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Kurzfassung
Die Hochdruckverdichterauslegung von modernen Flugtriebwerken ist ein zeitaufwändiger iterativer Entwurfspro-
zess, der auf verschiedenen Entwurfsschritten mit unterschiedlichem Detailierungsgrad der verwendeten Model-
le basiert. In der Vorauslegung werden mit der Mittelschnittsrechnung die wichtigsten Entwurfsgrößen wie z.B.
die Stufenzahl und das Stufendruckverhältnis festgelegt. Die sich daran anschließende zweidimensionale Meridian-
strömungsrechnung ermittelt auf mehreren Stromröhren physikalische Größen, die für eine detaillierte zweidimen-
sionale Schaufelauslegung auf den Stromröhren benötigt 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-
xität der Berechnungsmodelle von einem Auslegungsschritt zum nächsten zu, weshalb es wichtig ist, bereits in den
frühen Auslegungsschritten jeweils das Optimierungspotential zu nutzen.
Die Intention des Beitrags ist, die Meridianströmungsrechnung in einen Optimierungsprozess einzubinden, mit dem
Ziel, optimale Radialverteilungen für die wichtigsten Strömungsparameter zu finden. Dazu gehören die Statorab-
strömwinkel und die Stufendruckverhältnisse insbesondere der Frontstufen, mit denen ein ungleichförmiges Ein-
trittsdruckprofil in ein lineares Druckprofil umgewandelt werden kann. Die widersprüchlichen aerodynamischen
Gütekriterien Gesamtwirkungsgrad und Arbeitsbereich sollen dabei maximiert werden. Für die Parametrisierung
der Strömungsparameter werden Freiformkurven und -flächen verwendet, die auf geeigneten Ansätzen für den Über-
gang von der Mittelschnittsrechnung zur Meridianströmungsrechnung beruhen. Die Berechnung des Strömungs-
feldes erfolgt auf einzelnen Stromröhren, was eine schnelle Funktionsauswertung und somit den Einsatz von Ge-
netischen Algorithmen begünstigt. Allerdings werden dabei Sekundärströmungseffekte nicht berücksichtigt, die in
modernen hoch belasteten Verdichtern zunehmend an Bedeutung gewinnen. Daher werden geeignete Nebenbedin-
gungen formuliert, die möglichst geringe Druckgradienten in radialer Richtung erzwingen, was insbesondere bei den
transsonischen Frontstufen eine große Rolle spielt. Das Konzept der Mehrkriterienoptimierung bietet die Möglich-
keit, eine Vielzahl von optimalen Kompromisslösungen bereitzustellen, die dann durch den Entwicklungsingenieur
diskutiert werden können. Das Konzept wird am Beispiel eines 9-stufigen Hochdruckverdichters demonstriert.

Nomenklatur
(·)hub,mid,cas Nabe, Mittelschnitt, Gehäuse
(·)I,E Ein-, Austritt (Inlet, Exit)
(·)IGV,R,S,C Vorleitrad, Rotor, Stator, Kompressor
(̃·) normierte Größe
(·)� dimensionslose Größe
(̂·) Grenze einer Nebenbedingung
(·) gemittelte Größe
Δh spezifische Totalenthalpieänderung
i, j Laufindex
k, K Kontrollpunktvektor und -matrix
min,max Minimum, Maximum

p, p Entwurfsparameter und -vektor
p0, T0 Totaldruck und -temperatur
t, u Kurvenparameter
u,c,w Umfangs-, Absolut- und

Relativgeschwindigkeit
x, r axiale und radiale Koordinate
Bi, j Bernstein-Polynom
Ch statischer Druckkoeffizient
DF Diffusionszahl
DH De-Haller-Zahl
M,M′ absolute und relative Machzahl
NS, NSL Anzahl der Stufen und Stromlinien
R Bestimmtheitsmaß
S1 Stromfläche zwischen der Beschaufelung

auf einer Stromröhre
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S2 Stromfläche von Nabe bis Gehäuse
SM Pumpgrenzabstand (Surge Margin)
A , B ausgewählte nicht-dominierte Kompro-

misslösungen
H Referenzentwurf
P zulässige Parameterraum
α, Δα Strömungswinkel und -umlenkung
γ Isentropenexponent
ηpoly polytroper Wirkungsgrad
Π Druckverhältnis
σ Überdeckungsgrad
Ψ Belastungskoeffizient

