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Zusammenfassung

Die vorliegende Arbeit befasst sich mit den Auswirkungen von Fremdkorperschadigun-
gen und Blending Reparaturen auf das aeroelastische Systemverhalten einer modernen
Hochdruckverdichter Blisk. Mittels einer vollautomatisierten Prozesskette zur Unter-
suchung parametrisch definierter Schadensfille erfolgt eine detaillierte Analyse der
Korrelationsbeziehungen zwischen den Schadigungsparametern und deren Einfluss auf
die hochzyklische Ermiidungsfestigkeit der Komponente. Die hierbei gewonnenen Er-
kenntnisse flielen in ein Regressionsmodell zur Erstellung von Sensitivitatsplots ein,
um eine schnelle Beurteilung der Kritikalitdt von Schadensféllen im Flottenbetrieb zu
ermoglichen. Im Rahmen der aeroelastischen Analysen sind vor allem die Auswirkungen
von Blending Reparaturen auf typische Kenngrofien wie die aerodynamische Damp-
fung und Anregung von Interesse. Am Beispiel einer im Betrieb hoch ausgelasteten
Schwingform wird eine potentielle Uberlagerung mehrerer, fiir die Betriebssicherheit der
Komponente kritischer, Effekte dargestellt. Um die Rechenzeiten fiir derartige Vorhersa-
gen kiinftig zu verringern, werden zudem unterschiedliche Ansétze zur Reduktion der

Simulationsaufwéande verglichen.

Abstract

The present work focusses on the effects of foreign object damages and blending repairs
on the aeroelastic system behaviour of a modern high pressure compressor blisk. Utilizing
a fully automated process chain for the investigation of parametrically defined damages,
a detailed analysis of the correlation between the damage parameters and their influence
on the high-cycle fatigue strength of the component is carried out. The results are
incorporated into a regression model to generate sensitivity plots for a rapid assessment of
the criticality of foreign object damages in fleet operation. In the scope of the aeroelastic
analyses, the effects of blending repairs on typical parameters such as aerodynamic
damping and excitation are investigated. By the example of a highly loaded mode shape,
a potential superposition of several critical effects for the operational safety of the
component is discussed. In order to reduce the turn around time for such predictions in

the future, different approaches to lower the computational efforts are compared.
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1 Einleitung

1.1 Herausforderungen moderner Flugtriebwerke

Immer gravierendere klimatische Verdnderungen im Zuge der fortschreitenden globalen
Erwarmung bedrohen die Welt wie wir sie kennen. Mit der Unterzeichnung des Pariser
Klimaabkommens im Dezember 2015 verpflichtete sich die Staatengemeinschaft zu weit-
reichenden Klimaschutzmafinahmen. Das mafigebliche Ziel besteht in der Beschrankung
des Temperaturanstiegs auf weniger als zwei Grad verglichen mit dem vorindustriellen
Zeitalter [91]. Um dieses ehrgeizige Ziel zu erreichen, willigten alle 27 Mitgliedsstaaten
der Europaischen Union im Rahmen des sogenannten ,Green Deal” ein, Europa bis
2050 zum ersten klimaneutralen Kontinent zu machen [46]. Damit einher geht das
Zwischenziel die Treibhausgasemissionen bis 2030 auf verantwortungsvolle Weise um

mindestens 50% gegeniiber dem Vergleichsjahr 1990 zu reduzieren.

Der Luftfahrtsektor ist hierbei fiir 3.8% des europaischen Kohlenstoffdioxid (CO,)
Ausstofes direkt verantwortlich [47]. Unter Beriicksichtigung weiterer klimaschéadli-
cher Einflussfaktoren betragt der gesamte Anteil des Luftverkehrs an der weltweiten
anthropogenen Klimaerwarmung 3.5% [81]. Um bis 2050 das Ziel des emissionsfreien
Fliegens zu erreichen, existieren unterschiedliche Szenarien, welche beispielsweise das
Advisory Council for Aviation Research and Innovation in Europe (ACARE) [3] oder
auch die Air Transport Action Group (ATAG) [4] darlegen. Neben der langfristigen
revolutiondren Entwicklung neuer Antriebskonzepte wie dem batterieelektrischen oder
wasserstoffbasierten Fliegen leisten aufgrund der angestrebten Zwischenziele auch evolu-
tionare Weiterentwicklungen bisheriger Triebwerkskonzepte einen elementaren Beitrag.
In diesem evolutiondren Kontext der Antriebsentwicklung existieren wiederum meh-
rere Moglichkeiten, um die angestrebte Reduktion der klimaschadlichen Emissionen

zu realisieren. Zum einen ist die ausreichende Bereitstellung von nachhaltig erzeugten
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Kraftstoffen, sogenannten Sustainable Aviation Fuels ein wichtiges Entwicklungsfeld.
Zum anderen léasst sich der Treibstoffbedarf durch weitere Steigerungen des Vortriebs-
wirkungsgrades reduzieren. Die aktuell sparsamsten Flugtriebwerke nutzen bereits ein
hohes Nebenstromverhéltnis, um diesem Ziel naher zu kommen. Aufgrund des damit ein-
hergehenden Anstiegs des Triebwerksgewichtes sowie des Stromungswiderstandes lassen
sich die Fan Durchmesser jedoch nicht beliebig erhohen, um das Nebenstromverhéaltnis

weiter zu steigern. [4]

Als Alternative verbleibt bei einem identischen Aulendurchmesser der Triebwerksgondel
die Reduktion der Grofle des Kerntriebwerks. Forschungsvorhaben auf diesem Gebiet,
wie beispielsweise das Hybrid Thermally Efficient Core (HyTEC) Projekt der NASA,
fokussieren in Zusammenarbeit mit unterschiedlichen Triebwerksherstellern eine weitere
Steigerung des thermischen Wirkungsgrades bei einer gleichzeitigen Reduktion der Bau-
gruppengrofe [90]. Neben den positiven Auswirkungen auf die Effizienz des Triebwerkes
durch das weiter gesteigerte Nebenstromverhéltnis geht mit einem derartigen Konzept
auch eine Gewichtsreduktion des Gesamttriebwerks einher. Jedes hierbei eingesparte
Kilogramm hat das Potential, die CO, Emissionen wéhrend des Lebenszyklus eines
Triebwerks um bis zu 25 Tonnen zu reduzieren [23]. Integrale gefertigte Laufrader, im
englischen als blade integrated disk (Blisk) oder integrally bladed rotor (IBR) bezeich-
net, sind aufgrund des geringeren Komponentengewichts verglichen mit konventionell
beschaufelten Scheiben daher eine Schliisseltechnologie fiir die Weiterentwicklung von
Flugtriebwerken. Einen wesentlichen Nachteil verglichen mit konventionellen Bauweisen
stellt jedoch der komplexere Wartungsprozess bei einer Beschadigung solcher Kompo-

nenten dar.

1.2 Stand der Technik

Bauartbedingt sind im Schadensfall bei einer Blisk die betroffenen Schaufeln nicht
einfach austauschbar. Um diesen Nachteil gegeniiber konventionell beschaufelten Schei-
ben zumindest teilweise auszugleichen, haben sich unterschiedliche Reparaturansétze
etabliert. Neben Verfahren fiir die Rekonstruktion von grofiflachigeren Schéaden wie
dem Auftragschweien - engl. patch repair [33, 44, 104] kommen vor allem bei kleineren

Beschadigungen gezielte Frasreparaturen zur Glattung der betroffenen Schaufelareale
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Bei Inspektion
detektierter Schaden

Schaufel nach
Blending Reparatur

Abbildung 1.1: Beispielhafte Blending Reparaturen [1, 130]

zum Einsatz. Diese sogenannten Blending oder Blend Reparaturen sind essenziell, um
die Wirtschaftlichkeit der Blisk Technologie im Rahmen der Triebwerksinstandhaltung
zu gewahrleisten [2, 8]. Typische Beispiele sind Abbildung 1.1 entnehmbar.

Aus der Einfiihrung von Blend Reparaturen im Maintenance, Repair and Overhaul
(MRO) Bereich resultiert der Bedarf die Blendauswirkungen maéglichst genau mittels
Simulationen vorherzusagen. Dies ist notwendig, um auch nach Reparaturen einen siche-
ren Flottenbetrieb zu garantieren. Aufgrund der vielfaltigen Einfliisse von Blendings auf
die strukturmechanischen (Eigenfrequenzen, Eigenformen, hochzyklische Ermiidungsfes-
tigkeit, Mistuning), aerodynamischen (Wirkungsgrad, Pumpgrenzabstand, instationére
Druckverteilung) sowie die aeroelastischen Eigenschaften (aerodynamische Dampfung,
aerodynamische Anregung, verandertes Kopplungsverhalten) des Systems hat sich bisher
keine umfingliche, einheitliche Bewertungsstrategie etabliert. Viele relevante Veroffentli-
chungen in diesem Bereich konzentrieren sich hauptsachlich auf das Verstindnis einzelner

oder mehrerer disziplinspezifischer Effekte.

Im strukturmechanischen Fokus steht vor allem die Fragestellung nach einer geeigne-
ten Formgebung der Blend Reparaturen, um die Integritiat des Bauteils iiber dessen
Lebensdauer gewéhrleisten zu konnen. Day et al. [38] présentieren einen Ansatz zur
Erstellung einer Blend Datenbank fiir unterschiedliche zuléssige Blendkombinationen.

Als Kriterien zur Bewertung von Blends kamen der Eigenfrequenzabstand gegentiber im
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System auftretenden Erregerordnungen sowie eine durch modale Skalierung abgeleitete
Schwingspannungsreserve zum Einsatz. Karger et al. [69] nutzten einen dhnlichen Ansatz
zur Formulierung eines Optimierungsproblem fiir einen parametrisierten Abzugskérper.
Mit dem Ziel, die hochzyklische Ermidungsfestigkeit und die Schaufelmasse durch
die Reparatur moglichst wenig zu beeinflussen, kamen Grenzwerte fiir die zuléssige
Eigenfrequenzverschiebung als Nebenbedingung zur Anwendung. Berger et al. [15]
fithrten eine Mehrkriterienoptimierung eines ellipsoiden Abzugskérper mit einer ver-
gleichbaren Vorgehensweise durch. Zudem beschéftigten sich mehrere Forschergruppen
mit den Auswirkungen von Eigenfrequenzverschiebungen der reparierten Schaufeln auf
strukturmechanische Schwingungsiiberh6hungen als Folge dieser Frequenzverstimmung
- engl. mistuning [11, 131, 146]. Brown et al. [22] betrachteten zudem die Moglichkeit
einer schaufelindividuellen Blend Definition fiir eine vermessene Realgeometrie unter

Beriicksichtigung der sich iiberlagernden Verstimmungs- und Lokalisierungseffekte.

Eine alleinige Beriicksichtigung der strukturmechanischen Folgewirkungen ist jedoch
nicht ausreichend, um die Einfliisse einer Blendreparatur auf das aeroelastische Ge-
samtsystem abschitzen zu konnen. Knapke et al. [73, 74] untersuchten anhand einer
Fan Schaufel die aerodynamischen Auswirkungen unterschiedlicher Riickschnitte im
Bereich der Blattspitze an der Vorderkante. Stationiare Betrachtungen zeigten eine Vari-
anz der wirkenden Umfangskraft auf die reparierte Schaufel sowie direkt benachbarte
Passagen. Eine Analyse der instationdren Druckverteilung auf der Schaufeloberfliche
fiir unterschiedliche Einlassdruckprofile deutete ebenso auf einen direkten Effekt der
Blending Reparatur hin. Ekici et al. [45] stellten auf Basis eines Euler-Gleichungslésers
neben Varianzen der schaufelindividuellen Erregerkraft zudem eine Veranderung der
aerodynamischen Dampfung fiir die geblendete Schaufelkonfiguration fest. Das gekop-
pelte System zeigte hierbei nicht fiir die geblendete Schaufel selbst, sondern jeweils
fiir die 2. Nachbarschaufel in druck- und saugseitiger Richtung die maximale Schwin-
gungsamplitude. Keller et al. [70] analysierten unterschiedliche Blendkonfigurationen (3
verschiedene radiale Positionen) hinsichtlich ihres Einflusses auf den aerodynamischen
Wirkungsgrad, den Verlustbeiwert sowie die aerodynamische Anregung und Damp-
fung der ersten Torsionsmode. Basierend auf vereinfachenden Symmetrieannahmen
(Einzelschaufelmodellierung pro Blattreihe) lieflen sich mittels 3D-numerische Stro-
mungsmechanik - engl. computational fluid dynamics (CFD) Simulationen deutliche

Variationen der betrachteten Grofien in Abhéangigkeit von der Blendgeometrie nachwei-



1.3 Zielstellung der Arbeit

sen. Schwerdt et al. [112] berticksichtigten neben der Variation der aerodynamischen
Dampfung verschiedener Blendkonfigurationen auch die Streuung der Materialparameter
im Fertigungsprozess. Dies ermoglicht eine Betrachtung des Mistuning Einflusses auf
die Schwingungstiberh6hung des aeroelastischen Gesamtsystems. Fiir den analysierten
Mode 6 der Geometrie war mittels dieser stochastischen Betrachtung jedoch keine
deutliche Varianz der resultierenden Uberhohungsfaktoren durch die Blend Reparaturen

nachweisbar.

1.3 Zielstellung der Arbeit

Im Rahmen der vorliegenden Arbeit sollen neben den strukturmechanischen Folgewir-
kungen von Fremdkorperschiddigungen - engl. foreign object damages (FODs) auch die
aeroelastischen Konsequenzen von Blending Reparaturen analysiert werden. Hinsichtlich
der Beurteilung von FODs liegt der Fokus auf einer vereinfachten Modellbildung zur
Abschétzung der Auswirkungen auf die hochzyklische Ermiidungsfestigkeit des betrof-
fenen Bauteils. Dies resultiert in strukturmechanischen Grenzwerten fiir die zuléssige

Schadensgrofie unter Gewéhrleistung eines sicheren Betriebs des Flugtriebwerks.

Die aeroelastischen Analysen verfolgen priméar das Ziel, die Auswirkungen von Blen-
ding Reparaturen auf wesentliche Kenngréfien zu quantifizieren. Hierzu zahlt auch die
Uberpriifung von hiufig in der Literatur getroffenen Annahmen auf ihre Plausibilitéit
und Validitdt. Speziell betrifft dies die Annahmen, dass bei Blendreparaturen ober-
halb von industriespezifischen Grenzwerten fiir Ahnlichkeitskriterien (modal assurance
criterion (MAC) > 0.9) keine relevanten Auswirkungen auf die Schaufeleigenform, ae-
rodynamische Dampfung und Anregung des Systems zu erwarten sind. Im Gegensatz
zu den zuvor aufgefithrten Publikationen ist explizit keine Fundamentalmode, son-
dern eine im Betrieb hoch ausgelastete hohere Eigenform Gegenstand der detaillierten
aeroelastischen Betrachtungen. Somit beschrankt sich die vorliegende Arbeit auf die
simulationsbasierte Studie grundlegender Effekte von Blendreparaturen. Hiermit soll fiir
den weiteren Forschungsverlauf ein wichtiger Beitrag zum besseren Versténdnis von ae-
roelastischen Gesamtsystemanalysen unter Beriicksichtigung von strukturmechanischen

und aeroelastischen Verstimmungseffekten geleistet werden.






2 Allgemeine Grundlagen

In diesem Kapitel werden die allgemeinen Grundlagen zusammengefasst, welche zum
Verstandnis der Arbeit notwendig sind. Aufbauend auf einer Einfithrung in die Dynamik
zyklisch symmetrischer Strukturen folgt eine Zusammenfassung der Grundlagen der
Betriebsfestigkeit sowie die Erlauterung der a f — strength als Parameter zur Beurteilung

der hochzyklischen Ermiidungsfestigkeit eines Bauteils.

2.1 Dynamik zyklischer Strukturen

Viele Problemstellungen im Ingenieurwesen resultieren in einer zyklisch symmetrischen
bzw. rotationssymmetrischen Struktur als Losungsansatz. Beispiele hierfiir sind unter
anderem Blisks in Flugtriebwerken, Propeller in der Luftfahrt bzw. an Windkraftriadern,
Kiihltiirme von Kraftwerken oder rotierende Scheibenanwendungen wie Festplatten. Im
Allgemeinen lasst sich diese Klasse von Strukturen eindeutig anhand eines einzelnen
Sektors definieren, wobei eine Aneinanderreihung von NV identischen Sektoren mit Versatz
um den Winkel §; = 27(j — 1)/N bezogen auf den Ausgangssektor fiir j =1,..., N auf
die Gesamtstruktur fithrt. [116]

Zyklische Systeme besitzen spezielle modale Eigenschaften, welche im Folgenden her-
geleitet werden. Auf Basis dieser allgemeinen Erkenntnisse ist es moglich, die Analyse
derartiger Systeme zu vereinfachen und somit die Rechenzeit sowie den Modellierungs-
aufwand zu reduzieren. Ein allgemeines zyklisch symmetrisches System (Abbildung 2.1)

mit einem Freiheitsgrad pro Sektor lésst sich durch den Verschiebungsvektor

X =[ry,...,zn]" (2.1)
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.. kb /fb
k{l /Cd

Abbildung 2.1: Allgemeine zyklische Struktur

beschreiben. Der Verschiebungsvektor aus Gleichung (2.1) gilt unter der Voraussetzung,
dass mit dem jeweiligen Sektor auch das lokale Koordinatensystem zur Beschreibung
des Freiheitsgrades (e, ..., ey) um den entsprechenden Winkel 6; rotiert wird. Unter

Verwendung der Newtonschen Axiome folgt fiir jeden Sektor der Zusammenhang
mja'jj — k’b[Ej_l + (k’d + 2]{75)33]' — kb$j+1 =0. (2.2)

Hierbei entspricht m; der Masse des Sektors j, kg, der Federsteifigkeit der Sektor-
Zentrumsverbindung und £, der Federsteifigkeit der direkten Sektorkopplung. Fiir
die nachfolgenden Betrachtungen wird von einem unverstimmten System ausgegangen,
d.h. alle Massen m; = m sowie alle Federsteifigkeiten ki, = kq und ky, = k; sind
fiir jeden Sektor identisch. Da es sich um ein zyklisches Modell handelt, gilt fiir den
Verschiebungsvektor xyy1 = x; und xy = xy. Ein System mit N Sektoren lasst
sich basierend auf Gleichung (2.2) in Matrixnotation tiberfithren und resultiert in der
Bewegungsgleichung

Mx + Kx =0, (2.3)

wobei die Massenmatrix M eine diagonale und die Steifigkeitsmatrix K eine zyklisch
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symmetrische Struktur der Dimension NxN aufweisen.

(kg + 2k, —ky —ky ]
m 0 —ky  kg+2ky, —Fk,
M = K= (2.4)
0 m —ky kg4 2k —ky
|k —ky,  kq+ 2k,

Zur Losung des homogenen, linearen Differentialgleichungssystems 2. Ordnung dient

der allgemeine Ansatz in Exponentialform (vgl. [53] S.122 ff.)
x(t) = ®e. (2.5)

Das Einsetzen des Ansatzes (2.5) in die Bewegungsgleichung (2.3) fiihrt zu dem Eigen-
wertproblem
(MM+K)® =0 bzw. K® = - \’M®. (2.6)

Fiir reell-symmetrische Matrizen sind sowohl deren N Eigenwerte )\JZ, als auch die N
linear unabhéngigen Eigenvektoren ®; rein reell (vgl. [95] S.140). Aus der Losung des
Problems (2.6) ergeben sich die 2N konjugiert komplexen Wurzeln der Eigenwerte

Aj = 1w Aj = —iwj, (2.7)
wobei i die imagindre Einheit, definiert durch > = —1, bezeichnet und j Werte im
Intervall [0 : (N — 1)] annimmt. Aus Gleichung (2.7) ist ersichtlich, dass diese 2NV
Wurzeln der Eigenwerte nur N unterschiedliche Werte fiir die Eigenkreisfrequenzen des
Systems liefern. Die rein reellen Eigenvektoren ®; ergeben sich durch die Losung des
Gleichungssystems (2.6) fiir jeden der ermittelten Eigenwerte )\jz. Diese beschreiben
die spezifische Relation der Auslenkungen aller Systemfreiheitsgrade zueinander und
werden auch als Eigenform, Mode oder im Englischen als Mode Shape bezeichnet.
Die Losung der Bewegungsgleichung des Gesamtsystems erfolgt fiir jedes konjugiert
komplexe Losungspaar \; und ij sowie dem zugehorigen Eigenvektor @, durch eine
Uberlagerung geméf des Superpositionsprinzips

—1

N-1 -
x(t) = Z b, (Ajeéjt _|_Ajeéjt> = ®; [a;cos(w;t) — bjsin(w;t)] . (2.8)

=0 =0

B
~
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Die konjugiert komplexen Konstanten A; = 1(a; +ib;) und A; = 1(a; —ib;) sind an die
Anfangsbedingungen anzupassen. Aufgrund der Charakteristik der homogenen Lésung
(2.8), welche sich als Produkt einer ortsabhéngigen Funktion (Eigenform) und einem
zeitlich schwingenden Anteil darstellt, wird diese Art der Losung auch als stehende

Welle - engl. standing wave mode (SWM) bezeichnet.

Fiir ein beispielhaftes System mit N = 6 Freiheitsgraden, der Sektormassen m = 1
und den Federsteifigkeiten k; = 2 sowie k;, = 1 sind die Eigenwerte und zugehorigen
Eigenformen Abbildung 2.2 entnehmbar. Fiir die betrachteten zyklischen Systeme
ergeben sich hierbei einige Besonderheiten, welche im Folgenden anhand des Beispiels
erlautert werden. Aufgrund der zyklischen Struktur der Massen- und Steifigkeitsmatrix
sowie ihrer rein reellen Elemente treten die meisten Eigenwerte A? doppelt auf. Lediglich
der Eigenwert A(Q) und bei einer geraden Anzahl an Substrukturen N auch der Eigenwert

A?V/Q bilden hiervon eine Ausnahme [94]. Die verbliebenen Eigenwerte lassen sich ohne

A§ =2
P

=3

Abbildung 2.2: Eigenformen eines zyklischen Beispielsystems

10
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Beschrankung der Allgemeinheit geméfl der Vorschrift

k’zl,...,%—l wenn N gerade

A2 =)\, mit (2.9)

k=1,..., % wenn N ungerade

anordnen (vgl. [128] S.15). Hinsichtlich der Eigenvektoren ®; des Beispielsystems ist
eine Einteilung in 3 wesentliche Gruppen durchfithrbar [133].

1) Alle Substrukturfreiheitsgrade weisen die selbe Auslenkung auf

Lj = Tjt1 Vi ®= [%;Il, e 75E17I1] (2~10)

2) Alle Substrukturfreiheitsgrade weisen eine gegenlaufige Auslenkung auf

Tj = —Tj41 VJ P = [.771,-]71,...,5[}1,—1}1} (211)

3) Alle anderen Moden

X 7él’j+1 € 7é —Tj41 \V/] P = [IL‘l,Ig,...,ZL‘N_l,ZEN] (212)

Hierbei lassen sich die Eigenvektoren ®, und ®3 der einzeln auftretenden Eigenwerte
geméfl Abbildung 2.2 den Gruppen 1 sowie 2 zuordnen. An dieser Stelle sei noch einmal
darauf hingewiesen, dass Eigenvektoren der Gruppe 2 ausschliellich fiir Systeme mit
einer geraden Anzahl an Substrukturen N existieren. Aus den Definitionen in Gleichung
(2.10) und (2.11) folgt die Erkenntnis, dass die jeweilige Eigenform der Gesamtstruktur

durch Berechnung der Auslenkung eines einzelnen Sektors definiert werden kann.

Alle weiteren Eigenvektoren ®;, welche den doppelt auftretenden Eigenwerten gemaf
Gleichung (2.9) zugeordnet werden kénnen, gehéren dementsprechend Gruppe 3 an.
Fiir den vorliegenden Fall reell-symmetrischer Matrizen existieren fiir jeden doppelten
Eigenwert A} = A% _, je 2 linear unabhéngige Eigenvektoren ®; und ®y_; (vgl. [95]
S.140). Aufgrund des Rangabfalls nach dem Einsetzen der Eigenwerte bei der Losung des
linearen Gleichungssystems zur Bestimmung der Eigenvektoren ®; sind diese lediglich

bis auf zwei frei wiahlbare Parameter definiert. Dadurch ist die Umfangsposition der

11
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Eigenform nicht festgelegt und unter Einhaltung der linearen Unabhéngigkeit konnen

die Eigenvektoren geméf3

1 0
), = D, = D,y cos (j %) By =By = Dy sin (J %)
cos ({N — 1}- %) sin ({N — 1}- %)

(2.13)
als Cosinus-Moden und Sinus-Moden mit den zugehorigen Amplituden @ck und .
formuliert werden. Aufféllig in Gleichung (2.13) ist, dass die einzelnen Eintrége der
Eigenvektoren, welche den Sektorauslenkungen entsprechen, einen festen Phasenversatz
zwischen benachbarten Freiheitsgraden aufweisen. Im Anwendungsfall der Turbomaschi-
nen wird diese Phasendifferenz zwischen benachbarten Sektoren auch als IBPA - engl.
inter blade phase angle 8y bezeichnet.

_ 2k

b= 20 (214)

Hierbei bezeichnet der Parameter k, in Analogie zu den Eigenformen einer kreisrun-
den Platte, den sogenannten Knotendurchmesser - engl. nodal diameter (ND) der
Eigenform. Anhand der Eigenformabwicklungen in Abbildung 2.2 ist der jeweilige Kno-
tendurchmesser durch Abzéhlen der vollstandigen Sinus- oder Cosinusschwingungzyklen

ermittelbar.

Die Erkenntnis, dass alle Sektoren nur diskrete Phasenversatzwinkel Sy zu ihren Nach-
barn aufweisen kénnen, ermdglicht es nun die Auslenkungen fiir Eigenvektoren der
Gruppe 3 in Abhéngigkeit eines einzelnen Sektors anzugeben. Auch die Eigenvektoren
der Gruppe 1 und 2 lassen sich in dieser Art darstellen und entsprechen den Sonder-
fallen der Zwischenphasenwinkel von 0 und 7 der Cosinus-Moden. Fiir diese gilt unter

Berticksichtigung der Additionstheoreme

21, = Percos [(j — 1)Be] = wj,c0(Br) + Persin(jBe)sin(Br)
25 = Dercos (i) (2.15)
i1, = Sercos (7 + 1)) = wj,co8(Br) — Pesin(jBe)sin(By)

12
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sowie fiir die Sinus-Moden
i1, = Qupsin [(j — 1)Bi] = wj,cos(B) — Darcos(jB)sin(5y)
w5, = bopsin(jBy) (2.16)
i1, = Dusin [(j + 1)Bi] = zj,cos(Br) + Dancos(jBr)sin(By)-
Unter der Voraussetzung, dass die Amplituden beider Anteile identisch sind, lédsst sich
dieser Zusammenhang verktirzt durch folgende Matrixnotation darstellen
<I>2k
Py

0
¢ck

(2.17)
5

sin(jBr)  cos(jbk)

_ [COS(jﬁk) —sin(j )

Hieraus folgt, dass jede Eigenform der j-ten Substruktur durch eine Expansion der
entsprechenden Eigenform des Bezugssektors ermittelt werden kann. Die dargelegten
Erkenntnisse ermoglichen zudem eine Bestimmung der Eigenwerte A? basierend auf
der Bewegungsgleichung des [-ten Sektors der Struktur. Einsetzen der Zusammenhénge
(2.15) und (2.16) in (2.2) fuhrt jeweils auf

mi; + [—cos(Br)ky + (ka + 2ky) — cos(By)kp) 1 =0

k k
i+ 2%’ 1 — cos(fBe) + 27‘; 2 = 0. (2.18)

2
22

Es ist somit moglich, sowohl die Eigenwerte Ajz- als auch die zugehorigen Eigenvektoren
®; einer zyklisch symmetrischen Gesamtstruktur anhand der Berechnungen fiir einen

einzelnen Sektor zu bestimmen.

Als Grundlage zur Uberfithrung der erarbeiteten Erkenntnisse auf allgemeine zyklische
Probleme sollen die umfangreichen Arbeiten von Davis [37] sowie Olson et al. [94]
dienen. Der Vorteil in der Ubertragung der Erkenntnisse der zyklischen Matrizentheorie
auf mechanische Systeme liegt in der eleganten Losungsmoglichkeit fiir eine Vielzahl
von Systemen, welche sich durch zyklische Systemmatrizen beschreiben lassen. Hierzu
zahlen in entsprechender Formulierung vor allem auch Systeme mit zyklischen Damp-
fungsmatrizen, welche im Abschnitt 3 dieser Arbeit von besonderem Interesse sind.

Daher werden die zum Verstiandnis der Arbeit elementaren Zusammenhénge an dieser

13
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Stelle in verkiirzter Form dargestellt. Fiir ausfithrliche Erlauterungen und umfangreiche

mathematische Herleitungen sei auf die Fachliteratur [37, 94] verwiesen.

Jede zyklische Matrix C der Dimension N x N lasst sich anhand eines Vektors ¢ der
Dimension N mit den sogenannten generierenden Elementen der Matrix eindeutig

beschreiben.

Cl 62 ... CN
CN €1 ot Cn-

c=lc,co, ..., CN] C = circlc] = N _1 ‘ N ' (2.19)
62 CS ... Cl

Jede weitere Zeile der Matrix ergibt sich durch eine zyklische Verschiebung der vorherigen
um eine Position nach rechts. Dieser spezielle Aufbau zyklischer Matrizen erméglicht

die Darstellung in Polynomform gemaf

N
C=>¢Pl™" mit P,=|: : . . il (2.20)
j=1

0

wobei die zyklische Permutationsmatrix P, entsprechend ihrer Potenz die generierenden
Elemente auf den Diagonalen der Matrix anordnet. Um nun die Eigenwerte einer
zyklischen Matrix zu bestimmen, sind zunéchst die Eigenwerte der Permutationsmatrix
zu ermitteln. Diese folgen aus dem speziellen Eigenwertproblem nach Anwendung des

Laplace’schen Entwicklungssatz zur Bestimmung des charakteristischen Polynoms als

M =1 (2.21)

wobei I die Einheitsmatrix bezeichnet und die Eigenwerte der Matrix den Potenzen der
N-ten Einheitswurzel entsprechen. Da jede zyklische Matrix als Polynom in Abhangigkeit

von P, darstellbar ist und zusétzlich alle Potenzen P2 kommutative Matrizen sind,

14



2.1 Dynamik zyklischer Strukturen

gelten die Zusammenhéange (vgl. [127] S.57)

Ai(PY) = X] (2.22)
NP+ P2+ + P = N(PL) + (P2 + .+ M (PYT).
Somit lassen sich die Figenwerte einer beliebigen zyklischen Matrix C als
N .
A= e (2.23)
1=1

ermitteln. Die zugehérigen Eigenvektoren ®; der zyklischen Matrix folgen durch Einset-
zen der Eigenwerte ); in Gleichung (2.21) als Losung des linearen Gleichungssystems.
Sowohl fiir die Permutationsmatrix als auch alle Thre Potenzen resultiert aus diesem
Vorgehen die gleiche Basis an Eigenvektoren, welche Spaltenweise in der sogenannten

Fouriermatrix Ex der Dimension N x N zusammengefasst sind.

