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1 Einleitung

Der immer grofRer werdende Anteil an erneuerbaren Energien im Stromnetz hat Rickwir-
kungen auf die Bestandsinfrastruktur und das historisch gewachsene Netz. Die urspring-
lich fur recht konstanten Betrieb ausgelegten Turbomaschinen mussen heute im Verbund
mit erneuerbaren Energien neue Fahrweisen bewerkstelligen. So erhoht sich nicht nur die
Anzahl der Start und Stopp Zyklen fir vorhandene Kraftwerke. Insbesondere werden die
Turbinen auch immer starker im Off-Design betrieben. Zusatzlich werden schnellere An-
fahrvorgange nétig, um die Verfligbarkeit der volatilen erneuerbaren Energien auszuglei-
chen. Das Spektrum der eingesetzten Brennstoffe erweitert sich und variiert ggf. wahrend
des Betriebs. Um diesen Anforderungen gerecht zu werden, wird eine erhdhte Flexibilitat
der Turbomaschinen bendétigt. In dem Vorhaben ,Robuste Turbomaschinen fur den flexib-
len Einsatz” wurden die in vorangegangenen Forschungsprojekten der AG Turbo begon-
nenen Aspekte der Auswirkungen des Betriebs der Turbomaschinen im Verbund mit den
Erneuerbaren mit Blick auf Stabilitdt und Effizienz im fluktuierenden Lastfolgebetrieb ver-

tiefend weitergefihrt.

Die Arbeiten der MTU konzentrierten sich, mit Fokus auf eine spater geplante Umsetzung
der Ergebnisse in den Turbokomponenten, auf die Modellierung der Lebensdauervorher-
sage und Optimierung von Bauteilen und Komponenten flr einen fluktuierenden Betrieb
mit hoher Lastzyklenzahl. Im HAP 1 ,Turbinenbetrieb im Verbund mit Erneuerbaren‘ entwi-
ckelte MTU in Zusammenarbeit mit dem IST RWTH-Aachen in AP 1.1 eine verbesserte
Auslegungs- und Bewertungsfahigkeit von Axialverdichtern hinsichtlich des Radial-
Spaltstromungseinflusses (Rotorspalte, Cantilever-Spalte). Im HAP 3 ,Lebensdauer bei
stark fluktuierendem Betrieb® untersuchte MTU in Zusammenarbeit mit dem ITLR der Uni-
versitat Stuttgart in AP 3.1 die Warmeubertragung bei fortschrittlichen Kuhlkonzepten zur
Minimierung des Kihlluftmassenstroms mit Fokus auf schnelle Lastwechselvorgange im
Betrieb. Im HAP 4 ,Simulationsverfahren und multidisziplinare Optimierung‘’ erweiterte
MTU in Zusammenarbeit mit RRD und dem TFA der Universitat Dresden in AP 4.1 die
probabilistischen Auslegungsstrategien fur instationar beanspruchte Turbinenbauteile, um

die Bauteildimensionierung bei stark fluktuierendem Betrieb zu optimieren. In AP 4.8 konn-
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te in Zusammenarbeit der MTU mit dem ITLR der Universitat Stuttgart durch Verbesse-
rung der numerischen Berechnung von Innenstromungssystemen die Thermalbelastung
bei instationdrem Betrieb genauer simuliert und damit die Lebensdauer besser bestimmt

werden.

Auflistung der Arbeitspakete mit durchfihrenden Teilprojektleitern:

Hr. Rafal Muchowski AP1.1A Spalteinfluss im Verdichter

Hr. Dr. Bernhard Jappelt AP3.1A Warmeubertragung bei fortschrittlichen Kahl-

konzepten zur Minimierung des Kuhlluftmassenstroms

Hr. Dr. Lukas Bruder AP4.1A Probabilistische Auslegungsstrategie fur instatio-

nar beanspruchte Turbinenbauteile

Hr. Pierre Pinchaud AP4.8A Verbesserte numerische Berechnung von Innen-

stromungssystemen
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2 Zusammenfassung

1.1. Projektstrukturplan ,,ROBOFLEX"

In Abbildung 1 ist der Projektstrukturplan des Verbundvorhabens aufgezeigt, wobei die

Arbeitspakete, die von der MTU Aero Engines AG bearbeitet werden, rot markiert sind.

Verbundvorhaben
RoboFlex (AG Turbo 2019)

Turbinenbetrieb im Verbund mit
Erneuerbaren
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MTU/ RWTH
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Abbildung 1: Projektstrukturplan Verbundvorhaben Roboflex
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1.3. Erreichte Ergebnisse

HAP1 Turbinenbetrieb im Verbund mit Erneuerbaren

AP1.1A Spalteinfluss im Verdichter

Das Projekt konzentrierte sich auf die Untersuchung der Sensitivitadt von radialen Spalten
von Rotorschaufeln in Axial-Verdichtern. Wichtige Aspekte, die erforscht wurden, umfass-
ten die aerodynamischen Eigenschaften von Spaltwirbeln, deren Mischung mit dem
Hauptstrom und Verlustkorrelationen in Kompressoren.

Bei der Auswahl eines geeigneten Testfalls wurde die lineare Verdichterkaskade der Virgi-
nia Polytechnic Institute and State University (im Folgenden Virgina Tech genannt) auf-
grund ihrer Relevanz flr die Turbomaschinen gewahlt, da sie einen radialen Spalt und ei-
ne bewegliche Seitenwand aufwies. Umfangreiche Messdaten erleichterten die Erstellung
eines numerischen Modells fir hochqualitative CFD-Berechnungen. Allerdings traten Her-
ausforderungen auf, da die vorhandenen Messdaten nicht gut mit den Simulationen Uber-
einstimmten, was weitere Untersuchungen der durch den Spalt gebildeten Wirbelsysteme
erforderlich machte.

Die Ergebnisse zeigten, dass Variationen der Spaltgroe die Ubereinstimmung mit den
experimentellen Daten verbesserten, wahrend Modellierungsvariationen hinsichtlich der
Vernetzung deutlich geringere Auswirkungen hatten. Beide Parameter hatten sich zuvor
bei der Kaskadenmodellierung und bei dem akademischen Testrig als einflussreiche Stell-
gréRen hinsichtlich der Spaltsensitivitat dargestellt.

Basierend auf den Erkenntnissen wurde eine Bewertungsmethode abgeleitet, um die
Spaltsensitivitat in der Numerik besser abbilden zu kénnen.

Insgesamt lieferte das Projekt Ergebnisse, die helfen, die Ubereinstimmung zwischen
CFD-Ergebnissen und experimentellen Messungen mithilfe effektiver Modellierungspara-
meter fur mehrstufige Kompressoren zu verbessern und Erkenntnisse, auf welchem Ge-
biet noch Potenzial flr zukunftige Verbesserungen durch zusatzliche Untersuchungen

liegt.
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AP3 Lebensdauer bei stark fluktuierendem Betrieb

AP3.1A Warmelbertragung bei fortschrittichen Kuhlkonzepten zur Minimierung des Kiihl-

luftmassenstroms

Im Arbeitspaket 3.1A wurden vier Testgeometrien von Innenkuhlsystemen unter verschie-
denen Versuchsbedingungen am rotierenden Prufstand ,RotRig“ des ITLR Stuttgart getes-
tet. Aus den Messergebnissen fur Warmeubergang und statischen Druck erfolgte die Ab-
leitung von Warmeubergangs- und Druckverlustkorrelationen fur unterschiedliche Rippen-
konfigurationen und einer Rippen- Protrusion Kombination zur spateren Verwendung in
Vorauslegungstools. Mit den gewonnenen Messdaten wurde eine Validierung der vorhan-
denen numerischen Berechnungsmethoden von Innenstromungen durchgefuhrt, und das
Verbesserungspotential bewertet. Parallel zu den Messkampagnen erfolgte eine interdis-
ziplindre Vorauslegung einer geklhlten Niederdruckturbinenschaufel unter Nutzung eines
Optimierungstools zur Auslegung der Kihlkanalgeometrie. Mit dem daraus entwickelten
Kdhlkanaldesign konnte eine Kuhllufteinsparung bis zu 10% gegenuber einem Referenz-

design realisiert werden.

HAP4 Simulationsverfahren und multidisziplinare Optimierung

AP4.1A Probabilistische Auslegungsstrategie fiir instationar beanspruchte Turbinenbautei-

le

In Arbeitspaket 4.1A wurde eine robuste Auslegungsstrategie flr Schaufel-Scheibe-
Verbindungen entwickelt, die eine verbesserte Bewertung mechanischer Beanspruchun-
gen unter Berucksichtigung von Fertigungstoleranzen ermdglicht. Durch die Integration
probabilistischer Methoden, den Einsatz von Monte-Carlo-Analysen sowie von Methoden
aus dem maschinellen Lernen und der Weiterentwicklung der Metamodell-GUI konnte die
Sensitivitat gegentber geometrischen Abweichungen reduziert und damit die Auslegungs-

sicherheit erhdht werden. Dies wurde am untersuchten Beispielmodell validiert.
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AP4 .8A Verbesserte numerische Berechnung von Innenstromungssystemen

Im Arbeitspaket 4.8A wurde ein datengetriebenes Modell fur die Turbulenzmodellierung
entwickelt. Dieses ermdoglicht es prinzipiell, Turbulenzmodelle fur definierte Anwendungs-
falle zu optimieren, indem sie mit DNS-Daten (direkte numerische Simulation - das ge-
nauest mogliche, aber aufwandige Simulationsverfahren), aus diesen spezifischen Fallen,
trainiert werden.

Es wurde gezeigt, dass diese erweiterte Turbulenzmodellierung in der Lage ist, die lokale
Abweichung im Warmeubergang zwischen Messung und Berechnung - insbesondere in
Bereichen abgeldster Stromung typischer Innenstromungskonfigurationen - zu reduzieren.
Eine globale Verbesserung des Ergebnisses im Bezug auf die Abweichung vom Experi-
ment konnte aber nur mit aufwandigeren SAS-Berechnungen erzielt werden. Es konnte
gezeigt werden, dass die Wahl des Trainingsfalls einen signifikanten Einfluss auf das Er-

gebnis hat.
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3 Technische Darstellung der Arbeitspakete

3.1

AP1 Turbinenbetrieb im Verbund mit Erneuerbaren

3.1.1 AP1.1A Spalteinfluss im Verdichter

AP1.1A.1.1 - Forschung liber Radialspalte

In einer umfassenden Literaturrecherche wurden die relevanten Einflisse identifiziert und

bewertet und damit ein umfangreiches Grundlagenwissen geschaffen:

Einflussfaktoren auf die aerodynamischen Eigenschaften von Spaltwirbeln in Axial-
verdichtern

Vermischung von Spaltwirbeln mit der Hauptstromung und induzierten Wirbelsys-
temen

instationare Wechselwirkung der Spaltstromung mit nachfolgenden Gittern in mehr-
stufigen Verdichtern

Verlustkorrelationen fur Spaltstromungen in Verdichtern

aerodynamische Versagensmechanismen (Pumpauslosung getriggert durch Spalt-

stromung) in Verdichtern mit Spaltstromung

AP1.1A.1.2 - Auswahl und Entwicklung eines generischen Testfalls

In einem ersten Schritt wurden verschiedene Testfalle gesichtet und bewertet mit dem Ziel

die wesentlichen physikalischen Phanomene einer turbomaschinenspezifischen
Spaltstromung beinhaltet (d.h. druckgetriebene Uberstrémung einer Schaufelspitze
in Kombination mit einer Couette-Stromung, Ausstrémung in ein groReres Plenum
und Vermischung mit der Hauptstrémung),

in einem relativ kleinen numerischen Modell dargestellt werden kann, was numeri-
sche Simulationen héherer Qualitat ermoglichte (SRS), und

Uber experimentelle Messdaten in der 6ffentlich zuganglichen Literatur verfugt

+—— Develop - Test section '
secuon
; | 5.0)
O T I T
NI N, § N o &
| Nl ** | & " FLOW -
0 s U J N b - - Out to fan and
H — | = Boaundurylayer | o o | Reforencepresmrop 11,5 ee—
t | Y I ] wipd=lémm |7 ¥ " atmospherc
NN - S o o n=096 .

384 L 135 ___I

| 76

Abbildung 3: Arten von Testféllen, links: Verdichterkaskade, Mitte: Labyrinthdichtung, rechts: Ruckwartsgerichtete Stufe
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Lineare Verdichterkaskaden sind realistische Testfalle, obwohl ihnen der Einfluss der
Zentrifugalkraft fehlt, der bei Turbokompressoren vorhanden ist. Die hohe Modellgite und
Nachbildung der realen Geometrie fuhrte bei der Simulation mit SRS-Methoden (skalen-
aufldsende Simulation) zu einem hohen numerischen Rechenaufwand. In Testfallen mit
Labyrinthdichtungen wurde die Uberstrémung von Dichtungen untersucht, dhnlich wie die
Uberstromung von Verdichterschaufeln durch den Radialspalt, jedoch mit geringerer Rele-
vanz fur die turbomaschinenspezifische Spaltstromung im Vergleich zu Verdichterkaska-

den.

Die abstraktesten Testfalle, wie die zurtickspringende Stufe (Backward Facing Step), hat-
ten nur begrenzte Ahnlichkeit mit der turbomaschinenspezifischen Spaltstrémung und die-
nen vorrangig dem Grundlagenverstandnis, da viele relevante Aspekte nicht bertcksichtigt

werden konnen.