1 Einleitung
Der weltweit steigende Luftverkehr und die dazu im
Gegensatz stehende Verknappung und somit Verteue-
rung der Erdölvorräte verlangt die Entwicklung von ef-
fizienten und leichten Flugtriebwerken. Die Verbesse-
rung des Wirkungsgrades bei gleichzeitiger Erhöhung
der Leistungsdichte steht dabei im Vordergrund. Für das
Erreichen der herausfordernden Ziele müssen bewähr-
te Methoden der Auslegung durch innovative Konzepte
ergänzt werden. Dazu gehören die Automatisierung be-
stehender Auslegungsprogramme und die Nutzung de-
ren Optimierungspotentials.
Die Komponenten des Verdichtungssystems nehmen
dabei eine besondere Stellung ein, da sie einen Groß-
teil der Gesamtlänge 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
gehört die Mittelschnittsrechnung, bei der auf einem re-
präsentativen Stromfaden die wichtigsten Verdichterpa-
rameter festgelegt werden. Dazu gehören z.B. die An-
zahl der Stufen und deren einzelne Stufendruckverhält-
nisse. Das Modell dient zur Vorauslegung und liefert
die Startlösungen für die zweidimensionale reibungs-
freie Meridianströmungsrechnung, bei der die physi-
kalischen Größen auf der mittleren Meridianstrom-
fläche berechnet werden. Die Meridianstromfläche er-
gibt sich nach einem Konzept von Wu [3] aus der
Mittelung mehrerer S2-Stromflächen die zwischen Na-
be und Gehäuse verlaufen. Diese Stromflächen wer-
den auf mehreren Radien durch die S1-Stromflächen
geschnitten. Durch iterative Kopplung beider vonein-
ander abhängiger Stromflächen ergibt sich ein quasi-
dreidimensionales Strömungsfeld. Die Bestimmung der
aerodynamischen Größen für die S2-Stromfläche er-
folgt zunächst reibungsfrei unter der Verwendung von
Korrelationen für Inzidenz, Deviation und Verlust mit

Doppelkreisbogenprofilen (Double Circular Arc) und
NACA-Profilen. Darauf folgt eine detaillierte reibungs-
behaftete Berechnung der zweidimensionalen Schaufe-
lumströmung, wie sie z.B. Dutta u. a. [4] beschreibt.
Für die Detailauslegung und die Berücksichtigung
der dreidimensionalen Strömungseffekte werden die
Entwürfe grundsätzlich mit dreidimensionalen CFD-
Lösern nachgerechnet [5].
Die Erhöhung des Detaillierungsgrades beim Übergang
vom repräsentativen Stromfaden auf ein zweidimensio-
nales Strömungsfeld verlangt die Ergänzung 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 Stufendruckverhältnis-
ses der Frontstufen und der Abströmwinkel der Sta-
toren. Die besondere Aufgabe der Frontstufen ist die
Modifikation des vorliegenden Druckprofils am Ver-
dichtereintritt durch eine geschickte Vorgabe des radia-
len Stufendruckverhältnisses. Dieses Eintrittsdruckpro-
fil ist im Nabenbereich schwach ausgeprägt, da zum
einen der Druckaufbau im Fan aufgrund der geringen
Umfangsgeschwindigkeit an der Nabe schwächer ist
als im äußeren Bereich, und zum anderen dieses durch
die Grenzschichtbildung bei der Durchströmung des
Schwanenhalses verstärkt wird, Abb. 1. Um jedoch ei-
ne gleichmäßige Zuströmung der weiteren Verdichter-
stufen und einen sicheren Betrieb im Teillastbereich zu
gewährleisten, ist eine Aufarbeitung des Druckprofils in
den ersten drei Stufen notwendig. Dies führt zu einer
zusätzlichen 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 Abströmwinkel des davor befindlichen Leitgitters
geschehen, das ein Vorleitrad (IGV) oder ein Stator sein
kann. Dabei kann ein großer absoluter Abströmwinkel
zwar die relative Eintrittsmachzahl des Rotors senken,
führt jedoch zu einer Erhöhung der Eintrittsmachzahl
im folgenden Stator. Außerdem hat die Änderung der
Machzahl durch den Vordrall Einfluss auf die Stoßver-
luste und somit auf den Wirkungsgrad des Verdichters.
Der Verdichterentwurf ergibt sich daher aus einer ge-
schickten Abstimmung von Stufendruckverhältnis und
Radialverteilung der Abströmwinkel der Leiträder. Auf-
grund der Komplexität 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 Stufendruckverhältnisses
Die hohe Leistungsdichte moderner Verdichter erfor-
dert die Auslegung nahe der physikalischen Grenzen,
so dass die Stufendruckverhältnisse

(1) Πi (r) =
pS0,E,i (r)
pR0,I,i (r)

, i= 1(1)NS,

sehr sensible Parameter sind. Daher erscheint es
zweckmäßig, diese im Rahmen einer Optimierung
nicht völlig frei zu geben, sondern nur stufen- und
radienabhängige Variationen Π̃i (r) den bereits aus
der Mittelschnittsrechnung gefundenen Werten Πi
multiplikativ zu überlagern:

(2) Πi (r) = Πi · Π̃i (r) .