1 1 1 1]
1 wy w wi
1 2 4 2(N-1)
EN: @07@17@27,._,‘1)]\[_1} :ﬁ 1 Wy W N W (224)
1 w1 ]2\§N71) wEVNfl)(Nfl)_

Da die Fouriermatrix sowohl die Permutationsmatrix P, als auch alle Ihre Potenzen
PY diagonalisiert, entsprechen ihre jeweiligen Spalten auch den Eigenvektoren jeder
zyklischen Matrix C. Fiir alle mechanischen Problemstellungen, welche sich durch
zyklische Systemmatrizen beschreiben lassen, sind die Eigenvektoren somit a priori
bekannt. Zusétzlich sind diese Erkenntnisse auch auf blockzyklische Matrizen tibertraghar
[37, 94] und kénnen beispielsweise in der finite Elemente Methode (FEM) ausgenutzt

werden.

Vergleicht man nun die Losungen resultierend aus der zyklischen Matrizentheorie fiir
das zuvor eingefiihrte Beispielsystem mit den bereits ermittelten Werten, liefern beide
Methoden die identischen Eigenwerte. Im Gegensatz dazu scheinen die Eigenvektoren ®y,
voneinander abzuweichen, da die bereits ermittelten Losungen rein reell sind, wahrend

die Eintrage der Fouriermatrix im Allgemeinen komplexe Werte annehmen. Die in der
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2 Allgemeine Grundlagen

Fouriermatrix Ey enthaltenen Losungsvektoren lassen sich jedoch als eine komplexe

Uberlagerung der rein reellen Cosinus- und Sinus-Moden interpretieren

gk - (I)ck + Z(I)sk

(2.25)
Qka = (I)ck - Z¢sk

Formuliert man nun analog zu (2.8) die homogene Losung mittels der komplexen

Eigenvektoren folgt

kmaz B ~
o (2.26)

x(t) = Z [ax® o — b Pr] cos(wit) — [bpPor + ar P ] sin(wit),
k=0
wobei die Konstanten a; und b, ebenfalls an die Anfangsbedingungen anzupassen sind.
Vergleicht man das Ergebnis (2.26) mit der Expansionsregel fur Sektoreigenformen (2.17),
so ist es beispielsweise fiir die Parameterkombination a;, = 1 und by = 0 dquivalent zur
ersten Zeile der Transformationsvorschrift. Fiir jeden Zeitpunkt ¢t = % wandert die
Eigenform also genau einen Sektor weiter. Im Gegensatz zur Formulierung (2.8) ist das
Resultat (2.26) physikalisch als umlaufende Welle - engl. travelling wave mode (TWM)

interpretierbar.

2.2 Betriebsfestigkeit

Grundsatzlich lassen sich Schwingungsanregungen im Betrieb aufgrund der Bauart von
Flugtriebwerken nicht verhindern (siche Abschnitt 3.4). Die Verdichterbeschaufelung ist
hierbei einer hochzyklischen Belastung ausgesetzt. Somit ist geméafl den Anforderungen
der European Aviation Safety Agency (EASA) [43] ein Nachweis der Betriebsfestigkeit
iiber den gesamten Drehzahlbereich notwendig. Relevante Resonanzdrehzahlen werden
mit Hilfe der FEM durch die Erstellung eines Campbell Diagramms identifiziert und
die simulatorisch vorhergesagten Schwingungsamplituden (siehe Abschnitt 3.4) anhand

von Triebwerkstests im Zulassungsprozess validiert.
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2.2 Betriebsfestigkeit

2.2.1 Dauerfestigkeit

Der Nachweis der Betriebsfestigkeit einer Komponente ist eine lange bekannte Problema-
tik im Ingenieurwesen und hat ihren Ursprung in der ersten Hélfte des 19. Jahrhunderts.
Im Bergbau traten wiederholt Probleme mit eisernen Forderketten auf, welche der
dauerhaften Belastung nicht stand hielten und durch Drahtseile ersetzt wurden. Aus-
gangspunkt der im Wesentlichen heute noch giiltigen Ermiidungspriiftechniken (vgl.
[101] S.4) sind die Untersuchungen von Rankine [102] im Jahre 1843. Anhand von
Ermiidungsbriichen an Eisenbahnachsen war feststellbar, dass die jahrelange Verwen-
dung einer Komponenten zu einer Verringerung der ertragbaren Belastung im Betrieb
fithrt. Die Einfithrung des Begriffes der Materialermiidung ist in diesem Zusammenhang
durch Braithwaite [18] erfolgt. Dieser konnte mit seiner Forschung die Grundlagen fiir
weitere Untersuchungen legen, indem er feststellte, dass die Versagensursache auf ein
unerwartetes Materialverhalten bei zyklisch auftretenden Lasten zurtickzufithren ist. Die
damals eingesetzte Methode der Bauteilauslegung anhand statisch ermittelter Material-
kennwerte wurde durch diese Erkenntnisse hinterfragt und fithrte zu den umfangreichen
Arbeiten von Wohler [142; 143, 144, 145], auf deren Basis bis heute unterschiedliche
Materialkennwerte zur Bewertung der zyklischen Belastbarkeit ermittelt werden. Wohler
zeigte, dass Materialien bei einer entsprechend grofien Anzahl zyklischer Belastungen
versagen, selbst wenn alle Beanspruchungen unterhalb der statischen Belastungsgrenz-
werte liegen. Des Weiteren stellte er fest, dass die Belastungsamplitude wesentlichen
Einfluss auf die Anzahl der ertragbaren Schwingungszyklen hat. Demnach sind fiir
hoéhere Lasten weniger Schwingzyklen bis zum Bauteilversagen notwendig, als dies bei
niedrigeren Lasten der Fall ist. Fiir eine umfangreiche geschichtliche Zusammenfassung
der Forschung im Bereich der Materialermiidung sei auf das Ubersichtswerk von Schiitz

[111] verwiesen.

Eine grafische Aufarbeitung der von Wohler erkannten Zusammenhénge ist in Abbildung
2.3a dargestellt und wird in der deutschsprachigen Literatur als ,Wohler-Linie“ bezeich-
net, wahrend im englischsprachigen Raum die Bezeichnung als ,,S-N Curve* dominiert.
Auf der Abszissenachse erfolgt die logarithmische Auftragung der Schwingspielzahl und
auf der Ordinatenachse wird die zugehorige Amplitude der alternierenden Spannung
o, dargestellt. Fiir eine konstante Mittelspannung o,, kann anhand von mehreren

Schwingungsversuchen fiir eine gewéhlte Spannungsamplitude o, die Schwingspielzahl
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2 Allgemeine Grundlagen

Ta Log(oa)
Og1f ===~ b ,Wahler-Linie+
! 04D
Zeitfestigkeit ow
A ; Oaz
: : Dauerfestigkeit
Ny, =106 Log(N)
(a)
Abbildung 2.3: Wohler Diagramm (a) und Einfluss der Mittelspannung auf die Wohler-
Linie (b)

bis zum Versagen der Werkstoffprobe ermittelt werden. Wird dieser Versuch fiir j
Spannungsamplituden o,; wiederholt, folgt hieraus die Wohler-Linie. Dementsprechend
bildet die Wohler-Linie den funktionalen Zusammenhang zwischen der alternierenden
Spannung o, und der korrespondierenden Schwingspielzahl bis zum Bruch Np der
untersuchten Probe ab. Fiir Materialien mit einer ausgepragten Dauerschwingfestigkeit
gilt die Spannungsamplitude o 4, bei welcher die Werkstoffprobe nach 10¢ Schwingzyklen
nicht versagt hat, als dauerschwingfest ertragbare Belastung. Fiir den Spezialfall o, = 0
wird diese Kenngrofie als Wechselfestigkeit oy bezeichnet. (vgl. [24] S.94 ff.)

Die im Wohler Versuch ermittelten Schwingspielzahlen bis zum Bruch der untersuch-
ten Proben sind von einer Vielzahl an Parametern abhangig. Beispielsweise ist der
Einfluss unterschiedlicher Mittelspannungen auf die dauerhaft ertragbare alternieren-
de Spannungsamplitude o4 schematisch in Abbildung 2.3b erfasst. Im Vergleich zur
Wechselfestigkeit oy fiir den Spezialfall einer nicht vorhandenen Mittelspannung fithren
Zugmittelspannungen zu einem Absinken und Druckmittelspannungen zu einem Anstieg
der entsprechenden dauerschwingfest ertragbaren Spannungsamplituden 047 und o4p.
Hinsichtlich der Auswirkungen von Proben- und Bauteilgrofien, Oberflachenrauigkeit,
Effekten durch Oberflichenverfestigung, Einfliissen der Eigenspannungen sowie der
Temperatur sei auf erginzende Literatur verwiesen (vgl. [101] S.105-146; [80] S.277-287;
[24] S.101-115).

Zur Beurteilung von Konstruktionen anhand der in statischen Versuchen und Schwing-

festigkeitsversuchen ermittelten Materialkennwerte haben sich im Laufe der Zeit zwei
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2.2 Betriebsfestigkeit

Streckgrenzengerade
. R,
Quetschgrenzengerade J O, = Re — O

e = Re(1+ 22\~

Odr
owl ~. .
e . Goodman - Gerade
x, Oqg =ow\l— R
AN m
technisch nutzbarer Bereich Ssl
O4dr Re Rm Jm

Abbildung 2.4: Haigh Diagramm

sogenannte Dauerfestigkeitsschaubilder etabliert. Beide Schaubilder nach Smith [122]
und Haigh [59] stellen den Zusammenhang zwischen der anliegenden Mittelspannung
om und der ertragbaren alternierenden Spannungsamplitude o4 dar. Da im Zuge der
vorliegenden Arbeit die Festigkeitsbewertung anhand des Haigh Diagramms erfolgt,
wird lediglich dieses Schaubild im Folgenden erldutert. Eine schematische Darstellung
des Haigh Diagramms fiir eine konstante Temperatur zeigt Abbildung 2.4. Hierbei
bezeichnet R,, die Zugfestigkeit, R, die Streckgrenze, oy die Wechselfestigkeit und oz
die Druckfestigkeit des Werkstoffes. Die Ermittlung einer statistisch relevanten Aussage
beziiglich der zuléssigen alternierenden Spannungsamplituden o, fiir einen bestimmten
Mittelspannungswert ¢, anhand von Wohler-Versuchen ist duflerst aufwendig und
setzt je nach der bendtigten Genauigkeit eine sehr hohe Anzahl untersuchter Proben
voraus (vgl. [40];[24] S.98). Um diese Problematik zu umgehen, wird héufig auf eine
vereinfachten linearen Zusammenhang auf Basis der Arbeit von Goodman (vgl. [56]
S.634) zuriickgegriffen. Demnach liegen die dauerschwingfest ertragbaren alternierenden
Spannungsamplituden o, auf der Verbindungsgeraden der Wechselfestigkeit oy, und der

Zugfestigkeit des Werkstoffes R,,, der sogenannten Goodman-Geraden

Om

O, = Ow (1 — Rm> . (2.27)

Diese Annahme hat sich in den meisten Fallen als konservativ herausgestellt (vgl. [101]

S.29) und ist dementsprechend eine haufig genutzte Vereinfachung. Um zu gewéhrleisten,
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dass es wiahrend des Betriebs zu keiner plastischen Verformung des Bauteils kommt,

wird zusatzlich die Streckgrenzengerade
Uamuz = Re —Om (228)

als Begrenzungslinie im Haigh Diagramm genutzt. Eine Erweiterung des Schaubildes in
den Druckmittelspannungsbereich durch eine Verldngerung der Goodman-Gerade ist
nicht zulassig. Der genaue Verlauf der zuldssigen alternierenden Spannungsamplituden
bis zur Einschrédnkung durch die Quetschgrenzengerade (fette Linie in Abbildung 2.4)
muss experimentell bestimmt werden. (vgl. [24] S.98 ff.) Als konservative Annahme
kann die Wechselfestigkeit oy, als Limit im Druckmittelspannungsbereich verwendet
werden. Als technisch nutzbarer Bereich im Haigh Diagramm gilt also die Fléche, welche
von der Goodman-Geraden, der Streckgrenzengeraden, der Begrenzung im Druckmittel-
spannungsbereich und der Quetschgrenzengeraden eingeschlossen wird (grauer Bereich
in Abbildung 2.4). Alle Kombinationen aus Mittelspannungen o,,; und zugehorigen
alternierenden Spannungsamplituden o,, innerhalb dieses Bereiches sind als dauerfest

eingestuft.

2.2.2 Festigkeitshypothesen

Da reale Bauteile im Betrieb meist komplexen mehrachsigen Spannungszustinden ausge-
setzt sind, stellt sich die Frage nach einer geeigneten Gréfle um die Vergleichbarkeit mit
den experimentell ermittelten Werkstoffkennwerten zu gewéhrleisten. Zu diesem Zweck
wurden Festigkeitshypothesen entwickelt, welche es auf Basis unterschiedlicher Grundge-
danken ermoglichen, einen mehrachsigen Spannungszustand in einen aquivalenten einach-
sigen Spannungszustand zu tberfithren. (vgl. [80] S.116) Praktische Relevanz haben in
diesem Zusammenhang die Gestaltanderungsenergiehypothese (GEH) fiir Bauteile, wel-
che durch Flieflen oder Schubbruch versagen und die Normalspannungshypothese (NH)
fiir Bauteilversagen durch sproden Trennbruch (vgl. [58] S.240 f.). Laut Liu und Zenner
[83] ist eine schadigungsmechanische Klassifizierung in ,fehlerfreie“ und ,fehlerbehafte-
te“ Werkstoffe sinnvoller als die Gruppierung nach den Werkstoffeigenschaften (duktil
oder sprode). Dementsprechend entstehen Risse unter zyklischer Belastung bei , feh-

lerfreien Werkstoffen, z.B. Stahlen, durch irreversible plastische Gleitbewegungen.
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2.2 Betriebsfestigkeit

Ausschlaggebend ist hierbei die Orientierung der Gleitebene und der auftretenden
Schubspannungsamplitude. Fiir die Festigkeitsbewertung derartiger Werkstoffe ist die
GEH basierend auf den Erkenntnissen von Huber [68], von Mises [89] und Hencky [65]
oder die Schubspannungsintensitiatshypothese anzuwenden. Bei ,fehlerbehafteten® Werk-
stoffen, z.B. Graugu mit Lamellengraphit, sind werkstoff- und fertigungsbedingt bereits
rissahnliche Fehlstellen im Material enthalten, welche ausgehend von der Fehlerorientie-
rung und den anliegenden Normalspannungen fiir das Werkstoffversagen verantwortlich
sind. Zur Beurteilung der Bauteilfestigkeit ist in diesem Zusammenhang die NH zu
bevorzugen, welche ihren Ursprung in den Arbeiten von Lamé [78] und Rankine [103]
hat.

Alle Festigkeitshypothesen gehen davon aus, dass ein Bauteilversagen eintritt sobald
die Vergleichsspannung oy die in einachsigen Materialversuchen ermittelten Grenz-
werte iiberschreitet. Zur Definition der unterschiedlichen Vergleichsspannungen sei
der Spannungszustand innerhalb eines Bauteils an jedem beliebigen Punkt durch den

symmetrischen Spannungstensor S bekannt.

Oxe Try Txz op 0 0
S = Tey Oyy Tyz SHAS =10 02 0 (229)
Tez Tyz Ozz 0 0 03

Hierin beschreiben o,,,0,, und o, die Normalspannungen und 7, 7,, sowie 7, die
Schubspannungen. In der verwendeten Notation bezeichnet der erste Index der Span-
nungsgrofle die Normalenrichtung der Schnittebene, wobei der zweite Index der Wirkrich-
tung der Spannungsgrofie entspricht. Durch die Losung des Eigenwertproblems fiir den
Spannungstensor (vgl. [76] S.312 ff.) lassen sich als Eigenwerte die drei Hauptspannun-
gen o1 > 09 > o3 ermitteln. Jedem der Eigenwerte ist ein entsprechender Eigenvektor
zuzuordnen. Gemeinsam spannen diese ein lokales Hauptachsensystem (HAS) auf, in

welchem der Spannungstensor Sy 4¢ Diagonalform annimmt.

Wie zuvor dargelegt, dient als Grundlage der NH die Annahme, dass ein Bauteilversagen
in Folge der groBten Normalspannung auftritt. Unter der Voraussetzung eines isotropen

Materials mit identischen Werkstoffeigenschaften in allen Raumrichtungen und gleichem
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Werkstoffverhalten unter Zug- und Druckbelastung gilt

o1 wenn gy > |03

(2.30)

O'VNH = .
o3 wenn oy < |o3]

Im Gegensatz zur NH geht die GEH davon aus, dass ein Bauteilversagen dann eintritt,
wenn die in einem Korper gespeicherte Gestaltdnderungsenergie einen materialspezifi-
schen Grenzwert iiberschreitet. Fiir Korper aus linear elastischem Material ldsst sich
die reversibel gespeicherte spezifische Forménderungsenergie (FAE) w® als Doppelska-

larprodukt des Spannungstensor S und des Verzerrungstensors D berechnen.
S 1 S S
w’® = 58 D = wy, + weg (2.31)

Die Aufteilung der spezifischen FAE in einen gestalterhaltenden Volumenénderungsanteil
wi, und einen volumenerhaltenden Gestaltanderungsanteil wg, wird hierbei durch eine
Aufspaltung der Tensoren in einen hydrostatischen Anteil (Volumenédnderung) und einen
deviatorischen Anteil (Gestaltanderung) erzielt. Fir den allgemeinen Spannungstensor
aus (2.29) gilt

A~ 1
S=S+ g(SpS)I und SpS = 04y + 0y + 02 (2.32)

mit dem Spannungsdeviator S, der Spur des Spannungstensors SpS und der Einheits-
matrix I. Ersetzt man nun den Verzerrungstensor in (2.31) unter Berticksichtigung des
linear elastischen Materialgesetzes durch seine spannungsexplizite Formulierung fiithrt
dies zu

1
w4 wg = (01 + 09+ 03)* + bTe (01— 02)* + (01 = 03)* + (02 — 03)*] , (2.33)

1
18K
wobei G den Schubmodul sowie K den Kompressionsmodul bezeichnet und die spezifi-

schen Energieanteile nur noch in Abhéngigkeit der Spannungen formuliert sind. (vgl.
[76] S.290 ff. und S.510 ff.)

Unter Beriicksichtigung der Eingangsannahme fiir die GEH, dass ein Materialversagen
aus der Uberschreitung eines Grenzwertes fiir die gespeicherte FAE resultiert, hat fiir

die Festigkeitsbeurteilung nur der Term w¢, Relevanz. Die Vergleichsspannung lasst sich
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somit aus der Forderung ableiten, dass ein Bauteil im allgemeinen Belastungsfall dann
versagt, wenn die entsprechende FAE den im einachsigen Materialversuch ermittelten

Grenzwert iiberschreitet. Hieraus folgt

S S
Wa,p = Wayp

OVapn = \/; [(01 = 09)? + (01 — 03)? + (02 — 03)?]

(2.34)

mit oy, als Vergleichsspannung fiir die GEH. Da Ermiidungsanrisse im Allgemeinen
von der Bauteiloberfliche ausgehen (vgl. [101] S.69; [58] S.240) ist es sinnvoll, die
Unterschiede beider Festigkeitshypothesen anhand des ebenen Spannungszustandes
darzustellen, welcher an lastfreien Bauteiloberflichen ndherungsweise vorliegt. In diesem
Fall vereinfacht sich (2.34) zu

OVepn = \/‘7% + U% — 0102 (235)

und beschreibt die in Abbildung 2.5 blau dargestellte Ellipse im o1-09 Koordinatensystem.
Die groBe Halbachse weist eine Liange von v/2R,, und die kleine Halbachse eine Léinge
von \/%Rm auf. Alle Hauptspannungszustande innerhalb dieser Ellipse sind im Sinne
der Festigkeitsbewertung nach der GEH zuléssig. Kombinationen der Hauptspannungen

welche sich auflerhalb dieser Begrenzung befinden, fithren zu einem Bauteilversagen.

Fiir die NH hingegen sind alle Hauptspannungszustande innerhalb des grau markierten
Quadrates zulédssig. Sobald eine der Hauptspannungen o; oder o, die Zugfestigkeit
R,, des Materials iiberschreitet, ist demnach von einem Bauteilversagen auszugehen.
Zusatzlich geht aus Abbildung 2.5
hervor, dass je nach Kombination der
Hauptspannungen entweder die NH
GEH oder die GEH eine geringere zulés-
sige Vergleichsspannung liefert. Fiir
Spannungsverhaltnisse oy, = 2L > 0

ist dementsprechend die NH und fiir

) ai < 0 die GEH als konservativ zu

bewerten.

Abbildung 2.5: Vergleichsspannungsgrenzwerte 23
fiir den ebenen Spannungszustand in Anlehnung
an [65]
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2.2.3 af-Parameter

Auf Hochdruckverdichter-Blisks wirken im Betrieb unterschiedliche Lasten, z.B. die
Zentrifugallast, thermische Spannungen, Druckgradienten zwischen Druck- und Saug-
seite der Beschaufelung und dynamische Lasten durch die Schaufelschwingung selbst.
Wihrend der Entwicklungsphase werden Driicke sowie Temperaturen in aufwendigen
Komponententests ermittelt und anhand dieser Messwerte die Simulationsmodelle vali-
diert. Fiir eine sichere Auslegung der Komponente ist vor allem eine korrekte Ermittlung
der wirkenden Spannungen relevant. Die wichtigsten Informationen zur Bestimmung der
auftretenden Schaufelbeanspruchung sind hierbei die Frequenz, damit einhergehend die
Identifikation der Eigenschwingform, sowie die Amplitude der Schaufelschwingung [6].
Aus diesem Grund wurde bereits Mitte der 50er Jahre der a f-Parameter als Maf fiir die
Beanspruchung von schwingender Beschaufelung eingefiihrt. Aulerdem konnte gezeigt
werden, dass der a f-Parameter proportional zu dem Betrag der harmonischen Anregung
des Stromungsfeldes ist [7]. Im Folgenden wird anhand eines fest eingespannten Balkens
gezeigt, dass der af-Parameter, welcher als ein Produkt aus der Schwingsungsamplitude
a und -frequenz f definiert ist, fiir Biegebeanspruchungen proportional zu der maximal

auftretenden Spannung o4, ist.

Ausgangspunkt fiir die anschlieBenden Betrachtungen ist der in Abbildung 2.6a darge-
stellte Kragbalken mit der Lange [, der Dichte p, dem Flacheninhalt des Querschnitts

A, dem Elastizitatsmodul £ und dem Flachentragheitsmoment beziiglich der y-Achse
I

yy- Zur Vereinfachung werden die den Balken definierenden Grofien alle als konstant

angenommen. Fur ein kleines, freigeschnittenes Balkenelement (siehe Abbildung 2.6Db)

der Masse m = pAAx gilt gemafl den Newton’schen Axiomen

2

OUs _ 0w+ A t) — O 1), (2.36)

pAAx 5

Hierbei bezeichnet us die Auslenkung des Balkens in z Richtung und ) die auf den
Balken wirkende Querkraft. Eine Taylorreihenentwicklung geméf Q(z+Ax,t) = Q(z,t)+
LQa(i’t) ‘mAw ergibt
82U3 8@
A = —.
P oy ox
Nach Bildung des Momentengleichgewichts um das rechte Schnittufer des betrachteten

(2.37)
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\4

I
z \l\ M(x+Auz,t)
JQ(&HA:E, t)

(a) (b)
Abbildung 2.6: Kragbalken (a) und Freischnitt eines kleinen Balkenelements (b)

()

Abbildung 2.7: Schnittlasten (a) und Verschiebungsdarstellung (b) fiir einen Balken

Balkenelements folgt durch die Taylorreihenentwicklung des Momententerms

—M(z,t) — Q(z,t) Az + M(x + Az,t) =0

M (2.38)
o @

Abbildung 2.7a zeigt die Schnittlasten in einer beliebigen Schnittebene z = konstant
des betrachteten Balkens. ., sei als Normalspannung und die Gréfien o, sowie o, als
Schubspannungen definiert, wobei der erste Index die Richtung der Flachennormale und
der zweite Index die Wirkrichtung der Spannung angibt. Beziiglich des Flachenmittel-

punktes F'M lasst sich der resultierende Kraftwinder anhand folgender Zusammenhange
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ermitteln
N, = / O eed A My = / (yows — 204,) dA
AS As
Q, = /A 0ydA M, = /A 20,dA (2.39)
Qz :/ szdA MZ :/ —yO'zmdA
As As

N, bezeichnet die Normalkraft auf der Schnittfliche und @, @, die Querkréfte in y- und
z-Richtung. Mrp, M, und M, entsprechen dem resultierenden Torsionsmoment beziiglich
des Flachenmittelpunktes sowie den Momentenwirkungen um die y- und z-Achse. Unter
Berticksichtigung der FEuler’schen Verformungshypothese, wonach Querschnittsflichen
des Balkens auch bei Verformung eben und senkrecht zur Balkenachse bleiben (siche
[76] S.348), verschwinden die Schubspannungsanteile gemafl o,, = 0,, = 0. Fir ein

verformtes Balkenelement geméafl Abbildung 2.7b folgt unter ebendieser Voraussetzung

3u3
uy(z, 2) = ~ .7
Our 9us (2.40)
€x2(T,2) = 2l o

Hierin bezeichnet u; die Verschiebung des Balkens in z-Richtung, z die Entfernung des
Punktes P von der neutralen Faser des Balkenquerschnitts in z-Richtung und ¢, die

Verzerrung in z-Richtung.

Fir eine Balkenbiegung um die y-Achse resultiert aus der Verwendung des einachsigen
Hooke’schen Materialgesetzes 0,, = Fe,, (siehe [76] S.274 ff.) in Kombination mit den
Gleichungen (2.39) und (2.40)

0x?
—_——
Iyy

M, = E/ crzdA = —E 0 [ a4, (2.41)
As As

Basierend auf Gleichung (2.37) und den Zusammenhéngen (2.38) sowie (2.41) ergibt
sich nun die Schwingungsdifferentialgleichung fiir die Balkenbiegung um die y-Achse

als
82u3 . @ . (‘32M
P = ar ~ o2
82U3 4 EIyy 84’&3 N

ot? pA Ozt

8411,3
= Bl gyt

(2.42)
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2.2 Betriebsfestigkeit

Zur Losung der Differentialgleichung wird der Separationsansatz nach Bernoulli verwen-
det (vgl. [85] S.279), gemaB welchem die gesuchte Losung ug(z,t) ein Produkt aus einer
zeitabhangigen Funktion 7'(¢) und einer ortsabhangigen Funktion U(x) ist.

us(w,t) = T(H)U (x) (2.43)

Ein Ersetzen der entsprechenden Ausdriicke in Gleichung (2.42) und Separation der

Variablen fiithrt zu dem Ausdruck

°T1  EIL,0'U 1 ,
T Aoy = (2:44)

Hierbei ist die linke Seite der Gleichung ausschliefllich von der Zeit und die rechte Seite
der Gleichung nur vom Ort abhéangig. Die Erfiillung dieser Forderung ist nur moglich,
wenn beide Seiten gleich einer zeit- und ortsunabhingigen Konstanten sind (vgl. [85]
S.274). Fir die gewtinschte Spannungsbetrachtung ist lediglich der ortsabhingige Anteil

der Losung von Interesse, weshalb dieser genauer betrachtet wird.

4 s PA
=W
EI,,

2.45
. (2.45)

4rr _
gpt VU0

Fiir die Losung einer Differentialgleichung gemafl der Struktur von Gleichung (2.45)
wird als Ansatzfunktion eine Uberlagerung harmonischer und hyperbolischer Funktionen
genutzt.

U(z) = ajcos(yx) + agsin(yx) + agcosh(vyx) + assinh(yx) (2.46)

Unter Beriticksichtigung der Randbedingungen ergeben sich folgende Anforderungen an

die Losung der Differentialgleichung

_ ou(0) _
Ox? =0 Ox3 =0

Durch das Einsetzen der Ansatzfunktion (2.46) in die Differentialgleichung (2.45) und

Verwendung der Zusammenhénge aus (2.47) lésst sich folgendes Gleichungssystem
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2 Allgemeine Grundlagen

bilden
1 0 1 0 ai 0
0 1 0 1 0
, . “2 7. (2.48)
—cos(yl) —sin(yl) cosh(vl) sinh(yl)| |as 0
sin(yl)  —cos(yl) sinh(yl) cosh(vl)| |a4 0
X v

Dieses homogene lineare Gleichungssystem besitzt nur dann eine nichttriviale Losung,
wenn die Koeffizientenmatrix singulir, d.h. det|A| = 0 ist (siehe [95] S.88). Zur Uberprii-
fung der Singularitat der Koeffizientenmatrix erfolgt die Entwicklung der Determinate
nach der ersten Zeile mittels des Laplace’schen Entwicklungssatzes (siche [95] S.45).

Hieraus resultiert die Forderung
det|A| = 1+ cos(yl)cosh(yl) =0, (2.49)

welche nicht analytisch losbar ist. Fiir alle numerisch ermittelten Werte ~;l, die Gleichung
(2.49) erfiillen, konnen nach Umformung der Beziehung (2.45) die Eigenkreisfrequenzen

w; ermittelt werden.