Letztendlich fihrte ein umfassender Vergleich der verfugbaren Testfalle zur Auswahl der
Kompressorkaskade der Virginia Tech. Diese lineare Kaskade weildt einen radialen Spalt
und eine bewegliche Seitenwand auf und modelliert die Relativbewegung zwischen der
Schaufelspitze von Rotoren und dem Verdichtergehause. Es wurden umfangreiche Mes-
sungen von drei Spalthdhen durchgeflihrt und zahlreiche Veroéffentlichungen lieferten
wertvolle Messdaten fur die Entwicklung des numerischen Modells und die Interpretation

der Ergebnisse.

Boundary Layer Scoop
Endwall trip 8 Blades, separated / 6.4mm thick Plexiglas
Scoop leading edge \ from endwall by tip gap e
(start of endwall) +, \
S— Blade 6 Flow
= 254mm Blade
=\ 12.5°
N 106mm 13
il \ o T ; 25.4mm Tip gap = 2.1,4.0
Z \ e, / T — e \ + or 8.4mm
N . - .
. et \ s . *
e\ Blade 3 \, 4
a\ X z i
] : Boundary Layer Trips
Aluminum Plate

Finform Plywood

Abbildung 4: Lineare Verdichterkaskade der Virginia Tech
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AP1.1A.1.3 - SRS-Berechnung des generischen Testfalls

Vorhandene Messdaten wurden mit hoherwertigen CFD-Berechnungen (SRS) erganzt, die
eine zusatzliche Referenz fur RANS-CFD (Reynolds gemittelte Navier-Stokes Gleichung)
liefern. Der Betrieb bei einer hohen Reynoldszahl von zirka 400.000 stellte eine Heraus-
forderung fur die SRS-Berechnungen dar und erhdhte die Rechenintensitat. Es wurde eine
Strategie entwickelt, die anspruchsvolle LES-Berechnungen (Large Eddy Simulation -
Grobstrukturberechnung) mit weniger intensiven Hybridberechnungen kombinierte, um ein
Gleichgewicht zwischen Ergebnisqualitédt und Rechenaufwand herzustellen. Die Hybridme-
thode wurde gegentber LES validiert und ermdglichte die Simulation verschiedener radia-
ler Spaltvarianten mit einem geschatzten Bedarf von 4,1 Millionen CPU-Stunden fir alle
geplanten Berechnungen.

Ein Vergleich von den in der Literatur gefundenen Testfallen fuhrte zur Auswahl der Ver-
dichterkaskade der Virginia Tech, die einen radialen Spalt und eine bewegliche Seiten-
wand aufweist, um die relative Bewegung zwischen Schaufelspitze und Gehause zu simu-
lieren, da dies einer klassischen Turbomaschinenstromung am nachsten kommt. Es wurde
eine Validierungsstrategie fur die SRS-Methoden festgelegt, wobei die zu verwendenden
Methoden und Solver ausgewahlt wurden (TRACE Hybrid).

Vorgelagerte Untersuchungen konzentrierten sich auf die Solver-Einstellungen und die
Vernetzung fir die Kaskade, ergaben jedoch eine saugseitige Trennung, die in konventio-
nellen RANS-Berechnungen nicht vorkommt, was weitere Untersuchungen erforderte.
Umfangreiche, skalenauflosende Simulationen (ca. 900 Prozessoren Uber 2 Monate) zeig-
ten ein Wirbelsystem, das sich aus der Spaltstromung durch Vermischung mit der Haupt-
stromung bildet. Das Wirbelsystem bestand aus einem primaren und einem sekundaren
gegenlaufigen Wirbel an der Seitenwand. Dies konnte jedoch in den vorhandenen Mess-
ergebnissen, z.B. Olanstrichbildern, nicht explizit nachgewiesen werden. Dies fiihrte zu
einer unterschiedlichen Lage der Spaltwirbeltrajektorie zwischen Experiment und den ska-
lenauflésenden Simulationen. Damit konnte die Vorhersagegenauigkeit der numerischen
Rechnung im Vergleich zu konventionellen RANS-Rechnungen nicht signifikant gesteigert

werden.
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AP1.1A.1.4 - Sensitivitatsstudien RANS

Derselbe Testfall, an dem auch die skalenauflosenden Rechnungen durchgefuhrt wurden,
wurde ebenfalls umfangreich mit RANS-Rechnungen untersucht. Hier wurden erste Stu-
dien zu den aerodynamischen Einlassrandbedingungen durchgeflhrt, um eine zuverlassi-
ge Referenz fur zukinftige Parameterstudien zu schaffen. Anschlieliend wurden Parame-
ter identifiziert, die einen Einfluss auf die Spaltwirbelentwicklung haben. Dabei wurden Pa-
rameter sowohl fur die Geometrieerstellung, die Vernetzung und die Turbulenzmodellie-
rung bertcksichtigt und variiert, um ihre Auswirkungen auf die Entwicklung der Spaltstro-
mung zu untersuchen.
Geeignete Randbedingungen wurden festgelegt, und Testrechnungen sorgten fur ein soli-
des Verstandnis fur den Testfall. Einige geometrische Details unterliegen trotz einer hin-
reichenden Beschreibung und Datenlage des Prifstands z.T. einer gewissen Unsicherheit
(da Details nicht vollstandig veroffentlicht sind) oder sind schwer zu messen, wie z. B. die
genauen Spaltmalle wahrend des Betriebs bei unterschiedlichen Drehzahlen und/oder
thermische Bedingungen. Ebenso sind Veranderungen im Laufe der Zeit aufgrund von
Verschleiy schwer zu messen. All diese Parameter konnen potentiell einen Einfluss auf
die Spaltwirbelentstehung haben. Folgend sind Beispiele flir Parameter aufgelistet, die fur
den Kaskaden-Testfall untersucht wurden. Sie wurden in den jeweiligen Zwischenberich-
ten im Detail beschrieben:

e Variation der Spalthéhe (Uber Blattspitzenvariation): Lineare und andere Varianten

e Variation der Spalthéhe (lUber die Abweichung von der idealen Gehausekontur)

e Squealer Tips,

e Blattspitze: Abrundung an der Kante zu SS/DS,

¢ Nicht konstante Spalthdhe in Umfangsrichtung,

e Rauigkeit des Gehauses/Nabe
Im Bereich der Vernetzung wurde der Einfluss der folgenden Einstellungen untersucht:

e Anzahl der Zellen im Spalt (radial, axial, in Umfangsrichtung),

e Auflésung im Bereich des Spaltwirbels (unterhalb des Spaltes in Teilung- und

Spann-weite),
e Wandabstand (y+)
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Beispiele flur untersuchte Solver-Einstellungen:
e Turbulenzmodelle
e Turbulenzmodell-Erweiterungen
e Staupunktlimiter: Kato-Launder, Schwarz

e Entropie-Fix

AP1.1A.2.1 - Akademisches Rig: Auswahl & Vorbereitung eines Testfalls

In AP1.1A.2 wurden die Untersuchungen zur Spaltmodellierung aus AP1.1A.1 auf einem
akademischen Rig (1.5-Stufen) fortgesetzt bzw. erganzt, um wesentliche Effekte der cha-
rakteristischen Turbomaschinenstromung untersuchen zu konnen, die an der Kaskade
nicht mdglich sind, wie z.B. den Rotationseinfluss und ein héheres Machzahlniveau. Hier
wurden dieselben Paramater der RANS-Rechnungen variiert, wie schon bei den numeri-
schen Untersuchungen der bei der VT-Kaskade. Ziel war es zu untersuchen, ob die die-
selben Parameter bei beiden Anwendungsfallen einen grofden Einfluss auf die Spaltwir-

belentstehung zeigen.

Das Teilarbeitspaket AP1.1A.2.1 konzentrierte sich auf die Auswahl und Vorbereitung ei-
nes geeigneten akademischen Rigs fur RANS-Berechnungen. Es wurden verschiedene
Rigs und deren Testdaten verglichen, was zur Auswahl eines 1,5-stufigen Axialkompres-
sor-Rigs der TU Darmstadt fihrte, das Uber eine umfangreiche Messdatenlage und alle
notwendigen Randbedingungen fur die numerische Nachrechnungen verfugte.
AnschlieRend wurde ein CFD-Modell flr die Anlage erstellt und erste Testrechnungen
durchgefuhrt.

AP1.1A.2.2 - RANS-Studien am akademischen Rig

In AP1.1A.2 wurden die in AP1.1A.1 begonnenen Untersuchungen zur Spaltmodellierung
an dem 1,5-stufigen Verdichterrig der TU Darmstadt fortgesetzt, wobei ein héherer Reali-
tatsgrad mit einem guten Detaillierungsgrad der Messdaten erreicht wurde. Bei diesen Un-
tersuchungen wurden weitestgehend die gleichen Modellierungseinflisse getestet wie im

Kaskaden-Testfall an der Virginia Tech.
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Die Modellierungsparameter wurden ebenfalls in die Kategorien Geometrieerstellung, Ver-
netzung und Solverparametrisierung eingeteilt. Weiterhin wurde der Einfluss von Turbu-
lenzmodellen und Krimmungserweiterungen untersucht.

Aufgrund der guten Messdatenlage konnten bei der Auswertung der numerischen Ergeb-
nisse unterschiedliche Aspekte berlcksichtigt werden. So konnten z.B. die allgemeine
Kennlinienlage und —form verglichen werden, sowohl im Hinblick auf Zielmetriken Durch-
satz und Wirkungsgrad als auch Auswirkung auf die Pumpgrenze. Zusatzlich lagen radiale
Verteilungen vor und flachige Verteilungen aus Messtraversen.

Trotz erheblicher Variationen verschiedenster Parameter der RANS-Einstellmdglichkeiten
(siehe Zwischenberichte) war die Auswirkung auf die Spaltwirbelentwicklung nicht ausge-
pragt. Haufig waren gro3ere Unterschiede nur am Rande des Betriebsbereichs, d.h. in der
Nahe der Pumpgrenze sichtbar.

Letztlich wurden die Parameter, die den starksten Einfluss auf die Spaltwirbelentwicklung
hatten, identifiziert. Die Ergebnisse bzw. die Spaltsensitivitditen des akademischen Test-
falls wurden hier mit den Ergebnissen der VT-Kaskade verglichen. Bei beiden betrachteten
Testfallen haben vergleichbare Parameter den grofdten Einfluss auf die Spaltsensitivitat
gehabt. Hierzu gehoért v.a. die radiale Spalthéhe und Netzparameter, die das Netz im
Spaltbereich beeinflussen.

Diese Gruppe von Parametern wurden dann anschlielend auf einem mehrstufigen Ver-

dichter untersucht.

AP1.1A.3 - Mehrstufiger Verdichter

AP1.1A.3.1 — Auswahl eines mehrstufigen Verdichters

Es wurde ein 8-stufiges MTU-Hochdruckverdichterrig (HDV-Rig) identifiziert, das die Aus-
wahlkriterien fur dieses Projekt erflllte. Das bedeutete v.a. Messdaten mit Radialspaltvari-
ation und Messungen Uber einen mdglichst gro3en Bereich des Kennfeldes.

Wahrend der experimentellen Tests wurden die radialen Rotorspalte unter Verwendung
von Rotorkiuhlung mit Umgebungsluft variiert. Die Radialspaltvariation war in den hinteren
Stufen aufgrund der zunehmenden Temperaturdifferenz starker ausgepragt. Fur aussage-
kraftige Sensitivitaten wurden fur die nachfolgenden Berechnungen die Versuchsnummern

ausgewahlt, die die grofiten Radialspaltschwankungen aufwiesen. Die Auswirkungen auf
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die Verdichterkennfelder wurden bei drei Drehzahlen untersucht: der Auslegungsdrehzahl
(N1) und zwei Teillastdrehzahlen (N2 > N3).

Der Testfall wurde dann mit den neuesten CFD-Tools und -Standards aufbereitet und es
wurden Basismodelle fur verschiedene Rotorspaltbreiten erstellt, wie in Abbildung 6 dar-

gestellt.

Abbildung 5: Modellierung des ausgewahlten mehrstufigen Verdichtertestfalls

TPR: _EXDSG —EXDLG _CFDSG _CFDLGI Eff: _D_EXpSG _:'_ExpLG _D_CFDSG _D_CFDLG

Myeq Myeq Mieq

Abbildung 6: Kennfeld des mehrstufigen Verdichters mit dem Standardaufbau
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Das mehrstufige Rig wurde anschlieRend neu berechnet, wobei geometrisch gemessene
Spaltmalde fur die Rotoren und Kavitatenspalte variiert wurden. Abbildung 7 zeigt die ent-
sprechenden Kennfelder fur die drei Drehzahllinien, wobei die blauen und grauen Linien
die experimentellen Daten fur die Varianten mit kleinem (SG) und gro3em Spalt (LG) dar-
stellen. Die Messunsicherheit, einschliellich systematischer und zufalliger Fehler, wurde
bewertet, wobei sich die systematischen Fehler in den Differenzen aufheben und die Ge-
samtunsicherheit verringern. Der verbleibenden zufallige Fehler wurde anhand von Wie-
derholungsmessungen, sog. Repro-Punkte geschatzt. Die Ergebnisse der numerischen
Rechnung wurden mit den schwarzen und roten Linien dargestellt, die das Gesamtdruck-

verhaltnis (TPR) und die Entwicklung des isentropen Wirkungsgrads (Eff) angeben.

