qualitatively visualization) of two different oilflow
visualization test runs. Pictures (1), (2) and (3) represent vanes with riblets and (4) shows a case of
the same vanes but without riblets. The red line marked with (A) in picture (1) and (2) indicates again
the start of the riblets on the surface of the vane.

In the case of (1), (3) and (4), the whole vane was covered with oil while in picture (2) only some
spots on the LE of one vane were marked. The difference between the two outer pictures (1) and (4)
is the viscosity of the oil. For (1) a different viscosity was chosen to see if the riblets are also
influencing the boundary layer further away from the vane surface.

When comparing the images (1) and (2) one can clearly see that the riblets are only influencing
the lower boundary layer. In (2) the oil is perfectly following the direction of the riblets over the
biggest part of the suction side (indicated by the orange lines and marked with (B)) whereas in (1)
these streamlines are not visible. This can be seen by comparing pictures (2) and (4) were the viscosity
is identical. In (4) the streamlines, marked with (C), are skewed in direction of the TE due to
secondary flow effects, while in picture (2) it can be clearly seen that the indicated orange lines (B)
are parallel.

In picture (1), the viscosity of the oil is higher and therefore the influence of the riblets is not
visible. But when comparing it with Figure 4 and picture (4) in Figure 14Figure 10, one can see the
same behaviour of the flow. In both cases, the flow moves radially inwards due to the pressure
gradient (indicated by black lines marked with (E) in Figure 14 (1) and the white lines marked with
(C) in picture (4)).

As already mentioned in the section with the numerical results for the TEGV exit flow, Figure 14
(3) depicts a separation on the pressure side of the vane, indicated by the dashed line and marked with
(D).
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Figure 14: Qil flow visualization: Riblets (1,2 and 3), no riblets (4)
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Rotor Vibrations

To see if the riblets and therefore the changed surface structure has any influence onto the
upstream located LPT rotor blade vibrations, strain gauge measurements have been performed. A
comparison is done with measurements taken before this testing campaign with the same vanes but
without riblets. Figure 15 shows a strain gauge result concerning the vibration amplitudes. In black
the case with no foils on the TEGV’s is depicted and red shows the result with riblets on the vanes
suction side. One can see that the amplitude of the frequency close to 1000 Hz, which is the first
eigenfrequency (1% flapwise bending mode) of the rotor blades, is smaller for the set-up without
riblets. The same result is also visible for the other strain gauges, which are not shown in this work.
The authors assume that a change in the upstream potential effect is causing a change in aerodynamic
damping or excitation force, thus reducing the vibration amplitude. It should be mentioned, that this
eigenfrequency is due to an excitation by the rotor — TEC interaction (see Schonleitner et al. (2016)).
At 2000 Hz and 3000 Hz are the second (1% edgewise bending mode) and third (1% torsion mode)
eigenfrequencies but there is not much of a change concerning the vibration amplitudes. A higher
response amplitude can be caused by a stronger excitation and/or less damping. Which in this case is
more or less a change in aerodynamic damping. Material and structural damping is exactly the same
for both measurements (same rotor, same operating point).
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Figure 15: Vibration amplitude

CONCLUSIONS

A comparison of results obtained by numerical and experimental investigations of a 1 /2 stage low
pressure turbine with riblet structures applied on the suction side of the turbine exit guide vanes has
been performed. The aerodynamical results show a good overall agreement when comparing the exit
flow field of the rotor. Looking at the TEGV outlet flow, a bigger difference, especially in the regions
of the inner and outer casing, can be observed. A possible reason is that in those areas big vortices
occur, what can also be seen from the results. The simulation is then underpredicting the mixing of
the flow. But in total, also these results have a good agreement. A comparison of the wake 0.3 mm
downstream of the TEGV trailing edge showed also a good agreement. There is a small shift of the
total pressure minimum in the circumferential direction (0.5 deg), which can be explained by the
uncertainty concerning the mounting of the trailing edge probe. Additionally, vibration measurements
of the LPT rotor blades using strain gauges have been performed. After comparing a set-up with
riblets and one without a foil on the TEGV’s, a small increase of the vibration amplitude of the rotor
blades first eigenfrequency can be observed in the case with riblets.

The main conclusion is now, that the results of the steady state simulation and the unsteady
experiment have a very good accordance. Therefore, a more time consuming unsteady simulation is
not necessarily needed to predict the behavior of a riblet structure in a LPT stage designed according
to the cited patent. It should again be mentioned, that with this approach it is not necessary to model
the investigated micro structure. A modelling of them would require a much finer mesh; hence the
computational effort would also be much higher. That means that a steady state numerical simulation
excluding riblets can predict their behavior in an unsteady experimental case in a very good way.



Anhang B - Veroéffentlichung 142

ACKNOWLEDGEMENTS

The authors thank Dr.techn. H.P. Pirker for operating the compressor station and his great support
and discussions during all experimental investigations.