EI
i = zl 2 L 2
wi = () (2:50)

Da die Koeffizientenmatrix A den Rang 3 hat, ist die Losung des Gleichungssystems
(2.48) abhangig von einem frei wiahlbaren Parameter (siche [95] S.88). Des Weiteren gilt
die Nebenbedingung, dass dieser Parameter ungleich Null ist, um eine triviale Losung
des Gleichungssystems zu vermeiden. Aus der Wahl a; = a und der anschliefenden
Losung des Systems (2.48) folgen die Eigenformen der Biegeschwingung des Balkens

als

sin(y;l) — sinh(y;l)
l

Ui(z) = a (COS(%:U) — cosh(viz) + cos(7y;l) + cosh(;l)

{sin(e) — sinhc)}
(2.51)
Unter Verwendung des einachsigen Hooke’schen Materialgesetzes [67] und der Beziehun-

gen (2.40) sowie (2.41) ergibt sich fiir die Spannung in z-Richtung

o*U M,
Ope = Beyy = —E—2=—22. (2.52)
Ox? L,

Da fiir den in Abbildung 2.6a dargestellten Kragbalken das Moment im Einspannungs-
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2.2 Betriebsfestigkeit

punkt z = 0 am Grofiten ist, befindet sich in diesem Bereich das Spannungsmaxima

Omaz- Bs folgt

M (0) . 82U’L Umax[
Omaz = ﬁzmaw und somit  — E[yyw(()) = ﬁ (2.53)

Eine Auswertung des Ausdruckes (2.53) unter Beriicksichtigung der Verschiebungsfunk-

tion fiir die Biegeschwingung (2.51) fithrt nach Umformung zu

Omazx; Iyy
L Tmave [y 2.54
af 27 Zmaz | EpA ( )

Fiir die Biegeschwingung ist somit der a f-Parameter proportional zur maximal auftreten-

den Spannung innerhalb des Balkens. Dadurch wird die Verwendung des Produkts aus
der Amplitude a und der Schwingungsfrequenz f als Maf fiir die Belastung innerhalb
einer Struktur gerechtfertigt und auf Basis der Arbeit von Armstrong et al. [6] als

Kriterium fiir die strukturelle Belastung von Verdichterbeschaufelungen verwendet.
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3 Aeroelastische Grundlagen

Alle Darstellungen in Abschnitt 2 beinhalten rein strukturmechanische Phanomene. In-
nerhalb dieses Kapitels erfolgt nun der Ubergang auf die Betrachtung des aeroelastischen
Problems und der damit einhergehenden Kopplung der Elastomechanik von Strukturen
in einer Luftstromung sowie den daraus resultierenden aerodynamischen Kréften (vgl.
[66] S.1). Um die Zusammenhénge der beteiligten Disziplinen besser zu visualisieren,
entwickelte Collar 1946 das sogenannte ,aeroelastische Kriftedreieck” (siehe Abbildung
3.1). Als wesentliche Eckpunkte dienen hierbei die auf eine Struktur einwirkenden
aerodynamischen, elastischen und Tragheitskrafte. Wahrend zu Beginn der Luftfahrt
diese Disziplinen zunéchst isoliert betrachtet wurden, zeichnete sich durch umfangreiche
Untersuchungen Anfang des 20. Jahrhunderts eine enge Kopplung und gegenseitige
Abhéngigkeit der wirkenden Kréfte ab. [9, 32, 100]

Stréomungslehre
aerodynamische Krifte

. Flugmechanik

Stabilitdtsproblem O Q Antwortproblem

statische Aeroelastik .

Strukturmemynamik
Tragheitskréfte

elastische Kréifte Strukturschwingungen

Abbildung 3.1: Aeroelastisches Kraftedreieck in Anlehnung an Collar [32]
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3 Aeroelastische Grundlagen

Aus einer Kombination der jeweiligen Eckpunkte des Dreiecks lassen sich unterschiedliche
technische Fragestellungen erzeugen. Viele der zunachst aufgekommenen und untersuch-
ten aeroelastischen Probleme beschréankten sich auf eine Wechselwirkung zwischen 2 der
3 beteiligten Krafte und haben ihren Ursprung in der Auslegung von Flugzeugen. Das Ge-
biet der statischen Aeroelastik befasst sich beispielsweise mit dem Gleichgewichtszustand
der aerodynamischen sowie elastischen Krafte und deckte vor allem die Fragestellungen
der aerodynamischen Divergenz oder der Umkehr der Ruderwirkung ab. Klassischerwei-
se resultiert der Bereich der Flugmechanik aus der Interaktion der aerodynamischen
Kréfte und Tragheitskréifte. Im Fokus standen zunéchst Untersuchungen beziiglich der
Stabilitdt und Kontrolle von Starrkérpern sowie der Auswirkung von Fehlanstromungen
auf das Flugverhalten. Auch die Abschéitzung der limitierenden Lastfélle erfolgte unter
Vernachlassigung der elastischen Kréfte. Deren Einfluss wurde aber in gewisser Weise
durch das Vorhalten von Sicherheitsfaktoren wiahrend der Auslegung Rechnung getragen.
Aus einer Betrachtung der Wechselwirkung zwischen den elastischen Kréaften und den
Tragheitskraften resultiert das Feld der Strukturschwingungen. Im Flugzeugbau kam es
hierbei zu einer ahnlichen Entwicklung der Problematik, die bereits in Kapitel 1 fiir den
Ubergang auf die Blisk Bauweise in Axialverdichtern dargelegt wurde. Die Anpassung
der grundlegenden Konstruktion (Ubergang von Holztragwerken auf Metall, Einsparung
von Figestellen) fithrte zu einer deutlichen Reduktion der Dampfung innerhalb des
Gesamtsystems, wodurch die Amplituden der mechanischen Schwingungen anstiegen.
Da eine Ermittlung der Anregungskrifte damals in vielen Teilbereichen technisch noch
nicht moglich war, beschrédnkten sich die Analysen auf eine Bestimmung der relevanten

Struktureigenfrequenzen mit dem Ziel der Resonanzvermeidung. [32]

Innerhalb des Dreiecks sind jene Probleme erfasst, die aus einer Interaktion aller betei-
ligten Krafte resultieren und haufig unter dem tibergeordneten Begriff der dynamischen
aeroelastischen Probleme zusammengefasst werden. Grundlegend lésst sich diese Klas-
se von Problemen in dynamische aeroelastische Stabilitdtsprobleme und dynamische
aeroelastische Antwortprobleme unterteilen (vgl. [50] S.18), welche in den folgenden
Ausfihrungen im Bezug auf die Auspriagung in Axialverdichtern von Flugtriebwerken
genauer erlautert werden. Konzeptionell lésst sich jedes dieser Felder als ein Teilbereich
der Aeroelastik betrachten, der historische Ursprung des Begriffs bezieht sich jedoch
lediglich auf die Wechselwirkung zwischen stationédren aerodynamischen und elastischen
Kréften (vgl. [42] S.1).
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3.1 Aeroelastische Phanomene in Axialverdichtern

Die Betriebsumgebung der Beschaufelung innerhalb eines Axialverdichters unterscheidet
sich wesentlich von den grundlegenden aeroelastischen Fragestellungen im allgemeinen
Flugzeugbau, welche bereits im obigen Absatz dargelegt wurden. Geméfl Bendiksen [13]
lasst sich der zeitliche Versatz von etwa 30 Jahren zwischen den ersten aeroelastischen
Analysen im allgemeinen Flugzeugbau und der spezifischen Problembehandlung von
aeroelastischen Fragestellungen im Bezug auf die Anwendung in Turbomaschinen vor
allem auf die Entwicklungsphilosophie der Triebwerksbauer zurtickfithren. Die Weiter-
entwicklung von Triebwerken auf Basis von empirischen Erfahrungswerten inklusive
umfangreicher Priifstands- und Triebwerkstest scheiterte hdufig an Ermiidungsbriichen
von Kompressor- oder Turbinenschaufeln und ldsst sich bis in die Anfangszeit der

Strahltriebwerke zurtickverfolgen [98, 114].

Grundsatzlich behalt das aeroelastische Kréaftedreieck (Abbildung 3.1) auch fiir die
Klassifizierung der spezifischen Phdnomene in Axialverdichtern weiterhin seine Giiltig-
keit. Lediglich die einzelnen Fragestellungen, welche aus Interaktionen der beteiligten
Kréfte resultieren, variieren im Vergleich zum allgemeinen Flugzeugbau. Im Folgenden
werden die relevanten Themengebiete jeweils in Form einer kurzen Zusammenfassung in

Anlehnung an die Definitionen gemafi Marshall und Imregun [86] dargelegt.

Statische Aeroelastik: befasst sich mit der Berechnung der Schaufelform in
unterschiedlichen Betriebszustanden, basierend auf der Schaufelgeometrie in Ruhe-
lage und des jeweiligen Stromungszustandes. Die Beschaufelung in Turbomaschinen
verformt sich elastisch unter Einwirkung von Zentrifugal- und Gaslasten. Diese Ver-
formung erfolgt oft in Art einer Torsionsbewegung, ausgehend von der urspriinglich
gefertigten Schaufelgeometrie, woraus auch die héufig genutzte Bezeichnung der
Schaufelentwindung - engl. untwist fiir dieses Phanomen resultiert. Das eigentlich
zu losende Problem ist hierbei ein inverses, denn die Schaufelgeometrie wird derart
entworfen, dass der aerodynamische Wirkungsgrad fiir zuvor definierte Betrieb-
spunkte des Verdichters optimiert ist. Hierdurch muss die ,kalte®, zu fertigende
Geometrie der Schaufel unter Berticksichtigung der Verformungen, die aus den
Zentrifugal- und Gaslasten resultieren, ermittelt werden. Dieser Prozess wird im

Allgemeinen mit dem englischen Begriff ,unrunning“ bezeichnet. Ungenauigkeiten
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hierbei resultieren in einer Abweichung der Schaufelposition von der aerodynami-
schen Designintention und einem moglichen Stabilitats- und Wirkungsgradverlust.
Trotzdem erfolgen detaillierte Betrachtungen dieses Prozesses haufig nur fiir den
aerodynamischen Auslegungspunkt und nicht im Teillastbereich oder fiir andere

Betriebsbedingungen.

Flattern - engl. flutter: ist definiert als eine instabile, selbsterregte Schwingung
eines Korpers in einer umgebenden Luftstromung und resultiert aus der standigen
Interaktion zwischen Fluid und Struktur, wobei die jeweiligen Anteile auch in
nichtlinearen Auspriagungen vorliegen kénnen. Bei der Beschaufelung von Axial-
verdichtern ist das Massenverhéltnis (Schaufel- zu umgebender Luftmasse) im
Vergleich zu Flugelprofilen relativ hoch. Wahrend das Flattern von Fliigeln in der
Regel als Folge einer Kopplung zwischen den (Biege- und Torsions-) Moden auftritt,
ist das Flattern von Verdichterschaufeln tendenziell ein Einzelmodephénomen.
Die aerodynamischen Krafte bleiben hierbei sehr viel kleiner als die Tragheits-
und Steifigkeitskriafte und verursachen in der Regel keine modale Kopplung. In
jedem Fall ist das Flattern ein besonders schwierig zu beurteilendes Phanomen
in modernen Turbomaschinen, da es von vielen zusétzlichen Effekten mit nicht
vollstandig verstandenen Folgen tiberlagert wird: Storungen in der Zustromung
durch stromauf- bzw. stromabwarts befindliche Blattreihen, die Kopplung von
Systemmoden, den Verlust der ortlichen Periodizitat von Schwingungen durch
aerodynamische Effekte oder Fertigungsabweichungen von Schaufel zu Schaufel,
welche mit dem englischen Begriff ,,mistuning“ bezeichnet werden. Obwohl auch
bekannt ist, dass Turbinenstufen anfillig fiir Flattern sind, wird die Stabilitat des
Niederdruckverdichtungssystems in der Regel als kritischer angesehen. Der Grund
hierfiir ist, dass diese Komponenten Effekten wie Stérungen in der Anstromung
aufgrund von Béen, Seitenwind und Fremdkorperschiaden ausgesetzt sein konnen.
Daher wird bei der Auslegung ein groflerer Abstand zur Stabilitatsgrenze - engl.
flutter margin angestrebt. Ein qualitatives Verdichterkennfeld mit verschiedenen

flattersensitiven Bereichen ist in Abbildung 3.2 dargestellt.

Erzwungene Schaufelschwingungen - engl. forced response: Wenn Stro-
mungsdefekte (beispielsweise durch angrenzende stromauf- und stromabwérts
positionierte Stufen verursacht) auf Blattreihen treffen, kénnen die daraus resul-

tierenden instationdren aerodynamischen Kréafte hohe Schwingungsamplituden
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Figure 1. Typical compressor map showing various flutter regimes: I: subsonic/transonic stall flutter; Ia:
system mode instability; II: choke stall flutter; III: low incidence supersonic flutter; IV: high incidence
supersonic flutter; V: supersonic bending stall flutter.

Abbildung 3.2: Verdichterkennfeld mit flattersensitiven Bereichen [86]

verursachen. Einer der ersten Auslegungsschritte zur Vorhersage moglicher Re-
sonanzstellen ist daher das Campbell-Diagramm (detaillierte Erlauterung zum
Aufbau in Abschnitt 3.4). In Luftfahrtanwendungen ist es jedoch gangige Praxis,
auch die Messergebnisse von Triebwerkstests in Form eines Campbell-Diagramms
darzustellen. Dies dient der Visualisierung von Frequenz- und Amplitudeninforma-
tionen der jeweiligen Schwingungen bei einer bestimmten Betriebsdrehzahl. Das
entscheidende Kriterium fiir die Auslegung eines neuen Verdichters ist jedoch die
Vorhersage der zu erwartenden Schwingungsamplituden unter Beriicksichtigung
der instationdren aerodynamischen Lasten. Diese Lasten resultieren beispielsweise
aus Nachlaufstorungen von stromaufwérts, Potentialeffekten von stromabwarts
benachbarten Stufen oder auch Schwankungen im Gegendruck sowie anderen aero-
dynamischen und geometrischen (ovalisierte Gehduse) Effekten. Aufgrund weiterer
unbekannter Faktoren wie der strukturellen Démpfung der einzelnen Bauteile
und des Rotorgesamtsystems im Betrieb, nichtlinearen Effekten in Kontaktflichen
oder auch der Amplituden der instationiaren aerodynamischen Kréfte beschrankt
sich die Simulation von erzwungenen Schwingungsproblemen haufig auf eine Er-
mittlung der Rangfolge potentieller Entwiirfe (delta Betrachtung), anstelle einer

genauen Vorhersage der zu erwartenden Amplituden. Trotz der Einschrankungen
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3 Aeroelastische Grundlagen

ermoglicht diese Vorgehensweise auch die Analyse von Versagensmechanismen

und die Bewertung moglicher Abhilfemafinahmen.

Zur Beurteilung der Bauteilintegritdt im Rahmen der vorliegenden Arbeit ist es im
Wesentlichen notwendig, das dynamische aeroelastische Stabilitats- und Antwortpro-
blem zu 16sen. Sowohl die theoretischen Grundlagen als auch die hierfiir verwendeten
numerischen Methoden sind in den Abschnitten 3.2 - 3.4 detailliert dargelegt.

3.2 Aeroelastische Problemformulierung

Um eine fundierte Vorhersage beziiglich des aeroelastischen Verhaltens eines Turboma-
schinenrotors treffen zu konnen, ist eine gekoppelte Problemformulierung notwendig,
welche die interagierende Aero- und Strukturdynamik beriicksichtigt. Aus Abschnitt
2.1 ist bereits die Bewegungsgleichung des strukturmechanischen Systems bekannt.
Es soll weiterhin von einem unverstimmten System ausgegangen werden, wobei das
aeroelastische Problem aus einer Kopplung des strukturmechanischen Modells mit den

aerodynamischen Kréften resultiert.
Mx + Kx = £, = f™ + £¢ (3.1)

Gemafl Crawley [34] sind die aerodynamischen Kréfte f,.,., unter der Voraussetzung
kleiner Schwingungsamplituden (amplitudenlineares Luftkraftverhalten) in einen be-
wegungsinduzierten - engl. motion Anteil f” und einen stérungsinduzierten - engl.
disturbance Anteil f¢ zerlegbar. Ersterer erfasst den Einfluss von Schaufelschwingungen
innerhalb einer isolierten Blattreihe und die Auswirkungen auf die benachbarten Profile
durch die Druckschwankungen im instationdren Stromungsfeld. Als storungsinduzierter
Anteil lassen sich diejenigen Wechselwirkungen beschreiben, welche durch benachbarte
Blattreihen in Form einer Stérung der freien Zu- und Abstromung verursacht werden.
Dieser Superpositionsansatz hilft bei der Entkopplung unterschiedlicher aeroelastischer
Probleme (sieche Abschnitt 3.3 & 3.4) und wird im weiteren Verlauf der Erlduterungen

von grofler Bedeutung sein.
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In ihrer allgemeinsten Form lassen sich die bewegungsinduzierten Luftkrafte als

It = fi(@s, &5, %5, 05)
+ fir1(@js1, Tjp1, i1, 0j41)
+ fici(zjo1, &1, &1, j-1)

+ ...

(3.2)

darstellen. Hieraus geht hervor, dass die aerodynamische Kraftwirkung auf eine be-
liebige Schaufel 7 nicht nur von der Eigenbewegung der Schaufel, sondern auch von
den Bewegungen der Nachbarschaufeln abhéngt. Der jeweilige Phasenversatz ¢, zur
betrachteten Referenzschaufel berticksichtigt zudem die Ausbreitungsgeschwindigkeit
der Storungen von einer vibrierenden Nachbarschaufel und den damit einhergehenden
zeitlichen Versatz bis das hierdurch beeinflusste Stromungsfeld die Referenzschaufel
erreicht. Eine Beriicksichtigung der bewegungsinduzierten aerodynamischen Kréifte f
fithrt also zu einer komplexen Kopplung des aeroelastischen Systems. Leider sind die
bewegungsinduzierten Luftkréfte nicht in der allgemeinen Form, wie in Gleichung (3.2)
angegeben, zuginglich. Ein Uberblick hinsichtlich der experimentellen Untersuchungs-
moglichkeiten zur Ermittlung der Komponenten £ ist der Arbeit von Vogt (vgl. [137]
S.40 ff.) entnehmbar. Dieses Vorgehen beschrénkt sich im Allgemeinen auf ein sehr
spezifisches zeitliches und ortliches Bewegungsmuster: harmonische Schwingungen mit
definierten IBPAs der zu untersuchenden Moden. Fiir die Anwendung in Turbomaschi-
nen stellen derartige Untersuchungen zur Bestimmung der aerodynamischen Kréfte
im Normalfall jedoch keine Einschriankung dar. Sowohl das Schwingungsverhalten zy-
klischer Systeme (siehe Abschnitt 2.1) als auch die storungsinduzierten Anteile der
aerodynamischen Anregung f¢ (siche Abschnitt 3.4) im Betrieb entsprechen in ihrer
Auspragung den zuvor erwidhnten Mustern. Dass selbst im instabilen Betriebszustand
die Schaufelschwingungen in Form von Systemmoden mit dezidiertem IBPA erfolgen,
lieB sich bereits 1956 durch Lane [79] nachweisen.

Grundsétzlich ist die Formulierung des aeroelastischen Problems auf verschiedene
Arten méglich und Crawley [34] zeigte 1988, dass die Ansétze basierend auf der SWM
sowie der TWM Formulierung (vgl. Abschnitt 2.1 fiir zyklische strukturmechanische
Probleme) dquivalent ineinander umformbar sind. Zur kompakteren Beschreibung des

gekoppelten aeroelastischen Problems wird im Folgenden der Ubergang zur komplexen
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Schreibweise vollzogen. Der kinematische Zusammenhang zwischen der Auslenkung der
j-ten Schaufel in TWM Koordinaten lasst sich geméaf Gleichung (2.26) als Summe tiber
alle umlaufenden Wellen darstellen. Nach einer Modaltransformation (siche Anhang

A.1) folgt hieraus fir die generalisierten Koordinaten der Zusammenhang

N—1

qj(t) - { Z QB 6i(Qt+jBn)} (3'3)
n=0

mit den Amplituden der umlaufenden Wellen ¢ 5,0 dem zugehorigen IBPA 3, und der

Kreisfrequenz €2 der harmonischen Schwingbewegung. Zur einfacheren Identifikation

der Anteile einzelner umlaufender Wellen an der modalen Gesamtverschiebung q wird

zusétzlich die Transformationsmatrix E eingefiihrt

€0,0 o €oN-1

EN-10 " EN-1,N-1

worin j die Schaufelnummer und n den Index des jeweiligen Knotendurchmesser be-
zeichnet. Wie bereits im Abschnitt 2.1 dargelegt, beinhaltet die Transformationsmatrix
(Fouriermatrix) E spaltenweise die Eigenvektoren einer zyklischen Struktur in TWM
Formulierung. Im Vektor q 5 verbleiben folgerichtig nur die Amplitudeninformationen
der jeweiligen umlaufenden Welle. Gleichung 3.3 lasst sich somit aquivalent umformen

a(t) = R {Eq e} (3.5)

Analog zu den Eigenformen einer zyklischen Struktur, welche geméf Gleichung (2.8)
auch als stehende Wellen interpretierbar sind, lasst sich das aeroelastische Problem
mittels einer Koordinatentransformation in die SWM Formulierung tiberfithren. Hierzu
wird zunéchst die Transformationsmatrix P spaltenweise aus den einzelnen Cosinus-

und Sinusmoden (2.13) assembliert.

C0,0 Co,1 50,1 T 50,%
C1,0 C1,1 S11 o Sy N-1 _|¢jm=cos(j-p
P=| . o Pl mit 7" (G fn) (3.6)
: : : . : Sj’nzggn(].ﬁn)
CN-10 CN-11 SN-11 " SN_1,¥
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Auch hier bezeichnet der Index j die Schaufelnummer und n den jeweiligen Knoten-
durchmesser. Der kinematische Zusammenhang zwischen den schaufelindividuellen
Auslenkungen und der Formulierung der strukturellen Eigenformen in stehenden Wellen

lasst sich somit darstellen als

) A ) R . A T
q= PgSW =P ch gcl gsl QCQ QSQ } (37)

mit dem Vektor der Amplituden der stehenden Wellen qsy . Strukturseitig sind die
Beziehungen zwischen den schaufelindividuellen Auslenkungen fiir die TWM sowie
SWM Formulierung in komplexer Notation somit definiert und an dieser Stelle aufgrund

ihrer Wichtigkeit noch einmal kompakt zusammengefasst.

a(t) = R{Bqe} = R {Pq,, ¢} und somit g, =E'Pg,, =E'q  (38)

Zur kompletten Beschreibung der aeroelastischen Problemstellung fehlen nun lediglich
die entsprechenden Formulierungen zur Erfassung der aerodynamischen Kraftwirkung
fiero. Wie in Gleichung (3.1) angedeutet, bildet die Zerlegung der aerodynamischen
Krafte in einen bewegungsinduzierten Anteil f” und einen stérungsinduzierten An-
teil f¢ die Grundlage fiir das weitere Vorgehen. Schmitt [108] konnte beispielsweise in
ausfiihrlichen numerischen Untersuchungen mit direkt gekoppelten und entkoppelten
Simulationen zeigen, dass dieser Superpositionsansatz gerechtfertigt ist. Zur Ermittlung
des bewegungsinduzierten Anteils f”* werden hinsichtlich der genutzten numerischen
Methoden im Abschnitt 3.3.1 & 3.3.2 unterschiedliche Ansétze dargelegt. Grundlegend
ist es hierfiir sinnvoll, die aerodynamischen Krafte in Form einer Koeffizientenmatrix
multipliziert mit den Auslenkungen in der jeweiligen Freiheitsgradformulierung des
Struktursystems abzubilden. Daraus folgt die Notwendigkeit, auch die bewegungsindu-
zierten Anteile f™ des aerodynamischen Kraftvektors konform zu den bisher genutzten
Formulierungen (schaufelindividuell, TWM und SWM) zu definieren.

In Anlehnung an eine Methode fiir die experimentelle Ermittlung der bewegungsindu-
zierten Luftkrafte sind zunéchst die komplexen Luftkraftkoeffizienten - engl. travelling
wave mode coefficients zu definieren
fm
cg, = . (3.9)
g,
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3 Aeroelastische Grundlagen

Die komplexen Luftkraftkoeffizienten c; setzen fiir die spezifischen IBPAs (3, der Struk-
turmoden die bewegungsinduzierten Luftkréfte igl ins Verhéltnis zu der Auslenkung
4, der jeweiligen, diese Kraftwirkung erzeugenden, umlaufenden Wellen. Fiir geringe
Amplituden bei gleichzeitiger Annahme eines linearen Systemverhaltens ist von einer
zur Anregung gleichartigen Antwort der Stromung auszugehen. Die sich einstellende
Kraftantwort besitzt somit den gleichen harmonischen Charakter wie die zugehorige
Bewegung (vgl. [54] S.8). Aus der Uberlagerung aller umlaufenden Wellen folgt analog
zu den Auslenkungen (3.3) der Zusammenhang fir die bewegungsinduzierten Luftkréfte

in Abhéangigkeit von den komplexen Luftkraftkoeffizienten

N—-1 N-—
i;‘n:z:agﬁnggn (B Z o Ca s € (3.10)

wobei ¢z, Informationen iiber die Amplitude und die Phase des harmonisch schwingenden
Teils der Kraftanwort enthalt und in Matrizenschreibweise eine Diagonalform annimmt.
Die Koordinatentransformationsbeziehung (3.8) behélt weiterhin ihre Giltigkeit und
ermoglicht je nach Modellierungsansatz eine Uberfithrung der bewegungsinduzierten

Luftkrafte in alternative Referenzsysteme.

Als einzige Unbekannte des aeroelastischen Systems (3.1) verbleiben somit die storungs-
induzierten Anteile der Luftkréfte £f¢, welche im Abschnitt 3.4 der vorliegenden Arbeit
Gegenstand detaillierter Betrachtungen sind. Um die aeroelastische Problemformulie-
rung zunéchst abschliefen zu kénnen, basieren die folgenden Ausfithrungen auf einem
relativ einfachen Storungsszenario. Es wird eine stromaufwérts positionierte Blattreihe
von identischen Statoren angenommen, welche ein tiber den Umfang periodisches Nach-
laufmuster erzeugt. Durch Vernachlédssigung nicht resonanter Erregerordnungen - engl.
engine orders (EOs), welche unter der Annahme einer geddmpften Schaufelschwingung
in einem eingeschwungenen System nur geringe Anteile ihrer Partikularlosung beitragen,
konnen diese Nachlaufmuster als harmonisch angesetzt werden. Alle Schaufeln des nach-
folgenden Rotors erfahren dabei eine identische Luftkraftanregung, wobei die jeweiligen
Luftkraftmaxima um den IBPA versetzt auf die Beschaufelung wirken (vgl. [110] S.17).
Diese spezielle Art der Anregung erméglicht es, die storungsinduzierten Luftkrafte in

einer strukturell &hnlichen Form wie zuvor schon die bewegungsinduzierten Luftkrafte
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3.2 Aeroelastische Problemformulierung

zu erfassen
-1 N-1 d

Fl= £ i) — 3 iﬁnei@ﬂ, (3.11)

~d
wobei f . die wirkende Kraftamplitude auf die Schaufelschwingung des jeweils angeregten
Knotendurchmessers n bezeichnet. Fiir weitere Details beztiglich der Anregbarkeit von
Knotendurchmesserschwingungen durch spezifische Erregerordnungen sei an dieser Stelle

auf Abschnitt 3.4 der vorliegenden Arbeit verwiesen.

Basierend auf einer modalen Reduktion (siche Anhang A.1) der Grundgleichung des
aeroelastisch gekoppelten Systems (3.1) in Kombination mit den dargelegten Formu-
lierungen der bewegungsinduzierten (3.10) sowie storungsinduzierten Luftkrifte (3.11)

ergibt sich die aeroelastische Bewegungsgleichung in TWM Koordinaten zu
- s i pd i
(—QQIE + diag {waﬁ} E) e ) — @gﬁe @) 4 Ef e ), (3.12)

Hierbei ist zu beachten, dass die Erregerkreisfrequenz {2 nur im Resonanzfall identisch
mit einer der Eigenfrequenzen der umlaufenden Wellen wy g ist. Des Weiteren lasst sich
der Ausdruck (3.12) durch Linksmultiplikation mit E™*, Elimination des zeitabhéngigen

Qt

Terms ¢® und Umordnung gewisser Komponenten in eine Form bringen, die eine

einfache physikalische Interpretation der einzelnen Glieder erlaubt.

(diag {waﬁ} — QT — R{C} + i2Qdiag {(proﬁ}) gﬁ = fg

' . _3{C (3.13)
mit  diag {(5aemﬁ} = 2§2}

Bei genauerer Betrachtung der Struktur von Gleichung (3.13) fillt auf, dass die ein-
zelnen Komponenten des Gesamtsystems Diagonalform annehmen und das komplette
Gleichungssystem somit entkoppelt ist. Fiir den Fall eines unverstimmten Systems
stellen die umlaufenden Wellen, welche bereits als Eigenformen der Strukturgleichung
identifiziert wurden, auch die Eigenformen des aeroelastischen Gesamtsystems dar.
Somit lasst sich die Systemantwort fir jeden einzelnen Freiheitsgrad isoliert berechnen.
Zusatzlich besteht die Moglichkeit den einzelnen Termen der aufgeteilten Luftkraftko-
effizientenmatrix C in Anlehnung an die Gleichungsstruktur eines gedampften Masse-
Federsystems physikalische Bedeutungen zuzuordnen. Hierbei ist der Realteil & {C}

als eine Eigenfrequenzverschiebung des aeroelastischen Systems gegeniiber dem rein
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3 Aeroelastische Grundlagen

strukturmechanischen Systems interpretierbar. Die Wirkung des Imaginérteils 3 {C}

hingegen entspricht einer Dampfung (in diesem Fall der aerodynamischen Dampfung).

Das Superpositionsprinzip der aerodynamischen Kraftanteile (3.1), die aeroelastische
Problemformulierung in umlaufenden Wellen (3.13) sowie die Koordinatentransforma-
tionsbeziehungen (3.8) bilden die fundamentalen Grundlagen, um in den folgenden
Abschnitten die Losungsmethodiken fiir das dynamische aeroelastische Stabilitéts- und

Antwortproblem darzulegen.

3.3 Losungsmethodik fiir das aeroelastische

Stabilitatsproblem

Mit dem Voranschreiten der Entwicklung von Axialverdichtern fiir die Anwendung im
Triebwerksbau stieffen die Hersteller immer wieder auf aerodynamische Stabilitédtspro-
bleme (siche Abschnitt 3.1 - Flattern). Im Anfangsstadium wurde zunéchst versucht,
die gewonnenen Erkenntnisse aus der Forschung an Fliigelprofilen auf die Beschaufe-
lung zu tibertragen. Zwei grundlegende Parameter, welche in diesem Zusammenhang
Relevanz haben, sind die reduzierte Frequenz w,.q [16] sowie der Massenparameter
[132]. Die reduzierte Frequenz ist definiert als das Verhéltnis des Produkts der Schwin-
gungskreisfrequenz w und der Sehnenlidnge ¢ des Profils zur Anstromgeschwindigkeit

Voo

w:-cC
Voo

und ldsst unterschiedliche physikalische Interpretationen zu.