In der Messkampagne wurde der Verdichter bei der niedrigsten Drehzahl (N3) bis nahe
der Pumpgrenze betrieben, wahrend die beiden hdheren Drehzahlen nur verkurzt gemes-
sen wurden (Mini-Chics), so dass bei den beiden hohen Drehzahlen keine Pumpgrenzin-
formation vorliegen. Ein Hauptaugenmerk lag auf der Spaltsensitivitat, d.h. den Durch-
satzunterschieden am Schnittpunkt von Kennlinien und Arbeitslinien bei kleinen und gro-
Ren Spaltvarianten und deren Einfluss auf den Wirkungsgrad. Die Vergleiche zeigten,
dass CFD die experimentellen Trends im Allgemeinen gut wiedergibt. Die Spaltsensitivitat
der Pumpengrenze wurde flr die niedrigste Drehzahl sehr genau wiedergegeben. Eine
Analyse der Stufenkennfelder (nicht gezeigt) ergab ebenfalls eine gute Ubereinstimmung
zwischen experimentellen und numerischen Daten, insbesondere fur die kritische Teillast-

drehzahl N3, die die einzige Drehzahllinie mit bekannter Pumpgrenzempfindlichkeit ist.

AP1.1A.3.2 - Ubertragbarkeit von AP1.1A.1 und AP1.1A.2

In friheren Arbeitspaketen wurden brauchbare Modellierungsparameter aufgrund ihres
Einflusses auf die Spaltsensitivitat identifiziert (CFD-Ergebnisse vs. Experiment). Der aka-
demische Testfall konzentrierte sich auf die Bewertung von Anderungen von verschiede-
nen Parametern, einschliellich des Kennfelds und der radialen Profile, was zu Erkenntnis-
sen daruber fuhrte, wie verschiedene Machzahlniveaus die Bewertung der Modellierungs-

parameter fur die Spaltstromung beeinflussten.
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Fur den mehrstufigen Verdichter fihrten die Ergebnisse aus dem akademischen Testfall
zur Auswahl von drei vielversprechenden Parametern: Spaltskalierung und zwei Netzvari-
anten. Bei der Spaltskalierung wurde die Spaltgrof3e auf 80 % und 120 % des geometri-
schen Spalts eingestellt, wobei sich zeigte, dass geringere Spaltbreiten zu Ergebnissen
fuhrten, die naher an den experimentellen Daten lagen. Eine VergréRerung des Spalts

fuhrte dagegen nicht zu signifikanten Verbesserungen bei der Ubereinstimmung zwischen

Experiment und Numerik (siehe Abbildung 7).

TPR _EXPSG _CFDSG — CFDLG Eff. _D_EXPSG _D_CFDSG —0— CFDLG
——EXpg ——CFDgoys6 CFDgo%-Lc ——EXpg ——CFDgoys¢ 2 CFDgo.6
——CFD120%-56 =" CFD120%-16 —0=CFD130%.s6 “*2"* CFD120%.16

Myeqy Mieqg

Abbildung 7: Kennfeld des mehrstufigen Verdichters mit radialer Spaltskalierung

Die Netzstudien untersuchten die Auflosung der Blade-to-Blade Netztopologie und zeigten

einen geringeren Einfluss der Spaltsensitivitat der Messdaten im Vergleich zur Spaltskalie-

rung.
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AP1.1A.3.3 — Ableitung einer Guideline

In diesem Zusammenhang sollte eine Guideline zu den Modellierungsparametern abgleitet
werden, die die Nachrechnung des Spalteinflusses bei mehrstufigen Verdichterrigs ver-
bessert. Wie gezeigt wurde, haben von den zahlreichen untersuchten Parametern nur we-
nige einen deutlichen Einfluss auf die Berechnung des Spaltwirbels. Zudem muss die CFD
fur die Berechnung des gesamten Verdichterkennfeldes besser mit dem Experiment tber-
einstimmen und nicht nur eine lokale Verbesserungen erzielt werden. Die letztlich ausge-
wahlten Modellierungsparameter, die nun auch am mehrstufigen Rig untersucht wurden,
zeigen vergleichbare Effekte wie die im akademischen Testfall. Basierend auf den Pro-
jektergebnissen besteht die Modellierungsrichtlinie darin, das Spaltmal} in der Simulation
zu verkleinern und die Orthogonalitat der Gitterzellen im Spaltwirbelbereich zu erhéhen.

Die letztgenannte Eigenschaft ist letztlich die Essenz der beiden Netzstudien.

Die Ergebnisse dieses Projektes, allen voran die verbesserte Berechnungsmethodik des
Spaltstromungseinflusses, ermoglichen der MTU schon jetzt eine hdhere Auslegungssi-
cherheit. Eine detaillierte Betrachtung der Uberlagerung der verschiedenen in diesem Pro-
jekt betrachteten Effekte kdnnte zu weiteren Verbesserungen fihren und wird als zielftih-

rend fur weitere Untersuchungen in zukUnftigen Studien erachtet.
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AP3 Lebensdauer bei stark fluktuierendem Betrieb

AP3.1A Warmeubertragung bei fortschrittlichen Kithlkonzepten zur Minimierung des Kihl-

luftmassenstroms

Das Arbeitspaket 3.1A wurde, neben AP3.1A1 fur das Projektmanagement in weitere drei
projektinterne Unterarbeitspakete unterteilt (AP3.1A2 bis AP3.1A4). Im Folgenden werden

die Arbeiten und Ergebnisse der einzelnen Arbeitspakete dargestellt.

AP3.1A2: Auslegungsdatenbasis

In diesem Arbeitspaket wurden zwei unterschiedliche generische Innenkihlungsgeomet-
rien (,Basis A" und ,Basis B*) definiert, die dann beim Partner experimentell getestet wur-
den (Abbildung 11). Die Testparameter (Reynolds- und Rotationszahl) und beide Geomet-
rien orientierten sich an der mdglichen Applikation in einer schnellaufenden Niederdruck-
turbine (NDT). Aufbauend auf dem Grundlagenwissen und vorhergehenden Versuchen
sollten fur schlanke Niederdruckturbinenschaufeln gezielt Geometrien identifiziert werden,
die bei schmalen Querschnitten gute Uberhéhungen der Warmelibergénge erzeugen und
damit flr den gegebenen Kihimassenstrom und Bauraum eine hohe Kuhleffizienz vorwei-
sen. Neben dem Ausbau der Auslegungsdatenbasis dienten die experimentellen Ergeb-

nisse zur Validierung der numerischen CFD-Methodik.

AP3.1A2.1 - Definitionsphase / Testplanung / Pre-CFD

Im Rahmen des Arbeitspakets 2.1 wurden zwei generische Innenkuhlungsgeometrien —
Basis A und Basis B — flr experimentelle Untersuchungen am rotierenden Prifstand
,ROtRiIg“ des ITLR Stuttgart definiert. Ziel war die Untersuchung des Warmeulbergangs-

verhaltens in gekuhlten Niederdruckturbinenschaufeln unter realitdtsnahen Bedingungen.

Basis A basiert auf einem generischen 2-Pass-Kihlsystem mit Rippenturbulatoren (Abbil-
dung 9), das bereits im Vorgangerprojekt COORETEC-Turbo (FKZ03ET2013D) eingesetzt
wurde. Die Geometrie der Kuhlkanale orientiert sich hierbei an typischen Designs gekuhl-
ter Turbinenschaufeln, ist aber zur besseren optischen Zuganglichkeit auf prismatische
Formen vereinfacht. Die Kanallange ist im Rahmen der moglichen geometrischen Grenzen
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des Prifstands maximiert, um der typischen groReren Streckung einer Niederdruckturbi-

nenschaufel Rechnung zu tragen (Abbildung 8).

Stromungsrichtung Yo

Abbildung 8: Beispiel Innengekiihlte Rotorschaufel, 2-Pass-System mit Turbulatoren

Zur realitatsnahen Abbildung der Betriebsbedingungen wurden zentrale Testparameter
wie Reynoldszahl, Rotationszahl (Formel 1) und Anstellwinkel des Modells definiert. Diese
basieren auf Geometrie- und Stromungsdaten realer MTU-Schaufeln, sowie Vorausle-
gungsrechnungen. Die Anstellwinkel wurden aus radialen Profilverwindungen abgeleitet
und auf drei Werte (+46,5°, +8°, -18,5°) festgelegt. Insgesamt ergibt sich eine Versuchs-
matrix mit 39 Versuchen (Tabelle 1, Abbildung 9 & 10).

Tabelle 1: Testparameter BASIS A & B am ITLR Rotationsprifstand

Re
7500 15000 30000 60000 Anzahl:
0,00 1 1 1 3 1 Prioritat 1 9
Ro 0,15 1 1 1 3 2 Prioritat 2 2
0,30 1 1 1 X 3 Prioritdt 3 2
0,50 2 2 X X X nicht méglich
Anzahl Versuche pro Winkel: 13

Formel 1: Definition Reynolds- und Rotationszahl

Tragheitskraft Re = mdp

Reynoldszanhl Reibungskraft e= A
. Corioliskraft Qdy
Rotationszahl Tragheitskraft Ro = —
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Abbildung 9: Schaufelprofile innen und aufien einer Niederdruckturbinenschaufel (links),
Abbildung 10: ITLR Stuttgart Priufstandsmodell mit zwei entsprechenden Anstellwinkelvari-
anten (rechts)

Innenkihlgeometrie Basis B wurde auf Grundlage einer Literaturrecherche entwickelt, mit
dem Ziel, den Warmeulbergang durch gezielte Modifikation und Kombination verschiede-
ner Turbulenz erzeugender Strukturen zu steigern. Die Kanalgeometrie und die schragen
Rippen wurden aus der Variante Basis A ubernommen (Abbildung 11). Zusatzlich zu den
schragen Rippen enthalt die BASIS B Geometrie zwei Konzepte zur Steigerung des War-
meubergangs:
1. Vorderkantenrippen zur Verbesserung des Warmelbergangs im Bereich der ther-
misch hoch belasteten Schaufelvorderkante.
2. Kombination von schragen Rippen und Protrusions (Beulen auf der Kanalwand) im
zweiten Kanal zur weiteren Steigerung der thermischen Performance (Abbildung
12).
Beide Konzepte wurden getrennt in den jeweiligen Kanalen implementiert, um eine isolier-
te Bewertung der Effekte zu ermoglichen. Auf Basis des 3D-CAD-Modells wurde ein CFD-
Modell erstellt und mit der Geometrie Basis A verglichen.
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Basis A Basis B

Pout=6.3bar Pout=6.3bar

a 60°

5/dp 0,05

Rotation .S‘/D 1,4
Einlassprofile von D/dh 0,2

\ einer separaten \
Rohrsimulation

Abbildung 11: BASIS A Kerngeometrie (links) und
BASIS B Kerngeometrie (rechts) mit Voderkanten-
rippe (1) und Protrusions (2)

Abbildung 12: Protrusions Geometrieparameter
der BASIS B Geometrie.

Zur Unterstutzung der experimentellen Untersuchungen im Arbeitspaket 2 wurde parallel-
eine numerische Berechnung der Stromung im Testmodell mittels CFD-Simulationen
durchgeflihrt. Ziel war es, sowohl eine Pre-Test-Prediction zur gezielten Versuchsplanung
als auch ein Post-Test-Validierungsmodell zur Bewertung der experimentellen Ergebnisse
zu erstellen.

Am ITLR wurde eine Voruntersuchung zur Modellierung von Rauigkeiten und zur Uberein-
stimmung zwischen Experiment und Simulation durchgefiihrt (David de Arcos, ITLR Zwi-
schenbericht 2020). Aufbauend auf diesen Erkenntnissen wird fur die weiteren Simulatio-
nen ANSYS CFX mit dem SST-RANS-Turbulenzmodell verwendet, erganzt durch die Cur-
vature Correction und Reattachment Modification Optionen, um die Genauigkeit bei abge-
I6sten Stromungen zu verbessern. Die Modelle werden hydraulisch glatt gerechnet, wobei
die Gultigkeit dieser Annahme durch Rauigkeitsmessungen auf Kalibrierplatten Uberpruft

wurde.
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Die Simulationen basieren auf einem hochauflésenden Rechengitter mit ca. 8 Millionen
Knoten, bestehend aus Tetraedern und 15 Prismenschichten, bei einem Wandabstand
von y* = 1. Untersucht wurden vier Kombinationen aus Reynolds- (Re) und Rotationszah-
len (Ro):

Re = 15.000; 30.000 und Ro = 0,00; 0,05; 0,15

Die Ergebnisse zeigen bei Rotation (z. B. Ro = 0,15) eine signifikante Erh6hung des War-
meulbergangs auf der Saugseite nahe der Vorderkante infolge der druckseitigen Vorder-
kantenrippe. Gleichzeitig sinkt der mittlere Warmeubergang an der Vorderkante um 7,4 %
leicht ab (Abbildung 13).

Nu [ :-
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Abbildung 13: Nusselt-Zahl Verteilung fir den Fall Re = 15000 & Ro = 0,15 (Segment-
mittelwerte in den Diagrammen links, 2D Verteilung rechts mit Flachengemittelten Wer-

ten Uber die jeweilige gesamte Seitenflache unten)
Weitere alternative Geometrievarianten der Vorderkantenrippen wurden untersucht, um
den Effekt der Erhéhung des Warmelbergangs im Bereich der Vorderkante zu bestim-
men. Dabei zeigte sich eine wechselseitige Verlangerung der Saug- und druckseitigen
Rippe Uber die Vorderkante zur gegenuberliegenden Schaufelseite als vorteilhaft. Der mitt-
lere Warmeubergang auf der generischen Vorderkannte konnte um 14% gesteigert wer-

den, bei gleichzeitig moderater Reduktion auf Druck- und Saugseite. Diese Vorderkanten-

Copyright © MTU Aero Engines AG public Seite 24



geometrie wurde anschliefiend zur Untersuchung in das BASIS B Modell implementiert
und getestet.