Bei gleichmäßigen Druckaufbau ergeben sich relativ
glatte Verläufe der Stufendruckverhältnisse (1), so dass
die diskreten Werte durch einen axialen Verlauf entlang
der axialen Verdichterkoordinate x ersetzt werden
können, d.h.

(3) Πi (r) = Π(x,r) |x=xi ,

wobei xi = xSE,i die Abströmkoordinate des zur Stufe i
gehörenden Stators bezeichnet. Ersetzt man die axialen
und radialen Koordinaten r und x durch dimensionslose
Größen

r̃ :=
r− rhub

rcas− rhub
∈ [0,1],(4)

x̃ :=
xSE(x)− xSE,1

xSE,NS − x
S
E,1

∈ [0,1],(5)

wobei xSE,1 und xSE,NS 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) über in eine Feldbeschreibung

(6) Π(x̃, r̃) = Π(x̃) · Π̃(x̃, r̃)

mit der zu bestimmenden Funktion Π̃(x̃, r̃). Die direk-
te Parametrisierung dieser Multiplikatorfunktion würde
eine Vielzahl von Parametern erfordern, die zu ei-
nem erheblichen Optimierungsaufwand führen würde.
Die Verwendung einer Freiformfläche ermöglicht eine
effektive Reduktion der Entwurfsparameter, ohne je-
doch die Entwurfsfreiheit wesentlich einzuschränken.
Gleichzeitig garantieren Freiformflächen eine gewisse
Glattheit in axialer und radialer Richtung bei beliebiger
Variation der Entwurfsparameter durch den Optimierer.
Um den Druckübergang bereits in den ersten drei Stu-
fen zu vollziehen, wird Π̃(x̃, r̃) nur in diesem Bereich
durch eine bi-quadratische Bézier-Fläche [6] mit 3x3
Kontrollpunkten k(i j) modelliert, Abb. 2:

(7)

⎡⎢⎣ x̃(t,u)r̃(t,u)
Π̃(t,u)

⎤⎥⎦ =
2

∑
i=0

2

∑
j=0
Bi,2(t)Bj,2(u)k(i j)

,

wobei

Bi,2(t) =

(
2
i

)
ti(1− t)2−i, t ∈ [0,1],(8)

Bj,2(u) =

(
2
j

)
uj(1−u)2− j, u ∈ [0,1],(9)

k(i j) =
[
x̃(i j), r̃(i j),Π̃(i j)

]T
, i, j ∈ {0,1,2} .(10)

Für die gegebenen Koordinaten x̃, r̃ kann daraus der
zugehörige Wert Π̃ gefunden werden.
Die Kontrollpunktkoordinaten lassen sich zur Matrix

K=
[
k(00)k(01)k(02)k(10)k(11)k(12)k(20)k(21)k(22)](11)

=

⎡⎢⎣ 0 p(1)Π x̃4 0 p(3)Π x̃4 0 p(5)Π x̃4
0 0 0 p(2)Π p(4)Π 0.5 1 1 1
p(1) p(2) 1 p(3) p(4) 1 p(5) p(6) 1

⎤⎥⎦
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Abb. 2. Dimensionslose Axial- und Radialverteilung des Druck-

verhältnisses der Frontstufen mit einer 3x3 Bézier-Fläche

zusammenfassen, wobei nicht alle Kontrollpunkte
frei variiert werden, sondern die Kontrollpunkte an
den Rändern fixiert sind, um vorgegebene Randbe-
dingungen zu erfüllen. Im vorliegenden Fall werden
die Druckverhältnisse nur in den Stufen eins bis drei
variiert und die Bézier-Fläche läuft an der Stelle x̃4,
der Position der vierten Stufe, in einem konstanten
Radialverlauf entsprechend der Mittelschnittsrechnung
aus, d.h. Π̃(x̃4) = 1, Abb. 2. Die übrigen Kontroll-
punktkoordinaten werden durch die Entwurfsparameter
p(i)Π , i= 1(1)5, und die abhängigen Kontrollpunktkoor-
dinaten p( j), j = 1(1)6, kontrolliert und später durch
den Optimierungsalgorithmus geeignet verschoben.
Die abhängigen Kontrollpunktkoordinaten werden ein-
geführt, um dem Optimierer die Möglichkeit zu geben,
das gesamte Niveau der Bézier-Fläche mit wenigen
Entwurfsparametern kontrolliert zu verschieben. Sie
ergeben sich aus weiteren unabhängigen Entwurfspara-
metern p(i)Π , i= 6(1)11 wie folgt:

p(1) = 1+ p(6)Π(12)

p(2) = p(1) + p(7)Π(13)

p(3) = p(1) + p(8)Π(14)

p(4) = 1+ p(9)Π̃(15)

p(5) = p(4) + p(10)Π(16)

p(6) = p(4) + p(11)Π(17)