Wred = (3.14)

Abbildung 3.3: Reduzierte Frequenz in Anlehnung an [50] S.252

Einerseits kann w,.q4 als Verhéaltnis der Sehnenlidnge zur Langenskale der durch die

Schaufelschwingung erzeugten Nachlaufstorung interpretiert werden (siehe Abbildung
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3.3). Andererseits stellt die reduzierte Frequenz auch das Verhéltnis der Zeitdauer, die
ein Fluidpartikel ben6tigt, um eine zur Sehnenlange der Schaufel dquivalente Strecke
zuriickzulegen, zur Periodendauer der Schaufelschwingung dar. Somit ist w,..q ein direktes
MaS fiir den stationdren oder instationaren Charakter des aktuellen Stromungszustandes.
Bei geringen Werten der reduzierten Frequenz in der GroBenordnung < 0.1 handelt es sich
um eine quasi-stationdre Anstromung der Schaufel. Das heifit, die umgebene Stromung
ist im Vergleich zur Schaufelschwingung derart schnell, dass sich zu jedem Zeitpunkt
wahrend der Schwingung ein neuer stationdrer Stromungszustand einstellen kann. (vgl.
[84] S.233 f.) Als verlassliches Bewertungskriterium fiir die aeroelastische Stabilitat eines
Schaufelprofils ist die reduzierte Frequenz jedoch wenig aussagekraftig. In zahlreichen
experimentellen Untersuchungen wurden abhangig von der betrachteten Eigenform
unterschiedliche Stabilitatsgrenzwerte beobachtet. Als Richtwert zur Orientierung kann
beispielsweise w;..q < 0.2 — 0.4 fiir die erste Biegung und w,.q < 0.4 — 0.7 fir die erste
Torsionsschwingung dienen (vgl. [84] S.234; [124]). Wie aus der Schwankungsbreite der
Werte gut erkennbar hervorgeht, sind diese empirischen Grenzen stark fallbezogen und
lassen daher keine allgemeine Stabilitdtsbewertung eines Schaufelprofils auf alleiniger

Basis der reduzierten Frequenz zu.

Auch der Massenparameter p, welcher aus der Herleitung der aeroelastischen Grund-
gleichungen fiir das ebene Tragfliigelproblem resultiert, besitzt hinsichtlich seiner An-

wendung im Axialverdichterkontext eine bedingte Aussagekraft. Grundsétzlich ist

. me

i (3.15)

prc?

definiert als das Verhéltnis der Schaufelmasse pro Einheitssehnenldnge m, zur das
Profil umgebenen Fluidmasse m; = %,071'02 (siehe Abbildung 3.4). Verglichen mit der
Anwendung im allgemeinen Flugzeugbau sind die Massenparameter in der Axialverdich-
terapplikation sehr viel grofler, weshalb die riickkoppelnden Effekte der aerodynamischen
Kraftwirkung auf die Struktur sowohl die Eigenformen als auch Eigenfrequenzen der
Schaufel wenig beeinflussen (vgl. [84] S.247 f.). Fiir Massenparameter p > 200 konnte
beispielsweise Hanamura lediglich einen sehr geringen Effekt auf die zuvor genannten
Groflen, verglichen mit den rein strukturmechanischen Kennwerten (Vakuumbetrach-

tung), identifizieren [60].
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.

Abbildung 3.4: Massenparameter in Anlehnung an [137] S.26

Wahrend der 1950er Jahre wurden deshalb umfangreiche Untersuchungen durchgefiihrt,
um das aeroelastische Stabilitdtsproblem mit dem Fokus auf die Wechselwirkung be-
nachbarter Schaufelprofile in Kaskaden zu analysieren [30, 97, 120]. Ausgehend von
diesen grundlegenden Betrachtungen kristallisierte sich heraus, dass neben der Stabilitét
des Einzelprofils die aeroelastische Kopplung mit benachbarten Schaufeln der Blattreihe
einen ebenso grofien Einfluss zu der Gesamtstabilitiat des Systems beitrégt [129]. Bei
identischen Anstrombedingungen einer Schaufelkaskade hat der bereits aus Abschnitt
2.1 bekannte IBPA einen deutlich grofleren Effekt auf die aeroelastische Stabilitat als
beispielsweise der aus dem Tragfliigelproblem bekannte Parameter wy..q [29]. Die Kom-
plexitdt des Problems und die damit einhergehende nicht triviale Abhangigkeit von einer
Vielzahl an Parametern erfordert eine Methodik, welche in der Lage ist eine fundierte
Vorhersage des aeroelastischen Stabilitédtszustandes in den Betriebspunkten von Interesse
zu gewahrleisten. Heutzutage ist aufgrund der verfiigharen Rechenleistung die Losung
des aeroelastischen Stabilitatsproblems unter Ausnutzung von 3D-CFD Simulationen
bereits im Auslegungsprozess der Komponenten moglich. Als Ausgangspunkt der weite-
ren Betrachtungen dient die Bewegungsgleichung des aeroelastischen Gesamtsystems
(3.13) mit der Besonderheit, dass die storungsinduzierten Anteile der Luftkréfte zur
Beurteilung des dynamischen Stabilitdtsproblems unberiicksichtigt bleiben (Sonderfall
fd =0).

(diag {5 5} — Q1= R{C} + i2Qdiag {Sucro, }) &, = 0 (3.16)

Weiterhin behélt die Transformationsvorschrift (3.8) ihre Giltigkeit und ermoglicht

die Formulierung der Bewegungsgleichung in den geeigneten Koordinaten fiir die im
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Folgenden dargestellten Simulationsmethoden. Unter der Voraussetzung hinreichend
grofler Massenparameter p verbleibt nach einer Modalanalyse der betrachteten Struk-
tur lediglich die Matrix der komplexen Luftkraftkoeffizienten C als Unbekannte im

Gleichungssystem.

Dies ermoglicht den Riickschluss, dass das dynamische aeroelastische Stabilitatspro-
blem unter Berticksichtigung von Gleichung (3.9) grundlegend durch die Abhéngigkeit
zwischen der Phasenlage der Strukturbewegung und die Anpassung der instationaren
Stromungszustédnde an ebendiese bestimmt wird. Wahrend der Schwingungsbewegung
der Schaufel verandert sich das instationdre Druckfeld auf ihrer Oberfliche und damit
einhergehend die instantane Kraftwirkung des Fluids auf die Struktur. Hieraus folgen
im Wesentlichen zwei relevante Moglichkeiten der aeroelastischen Interaktion, welche
unterschiedliche Auswirkungen auf die Stabilitat des Gesamtsystems haben. Zum einen
konnen die instationdren Fluidkrafte der Strukturschwingung entgegenwirken und somit
eine dampfende Wirkung erzeugen, zum anderen konnen sie jedoch in Abhéangigkeit von
der Phasenlage zu einer Schwingungsiiberhhung durch Einspeisung von Energie in das
gekoppelte System fithren. Als Bewertungsmaf fir die Stabilitit des Gesamtsystems
lasst sich daher die vorzeichenbehaftete aerodynamische Dampfung, wie in Gleichung
(3.13) definiert, verwenden. Die folgenden Abschnitte 3.3.1 & 3.3.2 legen unterschiedliche

numerische Methoden mit dem Ziel der aerodynamischen Dampfungsermittlung dar.

3.3.1 Einzelpassagen Flatterrechnung

Ahnlich dem Vorgehen fiir zyklisch symmetrische strukturmechanische Systeme (sie-
he Abschnitt 2.1) lassen sich auch bei der aerodynamischen Dampfungsbestimmung
gewisse Symmetrieeigenschaften des aeroelastischen Systems zur Reduktion des Si-
mulationsaufwandes ausnutzen. Grundlage der Einzelpassagen Flatterrechnung - engl.
single passage flutter (SPF) sind die bereits bekannten dezidierten Phasenversatzwinkel
zwischen benachbarten Schaufeln (IBPA) wiahrend der Schwingung in einer bestimmten
Eigenform. Auf Basis der Annahme, dass innerhalb einer Blattreihe die resultieren-
den Druckschwankungen im Stromungsfeld (ausgelost durch die Schaufelschwingung)
umfangsperiodisch und somit durch einen harmonischen Ansatz abbildbar sind, lésst

sich die CFD-Simulationsdoméne auf eine einzelne Schaufelpassage reduzieren (siehe
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3 Aeroelastische Grundlagen

Abbildung 3.5). Weitere Details beziiglich der Umsetzung der hierfiir nétigen phasen-
versetzten Randbedingungen innerhalb des verwendeten Zeitbereichs CFD Losers sind
[125] entnehmbar.

Zur Bestimmung der aerodynamischen Dampfung wird die jeweilige Eigenform von
Interesse mittels eines Mapping Prozesses vom strukturmechanischen Schaufelmodell auf
das CFD Gitter tibertragen (sieche Abbildung 3.5). Durch Vorgabe einer harmonischen
Schwingungsbewegung des modalen Freiheitsgrades gemaf

T
-

s, (t) = =g, ., 5T (Wnt) mit ds,(t=0) = w (3.17)
ist die Kraftwirkung der instationéren Oberfachendriicke p auf die Schaufel ermittelbar.
Hierbei erfolgt durch das Skalarprodukt der betrachteten Eigenform ® mit dem Norma-
lenvektor der Schaufeloberfliche n eine Projektion der instationaren Druckverteilung auf

die Eigenform und somit die Berechnung der modalen Kraftwirkung auf die Struktur.

o= / 5 ndA (3.18)
A

Anhand der initialen modalen Schwinggeschwindigkeit zum Startzeitpunkt der Simulati-

/ Austrittsrand

Verschiebungsvektor
Betrag

Eintrittsrand

phasenversetzte
Umfangsrandbedingungen

iR s
3
Q
S

[an}

Abbildung 3.5: CFD Simulationsdoméne inklusive Eigenform fiir SPF Rechnung
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on gg, (t = 0) lasst sich zudem die gewtinschte physikalische Schwingungsamplitude 2
einstellen und die Annahme eines amplitdudenlinearen Luftkraftverhaltens fiir unter-

schiedliche Schwingungsniveaus tiberpriifen.

Grundsatzlich existieren mehrere Ansitze, um aus der vorgegebenen harmonischen
Schaufelschwingung sowie dem resultierenden modalen Kraftverlauf die letztendlich fiir
die Stabilitdtsbeurteilung relevante Grole der aerodynamischen Dampfung zu ermitteln.
Zwei dieser Methoden, welche im Endresultat dquivalente Ergebnisse generieren, sind

zum genaueren Verstandnis kurz dargestellt.

Abschnitt 3.2 fithrte bereits das Konzept der komplexen Luftkraftkoeffizienten ¢4, ein,
welche den Zusammenhang zwischen der Schwingungsamplitude und der resultierenden
modalen Kraftwirkung abbilden (3.9). Aus der vorgegebenen harmonischen Schwin-
gungsbewegung des modalen Freiheitsgrades (3.17) ldsst sich unmittelbar die komplexe
Amplitude ¢ 5, = 4B, re T 148, . des analysierten Knotendurchmessers bestimmen. Um
die komplexe Kraftamplitude aus dem berechneten modalen Kraftverlauf zu ermitteln,
kommt eine geeignete Fitting-Methode (bspw. kleinste Fehlerquadrate) zur Bestimmung
der Parameter einer zuvor definierten Ansatzfunktion zum Einsatz. Zur Gewahrleistung
einer konsistenten Formulierung mit der in Abschnitt 3.2 dargelegten Beschreibung
des aeroelastischen Stabilitatsproblems, liegt fir die bewegungsinduzierte Luftkraft fz*

folgender Ansatz zugrunde:

fa = %{f;r;ei(w"t)} = %{(fgzm + ngf”m) ei(“"t)} = fgzvmcos(wnt) — fgzyimsin(wnt).
(3.19)
Unter Berticksichtigung der soeben dargelegten Voraussetzungen sowie des Zusam-
menhangs (3.13) ldsst sich abschlieflend die aerodynamische Démpfung in Form des

Lehr’schen Dampfungsmafes Dg, ermitteln.

e fm
D _ 5aer05n _ \S{Qﬂn} — fﬁ"*re (320)
Bn UJTL 2(4-)7% 2q\ﬁn,zmw721

Ein weiterer physikalischer Ansatz besteht in der Betrachtung der vom Fluid an der

Struktur verrichteten Arbeit wahrend eines Schwingungszyklus [28]. Dieses Vorgehen

wird haufig als Energiemethode bezeichnet, wobei die Arbeit W, mithilfe der modalen
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Schwinggeschwindigkeit ¢, folgendermaflen definiert ist.

27r/wn 27‘('/(/.)77,
W, = / S gt = / / 5®Tngs dAdt (3.21)
t=0 t=0 A

Fir alle Falle W3, < 0 wird Energie im aeroelastischen System dissipiert und die resul-
tierende Bewegung der Struktur dementsprechend gedampft, wohingegen fir Wy, > 0
Arbeit vom Fluid in die Struktur eingespeist wird und sich das System aufschwingt. Uber
die Analogie des geddmpften 1-Massen Schwingers lésst sich zeigen, dass die verrichte
Arbeit (3.21) proportional zur acrodynamischen Dampfung ist [28]. In der Literatur sind
unterschiedliche, jedoch dquivalente Angaben hinsichtlich der energetischen Bezugsgrofie
zur Umrechnung in ein Dampfungsmafl zu finden. Sowohl die maximale kinetische
Energie Ejin mae als auch die mittlere kinetische Energie pro Schwingzyklus Ejy, qve sind
hierbei zur Berechnung des logarithmischen Dekrements A als Proportionalitatsfaktoren
denkbar [28, 136].

W W 21D A
b _ bn _ _ETbn mit Dy, A on (3.22)

" 2Ekin,maz B 4Ekin,ave ,/1 — D2n " 27

Die Umrechnung des logarithmischen Dekrements A in das Lehr’sche Dampfungsmafl D,

Ag

wie in Gleichung (3.22) rechts dargestellt, basiert auf einer Linearisierung des Zusam-
menhangs zwischen beiden Grofien und ist als Vereinfachung unter der Voraussetzung

kleiner Dampfungen (Dg, << 1) gerechtfertigt.

Beide Vorgehensweisen sind den unidirektionalen Methoden zuzuordnen. Hierbei bleiben
Riickkopplungseffekte der aerodynamischen Krafte auf die Eigenform der Struktur
unberiticksichtigt. Ein entsprechend grofler Massenparameter p ist somit eine notwendi-
ge Bedingung fiir die Anwendung dieser Berechnungsmethoden. Des Weiteren eignet
sich die Einzelpassagen Flatterrechnung priméar zur Bestimmung der aerodynamischen
Déampfung spezifischer Knotendurchmesser. Ist fiir eine Eigenform die komplette Damp-
fungskurve zu ermitteln, d. h. die aerodynamische Dampfung fiir jeden auftretenden

Knotendurchmesser, existieren effizientere Vorgehensweisen.
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3.3.2 Aerodynamische Einflusskoeffizienten

Die Methode der aerodynamischen Einflusskoeffizienten - engl. aerodynamic influence
coefficients (AICs) geht in ihren Urspringen auf das Ende der 1970er Jahre zuriick.
Bei den damaligen experimentellen Untersuchungen an oszillierenden Schaufelkaskaden
gestaltete sich der Aufbau fiir Analysen von hochfrequenten Moden schwierig. Daher
wurde eine Alternative gesucht, die es ermoglicht auf Basis einer einzelnen schwingenden
Schaufel innerhalb der Kaskade eine Vorhersage beziiglich der aeroelastischen Stabilitat
fiir die unterschiedlichen Knotendurchmesserschwingungen der betrachteten Eigenform
zu treffen. [61]

Im Gegensatz zur bereits vorgestellten SPF Methode bildet nicht die aeroelastische
Bewegungsgleichung in TWM Koordinaten (3.12) den Ausgangspunkt der Betrachtungen.
Zunachst erfolgt eine Transformation der Bewegungsgleichung unter Ausnutzung des
Zusammenhangs (3.8) in die schaufelindividuelle Formulierung ohne Beriicksichtigung
der storungsinduzierten Luftkrifte (f¢ = 0).

(diag {«},} E~ Q’IE)E"'q = ECE™' (3.23)

el

Durch diese Transformation wird der Einfluss der aerodynamischen Kopplung (zuvor
durch die Matrix der komplexen Luftkraftkoeffizienten C représentiert) in die soge-
nannte Matrix der aerodynamischen Einflusskoeffizienten L tiberfithrt. Hierbei geht
die urspriinglich lediglich diagonal besetzte Matrix in eine vollbesetzte, zyklische Ma-
trixstruktur tiber. Nachteilig hieran ist, dass die einzelnen Bewegungsgleichungen des
aeroelastischen Systems nicht mehr voneinander entkoppelt 16sbar sind, sondern ge-
genseitige Abhangigkeiten eine simultane Losung des kompletten Gleichungssystems
erfordern. Im Umkehrschluss stellen die strukturmechanischen Eigenformen in der schau-
felindividuellen Formulierung auch keine Losung des aeroelastischen Gesamtsystems

dar, da ebendieses nicht mehr in diagonalisierter Form vorliegt.

lO lN—l éN—Q e £2 ll o
[ P N f,
L=ECE!=| ' 0 "o Zlomit = (3.24)
i,
LN—I lN—Q e L2 il lO

49



3 Aeroelastische Grundlagen

Andererseits bringt diese Darstellung auch entscheidende Vorteile mit sich. Nun lésst sich
jeder einzelnen Komponente der aerodynamischen Einflusskoeffizientenmatrix /; explizit
eine physikalische Bedeutung zuordnen. Die Hauptdiagonalenterme [, beschreiben den
Einfluss der instationdren aerodynamischen Kraftwirkung einer vibrierenden Schaufel
auf sich selbst, wiahrend die Nebendiagonalenterme [,_; und [; den Einfluss der schwin-
genden Schaufeln auf die direkte druck- bzw. saugseitig benachbarte Schaufel abbilden.
Der jeweilige Einflusskoeffizient mit dem Index j beschreibt physikalisch gesehen also
die durch Druckschwankungen verursachte, instationiare Kraftwirkung auf eine Schaufel
j durch die Schwingung der Referenzschaufel [34]. Aufgrund der Ausbreitungscharak-
teristik dieser Druckschwankungen in einer typischen Turbomaschinenkonfiguration
nimmt die Kraftwirkung mit steigender Entfernung von der schwingenden Schaufel
j = 0 verhéltnismafBig schnell ab. Aus experimentellen Messungen geht hervor, dass
die Berticksichtigung von jeweils drei druck- und saugseitig benachbarten Schaufeln
bereits ausreichend ist, um alle wesentlichen Effekte abzubilden [61, 129, 139]. Je nach
untersuchter Konfiguration kann der Eigeneinfluss der schwingenden Referenzschau-
fel sowie der Kopplungseinfluss der direkten Nachbarschaufeln jedoch eine &hnliche
Groflenordnung erreichen, wobei alle weiteren Einflusskoeffizienten deutlich geringere

Amplituden aufweisen [138].

Abbildung 3.6 zeigt die CFD-Doméne inklusive Eigenform auf der schwingenden Re-
ferenzschaufel. Entscheidend fiir eine physikalisch korrekte Abbildung der sich aus-

A l
Ly e L Verschiebungsvektor

=3 Betrag
. ,_l+4 max

e puai R ks
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periodische
Umfangsrandbedingungen

Abbildung 3.6: CFD Simulationsdoméne inklusive Eigenform und Schaufelnummerie-
rung fiir AIC Rechnung
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breitenden Druckstorungen ist eine ausreichend grofie Simulationsdoméne, um einen
Transport der Druckschwankungen iiber die symmetrischen Radnder hinaus zu vermeiden.
Ein geeignetes Kriterium zur Uberpriifung dieses Sachverhalts stellt die Bewertung
der Einflusskoeffizienten der Randschaufeln des modellierten Setups dar. Sofern diese
deutlich von 0 abweichen, ist eine Erhéhung der Schaufelanzahl in der betrachteten

Kaskade ratsam.

Die einzelnen Einflusskoeffizienten lassen sich in einem derartigen Setup unter Vorgabe
der Schwingungsamplitude der Referenzschaufel ¢, ermitteln. Analog zum dargelegten
Vorgehen aus Abschnitt 3.3.1 wird die modale Kraftwirkung auf der Referenzschaufel
selbst und auf den restlichen Schaufeln der Kaskade gemafi Gleichung (3.18) berechnet.
Ausgehend von den schaufelindividuellen modalen Kraftsignalen erfolgt die Bestimmung
der komplexen Kraftamplituden f;n entweder per diskreter Fourier Transformation
(DFT) oder mittels eines Fitting Verfahrens auf Basis der Ansatzfunktion (3.19). Im An-
schluss an die Berechnung der einzelnen aerodynamischen Einflusskoeffizienten [ y gemaf
Gleichung (3.24) existieren mehrere Moglichkeiten, um die aerodynamische Dampfung

als relevantes Stabilitatskriterium aus den ermittelten Grofien zu bestimmen.

Aus der Transformationsvorschrift zur Uberfithrung der Matrix der komplexen Luft-
kraftkoeffizienten C in die Matrix der aerodynamischen Einflusskoeffizienten L (3.24)
und ihrer Inverse ist der Zusammenhang zwischen den Einzelkomponenten beider

Darstellungsformen ableitbar.

N-1 2min
—1
= . N
Qﬁn Z L]e
§=0

(3.25)
1 = m
L= N Z G, e N
Dies ermdglicht unmittelbar die Auswertung der aerodynamischen Dampfung auf Basis
der ricktransformierten komplexen Luftkraftkoeffizienten analog zur Vorgehensweise
der SPF Methode (3.20).

Als Alternative bietet sich die direkte Losung des aeroelastischen Eigenwertproblems auf
Basis der TWM Formulierung (3.12) an. Hierzu erfolgt ebenfalls eine Riicktransformation

der aerodynamischen Einflusskoeffizienten in die komplexen Luftkraftkoeffizienten und
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zusatzlich die Wahl einer geeigneten Ansatzfunktion.

45, (t) = R {d, '}

(3.26)
diag {waﬁn + A%n - gﬁn} =0

Aufgrund der Diagonalform des Gleichungssystems lassen sich die Eigenwerte Ag,

problemlos entkoppelt voneinander fiir jeden einzelnen IBPA [, bestimmen.

Ag, = F\/cs, —Wip, = —0p, £ jws, mit  wig =05 4w (3.27)

Hierbei beschreibt der Realteil des Eigenwerts analog zu einem gedampften Ein-Massen-
Schwinger die Abklingkonstante 5, und der Imaginarteil die gedampfte Eigenkreisfre-
quenz wg, des aeroelastischen Gesamtsystems. Daraus resultiert fiir die aerodynamische

Déampfung im Lehr’schen Dampfungsmafl folgerichtig der Zusammenhang

38, R {Xs, } R

Dy, = 2 ~
Rt \/3(E o) e {a ) S {2

, (3.28)

wobei die dargestellte Vereinfachung nur unter der Voraussetzung wg, >> d3, gilt.

Zudem ermoglicht die Definition der aerodynamischen Einflusskoeffizienten weitere

Einblicke zum Verstandnisaufbau hinsichtlich des aeroelastischen Gesamtsystems. Inter-
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Abbildung 3.7: Beitrag der aerodynamische Einflusskoeffizienten zur aerodynamischen
Dampfung
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essanterweise ist es durch die Struktur der Transformationsvorschrift (3.25), welche einer
Reihenentwicklung entspricht, in Kombination mit der Berechnungsformel (3.20) moglich,
direkt den Einfluss der unterschiedlichen Einflusskoeffizienten [; auf die Dampfungskur-
ve der Eigenform von Interesse zu identifizieren. Bestimmt man die Dampfungskurve
beispielsweise nur unter Berticksichtigung des Eigeneinflusses der schwingenden Schau-
fel [, (Abbruch der Reihenentwicklung nach dem 1. Summenglied), so ergibt sich fiir
alle IBPA ein konstanter Wert der dem Mittelwert der eigentlichen Dampfungskurve
entspricht (siche Abbildung 3.7). Betrachtet man andererseits den Einfluss der direkten
Nachbarschaufeln der Referenzschaufel (I; und [y_;) folgt hieraus ein sinusférmiger
Verlauf mit einer Wellenlénge von 27. Diese Analyse lésst sich analog mit allen anderen
Schaufelpaaren (I, und [y_;) wiederholen und fiihrt jeweils zu einem sinusférmigen
Déampfungsbeitrag dessen Wellenlange Qf mit der Schaufelentfernung k£ von der Refe-
renzschaufel korreliert. Der charakteristisch S-férmige Verlauf einer Dampfungskurve
iiber alle existierenden IBPA wird also im Wesentlichen durch den Eigeneinfluss der

Schaufel sowie den Einfluss der direkten Nachbarschaufeln dominiert.

3.4 Losungsmethodik fiir das aeroelastische

Antwortproblem

Eine korrekte Vorhersage der zu erwartenden Schwingungsamplituden im Betriebs-
bereich ist elementar fiir die Integritat der Komponenten und des Gesamttriebwerks.
Wihrend das im Abschnitt (3.3) dargelegte Stabilitatsproblem primér von Wechsel-
wirkungen zwischen Schaufeln innerhalb einer Blattreihe bestimmt ist, sind bei der
Bewertung des aeroelastischen Antwortproblems die Interaktionen tiber Blattreihen und
ihre unterschiedlichen Bezugssystemen hinweg ausschlaggebend. Abbildung 3.8 dient
diesbeziiglich als schematische Darstellung, um einen Eindruck von der Komplexitat

des Stromungszustands innerhalb eines Axialverdichters zu vermitteln.

Potentiell kann jede Ungleichférmigkeit des Stromungsfeldes zu einer Schwingungsanre-
gung der Beschaufelung fithren. Es existieren jedoch einige dominierende Mechanismen,
welche nachweislich als Treiber fiir einen Grofiteil der aerodynamischen Anregung

verantwortlich sind. [72]
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Abbildung 3.8: Dreidimensionales Stromungsfeld inklusive vielfaltiger Stromungseffekte
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innerhalb eines Axialverdichters ([19] S. 1139)

Nachlaufstorungen - engl. wakes: werden sowohl von Rotor- als auch Stator-
schaufeln im jeweiligen Referenzsystem erzeugt. Totaldruckdefizite, eine verringerte
axiale Stromungsgeschwindigkeit und daraus resultierend ein von der freien Stro-
mung abweichender Anstromwinkel sowie variierende statische Druckzustande
fithren zu einer Kraftwirkung auf die Schaufeln in den stromabwérts befindlichen
Blattreihen. Die Durchmischung erfolgt hierbei verhéltnisméflig langsam, sodass
sich Nachlaufdellen iiber mehrere Blattreihen hinweg ausbreiten und zuséatzlich
bei der Durchquerung nachfolgender Schaufelpassagen deformiert werden [72, 139].
Anregungsmechanismen durch derartige Stromungsdefekte sind bereits seit der

Frithphase der Forschung an Axialverdichtern bekannt [71].

Potentialfelder: Jegliche Hindernisse in einem Stromungsfeld fithren zwangsléu-
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fig zu einer lokalen Beeinflussung des Druckfeldes und somit inhérent zu einer
Druckstérung. In axialen Turbomaschinen tritt dieser Effekt beispielsweise deutlich
am Staupunkt der Profilvorderkanten in Erscheinung. Dort bildet sich durch den
Aufstau ein nahezu kreisformiges Druckfeld, welches eine Kraftwirkung auf direkt
in der Nahe befindliche Profile verursacht und somit zu einer potentiellen Schwin-
gungsanregung beitragt. Im Gegensatz zu Nachlaufdellen sind die Gradienten im
Storungsbereich jedoch niedriger und somit ist auch das potentielle Einflussgebiet
auf eine geringere Erstreckung beschrankt. In einer subsonischen Umgebung ist
die Ausbreitung stromaufwérts sowie stromabwarts moglich, wahrend bei tiberkri-
tischen Stromungsverhéltnissen lediglich eine Ausbreitung stromabwérts erfolgen
kann [72]. Das hieraus resultierende Anregungsniveau kann je nach Konstellati-
on fiir die stromaufwérts [82] bzw. stromabwarts [75] befindliche Blattreihe von

Relevanz sein.

Verdichtungsstofle - engl. shock waves: existieren unter der Voraussetzung
eines transsonischen bzw. supersonischen Stromungsfeldes. Verdichtungsstofle fith-
ren zu einer sprunghaften Anderung des Drucks, der Temperatur, Dichte sowie
Geschwindigkeit der Stromung und gehen stets mit einem Totaldruckverlust einher
(vgl. [19] S.147 ff.). Innerhalb axialer Turbomaschinen gibt es je nach Drosselzu-
stand und betrachteter Komponente eine Vielzahl méglicher Stoflkonfigurationen,
welche durch das Auftreffen der Stofronten auf benachbarte Blattreihen Schwin-
gungsanregungen verursachen koénnen [55, 88]. Zusétzlich zu diesem direkten
Anregungsmechanismus kénnen weitere Interaktionen bspw. mit der Profilgrenz-
schicht oder auch stofliinduzierte Ablosungen die instationare Druckverteilung auf

den betroffenen Schaufeln entscheidend beeinflussen [41].

