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Vorwort des Herausgebers

Die Reihe Forschungsberichte aus dem Institut fiir Gasturbinen, Luft- und Raum-
fahrtantriebe gibt die Forschungs- und Entwicklungsfortschritte im Bereich der
Turbomaschine an der Technischen Universitdit Darmstadt wieder. Aufgrund
der starken Anwendungsorientierung in diesem Bereich der Forschung sind uni-
versitdre Fragestellungen Spiegelbild industrieller Entwicklungstrends.

Wechselnde politische, 6konomische und 6kologische Rahmenbedingungen bestim-
men hierbei aktuelle Entwicklungsschwerpunkte und bringen die Turbomaschine
immer wieder an den Rand des technisch realisierbaren. Dadurch werden neue
Erkenntnisse aus der Forschung nicht selten unmittelbar industriell umgesetzt.

In diesem Umfeld entstehen die industrie- und anwendungsnahen, wissenschaft-
lichen Arbeiten dieser Reihe. Sie beschreiben aktuelle Erkenntnisse aus experi-
mentellen Untersuchungen und numerischen Simulationen, die am Fachgebiet fiir
Gasturbinen, Luft- und Raumfahrtantriebe an der Technischen Universitdt Darm-
stadt gewonnen werden konnten.

Prof. Dr.-Ing. Heinz-Peter Schiffer

Darmstadt, 2015
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Abstract

Strict limits for pollutant emissions by aircraft engines strive the development of
new combustion concepts. Lean combustion, for example, decreases the peak tem-
peratures during the combustion process as the stoichiometric mixture of fuel and
air is avoided. Thereby, the production of NOy can be reduced. However, a highly
swirling flow inside the combustion chamber is required to enhance the mixing of
fuel and air and to stabilize the flame front in a zone of recirculating flow. This swirl
persists downstream at the turbine inlet. It is hardly attenuated by radial injection
of dilution air as it is the case in conventional combustion chambers. The recircu-
lation zone causes a redistribution of mass towards the endwalls, temperature and
pressure peaks and a very high level of turbulence.

In contrast, moderately low levels of turbulence are assumed during blade design
of high pressure turbines. An axial inflow direction is applied as well as constant
values of pressure and temperature. The current thesis investigates the effect of
realistic turbine inlet boundary conditions in comparison to the design point us-
ing computational fluid dynamics simulations. Swirling inflow and the resulting
pressure distribution as well as turbulence and hot streaks from the combustion
chamber are included. The complexity of the inflow condition is successively in-
creased over three different test cases: First, a cascade is investigated for different
swirl intensities. Second, an annular 1!/2 stage turbine is analyzed applying differ-
ent clocking positions and swirl orientations. Third, the 21/> stage high pressure
turbine of a real jet engine is simulated at varying temperature levels.

The computations showed an impact on turbine efficiency and endwall heat trans-
fer. Efficiency can be reduced by more than 1% due to the high turbulence level at
the exit of the combustion chamber. In addition, the swirling inflow decreases the
turbine efficiency by another percentage depending on the swirl orientation which
should be aligned with the direction of rotation. Most of these losses are gener-
ated within the first vane row due to the incidence angle and resulting secondary
flows which are amplified by a positive incidence and high deflection angles. The
secondary flow structures in combination with high turbulence levels increase the
heat transfer rates at the adjacent endwall up to 20% compared to the design
condition. In contrast to swirl orientation, the clocking position has a minor effect.
Only if hot streaks are included an influence can be detected which is very small be-
cause of an unfavourable count ratio of burners and turbine vanes. Nevertheless,
including realistic temperature profiles causes high fluctuations of the unsteady




thermal load of the rotor blade up to 200 K which are worth being considered
during the blade and cooling design.