3 Parametrisierung der Statorabströmwinkel
Für die Parametrisierung der Radialverteilung der Sta-
torabströmwinkel αS, wozu auch die des Vorleitrades
αIGV gehören, wird eine Superposition der Werte aus
der Mittelschnittsrechnung α mit einer Abweichung
Δα und einer linearen Radialverteilung gewählt, die
durch den Anstieg Δα′ beschrieben wird. Somit ergibt
sich die Radialverteilung des Vorleitrades zu

(18) αIGV (r̃) = αIGV + ΔαIGV + Δα′IGV · (r̃−0.5)

und der Statoren zu

αS (x̃, r̃) = αS (x̃)+ ΔαS (x̃) . . .

+Δα′S (x̃) · (r̃−0.5) ,
(19)

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

x̃ :=
xSE(x)− xSE,1

xSE,NS−1− x
S
E,1

∈ [0,1].(20)

Da in der Regel keine große Sprünge im axialen Ver-
lauf der Abströmwinkel von Stufe zu Stufe auftreten,
kann wiederum eine Freiformkurve für die Parametri-
sierung verwendet werden, was zu einer Reduzierung
der Parameter und zu nahezu glatten Variationen bzw.
Verläufen über die Stufen führt. Für die Parametrisie-
rung der Mittelwertabweichung ΔαS (x̃) und des radia-
len Anstiegs Δα′S (x̃) fällt die Wahl auf Bézier-Kurven
mit jeweils drei Kontrollpunkten, Abb. 3:

(21)

[
x̃ (t)

ΔαS (t)

]
=

2

∑
i=0
Bi,2(t)k

(i)
Δα′ ,

(22)

[
x̃ (t)

Δα′S (t)

]
=

2

∑
i=0
Bi,2(t)k

(i)
Δα′ ,

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

k(0)
Δα =

[
0
p(1)Δα

]
, k(1)

Δα

[
p(4)Δα
p(2)Δα

]
, k(2)

Δα

[
1
p(3)Δα

]
,(23)

k(0)
Δα′ =

[
0
p(1)Δα′

]
, k(1)

Δα′

[
p(4)Δα′

p(2)Δα′

]
, k(2)

Δα′

[
1
p(3)Δα′

]
.(24)

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

nearen Radialverteilungen der Statorabströmwinkel mittels

einer Drei-Punkt-Bézier-Kurve über die relative Verdich-

terlänge

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

p=
[
p(1)Π̃ . . . p(11)Π̃ , p(1)Δα . . . p(4)Δα

p(1)Δα′ . . . p(4)Δα′ , ΔαIGV , Δα′IGV
]T(25)

zusammenfassen lassen.

4 Optimierungsaufgabe

Die Aufgabe eines Flugtriebwerksverdichters ist die
möglichst effiziente Bereitstellung komprimierter
Luft für den Verbrennungsprozess, für die Kühlung
der Turbine und für die Kabinenbelüftung. Dabei
sind die entsprechenden Anforderungen sowohl im
Auslegungspunkt als auch in anderen Betriebspunkten
zu erfüllen, was die Beurteilung von mehreren meist
konfliktären Entwurfszielen erfordert. Die gleichzeitige
Optimierung von mehreren Entwurfszielen führt zu
einem Vektoroptimierungsproblem [7], dessen Formu-
lierung von entscheidender Bedeutung für den Erfolg
der Optimierung ist.
In der vorliegenden Arbeit wird zum einen für die
Effizienz der polytrope Wirkungsgrad und zum anderen
für den Arbeitsbereich der Abstand zur Pumpgrenze
maximiert. Der polytrope Wirkungsgrad wird mit Hilfe
des Isentropenexponenten γ aus den Totaldrücken
pC0,I−E und –temperaturen T

C
0,I−E am Verdichtereintritt

und –austritt ermittelt:

(26) ηpoly =
γ−1

γ
·

ln
(
pC0,E
pC0,I

)
ln

(
TC0,E
TC0,I

) .

