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Zusammenfassung
Am Institut fur Antriebstechnik des DLR in K&In wurde basierend auf den Arbeiten in verschiedenen EU Pro-
jekten ein Fan fir ein Triebwerk mit hohem Nebenstromverhaltnis (Ultra High Bypass Ratio) entwickelt. Im
Anschluss an die Auslegung, Fertigung und die experimentelle Validierung der Leistungsparameter wurden
numerische Untersuchungen zum aerodynamischen Verhalten und zur aktiven Strémungsbeeinflussung
nahe der Pumpgrenze durchgefihrt.
Die Untersuchungen zum aerodynamischen Verhalten nahe der Pumpgrenze haben gezeigt, dass die
Vorwartspfeilung im gehdusenahen Bereich einen groRen Einfluss auf die Ablésungen auf der Schaufel hat,
und dass der hoch belastete Bereich unterhalb der Vorwartspfeilung zuerst ablést. Bei 80% der Schaufel-
héhe bildet sich eine Verblockung der Passage aus, die schliel3lich das Versagen der gesamten Stufe aus-
[6st.
Die Untersuchungen zur aktiven Strémungsbeeinflussung bestanden aus einer Variation verschiedener Di-
senkonfigurationen, mit denen versucht wurde, den abldsegefédhrdeten Bereich zu stabilisieren und somit
den Abstand zur Pumpgrenze zu erweitern. Es war nicht méglich, eine Dise zu erstellen, welche auf das
Gehause aufgesetzt wurde, um so den ablésegefahrdeten Bereich positiv zu beeinflussen. Eine Dise mit
axialer Einblasung im Eintrittsbereich des Fans konnte dagegen eine Erweiterung des Pumpgrenzabstandes
um 28% mit Hilfe von 3,8% des Hauptmassenstroms erzielen.
Die Untersuchungen haben zum aerodynamischen Verstandnis eines vorwértsgepfeilten Rotors beigetragen
und haben gezeigt, dass eine Erweiterung des Pumpgrenzabstandes mdglich ist, wenn die ablésegeféhrde-
ten und damit stabilitatskritischen Bereiche bekannt sind.

1. NOMENKLATUR 2. EINLEITUNG

1.1. Symbole 2.1. DLR-UHBR-Fan

Hi, Grenzschichtparameter -

m Massenstrom kgls

I, Totaldruckverhéltnis -

N/NO Drehzahlverhéltnis %

Ma Machzahl -

PGA Pumpgrenzabstand -

TKE Turbulente kinetische Energie m?/s’

u Axialgeschwindigkeit m/s

WV Wirbelviskositat Pa-s

1.2. Abkiirzungen

DLR Deutsches Zentrum fir Luft und Raum-
fahrt

M2VP  Mehrstufen-Zweiwellen-

Verdichterpriifstand am DLR in K&In
PIV Particle Image Velocimetry BILD 1: UHBR-Fan im M2VP Priifstand [1]
UHBR  Ultra High Bypass Ratio

Am Institut fir Antriebstechnik des DLR in K&In wur-
de basierend auf den Arbeiten in verschiedenen EU
Projekten ein Fan fur ein Triebwerk mit hohem Ne-
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benstromverhéltnis (Ultra High Bypass Ratio) entwi-
ckelt. BILD 1 zeigt den UHBR-Fan im Prifstand des
DLR in K&In. Er ist ein Rotor der neuesten Generati-
on und ist dafir ausgelegt, einen sehr hohen Ne-
benstrom zu férdern, um einen reduzierten Brenn-
stoffverbrauch zu realisieren. Im Anschluss an Aus-
legung [2] und Fertigung wurden die Leistungspa-
rameter experimentell validiert [1]. Die zwei wichtigs-
ten Auslegungskriterien des UHBR-Fans waren die
Larmreduzierung im Blattspitzenbereich und ein
grolRer Abstand zur Pumpgrenze. Die Larmreduzie-
rung wurde durch eine niedrigere Auslegungsdreh-
zahl und somit Blattspitzengeschwindigkeit im Aus-
legungspunkt realisiert. Der grof’e Abstand zur
Pumpgrenze konnte mit Hilfe der Vorwartspfeilung
im gehdusenahen Bereich realisiert werden.