Im zweiten Kanal zeigte sich, dass die implementierten Protrusions im CFD Rechenmodell
keinen positiven Effekt auf den Warmelbergang zwischen den Rippenflachen haben (Ab-
bildung 13). Im rotierenden Fall wurde eine leichte Reduktion, im stationaren Fall sogar
eine deutliche Abnahme des Warmeulbergangs um bis zu 20 % im Vergleich zur Geomet-
rie Basis A beobachtet. Da zum Zeitpunkt der Analyse noch keine veroffentlichten Mess-
daten des Warmeubergangs einer schragen Rippen-Protrusions-Kombination in der Litera-
tur vorlagen, und Kombinationen aus schrager Rippen mit Dimples (Dellen in der Kanal-
wand) vielversprechende Messergebnisse bei der Warmelbergangssteigerung gezeigt

haben (Choi & Choi, 2013), wurde an diesem Konzept festgehalten.

AP3.1A2.2 - Post-CFD & Bewertung

Nach Abschluss der jeweiligen Messkampagne wurde die numerische Nachrechnung der
experimentellen Ergebnisse durchgefuhrt, um die CFD-Methodik zu validieren und War-
meubergangs- sowie Druckverlustkorrelationen abgeleitet.

Zur Validierung wurde das Pre-Test-CFD-Modell der Geometrie Basis A um das Einlauf-
rohr erganzt und samtliche Stromungs- und Winkelvarianten gemal} den Testparametern

simuliert.

2Pass Kanal

/

Zufthrrohr

Abbildung 14: CFD Rechenmodell 2Pass Kanal BASIS A Geometrie mit Zufihrrohr
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Die Ergebnisse wurden mit den experimentellen 2D-Warmeubergangsverteilungen und
segmentgemittelten Nusseltzahlen verglichen. Fur Reynoldszahlen zwischen 7.500 und
15.000 zeigte sich eine gute Ubereinstimmung. Bei Re = 60.000 traten jedoch signifikante
Abweichungen auf, mit tendenziell zu hohen Nusseltzahlen in der Simulation (Abbildung
16).
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Abbildung 15: Nummerierung der Kanalsegmente fiir Druckseite (PS) und Saugseite (SS). Strdmungs-
richtung der Kihlluft symbolisiert durch blaue Pfeile
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Abbildung 16: Vergleich der segmentgemittelten Nusseltzahlen fir das Experiment (Kreise) und Numerik

(Dreiecke) fiir verschiedene Anstellwinkel a und Reynoldszahlen (Re)
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Abbildung 17: Vergleich der druckseitigen 2D Nusseltzahlverteilung von Experiment und Nume-
rischen Ergebnissen verschiedener Turbulenzmodelle (SST, GeKo & SAS) im 2. Kanal BASIS
A.
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Zur Optimierung des numerischen Setups wurden verschiedene Turbulenzmodelle getes-
tet: klassische RANS-Modelle (k-w, SST, GeKo), URANS, Reynolds Stress Model (BSL-
EARSM) sowie das instationare SAS-SST-Modell. Letzteres lieferte die besten Ergebnis-
se, insbesondere im zweiten Kanal, jedoch auf Kosten eines deutlich hoheren Rechen-
aufwands (Abbildung 17 & 18). Fur Re = 30.000 lagen die berechneten Nusseltzahlen mit
dem SAS-Modell sehr nahe an den Messwerten, auch bei Re = 60.000 wurde eine Ver-

besserung erzielt.
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Abbildung 18: Vergleich der druckseitigen segmentgemittelten Nusseltzahlen zwischen Experiment und
Numerik mit unterschiedlichen Turbulenzmodellen fur den Fall Re=15k, Ro=0,15

Durch die Verbesserung der CFD Methodik durch Validierung an den im Projekt gewon-
nenen Warmeubergangsdaten kénnen zukunftig genauere Randbedingungen flr Thermal-
rechnungen erzeugt werden, was die Gute der Materialtemperaturvorhersage erhoht und

damit die Auslegungssicherheit von Niederdruckturbinenschaufeln.
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Basierend auf den segmentgemittelten Nusseltzahlen wurden Warmeubergangskorrelatio-
nen abgeleitet. Diese berlcksichtigen die Abhangigkeit von Reynoldszahl (Re), Rotations-
zahl (Ro), Dichteverhaltnis (DR) sowie der relativen Lauflange (x/D). Neben einem eige-
nen Regressionsansatz wurden Modelle aus der Literatur (Hosseinalipour, Shahbazian, &
Sunden, 2018), (Deng, Qiu, Tao, & Tian, 2013) verwendet. Die besten Ergebnisse lieferte

der Ansatz von Deng et al. (Formel 2 & Formel 3).

Formel 2: Korrelation nach (Deng, Qiu, Tao, & Tian, 2013)

Nu
Nug

=1+f-Ro+g-Ro*>+h-Ro?

Formel 3: Koeffizienten in Abhangigkeit der Lauflange (X/D)

X x\2
f,g,h—A+B-(5)+C-(5)

Zur Bestimmung der Korrelationskoeffizienten wurden das erste Segment (Einlaufeffekte)
und der Fall Re = 60.000 ausgenommen aufgrund der hohen Messunsicherheit in diesem
Fall. Dadurch wird der Gultigkeitsbereich der Korrelation etwas eingeschrankt, bei gleich-
zeitiger Erhohung ihrer Genauigkeit. Die mittlere Abweichung der Korrelation zu den Mes-

sergebnissen lag bei 6,6 % Uber alle Varianten (Abbildung 19).
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Abbildung 19: Vergleich der segmentgemittelten Nusseltzahlen von Experiment und Korrelation BASIS A
(Linien markieren Abweichungen von +10% und -10%) fir a = 8°

Zusatzlich wurde eine Druckverlustkorrelation fur den gesamten 2-Pass-Kanal erstellt.

Zwei Ansatze — ein Exponentialmodell fir den dimensionslosen Druckverlustbeiwert ¢

(Formel 4) sowie ein relatives Modell ¢/C; (Verhaltnis von rotierendem zu stationarem

Druckverlustbeiwert) — zeigten beide eine sehr gute Ubereinstimmung mit den Messdaten,

mit einer mittleren Abweichung von 5 % (Abbildung 20).

Formel 4: Definition des Druckverlustbeiwert ¢

¢=2

Ap
9

pu?
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Abbildung 20: Vergleich der Druckverlustbeiwerte des 2Pass Kanals BASIS A von Korrelation und Experi-
ment fUr unterschiedliche Reynolds-, Rotationszahlen und Anstellwinkel (Ursprungsgerade zeigt exakte
Ubereinstimmung)

Zur Untersuchung der Auswirkungen spezifischer Geometrieelemente in der Konfiguration

BASIS B — einer Vorderkantenrippe im ersten Kanal und Protrusions im zweiten — wurde
ein Vergleich mit der Referenzgeometrie BASIS A durchgefuhrt. Die Segmentierung der
Kanale blieb identisch, wobei bei BASIS B zusatzlich der Vorderkantenbereich optisch er-

fasst wurde (Abbildung 21).
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Abbildung 21 Nummerierung der Kanalsegmente fiir Druckseite (PS), Saugseite (SS) und Vorderkante
(LE). Strémungsrichtung der Kuhlluft symbolisiert durch blaue Pfeile
Der qualitative Vergleich der 2D-Warmelbergangsverteilungen (Abbildung 22) zeigt in
beiden Fallen ahnliche Strukturen, gepragt durch Sekundarstromungen und rotatorische
Effekte. Im Bereich der Umlenkung ist in BASIS B auf der Druckseite ein leicht erhdhter
Warmeubergang erkennbar. In den segmentgemittelten Daten (Abbildung 23) zeigt sich im
ersten Kanal eine deutliche Erhéhung des Warmeulbergangs auf der Druckseite, wahrend
die Saugseite weitgehend unverandert bleibt. Insgesamt liegen die mittleren Warmeuber-
gange in BASIS B — bezogen auf beide Seitenflachen — stets auf dem Niveau oder Uber

den Werten von BASIS A. Die Steigerung ist abhangig von Reynoldszahl, Rotationszahl

public
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und Anstellwinkel. Fur alle untersuchten Anstellwinkel ergibt sich eine konsistente Verbes-
serung auf der Druckseite. Im zweiten Kanal fuhrt der Einsatz von Protrusions zu einer
markanten Erhéhung des Warmetbergangs auf beiden Seitenwanden um 19 % bis 35 %
(Tabelle 2).

Re =15000 | Ro=0.150 | P2 | Angle = +8.0°

T N

BASIS A e BASIS B

S L LL LY "IIIII
777777777 W/ /7] //

AAANNANNNN
IRRDRRREY ARRRRRREN

Abbildung 22: Gemessene 2D Nusseltzahlverteilung BASIS A (links) und BASIS B Test (rechts)
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Abbildung 23: Segmentgemittelte Nusseltzahlen fir BASIS A & B Test; Druckseite PS (links) und Saugsei-
te SS (rechts)

Tabelle 2: Mittlere relative Nusseltzahlerhéhung [%] (Nu_Basis B — Nu_Basis A) / Nu_Basis A
auf den jeweiligen Kanalseitenwanden

CH1 | CH1
PS [%] | SS [% PS [% ss [%
8

18,7 20,1 19,3
-18,5 26,4 13,4 30,9 34,8
46,5 35,3 6,4 24,6 19,4
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Zur Ableitung der Warmeubergangs- und Druckverlustkorrelationen aus den BASIS B Da-
ten wurden die gleichen Korrelationsansatze wie bei BASIS A verwendet. Ebenfalls wur-
den die Daten fur Re = 60.000 sowie das erste Segment nach dem Einlauf ausgeschlos-
sen. Die resultierenden Korrelationen zeigen eine gute Ubereinstimmung mit den experi-
mentellen Daten, wobei die mittlere Abweichung Uber alle untersuchten Winkel und Stro-
mungsparameter bei 7,5 % fur die Warmeubergangskorrelation und 6,2 % fur die Druck-
verlustkorrelation liegt. Im Vergleich zu BASIS A, bei dem die Druckverlustbeiwerte zwi-
schen 1,5 und 5 lagen, zeigt BASIS B deutlich hdhere Werte im Bereich von 3 bis 17,5.
Diese Zunahme ist auf die zusatzlichen Geometrieelemente zurlckzufuhren.

Die Auswertung der Druckverluste der Einzelkanale erfolgte durch CFD Berechnung der
Aufteilung des gemessenen Gesamtdruckverlusts auf die Einzelkanale und die Umlenkung
des 2 Pass Kanals. Setzt man die Warmeubergangsuberhdhung ins Verhaltnis zur Druck-
verlusterhéhung im Kanal kann man den ,Thermal Performance Factor® (TPF) errechnen
(Formel 5). Dieser ermdglicht den Vergleich unterschiedlicher Turbulatoren hinsichtlich

einer Warmeubergangserhdhung bei gleichzeitig geringem Druckverlust im Kuhlsystem.

Formel 5: Thermal Performance Factor (TPF) nach (Gee & Webb, 1980)

TPF — NHRNIT,HU
(f/fo) 2

Nu, . flachengemittelte Nusseltzahl der Segmente
Nu,  Nusselt Zahl fir eine glatten Kanal nach Dittus-Boelter Ny = 0.023Re"5py4
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Abbildung 24: Thermal Performance Factor flir BASIS A & B Geometrie (bei 8° Anstellwinkel und unter-
schiedlichen Re und Ro-Zahlen) im Vergleich zu Literaturdaten (Ligrani, 2013)

Der Thermal Performance Faktor von BASIS A & B liegen im Bereich bekannter Rippen-
turbulatoren wobei BASIS A vergleichsweise niedrige Widerstandsbeiwert fir Kanal 1 & 2
aufweist. Die Erhéhung des Warmeubergangs in der Basis-B Geometrie bei Uberproporti-
onaler Erhéhung des Widerstandsbeiwerts fuhrt zu einem niedrigeren TPF im ersten Ka-

nal. Im Kanal 2 fihren die Protrusions ebenfalls nicht zu einer Steigerung des TPF.
AP3.1A3 Definitionsphase Kiihlkonzept

AP3.1A3.1 - Definition des Innenkiihlkonzepts

In diesem Arbeitspaket wurde ein Innenkihlkonzept flr eine geklhlte Niederdruckturbi-
nenschaufel entwickelt. Unter realistischen thermischen Randbedingungen wurden Kihl-
konzepte entwickelt und eine Temperatur- und Lebensdauerbewertung durchgefuhrt.

Dazu wurden drei 3-Pass-Kuhlkanalvarianten (Abbildung 25) fur ein aufgedicktes Schau-
felprofil sowie eine Variante fur ein schlankes, aerodynamisch optimiertes Profil ausgelegt
(Abbildung 27). Alle Varianten wurden mit 45° Rippenturbulatoren versehen. Die thermi-
schen Belastungen wurden mithilfe eines Performance-Modells simuliert, gefolgt von einer

3D-CFD-Berechnung zur Bestimmung der aufieren Randbedingungen. Die Zielwandtem-
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peraturen wurden aus einem 1D-Festigkeitsmodell abgeleitet. In einem 1D-
Netzwerkmodell wurden die Kduhlluftbedingungen berechnet und in einem 3D-
Thermalmodell die Wandtemperaturen ermittelt. Der erforderliche Kuhlluftmassenstrom

wurde dann iterativ so bestimmt, dass die Zieltemperaturen erreicht werden.