This work has been carried out in the framework of the national funded TAKE-OFF programme
within the research project hallstaTt (contract no. 850444) regarding sound power reductions of low
pressure turbine by means of modifications on the turbine exit guide vanes at Graz University of
Technology at the Institute of Thermal Turbomachinery and Machine Dynamics. The authors
therefore thank the Austrian Research Promotion Agency (FFG) and the Austrian Ministry for
Transport, Innovation and Technology (bmvit) for funding this project.

REFERENCES
Bechert, D., Bruse, M., Hage, W., Van der Hoeven, J., & Hoppe, G. (1997). Experiments on drag-reducing
surfaces and their optimization with an adjustable geometry. J. Fluid Mech. Vol. 338, pp. 59-87.

Bechert, D., Bruse, M., Hage, W., & Meyer, R. (1997). Biological Surfaces and their Technological Applica-
tion - Laboratory and Flight Experiments on Drag Reduction and Separation Control. AIAA 28th
Fluid Dynamics Conference

Boese, M., & Fottner, L. (2002). Effects of Riblets on the Loss Behavior of a Highly Loaded Compressor
Cascade. Proceedings of ASME Turbo Expo 2002, Amsterdam, Netherlands.

Choi, H., Moin, P. & Kim, J. (1993). Direct numerical simulation of turbulent flow over riblets.
Journal of Fluid Mechanics. Vol. 225, pp. 503-539

Debisschop, J., & Nieuwstadt, F. (1996). Turbulent Boundary Layer in an Adverse Pressure Gradient:
Effectiveness of Riblets. AIAA Journal Vol. 34(5), S. 932-937.

Fang, C., Yan-Ping, T., & Mao-Zhang, C. (1990). An Experimental Investigation of Loss Reduction with
Riblets on Cascade Blade Surfaces and Isolated Airfoils. Gas Turbine and Aeroengine Congress and
Exposition, Brussels, Belgium.

Leitl, P. A. (2010). European Patent No. EP2261117A2.

Lietmeyer, C., Ohlert, K., & Seume, J. (2013). Optimal Application of Riblets on Compressor Blades and Their
Contamination Behavior. Journal of Turbomachinery Vol. 135(1).

Miao, X., Zhang, Q., Wang, L., Jiang, H., & Qi, H. (2015). Application of Riblets on Turbine Blade Endwall
Secondary Flow Control. Journal of Propulsion and Power, Vol. 31, No. 6.

Moser, M., Kahl, G., Kulhanek, G., & Heitmeir, F. (2007). Construction of a Subsonic Test Turbine Facility
for Experimental Investigations of Sound Generation and Propagation for Low Pressure Turbines.
Beijing, China.

Nagao, S., & Breugelmanns, F. (1999). Investigations of Riblets in a CDB, DCA and 65-S Compressor
Cascade. Proceedings of International Gas Turbines Congress, Kobe, Japan.

Schobeiri, M.T., & John, J. (1996). A Study of the Development of Steady and Periodic Unsteady Turbulent
Wakes Through Curved Channels at Positive, Zero, and Negative Streamwise Pressure Gradients,
Part I. NASA Contractor Report 198448.

Schonleitner, F., Selic, T., Schitter, C., Heitmeir, F., and Marn, A. (2016). Experimental

Investigation of the Upstream Effect of Different Low Pressure Turbine Exit Guide Vane Design on
Rotor Blade Vibration. Proceedings of ASME Turbo Expo 2016, Seoul, South Korea

Selic, T. (2015). Experimental Investigation of the Aerodynamics and Acoustics of Exit Guide
Vanes for Future Aircraft Engines. PhD Thesis, Graz University of Technology

Simonassi, L., Benauer, R., Zenz, M., Leitl, P., & Marn, A. (2018). Numerical and Experimental Study on the
Influence of Inlet Distortion on the Aeroelastic and Aerodynamic Performances of a Low Pressure
Turbine. 23rd Blade Mechanics Seminar, Winterthur, Switzerland.

Vishwanath, P. (1999). Riblets on Airfoils and Wings: A Review. 30th AIAA Fluid Dynamics Conference,
Norfolk, V



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

Design point — Ebene C, Riblets

Mach Number Plane C

High

Channel Height
o
o

Mach Number Plane C

0.01

Mach Number [/]

Abbildung: Machzahl Ebene C, Design point, Riblets

Absolute Velocity Plane C

-180 -160 -140 -120

-100

High

09+

0.8

0.7

0.6

Channel Height
o
»

Absolute Velocity Plane C

0.4
03
0.2
0.1
5
0 A

Absolute Velocity [m/s]

Abbildung: Absolutgeschwindigkeit Ebene C, Design point, Riblets

Circumferential Velocity Plane C

High

Circumferential Velocity Plane C

Channel Height
o
o

Circumferential Velocity [m/s]

