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Kurzfassung

Die Hochdruckverdichterauslegung von modernen Flugtriebwerken ist ein zeitaufwdndiger iterativer Entwurfspro-
zess, der auf verschiedenen Entwurfsschritten mit unterschiedlichem Detailierungsgrad der verwendeten Model-
le basiert. In der Vorauslegung werden mit der Mittelschnittsrechnung die wichtigsten Entwurfsgrofien wie z.B.
die Stufenzahl und das Stufendruckverhdltnis festgelegt. Die sich daran anschlieffende zweidimensionale Meridian-
stromungsrechnung ermittelt auf mehreren Stromréhren physikalische Grofien, die fiir eine detaillierte zweidimen-
sionale Schaufelauslegung auf den Stromréhren bendtigt werden. Im Anschluss erfolgt die Nachrechnung und Kenn-
feldbestimmung mit Hilfe von 3D CFD. Dabei nimmt sowohl die Zahl der Entwurfsparameter als auch die Komple-
xitdt der Berechnungsmodelle von einem Auslegungsschritt zum ndchsten zu, weshalb es wichtig ist, bereits in den
frithen Auslegungsschritten jeweils das Optimierungspotential zu nutzen.

Die Intention des Beitrags ist, die Meridianstromungsrechnung in einen Optimierungsprozess einzubinden, mit dem
Ziel, optimale Radialverteilungen fiir die wichtigsten Stromungsparameter zu finden. Dazu gehdren die Statorab-
stromwinkel und die Stufendruckverhdltnisse insbesondere der Frontstufen, mit denen ein ungleichformiges Ein-
trittsdruckprofil in ein lineares Druckprofil umgewandelt werden kann. Die widerspriichlichen aerodynamischen
Giitekriterien Gesamtwirkungsgrad und Arbeitsbereich sollen dabei maximiert werden. Fiir die Parametrisierung
der Stromungsparameter werden Freiformkurven und -fliichen verwendet, die auf geeigneten Ansétzen fiir den Uber-
gang von der Mittelschnittsrechnung zur Meridianstromungsrechnung beruhen. Die Berechnung des Stromungs-
feldes erfolgt auf einzelnen Stromréhren, was eine schnelle Funktionsauswertung und somit den Einsatz von Ge-
netischen Algorithmen begiinstigt. Allerdings werden dabei Sekunddrstromungseffekte nicht beriicksichtigt, die in
modernen hoch belasteten Verdichtern zunehmend an Bedeutung gewinnen. Daher werden geeignete Nebenbedin-
gungen formuliert, die moglichst geringe Druckgradienten in radialer Richtung erzwingen, was insbesondere bei den
transsonischen Frontstufen eine grofie Rolle spielt. Das Konzept der Mehrkriterienoptimierung bietet die Moglich-
keit, eine Vielzahl von optimalen Kompromisslosungen bereitzustellen, die dann durch den Entwicklungsingenieur
diskutiert werden kénnen. Das Konzept wird am Beispiel eines 9-stufigen Hochdruckverdichters demonstriert.

Nomenklatur D> P Entwurfsparameter und -vektor
(-)mbmid-cas Nabe, Mittelschnitt, Gehause po, To Totaldruck und -temperatur
()rE Ein-, Austritt (Inlet, Exit) tu Kurvenparameter
() GVRSC Vorleitrad, Rotor, Stator, Kompressor u,c,w Umfapgs—, Abs.oh}t- upd
-~ . .. elativgeschwindigkeit
0 rte GroB Rel hwindigk
( )* gf)rmw. ¢ lro eG 58 X, r axiale und radiale Koordinate
2L 1mens10.ns ose rove ) B; Bernstein-Polynom
Q Grer?ze eter .I.\Iebenbedmgung Ch statischer Druckkoeffizient
() gemittelte Grofe DF Diffusionszahl
.Ah. spezifische Totalenthalpieinderung DH De-Haller-Zahl
L J Laufindex . M, M absolute und relative Machzahl
k, K Kontrollpunktvektor und -matrix Ns, N Anzahl der Stufen und Stromlinien
min, max Minimum, Maximum R Bestimmtheitsmaf
S1 Stromflache zwischen der Beschaufelung

auf einer Stromrohre
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S2 Stromfldche von Nabe bis Gehéduse
SM Pumpgrenzabstand (Surge Margin)
4,8  ausgewihlte nicht-dominierte Kompro-

misslosungen
H Referenzentwurf
P zuldssige Parameterraum
o, Aov  Stromungswinkel und -umlenkung
Y Isentropenexponent
Npoty  Polytroper Wirkungsgrad
IT Druckverhéltnis
o Uberdeckungsgrad
Y Belastungskoeffizient
1 Einleitung

Der weltweit steigende Luftverkehr und die dazu im
Gegensatz stehende Verknappung und somit Verteue-
rung der Erdolvorréte verlangt die Entwicklung von ef-
fizienten und leichten Flugtriebwerken. Die Verbesse-
rung des Wirkungsgrades bei gleichzeitiger Erhdhung
der Leistungsdichte steht dabei im Vordergrund. Fiir das
Erreichen der herausfordernden Ziele miissen bewéhr-
te Methoden der Auslegung durch innovative Konzepte
erginzt werden. Dazu gehoren die Automatisierung be-
stehender Auslegungsprogramme und die Nutzung de-
ren Optimierungspotentials.