Die Berechnung des Pumpgrenzabstandes SM beruht
auf den von Koch [8] definierten statischen Druckkoef-
fizienten

(27) Ch,i =
Δh0,i− 1

2

((
uRE,i

)2
−

(
uRI,i

)2)
1
2

((
wRI,i

)2
+

(
cSI,i

)2)
In diesen werden für jede Stufe i, vgl. Abb. 1, die Dif-
ferenzen der spezifischen Totalenthalpieänderung Δh0,i
und der kinetischen Energie der Umfangsgeschwindig-
keiten am Rotoreintritt uRI,i und Rotoraustritt uRE,i auf die
Summe der kinetischen Energie von Rotoranströmung
wRI,i und Statoranströmung cSI,i 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
zusätzlich Nebenbedingungen formuliert. Außerdem
berücksichtigen die Differentialgleichungen, die in den
Meridianströmungsprogrammen gelöst werden, keine
viskosen Terme, so dass keine Grenzschichtablösung
auftreten kann. Daher wird der empirische Belastungs-
koeffizient

(28) ψ =
Δh0
u2

stufenweise beschränkt, der sich aus dem Verhältnis
von Enthalpieerhöhung Δh0 und der quadratischen
Umfangsgeschwindigkeit u ergibt. Die Beschränkung
erfolgt durch eine anwenderdefinierte obere Grenze ψ̂.
Eine starke Grenzschichtbelastung an den Sei-
tenwänden aufgrund der Verzögerung der Strömung
kann durch eine untere Beschränkung D̂H der De-
Haller-Zahl [10]

(29) DH =
wE
wI

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

(30) DF = 1−
wE
wI

+
Δwu
2σwI

Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2010

331



beschrieben, welche ein Maß für die Verzögerung
vom Punkt der maximalen Geschwindigkeit bis zum
Ende der Schaufel darstellt. Dabei beschreibt der erste
Term wie die De-Haller-Zahl (29) die Verzögerung in
der Schaufelpassage, der zweite Term ist ein Maß für
die Belastung der Grenzschicht durch die Änderung
der Umfangskomponente der Relativgeschwindigkeit
Δwu über die Schaufel und den Überdeckungsgrad σ.
Um eine Strömungsablösung zu vermeiden darf eine
bestimmte obere Grenze D̂F

R
für Rotoren bzw. D̂F

S

für Statoren nicht überschritten werden.
Des Weiteren ist die Vermeidung großer Machzahlen
am Eintritt der Schaufelreihen besonders an der Nabe
erforderlich, da eine intensive Stoß-Grenzschicht-
Interaktion zum einen zur Grenzschichtablösung und
zum anderen zum Sperren der Passage führen kann.
Daher sind vom Anwender obere Grenzen M̂′R,hub

I für
Rotoren und M̂S,hubI für Statoren zu definieren. Für eine
gleichmäßige Durchströmung des Ringraumes ist es
aufgrund der Temperaturzunahme bei gleichzeitiger
Volumenstromabnahme sinnvoll, die jeweils maxima-
len Machzahl der Statoren

(31) M̂SI,i =
(
max

j=1(1)NSL
MSI, j

)
i

von Stufe zu Stufe zu verringern, d.h. M̂SI,i < M̂SI,i−1.
Am Ende des Verdichters sollte eine vorgegebene
maximale Machzahl M̂E nicht überschritten werden,
um eine effektive Verbrennung zu ermöglichen.
Zudem ist am Verdichteraustritt für die Durchströmung
der Brennkammer ein gleichmäßiges Totaldruckprofil
wichtig, weshalb ein lineares Totaldruckprofil gefordert
wird. Dies ist auch von Vorteil, um die Ausbildung
eines intensiven Sekundärströmungssystems zu ver-
meiden, denn die Umlenkung eines ungleichförmigen
Totaldruckprofils in der Schaufelpassage führt selbst
unter reibungslosen Bedingungen zur Ausbildung eines
Kanalwirbels, wie er von Squire &Winter [12] erstmals
beschrieben wird. Daher ist es das Ziel, das gewünschte
Profil bereits nach der dritten Stufe zu erreichen. Um
die Güte des Radialverlaufes des Totaldruckprofils am
Statoraustritt mit einer Geraden zu vergleichen, werden
statistische Hilfsmittel verwendet. Zunächst wird für
jede Stufe i aus den berechneten Werten auf jeder
Stromlinie pS0,E,i (r j) der Mittelwert p

S
0,E,i und eine

Regressionsgerade p̃S0,E,i (r j) gebildet. Anschließend
erfolgt die Gegenüberstellung der Varianz der Residuen
und der quadratischen Abweichung vom Mittelwert:

(32) R2i = 1−

NSL
∑
j=1

(
pS0,E,i (r j)− p̃

S
0,E,i (r j)

)2
NSL
∑
j=1

(
pS0,E,i (r j)− pS0,E,i

)2 .