2.2,

Die durchgefihrten numerischen Arbeiten hatten
das Ziel, das aerodynamische Verhalten des Fans
nahe der Pumpgrenze besser zu verstehen und
darauf aufbauend eine Dusenkonfiguration zu

Zielsetzung

finden, mit der der Abstand zur Pumpgrenze
erweitert werden kann.
2.3. Pumpgrenzabstand
B numerische
i © Messung Fahrlinie ~
100 — Rechnung mit grobem Netz
O Rechnung mit feinem Netz
i N/NO=108%|
9 I Pumpgrenzabstand
w0
E 90 numerische
xd B Pumpgrenze
£ =
o |
z
g 80
E:’, - ) - “RimNo-60%
% I - \ =50 -
70 ;me A
= 0 \
: numerische
| Schluckgrenze
80 | [ TR I R T N N
40 60 80 100

reduzierter Massenstrom [%]

BILD 2: Gemessenes und berechnetes UHBR-
Kennfeld [1]

BILD 2 zeigt das gerechnete und gemessene
UHBR-Kennfeld, wobei der Pumpgrenzabstand als
zuséatzliche rote Linie zwischen der Fahrlinie und der
Pumpgrenze eingezeichnet ist. Die Messungen wur-
den in dieser Messkampagne nur bis zu dem maxi-
malen Wirkungsgrad durchgefihrt. Die numerische
Pumpgrenze, Fahrlinie und Schluckgrenze wurden
anhand von Ergebnissen abgeschatzt, die auf Be-
rechnungen mit einem grobem Netz beruhen [1].
Der Pumpgrenzabstand ist der Abstand zur Pump-
grenze im Betrieb und ist ein wichtiges Sicherheits-
kriterium fir die Verdichterstufe bzw. das Gesamt-
triebwerk. Eine Uberschreitung der Pumpgrenze
durch weiteres Androsseln fihrt zum Abriss der
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Strémung. Dadurch kann Pumpen des Gesamt-
triebwerks resultieren. Eine Erweiterung des Pump-
grenzabstandes hétte den Vorteil, dass die stationa-
re Betriebslinie weiter in Richtung Stabilitatsgrenze,
in Richtung hdéherer Wirkungsgrade verschoben
werden konnte. AuBerdem koénnte bei dem Be-
schleunigungsvorgang von einer niedrigen Drehzahl
zu einer hohen Drehzahl, wobei der Abstand zur
Pumpgrenze zeitweilig verkleinert wird, ein gréRerer
Abstand zur Pumpgrenze eingehalten werden, wo-
durch die Gefahr ins Pumpen zu geraten minimiert
werden kann.

(1) PGA = DBL_TPG
mgp,
Der Pumpgrenzabstand (PGA) wurde im Rahmen
dieser Arbeit Uber die relative Differenz der Massen-

strome auf der Betriebslinie und der Pumpgrenze
gebildet (siehe Formel 1).

2.4. Aktive Stromungsbeeinflussung

7

!

BILD 3: Beispiel fiir eine aktive Stromungsbeein-
flussung [3]

BILD 3 zeigt ein Beispiel fur eine aktive Strdomungs-
beeinflussung [3]. Hierbei wurde versucht, den
Pumpgrenzabstand mittels einer Einblasung vor
dem Rotor im gehdusenahen Bereich zu erweitern.
Nahe zu alle untersuchten Rotoren waren ungepfeilt
und somit oft “tipkritsch”, d.h. dass die ersten Ablo-
sungen am Rotor im Bereich der Pumpgrenze im
Schaufelspitzenbereich auftreten.

Die Einblasung erhéht lokal die Axialgeschwindig-
keit, wodurch die Fehlanstrémung in diesem Bereich
reduziert wird. Die Abldsungen werden so wieder
stabilisiert. Die Verblockung der Passage wird somit
reduziert, wodurch  der Verdichter  weiter
angedrosselt werden kann, ohne ins Pumpen zu
geraten. Es wurden viele Untersuchungen zu dieser
Thematik durchgefiihrt, wobei der Massenstrom der
Einblasung zwischen 1 und 4% des Hauptmassen-
stroms variierte und der Pumpgrenzabstand um 5
bis 30% erweitert werden konnte [4-22].

2.5. Stromungsloser TRACE

Die hier dargestellten numerischen Berechnungen
wurden mit TRACE (Turbomachinery Research Ae-
rodynamics Computational Environment) durchge-
fuhrt. TRACE ist ein institutseigener Navier-Stokes
Strémungsloser, der in enger Kooperation mit dem
Industriepartner MTU Aeroengines entwickelt wurde.
Stationdre und instationdre Gleichungssysteme von
dreidimensionalen Strébmungen in ein- oder mehrstu-
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figen Verdichter- und Turbinenkomponenten mit
axialer und radialer Strémungsfuhrung werden itera-
tiv geldst. Die Navier-Stokes Gleichungen werden
hierbei in die RANS-Gleichungen (Reynolds
Averaged Navier Stokes equations) Uberfihrt. Zur
Berechnung der Reynoldsspannungen wurde das k-
w-Turbulenzmodell verwendet.