Sekundarstromungseffekte: fassen als Oberbegriff eine Vielzahl von Stromungs-
merkmalen zusammen, welche etwa in Druckgradienten innerhalb der Passagen,
Grenzschichteinfliissen, Wirbelauspriagungen und Leckagestromungen ihren Ur-
sprung haben (siche Abbildung 3.8). Hieraus resultierende Inhomogenitaten im
Stromungsfeld konnen durch die Interaktion mit benachbarten Blattreihen einen
schwingungsanregenden Einfluss auf die Struktur haben. Zahlreiche Experimente
zeigen den gravierenden Einfluss der Sekundarstromungen auf die Verdichterae-
rodynamik [77, 118], wobei die Ausbreitungs- und Fortsetzungseigenschaften der

Stromungsdefekte vergleichbar mit denen der Nachlaufdellen sind [52, 141].
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Alle zuvor dargelegten Stromungsdefekte konnen fiir periodische Anregungsmuster be-
nachbarter Blattreihen im kontriaren Bezugssystem urséchlich sein. In einer Konfiguration
mit N, = 50 Statorschaufeln und N, = 60 Rotorschaufeln durchquert beispielsweise jede
einzelne Rotorschaufel die Nachlaufdellen des stromaufwérts befindlichen Stators 50 mal
pro Umdrehung. Alle Einzelschaufeln werden mit einem entsprechenden Phasenversatz
durch die 50. Harmonische der mechanischen Grunddrehzahl V,,, angeregt. Aufgrund des
direkten Zusammenhangs der Anregungsfrequenz mit der Drehfrequenz des Rotors ist
diese Art der harmonischen Anregung auch unter der Bezeichnung Maschinenordnung,
Erreger-Ordnung bzw. im englischen als ,engine order (EO) excitation® bekannt. Analog
kann die Anregung einer Statorblattreihe in einer entsprechenden harmonischen der Wel-
lendrehzahl beispielsweise durch das Potentialfeld der vorbeilaufenden Rotorschaufeln
erfolgen.

feo = EO60Nm und entsprechend Qro =27 fro (3.29)
Neben den hohen Ordnungen die vor allem von den Schaufelzahlen selbst, deren hoherhar-
monischen und Schaufelzahldifferenzen gepragt sind, existieren in jedem realen System
durch Imperfektionen auch Anregungsmechanismen fiir niedrige Erregerordnungen, soge-
nannte ,low engine orders®. Ausschlaggebend sind primar Einfliisse, die die grundlegende
Symmetrie der Stromung beeinflussen [20, 135]. Hierzu zéhlen unter anderem einzelne
fehlpositionierte Verstellstatoren, Rotorunwuchten, geometrische Imperfektionen des
Gehéuses oder auch Stérungen in der Zustromung vor dem eigentlichen Verdichter-
eintritt der Luftmasse. Da derartige Effekte in der Realitit nicht vermeidbar sind,
nutzen Ingenieure in der Auslegungsphase bereits gezielte geometrische Anpassungen

der Komponenten zur Resonanzvermeidung mit fundamentalen Erregerordnungen.

Aufgrund der schieren Anzahl an Anregungsmechanismen sowie des grofien Betriebsbe-
reichs von Flugtriebwerken sind Frequenzkoinzidenzen zwischen Erregerfrequenzen und
den Komponenteneigenfrequenzen unvermeidbar. Um diese potentiellen Resonanzzustéin-
de tibersichtlich darzustellen, hat sich das Campbell Diagramm [26] (siche Abbildung
3.9) als Standardwerkzeug etabliert [121]. Auf der Abzisse wird hierfiir die mechanische
Wellendrehzahl und auf der Ordinate die Frequenzinformation abgetragen. Zusétzlich
verlauft eine Schar linearer Funktionen der einzelnen Erregerordnungen, gemafl Glei-
chung (3.29), entsprechend der im System vorhandenen Anregungsmechanismen durch

den Ursprung. Fiir die Komponente von Interesse sind nun die Eigenfrequenzverlaufe
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Abbildung 3.9: Schematisches Campbell Diagramm ([57] S.574)

je Mode in Abhéngigkeit von der Drehzahl zu erginzen. Jeder Schnittpunkt zwischen
einer Kurve der Schar vorhandener Erregerordnungen und einer Frequenzkurve der
Komponentenmode stellt hierbei einen potentiell gefihrlichen Resonanzzustand des

Systems im jeweiligen Betriebspunkt dar.

Viele grundlegende, jedoch empirische Bewertungskriterien zur Einstufung der Kritikali-
tét von Resonanzen basieren auf der Erfahrung zahlreicher experimenteller Analysen.
Mogliche Anpassungen der geometrischen Parameter zur Beeinflussung der Frequenzlage
bestimmter Moden oder auch der Erregerordnungen sind hinlénglich bekannt und sollen
an dieser Stelle nicht weiter vertieft werden. [27, 35] Neben den zuvor dargelegten dreh-
zahlsynchronen Resonanzeffekten existiert eine weitere Klasse von Phénomenen, welche
sich unter dem Oberbegriff der nichtsynchronen Schwingungen - engl. non-synchronous
vibrations (NSV) zusammenfassen lasst [10] und explizit nicht von Interesse fir die

folgenden Untersuchungen innerhalb dieser Arbeit ist.

Zusatzlich zur Bedingung der Frequenzgleichheit ist fiir das Eintreten des Resonanz-
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zustandes ein weiteres Kriterium entscheidend. Die Phasenlage der aerodynamischen
Anregungskraft und Struktureigenform muss fiir einen entsprechenden Energietransfer
identisch sein [119]. Strukturseitig sind die méglichen Phasenwinkel fiir Schaufelschwin-
gungen bereits aus Abschnitt 2.1 bekannt. Aus der Periodizitidt der Anregungsme-
chanismen lasst sich analog ein Phasenversatz fiir die aerodynamische Erregerkraft

ableiten

2m - EO
Bro = WT fiir Resonanzzustand folgt EO = ND. (3.30)

Es ist jedoch keinesfalls so, dass Erregerordnungen, welche grofler als der maximal
mogliche Knotendurchmesser der Strukturschwingungen sind, zu keiner Anregung des
Systems fithren. In dieser Konfiguration kommt es analog zur Theorie der Signalverar-
beitung [93, 113] zum sogenannten Alias-Effekt, da das Erregersignal durch die diskrete
Schaufelzahl der angeregten Blattreihe unterabgetastet wird. Dieser Zusammenhang
macht eine Erweiterung der Forderung (3.30) zur Gewahrleistung der Vollstandigkeit

notwendig.
ND = |4+ FEO F kN| (3.31)

Im zuvor erlduterten Campbell Diagramm ist dies jedoch nicht direkt ersichtlich, weshalb
fiir die Bewertung des angeregten Knotendurchmessers der betrachteten Mode das
sogenannte ,zig-zag shaped excitation in nodal diameters versus frequency (ZZENF)*
Diagramm [140] zum Einsatz kommt. Abbildung 3.10 zeigt beispielhaft zwei tiberlagerte
ZZENF Diagramme fiir einen Fall mit gerader sowie ungerader Schaufelanzahl einer
Blattreihe.

Intervalle mit einem positiven Anstieg entsprechen hierin der Anregung negativer Kno-
tendurchmesser und somit entgegen der Rotationsrichtung des Rotors laufender Wellen
et vice versa. Zusétzlich ist die Erstreckung der Abszisse jeweils auf den maximalen
Knotendurchmesser der Blattreihe beschrinkt. Auch eine dreidimensionale Uberlage-
rung der Informationen aus dem Campbell und ZZENF Diagramm ist moglich, wobei
die Projektionen entlang der einzelnen Koordinatenachsen dieses sogenannten SAFE
Diagramms [119] auf die entsprechenden Darstellungen 3.9 & 3.10 zurtickfithren. An-
hand der dargelegten Vorgehensweise zur Konstruktion des Campbell sowie ZZENF
Diagramms lassen sich alle wesentlichen Resonanzen im Betriebsbereich sowie die an-

geregten Knotendurchmesser der jeweiligen Moden identifizieren. Um die Integritat
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Abbildung 3.10: ZZENF Diagramm

der betroffenen Komponenten gewéhrleisten zu konnen, ist eine prazise Vorhersage der

Schwingungsniveaus aller relevanten Resonanzzusténde notwendig.

Wiéhrend frither die Schwingungsamplituden der einzelnen Resonanzen im Betriebsbe-
reich ausschliefllich in experimentellen Untersuchungen messbar waren [27], geniigt die
aktuelle Rechenleistung um schon in der Auslegungsphase mittels 3D-CFD Simulationen
die zu erwartenden Amplituden vorherzusagen. Als Ausgangsbasis fiir diese numerischen
Analysen dient die Grundgleichung des aeroelastischen Gesamtsystem (3.13). Unter der
Voraussetzung, dass die aerodynamische Dampfung fiir die zu untersuchenden Moden
bereits mit einem geeigneten Verfahren ermittelt wurde (siehe Abschnitt 3.3), verbleibt
als einzige Unbekannte im System der storungsinduzierte Anteil des Luftkraftvektors fg
Die beiden folgenden Unterkapitel befassen sich daher mit der Erlauterung unterschied-
licher methodischer Ansatze zur Bestimmung der bisher unbekannten aerodynamischen
Anregung sowie der daraus resultierenden Moglichkeit zur abschlieSenden Losung des
aeroelastischen Antwortproblems. Analog zum in Abschnitt 3.2 dargelegten Ansatz der
Uberlagerungsmaoglichkeit unterschiedlicher Anteile der aerodynamischen Kraftwirkung
basiert die Bestimmung der aerodynamischen Anregung auf der Annahme geringer
Schwingungsamplituden des Systems. Wenn zusétzlich keine starke modale Kopplung
benachbarter Strukturmoden im Resonanzbereich vorliegt und die Koppelsteifigkeit
der Luftmasse im Verhéltnis zur untersuchten Struktur vernachlassigbar ist, kann ein
unidirektionales Vorgehen zur Ermittlung der Erregerkraft ohne Berticksichtigung der

Schaufelbewegung innerhalb der CFD-Domaéne erfolgen [21, 135].
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3.4.1 Vollmodellansatz

Als Ausgangspunkt zur Bestimmung der storungsinduzierten Anteile des Luftkraftvek-
tors fg dient ein 360° Modell des Gaskanals der betrachteten Schaufelreihe sowie der
potentiellen stromauf- sowie stromabwarts befindlichen Anregungsquellen (Abbildung
3.11).

Durch eine numerische Modalanalyse der betrachteten Blattreihe lassen sich alle Struk-
tureigenformen ermitteln und anhand des Campbell Diagramms die zu untersuchenden
Betriebszusténde genau definieren. Fiir jeden potentiellen Resonanzfall erfolgt nun
entsprechend des aerodynamischen Betriebspunktes eine stationdre CFD Simulation,
um den Startzustand des Stromungsfeldes fiir die notwendige instationdre Berechnung

zu initialisieren.

Zur Bestimmung aller Komponenten der modalen Erregerkraft, d.h. aller Knoten-
durchmesser der betrachteten Mode, wird auf Basis einer Einzelschaufelrechnung des
Strukturmodells die Schaufeleigenform ermittelt und mit Hilfe des Transformationsge-
setzes (2.17) auf das Vollmodell expandiert. Hierdurch liegt das betrachtete Problem

Abbildung 3.11: Beispielhafte CFD-Domaéne fiir Vollmodellsimulation
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im Gegensatz zum entkoppelten aeroelastischen Gesamtsystem (3.13) in der SWM
Formulierung vor. Fiir die abschliefende Vorhersage der erwarteten Schwingungsampli-
tuden q 5 ist somit eine Transformation der ermittelten Signale notwendig. Die aus den
instationdren Druckschwankungen wéahrend der Rotation der Blattreihe resultierenden
Kraftwirkungen sind analog zur Gleichung (3.18) durch eine Projektion in Richtung
der jeweiligen Eigenform als modale Kraftsignale berechenbar. Ahnlich der dargeleg-
ten Vorgehensweise im Abschnitt 3.3.1 lassen sich nun die einzelnen Komponenten
der Erregerkraftamplituden des Systems bestimmen. Fiir die ermittelten Werte gelten
in diesem Zusammenhang identische Transformationsvorschriften (3.8) zwischen den

Darstellungsformen wie fiir die Schaufelauslenkungen selbst.
d .
ﬁ/j = 771P£3W = Eili (3.32)

Nach der Riicktransformation in die TWM Formulierung wird ein inhérenter Vorteil
des Vollmodellansatzes sichtbar. Durch die Expansion der Eigenform auf das Vollm-
odell sowie die physikalische Abbildung der Erregermechanismen beriicksichtigt diese
Vorgehensweise die Resonanzbedingung der Phasengleichheit automatisch. Hierdurch
verbleiben in Summe nur wenige umlaufende Wellen mit einer Erregerkraftamplitude
f ;n # 0. Dies sind genau jene Anteile, welche bereits gemafl des ZZENF Diagramms bzw.
anhand von Gleichung (3.31) als potentiell anregbare Knotendurchmesser identifizierbar

warem.

Durch die Betrachtung des aeroelastischen Problems in der TWM Formulierung sind
zudem alle Gleichungen des Systems entkoppelt voneinander 16sbar. Unter Vernach-
lassigung der Beitrage nicht resonanter Systemmoden reduziert sich im Resonanzfall
das gesamte Gleichungssystem auf ein dquivalentes 1 Massen-Schwinger Problem der

angeregten Schwingungsform und die Resonanzamplitude bestimmt sich zu:

4, = (diag {8} — QL = R{C} +i20diag {duro, })
f f (3.33)

j = —" = — und somit & =®-|4. |.
g, 20Vueros,  2w2Dp, ‘Q5n|

Aus einer Uberlagerung des statischen Spannungszustands im analysierten Betrieb-

spunkt und dem entsprechend der physikalischen Schwingungsamplitude & skalierten
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3 Aeroelastische Grundlagen

dynamischen Spannungsanteil ldsst sich nun der Auslastungsgrad der Komponente
berechnen (siehe Abschnitt 2.2).

Grundlegende Vorteile des Vollmodellansatzes bestehen in der Abbildung aller durch
die erfassten Geometrien eingebrachten Erregermechanismen ohne zusétzliche Vereinfa-
chungen. Hierdurch ist es moglich, auch zuvor unerwartete Effekte wie bspw. akustische
Resonanzen [64, 96] oder schaufelindividuelle Anregungsmuster durch Blattreihenin-
teraktionen [49] wahrend der Auslegungsphase zu identifizieren und die Risiken fur
reale Triebwerkstests auf diese Weise zu minimieren. Demgegeniiber steht der enorme
Simulationsaufwand und entsprechende Ressourcenbedarf, um die Resultate grofler
Mehrblattreihenmodelle in akzeptablen Zeitskalen fiir das Produktdesign verfiighar zu
machen. Eine mogliche Alternative zur Reduktion des Rechenaufwands ist daher im

folgenden Abschnitt dargelegt.

3.4.2 SPMR Ansatz

Im Gegensatz zum Vollmodellansatz bietet die Einzelpassagen Mehrblattreihen - engl.
single-passage multi-row (SPMR) Methode die Moglichkeit, Interaktionen tiber mehrere
Stufen hinweg mithilfe von Einzelschaufeln der wechselwirkenden Blattreihen abzubilden
(39, 87]. Hierdurch wird die Grofle der CFD-Simulationsdoméne drastisch reduziert, was
einen betrichtlich geringeren Ressourcenbedarf und somit schnellere Durchlaufzeiten er-

moglicht. Ein entsprechendes Setup zur Verdeutlichung ist in Abbildung 3.12 dargestellt.

Die Methode basiert grundlegend auf dem ,shape-correction“Ansatz von He [62, 63]
und nutzt phasenversetzte Rander fiir die individuellen Blattreihen zur Abbildung der
entsprechenden Umfangsperiodizitéit. Der Informationsaustausch zwischen den einzelnen
Schaufelreihen findet iiber 360° Interpolationsflichen (in Abbildung 3.12 rot dargestellt)
statt, da auf diese Weise die Ein- und Austrittsrandbedingungen der benachbarten
Blattreihen unabhéngig von ihrer Schaufelanzahl leicht aufeinander interpolierbar sind.
Hierfiir ist es notwendig, nach jedem Zeitschritt die Stromungszustande an den Austritts-
und FEintrittsflichen der Blattreihen auf den vollen Umfang zu expandieren. Dies
geschieht mittels einer Fouriertransformation der Stromungsgrofien jedes Randknotens

der betreffenden Passagen. Auf Basis der hieraus ermittelten Fourierkoeffizienten in
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3.4 Lésungsmethodik fiir das aeroelastische Antwortproblem

Abbildung 3.12: CFD-Doméne SPMR

den Einzelpassagen sowie der bekannten Schaufelzahlen im System lasst sich das
Stromungsfeld fiir die Interpolationsfiachen ohne grofien numerischen Zusatzaufwand
auf dem vollen Umfang rekonstruieren. Weitere Details beziiglich der Implementierung
des SPMR Ansatzes in der genutzten aeroelastischen Simulationsumgebung - engl.
acroelastic unsteady 3D (AU3D) sind der Dissertation Stapelfeldts entnehmbar [125].

Eine derartige Reduktion des Kontrollvolumens im Vergleich zum Vollmodellansatz geht
jedoch mit einem gewissen Verlust der Allgemeinheit der Methode einher. Da es sich um
Fouriertransformationsbasierte Vorgehensweisen im Zeitbereich handelt, besteht eine
Grundvoraussetzung in der rdumlichen sowie zeitlichen Periodizitat der untersuchten
Anregungsmechanismen. Zusétzlich miissen die Storungsfrequenzen a priori bekannt sein,
um iiber die einzelnen Stufen hinweg die Frequenzinhalte der Anregungsmechanismen
durch eine Anpassung des Referenzsystems (stehend oder rotierend je nach Blattreihe)
korrekt berticksichtigen zu konnen. (vgl. [125] S.96 ff.) Als eindeutiger Vorteil der
Methodik ist zu werten, dass weiterhin die vollumfangliche Losung der Reynolds-
gemittelten Navier-Stokes Gleichungen innerhalb der CFD-Doméne und somit eine
Abbildung aller nichtlinearen Effekte der zugrundeliegenden physikalischen Vorgéange
erfolgt.

Um basierend auf dem SPMR Ansatz die modale Erregerkraft zu bestimmen, wird
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3 Aeroelastische Grundlagen

wie zuvor (3.18) eine Projektion der instationdren Driicke in Richtung der analysierten
Eigenform durchgefithrt. Analog zur Vorgehensweise des Vollmodellansatzes lédsst sich
anhand des ermittelten Erregerkraftsignals die Amplitude durch eine DFT oder die
Anwendung einer Least-Squares Approximation auf eine geeignete Ansatzfunktion (3.19)
bestimmen. Abschliefend kann die resultierende physikalische Schwingungsamplitude der
Schaufel anhand der 1-Massen-Schwinger Analogie (3.33) mittels der zuvor berechneten

Groflen kalkuliert werden.
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4 Strukturmechanische Folgewirkungen von
FODs

In der Literatur sind umfassende Werke zur analytischen Bewertung der Auswirkun-
gen einer Kerbe auf den Spannungszustand eines betroffenen Bauteils zu finden (vgl.
beispielsweise [92, 99]). Derartige Bewertungen sind aufgrund der hohen Komplexitét
lediglich fiir eine begrenzte Kombination aus Spannungszustéinden sowie Schiadigungs-
formen praktikabel. Fiir die Beurteilung der Auswirkungen eines Schadens auf trieb-
werksrelevante Geometrien, welche einem mehrachsigen Spannungszustand ausgesetzt
sind, stellen daher FEM Simulationen eine sinnvolle und performante Alternative dar.
Parameterstudien sollen in diesem Kontext die Ubertragbarkeit der Erkenntnisse aus
analytischen Herleitungen auf den jeweiligen Anwendungsfall absichern. In den folgenden
Abschnitten steht zunéchst die Beschreibung einer hierzu implementierten, vollauto-
matisierten Prozesskette zur Bewertung der strukturmechanischen Folgewirkungen von
FODs und Blending Reparaturen im Fokus. Auf Basis dieser Prozesskette erfolgt im
weiteren Verlauf eine Validierung der analytisch hergeleiteten Korrelation sowie eine
umfangreiche Untersuchung der Auswirkungen von Bauteilschéddigungen auf die modalen
Parameter und die hochzyklische Ermiidungsfestigkeit der betroffenen Komponente.
Hierbei gewonnene Erkenntnisse bilden die Grundlage fiir eine reduzierte Methodik zur
schnellen Bestimmung der Folgewirkungen eines Schadens auf die hochzyklische Ermii-
dungsfestigkeit des Bauteils. Auf diese Weise lassen sich Schadensfélle im Feld effizient
bewerten, um den risikolosen Betrieb der Komponente freizugeben oder gegebenenfalls

entsprechende Reparaturmafinahmen einzuleiten.
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4 Strukturmechanische Folgewirkungen von FODs

4.1 Prozesskette

Zur Durchfithrung umfangreicher Parameterstudien ist eine geeignete vollautomatisierte
Prozesskette notwendig, welche alle Einzeloperationen der schematischen Darstellung

4.1 umfasst.

Alle computergestiitzten Konstruktionsoperationen - engl. computer-aided design (CAD)
zur Erstellung der geschidigten/geblendeten Geometrie sowie die automatische Neu-
vernetzung der generierten Komponente erfolgen in der Softwareumgebung Siemens
NX unter Ausnutzung der zur Verfiigung gestellten Programmierschnittstelle - engl.
application programming interface (API) [117]. Ausgehend von der Nominalgeometrie
der analysierten Komponente erfolgt die Dimensionierung und Positionierung eines
parametrisierten Abzugskorpers innerhalb der CAD Umgebung. Um sowohl fiir die FOD-
als auch die spétere Blendbewertung auf die gleichen Bezugsparameter zuriickgreifen zu
konnen, fiel die Wahl auf einen zylindrischen Referenzkorper. Dieser deckt je nach Grofe
und Kombination der genutzten Parameter beide Anwendungsfille ab. Alle in diesem
Zusammenhang verwendeten parametrischen Variationsgrofien sind in Abbildung 4.2

grafisch dargestellt.

FOD/Blend
Geometriedefinition

Modalanalyse Post-Processing

Referenzdesign

Anpassung des
Abzugkdrpers

Abzugsoperation in
CAD Umgebung

Neuvernetzung der
generierten
Komponente

Vorgabe des
Betriebspunktes

Ermittlung der
Spannungskonzentration

Bewertung der
Eigenfrequenzabweichung

AF-strength Berechnung

Eigenformvergleich
(MAC)

Gegeniiberstellung von
Referenzdesign und
variiertem Bauteil

Abbildung 4.1: Schematische Darstellung der implementierten, vollautomatisierten Pro-

zesskette
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rcyl'dfod

Tcyl

Tfo d

Abbildung 4.2: Parametrik des genutzten Abzugskorpers fiir strukturmechanische Ana-
lysen

Hierbei steuert der Parameter r¢,q die radiale Positionierung an der Schaufelvorderkante,
Tey definiert den Radius des zylindrischen Abzugskorpers und dy,q die entsprechende
Eindringtiefe in die Referenzkonfiguration. Formal sind auch weitere Variationsgréfien
in der Prozesskette abbildbar, beispielsweise ein Winkel zur Erfassung der Lage des
Abzugskorpers relativ zum Metallwinkel der Schaufelvorderkante. Mit der bewussten
Beschrankung auf 3 Parameter erfolgt an dieser Stelle bereits eine Festlegung des spéter
zu untersuchenden Parameterraumes. Der hieraus resultierende dreidimensionale Raum

vereinfacht die Vorstellbarkeit der dargestellten Zusammenhénge erheblich.

Als abschliefender Prozessschritt der FOD/Blend Geometriedefinition ist die Neuver-
netzung der generierten Komponente notwendig. Ausgehend von einem Basisnetz des
nominalen Bauteils (unter Ausnutzung einer zuvor festgelegten Namenskonvention
fir die einzelnen Bauteilflichen) werden alle relevanten Netzinformationen wie die
Elementtypen, Elementgrofie und zuldssige Winkel fiir die weiterhin bestehenden Be-
zugsflichen beibehalten. Lediglich die aus der Abzugsoperation resultierende zuséatzliche
Bauteilflache erhélt neue Netzparameter in Abhéangigkeit von der Elementierung der
Schaufelvorderkante sowie der Geometrieparameter des Abzugskoérpers (fiir detaillierte
Informationen siehe Abschnitt 4.2). Auf diese Weise lésst sich die notwendige Netzgii-
te fir die Auflosung der erwarteten Spannungskonzentration im Schadigungsbereich

sicherstellen.
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4 Strukturmechanische Folgewirkungen von FODs

Um den strukturmechanischen Einfluss der Geometriednderung auf die untersuchte Kom-
ponente zu quantifizieren, ist die Durchfithrung einer numerischen Modalanalyse unter
Berticksichtigung der statischen Vorlast des gewahlten Betriebspunktes unerlésslich. Die
hieraus resultierende Kombination aus der Drehzahl, den Werkstoffeigenschaften bei der
vorliegenden Bauteiltemperatur sowie der anliegenden Gaslast hat einen entscheidenden
Einfluss auf die Frequenzlage der Moden sowie die Eigenformen selbst. Wahrend die Fre-
quenzanderung als Delta-Wert zweier skalarer Bezugsgrofien problemlos ermittelbar ist,
stellt die Bewertung der Abweichung von strukturellen Schwingungsformen anhand des
MAC-Wertes - engl. modal assurance criterion [5] aufgrund der geéinderten Netztopologie
des variierten Bauteils ein Problem dar. Aus der Definition des MAC-Wertes

(®7 - 2)) (%L, - ®x..)

folgt unmittelbar, dass die beteiligten Vektoren zur Skalarproduktbildung identische
Dimensionen aufweisen miissen. Diese Anforderung ist durch eine Betrachtung der
Eigenform des nominalen Bauteils ®; und der variierten Geometrie ®, auf demselben
finite Elemente (FE) Netz erfillbar. Um eine Extrapolation der vorliegenden Daten im
Rahmen des notwendigen Mapping Prozesses zu vermeiden, erfolgt der MAC Vergleich
stets auf Basis des FE-Netzes der variierten Geometrie. Als Interpolationsverfahren fiir
die nominale Figenform kommt eine Nearest-Neighbour Suche, welche mittels kd-tree
[14] implementiert ist, in Kombination mit einer inversen Distanzwichtung [115] zum

Einsatz.

N
2 @9 dist(x,x;) #0 V 1

D, (0) = § Tt
D wenn dist(x,x;) =0 (4.2)
. 1
wit g,(x) = dist(x,x;)P

Aufgrund sehr dhnlicher Netzdichten der nominalen und variierten Komponente erfolgt
die Interpolation unter Berticksichtigung der N = 2 néachsten Nachbarn des jeweiligen
Knotenpunktes. Alle Abstandsgewichte g;(x) werden linear mit der Gewichtungspotenz
p = 1 bestimmt und fiir den Sonderfall von identisch im Raum positionierten Knoten, d.h.

dist(x,x;) = 0, erfolgt eine Ubernahme des Nominalwertes ®;; auf den entsprechenden
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4.1 Prozesskette

Knoten der variierten Geometrie ®;  (x). Da beide Eigenformen nach Abschluss des

Juar
Interpolationsprozesses auf identischen FE Netzen vorliegen, lassen sich nun problemlos
die MAC-Werte (4.1) ermitteln. Im Turbomaschinenumfeld gilt als Orientierung héufig
die Forderung MAC; ;, > 0.9, um zwei miteinander verglichene Eigenformen als ahnlich

zu deklarieren.

Nach Abschluss der statischen Lastermittlung fiir den gewahlten Betriebspunkt sowie der
numerischen Modalanalyse liegen alle notwendigen Eingangsgrofien fiir die ausstehenden
Post-Processing Schritte der Prozesskette vor. Um die statische Spannungskonzentration
K, im geometrischen Variationsbereich der Komponente zu ermitteln, ist per Definition
ein Vergleich der auftretenden Maximalspannung in diesem Bereich 0,4, mit der

Nominalspannung der Referenzkonfiguration o,.s durchzufithren (vgl. [99] S.4).

Uma:t:
K, = ——*= (4.3)

Oref
Als nominaler Vergleichswert zur Ermittlung von K; dient hierfiir stets der Oberfla-
chenknoten der Referenzkonfiguration mit dem geringsten Abstand zum lokalen Span-
nungsmaximum. Analog ldsst sich auch fiir die dynamischen Spannungsanteile aus den

Ergebnissen der numerischen Modalanalyse die Spannungskonzentration ermitteln.

Grundsatzlich stehen mehrere Moglichkeiten zur Bewertung der Auswirkungen einer
Geometrievariation auf die hochzyklische Ermiidungsfestigkeit des analysierten Bauteils
zur Verfiigung. Basierend auf der Spannungstiberh6hung K; aus Gleichung (4.3) kann

unter Beriicksichtigung einer materialabhédngigen Kerbempfindlichkeit

K:,—1
= f mit Kf: o4

= 4.4
Ky —1 O Avar (44)

q
eine Beurteilung der maximal zuldssigen Kerbfaktoren K; erfolgen. Hierin beschreibt
die Kerbwirkungszahl K; das Verhéltnis der zuléssigen alternierenden Spannungsampli-
(vgl. [107] S.173 ff.;
[17] S.531) Dabei ist jedoch zu beachten, dass eine derartige Vorgehensweise generell auf

tuden des ungekerbten Bauteils 04 zum variierten Bauteil o4

var*®

der Beurteilung zuldssiger Spannungsiiberhohungen beziiglich der Referenzkonfiguration

des analysierten Bauteils beruht. Somit ist die Methodik empfindlich gegeniiber im
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4 Strukturmechanische Folgewirkungen von FODs

Variationsprozess der Geometrie neu entstehenden lokalen Spannungsmaxima sowie Ver-
schiebungen bereits in der Referenzkonfiguration existierender Spannungslokalisationen.
Diese Effekte lassen sich beispielsweise durch die Beurteilung der hochzyklischen Ermii-

dungsfestigkeit auf Basis des af-Parameters (sieche Abschnitt 2.2.3) berticksichtigen.

Fiir die vorliegende Prozesskette erfolgte die Implementierung der entsprechenden Be-
rechnungsvorschrift mittels C' + + API des Abaqus ODB Scripting Interface [36]. Als
Ausgangspunkt dienen die Resultate der statischen Lastermittlung im Betriebspunkt
von Interesse sowie der numerischen Modalanalyse. Um eine dquivalente Ubertragung
des af-Parameters auf komplexe geometrische Strukturen zu gewéhrleisten, ist zu-
nichst die Ermittlung der zuldssigen dynamischen Spannungsamplitude o4, an jedem
Knoten j des FE-Modells der Komponente notwendig. Diese lasst sich, unter der Vor-
aussetzung bekannter Materialparameter, mithilfe des in Abbildung 4.3 dargestellten
Haigh-Diagramms (siehe Abschnitt 2.2) basierend auf der statischen Spannung in jedem

Knoten o,,; bestimmen.