3 Pass System mit 3 Pass System mit 3 Pass System
Umlenkung Umlenkung und Parallel
Querverbindung

Abbildung 25: Ubersicht untersuchter Kiihlkonzepte, Pfeile symbolisieren die Strémungsrichtung der
Kuhlluft und deren Erwarmung von Eintrittstemperatur (blau) zu Austrittstemperatur (rot)

Die Variante mit zweifacher Umlenkung zeigte den geringsten Kuhlluftbedarf, jedoch auch
den hdchsten Druckverlust. Dadurch ist der maximal erreichbare Kuhlluftmenge begrenzt
und daher nur bis zu einem bestimmten Kuhlungsbedarf einsetzbar. Alle Varianten weisen
die héchste Temperaturbelastung an der Hinterkante auf, insbesondere an der Schaufel-
spitze. Die Temperaturverlaufe Uber die Schaufel hinweg unterscheiden sich je nach
Stromungsfuhrung: axial-radial bei Umlenkung, radial bei paralleler Durchstromung. Die
Variante mit Querverbindungen zeigte keine Vorteile und wurde ausgeschlossen (Abbil-
dung 26).
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) Materialtemperatur
PS...Pressure Side; SS...Suction Side Mm'_. N “Max.
PS sS PS ss PS ss
3 Pass System mit Umlenkung 3 Pass System mit Umlenkung + 3 Pass System Parallel
Querverbindung
Niedrigster Kiihlluftverbrauch Kihlluftverbrauch +12.5% Kihlluftverbrauch +25%

Abbildung 26: Temperaturverteilung (von links): 3Pass Kanal mit Umlenkung; 3Pass Kanal parallel
und 3Pass Kanal mit Umlenkung und Querverbindung

Fur das schlanke Profil zeigte sich, dass oberhalb von 70 % Profilhéhe kaum Raum flr ein
effektives Kihlsystem bleibt (Abbildung 27). Die untersuchte parallele Variante war ineffi-

zient und fuhrte trotz optimaler Aerodynamik zu einem ungunstigen Gesamtwirkungsgrad.

Materialtemperatur
Max.

Min.

Abbildung 27: Temperaturverteilung in Profilschnitten mit parallelem 3Pass Kanal: links aufgedicktes
Profil; rechts schlankes, aerodynamisch optimales Profil
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Fazit: Aufgrund der geometrischen Einschrankungen ist eine moderate Aufdickung des

Profils notwendig, um ein effizientes Kihlsystem zu integrieren. Aufgrund der moderaten
Kahlungsanforderung der betrachteten Laufschaufel basiert das finale Innenkuhlkonzept

daher auf einem 3-Pass-System mit zweifacher Umlenkung ohne Querverbindungen.

AP3.1A4 Validierung Design | & I

AP3.1A4.1 — Auslegungsiterationen / Testplanung / Pre-CFD

Ausgehend vom Innenkuhlkonzept aus AP3 wurde ein Schaufeldesign mit moderater In-
nenkuhlung entwickelt und in Zusammenarbeit mit den Fachabteilungen detailliert ausge-
legt. Neben dem Schaufelblatt wurden auch die Randbereiche wie Schaufelful? und -spitze
berucksichtigt. Die Innenkuhlgeometrie wird anschlieBend in einer experimentellen Test-
kampagne hinsichtlich ihres Warmeubergangsverhaltens bei verschiedenen Reynolds-
und Rotationszahlen untersucht. Die dabei gewonnenen Daten dienen sowohl der Bewer-
tung der Kuhlleistung als auch der Validierung der CFD-Modelle.

=" /% Austritt
Deckband — = N>
Eintritt —»— |

Schaufelful /b

Scheibe

gl » Austritt
Eintritt —<

Abbildung 28: Schaufelblatt aus der Vorauslegung AP3 (links), Schaufel-Scheibe-Modell (Mitte), advekti-
ves System (rechts)

Auf Basis des Schaufelblatts aus AP3 wurde ein vollstandiges 3D-Thermalmodell zur tran-
sienten Temperaturberechnung erstellt. Das bestehende FEM-Modell des Schaufelblatts
wurde um Deckband, Schaufelfud und eine Rotorscheibe erganzt (Abbildung 28). Die
thermischen Randbedingungen wurden aus AP3 Ubernommen und fur eine typische
Flugmission skaliert. Die Berechnung zeigt Warmeleitungseffekte an den Ubergéngen zu
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Full und Deckband: Am Schaufelfuly sinkt die Temperatur durch Warmeabfuhr, wahrend
am Deckband hdéhere Temperaturen ins Schaufelblatt zurlickwirken. Dies beeinflusst die
Kahllufterwarmung und Temperaturverteilung in der Schaufel, insbesondere im Bereich

des dritten Kanals, wahrend die Hinterkante weitgehend unbeeinflusst bleibt.

Parallel wurde die Integration einer geklhlten Laufschaufel in das Sekundarluftsystem un-
tersucht. Um die Kuhlluftzufuhr sicherzustellen, sind konstruktive Anpassungen am Schau-
felfuly und an der Scheibe erforderlich. Durch QuerschnittsvergroRerung und Abdichtung
kann die Versorgung ohne Anderung des Speisedrucks gewahrleistet werden. Der Sekun-
darluftverbrauch steigt dabei allerdings um 45 %, wobei etwa die Halfte als effektive Kuhl-
luft genutzt wird, der Rest geht durch Leckagen, vor allem am Plattformspalt, verloren. Ein
effektives Dichtkonzept bei der Integration einer gekihlten Schaufel in eine schnelllaufen-
de Niederdruckturbine ist daher besonders wichtig.

Basierend auf den transienten Temperaturen aus dem geschlossenen 3D-Thermalmodell
wurde eine TMF-Analyse durchgefuhrt, um die zyklische Lebensdauer der Schaufel zu
bewerten. Kritische Belastungen traten insbesondere an Ubergangen zwischen Schaufel-
blatt, Fu und Plattform sowie an den Kuhlkanalstegen auf (Abbildung 29). Diese Bereiche
wurden in einer weiteren Auslegungsiteration geometrisch angepasst, um die Lebensdau-

er zu erhohen.
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Abbildung 29: Flachige Darstellung der zyklischen Lebensdauer als Quotient aus geforderten Lastzyklen bis

zum Anriss und erreichten Zyklenzahlen. Schaufeloberflache aufien (links) und innen (rechts)
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Parallel dazu wurde die Kiuhlkanalgeometrie optimiert, um den Kuahlluftverbrauch zu sen-
ken. Mithilfe eines internen Optimierungstools wurden Geometrieparameter der Stege vari-
iert (Abbildung 30). Ziel war die Reduktion des Kuhlluftmassenstroms bei Einhaltung ther-
mischer Grenzwerte. Das optimierte Design senkt den Luftverbrauch um etwa 10 % (Ab-
bildung 31), wobei die Zieltemperaturen eingehalten und die maximale Temperatur an der

Hinterkante konstant bleibt.
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Abbil 1: K ‘ Eintrittsnr -
Abbildung 30: moégliche geometrische Variation der Kiihl- bbildung 31: Konvergenz des Eintrittsmassen

kanalstege in der Schaufel stroms in den Kihlkanal wahrend der Optimierung

Ausgehend von einem Kuhlluftverbrauch von 2% Heiligasmassenstrom, kann mit einer
Kuahllufteinsparung gegenuber einer aktuellen Referenzauslegung von bis zu 0.2% Heil3-
gasmassenstrom gerechnet werden. Die Einbindung eines Optimierers in den Ausle-
gungsprozess hat zudem den Vorteil einer Zeitersparnis durch automatisierte Design-
iterationen hin zur gewlinschten Zielfunktionen (in diesem Fall geringer Kuhlluftverbrauch),
unter Einhaltung gegebener Randbedingungen (z.B. maximale Temperaturen im Schau-
felmaterial). Weiterhin kann durch Variation der auReren Randbedingungen eine statisti-
sche Bewertung des Designs erfolgen und dieses entsprechend robust gestaltet werden.
Insgesamt fuhrt die Einbindung eines Optimierers zu einer deutlichen Verbesserung des

Auslegungsprozesses von gekuhlten Niederdruckturbinenschaufeln.
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Testgeometrie ,Design I*

Fiar die experimentelle Validierung wurde eine Testgeometrie abgeleitet (Abbildung 32).
Da ein 2:1-Modell nicht realisierbar war, wurde ein 4:1-Modell mit gestauchter Schaufel-
langsachse entwickelt, das in den ITLR-Prifkérper passt. Die Rippengeometrie basiert auf
den BASIS A & B Versuchen, angepasst auf 45° Rippenwinkel. Die Skalierung ermdglicht
die Einstellung der gewiinschten Ahnlichkeitsparameter (Reynolds— und Rotationszahl)
der Stromung im Prufstand. Durch die verwundene Geometrie der Schaufel hat jeder
Schaufelschnitt entlang des Radius einen individuellen Anstellwinkel zur Drehachse. Eine
unterschiedliche Ausrichtung des Modells zur Drehachse wie bei BASIS A & B war daher
nicht nétig und die Anzahl der Warmeubergangsversuche konnte auf 13 reduziert werden.

Die Variation der Parameter Reynolds— und Rotationszahl wurde vom Basisversuch uber-
nommen (Tabelle 1).

Abbildung 32: ITLR 3Pass Testgeometrie Schaufeldesigns |, Kiihlkanale im Schaufelblatt (links) und Kihl-
kanal Kernmodell mit Rippen und Umlenkungen (rechts)
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In Vorbereitung auf den Test des Schaufeldesigns | wurde ein numerisches Modell erstellt
und flr ausgewahlte Betriebspunkte gerechnet. Durch die gestreckte Form des Stro-
mungsquerschnitts im ersten Kanal und des limitierten radialen Bauraums fur die Stro-
mungsfuhrung vom runden Zufuhrrohr zum Kanaleintritt, kommt es im Zufuhrtrichter zu
Ablésung und Ruckstromung (Abbildung 33).

Im Bereich der ersten Rippe im Kanal wird der Kanalquerschnitt wieder fast vollstandig in
z-Richtung durchstromt und im weiteren Verlauf entwickelt sich eine, fur den Kanal mit

schragen Rippen, typische Stromungsstruktur.

Velocity w
Velocity,
12

10

Abbildung 33: Geschwindigkeitsverteilung im ersten Kanal Schaufeldesign I: Kanalgeometrie (Kernge-
ometrie) (links); Stromlinien mit Geschwindigkeit (Mitte); Geschwindigkeitsverteilung in Schnittebenen
(rechts)
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Testgeometrie ,Design I1“

Basierend auf dem Schaufeldesign | und der BASIS B Geometrie wurde eine Schaufelde-
sign Il entwickelt. Dabei wurden die Vorderkantenrippen und Protrusions in die Kuhlkanal-
geometrie des Schaufeldesigns | integriert, um die Warmelbergang zu erhéhen und die
Kahllufteffizienz weiter zu steigern. Aufgrund der hohen Komplexitat der Geometrie und
zusatzlichen Schwierigkeiten bei der Auswertung der Warmeubergange auf den Protrusion
Geometrien seitens des ITLR, kann ein Test dieser Geometrie nicht auf dem RotRig des
ITLR Stuttgart realisiert werden. Das Schaufeldesign Il wurde daher nicht mehr weiter ver-
folgt.

Als Alternative Testgeometrie wurde stattdessen eine Abwandlung der BASIS A Geomet-
rie identifiziert. Diese unterscheidet sich allein im Winkel der schragen Rippen, welcher
von 60° auf 45° geandert wird (Abbildung 34). Damit lasst sich der Einfluss des Rippen-
winkels im Vergleich zur BASIS A studieren. Weiterhin kann ein Vergleich zur Anwen-
dungsgeometrie | erfolgen, da hier sehr ahnliche relative Rippengeometrien umgesetzt

sind (Rippenwinkel ist bereits 45°).