Die Komponenten des Verdichtungssystems nehmen
dabei eine besondere Stellung ein, da sie einen Grol3-
teil der Gesamtldnge und somit der Masse des Trieb-
werks beanspruchen [1]. Deren Entwicklung erfolgt in
einem zeitintensiven Auslegungsprozess, der aus vier
verschiedenen iterativen Entwurfsschritten mit steigen-
dem Detaillierungsgrad besteht [2]. Zum ersten Schritt
gehort die Mittelschnittsrechnung, bei der auf einem re-
préasentativen Stromfaden die wichtigsten Verdichterpa-
rameter festgelegt werden. Dazu gehoren z.B. die An-
zahl der Stufen und deren einzelne Stufendruckverhalt-
nisse. Das Modell dient zur Vorauslegung und liefert
die Startldsungen fiir die zweidimensionale reibungs-
freie Meridianstromungsrechnung, bei der die physi-
kalischen GroBen auf der mittleren Meridianstrom-
flache berechnet werden. Die Meridianstromfléche er-
gibt sich nach einem Konzept von Wu [3] aus der
Mittelung mehrerer S2-Stromflachen die zwischen Na-
be und Gehéduse verlaufen. Diese Stromflichen wer-
den auf mehreren Radien durch die S1-Stromflichen
geschnitten. Durch iterative Kopplung beider vonein-
ander abhéngiger Stromflichen ergibt sich ein quasi-
dreidimensionales Stromungsfeld. Die Bestimmung der
aerodynamischen GroBen fiir die S2-Stromfldche er-
folgt zunéchst reibungsfrei unter der Verwendung von
Korrelationen fiir Inzidenz, Deviation und Verlust mit
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Doppelkreisbogenprofilen (Double Circular Arc) und
NACA-Profilen. Darauf folgt eine detaillierte reibungs-
behaftete Berechnung der zweidimensionalen Schaufe-
lumstromung, wie sie z.B. Dutta u. a. [4] beschreibt.
Fir die Detailauslegung und die Berlicksichtigung
der dreidimensionalen Stromungseffekte werden die
Entwiirfe grundsitzlich mit dreidimensionalen CFD-
Losern nachgerechnet [5].

Die Erhohung des Detaillierungsgrades beim Ubergang
vom repréasentativen Stromfaden auf ein zweidimensio-
nales Stromungsfeld verlangt die Ergénzung der feh-
lenden Parameter in radialer Richtung durch den Ent-
wurfsingenieur. Daher liegt der Schwerpunkt der vor-
liegenden Arbeit auf der automatischen Suche nach ge-
eigneten Radialverteilungen des Stufendruckverhaltnis-
ses der Frontstufen und der Abstromwinkel der Sta-
toren. Die besondere Aufgabe der Frontstufen ist die
Modifikation des vorliegenden Druckprofils am Ver-
dichtereintritt durch eine geschickte Vorgabe des radia-
len Stufendruckverhéltnisses. Dieses Eintrittsdruckpro-
fil ist im Nabenbereich schwach ausgeprigt, da zum
einen der Druckaufbau im Fan aufgrund der geringen
Umfangsgeschwindigkeit an der Nabe schwécher ist
als im duBleren Bereich, und zum anderen dieses durch
die Grenzschichtbildung bei der Durchstromung des
Schwanenhalses verstdrkt wird, Abb. 1. Um jedoch ei-
ne gleichméfige Zustroémung der weiteren Verdichter-
stufen und einen sicheren Betrieb im Teillastbereich zu
gewihrleisten, ist eine Aufarbeitung des Druckprofils in
den ersten drei Stufen notwendig. Dies fiihrt zu einer
zusétzlichen aerodynamischen Belastung der Beschau-
felung in den Randbereichen. Als eine weitere Schwie-
rigkeit erweisen sich die hohen Machzahlen im Naben-
bereich der Frontstufen. Die Beeinflussung der Mach-
zahlen kann durch die Wahl des Vordralls, d.h. durch
den Abstromwinkel des davor befindlichen Leitgitters
geschehen, das ein Vorleitrad (IGV) oder ein Stator sein
kann. Dabei kann ein grofler absoluter Abstromwinkel
zwar die relative Eintrittsmachzahl des Rotors senken,
fiihrt jedoch zu einer Erhohung der Eintrittsmachzahl
im folgenden Stator. AuBerdem hat die Anderung der
Machzahl durch den Vordrall Einfluss auf die Stof3ver-
luste und somit auf den Wirkungsgrad des Verdichters.
Der Verdichterentwurf ergibt sich daher aus einer ge-
schickten Abstimmung von Stufendruckverhiltnis und
Radialverteilung der Abstromwinkel der Leitrader. Auf-
grund der Komplexitit dieser Aufgabe bietet sich der
Einsatz der numerischen Optimierung an.
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Abb. 1. Aufarbeitung des nabenschwachen Totaldruckprofils durch

die Frontstufen

2 Parametrisierung des Stufendruckverhéltnisses

Die hohe Leistungsdichte moderner Verdichter erfor-
dert die Auslegung nahe der physikalischen Grenzen,
so dass die Stufendruckverhéltnisse