Analog zum einfachen Kragbalken (sieche Abschnitt 2.2.3) soll im Folgenden ein Zu-
sammenhang zwischen der Auslenkungsamplitude der jeweiligen Eigenform und der

entsprechenden dynamischen Last auf die Komponente hergestellt werden. Je nach

0,4
R.|
Otmax Re ~—Om
GW ~'\.
ﬁx‘i\ Gm
Sl g =0y (1l —=—
O-Aj """""""" "| \'\_ Rm
I '0' \.\
1 S,
1 S
1 ~.
1 ~. R
Om; R, R, Om

Abbildung 4.3: Haigh Diagramm zur Ermittlung der zuldssigen dynamischen Spannungs-
amplitude
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4.1 Prozesskette

analysiertem Knotendurchmesser der zyklisch symmetrischen Struktur treten hierbei
moglicherweise, wie in Abschnitt 2.1 dargelegt, komplexwertige Eigenformen auf. Um
sowohl den numerischen Berechnungs- als auch den Implementierungsaufwand zu redu-
zieren, wird eine gezielte Rotation der komplexwertigen Moden geméf3 der Vorschrift
(2.17) mit dem Ziel der Minimierung des Imaginérteils vollzogen. Wie in Abbildung 4.4
ersichtlich, erfasst die hieraus resultierende (rein reelwertige) Eigenform die wesentliche
modale Charakteristik der Struktur, wobei der verbleibende betragsméafiig gegen 0

tendierende Imaginéarteil vernachlassigbar ist.

Eine anschliefende Skalierung des modalen Verschiebungsfeldes auf ein Amplituden-
niveau von 1 [mH z] ermoglicht durch Anwendung des identischen Skalierungsfaktors
auf das modale Spannungsfeld eine Normierung ebendieses auf die resultierende Einheit
[M Pa]/[mH z]. Der maximal ertragbare Amplituden-Frequenzwert in jedem FE Knoten
afstr; ergibt sich aus dem Quotienten der zuldssigen dynamischen Spannungsamplitude

04, und der normierten modalen Schwingspannung o;,rm; -

O'A].

afotr; = (4.5)

UnOij

| { Verschiebungsvektor}| | 3{ Verschiebungsvektor}| [resultierender Verschiebungsvektor|
Abbildung 4.4: Real- und Imaginérteil einer komplexwertigen Mode inklusive resul-

tierendem Verschiebungsvektor nach Rotation zur Minimierung des
Imaginéarteils
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4 Strukturmechanische Folgewirkungen von FODs

Gleichung 4.5 erméglicht folgerichtig Konturdarstellungen des a f-Parameters zur Vi-
sualisierung kritischer Bauteilbereiche sowie der allgemeinen Lastverteilung in der
betrachteten Komponente (fiir detaillierte Analysen siehe Abschnitt 4.3). In diesem
Kontext bildet der Knoten 7 mit dem geringsten a f-Wert die potentielle Ausfallstelle des
Bauteils bei einer Schwingungsanregung der jeweiligen Mode ab. Fiir einen grundlegen-
den Vergleich der hochzyklischen Ermiidungsfestigkeit eines Referenzdesigns und einer
daraus entstandenen, variierten Geometrie ist somit die Gegeniiberstellung der jeweiligen
af-Minima beider Geometrien ausreichend. Bleibt der Minimalwert unverandert, ist
kein Einfluss der Geometrievariation auf die potentielle Versagensstelle des Bauteils
sowie die zuléssige dauerfest ertragbare Schwingungsamplitude zu erwarten. Verringert
sich der Minimalwert, kann neben eines proportionalen Abfalls der zulédssigen Schwin-
gungsamplitude zudem eine o6rtliche Verschiebung der wahrscheinlichsten Ausfallstelle

in den Variationsbereich auftreten.

4.2 Betrachtung der resultierenden

Spannungskonzentration

Nahezu jede lokale geometrische Variation einer Referenzkonfiguration fithrt zu einer
resultierenden Spannungskonzentration in diesem Bereich. Im Falle von Blending Re-
paraturen lassen sich die geometrischen Abmessungen der entfernten Schaufelbereiche
gezielt beeinflussen, um moglichst geringe Spannungsiiberh6hungen im Reparaturbereich
zu verursachen. FODs hingegen verursachen im Schédigungsbereich primar Geome-
trieabweichungen in Abhéangigkeit von der Form des verursachenden Partikels sowie
dessen Oberflachenbeschaffenheit und kinetischer Energie. Um die resultierende Span-
nungsiiberhohung im Variationsbereich mittels FE-Analyse korrekt abzubilden, ist in
beiden Fallen eine Modifikation der Netzdichte verglichen mit der Referenzkonfiguration
ratsam. Diese Netzanpassung erfolgt adaptiv in Abhéngigkeit von der geometrischen
Konstellation des genutzten Abzugskopers basierend auf einer Konvergenzstudie des

Spannungsverhaltens im Schadigungsbereich.

Abbildung 4.5 zeigt fiir den zuvor definierten Anwendungsfall eines zylindrischen Abzugs-

korpers den funktionalen Zusammenhang zwischen der resultierende Maximalspannung
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0.98 -

0.97 -
0.96 L Maximaler realativer Spannungswert |
0.95 innerhalb des FOD Bereichs

0.94 + ]

0.93 - ]

092 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Tcyl/sele[_]

O_var/gref [_]

Abbildung 4.5: Konvergenzstudie zur Ermittelung der notwendigen Elementgrofie im
geometrischen Variationsbereich

im Variationsbereich .4, und dem Verhéltnis des Zylinderradius r., zur Kantenldnge
der Elemente des Tetraederneztes s... Als Vergleichsspannung o,.; dient hierbei das
feinste untersuchte FE-Netz. Bereits fiir eine Netzdichte r.y;/s.. = 8 ist die Abweichung
der Maximalspannung < 1% verglichen mit der Referenzlosung. Fiir die anschliefenden
Analysen stellt diese Genauigkeit einen guten Kompromiss aus Spannungsauflosung,

Elementanzahl und benoétigten Ressourcen dar.

Ein geeigneter Parameterbereich fiir die automatisierte Untersuchung der durch Fremd-
korperschéadigungen verursachten Spannungsiiberh6hungen ist den Daten von Calcaterra
[25] entnehmbar und in Tabelle 4.1 zusammengefasst. Zudem gilt fir die randomi-
siert ermittelten Paramterkombination zur Generierung der Stichproben die Forderung
Teyi = dfoqg. Den schlimmstmoglichen Fall stellt somit ein halbkreisformiger Schaden

dar.

In realitdtsnahen Aufprallsituationen tritt eine Vielzahl von komplexen Wechselwir-
kungen auf. Hierzu zahlen beispielsweise die Erzeugung von Druckeigenspannungen im
direkten Aufprallbereich des FOD einhergehend mit Zugeigenspannungen in angren-
zenden Arealen unterhalb der Oberfliche. Auch Mikrorisse und Materialaufwerfungen
im Kerbgrund, deren Entstehung primér durch die geometrische Beschaffenheit und
den Aufprallwinkel des Fremdkorpers getrieben ist, konnen entstehen. [31, 51, 123]
Moderne numerische Simulationsverfahren sind durchaus in der Lage einzelne dieser

Effekte abzubilden, jedoch ist der Ressourcenaufwand im Rahmen einer Parameterstudie
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untere Grenze obere Grenze

Parameter
Tfod [~]

Tey,  [mm]
dfod [mm]

0.05 1.0
0.2 0.75
0.2 0.75

Tabelle 4.1: Parameterbereich des

zylindrischen Abzugskoérpers zur Ermittlung der

resultierenden Spannungskonzentration durch FODs

enorm. Zudem konnen die Auswirkungen auf die hochzyklische Ermiidungsfestigkeit des

Bauteils isoliert betrachtet sowohl positiv als auch negativ sein. Fiir das grundlegende

Verstandnis der Konsequenzen eines FOD wird daher die in Abschnitt 4.1 dargelegte

Vorgehensweise der Geometriegenerierung mittels eines CAD Abzugskorpers, trotz der

Vernachlédssigung jener komplexer Wechselwirkungen, als ausreichend erachtet.

2.8
1 2.6 - ¢
- 2.4 I ° : : |
- 22 ° 0.0 [ ] .'o e o
1 =00 R )
= oo } e ® o °° s
| S 1.8 &% ® e :'. o 0,9
.[. P ( ] ‘.. ° [ ] .'. () [ ] .7
16 ; .... .0‘ Qe L4
| 1.4 o o:"’" b
12 | .\ | |
0.2 0.4 0.6 0.8 1
Tfod [-]
2.8 2.8
26 ° 1 26+ ° .
2.4 &® ° . ] 24 @ ® .. o |
2.2 et ® oo ° . S22 e e oo °
SRR T N TR R RN
18 o.‘.g:o ° . . | S 1.8 * . o :. oo ..o L) . o |
o ey & o o o ce. % og 0 eyl
1.6 Teeq8® * 1 16F . ' S
S, . ° . O . . oo eod LI oo 0%’
14 & €22 » . 14t a2
1.2 - ‘ 1.2 ‘ - °
0.2 0.4 0.6 0.2 0.4 0.6
dfoq [mm] Tey [mm]

Abbildung 4.6: Streudiagramme zur Darstellung der Abhangigkeitsstruktur zwischen
statischer Spannungsiiberhohung K; und zylindrischen Schadenspara-

metern
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4.2 Betrachtung der resultierenden Spannungskonzentration

Anhand einer exemplarischen Verdichterschaufel erfolgt nun eine Korrelationsunter-
suchung hinsichtlich der numerischen Ergebnisse der Prozesskette und dem Resultat
der analytischen Vorhersage fiir eine flache einseitige Aulenkerbe unter Zug/Biegung
(vgl. [92] S.144). Hierfiir werden 150 gleichverteilte, zuféllig generierte Stichproben im
Parameterbereich gemafl Tabelle 4.1 hinsichtlich der verursachten Spannungsiiberhohung
K, ausgewertet. Abbildung 4.6 zeigt die resultiernden Streudiagramme und moégliche
Abhéngigkeiten zwischen den einzelnen Schiadigungsparametern. Die Teildarstellung
des Zylinderradius 7., iiber der Schadenstiefe dy,q dient hierbei lediglich als Plausibili-
tatscheck zur Uberpriifung der Nebenbedingung Teyi = dpoq, welche durch die Gestalt
der oberen Dreiecksstruktur bestétigt ist. Allgemein streuen die Uberhohungen der
statischen Spannung K; im untersuchten Parameterbereich zwischen dem Minimal-
wert 1.285 und dem Maximalwert 2.674. Aufféllig ist, dass fiir keinen der dargestellten
Einzelparameter eine klare Korrelation mit den K; Werten besteht. Einzig fiir die
radiale Schadensposition an der Vorderkante r,q ist eine nahezu sinusférmige Tendenz
erkennbar. Ursachlich hierfiir ist jedoch kein funktionaler Zusammenhang der Schadi-
gungsparameter, sondern der Einfluss des statischen Spannungsfeldes im FOD-Areal.
Dies geht aus dem direkten Vergleich der radialen Spannungsverteilung an der Schaufel-
vorderkante mit den entsprechenden K; Werten in Abbildung 4.7 hervor. Im Bereich
zwischen 20 bis 50% radialer Schaufelhéhe treten die geringsten Uberhdhungen durch
Fremdkorperschadigungen auf, wobei exakt diese Zone in der Referenzkonfiguration die

geringste Nominalspannung aufweist.
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Abbildung 4.7: Statische Spannungsiiberh6hung K; und betragsméflig grofite Haupt-
spannung entlang der Schaufelvorderkante
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4 Strukturmechanische Folgewirkungen von FODs

Fiir eine isolierte Betrachtung der Korrelation von den zylindrischen Schadensparametern
und den daraus folgenden K; Werten ist ein derartiger Einfluss jedoch ungeeignet, da sich
die Dimension des Stichprobenraums unnétigerweise erhoht. Aufgrund dessen erfolgt zur
eindeutigen Separation der iiberlagerten Einfliisse die Generierung von 50 zuséatzlichen
Schadensgeometrien auf einem identischen, fest spezifizierten Radius. In Einklang mit
der analytischen Annahme eines eindimensionalen Spannungszustandes lésst sich ein

zutreffender Schaufelbereich (rs,q = 0.7) fiir die Uberpriifung des in [92] hergeleiteten

Kt ~ dfod/rcyl

identifizieren. Abbildung 4.8 enthélt analog zur vorherigen Auswertung die Streudia-

Zusammenhangs

(4.6)

gramme zur Korrelationsdarstellung.

Insgesamt streuen die resultierenden Spannungstiberh6hungen der analysierten Stich-
proben zwischen dem Minimalwert 1.617 und dem Maximalwert 2.204. Ein eindeutiger
Zusammenhang zwischen der Schadigungstiefe d,q sowie den resultierenden K; Werten
ist jedoch auch in diesem Fall nicht ableitbar. Wahrend fiir geringe Eindringtiefen bereits
der Maximalwert der Spannungstiberhéhung auftritt, reduziert sich die Spannbreite
der Resultate mit steigender Eindringtiefe. Fiir den Zylinderradius des Schadigungs-
korpers re,, treten die Maximalwerte ebenfalls im Bereich des unteren Grenzwertes des
Parameterraumes auf. Im Gegensatz zur Eindringtiefe fithren jedoch hoéhere r.,; Werte

potentiell zu einer Erhhung der Spannbreite des damit einhergehenden K; Wertes. Die
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Abbildung 4.8: Streudiagramme zur Darstellung der Abhéngigkeitsstruktur zwischen
statischer Spannungsiiberhohung K; und zylindrischen Schadenspara-
metern fir 77,4 = 0.7
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4.3 Auswirkung auf modale Parameter und hochzyklische Ermiidungsfestigkeit

minimale resultierende Spannungstiberhohung tritt fir einen mittleren Wert r.,; = 0.553

auf.

Abbildung 4.9 zeigt basierend auf dem analytischen Resultat (4.6) den Zusammenhang
zwischen dem dimensionslosen Schadensparameter dg,q/7,; und der resultierenden
Kerbwirkung K; aller 50 Stichproben. Anhand der Darstellung ist eine klare Korrelation
beider Parameter ersichtlich, wobei héhere dyoq/7c,; Werte ursachlich fiir grofiere Kerb-
wirkungen sind. Geméaf Gleichung (4.6) dient als Regressionsfunktion ein quadratischer
Ansatz, dessen Parameter anhand der Methode der kleinsten Fehlerquadrate bestimmt
werden. In der rechten Darstellung sind die relativen Abweichungen der Approximation
verglichen mit den berechneten K; Werten visualisiert. Alle 50 untersuchten Stichproben
bewegen sich in einem engen Band von AK/K; = Ky, /Ky —1 < 5%, was die Validitat
des analytischen Ansatzes im untersuchten Kontext belegt. Fiir Blending Reparaturen
lassen sich aquivalente Untersuchungen anhand einer Anpassung des Wertebereichs von

Tabelle 4.1 durchfithren, welche zu vergleichbaren Resultaten fithren.
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Abbildung 4.9: Quadratische Korrelation zwischen statischer Spannungstiberh6hung K;
und dem dimensionslosen Schadensparameter dyoq/rc, sowie relativer
Fehler der Regressionsfunktion AK;/K;

4.3 Auswirkung auf modale Parameter und

hochzyklische Ermiidungsfestigkeit

Neben direkten Auswirkungen der Geometrieanderung auf das statische Spannungsfeld

der betrachteten Komponente sind zudem die Folgewirkungen auf modale Parameter

7



4 Strukturmechanische Folgewirkungen von FODs

sowie die Beeinflussung lokaler Maxima des Schwingspannungsfeldes von enormer
Bedeutung. Basierend auf den 150 Stichproben des vorangegangen Abschnitts erfolgt
zundchst eine Betrachtung der Auswirkungen von FODs auf die Eigenfrequenzen sowie

Eigenformen des untersuchten Bauteils.

Abbildung 4.10 zeigt den Mittelwert sowie das Streuband der durch Fremdkérperschaden
verursachten relativen Frequenzabweichung fiir die ersten 20 Eigenformen. Aufgrund
der verhéltnisméflig geringen geometrischen Dimensionen der eingebrachten FODs,
verglichen mit den Abmessungen der Schaufel selbst, ist lediglich ein kleiner Einfluss
auf die Figenfrequenzlage der Struktur feststellbar. Der iiberwiegende Teil der Schiaden
verursacht Verschiebungen Af/f < £0.05% und ist somit in seiner Folgewirkung etwa,
eine Groflenordnung geringer einzustufen, als durch Fertigungsabweichungen im Herstel-
lungsprozess entstehende schaufelindividuelle Frequenzabweichungen (beispielsweise [12],
S.29 sowie [109]). Aufbauend auf dieser Erkenntnis gestaltet sich die Detektion derartiger
Schaden durch mogliche online-Monitoring Systeme wie Blade-Tip-Timing wéhrend
des Betriebs als duflerst schwierig. Zusétzlich legen solch geringe Verschiebungen der
Eigenfrequenzlage die Vermutung nahe, dass der damit einhergehende Effekt auf die
betroffenen Eigenformen vernachlédssigbar ist. Diese These lasst sich anhand der in
Abbildung 4.10 dargestellten MAC-Matrix bestédtigen. Alle Hauptdiagonalenelemen-
te weisen MAC-Werte > 0.99 auf und belegen somit, dass die Schadigungen keinen

relevanten Einfluss auf die betrachteten Eigenformen haben.

Trotz der dargelegten, vernachléssigbar gering erscheinenden, Konsequenzen von FODs
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Abbildung 4.10: Relative Frequenzabweichung der ersten 20 Moden sowie MAC Matrix
in Folge von FODs
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4.3 Auswirkung auf modale Parameter und hochzyklische Ermiidungsfestigkeit
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Abbildung 4.11: Relative Abweichung der hochzyklischen Ermiidungsfestigkeit fiir die
ersten 20 Moden der betrachteten Komponente

auf die modalen Parameter der Struktur sind teilweise erhebliche Auswirkungen auf die
hochzyklische Ermiidungsfestigkeit der betroffenen Komponente zu erwarten. Abbildung
4.11 stellt analog zur Betrachtung der Frequenzverschiebung die Anderung des af-
Wertes iiber die jeweiligen Moden fiir alle 150 untersuchten Stichproben dar. Aufféllig
ist hierbei vor allem die stark modeabhéngige Auswirkung der Fremdkorperschaden
auf die hochzyklische Ermiidungsfestigkeit. Einerseits konnen die FODs zu drastischen
Verlusten der Schwingfestigkeit > 30% fithren, andererseits kann es vergleichbar mit
dem Effekt einer Entlastungskerbe zu einer geringfiigigen Steigerung des af-Wertes
kommen. Zuséatzlich existieren mehrere Moden, welche von dem eingebrachten Sché-
digungstyp beziiglich ihres Schwingfestigkeitspotentials unbeeinflusst bleiben. Um ein
besseres Versténdnis fiir die wirkenden Mechanismen zu entwickeln, folgt eine genauere

Betrachtung derjenigen Moden mit dem héchsten Schwingfestigkeitsverlust (1 und 7).

Im linken Teil von Abbildung 4.12 ist der Zusammenhang zwischen der hochzyklischen
Ermiidungsfestigkeit aller 150 variierten Geometrien sowie der relativen Schaufelhéhe
der eingebrachten Schadigung rs.q dargestellt. Der rechte Teil wiederum zeigt eine
Konturdarstellung des a f-Wertes fiir den betrachteten Mode 1 der Nominalgeometrie.
Hierbei kennzeichnet eine rote Einfarbung hoch ausgelastete und eine blaue Einfér-
bung niedrig ausgelastete Bereiche der Struktur. Zur Beurteilung der hochzyklischen
Ermiidungsfestigkeit des Bauteils wird dabei stets der geringste a f-Wert auf der Schaufe-
loberflache referenziert, dessen Position zudem einen Riickschluss auf die wahrscheinliche

Ausfallstelle der Struktur zuldsst. In der dargestellten Nominalkonfiguration befindet
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4 Strukturmechanische Folgewirkungen von FODs
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Abbildung 4.12: Streudiagramm des relativen af-Wert Verlustes sowie nominaler a f-
Wert Konturplot der untersuchten Komponente fiir Mode 1

sich diese beispielsweise im Ubergangsbereich des Schaufelprofils zur Scheibe - engl.
fillet bei etwa 1/3 der Sehnenlédnge.

Uber alle analysierten Stichproben weist Mode 1 den héchsten Schwingfestigkeitsverlust
mit einem Maximalwert von —37.6% auf. Lediglich Schiaden im Bereich der nominal hoher
ausgelasteten Vorderkantenregion zwischen 0.05 < 77,y < 0.17 kénnen den a f-Wert der
Mode potentiell negativ beeinflussen. Dieser Bereich reagiert jedoch nicht sensitiv auf
jeden dort eingebrachten Schaden, sondern die Auswirkungen sind neben der relativen
Schaufelhohe auch abhéngig von den weiteren Parametern des FOD. Schédigungen in
diesem Schaufelbereich kénnen also bei Uberschreitung einer kritischen Kombination
von Eindringtiefe df,q sowie Schadensradius 7., zu einem af-Wert Verlust und einer
damit einhergehenden Verschiebung der vorhergesagten Ausfallstelle der Struktur in

den Vorderkantenbereich fihren.

Analog zur vorangegangen Darstellung beinhaltet Abbildung 4.13 dquivalente Daten
fiir Mode 7. Dieser reagiert mit einem maximalen Schwinfestigkeitsverlust von —31.5%
dahnlich sensitiv auf die eingebrachten Schédigungen. In der Nominalkonfiguration
befindet sich die Ausfallstelle ebenfalls im vorderen Drittel der fillet Region, wobei zwei
weitere hoch ausgelastete Bereiche an der Schaufelvorderkante existieren. Im Gegensatz
zu Mode 1 fithrt nahezu jeder Schaden in diesen Bereichen (0.22 < rf,q < 0.44 sowie
0.65 < 7f0q < 0.81) zu einer deutlichen Reduktion des af-Wertes.
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4.3 Auswirkung auf modale Parameter und hochzyklische Ermiidungsfestigkeit
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Abbildung 4.13: Streudiagramm des relativen af-Wert Verlustes sowie nominaler a f-
Wert Konturplot der untersuchten Komponente fiir Mode 7

Ausgehend von seiner Definition in Gleichung (4.5) berticksichtigt der a f-Wert inherent
eine Uberlagerung der statischen sowie dynamischen Spannungsiiberhdhung. Wihrend in
Abschnitt 4.2 der vorliegenden Arbeit bereits eine Korrelation der Schiddigungsparameter
und der damit einhergehenden statischen Spannungsiiberhohung aufgezeigt wurde,
stellt Abbildung 4.14 eine Moglichkeit zur Uberpriifung der Ubertragbarkeit dieser

Erkenntnis auf die dynamische Spannungsiiberhéhung anhand von Mode 7 dar. Neben
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Abbildung 4.14: Streudiagramm zur Uberpriifung der Korrelation zwischen den Schaden-
sparametern und der dynamischen Spannungsiiberhohung am Beispiel
von Mode 7
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4 Strukturmechanische Folgewirkungen von FODs

Informationen hinsichtlich der relativen Schaufelhéhe 77,y und des dimensionslosen
Schadensparameters d.q/7q, ist fiir jede Stichprobe ebenfalls die korrespondierende
dynamische Spannungsiiberhéhung Ky farblich gekennzeichnet. Vergleichbar mit der
statischen Spannungsiiberh6hung K; gehen die Schadigungen mit einem hoheren dyoq/7¢y
Verhaltnis auf identischen relativen Schaufelhohen jeweils mit einem hoheren Ky Wert
einher. Gemaf} der festgestellten Korrelationen bietet sich daher die Untersuchung der
Moglichkeit zur Erstellung von Sensitivitatsplots sowie geeigneter Ersatzmodelle fiir die

Vorhersage des zu erwartenden af-Wert Verlustes durch einen FOD an.

4.4 Sensitivitatsplots zur Schadensbewertung

Eine mogliche Vorgehensweise zur Generierung von Sensitivitatsplots stellt ein In-
terpolationsansatz auf Basis der bereits erzeugten Daten aus den 150 analysierten
Stichproben dar. Als Ausgangspunkt dient eine Adaption von Abbildung 4.14, wobei
dieses mal die farbliche Kennzeichnung der untersuchten Stichproben dem relativen
af-Wert entspricht.

Die Abbildung 4.15 zugrundeliegenden Daten erméglichen unter Zuhilfenahme eines
strukturierten Hintergrundnetzes sowie anschliefend distanzgewichteter Interpolation die

Erzeugung des in Abbildung 4.16 bereitgestellten Konturplots. Pro Bauteil ist es auf diese
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Abbildung 4.15: Streudiagramm zur Uberpriifung der Korrelation zwischen den Scha-
densparametern und der damit einhergehenden Auswirkung auf den
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4.4 Sensitivitdtsplots zur Schadensbewertung

1 1
0.9 !
0.8 0.95
0.7 L10.9 g
0.6 —
305 1085 &
83 — RS
: - 0.75
g
0 1 1 1 | | 1 07
03 04 05 06 07 08 09 1

dfod/Teyt -]

Abbildung 4.16: Konturplot zur Darstellung der af-Wert Sensitivitdt beztiglich des
dimensionslosen Schadensparameters am Beispiel von Mode 7

Weise moglich, fiir jede Mode die Sensitivitat hinsichtlich eines FOD auf grafischem Wege
zu beurteilen. Dieses Vorgehen eignet sich vor allem im Bereich der Flottenbetreuung
fiir eine schnelle Einschatzung der Kritikalitéit eines aufgetretenen Schadens und kann
somit dazu beitragen, im Falle einer Serviceanfrage die Bewertungszeit immens zu

reduzieren.

Abbildung 4.15 ist jedoch ebenfalls entnehmbar, dass eine gleichverteilte Zufallszie-
hung der Schadensparameter nicht zwangslaufig zu einer effizienten Abdeckung des
analysierten Parameterraumes fithrt. Des Weiteren bleibt die zusétzliche Erkenntnis der
erarbeiteten Korrelationen zwischen dem dimensionslosen Schadensparameter doq/7 ey
sowie der statischen und dynamischen Spannungsiiberhohung K; & K auf diese Weise
ungenutzt. Analog zu Abbildung 4.9 zeigt Abbildung 4.17 eine Darstellung zur Korre-
lationsuntersuchung zwischen dem dimensionslosen Schadensparameter dsoq/7¢,; und
dem relativen Verlust der hochzyklischen Ermiidungsfestigkeit fiir r,q = 0.7. Zusatzlich
beinhaltet Abbildung 4.18 Daten zum direkten Vergleich eines quadratischen sowie
linearen Regressionsansatzes hinsichtlich ihrer Vorhersagegiite und des funktionalen

Zusammenhangs mit dem dimensionslosen Schadensparameter.

Beide Regressionsansétze zeigen im direkten Vergleich Abweichungen von den Stichpro-
ben innerhalb eines Streubandes von etwa +10% und liefern eine schlechtere Approxima-
tion als beispielsweise fiir die statische Spannungsiiberhohung K; (siche Abbildung 4.9).
Basierend auf der Erkenntnis aus Abbildung 4.8, dass hohere Eindringtiefen tendenziell

héhere K;-Werte zur Folge haben, wird die gewahlte Ansatzfunktion fiir das lineare
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Abbildung 4.17: Korrelationsuntersuchung zwischen hochzyklischer Ermiidungsfestigkeit
und dem dimensionslosen Schadensparameter d.q/7¢, auf relativer
Schaufelhohe rf,q = 0.7
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Abbildung 4.18: Relative Abweichung des quadratischen und linearen Regressionsansat-
zes fir die af-Wert Vorhersage

Regressionsmodell zur expliziten Beriicksichtigung des Einflusses der Schadigungstiefe
erweitert.

afreg( \ dfod/rcylv dfod) = afreg(xa Y) = a17 + azy + az (4.7)
Angewandt auf die vorliegenden Daten lasst sich die relative Abweichung des vorherge-
sagten af-Wert Verlustes auf ein Streuband von etwa +5% begrenzen (Abbildung 4.19).
Fir die reduzierte Modellbildung existieren somit drei freie Parameter pro relativer
Schaufelhohe, welche sich formal durch die Berechnung von drei diskreten Stichproben
ermitteln lassen. Abbildung 4.20 zeigt eine schematische Darstellung des prismatischen

Parameterraumes und verdeutlicht die zu diesem Zweck genutzte Abtaststrategie.
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Abbildung 4.19: Korrelationsuntersuchung zwischen hochzyklischer Ermiidungsfestigkeit
und dem dimensionslosen Schadensparameter dy,q/7¢, unter expliziter
Beriicksichtigung der Schadigungsstiefe ds.q
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Abbildung 4.20: Schematische Darstellung des prismatischen Parameterraumes und der
gewahlten Stiitzstellen zur Ermittlung der linearen Regressionsparame-
ter
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4 Strukturmechanische Folgewirkungen von FODs

Um abschlieflend fiir die dargelegte Vorgehensweise den Berechnungsaufwand in Form
der notwendigen Stichproben zu quantifizieren, verbleibt lediglich die Anzahl der dis-
kret abgetasteten relativen Schaufelhohen ry,q als Unbekannte. Fiir einen adaquaten
Vergleich mit den 150 zuvor generierten Stichproben, bei einer gleichzeitigen Halbierung
der simulativen Aufwénde, werden fiir die reduzierte Vorgehensweise 25 relative Schau-
felhohen und somit insgesamt 75 Datenpunkte zum Aufbau des Regressionsmodells
verwendet. Die resultierende Konturdarstellung fiir eine exemplarische Eindringtiefe
d¢oq = 0.5 ist der linken Darstellung in Abbildung 4.21 entnehmbar.

Uber den gesamten Parameterraum weist das so aufgebaute Regressionsmodell ver-
glichen mit den 150 zuféllig generierten Stichproben eine Ungenauigkeit der af-Wert
Vorhersage von < 8.7% auf. Aus dem rechten Teil von Abbildung 4.21 geht aufler-
dem hervor, dass die grofiten Abweichungen im vorliegenden Anwendungsfall aus einer
Uberschitzung der af-Wert Verluste resultieren. Analog zu den Untersuchungen auf
der relativen Schaufelhohe ry,q = 0.7 befindet sich fiir die Gesamtbetrachtung des
Parameterraumes der iiberwiegende Anteil von Stichproben innerhalb eines Streubandes

von +5% verglichen mit den diskreten ermittelten Referenzwerten.