Abbildung: Umfangsgeschwindigkeit Ebene C, Design point, Riblets

Meridional Velocity Plane C

High

Meridional Velocity Plane C

Channel Height
o
o

—

ol 2

Meridional Velocity [m/s]

Abbildung: Meridionalgeschwindigkeit Ebene C, Design point, Riblets



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde 144

Radial Velocity Plane C 4 Radial Velocity Plane C
High e —————=
0.9 T
=
08 e
07 &\s\
- e
506 s
L] S
F 05 Ny
[ y
: \
6 0.4 b
0.3 [\‘
/‘/2‘j
0.2 e
e
0.1 S - PRI
Low 0.5 e
0

Radial Velocity [m/s]

Abbildung: Radialgeschwindigkeit Ebene C, Design point, Riblets

Mass Velocity Plane C . . !'Aass Velocity Plane (‘:
High B—————— - 9
09+ e ===
0.8 /‘a/J
0.7 P}/B/
TS» 06 [}
z ?
B0s b
5oal QE
[ -
0.3 J\;\r
0.2 //3,,\,ﬂ
e
0.1 =
Low % 2
0
Mass Velocity [kg/s 1/m?]
Abbildung: Massenstromdichte Ebene C, Design point, Riblets
Mass Flow Plane C » Mass Flow Plane C
High Ry =
0.9 i
os i
0.7 1
506
% 0.5
°
€ 1
5 04 u}{
03 p
0.2 m?f
— ’/‘7#‘3/
Low S i 0.005
0
Mass Flow [kg/s]
Abbildung: Massenstrom Ebene C, Design point, Riblets
Static Pressure Plane C 4 Static Pressure Plane C
High ———
0.9 —~
™ i
07 /
'én 0.6 2
g 05 / /
2 o4
[3)
Z/H
0.3 //
0.2 7
il
Low . 0.001
oo.sss 0.969 0.97 0.971 0.972 0.973 0.974

Abbildung: Statischer Druck Ebene C, Design point, Riblets



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

145

Total Pressure Plane C

Channel Height
o ©
5 o

o
w

0.2

0.1

Total Pressure Plane C

% 0.005

Total Pressure [bar]

Abbildung: Totaldruck Ebene C, Design point, Riblets

Static Temperature Plane C

Channel Height
)
o

Static Temperature Plane C

TRy 05

Static Temperature [K]

Abbildung: Statische Temperatur Ebene C, Design point, Riblets

Total Temperature Plane C

High
Low

Channel Height

1

.9+

T

o
o

o
o

o
S

0.3
0.2
0.

0

Total Temperature Plane C

0.
081
0.

AF

b 0.5

Total Temperature [K]

Abbildung: Totaltemperatur Ebene C, Design point, Riblets

Pitch Angle Plane C

High

Channel Height

Pitch Angle Plane C

Pitch Angle [°]

Abbildung: Pitch Winkel Ebene C, Design point, Riblets



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

146

Yaw Angle Plane C

Channel Height
© © o o o
O I )

o

Yaw Angle Plane C

A
| %ﬂ 10

Yaw Angle []

Abbildung: Yaw Winkel Ebene C, Design point, Riblets

Vorticity Plane C

Channel Height
o o
£ o

°
w

0.2

0.1

Vorticity Plane C

—a

1000
—

Vorticity [1/s]

Abbildung: Verwirbelung Ebene C, Design point, Riblets

Design point — Ebene D, Riblets

Mach Number Plane D

High

Mach Number Plane D

0.9

08

0.7

0.6

Channel Height
o
o

Mach Number [/]

Abbildung: Machzahl Ebene D, Design point, Riblets

Absolute Velocity Plane D

High

Low

Absolute Velocity Plane D

Channel Height
o o
- w

o
w

02

0.1

Absolute Velocity [m/s]

Abbildung: Absolutgeschwindigkeit Ebene D, Design point, Riblets



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

147

Circumferential Velocity Plane D

High

Circumferential Velocity Plane D

Channel Height
i=d
o

S 5

Circumferential Velocity [m/s]

Abbildung: Umfangsgeschwindigkeit Ebene D, Design point, Riblets

Meridional Velocity Plane D

High

Channel Height
o
o

Meridional Velocity Plane D

-
~s__
~a__
e
"ﬂ-\\\
~a_
p
71/ '
7 -
P
/2’
=
= 2
1 t—

Meridional Velocity [m/s]

Abbildung: Meridionalgeschwindigkeit Ebene D, Design point, Riblets

Radial Velocity Plane D

-180 -160 -140 -120 -100

High

Radial Velocity Plane D

Channel Height
o
o

—
%

Radial Velocity [m/s]

Abbildung: Radialgeschwindigkeit Ebene D, Design point, Riblets

Mass Velocity Plane D

-180 -160 -140 -120 -100

High

Mass Velocity Plane D

Channel Height
o
n

Mass Velocity [kg/s 1/m7]