Da das Bestimmtheitsmaß von der Anzahl der Stützwer-
te und der Anzahl ν = 2 der Regressionskoeffizienten
beeinflusst ist, wird das korrigierte Bestimmtheitsmaß
verwendet [13]:

(33) R2 = R2−
ν−1
NSL−ν

(
1−R2

)
Um dieses zu verdeutlichen, sind in Abb. 4 drei
verschiedenen Verläufen mit den entsprechenden
Regressiongeraden dargestellt. Die beiden Kurven a)
und b) zeigen eine große Abweichung von der Re-
gressionsgeraden und entsprechend einen sehr kleinen
Wert für das korrigierte Bestimmtheitsmaß. Die Punkte
in c) liegen dagegen fast auf einer Geraden, was in
einem hohen Wert von 0.96 für das korrigierte Be-
stimmtheitsmaß zum Ausdruck kommt. Eine perfekte
Gerade mit dem Wert R2 = 1 zu fordern, wäre für
einen Optimierungsprozess nicht förderlich, weshalb
im Folgendem ab der dritten Stufe nur ein Mindestwert

R̂2 des korrigierten Bestimmtheitsmaßes verlangt wird.
Der Forderung nach einem nabenstarken Totaldruck-
profil am Stufenaustritt, kann entsprochen werden,
indem ab Stufe drei ein negativer radialer Gradient des

Abb. 4. Ermittelter Totaldruckverlauf am Statoraustritt im Vergleich

zur entsprechenden Regressionsgerade
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Totaldrucks erzwungen wird. Dies ist nötig, da sich
bei der Androsselung des Verdichters die Geschwin-
digkeitsdreiecke soweit verändern, dass deutlich mehr
Druck an der Gehäusewand als an der Nabenwand
aufgebaut wird und damit die Gefahr des Pumpens
durch das Ablösen der Nabengrenzschicht besteht.
Um jedoch eine Übertreibung zu vermeiden, wird das
nabenstarke dimensionslose Druckprofil p�S0,E (r) an der
Nabe

(34) p�S0,E =
pS0,E (r1)
pS0,E

durch einen Maximalbetrag p̂ �
0 begrenzt.

Nicht zuletzt ist durch den Verdichter das geforderte
Gesamtdruckverhältnis Π̂C zu erreichen, was ohne
Nebenbedingung nicht erfüllt wird, da ein geringes
Druckverhältnis zu einer aerodynamischen Entlastung
und somit zu einer Reduzierung der Verluste führt.
Zusammenfassend lautet das vektorielle Optimierungs-
problem wie folgt:

(35) max
p∈P

[
ηpoly
SM

]
unter der Berücksichtigung der Nebenbedingungen

(36)

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

max
i=1(1)NS

ψi ≤ ψ̂

max
i=1(1)NS

DFRi ≤ D̂F
R

max
i=1(1)NS

DFSi ≤ D̂F
S

min
i=1(1)NS

DHRi ≥ D̂H
R

min
i=1(1)NS

DHSi ≥ D̂H
S

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦

hub,
mid,
cas

,

(37)

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

max
i=1(1)NS

M′R,hub
I,i − M̂′R,hub

I

max
i=1(1)NS

MS,hubI,i − M̂S,hubI

max
i=2(1)NS

(
M̂SI,i− M̂SI,i−1

)
MS,midE,Ns − M̂E

Π̂C−ΠC

max
i=1(1)NS

p�S0,E,i− p̂ �
0

max
i=3(1)NS

max
j=1(1)NSL

(
dpS0,E
dr

)
i, j

R̂2− min
i=3(1)NS

R2i

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦

≤ 0.

In Gl. (36) sind durch Minimum- bzw. Maximumope-
ratoren die Beschränkungen, die für alle Stufen i gelten
müssen, jeweils zu einer Ungleichung zusammenge-
fasst. Diese werden jeweils auf den Stromlinien entlang
Nabe (hub), Gehäuse (cas) und Mittelinie (mid) ge-
trennt überprüft. 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 zulässigen Entwürfen selbst für
erfahrene Ingenieure ist. Dabei erschweren Konver-
genzprobleme der Strömungsanalyse und die Fülle an
Nebenbedingungen die Entscheidungsfindung, was
eine Automatisierung des Auslegungsprozesses und
somit den Einsatz der Optimierung verlangt. Hier
erfolgt die Kopplung der für den Optimierungsprozess
notwendigen Auswertungs- und Analyseprogramme in
einer iSIGHT-FD-Umgebung [14]. Eine vorhandene
Schnittstelle zu MATLAB ermöglicht einen schnellen
Datenaustausch, und wird daher für die Paramete-
risierung, das Erstellen der Eingabedatei und der
Auswertung benutzt. Beim Aufruf des Rolls-Royce
eigenen Meridianströmungslösers wird die gesamte
Beschaufelung entsprechend der implementierten Kor-
relationen ausgelegt und das Strömungsfeld ermittelt.
Nach der Berechnung erfolgt zunächst die Prüfung der
Konvergenz. Wenn die Rechnung nicht konvergiert ist,
erfolgt der Abbruch der Entwurfsberechnung und die
Übergabe von Strafwerten für alle Kriterien an den
Optimierer. Im Falle der Konvergenz erfolgt das Parsen
aller benötigter Daten und die Ergebnisaufbereitung
sowohl mit einem externen Programm als auch mit
MATLAB. Anschließend werden die verschiedenen
Nebenbedingungswerte und die Vektorkriterienwerte
an den Optimierer zurückgegeben.