Il Abstract



Kurzfassung

Immer strenger werdende Grenzwerte fiir Emissionen von Flugzeugtriebwerken
treiben die Entwicklung neuer Verbrennungskonzepte voran. Das Prinzip der
Magerverbrennung zum Beispiel, verringert die wéihrend des Verbrennung-
sprozesses maximal auftretenden Temperaturen, indem stochiometrische Mi-
schungsverhéltnisse von Brennstoff und Luft vermieden werden. Hierdurch wird
die Bildung von NOy verringert. Allerdings ist eine stark verdrallte Stromung am
Eintritt in die Brennkammer erforderlich, die ein Rezirkulationsgebiet erzeugt um
die Vermischung von Brennstoff und Luft zu gewéhrleisten und somit die Flam-
menfront zu stabilisieren. Dieser Drall besteht bis zum Eintritt in die stromab
liegende Turbine fort, da er nur unwesentlich durch radiale Einblasung von
Luft abgeschwacht wird, wie dies in konventionellen Brennkammern der Fall
ist. Das Rezirkulationsgebiet bewirkt eine Massenumverteilung hin zu den End-
wanden, wodurch Temperatur- und Druckmaxima entstehen, sowie sehr hohe Tur-
bulenzgrade am Eintritt der Turbine.

Im Gegensatz dazu werden zur Auslegung von Hochdruckturbinen moderate Tur-
bulenzgrade angenommen. Weiterhin werden eine axiale Zustromung sowie kon-
stante Werte fiir Druck und Temperatur am Turbineneintritt aufgeprégt. In der
vorliegenden Arbeit wird der Einfluss realistischer Turbineneintrittsrandbedingun-
gen im Vergleich zu diesen vereinfachten Auslegungsrandbedingungen mittels nu-
merischer Stromungssimulation untersucht. Brennkammerdrall und die resultie-
rende Druckverteilung sowie Turbulenzgrade und Hei3gasstrahnen stromab der
einzelnen Brenner werden betrachtet. Die Komplexitdt der Eintrittsrandbedin-
gung wird schrittweise {iber drei verschiedene Testfélle gesteigert: Zunéchst wer-
den an Hand einer Kaskade unterschiedliche Drallintensitdten untersucht. In
einem zweiten Schritt wird der Effekt der Drallrichtung sowie die Ausrichtung
der Drallzentren auf eine 1!/2-stufige Turbine analysiert. SchlieBlich wird die
21/>-stufige Hochdruckturbine eines realen Triebwerkes simuliert, bei der zusitz-
lich verschiedene Temperaturprofile in Betracht gezogen werden.

Die Stromungssimulationen zeigen einen signifikanten Einfluss auf den Turbinen-
wirkungsgrad und den Warmeiibergang an den Endwédnden. Der Wirkungsgrad
wurde durch extrem hohe Turbulenzgrade am Brennkammeraustritt um bis zu
1% verringert. Eine zusatzliche Absenkung des Wirkungsgrades um ein wei-
teres Prozent bewirkte die drallbehaftete Stromung in Abhéngigkeit der Drall-
richtung, wobei eine gleichsinnige Drehrichtung des Brennkammerdralls und der




Turbine von Vorteil sind. Ein GroB3teil der Verluste entsteht innerhalb der ersten
Leitschaufelreihe durch grof3e Fehlanstromungen und die daraus resultierenden
Sekundarstromungen, die durch einen positiven Inzidenz und hohe Umlenkungen
intensiviert werden. Wirbelstrukturen der Sekundarstromungen in Kombination
mit hoher Turbulenz steigern den Warmeiibergang an den Endwéinden um bis zu
20 % relativ zum Auslegungsfall. Im Gegensatz zur Drallrichtung spielt die Ausrich-
tung der Drallzentren auf die Turbine eine untergeordnete Rolle. Lediglich im Falle
des realen Triebwerks, bei welchem Temperaturverteilungen berticksichtigt wer-
den, wird ein Einfluss festgestellt, der allerdings wegen des ungiinstigen Teilungs-
verhiltnisses von Brennern und Leitschaufeln sehr gering ist. Allerdings zeigen
sich durch die Einbeziehung der realistischen Temperaturverteilung instationire
Schwankungen der Rotorschaufeltemperatur von bis zu 200 K, welche unbedingt
bei der Auslegung der Schaufelgeometrie sowie der zugehdrigen Filmkiihlung be-
riicksichtigt werden miissen.

v Kurzfassung
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