Abbildung: Massenstromdichte Ebene D, Design point, Riblets



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

148

Mass Flow Plane D

High

Mass Flow Plane D

Channel Height
°
7

Mass Flow [kg/s]

Abbildung: Massenstrom Ebene D, Design point, Riblets

Static Pressure Plane D

4

-180 -160 -140 -120

-100

Static Pressure Plane D

0.0005

Static Pressure [bar]

Abbildung: Statischer Druck Ebene D, Design point, Riblets

Total Pressure Plane D

High

Abbildung

Static Temperature Plane D

Total Pressure Plane D

Channel Height
o o
PO

o
w

0.2

011

@

0.001
—

Total Pressure [bar]

: Totaldruck Ebene D, Design point, Riblets

High

Static Temperature Plane D

Channel Height
o
o

Static Temperature [K]

Abbildung: Statischer Druck Eben D, Design point, Riblets



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

149

Total Temperature Plane D

High

Channel Height
o ©
S o

o
w

02

01

Total Temperature Plane D

Abbildung: Totaltemperatur Ebene D, Design point, Riblets

Pitch Angle Plane D

High

Channel Height
o
o

~—a__
—s
pa—
\g\s\w
]
@
9
\
‘1\
™~ 4
u\‘\
0.2 —rg
Total Temperature [K]
Pitch Angle Plane D
= -
b
¢
’-\\
= 3

Pitch Angle [°]

Abbildung: Pitch Winkel Ebene D, Design point, Riblets

Yaw Angle Plane D

Yaw Angle Plane D

High

Channel Height
o
»

Yaw Angle []

Abbildung: Yaw Winkel Ebene D, Design point, Riblets

Vorticity Plane D

Vorticity Plane D

High

Channel Height
o
o

200
—

Vorticity [1/s]

Abbildung: Verwirbelung Eben D, Design point, Riblets



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

150

Design point — Ebene C, Referenz

Mach Number Plane C

High

Low

Mach Number Plane C

Channel Height
o
»n

0.4
03
0.2
0.1
0.005
0 -

Mach Number [/]

Abbildung: Machzahl Ebene C, Design point, Referenz

Absolute Velocity Plane C

High

Low

Absolute Velocity Plane C

Channel Height
o o
PO

o
w

0.2

0.1

Absolute Velocity [m/s]

Abbildung: Absolutgeschwindigkeit Ebene C, Design point, Referenz

Circumferential Velocity Plane C

High

Circumferential Velocity Plane C

Channel Height
o
o

G

10

Circumferential Velocity [m/s]

Abbildung: Umfangsgeschwindigkeit Ebene C, Design point, Referenz

Meridional Velocity Plane C

High

Low

Velocity Plane C

Channel Height
o © o ©
o © & @

o

=

Meridional Velocity [m/s]

Abbildung: Meridionalgeschwindigkeit Ebene C, Design point, Referenz



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

151

Radial Velocity Plane C

High

Channel Height
o
o

Radial Velocity Plane C

8

Radial Velocity [m/s]

Abbildung: Radialgeschwindigkeit Ebene C, Design point, Referenz

Mass Velocity Plane C

High

Mass Velocity Plane C

Channel Height
o
o

04}
0.3
\P’\
0.2 ™
e e
0.1 (-
1
0 —
Mass Velocity [kg/s 1/m?]

Abbildung: Massenstromdichte Ebene C, Design point, Referenz

Mass Flow Plane C

High

Mass Flow Plane C

Channel Height
=]
o

Mass Flow [kg/s]

Abbildung: Massenstrom Ebene C, Design point, Referenz

Static Pressure Plane C

Static Pressure Plane C

B _

\\ /

0.001
—

Static Pressure [bar]

Abbildung: Statischer Druck Ebene C, Design point, Referenz



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

152

Total Pressure Plane C

High

Total Pressure Plane C

Channel Height
o o o o
0w & o

o

o

0.002
—

Total Pressure [bar]

Abbildung: Totaldruck Ebene C, Design point, Referenz

Static Temperature Plane C

High

Static Temperature Plane C

Channel Height
(=]
o

0.4

0.3

02 Sy

-
0.1 a_
] 0.5
0 2
Static Temperature [K]

Abbildung: Statische Temperatur Ebene C, Design point, Referenz

Total Temperature Plane C

High

Total Temperature Plane C

Channel Height
)
o
8

—t—

Sy 0.5

Total Temperature [K]

Abbildung: Totaltemperatur Ebene C, Design point, Referenz

Pitch Angle Plane C

High

Pitch Angle Plane C

0.9

0.8

0.7

0.6

Channel Height
o
o

Pitch Angle [°]