B Pg,g,,- (r)

(1) Hi(r) pgl.(r) ’

i=1(1)Ns,

sehr sensible Parameter sind. Daher erscheint es
zweckméBig, diese im Rahmen einer Optimierung
nicht vollig frei zu geben, sondern nur stufen- und
radienabhiingige Variationen IT;(#) den bereits aus

der Mittelschnittsrechnung gefundenen Werten II;
multiplikativ zu tiberlagern:

) I (r) = T0; - T1; (r) .

Bei gleichméBigen Druckaufbau ergeben sich relativ
glatte Verlaufe der Stufendruckverhiltnisse (1), so dass
die diskreten Werte durch einen axialen Verlauf entlang
der axialen Verdichterkoordinate x ersetzt werden
koénnen, d.h.

3) I () =T (x.7) |

X=Xx;’

wobei x; = xi;J- die Abstromkoordinate des zur Stufe i
gehorenden Stators bezeichnet. Ersetzt man die axialen
und radialen Koordinaten » und x durch dimensionslose
Groflen
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hub
L. r—=r
) R TR L
s
N xg (%) —x‘;]
(5) fi=——-5— €[01],
XENs TXE1

wobei x%_l und xg’ v, die axialen Koordinaten der ersten
und letzten Stufe sind und der Radius jeweils an der
aktuellen Stelle auf Annuluskoordinaten bezogen wird,
dann geht der Ansatz (2) iiber in eine Feldbeschreibung

(6) I (%,7) = T (%) - T (%,7)

mit der zu bestimmenden Funktion IT(%,7). Die direk-
te Parametrisierung dieser Multiplikatorfunktion wiirde
eine Vielzahl von Parametern erfordern, die zu ei-
nem erheblichen Optimierungsaufwand flihren wiirde.
Die Verwendung einer Freiformfliche ermdglicht eine
effektive Reduktion der Entwurfsparameter, ohne je-
doch die Entwurfsfreiheit wesentlich einzuschrinken.
Gleichzeitig garantieren Freiformflachen eine gewisse
Glattheit in axialer und radialer Richtung bei beliebiger
Variation der Entwurfsparameter durch den Optimierer.
Um den Druckiibergang bereits in den ersten drei Stu-
fen zu vollziehen, wird IT(%,7) nur in diesem Bereich
durch eine bi-quadratische Bézier-Flache [6] mit 3x3
Kontrollpunkten k() modelliert, Abb. 2:

) G

wobel

(8) Bia(t) = <2> (1= te]o,1],

©  Bjau) = <2.

]>u/(1 —u)*>~/, ueclo,1],

(10) k() = [x“f'),f(ff),ﬁ("f)] T, i,je{0,1,2}.
Fiir die gegebenen Koordinaten %, 7# kann daraus der

zugehorige Wert IT gefunden werden.
Die Kontrollpunktkoordinaten lassen sich zur Matrix

(I1HK= [k(oo)k(01)k(02)k(10)k(ll)k(12)k(20)k(21)k(22)]

0 pl(-}) X2 0 pg) Xs 0 pf-? X4
=10 0 0pY Vo5 1 1 1
1 532 1 50 5@ 1 56 5O 1
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Abb. 2. Dimensionslose Axial- und Radialverteilung des Druck-

verhaltnisses der Frontstufen mit einer 3x3 Bézier-Flache

zusammenfassen, wobei nicht alle Kontrollpunkte
frei variiert werden, sondern die Kontrollpunkte an
den Rindern fixiert sind, um vorgegebene Randbe-
dingungen zu erfiillen. Im vorliegenden Fall werden
die Druckverhiltnisse nur in den Stufen eins bis drei
variiert und die Bézier-Flache lauft an der Stelle x4,
der Position der vierten Stufe, in einem konstanten
Radialverlauf entsprechend der Mittelschnittsrechnung
aus, d.h. TI1(%) =1, Abb. 2. Die iibrigen Kontroll-
punktkoordinaten werden durch die Entwurfsparameter
pﬁ), i=1(1)5, und die abhidngigen Kontrollpunktkoor-
dinaten 5V), j = 1(1)6, kontrolliert und spiter durch
den Optimierungsalgorithmus geeignet verschoben.
Die abhingigen Kontrollpunktkoordinaten werden ein-
gefiihrt, um dem Optimierer die Mdglichkeit zu geben,
das gesamte Niveau der Bézier-Fliche mit wenigen
Entwurfsparametern kontrolliert zu verschieben. Sie
ergeben sich aus weiteren unabhingigen Entwurfspara-

metern pﬁ),i =6(1)11 wie folgt:

(12) PV =1+pf)
(13) p? = pW 4l
(14) p® =p 4 p¥
(15) P =1+py
(16) 0 =54+ py”
(17) P9 =p® 4+ piiV

330

3 Parametrisierung der Statorabstromwinkel

Fiir die Parametrisierung der Radialverteilung der Sta-
torabstromwinkel o, wozu auch die des Vorleitrades
o/9” gehoren, wird eine Superposition der Werte aus
der Mittelschnittsrechnung @ mit einer Abweichung
Ao und einer linearen Radialverteilung gewéhlt, die
durch den Anstieg Ao beschrieben wird. Somit ergibt
sich die Radialverteilung des Vorleitrades zu

(18) ol (7) = + A + A - (7 —0.5)

und der Statoren zu

oS (%,7) =00 (%) + A (%)...