3. UHBR-FAN NAHE DER PUMPGRENZE OHNE
BEEINFLUSSUNG

Dieses Kapitel zeigt das aerodynamische Verhalten
des Rotors im Bereich der Pumpgrenze. Die Unter-
suchungen  wurden bei der 74%-Teillast-
Drehzahllinie durchgefiihrt. In diesem Bereich wird
der Abstand zwischen der momentanen Fahrlinie
und der Pumpgrenze wahrend der Beschleunigung
von einer niedrigen Drehzahl zu einer hohen Dreh-
zahl besonders klein.

3.1. Untersuchte Konfiguration

Stator

Rotor

BILD 4: UHBR-Stufe

BILD 4 zeigt die Fan-Stufe des UHBR die aus dem
Rotor und Stator besteht. Bei dem Rotor ist die
Vorwartspfeilung im obersten Teil der Schaufel gut
zu erkennen. Der Sweep hat den Vorteil, dass der
Abstand zur Pumpgrenze im Vergleich zu einem
ungepfeilten Rotors gréRer ist und eine erhdhte
Stromdichte realisiert werden konnte. Die relative
StoRposition auf der Schaufel wird weiter in Rich-
tung Hinterkante verschoben, weil die Sehnenlange
im gehdusenahen Bereich langer ist, aber die abso-
lute Position des StoRes auf der Schaufel gleich
geblieben ist. Desweiteren ist das transsonische
Profil an der Schaufelspitze und das stark gewdélbte
subsonische Profil an der Nabe zu erkennen. Au-
Rerdem ist die starke Verwindung des Rotors zu
erkennen, die den groéfleren Umfangsgeschwindig-
keiten nahe des Gehduses Rechnung trégt.

Die Kennlinie wurde berechnet, indem aus Richtung
der Schluckgrenze der Gegendruck am Austritt kon-
tinuierlich gesteigert. Dies wurde bis zu dem letzten
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numerisch stabilen Betriebspunkt fortgefiihrt. Dieser
Punkt befindet sich somit nahe der numerischen
Pumpgrenze und kann zur Analyse des stabilitatskri-
tischen Bereiches herangezogen werden. Weitere
Details zur untersuchten Konfiguration sind in [1,2]
dokumentiert.

3.2. Ergebnisse der aerodynamischen Unter-
suchungen nahe der Pumpgrenze
3.2.1. Grenzschichtablésung und Streichlinien

O - MNWrOo N L

BILD 5: Grenzschichtparameter H,, und Streich-
linien nahe der Pumpgrenze auf der Rotor-
Saugseite im oberen Teil der Schaufeloberflache

BILD 5 zeigt die Rotors-Saugseite, den darauf ab-
gebildeten Grenzschichtparameter Hi, und die
Streichlinien in oberen Teil der Schaufeloberflache

in dem Betriebspunkt nahe der Pumpgrenze.
(2) le __ Verdréngungsdicke

- Impulsverlustdicke

Dieser Faktor ist ein Anhaltspunkt fur die Ablésun-
gen auf der Schaufeloberflache. Als Richtwert kann
angenommen werden, dass bei einem Wert gréf3er
als 2,5 die Strdomung in diesem Bereich der Schaufel
nicht mehr anliegt. Daraus wird ersichtlich, dass die
stark belastete Profilgrenzschicht unterhalb der
Pfeilung (1), dort wo die Vorwértspfeilung im Ge-
hausenahen Bereich in eine Riuckwartspfeilung
Ubergeht, am héchsten belastet ist und dadurch
zuerst zum Ablésen neigt. Unterhalb dieses Berei-
ches (2) bildet sich ein belasteter, aber noch nicht
abgel6ster Bereich aus. Es bilden sich ein grofies
Ruckstrémgebiet unterhalb der Pfeilung (1) und ein
kleiner Bereich nahe der Schaufelvorderkante (2)
aus. Es ist ein Zusammenhang zwischen Rickstro-
mung und Abldsung zu erkennen. Die hier gezeigten
aerodynamischen Effekte des vorwérts gepfeilten
Rotors sind direkt vergleichbar mit einem vorwarts
gepfeilten Tragflugel.
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3.2.2.