Abbildung: Pitch Winkel Ebene C, Design point, Referenz



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

153

Yaw Angle Plane C

Yaw Angle Plane C

07 4
z )4}
206 /
£ #
T 05 I'd
204 7
9 #
03f ¢
']
02 )
7
0.1 &
& 10
0 * =

Yaw Angle []

Abbildung: Yaw Winkel Ebene C, Design point, Referenz

Vorticity Plane C

Vorticity Plane

c

o
o

o
>

Channel Height
=
o

1 T T ™
S e— — =
0.9 e—_
—
0.8 :;L
]
0.7 [
b
0. ]
[
X p
Q
- 8
&
0.3 \N
pS
02 e
0.1
1000 —

0

Vorticity [1/s]

Abbildung: Verwirbelung Ebene C, Design point, Referenz

Design point — Ebene D, Referenz

Mach Number Plane D

High
Low

-180 -160 -140 -120

Abbildung

Absolute Velocity Plane D

-100

1

Mach Number Plane D

0.9
08
0.

N

e
o

Channel Height
o o
PO

031
0.2
0.

AT

0

Mach Number [/]

: Machzahl Ebene D, Design point, Referenz

High

Absolute Velocity Plane D

Channel Height
=]
o

Absolute Velocity [m/s]

Abbildung: Absolutgeschwindigkeit Ebene D, Design point, Referenz



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

154

Circumferential Velocity Plane D

High

Channel Height
o ©
PR

o
w

0.2

0.1

Circumferential Velocity Plane D

- &

e 2

Circumferential Velocity [m/s]

Abbildung: Umfangsgeschwindigkeit Ebene D, Design point, Referenz

Meridional Velocity Plane D

High

Meridional Velocity Plane D

Channel Height
(=]
o

Meridional Velocity [m/s]

Abbildung: Meridionalgeschwindigkeit Ebene D, Design point, Referenz

Radial Velocity Plane D

High

Radial Velocity Plane D

Channel Height
o
o

Radial Velocity [m/s]

Abbildung: Radialgeschwindigkeit Ebene D, Design point, Referenz

Mass Velocity Plane D

High

Mass Velocity Plane D

Channel Height
o
o

Mass Velocity [kg/s 1/m?]

Abbildung: Massenstromdichte Ebene D, Design point, Referenz



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

155

Mass Flow Plane D

High

Channel Height
o ©
- w

o
w

02

01

Mass Flow Plane D

: e-wa'ﬂ/a

A

—
0.005

Mass Flow [kg/s]

Abbildung: Massenstrom Ebene D, Design point, Referenz

Static Pressure Plane D

Static Pressure Plane D

S

_a

e 0.0005

Static Pressure [bar]

Abbildung: Statischer Druck Ebene D, Design point, Referenz

Total Pressure Plane D

High

Total Pressure Plane D

Channel Height
o
»

N i

Total Pressure [bar]

Abbildung: Totaldruck Ebene D, Design point, Referenz

Static Temperature Plane D

High

Static Temperature Plane D

Channel Height
o
o

Static Temperature [K]

Abbildung: Statische Temperatur Ebene D, Design point, Referenz



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

156

Total Temperature Plane D

High
Low

1
0.9
0.8
0.

7

=4
@

Channel Height
o
@

14
o

03
0.2
0.1

0

0.5

Total Temperature [K]

Abbildung: Totaltemperatur Ebene D, Design point, Referenz

Pitch Angle Plane D

High
Low

Pitch Angle Plane D

Abbildung: Pitch Winkel Ebene D, Design point, Referenz

Yaw Angle Plane D

Abbildung: Yaw Winkel Ebene D,

Vorticity Plane D

High
Low

Low

o
0.9 |
W
0.8 Jx
07 N
= %
206 |
2 =
3 05 \.’\
£ §
£ 04 v
o b
0.3 o
b
0.2 o
&
0.1 ) /
2 g
0
Pitch Angle [°]
. Yaw Angle Plane D
0.9 -
. P
12/
08  a
07 /
- o
506 o
2 a”
3 05 -
5 0.4 l/
031 @
|- §
0.2 3
\\S
0.1 SR
B 2
0 o
Yaw Angle [°]
Design point, Referenz
] Vorticity Plane D
L
0.9 =
o8 } ]
0.7 /z( 1
E /
© 0.6 o
£ 4
B 05 &
£ -
204 - S
o ~—a__
0.3 T
—a_
02+ A
T
011 1
200 m‘%
0 . . .
Vorticity [1/s]

Abbildung: Verwirbelung Ebene D,

Design point, Referenz



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

157

Off-Design — Ebene C Riblets

Mach Number Plane C

High

Low

Mach Number Plane C

Channel Height
o
o

0.01 B

Mach Number [/]

Abbildung: Machzahl Ebene C, Off-Design, Riblets

Absolute Velocity Plane C

High

Low

Absolute Velocity Plane C

Channel Height
o
»

G

|

[ - p—

.