(15 +A0S (%) - (7—0.5),

wobei sich die dimensionslose Lange im Unterschied zu
Gl. (5) nur auf die erste bis vorletzte Stufe bezieht:

xfp(x) _xg,l
XP Nyt~

)

(20) %= € [0,1].

Da in der Regel keine grofle Spriinge im axialen Ver-
lauf der Abstromwinkel von Stufe zu Stufe auftreten,
kann wiederum eine Freiformkurve fiir die Parametri-
sierung verwendet werden, was zu einer Reduzierung
der Parameter und zu nahezu glatten Variationen bzw.
Verldufen iiber die Stufen fiihrt. Fiir die Parametrisie-
rung der Mittelwertabweichung Ao’ () und des radia-
len Anstiegs Ac/S (%) fillt die Wahl auf Bézier-Kurven
mit jeweils drei Kontrollpunkten, Abb. 3:

X0 | &, )
@1 [AaS (t)] _;)Bl’z(t)km,,

X0 | &, (i)
@ [Aoc’s (z)] = 2 Palku

wobei die Bernsteinpolynome nach GI. (8) und die
Kontrollpunktvektoren wie folgt definiert sind:

(0) 0 | P | @] 1
(23) ko = p(l) » Kyg p(z) » Kag p(3) )

Ao Ao Aol

0 0 DP9 o] 1
@ kg;/:[ m],km[ wl ol L
Pao Paro Pao

Mit den zu variierenden Parametern der Bézier-Flache
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Abb. 3. Parametrisierung des dimensionslosen Anstiegs der li-

sz

nearen Radialverteilungen der Statorabstromwinkel mittels
einer Drei-Punkt-Bézier-Kurve Uber die relative Verdich-

terlange

in Gl. (11-17), der Kontrollpunktverschiebungen in
Abb. 3 sowie den Entwurfsparametern des Vorleitrades
in Gl. (18) werden dem Optimierer insgesamt 21 Para-
meter freigegeben, die sich im Entwurfsvektor

() (an 1) (4)
1 PR s PagcPag

(1) (4)

23) 1GV ey’
Paor -+ Pagrs A0, Ad

zusammenfassen lassen.

4 Optimierungsaufgabe

Die Aufgabe eines Flugtriebwerksverdichters ist die
moglichst effiziente Bereitstellung komprimierter
Luft fir den Verbrennungsprozess, fiir die Kiihlung
der Turbine und fiir die Kabinenbeliiftung. Dabei
sind die entsprechenden Anforderungen sowohl im
Auslegungspunkt als auch in anderen Betriebspunkten
zu erfiillen, was die Beurteilung von mehreren meist
konfliktdren Entwurfszielen erfordert. Die gleichzeitige
Optimierung von mehreren Entwurfszielen fiihrt zu
einem Vektoroptimierungsproblem [7], dessen Formu-
lierung von entscheidender Bedeutung fiir den Erfolg
der Optimierung ist.

In der vorliegenden Arbeit wird zum einen fiir die
Effizienz der polytrope Wirkungsgrad und zum anderen
fiir den Arbeitsbereich der Abstand zur Pumpgrenze
maximiert. Der polytrope Wirkungsgrad wird mit Hilfe
des Isentropenexponenten 7y aus den Totaldriicken
pg ;g und —temperaturen TO(;F p am Verdichtereintritt
und —austritt ermittelt: /
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In <}ﬁ>
Y— 1 Pg,/
(26) MNpoly = : c .
EC
Ty
Die Berechnung des Pumpgrenzabstandes SM beruht

auf den von Koch [8] definierten statischen Druckkoef-
fizienten

Ahg; — % ((”g,i)Z - (”ﬁi)2>

2 2

H((1) ()

In diesen werden fiir jede Stufe i, vgl. Abb. 1, die Dif-
ferenzen der spezifischen Totalenthalpiednderung Ahy ;
und der kinetischen Energie der Umfangsgeschwindig-
keiten am Rotoreintritt uf ; und Rotoraustritt 5 ; auf die
Summe der kinetischen Energie von Rotoranstrémung
wf ; und Statoranstromung cf’ ; bezogen. Dabei wird
der statische Druckkoeffizient einer Schaufelpassage
mit den maximal erreichbaren Druckkoeffizienten von
zweidimensionalen Diffusoren verglichen, welche von
Sovran und Klomp [9] experimentell ermittelt wurden.
Um die aerodynamischen Eigenschaften des Verdich-
ters in einem akzeptablen Rahmen zu halten, werden
zusétzlich Nebenbedingungen formuliert. AuBerdem
berticksichtigen die Differentialgleichungen, die in den
Meridianstromungsprogrammen gelost werden, keine
viskosen Terme, so dass keine Grenzschichtabldsung
auftreten kann. Daher wird der empirische Belastungs-
koeffizient