5 Optimierungsergebnis
Bei der Wahl des Optimierers fiel die Wahl auf den evo-
lutionären Optimierungsalgorithmus AMGA (Archive-
based Micro Genetic Algorithm) [15], da bei der Funk-
tionsauswertung mit nicht konvergierten Lösungen zu
rechnen ist und somit eine numerische Gradientenbil-
dung, wie sie bei gradientenbasierten Optimierungsal-
gorithmen benötigt wird [7], nicht möglich ist. DesWei-
teren ermöglicht ein genetischer Algorithmus als globa-
les Optimierungsverfahren die Überwindung von loka-
len Pareto-Fronten. Die Konvergenz der Kompromisse
gegenüber der exakten globalen Front Pareto-optimaler
Lösungen 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 Verfügung stehenden
Zeit abhängig. Für die vorliegende Optimierung wurden
24000 Funktionsauswertungen durchgeführt, von denen
3000 zur Bildung des initialen Startarchivs dienen. Da-
von konvergierten 16031 Funktionsauswertungen und
5323 sind zulässig, was 66,8% bzw. 27,5% entspricht.
In Abb. 5 sind die während der Optimierung analysier-
ten Entwürfe im Kriterienraum dargestellt, wobei die
grauen Punkte alle zulässigen Entwürfe und die grünen
Punkte die Front der nicht-dominierten Entwürfe dar-
stellen. Im Vergleich zum Referenzentwurf (schwarzer
Stern) ist eine deutliche Verbesserung sowohl beimWir-
kungsgrad als auch beim Pumpgrenzabstand möglich,
wobei zu erwähnen ist, dass die Referenzlösung nicht
alle Nebenbedingungen (36) und (37) erfüllt. Die Tatsa-
che, dass von allen optimalen Kompromisslösungen der
Entwurf A mit dem besten Wirkungsgrad den gering-
sten Pumpgrenzabstand erzielt bzw. umgekehrt der Ent-
wurf B den größten Pumpgrenzabstand mit dem gering-
sten Wirkungsgrad zeigt, bestätigt die Annahme, dass
beide Entwurfsziele konfliktär sind.
Für eine detaillierte Untersuchung werden der Refe-
renzentwurf H sowie die extremen Entwürfe A und B
näher betrachtet. In Abb. 6 sind die Abströmwinkel αE
von Vorleitrad und Statoren bis Stufe 8 in Abhängigkeit
vom Radius dargestellt. Alle Entwürfe haben gemein-
sam, dass beim Vorleitrad die größte radiale Abhängig-
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 Temperaturerhöhung

H

A
B

Abb. 6. Radialverteilungen der Abströmwinkel von IGV und Sta-

toren 1-8 für Referenzentwurf H (schwarz) und optimale

Entwürfe A (rot) und B (blau)