2
RYZANER a 60° —45°  60°— 45°
A VA W W IO
N\ N\
e/d, 0,13 0,13
i P
e ] i
t /e 7.5 7,5
A-A
a/d, 0,1 0,1

Abbildung 34: Links Kerngeometrie BASIS A; Rechts Anpassung der Rippenwinkel im Parame-
tersatz

Die Testparameter wurden vom Versuch BASIS A & B unverandert Gbernommen (Tabelle

1).
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AP3.1A4.2 - Post-CFD & Bewertung
Im ITLR Plexiglasmodell des Schaufeldesigns | werden Temperaturen und statischer

Druck an vier verschiedenen Stellen im Kihlkanal gemessen (Abbildung 35).
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Abbildung 35: Temperaturmessstellen links und Druckmessstellen rechts im Schaufeldesign | Plexiglas-
modell

Die Temperaturmessung dient der Bestimmung der Referenztemperatur fur die spatere
Warmeubergangsbestimmung und die Druckmessung zur Bestimmung der Druckverluste
im Kuhlkanal. Der Druck am Eintritt des ersten Kihlkanals wird absolut gemessen
(PO1absot) und alle weiteren Dricke als Druckdifferenz  zum  Eintrittsdruck
(PO1giffref. . . PO3diffrer).
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Der mittels CFD berechnete Verlauf des statischen Differenzdrucks entlang des 3 Pass
(Abbildung 36) zeigt den Druckaufbau durch Rotation in der ersten Umlenkung von Kanal
1 zu Kanal 2, sowie eine Reduktion des statischen Drucks im 3ten Kanal durch eine Be-
schleunigung hin zum Austritt. Messung und Rechnung stimmen an den Messpositionen
dP01 und dP03 qualitativ gut Uberein und der Rotationseinfluss wird gut wiedergegen. Po-
sition dP02 verzeichnet eine grélkere Abweichung im Differenzdruck, im rotierenden Fall

sogar eine gegenlaufige Tendenz.
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Abbildung 36: CFD Ergebnis der statische Druckdifferenz als 2D Verteilung auf der Kihlka-
naloberflache (links) und an lokalen Messpositionen (dP01...dP03) im Vergleich zur Messung
(rechts)
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Die Auswertung des Warmeubergangs im Kuihlluftkanal kommt zu dem Ergebnis, dass

sowohl das Experiment, wie auch die numerischen CFD Ergebnisse die charakteristischen

CFD Experiment
PS

S Nusselt number [-]:
700

W A o O
o O o o
o o o ©

L L L)/

S R SS -y

CFD Experiment

N
'
'
\
‘;
N
N
\
\
\
\
\
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Abbildung 37: 2D Nusseltzahlverteilung auf der Kiihlkanaloberflache aus CFD-
Rechnung (links) und dem Experiment (rechts), fir den Fall Re=15000, Ro=0,15

Nusseltzahlverteilungen eines rotierenden Kihlkanals mit schragen Rippen wiedergeben
(Abbildung 37): Der Warmeubergang ist auf der Druckseite des 1. Kanals durch die Corio-
liskraft deutlich erhéht gegeniber der Saugseite. Zusatzlich férdern die schragen Rippen
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hier aufgrund der Form der Querschnittsflache des 1. Kanals Kuhlluft auf die Druckseite,
was zu einer Erhéhung des Warmeubergangs fuhrt und den Unterschied zwischen Druck-
und Saugseite weiter erhoht.

Der Corioliseffekt kann ebenfalls im 3. Kanal beobachtet werden, wobei er durch die hohe
Beschleunigung der Strémung in radiale Richtung hier weniger zum Tragen kommt. Die in
der Auslegung vorgesehene Maximierung des Warmeubergangs im 3. Kanal durch eine
Verengung der Querschnittsflachen im Kuhlkanal und die damit verbundene Erhéhung der
Stromungsgeschwindigkeit, kann sowohl im Experiment, wie auch in der CFD-Rechnung
nachgewiesen werden. Im 2. Kanal fiihrt die Corioliskraft tendenziell zu einer Uberhéhung
des Warmeulbergangs auf der Saugseite. Dieser Effekt ist hier weniger ausgepragt als im
Fall der BASIS A-Geometrie (Abbildung 22). Die schragen Rippen sorgen aber auch hier
fur einen Staupunkteffekt an der rickwartigen Kanalwand und der damit verbundenen Er-
hohung des Warmeubergangs.

Im direkten Vergleich zeigt die CFD-Rechnung eine gute qualitative Ubereinstimmung mit

dem Experiment, wobei der Warmeubergang im Mittel eher geringer ausfallt.

Zusammenfassend konnte am getesteten Modell eine deutliche Verbesserung im Bezug
auf die bendtigte Kuhlluft erreicht werden. Es konnte eine Einsparung der lokalen Kuihl-
luftmenge fur die Schaufel von etwa 10% bei gleichbleibenden Thermalspannungen ge-
genuber einer existierenden Turbinenschaufel nachgewiesen werden. Insgesamt konnte,
durch den Zugang zu spezifischeren Validierungsdaten, die Auslegungsfahigkeit von ge-
kihlten Turbinenschaufeln fur Niederdruckturbinen verbessert werden und damit auch die

Gute der lokalen Materialtemperaturvorhersagen zukinftig gesteigert werden.
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HAP4 Simulationsverfahren und multidisziplinare Optimierung

AP4.1A Probabilistische Auslegungsstrategie fiir instationar beanspruchte Turbinenbautei-

le

In AP4.1A ,Probabilistische Auslegungsstrategie fur instationar beanspruchte Turbinen-
bauteile“ lag der Fokus auf der probabilistischen Untersuchung des Einflusses von kleinen
und grolien Geometrievariationen einer Schaufel-Scheibe-Verbindung auf deren struktur-
mechanische Eigenschaften. Hauptziel des Vorhabens war es, den Designraum der Ver-
bindung optimal zu nutzen, um deren Effizienz zu verbessern sowie die Robustheit des

Designs sicherzustellen.

AP4.1.A.2: Definition Zielgeometrie, Lastinformation, deterministisches Modell. Be-
reitstellung der Daten fiuir TU Dresden

Dazu wurde ein vereinfachtes Modell fir die Untersuchungen ausgewahlt, welches jedoch
die Komplexitat einer Schaufel-Scheibe-Verbindung hinreichend widerspiegelt. Das Modell
wurde automatisiert aufgebaut und vernetzt. Fur die Studien wurden ca. 24000 quadrati-
sche Hexaederelemente verwendet und als Loser kam die von MTU Aero Engines entwi-

ckelte, quelloffene Software CalculiX (Dhondt et al., 2025) zum Einsatz.

Abbildung 38: Vereinfachtes Modell der Schaufel-Scheibe-Verbindung
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Radien, Langen und Winkel von Schaufelful® und Scheibennut sind geometrisch paramet-
risiert, sodass Geometrievariationen mit 23 Parametern sowohl im Fertigungstoleranzbe-
reich als auch im grof3eren Malistab fur eine Optimierung mdglich waren. Eine Prozess-
kette wurde aufgesetzt, welche die Schritte von Parametervariation hin zu einer Auswer-
tung der Spannungsverteilung automatisiert. Abbildung 38 zeigt einen beispielhaften Mo-

dellaufbau mit zugehdriger Von-Mises-Spannungsverteilung.

AP4.1.A.3: Evaluierung der bei TU Dresden entwickelten Vorgehensweisen am MTU
Modell

GroRere Variationen der Geometrieparameter kdonnen dazu fuhren, dass das Modell phy-
sikalisch unmaoglich wird. So kénnen Langen, Radien und Winkel des Schaufelfues bei-
spielsweise nicht beliebig miteinander kombiniert werden. Daher ist ein Mechanismus
notwendig, welcher automatisiert eine Anpassung der vorgegebenen Parameter durch-
fuhrt, sodass eine sinnvolle Geometrie erzeugt werden kann. Dies hat zur Folge, dass vie-
le klassische Methoden zur Sensitivitatsanalyse und Robustheitsbewertung nicht einge-
setzt werden kdnnen. Stattdessen war eine zweigeteilte Untersuchung notwendig. Zuerst
musste anhand einer Optimierung mit grolien Geometrievariationen und unter der Bedin-
gung der Fertigbarkeit des Modells sowie strukturmechanischen Aspekten eine optimale
Geometrie ermittelt werden. Anhand dieser optimierten Geometrie wurden Sensitivitats-
und Robustheitsbewertungen durchgefuhrt, bei denen keine groRen Abweichungen mehr
erlaubt waren, sondern nur geometrische Anpassungen in Bezug auf die Fertigungstole-
ranzen. Abbildung 39 veranschaulicht die Herausforderung, die sich durch die genannten
Geometrieanpassungen ergibt, anhand von vier beispielhaften Geometrieparametern. In
schwarz sind jeweils die ursprunglichen Realisierungen der Parameter im gewlnschten
Intervall gezeigt, in blau die angepassten Parameterwerte, die zu einer validen Geometrie
gefuhrt haben. Es ist klar erkennbar, dass sich durch die Anpassungen sowohl die Vertei-
lung der Parameter, als auch deren Wertebereiche signifikant andern, was eine grol3e

Herausforderung fur die Optimierung bedeutet.
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Abbildung 39: Anpassungsverhalten ausgewahlter Geometrieparameter

AP4.1.A.4: Detaillierte Analyse nach Integration der weiterentwickelten Methoden
und sukzessive Ubernahme des jeweils aktuellen Entwicklungsstandes der TU
Dresden

Das oben beschriebene Vorgehen wurde in einem umfangreichen Fallbeispiel auf die
Schaufel-Scheibe-Verbindung angewandt. Fur die Untersuchung wurden kritische Stellen
im Kontaktbereich der Verbindung ausgewahlt. Mittels einem zweistufigen Monte Carlo
Samplings zur Minimierung der Spannungen und gleichzeitiger Minimierung des Einflus-
ses von Fertigungstoleranzen konnte ein verbessertes und robusteres Design gefunden
werden. Die detaillierte Vorgehensweise zusammen mit den einzelnen Ergebnisse finden
sich in der Veroffentlichung (Emmrich et al., 2023). Abbildung 40 veranschaulicht das Vor-
gehen. Auf der y-Achse der Grafik ist die maximale Von-Mises-Spannung der Verbindung
aufgetragen, auf der x-Achse die Streuung dieser Spannung bzgl. Fertigungstoleranzen.
Alle Werte sind zur besseren Vergleichbarkeit auf die der Referenzgeometrie normalisiert
(gruner Stern bei x=1.0, y=1.0). Fir ein robustes Optimum gilt es beide GroRen mdglichst
klein zu halten. Der Monte Carlo-basierte Ansatz liefert diskrete Realisierungen (hier ge-
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zeigt: 100, 1000 und 10000), mittels derer sich eine Pareto-Front abzeichnet, auf der die
optimale Ldsung als Trade-Off zwischen minimaler Spannung und minimaler Streuung
gewahlt werden kann. Hier war es moglich, im Vergleich zur Referenz eine erheblich
spannungsarmere und robustere Losung zu finden (rot umrandetes, schwarzes Dreieck).
Der Unterschied der beiden Geometrien ist in Abbildung 41 veranschaulicht.
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Abbildung 40: Fallbeispiel robuste Optimierung (Minimierung der Kontaktspannungen bei gleichzeitiger

Minimimierung des Einflusses von Fertigungstoleranzen)

AP4.1.A.5: Bewertung Fertigbarkeit des optimierten Modells

Zuletzt wurde die Prozesskette um eine Bewertung der Fertigbarkeit erweitert. Die Grund-
lage fur die Berechnung lag auf einem vereinfachten empirischen Modell, das die Schnitt-
krafte bestimmt. Eine zeit- und rechentechnisch aufwandige 3D Simulation des gesamten
Fertigungsprozesses ist flr eine probabilistische Untersuchung fiir eine grof3e Anzahl an
Samples nicht sinnvoll. Mittels der vereinfachten Simulation des Fertigungsprozesses
konnte die Geometrie auf Fertigbarkeit untersucht werden. Es ist daher moglich, das De-
sign bezuglich der haufigsten Probleme, die durch den Fertigungsprozess auftauchen,

schon im Vorfeld besser einzuschatzen und gegebenenfalls weiter zu optimieren.
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Abbildung 41: Von-Mises-Spannungsverteilung von Referenzgeometrie (links) und optimierter Geometrie
(rechts)

AP4.1.A.6: Anwendungsregeln

Die entwickelte Vorgehensweise und Methodik beschrankt sich in ihrer Anwendung nicht
auf das hier untersuchte Problem der Schaufel-Scheibe-Verbindung. So wurde die An-
wendbarkeit auf andere geometrisch parametrisierte Modelle diskutiert. Aus den Untersu-
chungen konnten aullerdem Anwendungsregeln abgeleitet werden (Variationsbereich der
Parameter, Anzahl notwendiger Realisierungen fur das Metamodell, Anzahl an Monte Car-
lo Ziehungen fur die Optimierung), die auch fir andere Problemstellungen eine Ausgangs-

basis darstellen.

Anhand einer strukturmechanischen Problemstellung einer Schaufel-Scheibe-Verbindung
wurde eine stochastische Auslegungsmethodik entwickelt, die eine verbesserte Modellie-
rung ermaoglicht, verbunden mit der Option, Konservatismen zu reduzieren. Das zweistufi-
ge Optimierungsvorgehen basiert auf Metamodellen sowie der Monte Carlo Methode und
stellt in dieser Kombination eine innovative und effiziente probabilistische Methode dar.
Die Methodik erméglicht aber auch die Aufnahme mehrerer Betriebspunkte und kann so-
mit instationare Effekte im Lastwechselbetrieb in der robusten Optimierung berucksichti-

gen.
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AP4.8A Verbesserte numerische Berechnung von Innenstromungssystemen

AP4.8A1: Bereitstellung Testfalle und Berechnung mit konventioneller Turbulenz-
modellierung

In diesem Arbeitspaket wurden geeignete Test- und anwendungsnahe Validierungsfalle
definiert (AP1.1). Diese Testfalle kamen sowohl aus vorhergehenden und parallelen tech-
nologischen Vorhaben, als auch aus der freien Literatur und wurden definiert, um so nahe
wie mdglich an typischen Innenstromungen von gekuhlten Schaufeln zu sein. Es wurde
darauf geachtet, dass die genaue Geometrie, die kompletten Randbedingungen und die

Messdaten von den Testfallen verfligbar waren.

Diese Validierungsfalle wurden mit konventioneller RANS-Modellierung (k-w SST) und
dem CFD-Code ANSYS CFX gerechnet (AP1.2) und mit Messdaten verglichen (AP1.3).

Dafur wurde der Warmeubergangskoeffizient bzw. die Nusseltzahl ausgewertet und mit
den bestehenden Messdaten verglichen. Es wurde darauf geachtet, dass die Nusseltzahl

in der CFD und im Experiment so ahnlich wie moglich definiert wurde.