Absolute Velocity [m/s]

Abbildung: Absolutgeschwindigkeit Ebene C, Off-Design, Riblets

Circumferential Velocity Plane C

High

Circumferential Velocity Plane C

Channel Height
o
o

—a

sl

10
—

Circumferential Velocity [m/s]

Abbildung: Umfangsgeschwindigkeit Ebene C, Off-Design, Riblets

Meridional Velocity Plane C

High

Low

Meridional Velocity Plane C

Channel Height
e b
o

= —a

e

P

.}

FiX: g8y _
% Y V‘a’*' \

Meridional Velocity [m/s]

Abbildung: Meridionalgeschwindigkeit Ebene C, Off-Design, Riblets



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

Radial Velocity Plane C

o
o

Channel Height
o i=d
PO

1
High
0.9
0.8
0.7
0.3
0.2
0.1
Low

0

Radial Velocity Plane C

Radial Velocity [m/s]

Abbildung: Radialgeschwindigket Ebene C, Off-Design, Riblets

Mass Velocity Plane C

1

Mass Velocity Plane C

High

0
0.8
0.7

Channel Height
o o
s o

03
0.2
011
Low

i

0

.9+

o
o

8

Mass Velocity [kg/s 1/m?]

Abbildung: Massenstromdichte Ebene C, Off-Design, Riblets

Mass Flow Plane C

o
=

o
©

0.2

0.1

Mass Flow Plane C

Mass Flow [kg/s]

Abbildung: Massenstrom Ebene C, Off-Design, Riblets

Static Pressure Plane C

Static Pressure Plane C

o
e
04 /a
03 /a/a
-

0.2+ a

v
01

) 0.001

0 N . L N L P e—t

Static Pressure [bar]

Abbildung: Statischer Druck Ebene C, Off-Design, Riblets




Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

159

Total Pressure Plane C

High

Channel Height
o ©
- o

o
w

0.2

01+

Total Pressure Plane C

0.005 =%
>

Total Pressure [bar]

Abbildung: Totaldruck Ebene C, Off-Design, Riblets

Static Temperature Plane C

High

Static Temperature Plane C

Channel Height
=
o

Static Temperature [K]

Abbildung: Statische Temperatur Ebene C, Off-Design, Riblets

Total Temperature Plane C

High

Total Temperature Plane C

Channel Height
o
o

0.2
—

Total Temperature [K]

Abbildung: Totaltemperatur Ebene C, Off-Design, Riblets

Pitch Angle Plane C

High

Pitch Angle Plane C

Channel Height
o
o

Pitch Angle [°]

Abbildung: Pitch Winkel Ebene C, Off-Design, Riblets



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

160

Yaw Angle Plane C

-180 -160 -140 -120

-100

Yaw Angle Plane C

ce® T\

10

Yaw Angle [°]

Abbildung: Yaw Winkel Ebene C, Off-Design, Riblets

Vorticity Plane C

High

Channel Height
o
o

Vorticity Plane C

1000
—

Vorticity [1/s]

Abbildung: Verwirbelung Ebene C, Off-Design, Riblets

Off-Design - Ebene D Riblets

Mach Number Plane D

High

Low

Mach Number Plane D

Channel Height
o ©
= o

°
w

0.2

0.1

Mach Number [/]

Abbildung: Machzahl Ebene D, Off-Design, Riblets

Absolute Velocity Plane D

High

Low

Absolute Velocity Plane D

Channel Height
o o o o
o w & o

o

o

G
s

S

Absolute Velocity [m/s]

Abbildung: Absoutgeschwindigkeit Ebene D, Off-Design, Riblets



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

161

Circumferential Velocity Plane D

High

Low

Channel Height
© © © © © © o o o
S0 B A o ® N »® © =

o

Circumferential Velocity Plane D

g

|

Circumferential Velocity [m/s]

Abbildung: Umfangsgeschwindigkeit Ebene D, Off-Design, Riblets

Meridional Velocity Plane D

High

Low

©
IS

Channel Height
(=]
o

o
w

0.2

0.1

Meridional Velocity Plane D

Meridional Velocity [m/s]

Abbildung: Meridionalgeschwindigkeit Ebene D, Off-Design, Riblets

Radial Velocity Plane D

Radial Velocity Plane D

o
E)

o
=

Channel Height
=]
o

1
High
0.9
0.8+
07 -
| 1
03+
0.2+
01+
Low

0

a

& 3-BE\N
.

Radial Velocity [m/s]

Abbildung: Radialgeschwindigkeit Ebene D, Off-Design, Riblets

Mass Velocity Plane D

Mass Velocity Plane D

High

Channel Height
o
o

o
w

0.2

0.1

Low

B

y

Mass Velocity [kg/s 1/m?]