In Anbetracht der reduzierten numerischen Aufwéande sowie der einfachen Ableitung
des resultierenden a f-Wert Verlustes bei einer Beschadigung hat die vorgestellte Me-

thodik durchaus das Potential, sich zukiinftig als Hilfestellung fiir Service-Anfragen zu

etablieren.
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Abbildung 4.21: Konturplot zur Darstellung der a f-Wert Sensitivitdt basierend auf dem
linearen Regressionsansatz fir ds,q = 0.5
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5 Aeroelastische Folgewirkungen von

Blending Reparaturen

Wiéhrend der Fokus des vorangegangenen Kapitels auf der Bewertung von strukturme-
chanischen Folgewirkungen eines Fremdkorperschadens lag, sollen im weiteren Verlauf
die aeroelastischen Folgewirkungen von Blending Reparaturen detailliert analysiert
werden. Aufgrund der bereits dargelegten, geringen Auswirkungen von FODs auf die
modalen Parameter der Struktur erfolgt keine weiterfithrende Betrachtung derartiger
Schéaden. In den jeweiligen Handbiichern der Erstausriister - engl. original equipment
manufacturer (OEM) sind jedoch stets Limits fiir Schadensgrofien definiert, deren Uber-
schreitung zwangslaufig eine Reparatur nach sich zieht. Die integrale Blisk-Bauweise
verhindert in diesem Kontext den Austausch einzelner Schaufeln und somit verbleiben
sogenannte Blending Reparaturen als nahezu einzige wirtschaftlich sinnvolle Mainahme
zur Wiederherstellung der strukturellen Belastbarkeit von betroffenen Komponenten.
Aus diesem Grund ist eine fundierte Vorhersage der zuldssigen Blendgeometrien und

ihrer aeroelastischen Konsequenzen fiir den sicheren Flottenbetrieb unerlasslich.

Aufgrund der komplexen aeroelastischen Interaktion ist es hierbei nicht ausreichend,
einzelne Einflussgrofen und deren Auswirkungen isoliert zu betrachten. Die vorliegende
Arbeit berticksichtigt neben dem Einfluss der Blend Geometrie auf die modalen Para-
meter der Struktur ebenso die Auswirkungen auf die aeroelastische Dampfung sowie die
modifizierte aerodynamische Anregung der reparierten Komponente. Das Ziel besteht
abschlieflend in der Erarbeitung eines reduzierten Ansatzes zur rechenzeiteffizienten

Abschétzung der Folgewirkungen von Blends auf eine beispielhafte Blisk.

Hinsichtlich der Giiltigkeit aller abgeleiteten Aussagen ist an dieser Stelle festzuhalten,
dass die numerischen Resultate stark abhéngig von den verwendeten Analyseprogram-
men sind. Die in diesem Zusammenhang prasentierten CFD Ergebnisse basieren auf

der Rolls-Royce proprietdren Programmlandschaft AU3D, welche einen instationédren
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5 Aeroelastische Folgewirkungen von Blending Reparaturen

Stromungs- und Aeroelastikloser umfasst [105, 106]. Gelost werden die instationdren
Reynolds-gemittelten Navier-Stokes Gleichungen mit Hilfe des Spalart-Allmaras Turbu-
lenzmodells. Das Softwarepaket ist erfolgreich fiir ein breites Anwendungsspektrum im
Turbomaschinenumfeld validiert [134]. Um die geometrischen Merkmale der Struktur
effizient abzubilden, kommen fiir die CFD Doméne semi-unstrukturierte Netze zum
Einsatz [126].

Als Untersuchungsobjekt dient eine transsonische Frontstufe eines modernen Hoch-
druckverdichters. Die folgenden Analysen konzentrieren sich vor allem auf den hochst
ausgelasteten Mode (Mode 11) im Betriebsbereich dieser Komponente und gehen
von einer Schadigung im kritischsten Schaufelbereich aus. Gemaf der nominalen a f-
Konturdarstellung der betrachteten Eigenform in Abbildung 5.1 entspricht dies einem
Vorderkantenschaden auf etwa 80% der Schaufelhohe. Als mogliche ReparaturmaBnahme
eines derartigen Schadens ist entsprechend den Herstellervorgaben ein Blend mit einem
minimalen Breiten/Tiefe Verhéltnis von wy/d, = 4 bis zu einer Tiefe entsprechend der

relativen Sehnenlange von 10% der Schaufel zulassig.

af -Wert

max

Abbildung 5.1: Nominale a f-Konturdarstellung der analysierten Eigenform (links Saug-
seite, rechts Druckseite)
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5.1 Testfalldefinition und Betrachtung wesentlicher Einflussfaktoren

5.1 Testfalldefinition und Betrachtung wesentlicher

Einflussfaktoren

Vor der detaillierten Aufarbeitung der Simulationsergebnisse erfolgt zunéchst eine verein-
fachte analytische Betrachtung hinsichtlich der zu erwartenden Blend Auswirkungen. Der
untersuchte Testfall weist einen Blend mit einem Breite/Tiefe Verhaltnis von w,/d, = 4
auf, um die resultierende Spannungsiberhchung im Reparaturbereich zu limitieren.
Des Weiteren beschrankt sich die Blend Tiefe auf 5.5% der relativen Sehnenlédnge des
Profils und entspricht somit den OEM Spezifikationen fiir zuldssige Reparaturen an
der angenommenen Schadensposition. Ein zuséatzliches Kriterium zur Definition des
vorliegenden Testfalls stellt die Beschrankung der Blend Tiefe mit dem Ziel des Er-
halts der urspriinglichen Eigenform dar (MAC-Wert > 0.9). Abbildung 5.2 zeigt den
direkten Vergleich beider Eigenformen fiir die nominale (links) sowie die reparierte
Geometrie (rechts). Hierbei ist jeweils der Betrag des Verschiedbungsfeldes als Kontur
auf der Geometrie dargestellt, wobei die farbliche Skalierung beider Eigenformen den

Referenzwerten der Nominalgeometrie entspricht.

| Verschiebungsvektor|

mMax,.r

Abbildung 5.2: Gegenitiberstellung von Konturplots des Betrages vom Verschiebungs-
feld der untersuchten Eigenformen fiir die nominale und geblendete
Geometrie (Saugseite)
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5 Aeroelastische Folgewirkungen von Blending Reparaturen

Aus den Konturdarstellungen beider Eigenformen lassen sich bereits wertvolle Erkennt-
nisse ableiten. Trotz des resultierenden MAC-Wertes von 0.9 und der damit einherge-
henden Ahnlichkeit gibt es lokal stirkere Abweichungen. Diese dufiern sich vor allem
im Schaufelspitzenbereich in unterschiedlichen axialen sowie radialen Ausdehnungen
der Schwingungsbauche. Im Hinterkantenbereich bleibt die Anzahl der lokalen Maxima
zwar identisch, aber auch hier gibt es sichtbare Verdnderungen in der Auspragung
der Schwingformen. Auflerdem weist die reparierte Geometrie ein deutlich geringeres
Auslenkungsmaxima auf. Da es sich bei den dargestellten Schwingformen um massen-
normierte Eigenformen handelt, besteht ein unmittelbarer Zusammenhang zwischen
der Maximalauslenkung und der modalen Masse der Schwingform. Die Auswirkungen
einer reinen modalen Massendnderung auf wesentliche aeroelastische Berechnungsgro-
Ben lassen sich unter bestimmten Voraussetzungen vereinfacht abschétzen. Fiir das

dimensionslose modale Massenverhaltnis p,, gilt

my q)nj
m= gy — = 5.1
I =, (5.1)

sJmax

wobei @, ;. &, ;  den Eigenformkomponenten der Maximalauslenkung fiir die nomi-
nale und geblendete Schaufel sowie m,,, m; deren modalen Massen entsprechen. Unter
der Annahme eines amplitudenlinearen Luftkraftverhaltens fithren identische physikali-
sche Schwingungsamplituden zu identischen Kraftwirkungen des Fluids auf die Schaufel.
Diese Annahme gilt jedoch nur fiir eine isolierte modale Massendnderung der betrachte-
ten Eigenform solange die Druckverteilung auf der Schaufeloberfléiche unverédndert bleibt.
Aus Gleichung (3.33) und der Forderung nach physikalischer Amplitudengleichheit fiir
solch einen Fall folgt

A a1 a . R R
T1 =129 — P1q1 = DPoGo und somit G, = pmGn. (5.2)

Zudem ergibt die modale Kraftdefinition (3.18) unter Beriicksichtigung des Zusammen-

hangs (5.1) und der Forderung nach einer physikalisch identischen Kraftwirkung

A A

Fléﬁ’z — géﬁ und somit szﬁ.
1

2 m

(5.3)
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5.1 Testfalldefinition und Betrachtung wesentlicher Einflussfaktoren

Ausgehend von den Basiszusammenhéngen (5.2) & (5.3) folgt fir die komplexen Luft-
kraftkoeffizienten geméf Gleichung (3.9) sowie die aerodynamische Dampfung (3.13)

D
Ch = —5 Dy=—3,
:umyf

(5.4)

wobei vy = S—Z das dimensionslose Frequenzverhéltnis beider Moden bezeichnet. Alle auf
den zuvor dargelegten Annahmen basierenden Abschétzungen sollen im Rahmen der de-
taillierten Analyse von Simulationsergebnissen lediglich als Vergleichswerte herangezogen

werden.

Im vorliegenden Testfall resultiert der Blend in einem Massenverhaltnis von p,, = 1.424
und einer leichten Erhohung der Eigenfrequenz der reparierten Geometrie vy = 1.028.
GemaB des Zusammenhangs (5.3) ist fiir eine isolierte modale Massenénderung daher
von einer Reduktion der modalen Kraftanregung um = 30% auszugehen. Entsprechend
Gleichung (5.4) geht dies auch mit einer Reduktion der aerodynamischen Dampfung

um ~ 53% einher.

Abbildung 5.3 zeigt eine Gegeniiberstellung der a f-Konturdarstellungen fiir die Nominal-

af -Wert

max

min,

Abbildung 5.3: Gegeniiberstellung der af-Konturdarstellung fiir nominale und geblen-
dete Geometrie (Saugseite)

91



5 Aeroelastische Folgewirkungen von Blending Reparaturen

geometrie (links) sowie den zuvor definierten Testfall (rechts). Die farbliche Skalierung
der Darstellungen ist hierbei vereinheitlicht und auf den Minimalwert der reparierten
Geometrie angepasst. Insgesamt hat das Blending einen erheblichen Einfluss auf das
ertragbare Schwingungsniveau der Komponente. Im direkten Vergleich zeigt sich ein
af-Verlust von —45.2% als Folge der Spannungskonzentration im Reparaturbereich.
Abhéngig vom urspriinglichen Lastniveau der Komponente im Betrieb kann diese er-
hebliche Reduktion des Schwingfestigkeitspotentials bereits den sicheren Betrieb des
Triebwerks gefahrden.

Neben den rein strukturmechanischen Konsequenzen des Blends sollen auch die ae-
rodynamischen Auswirkungen beriicksichtigt werden. Die folgenden Ergebnisse der
stationdren Stromungsfelder, welche jeweils als Ausgangspunkte fiir die anschlieSend
durchgefiihrten instationdren Analysen fungieren, basieren auf Einzelpassagen Mehrblat-
treihenberechnungen mit CFD Doménen geméafl Abbildung 5.4. Die Groie der Doméne
des analysierten Testfalls ist derart gewéhlt, dass die aufgepragten Stromungsrandbe-
dingungen einen ausreichend groflen Abstand zur analysierten Blattreihe aufweisen, um
somit den Randbedingungseinfluss zu minimieren. Zusatzlich ist die Drosselstellung auf
den Betriebspunkt von Interesse angepasst, um ein repréisentatives Stromungsfeld zu

erhalten.

Um die Blend Geometrie ausreichend genau fiir die CFD Simulationen zu erfassen,
erfolgt wie in Abbildung 5.5 dargestellt eine radiale Verfeinerung des Netzes im be-

troffenen Schaufelbereich. Mit dem Ziel im weiteren Verlauf den Netzeinfluss auf die
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Abbildung 5.4: Einzelpassagen-Mehrblattreihen-Doméne fiir stationdre CFD Rechnun-
gen
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5.1 Testfalldefinition und Betrachtung wesentlicher Einflussfaktoren

Abbildung 5.5: Gegentiberstellung der CFD Netze fiir die nominale sowie geblendete
Schaufel (Druckseite)

Simulationsergebnisse so gering wie moglich zu halten, beriicksichtigt das nominale
Vergleichsmodell auflerdem eine identische radiale Netzstruktur. Des Weiteren ist zu
beachten, dass der Aufbau des Einzelpassagen-Mehrblattreihen Modells inherent eine
Umfangsperiodizitéit der jeweiligen Beschaufelung pro Blattreihe voraussetzt. Daraus
folgt, dass im Falle der reparierten Geometrie jede Schaufel des betroffenen Rotors
als geblendet angenommen wird. Aufgrund der damit einhergehenden Reduktion der

numerischen Simulationsaufwéande ist dieser Einfluss jedoch als akzeptabel einzustufen.

| Geschwindigkeitsvektor|

VmaX

Abbildung 5.6: Vergleich der Stromungsfelder im Blendbereich
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5 Aeroelastische Folgewirkungen von Blending Reparaturen

Abbildung 5.6 stellt die Auswirkungen auf das Geschwindigkeitsfeld der Strémung im
mittleren Bereich der Blendreparatur dar. Im Falle der Nominalgeometrie (links) liegt die
Stromung im betrachteten Betriebspunkt sauber an der Schaufel an und der Abstrom-
winkel des Fluids folgt nahezu dem Metallwinkel der Profilhinterkante. Im geblendeten
Fall ist eindeutig eine Fehlanstromung der zuriickgeschnittenen Schaufelvorderkante
ersichtlich, welche in einer Fluidregion mit deutlich verringerter Stromungsgeschwindig-
keit entlang der Druckseite des Profils resultiert. Dieser unsaubere Stromungsverlauf
setzt sich blattabwarts fort und fithrt in direkter Folge zu einer Minderumlenkung der
Stromung an der Schaufelhinterkante. Zusétzlich tritt durch die Fehlanstromung der
Vorderkante im Ubergangsbereich zur Saugseite eine deutlich héhere Beschleunigung
der Stromung entlang des Profils auf. Diese beeinflusst im weiteren Verlauf ebenfalls
die saugseitige Auspragung des Verdichtungsstofles sowie das Grenzschichtverhalten.
Alle dargelegten Einfliisse lassen sich zudem anhand der Grafiken in Abbildung 5.7
bestétigen, wobei diese noch weitere Erkenntnisse hinsichtlich der Blendauswirkungen

ermoglichen.

Relevante Abweichungen des Abstréomwinkels s verglichen mit der Nominalkonfigurati-
on aw,  ~sind lokal auf den Blendbereich begrenzt (Abbildung 5.7 links). Im restlichen
Schaufelbereich kommt es lediglich zu geringen Verdnderungen der Abstromung, welche
im Wesentlichen auf eine Umverteilung des Massenstroms zuriickzufithren sind. Zusétz-
lich ist eine Variation der Anregung auf stromabwérts befindliche Blattreihen durch die

veranderte Nachlaufauspragung als wahrscheinlich einzustufen. Ebenso sind negative
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Abbildung 5.7: Gegeniiberstellung des Rotorabstromwinkels sowie der statischen Druck-
verteilung auf der Schaufeloberfliche im Blendbereich fiir die nominale
und reparierte Schaufel
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5.2 Aerodynamische Dampfung

Effekte der erlduterten Verdnderungen im Stromungsfeld auf die Betriebsfahigkeit des
Verdichters im Bereich der Stabilitatsgrenzen zu erwarten. Hinsichtlich des Einflusses
der Blend Reparatur auf die statische Druckverteilung auf der Schaufeloberflache ist fest-
zuhalten, dass die wesentlichen Unterschiede auf den Bereich der relativen Sehnenlénge
< 40% beschriankt sind. Die Auspragung des Verdichtungsstofles variiert leicht, wobei
dessen axiale Positionierung jedoch unverdandert bleibt. Im hinteren Schaufelbereich
nahern sich die statischen Druckfelder beider Profile an und verlaufen nahezu identisch.
Alles in allem sind die Auswirkungen des Blends auf das Stromungsfeld radial stark auf
den betroffenen Schaufelbereich begrenzt, wahrend im restlichen Blattbereich lediglich

geringe Kompensationseffekte auftreten.

5.2 Aerodynamische Dampfung

Basierend auf den unterschiedlichen stationdren Startlosungen der verschiedenen Kon-
figurationen sollen im Folgenden instationare Simulationen zur Quantifizierung des
Reparatureinflusses auf die aerodynamische Démpfung der analysierten Eigenform be-
trachtet werden. Hierbei kommen die in Abschnitt 3.3.1 & 3.3.2 erlduterten Anséatze
zur Dampfungsermittlung zum Einsatz. Als Ausgangspunkt dient die aerodynamische
Dampfungskurve der Nominalgeometrie, welche sich mittels der AIC Methode unter Ein-

haltung aller zugrundeliegenden Annahmen bestimmen lasst. Als Domane fiir die CFD

| Verschiebungsvektor|
max

Abbildung 5.8: CFD Simulationsdoméne fiir nominale AIC Rechnung inklusive interpo-
lierter Eigenform (Mode 11) auf Referenzschaufel
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5 Aeroelastische Folgewirkungen von Blending Reparaturen

Simulation kommt eine Einzelblattreihe mit mehreren Schaufeln zum Einsatz, deren
Eintritts- und Austrittsrandbedingungen aus der stationdaren Mehrblattreihenrechnung
extrahierbar sind. Abbildung 5.8 beinhaltet zudem eine Darstellung der interpolierten

Eigenform auf dem CFD Gitter der Referenzschaufel.

Als Kriterium zur Festlegung der notwendigen Schaufelzahl innerhalb der Strémungsdo-
méne eignen sich die Einflusskoeffizienten [ ; selbst. In Abbildung 5.9 sind sowohl der
Real- als auch der Imaginérteil der AICs des Referenzsetups ersichtlich. Gema$ ihrer
physikalischen Bedeutung findet ein Abklingen der Einflusskoeffizienten in Richtung der
Doménenrander statt. Hierbei sind die Komponenten der Randschaufeln um mehrere
GroBenordnungen geringer als der dominierende Eigeneinfluss der bewegten Schaufel auf
sich selbst (). Physikalisch lasst sich dieser Umstand derart interpretieren, dass die von
der bewegten Referenzschaufel ausgehenden Druckstérungen an den Randschaufeln sehr
geringe Druckamplituden zur Folge haben. Somit ist ebenfalls eine Riickkopplung der
sich ausbreitenden Druckstorungen iiber die periodischen Rénder der Simulationsdoméne

hinweg auszuschlieflen.

Zusétzlich lasst sich das Konvergenzverhalten der Simulation anhand eines Vergleichs
der Einflusskoeffizienten tiber mehrere Schwingzyklen im eingeschwungenen Zustand
beurteilen (Abbildung 5.9). Im vorliegenden Beispiel sind keine Abweichungen der auf-
einander folgenden Schwingzyklen ersichtlich und die Resultate gelten als auskonvergiert.
Somit erfiillt die genutzte Stromungsdoméne zur Simulation des Nominalmodells alle

spezifizierten Anforderungen und die im weiteren Verlauf dargestellten Ergebnisse sind
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Abbildung 5.9: Real- und Imaginérteil der aerodynamischen Einflusskoeffizienten fiir
die nominale Schaufelgeometrie
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5.2 Aerodynamische Dampfung

aus numerischer Sicht als valide zu erachten. Mittels der in Abschnitt 3.3.2 erorterten
Vorgehensweise lasst sich aus den in Abbildung 5.9 gezeigten Einflusskoeffizienten eine
Déampfungskurve iiber alle moglichen IBPA generieren. Eine analoge Vorgehensweise
ist fiir die geblendete Konfiguration umsetzbar. Hierbei représentiert das dargestellte
Ergebnis aufgrund des symmetriebasierten Losungsansatzes zur Ermittlung der aerody-
namischen Dampfung das erwartete Verhalten einer komplett geblendeten Geometrie.
Abbildung 5.10 zeigt einen direkten Vergleich der aerodynamischen Démpfungskurven,

wobei die Resultate auf den Maximalwert der Nominalkonfiguration normiert sind.

Bei einer Betrachtung der Dampfungskurven sind mehrere markante Unterschiede zwi-
schen den beiden Konfigurationen auffillig. Einerseits verschiebt sich das Minimum
der aerodynamischen Dampfung von niedrigen positiven Zwischenphasenwinkeln (vor-
warts umlaufende Wanderwellen) zu niedrigen negativen IBPA (riickwérts umlaufende
Wanderwellen). Anderseits befindet sich das Maximum der Dampfungskurve im Fall
der nominalen Geometrie im Bereich hoher negativer Knotendurchmesser, wihrend
fiir die reparierte Schaufel eine Verschiebung zu hohen positiven Knotendurchmessern
eintritt. Aus der Verschiebung des Maxima sowie Minima lassen sich ebenfalls globalere
Tendenzen beziiglich der Blend Auswirkungen ableiten. So weist die geblendete Kon-
figuration fur alle rickwérts laufenden Wanderwellen eine niedrigere aerodynamische
Dampfung verglichen mit der Nominalgeometrie auf. Fiir positive IBPA hingegen ist ein
umgekehrter Effekt ersichtlich. Am starksten ausgepréagt ist die Abweichung zwischen

beiden Konfigurationen fiir den IBPA von —96°, bei dem eine Dampfungsdifferenz von

AIC Nominal —— SPF Nominal ©
AIC Blend == SPF Blended a
— O T T T

1
0.95
0.9
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08 | | i |
—180 —120 —60 0 60 120 180

IBPA [°]

Normierte Dampfung [-]

Abbildung 5.10: Aerodynamische Dampfungskurven der nominalen sowie geblendeten
Schaufelkaskade
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5 Aeroelastische Folgewirkungen von Blending Reparaturen

12.49% vorliegt. Mogliche Erklarungsansétze fiir eine derartige Abweichung lassen sich
aus den Darstellungen der lokalen aerodynamischen Arbeitskoeffizienten auf der Druck-
(Abbildung 5.11) und Saugseite (Abbildung 5.12) des Profils ableiten.

Hierbei ist der lokale aerodynamische Arbeitskoeffizient w* als elementbezogener Ar-
beitseintrag des Fluids auf die Schaufel normiert mit der jeweiligen Elementoberfliche
definiert. Bereiche w* > 0 repréasentieren schwingungsanregende Regionen wéhrend in
Gebieten w* < 0 ein negativer Arbeitseintrag und somit eine dimpfende Wirkung des
Fluids auf die Struktur stattfindet. Den Darstellungen der unterschiedlichen Konfigura-
tionen liegt jeweils eine identische Definition der maximalen und minimalen Werte der

genutzten Farbskala zugrunde.

Bei der direkten Gegeniiberstellung der druckseitigen Arbeitsverteilung in Abbildung
5.11 fallt auf, dass die Blend Geometrie in einem Bereich liegt, in welchem auf dem
Nominalprofil ein deutlicher Dampfungseintrag erfolgt. Die Auswirkungen sind des
Weiteren keinesfalls auf den direkten Blendbereich beschrankt. Durch die Beeinflussung
der Schaufeleigenform und des Stromungsfeldes sind auch im Schaufelspitzenbereich
und entlang der Schaufelvorderkante verminderte Bereiche negativer aerodynamischer
Arbeitskoeffizienten ersichtlich. Zuséatzlich beeintrachtigt die Blendgeometrie durch ihre

Positionierung auch einen urspriinglich stark anfachenden Bereich des Nominalprofils.

Lokaler aerodynamischer
Arbeitskoeffizient

wmax

(=]

HWHHH‘HHIIII

*

Wryin

Abbildung 5.11: Vergleich der lokalen aerodynamischen Arbeitskoeffizienten fiir IBPA
von —96° auf der Druckseite
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Lokaler aerodynamischer
Arbeitskoeffizient
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Abbildung 5.12: Vergleich der lokalen aerodynamischen Arbeitskoeffizienten fiir IBPA
von —96° auf der Saugseite

Integral betrachtet kann dieser Einfluss den verminderten Démpfungseintrag in den
unterschiedlichen Bereichen jedoch nicht ausgleichen. Eine Betrachtung der saugseitigen
Arbeitskoeffizienten in Abbildung 5.12 fiihrt zu dhnlichen Erkenntnissen. Bereiche
starker Démpfungseintrage auf der nominalen Schaufelgeometrie an der Vorderkante,
entlang des Schaufelspitzenbereichs sowie im oberen Bereich der Schaufelhinterkante
sind im Falle der geblendeten Geometrie deutlich reduziert. Die leichte Erhohung des
Dampfungseintrags im Hinterkantenbereich des unteren Schaufeldrittels und auch eine
Reduktion der anfachenden Anteile stromabwirts des Blends kénnen in Summe die

dampfungsmindernden Effekte nicht kompensieren.

Eine Validierung der AIC Resultate erfolgt mittels zusétzlichen SPF Simulationen fiir
die maximal geddmpften IBPA beider Konfigurationen. Im nominalen Setup entspricht
dies der riickwértslaufenden Welle mit dem Knotendurchmesser —17. Hierbei betragt die
Abweichung der ermittelten Dampfungswerte 1.7%. Fiir die geblendete Geometrie weist
die vorwartslaufende Welle mit dem Knotendurchmesser 21 die hochste Dampfung auf,
wobei der SPF Wert lediglich um 0.9% von der AIC Kurve abweicht (Abbildung 5.10).
Somit bestatigen beide Methoden zur Dampfungsermittlung unabhangig voneinander
den deutlichen Einfluss der Blend Reparatur auf das aeroelastische Verhalten der
Komponente und zuvor auf Basis der AIC Resultate erarbeitete Schlussfolgerungen

werden bekréftigt.
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5 Aeroelastische Folgewirkungen von Blending Reparaturen

Auffallig ist, dass die dargelegten Ergebnisse deutliche Abweichungen verglichen mit
den theoretischen Uberlegungen hinsichtlich einer isolierten modalen Massenanpassung
der Eigenform zeigen. Fiir den analysierten Testfall prognostiziert Gleichung (5.4) eine
Reduktion der aerodynamischen Dampfung um = 53% wohingegen geméafi Abbildung
5.10 nur ein geringer Dampfungsverlust mit der Geometrieanpassung einhergeht. Ur-
séchlich hierfir ist vor allem die Verletzung der Annahmen die der Herleitung von
Gleichung (5.4) zu Grunde liegen. Geméfl den Abbildungen 5.6 & 5.7 hat die Blend
Konfiguration einen deutlichen Einfluss auf das Stréomungsfeld und somit die instatio-
nare Druckverteilung auf der Schaufeloberfliche. Des Weiteren geht aus Abbildung 5.2
hervor, dass trotz des hohen MAC-Wertes von 0.9 lokale Abweichungen der Eigenformen
beispielsweise im Schaufelspitzenbereich auftreten. In Summe fiihren diese Effekte zu
einem verdanderten lokalen aerodynamischen Arbeitseintrag auf der Schaufeloberfléche,
welcher integral betrachtet in einem deutlich geringen Dampfungsverlust, verglichen mit

der vereinfachten Abschéitzung, resultiert.

Fiir eine vollumfingliche Betrachtung der Blending Einfliisse auf die aerodynamische
Dampfung der unterschiedlichen Konfigurationen miissen zudem weitere Einflussfak-
toren berticksichtigt werden. Zunéchst entspricht die vereinfachte symmetriebasierte
Analysemethodik, welche virtuell einen geblendeten Vollkranz repréasentiert, nicht der
géngigen Vorgehensweise fiir Blisk Reparaturen. In realen Anwendungsféllen ist lediglich
eine geringe Schaufelanzahl derart beschadigt, dass ein Blend als Reparaturmafinahme
zum Einsatz kommt. Selbst wenn dieser Fall eintritt, beschranken sich die geometrischen
Abweichungen haufig auf eine Einzelschaufel oder wenige direkt benachbarte Profile.
Dennoch eignen sich die durchgefithrten Analysen, um qualitative Eindriicke beziiglich
der zu erwartenden Dampfungsverdnderung zu ermoglichen. Eine denkbare Herange-
hensweise zur genaueren Betrachtung der Blendauswirkungen auf die aerodynamische
Déampfung stellen AIC Rechnungen mit einer geblendeten Schaufel in der Umgebung
von Nominalprofilen dar. Gemafl Abbildung 5.9 sind hierfiir 5 bis 7 AIC Simulationen
mit variierender Position der reparierten Geometrie an den Referenzpositionen —3 bis
+3 notwendig. Diese Vorgehensweise héitte neben dem deutlich erhohten numerischen
Berechnungsaufwand den wesentlichen Nachteil, die zyklische Struktur der AIC Matrix
zu zerstoren. Des Weiteren hat eine Blendreparatur und die damit einhergehende Veran-
derung der modalen Parameter der betroffenen Schaufel direkte Auswirkungen auf die

Eigenformen der Gesamtstruktur. Alle zyklisch symmetrischen Systemannahmen der
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5.2 Aerodynamische Dampfung

Abschnitte 2.1, 3.2 sowie 3.3 wéiren hinféllig und eine Formulierung des aeroelastischen
Problems in schaufelindividuellen Koordinaten verbleibt als einzig sinnvolle Alternative.
Die hieraus resultierenden Folgewirkungen sind vergleichbar mit Mistuning Einfliissen
real gefertigter Blisken. Bei derartigen Konfigurationen, mit grofleren Frequenzabwei-
chungen zwischen den einzelnen Schaufeln, ist im Wesentlichen der Mittelwert der

aerodynamischen Dampfungskurve zur Ermittlung der Schwingungsamplituden relevant

[48].

Hinsichtlich der Dampfungsmittelwerte beider untersuchter Konfigurationen ist ledig-
lich eine Abweichung von 2.6% festzustellen. Entsprechend Gleichung (3.33) ist in
diesem Zusammenhang daher nicht von einer signifikanten Beeinflussung der erwarteten
Schwingungsamplitude auszugehen. Diese mittelwertbezogene Vorgehensweise eignet sich
ebenfalls zur Bestimmung der Auswirkungen im Falle von einer deutlichen Frequenzver-
stimmung einer einzelnen betroffenen Schaufel durch die Blendreparatur. In derartigen
Konstellationen prégen sich stark lokalisierte Systemmoden aus, bei denen lediglich eine
isolierte Schwingung der geometrisch abweichenden Schaufel stattfindet. Unter Bertick-
sichtigung der physikalischen Bedeutung der einzelnen Einflusskoeffizienten entspricht
die Kraftwirkung einer vibrierenden Einzelschaufel auf sich selbst dem Koeffizienten [.
Fiir einen lokalisierten Systemmode, mit einer isoliert schwingenden Einzelschaufel, ist
folgerichtig der Dampfungswert relevant, welcher sich aus einer alleinigen Betrachtung
des 0—ten AIC ableiten lasst. Eine Analyse der Zusammenhange (3.20) & (3.25) fihrt
ebenso zu dem Ergebnis, dass eine isolierte Beriicksichtigung des Schaufeleinflusses auf
sich selbst dquivalent zum Mittelwert der gesamten Dampfungskurve ist. Somit stellt ei-
ne quantitative Bewertung der Dampfungsinderung des geblendeten Testfalls basierend
auf der Mittelwertsverschiebung der aerodynamischen Démpfungskurve durchaus eine
valide Herangehensweise zur vereinfachten Abschatzung von Blendkonsequenzen dar.
Verglichen mit dem maximal geddmpften Knotendurchmesser der Nominalkonfiguration
liefert die Mittelwertbetrachtung des geblendeten Testfalls einen Démpfungsverlust von

maximal ~ 11.5%.
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5 Aeroelastische Folgewirkungen von Blending Reparaturen
5.3 Erzwungenes Schwingungsverhalten

Neben der Dampfungsermittlung ist zur Vorhersage der erwarteten Schwingungsamplitu-
de im Falle einer Zwangserregung die Bestimmung der aerodynamischen Anregungskraft
unumgénglich. Zusatzlich zum bisher betrachteten Blend Testfall aus dem vorangegan-
genen Abschnitt sollen im Folgenden zwei weitere Blendkonfigurationen berticksichtigt

werden.