Machzahlverteilung im Strémungskanal
ohne Beeinflussung

3.2.3. Turbulenzgrad im Strémungskanal ohne
Beeinflussung

Y
Profilschnitt bei /R=0.99 l:l_ X

MACH

1.2
1.05
0.9
0.75
0.6
0.45
0.3
0.15
0

Profilschnitt bei rY/R=0.89

BILD 6: Machzahlverteilung auf den Profilschnit-
ten r/R=0.89 und 0.99

BILD 6 zeigt zwei Profilschnitte des Rotors nahe der
Pumpgrenze. Der Profilschnitt bei r/R=0.99 ist im
gehdusenahen Bereich und zeigt den Spaltwirbel
sowie eine gut anliegende Stromung an dem Profil.
Der Profilschnitt bei r/R=0.89 liegt knapp unterhalb
der Vorwartspfeilung und befindet sich in dem Be-
reich 1 (vgl. BILD 5). Es ist zu erkennen, dass nahe-
zu Uber die gesamte Sehnenlange Rickstromung
stattfindet. Dieser Profilschnitt ist am hochsten be-
lastet und ist verantwortlich fiir das Versagen der
Stufe bei weiterem Androsseln.
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TKE[m/s’]

Isofliche

8500
7500
6500
5500
4500
3500
2500
1500
500

U [m/s]
auf Isofliche

220

Gehausespalt

BILD 7: Rotor ohne Beeinflussung nahe der
Pumpgrenze; TKE als Isofldche; U auf Isofldche

In BILD 7 ist der Rotor sowie ein Teil der Nabe in
grau dargestellt. Die Blickrichtung ist von stromauf-
warts auf die Saugseite des Rotors. Der Wert der
turbulenten kinetischen Energie (TKE)=3000m?/s?
bildet die Isoflache. Auf der Isoflache ist die Axialge-
schwindigkeit (U) aufgetragen. Die beiden eingefug-
ten Ebenen zeigen die Konturlinien der turbulenten
kinetischen Energie in der Passage zwischen den
Rotorschaufeln.

Es bildet sich ein Gebiet hoher turbulenter kineti-
scher Energie. Dieses Gebiet ist am gréften im
Bereich unterhalb der Vorwartspfeilung, bei unge-
fahr 80% der Schaufelh6he (1). Die hoch belastete
Profilgrenzschicht fuhrt dort zu grof¥flachigen Ablo-
sungen auf der Schaufel (vgl. BILD 5; Bereich 1 und
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BILD 6; r/R=0.89). Das stark turbulente Gebiet ist
bei weiterem Androsseln verantwortlich fur das Ver-
sagen der gesamten Fanstufe, weil es aus der
Ruckstrdomung resultiert. Im unteren Teil des Bildes
ist zu erkennen, dass der Spaltwirbel und die Saug-
seitigen Profilabldsungen getrennt sind. Der kleine
Spaltwirbel im Gehausebereich (2), sowie der Teil
unterhalb des stark turbulenten Bereiches (3) fihren
zu keiner signifikanten Beeinflussung des Betriebs-
punktes. Das Gebiet unterhalb des stark turbulenten
Bereiches (3) korreliert mit der Abldésung (vgl. BILD
5; 2). Die Pfeilung im Gehausebereich fuhrt somit
dazu, dass der Spaltwirbel und die damit verbunde-
nen Ablésung der Gehdusegrenzschicht nicht wie
sonst Ublich zum Versagen der Stufe im Bereich der
Pumpgrenze fihren.

4. UHBR-FAN NAHE DER PUMPGRENZE MIT
AKTIVER STROMUNGSBEEINFLUSSUNG

4.1. Untersuchte Diisenkonfigurationen

Das folgende Kapitel gibt einen Uberblick tiber alle
Dusenkonfigurationen, die auf ihre Wirksamkeit hin
untersucht wurden. Fir jede Konfiguration ist hier
jeweils nur ein Beispiel angefiihrt, obwohl im Laufe
der durchgefiihrten Arbeiten mehrere Diisen jeder
Kategorie untersucht wurden. Als Eintrittsbedingung
in die Duse wurde 1bar Uberdruck gewéahlt, um den
zuséatzlichen Massenstrom der Dlse zu erzeugen.

Dusenkonfiguration

Winkel der Einblasung

90° (radial)

1°...89° (schrag)

Il 0° (axial)
TAB 1: Untersuchte Diisenkonfigurationen

TAB 1 zeigt die untersuchten Dusenkonfigurationen.
Die Position in axialer Richtung wurde variiert, flhrte
aber nicht zu signifikanten Unterschieden. Der Win-
kel wurde kontinuierlich von einer Einblasung in
radialer Richtung hin zu einer Einblasung in axialer
Richtung geéndert.