führt zusätzlich zur Reduktion der Machzahl, so dass
die Stoßverluste eine zunehmend geringere Rolle spie-
len und ein großer Vordrall nicht mehr erforderlich ist.
Es ist zu bemerken, dass beim Referenzentwurf H ein
deutlicher Anstieg des Abströmwinkels bis zur Stufe 8
erkennbar ist. Bei den optimierten Entwürfen A und B
ist dagegen die radiale Abhängigkeit bereits bei Stufe
sechs stark abgeklungen. Bei IGV und Stator eins ist
das Niveau der Abströmwinkel bei allen Entwürfen ver-
gleichbar. Der Entwurf A zeigt von Stator zwei bis fünf
jeweils die größten Abströmwinkel und fällt bei Stator
sechs bis acht auf ein Niveau zwischen Referenzentwurf
und Entwurf B . Dagegen ist der Mittelwert des Ent-
wurfs B von Stator drei bis acht jeweils am geringsten,
was offensichtlich zu einem verbesserten Pumpgrenz-
abstand führt.
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 Totaldrücke aller Entwürfe identisch,
weshalb nur eine Kurve zu sehen ist. Am Austritt des
Stators eins ist eine teilweise Aufarbeitung des Druck-
profils vollzogen, wobei die Verläufe beider Entwürfe
A und B sehr ähnlich sind und eine Unterscheidung
kaum ermöglichen. Bei beiden Entwürfen ist der na-
benschwache Charakter noch stark erkennbar. Im Ver-
gleich zum Referenzentwurf H 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 gewünschte nabenstar-
ke Profil aus. Da die Statorabströmwinkel 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 für
die Rotoren und die maximalen absoluten Machzahlen
der Statoren über 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 gleichmäßig
hohes Niveau erkennbar, wo die Machzahlen nur we-
gen der Nebenbedingung einer nicht positiven Steigung
über die Verdichterlänge nicht ansteigen. Auffällig ist
bei Entwurf A mit dem besten Wirkungsgrad im Ver-
gleich zur Referenz H die Erhöhung der Machzahl im
mittleren Bereich, dagegen ist im gleichen Bereich ei-
ne Verringerung bei den Rotoren zu erkennen. Für den
Entwurf B mit dem größten Pumpgrenzabstand ermit-
telt der Optimierer von der dritten bis zur letzten Stu-
fe höhere Machzahlen für die Rotoren und im Gegen-
satz dazu geringere Machzahlen bei den Statoren. Das
Mass der Änderung der aerodynamischen Belastung ge-
genüber der Referenzlösung ist in Abb. 9 als Differenz
der Diffusionszahlen Entwurf A bzw. B zum Referenz-
entwurf H dargestellt. Im Gehäusebereich der Rotoren
ergibt sich eine sehr ähnliche Belastung wie beim Re-
ferenzentwurf, wogegen an der Nabe die Statoren sie-
ben bis neun eine Entlastung erfahren. Da das Pumpen
gewöhnlich in den hinteren Stufen ausgelöst wird, wirkt
sich die Entlastung positiv auf den Pumpgrenzabstand
insbesondere beim Entwurf B aus, wie dies bereits in

H

A B

Abb. 8. Maximale Eintrittsmachzahlen von Rotoren und Statoren

H
H

A

B

Abb. 9. Differenz der Diffusionszahlen von Rotoren und Statoren an

Nabe und Gehäuse gegenüber 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-
strömungsrechnung unter Ausnutzung des Optimie-
rungspotentials. Dabei stehen die Suche einer geeig-
neten Radialverteilung der Statorabströmwinkel und
des Stufendruckverhältnisses im Vordergrund. Für die
Wahl der Stufendruckverhältnisse der Frontstufen ist
die Aufarbeitung des durch die Grenzschicht von Fan
und Schwanenhals geprägten Eintrittsdruckprofils not-
wendig. Um eine kontinuierliche Modifizierung des
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Eintrittsdruckprofils von einem nabenschwachen in ein
nabenstarkes Druckprofil zu gewährleisten, wird für
das Stufendruckverhältnis ein dreidimensionaler An-
satz über die dimensionslose radiale Schaufelhöhe und
die dimensionslose Länge der ersten vier Verdichter-
stufen gewählt. Unter Verwendung einer 3x3-Bézier-
Fläche wird dem Stufendruckverhältnis der Mittel-
schnittsrechnung eine radiale Verteilung aufgeprägt.
Die Bézier-Fläche garantiert ausreichende Entwurfs-
freiheit mit möglichst wenigen Entwurfsparametern, da
eine zu große Entwurfsfreiheit zu großen Gradienten
in radialer Richtung führen kann, die in einem realen
Verdichter zu unerwünscht großen Sekundärströmun-
gen führen. Die Parametrisierung der Abströmwinkel
erfolgt mit Bézier-Kurven ebenfalls über die dimensi-
onslose Länge des Verdichters, wobei durch Superpo-
sition lineare Radialverteilungen den Werten der Mit-
telschnittsrechnung überlagert werden. Die Zielgrößen
der Mehrkriterien-Optimierung sind der polytrope Wir-
kungsgrad und der Pumpgrenzabstand. Um lokale ae-
rodynamische Überlastung der Beschaufelung zu ver-
meiden, werden Nebenbedingungen für die Diffusions-
zahl, De-Haller-Zahl und Machzahl definiert. Zusätz-
lich sind Nebenbedingungen zu erfüllen, die das Auf-
treten von großen Gradienten im Totaldruckprofil am
Stufenaustritt vermeiden.
Das Ergebnis der automatischen Optimierung an ei-
nem 9-stufigen Axialverdichter liefert eine Vielzahl von
Kompromisslösungen, die alle die zulässigen aerodyna-
mischen Belastungskennzahlen einhalten und akzepta-
ble radiale Totaldruckverläufe haben. Durch die Wahl
einer dieser Entwürfe ist es möglich, einen bestehenden
Verdichter auf effiziente Weise in kurzer Zeit optimal zu
modifizieren.
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