Abbildung Massenstromdichte Ebene D, Off-Design, Riblets



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

162

Mass Flow Plane D

High

-180 -160 -140 -120 -100

0.9

0.8

0.7

06

0.5

0.4

Channel Height

0.3

0.2

0.4

Mass Flow Plane D

—
—8
9
-
P
p
P
p
#
fﬁ
7
z/L{wf
s —
S 0.005
Mass Flow [kg/s]

Abbildung: Massenstrom Ebene D, Off-Design, Riblets

Static Pressure Plane D

190 High
180
170
160
150
140
130
120
110
100
90 Low
-180 -160 -140 -120 -100

Channel Height
(=]
o

Static Pressure Plane D

) 0.0005

Static Pressure [bar]

Abbildung: Statischer Druck Ebene D, Off-Design, Riblets

Total Pressure Plane D

High

0.9

0.8

0.7

0.6

Channel Height
o
»

Total Pressure Plane D

Total Pressure [bar]

Abbildung: Totaldruck Ebene D, Off-Desing, Riblets

Static Temperature Plane D

High

Channel Height
o
»n

Static T Plane D

Static Temperature [K]

Abbildung: Statische Temperatur Ebene D, Off-Desing, Riblets



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

163

Total Temperature Plane D

High

Channel Height
o o
- W

o
w

0.2

0.1

Total T e Plane D

.

Total Temperature [K]

Abbildung: Totaltemperatur Ebene D, Off-Desing, Riblets

Pitch Angle Plane D

High

Channel Height
=
o

Pitch Angle Plane D

Pitch Angle [°]

Abbildung: Pitch Winkel Ebene D, Off-Design, Riblets

Yaw Angle Plane D

-180 -160 -140 -120 -100

High

Yaw Angle Plane D

Channel Height
o
o

Yaw Angle [°]

Abbildung: Yaw Winkel Ebene D, Off-Design, Riblets

Vorticity Plane D

High

Vorticity Plane D

0.9

0.8

0.7

0.6

04

Channel Height

0.3

0.2

0.1

05+

B

200 Ty

Vorticity [1/s]

Abbildung: Verwirbelung Ebene D, Off-Design, Riblets



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

164

Off-Design - Ebene C Referenz

Mach Number Plane C

High

Channel Height
o
o

Mach Number Plane C

b ]
)
3
b
]
A}
=
\\
X
0.02 gt

Mach Number [/]

Abbildung: Machzahl Ebene C, Off-Design, Referenz

Absolute Velocity Plane C

High

Channel Height
o
o

Absolute Velocity Plane C

Absolute Velocity [m/s]

Abbildung: Absolutgeschwindigkeit Ebene C, Off-Design, Referenz

Circumferential Velocity Plane C

High

Channel Height
o
o

Circumferential Velocity Plane C

T

10

—a

Circumferential Velocity [m/s]

Abbildung: Umfangsgeschwindigkeit Ebene C, Off-Design, Referenz

Meridional Velocity Plane C

High

Meridional Velocity Plane C

Channel Height
o
o

Meridional Velocity [m/s]

Abbildung: Meridionalgeschwindigkeit Ebene C, Off-Design, Referenz



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

165

Radial Velocity Plane C

High

Channel Height

Radial Velocity Plane C

Radial Velocity [m/s]

Abbildung: Radialgeschwindigkeit Ebene C, Off-Design, Referenz

Mass Velocity Plane C

High

Channel Height

Mass Velocity Plane C

8

Mass Velocity [kg/s 1/m?]

Abbildung: Massenstromdichte Ebene C, Off-Design, Referenz

Mass Flow Plane C

High

Channel Height

Mass Flow Plane C

B
g .
i)
@
@
//a
P = =5 M

Mass Flow [kg/s]

Abbildung: Massenstrom Ebene C, Off-Design, Referenz

Static Pressure Plane C

High
z
2
o
T
°
e
€
S
£
o

Low

Static Pressure Plane C

\t?
/ B//L
/&'/
E/kf
; 0.001
L n IR —

Static Pressure [bar]

Abbildung: Statischer Druck Ebene C, Off-Design, Referenz



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

Total Pressure Plane C

Channel Height
o o
s o

e
w

0.2

0.1+

Total Pressure Plane C

ooaod

a-

0.005 %

Total Pressure [bar]

Abbildung: Totaldruck Ebene C, Off-Design, Referenz

Static Temperature Plane C

High
Low

Plane C

1

Static T

.9+

o
)

o

Channel Height
o
b

0.
0.
0.

0.
081
0.