Als erster Testfall wurde der ITLR-RotRig Basis A ausgewahlt. Diese Geometrie reprodu-
ziert ein klassisches Innenkuhlkonzept eines 2-Passsystems mit Rippenturbulatoren (Ab-
bildung 42).

*. Rotationsachse
- = & Sotationsachse

Stromungsrichtung S

Abbildung 42: Rotierender 2-Pass-Kuhlkanal mit parallelen quadratischen 45°-Rippen (ITLR RotRig-BasisA)

Im Rahmen des Projektes wurde in AP3.1A ,Warmeubertragung bei fortschrittlichen Kuhl-

konzepten zur Minimierung des Kuhlluftmassenstroms® die Warmeubergangsverteilung an
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der Druckseite & Saugseite (Abbildung 43: rote Flache) mit Hilfe einer mitrotierenden Ka-
mera und Flussigkristallen gemessen. Diese Messungen wurden mit verschiedenen Test-
parametern (Reynolds- und Rotationszahl) und 3 Anstellwinkeln des Kuhlkanal-Modells

gegenuber der Rotationsachse durchgefuhrt (Abbildung 43).
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) /\\

< b f

\ ~ A / /
__________________ . T N

Inlet T ~— Rotation ¢ | o /

ab, N >
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Abbildung 43: CFD-Modell des RotRig.

Fur die numerischen Stromungssimulation wurden alle gemessen Betriebspunkte und An-
stellwinkel genutzt. Das CFD-Gebiet umfasst die 2 berippten Kanale und den Trichter am
Eintritt. Dieses wurde mit Tetraelementen und mit Prismenschichten an der Wand ver-

netzt, um eine genaue Simulation der Strémung in der Wandnahe zu erreichen (Y+<1).

Die CFD-Ergebnisse zeigen eine gute Vorhersage des Warmeubergangs. Die Abweichung
mit den Messedaten liegt in den meisten Fallen unter 20% (Tabelle 3).
AuRerdem werden die Stromungsstruktur und ihre Auswirkungen auf den Warmeaus-

tausch gut vorhergesagt.

Die gréfliten Abweichungen waren an der Saugseite des Einlasses und an der Druckseite
des zweiten Kanals zu beobachten (Abbildung 44). Diese zeigen die Grenzen des konven-
tioneller RANS-Modellierung (SST) auf, Ablésungen, die durch die Rotation stromabwarts

des Trichters und der Umlenkung verstarkt werden, korrekt vorherzusagen.
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Abbildung 44: Nusselt-Zahl an der Druck- und Saugseite fiir die Konfiguration (8° Anstellwinkel ; Re=15e3 ;

Tabelle 3: Nusselt-Zahl-Vorhersage mit dem SST-Modell: Abweichung vom Experiment

Ro=0.15)

Nu-Zahl: CFD Abw. Von den Exp [%]

Re Ro 8° -18,5° 46°
7500 0 18% - -
7500 0,15 17% 15% 30%
7500 0,3 21% 20% 31%
7500 0,5 - 21% 25%

15000 0 12% - -

15000 0,15 11% 13% 24%
15000 0,3 10% 12% 24%
15000 0,5 16% 11% 15%
30000 0 12% - -

30000 0,15 19% 23% 20%
30000 0,3 14% 28% 19%

Als zweiter Testfall wurde eine klassische Prallkiihlung mit einer Multi-Loch-Flache aus der

Literatur untersucht (L. W. Florschuetz, 1981). Der Testfall besteht aus einer Prallplatte, an

der der Warmeubergang gemessen wird und aus verschiedenen austauschbaren Loch-

platten, die in einstellbarem Abstand zur Messplatt positioniert sind. Die verschiedenen

Konfigurationen sind in Tabelle 4 & Abbildung 45 im Detail dargestellt (I = ausgerichtete

Locher, S = versetzte Locher). Alle 4 Konfigurationen wurden mit dem RANS-SST-Modell
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gerechnet und den Warmeulbergang, welcher sowohl im Experiment, als auch in der CFD

Uber 30 Bereiche an der Prallflache ausgewertet wurde (3 pro Strahl), verglichen.

%{Ab o o oo

O O - S - S
C)""—H O - - O

b

% : ‘

TEST SURFACE
Abbildung 45: Geometrie des Testfall (Florschuetz, 1981)
Tabelle 4: Untersuchte Konfigurationen

D183l 38 10 8B o 3 1 4700, 19600, 53200
D 5411 762 fﬂm ;‘;W -.—=z1m | 4800, 11500 ,20900,34500
D 543 | 762 5 o 4 3 1 4900, 15000,34700
p543s 7e2 S o 4 3 S 520 1720037700

Das Rechengebiet besteht aus einer Reihe von 10 Lochern mit periodischen Randbedin-

gungen in der y-Richtung (Abbildung 46) und wurde ebenfalls mit Tetraelementen und mit
Prismenschichten an der Wand vernetzt, um eine genaue Simulation der Stromung in der
Wandnéhe zu erreichen (Y+<1) (Abbildung 47).
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Abbildung 46: CFD-Rechengebiet (Draufsicht (oben rechts), Schnittdarstellung durch eine Lochreihe (unten))

Abbildung 47: Tetra-Netz mit Prismenschichten

Copyright © MTU Aero Engines AG

public

Seite 56



Die CFD-Ergebnisse zeigen eine gute Vorhersage des Warmeulbergangs. Die Abweichung
von den Messedaten liegt in den meisten Fallen unter 20% (Tabelle 5).

Auf den ersten Segmenten (1-15) Uberwiegt der Einfluss des Strahlaufpralls auf den War-
meulUbergang gegenuber dem Einfluss der axialen Sekundarstromung, was sich in einem
Maximum des Warmeubergangs unter dem Prallloch und einem Minimum zwischen den
Pralllédchern zeigt (Abbildung 48). Dabei verschieben sich die Maxima und Minima zuneh-
mend in Stromungsrichtung, da die Prallstrahlen durch immer hohere Axialgeschwindigkeit
im Kanal in Stromungsrichtung abgelenkt werden. Weiter stromabwarts (16-30) wird der
Einfluss der axialen Stromung auf den Warmelbergang dominant, da die Strahlen abge-
lenkt werden, bevor sie auf die Platte treffen kdnnen. Dies ist auf die Zunahme der axialen
Stromung zurdckzufuhren, die durch die weiter stromaufwarts liegenden Locher gespeist
wird. Die Warmeulbergangsverteilung auf der Grundplatte ist in diesem Bereich deutlich
gleichmafiger und dhnelt immer mehr einer reinen Kanalstrémung. Durch die stetige Mas-
senstromzunahme in der Axialstromung steigt der Warmeubergang bis zum Austritt immer
weiter an. Dieser Effekt ist deutlich in Konfiguration (D_5 4 1 |, Abbildung 48) zu erken-
nen, die den geringsten Abstand zwischen den Lochern und der Platte aufweist und somit

eine schnellere axiale Stromung beguinstigt.
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Abbildung 48: Warmeibergang SST/Exp. fir die Konfiguration D_5 4 1 | Re=4800
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Der von der CFD vorhergesagte geringere Warmeubergang lasst sich dadurch erklaren,
dass das SST-Modell die Vermischung zwischen den kalten Luftstrahlen und der bereits
im Kanal vorhandenen warmen Luft unterschatzt. Die lokalen Maxima und Minima werden
vom SST-Modell Ubertrieben dargestellt, da es nicht in der Lage ist, sekundare Stromun-
gen — wie die Mischungszonen zwischen den Strahlen und der axialen Strdomung — realis-
tisch abzubilden.

Dieser Effekt ist in Konfiguration D_5 4 3 S (Abbildung 49) noch deutlicher zu erkennen,
in der die versetzte Anordnung der Locher die Wechselwirkung zwischen den Strahlen und
der axialen Stromung verstarkt. Es werden vor allem im Bereich der Lochreihe 3 & 4
(Segmente 7-12) Maxima und Minima von der CFD Uberschatzt, da an dieser Stelle schon

eine signifikante Axialstromung vorhanden ist, welche mit den Prallstrahlen interagiert.

Obwohl das SST-Modell gute Vorhersagen des Warmeubergangs liefert, zeigt es Schwa-
chen in Bereichen mit komplexen Strémungen. Der Einsatz hochwertigerer Turbulenzmo-

delle kann hier in Betracht gezogen werden, um die Vorhersagen zu verbessern.
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1 3 7 9 11 13 15 17 19 21 23 25 27 29
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Nusselt Number
N
v
Abweichung zu Messdaten

NusseltNumber

Abbildung 49: Warmeubergang SST/Exp. fur die Konfiguration D_5 4 3 S Re=5200
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Tabelle 5: Warmelibergang: Abweichung von den Experimenten Uber alle Segmente

Re xn/d yn/d zn/d Pattern | Abw.CFD/Exp
4700 10 8 3 | -19% %
19600 10 8 3 |
53200 10 8 3 [ -3% §
4800 5 4 1 | -15%%
11500 5 4 1 | -8% %
20900 5 4 1 | -1% [i
34525 5 4 1 | 5% i |
4900 5 4 3 [ -11%%
15500 5 4 3 | 1% |
34700 5 4 3 | 6%
5200 5 4 3 S -1
17200 5 4 3 S -5%
37700 5 4 3 S 2% i

Diese Rechnungen bilden die Ausgangsbasis fur die weitergehenden Berechnungen mit

skalenauflosenden Verfahren

Turbulenzmodell in AP4.

(SRS)

AP4.8A2: Rechnungen mit komplexeren Modellierungsansatzen (SRS)

in AP2 und mit dem erweiterten RANS-

In diesem Arbeitspacket wurde das Potential der SRS-Modellierung fur die in AP4.8A1

definierte Testfalle untersucht. Ansys CFX bietet mehrere skalenauflésende Methoden an,

vom Scale Adaptative Simulation (SAS), die vom SST-Modell abgeleitet ist, bis hin zu
komplexeren Ansatze wie dem SBES, das RANS- und LES-Modelle kombiniert (Abbildung

50).
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Abbildung 50: Verbesserung der Turbulenzmodellierung

Der rotierende, berippte 2-Pass-Kihlkanal (ITLR-RotRig Basis A), wurde mit SRS-
Modellen gerechnet (SBES, SAS, BSLRSM, BSLEARSM, SST-Geko).

Im Bericht werden die Ergebnisse der SAS und SBES Turbulenzmodelle im Vergleich zum
SST-RANS Modell und dem Experiment vorgestellt. Im Gegensatz zu den anderen Turbu-
lenzmodellen konnten mit den SAS und SBES-M Turbulenzmodellen signifikant bessere
Ergebnisse im Vergleich zum SST-RANS Modell erzielt werden, und daher werden nur

diese im Folgenden detailliert dargestellt.
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Abbildung 51: Warmeubergangskoeffizient an der Saugseite des Kanals 1 (Re=15k ; Ro=0.15)
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Abbildung 52: Warmeubergangskoeffizient an der Druckseite des Kanals 2 (Re=15k ; Ro=0.15)
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Durch eine feinere Auflosung der turbulenten Stromungen liefern die SRS-Modelle (SAS &
SBES) eine bessere Vorhersage der Stromungsstruktur als das SST-Modell (Abbildung 51
& 52).

Insbesondere an der Druckseite des Kanals 2, wo die Strdomung aufgrund der Rotation in
einigen Stellen abldst. Diese Abloésungen werden deutlich besser mit den SRS-Modellen
als mit dem SST-Modell vorhergesagt.

Mit dem SAS-Modell wird die Ablésung im Trichter, die aufgrund der Rotation verursacht
wird, Uberschatzt. Die Ablésung beeinflusst den Warmetlbergang bis zum Segment -8 im
Kanal 1 (Abbildung 51). Dieser Einfluss ist in den Messungen und SST & SBES- Modellen

nicht zu sehen.
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Tabelle 6: Evaluation der Warmelibergangsvorhersage mit dem SAS-Modell im Vergleich zum SST-Modell

fur das RotRigBasis A bei verschiedenen Reynolds- und Rotation-Zahlen

Abw. Von den Exp [%] Evaluation. E=
Re Ro 8° 46° 8° 46°

7500 0 14% - -0;22 -
7500 0,15 13% 18% -0;23 =0;38
7500 0,3 12% 22% =037 0,26
7500 0,5 - 19% - -0;18
15000 0 8% - £0;34 -
15000 0,15 9% 13% -0;13 -0,44
15000 0,3 9% 12% -0i12 =047
15000 0,5 11% 12% -0;24 -0{14
30000 0 7% - =0/42 -
30000 0,15 10% 14% =049 10,30
30000 0,3 7% 18% -0/52 -0;05

Da das SAS-Modell mit geringerem Berechnungsaufwand als das SBES-Modell vielver-

sprechende Ergebnisse lieferte, wurden mit diesem alle Reynolds- und Rotation-Zahlen fur

die Konfigurationen mit 8° und 46° Anstellwinkel gerechnet. Die Warmeubergangsvorher-

sage wurde sowohl mit den Experiment als auch mit den SST-Ergebnissen verglichen und
mit Hilfe eines Faktors (E) bewertet (Tabelle 6): E<0: Das SAS-Modell verbessert die SST-
Ergebnisse und E>0: Das SAS-Modell verschlechtert die SST-Ergebnisse.

Das SAS Modell zeigt eine sehr gute Ubereinstimmung mit den Experimenten auch in den

Bereichen mit starken Krummungen, wie in den Umlenkungen und in den Bereichen mit

Ablbésungen, die durch die Rotation und die Rippen verursacht werden.