(27) Chi=

Ah
(28) v="7
stufenweise beschrinkt, der sich aus dem Verhéiltnis
von Enthalpieerhéhung Ahy und der quadratischen
Umfangsgeschwindigkeit u ergibt. Die Beschrankung
erfolgt durch eine anwenderdefinierte obere Grenze V.
Eine starke Grenzschichtbelastung an den Sei-
tenwanden aufgrund der Verzdgerung der Stromung
kann durch eine untere Beschrinkung DH der De-
Haller-Zahl [10]

(29) DH =
wy

verhindert werden. Die aerodynamische Belastung
der Beschaufelung wird nach Lieblein [11] durch die
Diffusionszahl

WE AWu

30 DF=1——+4—
( ) W]+2(5W]
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beschrieben, welche ein Mal} fiir die Verzdgerung
vom Punkt der maximalen Geschwindigkeit bis zum
Ende der Schaufel darstellt. Dabei beschreibt der erste
Term wie die De-Haller-Zahl (29) die Verzégerung in
der Schaufelpassage, der zweite Term ist ein Mal} fiir
die Belastung der Grenzschicht durch die Anderung
der Umfangskomponente der Relativgeschwindigkeit
Aw, iiber die Schaufel und den Uberdeckungsgrad o.
Um eine Stromungsablosung zu vermeiden darf eine

bestimmte obere Grenze DF a fiir Rotoren bzw. DF s
fiir Statoren nicht tiberschritten werden.

Des Weiteren ist die Vermeidung grofer Machzahlen
am Eintritt der Schaufelreihen besonders an der Nabe
erforderlich, da eine intensive Stof3-Grenzschicht-
Interaktion zum einen zur Grenzschichtablosung und
zum anderen zum Sperren der Passage flihren kann.
Daher sind vom Anwender obere Grenzen A%R’h”b fiir
Rotoren und A//\If b fir Statoren zu definieren. Fiir eine
gleichmifBige Durchstromung des Ringraumes ist es
aufgrund der Temperaturzunahme bei gleichzeitiger
Volumenstromabnahme sinnvoll, die jeweils maxima-
len Machzahl der Statoren

31 1\7[S,~:< max MS->
Gh ! ~1Ns i

von Stufe zu Stufe zu verringern, d.h. 1\7[;? i < 1\7[;?_1._ 1
Am Ende des Verdichters sollte eine vorgegebene
maximale Machzahl ]\715 nicht iberschritten werden,
um eine effektive Verbrennung zu ermoglichen.

Zudem ist am Verdichteraustritt fiir die Durchstromung
der Brennkammer ein gleichméBiges Totaldruckprofil
wichtig, weshalb ein lineares Totaldruckprofil gefordert
wird. Dies ist auch von Vorteil, um die Ausbildung
eines intensiven Sekundirstromungssystems zu ver-
meiden, denn die Umlenkung eines ungleichféormigen
Totaldruckprofils in der Schaufelpassage fiihrt selbst
unter reibungslosen Bedingungen zur Ausbildung eines
Kanalwirbels, wie er von Squire & Winter [12] erstmals
beschrieben wird. Daher ist es das Ziel, das gewlinschte
Profil bereits nach der dritten Stufe zu erreichen. Um
die Giite des Radialverlaufes des Totaldruckprofils am
Statoraustritt mit einer Geraden zu vergleichen, werden
statistische Hilfsmittel verwendet. Zundchst wird fiir
jede Stufe i aus den berechneten Werten auf jeder
Stromlinie pj . ;(r;) der Mittelwert 7 ; und eine
Regressionsgerade /3 ; (r;) gebildet. Anschlieffend
erfolgt die Gegeniiberstellung der Varianz der Residuen
und der quadratischen Abweichung vom Mittelwert:
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Nse oo ~5 2
]Zl <P0,E,i (ry) — Po.E.i (rj))
2=
() R=1- : >
_21 (PO,E,,' (Vj) _p07E7i)
j:

Da das Bestimmtheitsmal3 von der Anzahl der Stiitzwer-
te und der Anzahl v = 2 der Regressionskoeffizienten
beeinflusst ist, wird das korrigierte Bestimmtheitsmal3
verwendet [13]:

v—1

33 R =R>—
(33) Ne v

(1-#)

Um dieses zu verdeutlichen, sind in Abb. 4 drei
verschiedenen Verldufen mit den entsprechenden
Regressiongeraden dargestellt. Die beiden Kurven a)
und b) zeigen eine groBe Abweichung von der Re-
gressionsgeraden und entsprechend einen sehr kleinen
Wert fiir das korrigierte Bestimmtheitsmaf. Die Punkte
in ¢) liegen dagegen fast auf einer Geraden, was in
einem hohen Wert von 0.96 flir das korrigierte Be-
stimmtheitsmall zum Ausdruck kommt. Eine perfekte
Gerade mit dem Wert Rz = 1 zu fordern, wire fiir
einen Optimierungsprozess nicht forderlich, weshalb
i/I\Il Folgendem ab der dritten Stufe nur ein Mindestwert

R des korrigierten Bestimmtheitsmalles verlangt wird.