)

R

) YL UL T )
BILD 8: Beispiel fiir eine aufgesetzte Diise auf
den Stromungskanal liber dem Rotor

BILD 8 zeigt beispielhaft eine Dise der Kategorie Il.
Um die numerischen Fehler im Bereich zwischen

Rotornetz und Dusenaustrittsfliche gering zu halten,
wurde eine Parameterstudie durchgefiihrt. Die Pa-
rameterstudie hatte das Ziel, die passende Auflo-
sung der Dise zu finden. Das Beispiel stellt eine
Diise mit periodischen Seitenrandern dar.

41.1. Dusenkonfiguration I

| Rotor

L~ gtriimung skanal

BILD 9: Skizze zur Diisenkonfiguration |

BILD 9 zeigt eine Skizze zur Disenkonfiguration |I.
Die Richtung der Einblasung ist hierbei als schwar-
zer Pfeil symbolisch dargestellt. Die Ausbreitung des
eingeblasenen Massenstroms ist qualitativ als griine
Linie innerhalb des Strdomungskanals dargestellt. Die
Duseneintrittsflache in den Strémungskanal wurde
hierbei Uber einen Ringspalt realisiert. Diese Disen-
konfiguration sollte zeigen, ob es mdglich ist, die
Umlenkung der Hauptstrémung zu nutzen, um eine
erhdhte Axialgeschwindigkeit auf den kritischen
Bereich von ca. 80% der Schaufelhéhe aufzubrin-
gen. Hinter der Dise in axialer Richtung hat sich ein
grofRes Rickstrémgebiet ausgebildet.

4.1.2. Diisenkonfiguration Il

BILD 10: Skizze zur Diisenkonfiguration Il

BILD 10 zeigt eine Skizze zur DUsenkonfiguration II.
Bei der hier vorliegenden Konfiguration wurde der
Winkel zwischen 1° und 89° variiert. Diese
Einblasung fiihrt zu einer starken Erhdhung der Axi-
algeschwindigkeit im gehdusenahen Bereich, aber
nicht zu einer signifikanten Erhéhung der Axialge-
schwindigkeit im ablésegefédhrdeten Bereich (80%
der Schaufelhéhe). Es bildet sich ein kleines
Ruckstromgebiet stromab der Diise aus. Die im
Folgenden gezeigten Ergebnisse wurden bei einem
Winkel von 45° der Einblasung erzielt.
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4.1.3. Dusenkonfiguration Il

~ stator

BILD 11: Skizze zur Diisenkonfiguration llI

BILD 11 zeigt eine Skizze zur Dusenkonfiguration III.
Hierbei wurde im Eintritt des Rechennetzes ein
schmaler zuséatzlicher ringférmiger Eintrittsbereich
definiert, in dem ein erhéhter Totaldruck vorgegeben
werden konnte. Dieser lokal erhéhte Totaldruck fihr-
te zu einer erhdhten Axialgeschwindigkeit in diesem
Bereich. Der so erzeugte zusatzliche Massenstrom
mischte sich bei einem grol3en Abstand zum Rotor
bis zur Rotorvorderkante hin aus. Die Einblasung
musste demnach mdglichst nah an der Rotorvorder-
kante stattfinden, um eine erhdhte Axialgeschwin-
digkeit in dem ablésegefahrdeten Bereich zu erhal-
ten.

4.2. Ergebnisse der aerodynamischen Unter-

suchungen

Das folgende Kapitel zeigt auf, welches die Haupt-
einflisse der Einblasung auf das Kennfeld, die ra-
dialen Verteilungen der Leistungsparameter und der
Rotoraerodynamik sind.

4.2.1. Ergebnisiibersicht
Kategorie | mpis.[%m] | Erweiterung des Pump-
grenzabstands
Ohne - =100% (Referenz)
I 1,7 -15%
Il 1,7 +1%
1l 3,8 +28%

TAB 2: Ubersicht iiber die Ergebnisse der Stro-
mungsbeeinflussung

TAB 2 zeigt, dass die Einblasungen der Kategorie |
und Il einen negativen bzw. einen sehr kleinen posi-
tiven Effekt auf den Pumpgrenzabstand hatten. Die
Einblasung der Kategorie Ill konnte mit einem gro-
Ren Einblasungsmassenstrom den Abstand zur
Pumpgrenze signifikant erweitern. Der Massenstrom
wurde hierbei gesteigert, weil die Mischungsverluste
sehr grof3 waren und ein groferer Massenstrom
nétig war, um eine signifikante Erweiterung des
Pumpgrenzabstandes zu realisieren.
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N

UHBR-Kennfeld

-
neue P’umpgrenze A

084 -
P
.