Es bietet eine gute Naherung flr turbulente Strukturen verglichen mit LES (Large Eddy

Simulation), mit reduziertem Berechnungsaufwand im Vergleich zur LES.
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Prallkiihlung mit einer Multi-Loch-Flache (Florschuetz):

Das SAS-Modell ist besser geeignet um die Warmeubergange in Bereichen vorherzusa-
gen, in denen die Wechselwirkungen zwischen den Strahlen und der axialen Stromung
stark ausgepragt sind. Die Warmeubergange, die mit dem SST-Modell im hinteren Teil des
Kanals unterschatzt wurden, werden hier besser vorhergesagt (Tabelle 7).

Diese Verbesserung ist insbesondere bei Konfiguration D_5 4 3 S (Abbildung 53) zu be-
obachten, in der die versetzte Anordnung der Locher die Wechselwirkung zwischen den
Strahlen und der axialen Stromung verstarkt. In den anderen Konfigurationen werden nur

geringe Verbesserungen beobachtet.
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Tabelle 7: Evaluation der Warmelibergangsvorhersage mit dem SAS-Modell im Vergleich zum SST-Modell

fur die Prallkihlung mit einer Multi-Loch-Flache

Re xn/d yn/d zn/d Pattern | Evaluation E=
4700 10 8 3 | -0j03
19600 10 8 3 | -
53200 10 8 3 | -
4800 5 4 1 | -0jo7
11500 5 4 1 | -
20900 5 4 1 | -
34525 5 4 1 | -
4900 5 4 3 | -0,09
15500 5 4 3 | -
34700 5 4 3 | -
5200 5 4 3 S =039
17200 5 4 3 S 024
37700 5 4 3 S -0,01

AP4.8A3: Ubertragung und Testen der erweiterten RANS-Turbulenzmodellierung

In diesem Arbeitspaket wurde das erweiterte Turbulenzmodell, welches beim ITLR im
Rahmen des AP4.8b entwickelt wurde, in die CFD-Umgebung (Ansys CFX) der MTU im-

plementiert.

Das erweiterte RANS-Turbulenzmodell ,neuralSST-Modell“, welches von Mandler (ITLR)

entwickelt wurde, ist eine Erweiterung des SST-Modells von (Menter, 1994). Es verwendet

die Ergebnisse von Direct Numerical Simulation, um fur bestimmte Problemklassen die

Ergebnisgute des SST-Modells zu verbessern.
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SST-Modell:
Das SST-Modell von (Menter, 1994) ist ein Wirbelviskositatsmodell, das die Reynolds-
spannungen mit der folgenden Gleichung mit den mittleren Deformationsraten verbindet:
W, = Ui 4 2U) L 2 ks
pu‘l u} - luf. axj axf 3 JO ij
Ui sind die mittleren und ui die fluktuierenden Geschwindigkeitskomponenten. Der Quer-
strich steht fur eine Zeit- oder Ensemblemittelung. k ist die turbulente kinetische Energie

und 4§ii ist das Kroneckersymbol.

Die Wirbelviskositat ut wird im SST-Modell mit Hilfe der folgenden Beziehung ermittelt:

_ pk
e = max(w; F,5/a,)

Die GroRe w ist ein Mal flr die Frequenz der energietragenden Turbulenzwirbel. S ist der

Betrag der Deformationsrate, mit der folgenden Definition:

o 1 mh+am
U_Z 3,\'} 5,\'}

a1=0.31 ist eine Modellkonstante und F2 eine Ubergangsfunktion, die den sogenannten

~ohear Stress Limiter” auf den wandnahen Bereich begrenzt:

F, = tanh(G?)
ZJE.SOOM)

Bon’ pn?w

G = max(

n ist der Abstand normal zu einer Wand und pu die molekulare Viskositat. Die Werte der
turbulenten kinetischen Energie werden aus der folgenden halbempirischen Transportglei-

chung ermittelt:

d(pk) B(pUjk) d U\ 0k N
o ox,  ox, (“J’_)a_ijrP’“_pﬁk‘”

Ok3

ok3 und S sind empirische Konstanten. Die Produktionsrate der turbulenten kinetischen
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Energie wird wie folgt modelliert:

P, = min(Py; ¢, pe)

LI UYL
k= He dxj ('ibci 3xj

In Ansys CFX wird die Produktionsrate auf 10 mal den Wert der Dissipationsrate von k
begrenzt, das heil’t es gilt c[=10. Diese Begrenzung sorgt daflr, dass in Gebieten mit ho-
hen Deformationsraten (Staupunkte) keine unrealistisch hohen Werte der Wirbelviskositat
entstehen.

Die Turbulenzfrequenz w wird im SST-Modell aus der folgenden Gleichung ermittelt:

dx;

d(pw) a(pU}-a)) d [( R ) awl p
_I_ — —_—
: j 9x;

lu + - _a3‘[ﬁk - 33,0(1)2 + (1 - Fl) 2"0 ak dw
dat dx; O3 Jn ' WOy, 0x;j 0X;

Die ersten drei Glieder auf der rechten Seite der Gleichung sind analog zur w-Gleichung
des k-w-Modells von (Wilcox, 2006); der letzte Term stammt aus der Transformation der &-
Gleichung des k-s-Modells von (Launder & Spalding, 1974) in eine w-Gleichung. Die Funk-
tion F1 aktiviert diesen Term in den auf’eren Bereichen von Wandscherschichten; sie

wandelt das k-w-Modell in ein k-e-Modell. Die Definition von F1 lautet:

F, = tanh F*
, vk 500u 4pk
F = min |max ——=— | 5
fwn pncw) o,,n“Ey,
2p 0k 0
E,, = max(—2— 2222 1 x 10-10
T2 @ 0X; 0X;

Die Modellkoeffizienten a3, 3, und cw3 werden aus den empirischen Koeffizienten des k-

w-und k-e-Modells wie folgt berechnet:
o3 = Fio+ (1 —Fo,

Tabelle 8 enthalt die empirischen Koeffizienten des SST-Modells.
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Tabelle 8: Empirische Koeffizienten des SST-Modells
Index 1 - k-w Index 2 - k-¢

B 0.09 0.09
a; 0.56 0.44
Bi 0.0750 0.0828
Oki 1.176 1.000
O wi 2.0 1.168

neuralSST-Modell:

Im neuralSST-Modell wird die Wirbelviskositatsbeziehung zuerst in der folgenden Form

beschrieben:

_puluj 2 Zﬂt
L AT S
K 3% Dk

Dann wird die rechte Seite mit einem Zeitmal} der energietragenden Wirbel, t « k/c erwei-
tert:

—puu;, 2 21,

T fs =20 s
k +3 Y kaT’

J
Im k-¢- und k-w-Turbulenzmodell ist der Term, der das Produkt aus der Deformationsrate

und dem turbulenten Zeitmald multipliziert, eine Konstante:

2u,
m = ZCH

Im linearen neuralSST-Modell ist der Term eine Funktion von funf Parametern, die aus

DNS-Simulationen abgeleitet werden:

21

— . A.
ka gl( I.)

Fir die Reynoldsspannungen folgt dann:

_pul PRty

2
T3 ’5 = 91(A)1Si; = 9:(A)T;;
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Die dimensionslosen Parameter Ai sind als Funktion von Stromungsgrof3en definiert.

Bei der Ableitung der Funktion g1 wurden zur Bestimmung der Parameter Ai DNS-Daten
sowie vertrauenswurdige Ergebnisse anderer skalenaufldsender Simulationen benutzt. Bei
der Simulation mit CFD-Programmen werden die Parameter Ai jedoch aus den Ergebnis-
sen der CFD-Simulation bestimmt. Um die daraus resultierenden Unterschiede auszuglei-
chen, werden im neuralSST-Modell Korrekturterme in die Modellgleichungen fur k und w
eingefigt (,residualbased correction®). Die Modellgleichungen lauten dann wie folgt:

2ok apu) _ 2

u:\ ok ~
(u.+—)— + P, — pfkw + R,

at 0x; B d_x} Ok3/ 0x;
d(g:u) + 6(32@) = aix} (u + ;L—c;)g—;ﬂ + ;%%ﬁk — Bapw? + (1 - F) miizg—)zg—z + %
Die Korrekturterme sind wie folgt definiert:

Die Funktion h1 wird, analog zur Funktion g1, aus DNS-Daten abgeleitet.

Implementierung:

Die Wirbelviskositatsbeziehung des neuralSST-Modells wird in Ansys CFX als eine

Korrektur des SST-Modells implementiert:

2
—puu,; + 5,01{55.; = Zﬂt,SSTSij + 2(.“-t,NM - lu-t,SST)Sij

In der Gleichung steht ut,NM flir die Wirbelviskositat des neuralSST-Modells nach
erfolgter Realisierbarkeitskorrektur.

Der zweite Term auf der rechten Seite der obigen Gleichung, die Differenz der
Wirbelviskositaten zwischen dem neuralSST- und dem Original-SST-Modell, wird als
Quellterm in die Impulsgleichungen eingebracht. Die Korrekturterme in den k- und w-

Gleichungen werden ebenfalls als zusatzliche Quell- bzw. Senkenterme eingebaut.
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Die Robustheit und Stabilitat des Modell wurde mit einfachen Testfallen von ISIimQ
verifiziert (Xia, Cheng, Han, & Mao, 2020).

AP4.8A4: Vergleichsrechnungen anwendungsnaher Konfigurationen

In diesem Arbeitspaket wurde das in CFX implementierte erweiterte Modell (nSST) mit den
im AP4.8A1 definierten Testfallen getestet.
Das nSST-Modell verhalt sich sehr ahnlich dem SST-Modell und bringt keine Verbesse-

rung bei der Strdmung im zweiten Kanal (Abbildung 54). Das Modell Gberschatzt sogar die

Turbulenz, insbesondere im ersten Kanal stromabwarts der Turbulatoren. Die gleichen

Beobachtungen konnten bei Prallkihlungen gemacht werden.

Exp

LI
777777777

IS

@
w7
| / y 4 / :
g T
c |7 »
E f 4 4 4 ; 4 D
Abbildung 54: Warmeulbergangskoeffizient an der Druckseite (Re=15k ; Ro=0.15)
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Dies lasst sich dadurch erklaren, dass das Modell mit einem einfacheren Fall von periodi-
schen Hugeln und einer anderen Reynolds-Zahl trainiert wurde.

Das Training des nSST-Modells mit verschiedenen Fallen und unterschiedlichen Rey-
nolds-Zahlen wurde vom ITLR getestet, erwies sich jedoch als kontraproduktiv.
Tatsachlich hebt jedes neue Training die durch vorherige Trainings erworbenen Eigen-
schaften wieder auf. Diese Einschrankung verhindert, dass das trainierte Modell die

Schwachen des SST-Modell ausgleichen kann.

Die Tabelle 9 zeigt die Verbesserung bzw. Verschlechterung der Vorhersagen des War-
meulbergangs mit dem nSST-Modell im Vergleich zum SST-Modell und zu den experimen-
tellen Daten.

E = -1: Das nSST-Modell stimmt perfekt mit den Experimentellen Daten Uberein.

E = 0: Das nSST-Modell liefert die gleichen Ergebnisse wie das SST-Modell.

E > 0: Das nSST-Modell ist schlechter als das SST-Modell.

Das Modell verbessert die Vorhersagen nur lokal und nur fur bestimmte Reynolds-Zahlen.
Der Einfluss der Turbulatoren auf den Warmelbergang nimmt mit zunehmender Rey-
nolds-Zahl ab. Dieser Effekt ist in den experimentellen Daten deutlich sichtbar, jedoch we-
der im SST-Modell und seiner RM-CC-Variante noch im nSST-Modell erkennbar. Nur das
SAS-Modell sagt diesen Riuckgang voraus (Abbildung 55).

Tabelle 9: Bewertung des nSST-Modells fur den RotRig-Testfall

Evaluation. E=
Re Ro 8° -18,5° 46°
7500 0 2039 - -
7500 0,15 0123 018 P26
7500 0,3 20/44 5036 -0§05
7500 0,5 - Plos -0k08
15000 0 0,bo - -
15000 0,15 0,88 0,41 0i29
15000 0,3 0.5 -0§07 -0i19
15000 0,5 -0i21 P26 -0k06
30000 0 o,i - -
30000 0,15 0,5 o4 0.8
30000 0,3 0,50 0,48 0,88
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Abbildung 55: Ergebnisse der untersuchten Turbulenzmodelle fir die mittlere Warmetbergangserhéhung

(Nu/Nuo) im Kanal in Abhangigkeit der Reynoldszahl

Insgesamt kann man schlussfolgern, dass der Einsatz von nSST Modellen in diesem spe-
zifischen Fall, mit den ausgewahlten, vereinfachten Trainingsfallen zu keinem besseren
Ergebnis fuhrte, als die schon im Einsatz befindenden SST-Modelle. Unter anderem kann
dies auf die Komplexitat der geometrischen Randbedingungen zurtickgefuhrt werden. Eine
globale Verbesserung des Ergebnisses im Bezug auf die Abweichung vom Experiment
konnte mit aufwandigeren SAS-Berechnungen erzielt werden, die bei Bedarf eingesetzt
werden konnen. Es konnte weiterhin gezeigt werden, wie wichtig der Einfluss eines geeig-
neten Trainingsfalls fur die Anwendbarkeit eines mit neuronalem Netz erweiterten Turbu-
lenzmodells ist. Dies sind wichtige Erkenntnisse fur die Auswahl von zuktlinftigen Anwen-

dungen der neuronalen Netze.
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