Der Forderung nach einem nabenstarken Totaldruck-
profil am Stufenaustritt, kann entsprochen werden,
indem ab Stufe drei ein negativer radialer Gradient des

o
3| ~—

Abb. 4. Ermittelter Totaldruckverlauf am Statoraustritt im Vergleich
zur entsprechenden Regressionsgerade
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Totaldrucks erzwungen wird. Dies ist notig, da sich
bei der Androsselung des Verdichters die Geschwin-
digkeitsdreiecke soweit verdndern, dass deutlich mehr
Druck an der Gehédusewand als an der Nabenwand
aufgebaut wird und damit die Gefahr des Pumpens
durch das Ablosen der Nabengrenzschicht besteht.
Um jedoch eine Ubertreibung zu vermeiden, wird das
nabenstarke dimensionslose Druckprofil p§%; (r) an der
Nabe

S
Poke ()
(34) Py = —=
Por

durch einen Maximalbetrag pj begrenzt.

Nicht zuletzt ist durch den Verdichter das geforderte
Gesamtdruckverhéltnis TI€ zu erreichen, was ohne
Nebenbedingung nicht erfiillt wird, da ein geringes
Druckverhéltnis zu einer aerodynamischen Entlastung
und somit zu einer Reduzierung der Verluste fiihrt.
Zusammenfassend lautet das vektorielle Optimierungs-
problem wie folgt:

(35) max Mpoly
per | SM

unter der Berlicksichtigung der Nebenbedingungen

hub,
~ - mid
< )
i:nlq(cllfNS Vi s ¥ cas
—~ R
max DFR < DF
iZl(l)NS
—~§
DFS < DF
(36) i:ri’lgich b ’
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In Gl. (36) sind durch Minimum- bzw. Maximumope-
ratoren die Beschrinkungen, die fiir alle Stufen i gelten
miissen, jeweils zu einer Ungleichung zusammenge-
fasst. Diese werden jeweils auf den Stromlinien entlang
Nabe (hub), Gehduse (cas) und Mittelinie (mid) ge-
trennt Uberpriift. Eine solche Zusammenfassung erfolgt
ebenfalls in den Ungleichungsnebenbedingungen (37).
Die explizite Formulierung (35-37) des Entwurfspro-
blems macht deutlich, wie schwierig und zeitintensiv
die Suche nach zuldssigen Entwiirfen selbst fiir
erfahrene Ingenieure ist. Dabei erschweren Konver-
genzprobleme der Stromungsanalyse und die Fiille an
Nebenbedingungen die Entscheidungsfindung, was
eine Automatisierung des Auslegungsprozesses und
somit den Einsatz der Optimierung verlangt. Hier
erfolgt die Kopplung der fiir den Optimierungsprozess
notwendigen Auswertungs- und Analyseprogramme in
einer iSIGHT-FD-Umgebung [14]. Eine vorhandene
Schnittstelle zu MATLAB ermoglicht einen schnellen
Datenaustausch, und wird daher fiir die Paramete-
risierung, das Erstellen der Eingabedatei und der
Auswertung benutzt. Beim Aufruf des Rolls-Royce
eigenen Meridianstromungslosers wird die gesamte
Beschaufelung entsprechend der implementierten Kor-
relationen ausgelegt und das Stromungsfeld ermittelt.
Nach der Berechnung erfolgt zunéchst die Priifung der
Konvergenz. Wenn die Rechnung nicht konvergiert ist,
erfolgt der Abbruch der Entwurfsberechnung und die
Ubergabe von Strafwerten fiir alle Kriterien an den
Optimierer. Im Falle der Konvergenz erfolgt das Parsen
aller bendtigter Daten und die Ergebnisaufbereitung
sowohl mit einem externen Programm als auch mit
MATLAB. AnschlieBend werden die verschiedenen
Nebenbedingungswerte und die Vektorkriterienwerte
an den Optimierer zurlickgegeben.