N

-

- Erw’e‘nemng der Pumpgrenze
B -~ Gy
-

083 -

Pumpgrenze der Referenzrechnung
— —d — . T4%-Referenzrechnung mit feinem Netz
74%-Rechnung der Kat. Il
[ ] 74%-Rechnung der Kat. lll

normiertes Totaldruckverhaltnis [-]

6 " 0.61 OE D.‘G% 0.‘64 0.65
normierter Massenstrom [-]

BILD 12: Ausschnitt der Ergebnisse der 74%-
Drehzahllinie des UHBR-Kennfeldes (vgl. BILD 2)

-
08358 059

BILD 12 zeigt einen Ausschnitt aus dem UHBR-
Kennfeld (vgl. BILD 2). Das zuvor verwendete feine
Netz [22] wurde im Rahmen dieser Arbeit leicht mo-
difiziert, um einen geringen Axialabstand zwischen
Rotoreintrittsebene und Eintrittsbereich in das Netz
zu realisieren.

Alle eingezeichneten Punkte stellen die letzten nu-
merisch stabilen Betriebspunkte dar. Das rote Drei-
eck wurde ohne Einblasung bestimmt und stellt das
Betriebsverhalten des UHBR-Fans auf der 74%-
Drehzahllinie dar und gilt hier als Referenzldsung
(R). Das gelbe Quadrat stellt das beste Ergebnis der
Berechnungen der Kategorie Il (A) und das blaue
Quadrat dies der Kategorie Ill (B) dar. Der Betriebs-
punkt der Einblasung der Kategorie | ist nicht darge-
stellt, weil diese keinen positiven Effekt auf den
Pumpgrenzabstand hatte. Die neue Pumpgrenze
der Einblasung der Kategorie Il ist als blaue
gestrichtelte Linie eingezeichnet und wurde parallel
zur Pumpgrenze der Referenzldsung angenommen.
Die eingezeichneten Massenstréme beinhalten je-
weils den eingeblasenen Massenstrom. Auf eine
Gesamtbilanzierung  der  Berechnungen  mit
Einblasung wurde im Rahmen dieser Arbeit verzich-
tet, weil das Verstdndnis der Strémungsphdnomene
nahe der Pumpgrenze im Vordergrund stand.

4.2.3. Umfangsgemittelte radiale Verteilungen

verschiedener Stromungsgrofen

Im Folgenden soll untersucht werden, wie das Stré-
mungsfeld des Rotors durch die einzelnen
Einblasungen beeinflusst wurde. In den folgenden
Bildern ist die Referenz immer als gestrichelte blaue
Linie und die Ergebnisse als durchgezogene
schwarze Linie dargestellt.
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4.2.3.1. Vergleich der Punkte A und R

150 |

-~

1

100

50 |

Axialgeschwindigkeit [m/s]
AR
0.6 |
041

~ isentroper Wirkungsgrad [-]
0.2 b -4
-40 \

\ R
-60 \g._;
A -
-70
relativer Eintrittwinkel [°]

-80

: —
1251 R
. : / JAN ‘\
12} /

/ R
1.15

- Totaldruckverhaltnis [-]
1.1

R 02 04 06 08

BILD 13: Vergleich der radialen Verteilungen von
AzuR
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BILD 13 zeigt, dass die Einblasung hauptsachlich im
gehadusenahen Bereich von r/R=0,95 bis 1,0 stattge-
funden hat. Die Erh6hung der Axialgeschwindigkeit
in diesem Bereich hat zu einem niedrigeren isentro-
pen Wirkungsgrad in diesem Bereich gefihrt. Diese
Erhéhung der Axialgeschwindigkeit hat aulerdem
dazu gefiihrt, dass der relative Eintrittswinkel an der
Schaufelvorderkante zugenommen hat. Eine solche
Zunahme fihrt zu einer Reduktion des Inzidenz-
Winkels also der Fehlanstrémung. Das Totaldruck-
verhaltnis ist in dem Bereich der Einblasung gesun-
ken, weil die lokale Axialgeschwindigkeit die Schau-
felbelastung in diesem Bereich reduziert. Die
Einblasung der Kategorie Il hat gezeigt, dass der
Rotor nicht tipkritisch ist und das eine gehdusenahe
Beeinflussung nicht moglich ist.