B

o

.3

2

Al

0

0.5
>

Static Temperature [K]

Abbildung: Statische Temperatur Ebene C, Off-Design, Referenz

Total Temperature Plane C

o
o

o
IS

Total Temperature Plane C

Channel Height
)
o

1
High gt
09 )
_—a
08 zmE
3 gl
07f E/u 1
206 o
q
d R
.
af N
s
03} e .
02t T
01f .. s = ]
Low ‘Bh B9

0

Total Temperature [K]

Abbildung: Totaltemperatur Ebene C, Off-Design, Referenz

Pitch Angle Plane C

Pitch Angle Plane C

1
190 High e . oo
09+ e
180 g
0.8 - s
170 o
160 o7 -3
< R
- 506 y
=
140 505
2
€
130 204
S
120 03
1
10 02
100
0.1
90 Low 2
o D

Pitch Angle []

Abbildung: Pitch Winkel Ebene C, Off-Design, Referenz



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

167

Yaw Angle Plane C

High

Channel Height
o
o

Yaw Angle Plane C

10

Yaw Angle []

Abbildung: Yaw Winkel Ebene C, Off-Design, Referenz

Vorticity Plane C

High

Low

Channel Height
o
o

o
IS

Vorticity Plane C

o
w

0.2

0.1

1000
—

ae

Vorticity [1/s]

Abbildung: Verwirbelung Ebene C, Off-Design, Referenz

Off-Design - Ebene D Referenz

Mach Number Plane D

High

Channel Height

Mach Number Plane D

0.005
—

Mach Number [/]

Abbildung: Machzahl Ebene D, Off-Design, Referenz

Absolute Velocity Plane D

High

Channel Height
o
o

Absolute Velocity Plane D

5

Absolute Velocity [m/s]

Abbildung: Absolutgeschwindigkeit Ebene D, Off-Design, Referenz



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde 168

Circumferential Velocity Plane D Circumferential Velocity Plane D

High o
,/L'"/

v /v:w""
: /

Q
i S

N

0. N
0. B
i e = 5
0

Circumferential Velocity [m/s]

Channel Height
o o o
SR SR g8
28y
2
:
.
)
§

@

Abbildung: Umfangsgeschwindigkeit Ebene D, Off-Design, Referenz

Meridional Velocity Plane D

Meridional Velocity Plane D

1 T T T
High F o
9F e T 1
-t
»
. o = =g 2
L L >

Meridional Velocity [m/s]

Channel Height
o © © © © © © ©°o
O e A 0 O N ®» ©
L\ B A
]
=

=)
(i)

o

Abbildung: Meridionalgeschwindigkeit Ebene D, Off-Design, Referenz

Radial Velocity Plane D Radial Velocity Plane D

1 v
High e =5
=
]
]
X
I -
y-g ¥
D 1
0 . 4

Radial Velocity [m/s]

Channel Height
o o o
S B fSHEER 8 8
% 5
% 3
8
]

Abbildung: Radialgeschwindigkeit Ebene D, Off-Design, Referenz

Mass Velocity Plane D Mass Velocity Plane D

1 :
High
0.9 Tl
08 ~8,
-1
07F R}
]
206 ]
\o
05 o
0.4
o
03 &
b
0.2 _a
T
0.1 i
g—" 2
0 .

Mass Velocity [kg/s 1/m?]

Channel Height

Abbildung: Massenstromdichte Ebene D, Off-Design, Referenz



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

169

Mass Flow Plane D

High

Mass Flow Plane D

o
@
i =

S

Channel Height
i=d
o
B,

o
w

0.2 A

0.1 - . —a
" 0.005

Mass Flow [kg/s]

Abbildung: Massenstrom Ebene D, Off-Design, Referenz

Static Pressure Plane D

High

Static Pressure Plane D

r\:,GJ ]

Channel Height
o
o

9 0.0005
L —

Static Pressure [bar]

Abbildung: Statischer Druck Ebene D, Off-Design, Referenz

Total Pressure Plane D

High

Total Pressure Plane D

B
~Se_

Channel Height
o
o
-

Total Pressure [bar]

Abbildung: Totaldruck Ebene D, Off-Design, Referenz

Static Temperature Plane D

High

Static Temperature Plane D

Channel Height
o
o
o

Static Temperature [K]

Abbildung: Statische Temperatur Ebene D, Off-Design, Referenz



Anhang C - Auswertung 5-Loch-Sonde

170

Total Temperature Plane D

High

Channel Height
o ©
- w

o
w

02

01

Total Temperature Plane D

0.5 W

Total Temperature [K]

Abbildung: Totaltemperatur Ebene D, Off-Design, Referenz

Pitch Angle Plane D

High

Channel Height
o
o

Pitch Angle Plane D

Pitch Angle [°]

Abbildung: Pitch Winkel Ebene D, Off-Design, Referenz

Yaw Angle Plane D

High

Channel Height
)
o

Yaw Angle Plane D

9

>

Yaw Angle [°]

Abbildung: Yaw Winkel Ebene D, Off-Design, Referenz

Vorticity Plane D

Vorticity Plane D

High

Channel Height
o
o

]

p-aa-8 8y

500 Ty

Vorticity [1/s]

Abbildung: Verwirbelung Ebene D, Off-Design, Referenz