5 Optimierungsergebnis
Bei der Wahl des Optimierers fiel die Wahl auf den evo-

lutiondren Optimierungsalgorithmus AMGA (Archive-
based Micro Genetic Algorithm) [15], da bei der Funk-
tionsauswertung mit nicht konvergierten Losungen zu
rechnen ist und somit eine numerische Gradientenbil-
dung, wie sie bei gradientenbasierten Optimierungsal-
gorithmen bendtigt wird [7], nicht méglich ist. Des Wei-
teren ermoglicht ein genetischer Algorithmus als globa-
les Optimierungsverfahren die Uberwindung von loka-
len Pareto-Fronten. Die Konvergenz der Kompromisse
gegeniiber der exakten globalen Front Pareto-optimaler
Losungen wird durch eine ausreichende Anzahl von
Generationen erzwungen. Dies ist jedoch vom Opti-
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Abb. 5. Kriterienraum der Optimierung

mierungsproblem und von der zur Verfiigung stehenden
Zeit abhingig. Fiir die vorliegende Optimierung wurden
24000 Funktionsauswertungen durchgefiihrt, von denen
3000 zur Bildung des initialen Startarchivs dienen. Da-
von konvergierten 16031 Funktionsauswertungen und
5323 sind zuléssig, was 66,8% bzw. 27,5% entspricht.
In Abb. 5 sind die wihrend der Optimierung analysier-
ten Entwiirfe im Kriterienraum dargestellt, wobei die
grauen Punkte alle zuldssigen Entwiirfe und die griinen
Punkte die Front der nicht-dominierten Entwiirfe dar-
stellen. Im Vergleich zum Referenzentwurf (schwarzer
Stern) ist eine deutliche Verbesserung sowohl beim Wir-
kungsgrad als auch beim Pumpgrenzabstand mdglich,
wobei zu erwidhnen ist, dass die Referenzldsung nicht
alle Nebenbedingungen (36) und (37) erfiillt. Die Tatsa-
che, dass von allen optimalen Kompromisslésungen der
Entwurf 2 mit dem besten Wirkungsgrad den gering-
sten Pumpgrenzabstand erzielt bzw. umgekehrt der Ent-
wurf 8 den grofiten Pumpgrenzabstand mit dem gering-
sten Wirkungsgrad zeigt, bestdtigt die Annahme, dass
beide Entwurfsziele konfliktér sind.

Fiir eine detaillierte Untersuchung werden der Refe-
renzentwurf # sowie die extremen Entwiirfe 2 und 3
ndher betrachtet. In Abb. 6 sind die Abstromwinkel oz
von Vorleitrad und Statoren bis Stufe 8 in Abhédngigkeit
vom Radius dargestellt. Alle Entwiirfe haben gemein-
sam, dass beim Vorleitrad die grof3te radiale Abhéngig-
keit zu finden ist. Die Ursache liegt in den hohen Um-
fangsgeschwindigkeiten im Schaufelspitzenbereich und
den daraus resultierenden hohen Machzahlen der vor-
deren Stufen. Durch die Kompression von Stufe zu
Stufe verringert sich der Volumenstrom und somit die
Machzahl. Die dabei entstehende Temperaturerhohung
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Abb. 6. Radialverteilungen der Abstromwinkel von IGV und Sta-
toren 1-8 fur Referenzentwurf # (schwarz) und optimale
Entwiirfe 4 (rot) und 3 (blau)

fihrt zusétzlich zur Reduktion der Machzahl, so dass
die StoBverluste eine zunehmend geringere Rolle spie-
len und ein grofer Vordrall nicht mehr erforderlich ist.
Es ist zu bemerken, dass beim Referenzentwurf # ein
deutlicher Anstieg des Abstromwinkels bis zur Stufe 8
erkennbar ist. Bei den optimierten Entwiirfen 4 und 3
ist dagegen die radiale Abhingigkeit bereits bei Stufe
sechs stark abgeklungen. Bei IGV und Stator eins ist
das Niveau der Abstromwinkel bei allen Entwtirfen ver-
gleichbar. Der Entwurf 2 zeigt von Stator zwei bis fiinf
jeweils die groBten Abstromwinkel und féllt bei Stator
sechs bis acht auf ein Niveau zwischen Referenzentwurf
und Entwurf 8. Dagegen ist der Mittelwert des Ent-
wurfs B von Stator drei bis acht jeweils am geringsten,
was offensichtlich zu einem verbesserten Pumpgrenz-
abstand fiihrt.

Um die Ergebnisse aus Sicht der Aufbereitung des To-
taldruckprofils zu untersuchen, ist in Abb. 7 der nor-
mierte Totaldruckverlauf am Austritt des Vorleitrades
sowie der Statoren eins bis drei dargestellt. Am Vor-
leitrad sind die Totaldriicke aller Entwiirfe identisch,
weshalb nur eine Kurve zu sehen ist. Am Austritt des
Stators eins ist eine teilweise Aufarbeitung des Druck-
profils vollzogen, wobei die Verldufe beider Entwiirfe
4 und B sehr dhnlich sind und eine Unterscheidung
kaum ermoglichen. Bei beiden Entwiirfen ist der na-
benschwache Charakter noch stark erkennbar. Im Ver-
gleich zum Referenzentwurf # vermeidet der Optimie-
rer den starken Druckaufbau an der Nabe und voll-
zieht ihn erst sukzessive in Stufe zwei und drei. Nach
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Abb. 7. Dimensionslose Totaldruck am Austritt von Vorleitrad und
Stator 1-3