4.2.3.2. Vergleich der Punkte B und R

BILD 14 zeigt, dass die Einblasung hauptséchlich in
einem Bereich von r/R=0,6 bis 0,9 stattgefunden hat.
Die Axialgeschwindigkeit bei B ist aullerhalb des
Bereiches der Einblasung sehr viel geringer, weil die
Einblasung weiteres Androsseln ermdglicht hat. Der
héhere Gegendruck fiihrt zu einer geringeren Axial-
geschwindigkeit. Auferdem ist auch hier zu erken-
nen, dass der isentrope Wirkungsgrad in dem Be-
reich der Einblasung abgenommen hat. Es ist je-
doch zu erkennen, dass in den Bereichen ober- und
unterhalb der Einblasung der Wirkungsgrad gestei-
gert werden konnte. Dies ist auf die Entlastung des
kritischen Bereiches und die daraus resultierende
héhere Belastung der Bereich ober- und unterhalb
der Einblasung zurtickzufuhren. Die lokale Erhéhung
der Axialgeschwindigkeit fiihrt auch hier zu einer
Erhéhung des relativen Eintrittswinkels und somit
der Fehlanstromung. Unter der Annahme, dass der
Winkel der Referenzrechnung der maximale Winkel
der Fehlanstréomung ist, so ist zu erkennen, dass
das rot eingefarbte Gebiet nicht zwingend erforder-
lich ist, um das gleiche Ergebnis zu erhalten. Dies
zeigt das noch offene Potenzial der realisierten
Einblasung. Der erhohte Impuls in dem Massen-
strom der Einblasung fiihrt auch hier zu einer Re-
duktion des Totaldruckverhéltnisses. Die Einblasung
der Kategorie Ill hat gezeigt, dass der richtige Be-
reich der Schaufel beeinflusst werden konnte. Dies
hat zu einer Erweiterung des Abstands zur Pump-
grenze gefihrt.
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BILD 14: Vergleich der radialen Verteilungen von
BzuR
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4.2.4. Turbulenz im Stréomungskanal mit der
Einblasung der Kategorie Il

2

TKE[ms’]

Isofliche
! 8500
| 7500
6500
5500
4500
3500
2500

1500
500

U [m/s]

auf Isofliche

BILD 15: Rotor mit aktiver Stromungsbeeinflus-
sung nahe der Pumpgrenze (Kat. lll); TKE als
Isoflache; U auf Isoflache

BILD 15 zeigt das Ergebnis der Rechnung mit der
Einblasekonfiguration 1l (vgl. BILD 7). Das stark
turbulente Gebiet (1) konnte positiv beeinflusst wer-
den und wurde in zwei Gebiete aufgespalten ober-
und unterhalb der Einblasung. Der Spaltwirbel (2)
hat sich geringfiigig vergrof3ert. Der turbulente Be-
reich nahe der Vorderkante (3) hat sich vergrof3ert.
Die Gebiete 2 und 3 haben sich vergréRert, sind
aber nicht verantwortlich fir das Versagen der Stufe.
Die Einblasung hat eine weitaus hdhere Axialge-
schwindigkeit, wodurch die turbulente kinetische
Energie innerhalb des Einblasemassenstroms sehr
gering ist, wodurch die turbulente kinetische Energie
in dem Bereich der Einblasung sehr gering ist (4).



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2010

4.2.5. Vergleich der Wirbelviskositat mit und
ohne Beeinflussung

WV [Pa*s]
9500
g 8500
7500
. 6500
5500
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- 3500
2500
1500
500

mit Einblasung der Kat. Il

BILD 16: Darstellung der Verblockung im Stré-
mungskanal anhand der Wirbelviskositit ohne
und mit Strémungsbeeinflussung

BILD 16 zeigt die Wirbelviskositdt (WV) im Stro-
mungskanal der Betriebspunkte mit und ohne Stro-
mungsbeeinflussung. Die Wirbelviskositat ist unter
anderem ein gutes Mal} fur die Wirbelbildung. Es
wurden 8 x-Ebenen eingefiigt, um in diesen Ebenen
die Wirbelviskositat darzustellen. Die Ansicht des
Rotors und somit auch des Stators ist dhnlich zu der
aus BILD 15. Im oberen Teil des Bildes in Ebene 1
ist zu sehen, dass die Strémung praktisch stérungs-
frei auf den Rotor auftrifft. Die Ebenen 2 bis Ebene 5
zeigen ein Gebiet hoher Wirbelviskositat auf unge-
fahr 65% bis 95% der Schaufelhéhe. Die Ebene 3
zeigt gut, dass es ein grolies Gebiet hoher Wirbel-
viskositédt durch die Ablésungen auf 80% Schaufel-
héhe gibt und das es ein Gebiet niedrigerer Wirbel-
viskositédt im Geh&usebereich durch den Spaltwirbel
gibt. Die Ebene 6 zeigt die Wirkung der Mischungs-
ebene zwischen Rotor und Stator. Im unteren Teil
des Bildes mit Einblasung der Kategorie Il zeigt
sich, dass die Wirbelviskositat und die damit ver-
bundenen Wirbelstrukturen im Vergleich zum oberen
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Teil des Bildes sehr unterschiedlich sind. Zunachst
ist in Ebene 1 erkennbar, dass die Position der Diise
eine hohe Wirbelviskositat in einem Streifen in Um-
fangsrichtung erzeugt. Das wirbelbehaftete Gebiet
wird in zwei Teile gespalten und wéachst in Ebene 5
wieder zusammen. Die Wirbelintensitat in dieser
Ebene ist sehr &hnlich zu der Intensitdt ohne
Einblasung, mit dem Unterschied, dass die radiale
Erstreckung gréRer ist. AuRerdem ist zu erkennen,
dass sich die Statoranstrébmungen und die damit
verbundene Wirbelbildung der beiden Konfiguratio-
nen andern.