der dritten Stufe bildet sich das gewiinschte nabenstar-
ke Profil aus. Da die Statorabstromwinkel die Eintritts-
machzahlen sowohl von Rotor als auch Stator beeinflus-
sen, sind die Unterschiede zwischen den untersuchten
Pareto-optimalen Kompromissen in Abb. 8 dargestellt.
Es sind jeweils die maximalen relativen Machzahlen fiir
die Rotoren und die maximalen absoluten Machzahlen
der Statoren iiber den Stufen aufgetragen. Aufgrund der
steigenden Temperaturen nehmen diese besonders stark
bei den Rotoren zu den hinteren Stufen hin ab. Bei den
Statoren ist bei den ersten drei Stufen ein gleichmafBig
hohes Niveau erkennbar, wo die Machzahlen nur we-
gen der Nebenbedingung einer nicht positiven Steigung
iiber die Verdichterldnge nicht ansteigen. Auffillig ist
bei Entwurf 24 mit dem besten Wirkungsgrad im Ver-
gleich zur Referenz # die Erh6hung der Machzahl im
mittleren Bereich, dagegen ist im gleichen Bereich ei-
ne Verringerung bei den Rotoren zu erkennen. Fiir den
Entwurf 8 mit dem gréfiten Pumpgrenzabstand ermit-
telt der Optimierer von der dritten bis zur letzten Stu-
fe hohere Machzahlen fiir die Rotoren und im Gegen-
satz dazu geringere Machzahlen bei den Statoren. Das
Mass der Anderung der aerodynamischen Belastung ge-
geniiber der Referenzldsung ist in Abb. 9 als Differenz
der Diffusionszahlen Entwurf 4 bzw. 8 zum Referenz-
entwurf # dargestellt. Im Gehdusebereich der Rotoren
ergibt sich eine sehr dhnliche Belastung wie beim Re-
ferenzentwurf, wogegen an der Nabe die Statoren sie-
ben bis neun eine Entlastung erfahren. Da das Pumpen
gewdhnlich in den hinteren Stufen ausgeldst wird, wirkt
sich die Entlastung positiv auf den Pumpgrenzabstand
insbesondere beim Entwurf B8 aus, wie dies bereits in
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Abb. 9. Differenz der Diffusionszahlen von Rotoren und Statoren an

Nabe und Gehause gegenlber Referenzentwurf

Abb. 5 erkennbar war.

6 Zusammenfassung

Gegenstand dieser Arbeit ist die Entwicklung eines
automatischen Prozesses zur Auslegung von mehr-
stufigen Axialverdichtern im Rahmen der Meridian-
stromungsrechnung unter Ausnutzung des Optimie-
rungspotentials. Dabei stehen die Suche einer geeig-
neten Radialverteilung der Statorabstromwinkel und
des Stufendruckverhéltnisses im Vordergrund. Fiir die
Wahl der Stufendruckverhiltnisse der Frontstufen ist
die Aufarbeitung des durch die Grenzschicht von Fan
und Schwanenhals geprégten Eintrittsdruckprofils not-
wendig. Um eine kontinuierliche Modifizierung des
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Eintrittsdruckprofils von einem nabenschwachen in ein
nabenstarkes Druckprofil zu gewéhrleisten, wird fiir
das Stufendruckverhiltnis ein dreidimensionaler An-
satz liber die dimensionslose radiale Schaufelh6he und
die dimensionslose Lénge der ersten vier Verdichter-
stufen gewdéhlt. Unter Verwendung einer 3x3-Bézier-
Flache wird dem Stufendruckverhdltnis der Mittel-
schnittsrechnung eine radiale Verteilung aufgeprigt.
Die Bézier-Flache garantiert ausreichende Entwurfs-
freiheit mit moglichst wenigen Entwurfsparametern, da
eine zu grofe Entwurfsfreiheit zu groen Gradienten
in radialer Richtung fiihren kann, die in einem realen
Verdichter zu unerwiinscht groflen Sekundérstromun-
gen flihren. Die Parametrisierung der Abstromwinkel
erfolgt mit Bézier-Kurven ebenfalls iiber die dimensi-
onslose Lénge des Verdichters, wobei durch Superpo-
sition lineare Radialverteilungen den Werten der Mit-
telschnittsrechnung iiberlagert werden. Die Zielgréen
der Mehrkriterien-Optimierung sind der polytrope Wir-
kungsgrad und der Pumpgrenzabstand. Um lokale ae-
rodynamische Uberlastung der Beschaufelung zu ver-
meiden, werden Nebenbedingungen fiir die Diffusions-
zahl, De-Haller-Zahl und Machzahl definiert. Zusatz-
lich sind Nebenbedingungen zu erfiillen, die das Auf-
treten von groflen Gradienten im Totaldruckprofil am
Stufenaustritt vermeiden.

Das Ergebnis der automatischen Optimierung an ei-
nem 9-stufigen Axialverdichter liefert eine Vielzahl von
Kompromisslosungen, die alle die zuldssigen aerodyna-
mischen Belastungskennzahlen einhalten und akzepta-
ble radiale Totaldruckverldufe haben. Durch die Wahl
einer dieser Entwiirfe ist es moglich, einen bestehenden
Verdichter auf effiziente Weise in kurzer Zeit optimal zu
modifizieren.
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