4.2.6. Annahme zur Stall Ausbildung

Gehause Gehaduse

Nabe

BILD 17: Part-Span-Stall nach [22] (A) und hier
angenommener Part-Span-Stall (B)

BILD 17 zeigt einen moglichen Part-Span-Stall des
UHBR-Rotors (B), im Vergleich zu einem in der Lite-
ratur gezeigtem Part-Span-Stall (A). Es ist ein Teil
des Ringraumes dargestellt, in dem die Abldsungs-
gebiete in grau dargestellt sind. Die aufgezeigten
Ergebnisse lassen darauf schlielen, dass die Abl6-
sungen nicht zuerst im Gehause, sondern durch die
Vorwartspfeilung des Rotors auf ca. 80% der Schau-
felhdhe auftreten und sich von dort in Richtung Nabe
und Gehause ausbreiten. Aus den Ergebnissen zu
der Dusenkonfiguration Il kann geschlossen werden,
dass eine signifikante aktive als auch passive Stro-
mungsbeeinflussung des Rotors im gehdusenahen
Bereich somit kaum mdglich ist.

5. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Die Untersuchungen am UHBR-Fan haben zeigt,
dass die Vorwartspfeilung einen sehr groRen Ein-
fluss auf das aerodynamische Verhalten des Rotors
hat. Sie fihrt im Bereich der Pumpgrenze dazu,
dass die Profilgrenzschichten unterhalb der Pfeilung
sehr hoch belastet werden und sich Ablésungen
ausbilden wodurch Verblockungen im Kanal entste-
hen, diese haben ihren Ursprung auf ca. 80% der
Schaufelhéhe.

Nach dem Test von verschiedenen Disenkonfigura-
tionen hat sich eine Dise im Eintrittsblock am wirk-
samsten erwiesen. Die anderen Disenkonfiguratio-
nen konnten aufgrund der starken Hauptstrémung
nicht von dem Geh&duse aus in den ablésegeféhrde-
ten Bereich auf der Schaufel vordringen.

Die Duse im Eintrittsblock konnte mit einem zuséatz-
lichen Massenstrom die Axialgeschwindigkeit erhé-
hen, die Fehlanstrdbmung reduzieren und somit die
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Grenzschicht entlasten. Diese Entlastung fiihrte zu
einer signifikanten Erweiterung des Pumpgrenzab-
stands.

Als Weiterfuhrung der durchgefiihrten numerischen
Untersuchungen kénnte eine nicht umlaufende Dise
im Eintrittsblock realisiert werden. Da voraussichtlich
ein niedrigerer Massenstrom ausreicht, um die glei-
che Erweiterung des Pumpgrenzabstands zu reali-
sieren, kénnte somit die Effizienz der Einblasung
noch erhéht werden.

Der UHBR-Fan wird in Zukunft, Uber aerodynami-
sche Detailmessungen hinaus, fiir weitere detaillier-
te aeroelastische und aeroakustische Untersuchun-
gen verwendet werden. Die hier analysierten Abl6-
sungen unterhalb der Vorwartspfeilung des Rotors
sollen wahrend dieser fur Ende 2010 geplanten
Kampagnen mittels PIV sichtbar gemacht werden.
Diese Messungen kdnnen weitere Hinweise Uber die
Versagensmechanismen des Rotors nah der Pump-
grenze liefern und Ausgangspunkt fur weitere Unter-
suchungen zur numerischen Modellierung von
Verdichterstufen und der Vorhersage der Pump-
grenze sein.
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