Die radiale Positionierung und Ausdehnung aller Blends bleibt hierbei identisch, um
die Netztopologie unverdndert beizubehalten. Als Variationsgroflen dienen die Blend-
Tiefen und Radien, um gezielt spezifische Breiten zu Tiefen Verhéaltnisse (wp/dp) fiir
die verschiedenen Konfigurationen einstellen zu konnen. Tabelle 5.1 fasst die grundle-
genden Kenngroflen aller Testfédlle zusammen. Die angegebenen Frequenzabweichungen
Af = }C—Z — 1 und Massenparameter i, beziehen sich hierbei auf die Referenzwerte
der Nominalkonfiguration. Des Weiteren zeigt Abbildung 5.13 eine Uberlagerung der
jeweiligen Konfiguration (griin B1, blau B2, rot B3) mit der Nominalgeometrie (grau)

zur Verdeutlichung der geometrischen Abweichungen im Blendbereich.

Ausgehend vom allgemeinsten Fall einer Vollmodellsimulation mit ausreichend groflem
Abstand zwischen den geblendeten Schaufeln erfolgt zunéchst die Ermittlung der

aerodynamischen Anregung auf Einzelschaufelbasis. Nachfolgend soll ein moglicher

Konfiguration dy[mm]| wy/dy[—] Af[%]  pm[—]

B1 2.0 4.0 2.76 1.42
B2 1.6 2.0 2.35 1.35
B3 1.0 8.0 1.58 1.21

Tabelle 5.1: Uberblick der analysierten Blendkonfigurationen

Abbildung 5.13: Darstellung der drei unterschiedlichen Blendkonfigurationen
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5.3 Erzwungenes Schwingungsverhalten

Rekonstruktionsansatz zur Reduktion der Simulationsaufwénde fiir beliebig angeordnete
Blendkonfigurationen untersucht werden, um abschliefend einen weiteren Ansatz zur

Lastermittlung auf Einzelschaufel-Mehrblattreihen-Basis validieren zu koénnen.

5.3.1 Anregung nominaler und geblendeter Schaufeln

Um die Anzahl der notwendigen Simulationen sowie den numerischen Gesamtaufwand
zu minimieren, basiert die Analyse der schaufelindividuellen aerodynamischen Anregung
auf einer einzelnen Vollmodellrechnung (Abbildung 5.14). Das Setup umfasst neben der
Blattreihe von Interesse sowohl die stromaufwérts als auch stromabwérts benachbarten
Stator-Reihen. Den Hauptanregungsmechanismus der betrachteten Eigenform stellt die
Ausbreitung der Nachlaufstorung des stromaufwérts positionierten Stators dar. Zudem
ist rechts in Abbildung 5.14 die Anordnung der unterschiedlichen Blendkonfigurationen
farblich gekennzeichnet. Zwischen den geblendeten Schaufeln verbleiben jeweils 19
nominale Profile, um eine gegenseitige Beeinflussung der modifizierten Strémungsfelder

auszuschlief3en.

Zur Gewahrleistung einer ausreichenden Konvergenz der Resultate entspricht die Simu-

lationsdauer zwei kompletten Rotorumdrehungen im resonanten Betriebspunkt (98.5%

Abbildung 5.14: Partielle Darstellung der CFD Doméne und Anordnung der isolierten
Blendkonfigurationen im Vollmodell

103



5 Aeroelastische Folgewirkungen von Blending Reparaturen

mechanische Wellendrehzahl). Eine Rotorumdrehung ist hierbei mit 6400 Zeitschrit-
ten aufgelost, wobei die Abtastung der Blattpassierfrequenzen von den benachbarten
Statorreihen mit 100 respektive 128 Zeitschritten erfolgt. Aufgrund der verwendeten
Wandfunktionen in Kombination mit dem eingesetzten Spalart-Allmaras Turbulenzmo-
dell sind y+ Werte in der Groflenordnung von 20 als akzeptabler Kompromiss zwischen
Netzfeinheit und Ergebnisgiite einzustufen. Zudem betragt die Reynoldszahl innerhalb
der angeregten Rotorblattreihe Re ~ 1% 10%, weshalb von einer verhiltnisméBig geringen

Grenzschichtdicke auszugehen ist.

Um die instationare Kraftwirkung auf die Beschaufelung im Nachgang der Simulation
fiir beliebige Eigenformen bestimmen zu kénnen, ist es notwendig fiir jeden Zeitschritt
die Druckverteilung auf den Schaufeloberflichen aufzuzeichnen. Eine Projektion der
instationéren Druckverldufe auf die zu analysierende Eigenform geméf Gleichung (3.18)
ermoglicht im Anschluss die Berechnung des modalen Kraftsignals fiir jede Schaufel
der Simulationsdoméane. Mittels DFT der auf diese Weise generierten Zeitverldufe im
eingeschwungenen Simulationszustand lassen sich abschlieend die schaufelindividuellen
Anregungsamplituden fiir unterschiedliche Erregerordnungen ermitteln. Eine Validierung
der DFT Implementierung ist anhand eines Vergleichs des modalen Eingangskraftsignals

sowie dessen Rekonstruktion moglich und in Abbildung 5.15 links dargestellt.

Resultierend aus der Forderung nach der Frequenzgleichheit des aerodynamischen
Erregersignals mit der Eigenfrequenz der Struktur (Definition Resonanzfall) ist fiir die

Vorhersage der Schaufelauslenkung lediglich die Kraftamplitude der im Betriebspunkt

2 T T 2 T T
oo Eingangssignal o Eingangssignal
e 1.5 F DFT Rekonstruktion - - - - 0 1.5 Signalanteil resonante EO - - - 1
2oy LBy
Z 05 Z 05
g g
= 0 g 0
g g
5 —0.5 F 105 —0.5 F
Z _1 i i i Z _1 i i i
11200 11600 12000 12400 12800 11200 11600 12000 12400 12800
Zeitschritt [-] Zeitschritt [-]

Abbildung 5.15: Validierung der DFT Implementierung sowie Darstellung des Signalan-
teils der resonanten Erregerordnung am Gesamtsignal
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5.3 Erzwungenes Schwingungsverhalten

resonanten Erregerordnung von Relevanz. Ein Vergleich dieses Signalanteils mit dem
Gesamtsignal ist Abbildung 5.15 rechts entnehmbar.

Mittels der dargelegten Vorgehensweise lassen sich nun die schaufelindividuellen Erre-
geramplituden der resonanten EO fir die untersuchte Eigenform (Mode 11, Abbildung
5.2) ermitteln. Die verwendete Farbkodierung in Abbildung 5.16 entspricht hierbei den
zuvor definierten unterschiedlichen Beispielblends. Aufféllig beim Vergleich der Resultate
ist die deutliche Uberhohung der Erregerkraft auf den geblendeten Schaufeln verglichen
mit deren nominalen Nachbarschaufeln. Mit sinkendem wj/d, Verhéltnis und damit
einhergehend einem starkeren Einfluss der Blendreparatur auf die Eigenform steigt die
aerodynamische Anregung der Schaufel stark an. Fiir die Konfiguration B1 fiihrt dies zu
einer Uberhohung der Erregerkraft um den Faktor 2.23 verglichen mit dem gemittelten
Niveau aller Referenzschaufeln. Je nach Blendauspragung hat die Schaufelmodifikation
somit potentiell eine starke Auswirkung auf die Lokalisierung der aerodynamischen
Anregung im aeroelastischen Gesamtsystem. Die héufig gemachte Annahme kleiner
Auswirkungen von geringen Eigenformmodifikationen auf die aerodynamische Anregung
der betroffenen Schaufel ist somit fiir den untersuchten Fall widerlegt. Derartige Ein-
fliisse sind fiir die korrekte Vorhersage der Schwingungsamplituden in aeroelastischen

Systemen keinesfalls vernachlassigbar.

Entscheidend fiir die Akzeptanz einer Blendreparatur am realen Bauteil ist jedoch
die strukturelle Integritdt der Komponente. Hierfiir ist wiederum die physikalische

Schwingungsamplitude und die daraus folgende Bauteilbelastung der reparierten Schaufel
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Schaufel [-]

Abbildung 5.16: Schaufelindividuelle Erregeramplitude aller Einzelschaufeln der isolier-
ten Blendkonfiguration
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5 Aeroelastische Folgewirkungen von Blending Reparaturen

ausschlaggebend. Unter Vernachlédssigung von strukturellen Verstimmungseffekten lasst
sich auf Basis des Zusammenhangs (3.33) und der Erkenntnisse aus Abschnitt 5.2 die
Auswirkung der Anregungsiiberh6hung auf die Schwingungsamplitude der reparierten

Schaufel vereinfacht abschétzen. Es gilt

i _ ®-lg) 1 D, (5.5)

i’n q)n . ‘Qn‘ [Lml/JZc Db ‘in’a
wobei fi,,, vy weiterhin dem dimensionslosen Massenparameter und dem Eigenfre-
quenzverhaltnis entsprechen. Groflen mit dem Index b referenzieren die geblendete
Schaufel, wahrend Nominalwerte mit dem Index n gekennzeichnet sind. Im Fall der
Blendkonfiguration B1 folgt

Tp 1

= g 0:9505 - 2.23 = 1414 (5.6)

also eine 41.4% hohere Schwingungsamplitude der reparierten Schaufel verglichen mit
der Nominalkonfiguration. Der eingesetzte Quotient der Dampfungswerte resultiert aus
dem Vergleich des angeregten IBPA im Nominalfall und des Mittelwertes der Damp-
fungskurve fir die geblendete Schaufel (Argumentation hierzu in Abschnitt 5.2). Neben
dieser deutlichen Uberhéhung der Schwingungsamplitude darf zudem die durch den
Blend verursachte Reduktion des zuldssigen af-Wertes (—45.2%, Abbildung 5.3) nicht
auler Acht gelassen werden. Eine derartige Kombination zweier negativer Aspekte
hinsichtlich des Auslastungsniveaus eines Bauteils darf keinesfalls die Betriebssicherheit
der betroffenen Komponente gefahrden. Die detaillierte Analyse solcher interdiszipli-
niren Wechselwirkungen wiahrend der Limit Definitionen ist somit fiir einen sicheren

Flottenbetrieb unumganglich.

5.3.2 Rekonstruktionsansatz fiir unterschiedliche
Blendanordnungen

Aufgrund des hohen numerischen Aufwands zur Bewertung einzelner Blendkonfiguratio-

nen stellt sich die Frage nach einer geeigneten Abschitzung der Blendauswirkungen auf

Basis weniger Datenpunkte.
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5.3 Erzwungenes Schwingungsverhalten

Die Moglichkeit eines derartigen Rekonstruktions-
ansatzes wird im Folgenden anhand des in Abbil-
dung 5.17 dargestellten Validierungsfalls iiberpriift.
Als Ausgangspunkt dienen erneut die drei zuvor
definierten Beispielblends, welche hierzu in einer
variablen Anordnung verteilt sind. An den Rén-
dern des modellierten Halbkranzes kommen zudem
periodische Randbedingungen zur Reduktion der

Simulationsdauer zum Einsatz.

Eine Auswertung der schaufelindividuellen Erre-
geramplituden analog zu Abschnitt 5.3.1 fithrt zu
der in Abbildung 5.18 dargestellten Verteilung. Aus
den in Abbildung 5.16 visualisierten Daten geht
zudem hervor, dass die Auswirkungen der Blendre-
paraturen im betrachteten Fall ausschliefllich auf
die betroffenen Schaufeln begrenzt sind. Direkte
Einfliisse der Blendkonfigurationen auf benachbarte

Passagen erscheinen vernachlassigbar gering. Unter

diesen Voraussetzungen bietet sich ein Rekonstruk- Abbildung 5.17: Simulationsdomaé-

tionsansatz auf Basis einer linearen Superposition ne des Validierungsfalls (variable

der Erwartungswerte fiir die Erregeramplituden Blendanordnung)
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Abbildung 5.18: Schaufelindividuelle Erregeramplitude aller Einzelschaufeln des Vali-

dierungsfalls
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rd
sym

des unverstimmten Systems sowie Delta-Vektoren A fjd p, fir die jeweilige Blend-

konfiguration By auf der entsprechenden Schaufel j an.

fl = 1o+ A, (5.7)

Aus Gleichung (5.7) folgt die Berechnungsvorschrift fiir die Delta-Vektoren der jeweiligen
Blendkonfiguration als Differenz der ermittelten schaufelindividuellen Erregeramplitude

£d
sym*

fjd sowie des Erwartungswertes des unverstimmten Systems Bei den dargestellten
Ergebnissen wird als Erwartungswert das arithmetische Mittel aller ungeblendeten
Schaufeln genutzt. Die resultierenden Delta-Vektoren lassen sich nun auf Basis der
CFD-Simulation der isolierten Blendkonfigurationen aus dem vorherigen Abschnitt
ermitteln. Sowohl die Delta-Werte als auch das Resultat des linearen Superpositionsan-
satzes zur Vorhersage der schaufelindividuellen Erregeramplituden sind Abbildung 5.19

entnehmbar.

Gemaf der rekonstruierten Verteilung der Erregeramplituden (Abbildung 5.19 rechts)
eignet sich der gewahlte Ansatz sehr gut zur Abschatzung der Blendauswirkungen auf
die schaufelindividuelle Anregung. Fir detaillierte Analysen verstimmter Systeme ist
neben den vorliegenden Amplitudeninformationen jedoch ebenfalls die Phasenlage der
aerodynamischen Anregung von grofler Relevanz. Die in Abschnitt 2.1 & 3.2 fir zykli-
sche Systeme beschriebenen Grundlagen ermdglichen hierbei ebenfalls eine Vorhersage

der Erwartungswerte fiir die schaufelindividuelle Phasenlage. Somit ist ein linearer

T2 25 ¢ Rekonstruktion - +- Bl s B2 B3 e
a0
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e
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Blendkonfiguration [-] Schaufel [-]

Abbildung 5.19: Delta Vektoren fiir Blendkonfigurationen sowie rekonstruierte normierte
Amplitudenverteilung
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Superpositionsansatz analog zu Gleichung (5.7) auch fiir die Phasenlage tiberpriifbar.
Basierend auf einer Nominalschaufel mit moglichst grofler Entfernung von den einzelnen
Blendkonfigurationen sowie der Kenntnis des im symmetrischen System angeregten
diskreten Zwischenphasenwinkels 3, lasst sich der Nominalzustand von Schaufel 1 des
idealen, zyklisch symmetrischen Systems bestimmen. Anschliefend ergeben sich die

schaufelindividuellen Phasenlagen ; als

B = B1+ 3Bn + ABj By, (5.8)

wobei die Delta-Vektoren Ap; p, lediglich fiir die Blendkonfigurationen relevant sind.
Erganzend zu den Delta-Vektoren sowie dem Resultat des Rekonstruktionsansatzes ist
der Erwartungswert des zyklisch symmetrischen Systems 3; = 31 + j3, als gepunktete
Referenzlinie in Abbildung 5.20 dargestellt. Auch im Fall der schaufelindividuellen Pha-
senlage sind die Abweichungen zwischen dem linearen Superpositionsansatz sowie den
CFD-Resultaten fiir die variable Blendkonfiguration sehr gering. Der vorgeschlagene Re-
konstruktionsansatz erméglicht somit auf Basis einer Referenzsimulation von unterschied-
lichen isolierten Blends die Rekonstruktion der schaufelindividuellen Erregeramplitude

sowie deren Phasenlage fiir beliebige Permutationen dieser Konfigurationen.

Zusétzlich zu dem real auftretenden Resonanzzustand der betrachteten Mode 11 (Abbil-
dung 5.2) im analysierten Betriebspunkt erméglichen die vorliegenden Simulationsergeb-
nisse auch die Auswertung , pseudoresonanter® Zustdnde anderer Modefamilien. Dieses

rein numerische Experiment nutzt die Zeitreihen der instationdren Druckdaten auf der
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Abbildung 5.20: Delta Vektoren fiir Blendkonfigurationen sowie rekonstruierte schaufe-
lindividuelle Phasenlage der aerodynamischen Anregung
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Schaufeloberfliche und erméglicht die Auswertung der modalen Kraftsignale fiir unter-
schiedliche Eigenformen, deren Eigenfrequenz willkiirlich auf die entsprechend angeregte
Resonanzfrequenz des aeroelastischen Systems angepasst ist. Auf diese Weise lassen sich,
neben der bereits analysierten hoheren Mode des Validierungsfalls, numerisch ebenso die
potentiellen Auswirkungen der Blendreparaturen auf Fundamentalmoden untersuchen.
Fir den 1. Biegemode (1F) sowie den 1. Torsionsmode (1T) der Struktur sind die
grundlegenden Abweichungen der modalen Parameter von der Nominalgeometrie in

Tabelle 5.2 zusammengefasst.

Verglichen mit den Ausgangswerten des Validierungsfalls sind sowohl die Verschiebungen
der Eigenfrequenzen als auch die Variationen der modalen Massenparameter duflerst
gering. Alle Folgewirkungen beziiglich der modalen Kraftanregung des aeroelastischen
Systems sind somit nahezu vollstdndig dem Einfluss der verdanderten instationéren
Druckverteilung durch die Blendkonfigurationen zuzuschreiben. Analog zum bisheri-
gen Vorgehen dient die Referenzrechnung mit der isolierten Blendkonfiguration als
Ausgangspunkt zur Bestimmung der Delta-Vektoren. Fiir die beiden ausgewéhlten Fun-
damentalmoden sind die korrespondierenden schaufelindividuellen Erregeramplituden
in den Abbildungen 5.21 & 5.22 dargestellt.

Auffallig ist hierbei, dass die Abweichungen der geblendeten Schaufeln fiir die betrach-
teten Fundamentalmoden deutlich geringer ausfallen (maximal —8.5[%]) als bei der
urspriinglichen Mode des Validierungsfalls (maximal +123[%]). Zudem kommt es nicht
zu einer Uberhéhung der Anregung verglichen mit den Nominalschaufeln, sondern es
tritt ein gegenteiliger Effekt auf. Die geblendeten Schaufeln selbst erfahren eine geringere
modale Anregung. Des Weiteren sind auch deutliche Einfliisse der veranderten Stro-
mungsfelder auf die benachbarten Schaufelpassagen sichtbar. Im Falle der 1. Biegemode
liegt beispielsweise die erste saugseitig benachbarte Schaufel ebenfalls unterhalb des

Anregungsniveaus der Nominalschaufeln, wihrend im Falle der 1. Torsionsmode die erste

Konfiguration  Afip[%]  fpimp[—] Afir]%]  tme =]

B1 0.37 0.996 0.89 0.978
B2 0.28 0.997 0.69 0.984
B3 0.16 0.998 0.40 0.991

Tabelle 5.2: Zusammenfassung der modalen Parameter der Blendkonfigurationen fiir
Fundamentalmoden
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Abbildung 5.21: Schaufelindividuelle Erregeramplitude aller Einzelschaufeln der isolier-
ten Blendkonfiguration - 1. Biegemode
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Abbildung 5.22: Schaufelindividuelle Erregeramplitude aller Einzelschaufeln der isolier-
ten Blendkonfiguration - 1. Torsionsmode

druckseitig benachbarte Nominalschaufel ein &hnlich vermindertes Anregungsniveau wie
die geblendete Schaufel selbst aufweist. Interessanterweise zeigt fiir den 1F Mode die 2.
saugseitig benachbarte Schaufel (-2) und die erste druckseitig benachbarte Schaufel (+1)
eine leichte Uberhohung der aerodynamischen Anregung. Fiir den 1T Mode wiederum,
zeigen die saugseitig benachbarten Nominalprofile (-1 und -2) eine leichte Uberhéhung

verglichen mit dem zyklisch symmetrischen Erwartungswert des Systems.

Auch die Bestimmung der Delta-Vektoren erfolgt auf Grundlage der Simulationser-
gebnisse der isolierten Blendkonfiguration. Das darauf aufbauende Resultat des bisher
genutzten linearen Superpositionsansatzes fiir die variable Blendanordnung beztiglich des

1. Biegemodes ist in Abbildung 5.23 visualisiert. Weiterhin deckt die rekonstruierte Am-
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Abbildung 5.23: Delta Vektoren fiir Blendkonfigurationen sowie rekonstruierte normierte
Amplitudenverteilung - 1. Biegemode

plitudenverteilung die grundlegenden Charakteristika des betrachteten Validierungsfalls
ab. Bei einer detaillierten Betrachtung zeigen sich jedoch Abweichungen der normier-
ten Anregungsamplituden. Diese treten speziell an duleren Schaufeln, in Bereichen in
denen mehrere geblendete Schaufeln direkt nebeneinander liegen, auf. Hierbei iiber-
bzw. unterschétzt der Rekonstruktionsansatz den Blendeinfluss auf die aerodynamische
Anregung der jeweiligen Profile. Die beschriebenen Effekte sind in Abbildung 5.23 auf
den Schaufeln 4 und 5, 13 und 16 sowie 24 und 25 gut erkennbar.

Urséchlich fiir diese deutlichere Abweichung der Rekonstruktionsgiite, verglichen mit
dem zuvor betrachteten hoheren Mode des Validierungsfalls, sind mehrere Einflussfakto-
ren. Zum einen sind die relativen Anregungsiiberhéhungen fiir den nun betrachteten
1. Biegemode deutlich geringer als zuvor und somit auch geringere Abweichungen in
der gewéhlten Darstellungsform einfacher zu identifizieren. Zum anderen beschrankt
sich der Einflussbereich der Blendreparatur nicht wie in Abbildung 5.16 auf die Passage
der geblendeten Schaufel selbst, sondern es existieren deutliche passagentibergreifende
Interaktionen der reparierten Profile mit deren Nachbarn (Abbilung 5.21). Um diese
geinderten Rahmenbedingungen zu berticksichtigen, lésst sich der bisher auf die geblen-
dete Schaufel selbst beschriankte Delta-Vektor auf mehrere Nachbarprofile erweitern. Die
hieraus folgenden Delta-Vektoren unter Beriicksichtigung von vier druck- bzw. saugseitig
benachbarten Schaufeln sowie das Resultat des erweiterten Superpositionsansatzes sind
in Abbildung 5.24 dargestellt.

Verglichen mit der bisherigen Vorgehensweise ist durch die Erweiterung der Delta-
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Abbildung 5.24: Delta-Vektoren und Rekonstruktion der schaufelindividuellen Erre-
geramplituden unter Berticksichtigung von vier druck- und saugseitig
benachbarten Profilen - 1. Biegemode

Vektoren eine deutliche Verbesserung der Rekonstruktionsgiite in den zuvor kritischen
Bereichen erzielbar. Die verbleibenden Abweichungen, wie beispielsweise auf Schaufel 16,
sind hierbei deutlich geringer als im initialen Rekonstruktionsversuch. Eine aquivalente
Anwendung auf den pseudoresonanten 1. Torsionsmode fithrt zu den in Abbildung
5.25 zusammengefassten Resultaten fiir die Delta-Vektoren und die Rekonstruktion
der schaufelindividuellen Amplitudenabwicklung. Auch hierbei treten lediglich lokal
sehr geringe Abweichungen verglichen mit dem Validierungsfall fiir die variable Blen-
danordnung auf, die in Anbetracht der enormen Ressourcenersparnis als vollkommen

akzeptabel einzustufen sind.

Zusammenfassend liefert der vorgestellte Rekonstruktionsansatz auf Basis einer CFD
Simulation der isolierten Blendkonfigurationen die Moglichkeit, schaufelindividuelle

Erregeramplituden sowie Phasenlagen fiir beliebige Blendanordnungen vorherzusagen.
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Abbildung 5.25: Delta-Vektoren und Rekonstruktion der schaufelindividuellen Erre-
geramplituden unter Berticksichtigung von vier druck- und saugseitig
benachbarten Profilen - 1. Torsionsmode

Die Methode nutzt hierfiir die zyklisch symmetrische Theorie zur Bestimmung von
Delta-Vektoren der analysierten Blendkonfigurationen. Hierbei liefert der lineare Super-
positionsansatz unter Berticksichtigung einer gewissen Anzahl an saug- und druckseitig
benachbarten Profilen iiberzeugende Ergebnisse (speziell in Bezug auf die Ressourcenef-
fizienz verglichen mit den sonst fir die Bewertung notwendigen CFD Simulationen).
Diese Vorgehensweise ermdglicht die Abdeckung vieler der im Triebwerksleben aufkom-
menden Reparaturanfragen bereits durch einmalig durchzufithrende Simulationen in
der Auslegungsphase. Trotz allem ist der initiale numerische Aufwand zur Beurteilung
der Blendauswirkungen sehr hoch und es werden stets Falle auftreten, die nicht durch

zuvor simulierte Blendkonfigurationen abgedeckt sind.

114



5.3 Erzwungenes Schwingungsverhalten

5.3.3 Vereinfachte Abschitzung (SPMR)

In Abschnitt 5.3.2 gelang es, die Auswirkungen beliebiger Blendanordnungen auf Ba-
sis einer zuvor einmalig durchgefithrten CFD Simulation der permutierten isolierten
Blendkonfigurationen vorherzusagen. Zur Bewertung kurzfristiger Feldanfragen bzw.
speziellerer Blendkonfigurationen ist diese Vorgehensweise jedoch zu ressourcen- und
zeitaufwandig. Daher wird im Folgenden die Einzelpassagen Mehrblattreihenmethode
auf ihre Eignung zur konservativen Abschatzung der Blendauswirkungen analysiert. Da
die Methodik, wie in Abschnitt 3.4.2 vorgestellt, auf gewissen Symmetrieannahmen
basiert, liegt bei der Bewertung mittels SPMR-Ansatz virtuell stets ein geblendeter
Vollkranz der betrachteten Blattreihe vor. Anhand der in Abschnitt 5.3.2 erarbeiteten
Resultate fiir den Validierungsfall mit variabler Blendanordnung lasst sich nun die Frage
nach dem Konservatismus des SPMR Ansatzes eindeutig quantifizieren. Als Beispielfall

fiir die detaillierten Analysen dient die zuvor definierte Blendkonfiguration ,,B1*.

Abbildung 5.26 zeigt die genutzte CFD Doméne inklusive der interpolierten Eigenform
von Interesse auf der geblendeten Schaufelreihe. Analog zur in Abschnitt 5.3.1 definierten
Vorgehensweise erfolgt die Speicherung der Druckverteilung auf der Schaufeloberfliche
fir jeden Zeitschritt der Simulation. Eine anschliefende Projektion der instationaren
Druckverldufe auf die untersuchte Eigenform ermoglicht im Post-Processing die Berech-

nung des mode-abhiangigen modalen Kraftsignals. Mittels DF'T der auf diese Weise

Abbildung 5.26: Darstellung der SPMR CFD Doméne und interpolierter Eigenform
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generierten Signale lassen sich die schaufelindividuellen Anregungsamplituden relevan-
ter EO im eingeschwungenen Systemzustand ermitteln. Im Gegensatz zu den bisher
diskutierten Resultaten liefert die SPMR Methode jedoch keine Varianz der Werte iiber
mehrere Schaufeln einer Blattreihe hinweg, sondern beschréankt sich auf eine einzelne

Amplitudeninformation fiir die geblendete Schaufel (Symmetricannahme).

Eine Gegeniiberstellung der schaufelindividuellen Erregeramplituden des betrachteten
Validierungsfalls und der SPMR Vorhersage ist Abbildung 5.27 entnehmbar. Als re-
levanter Vergleichswert dient lediglich die Amplitudeninformation fiir die Schaufeln
der Konfiguration ,,B1“. Hierfiir liefert der vorgestellte SPMR Ansatz eine Vorhersage,
welche sehr gut mit der zuvor durchgefithrten CFD Simulation des Halbkranzes der
betrachteten Blattreihe korreliert. Im Falle der in Abbildung 5.26 dargestellten Eigen-
form scheint die SPMR, Methode somit eine geeignete Alternative zur Abschétzung der

Amplitudenverdanderung in Folge der Schaufelreparatur darzustellen.

Auch fir die zuvor betrachteten rein numerischen Untersuchungsfille der , pseudo-
resonanten Fundamentalmoden lassen sich analoge Vergleiche der normierten Anre-
gungsamplituden durchfiithren. Die Resultate sind in den Abbildungen 5.28 & 5.29
zusammengefasst. Aus beiden Darstellungen geht hervor, dass die SPMR Methode den
qualitativen Trend einer reduzierten Anregung der geblendeten Schaufel korrekt abbildet.
Quantitativ gibt es jedoch gewisse Abweichungen verglichen mit dem vorhergesagten
Anregungsniveau des CFD Validierungsfalls. Diese Abweichungen sind partiell auf die

physikalischen Unterschiede zwischen den Simulationen zuriickzufithren. Im Gegensatz
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Abbildung 5.27: Vergleich der schaufelindividuellen Erregeramplituden des Validierungs-
falls mit der SPMR Vorhersage
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Abbildung 5.28: Vergleich der schaufelindividuellen Erregeramplituden des pseudore-
sonaten 1. Biegemodes (variable Blendanordnung) mit der SPMR
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Abbildung 5.29: Vergleich der schaufelindividuellen Erregeramplituden des pseudore-
sonaten 1. Torsionsmodes (variable Blendanordnung) mit der SPMR
Vorhersage

zum SPMR Ansatz berticksichtigt der Fall der variablen Blendanordnung beispielsweise
keine komplett geblendete Blattreihe, sondern nur einzelne Schaufeln in der jeweili-
gen Blendkonfiguration. Wechselwirkungen zwischen unterschiedlichen benachbarten
Schaufeln sind jedoch aufgrund des genutzten Modellierungsansatzes mittels der SPMR
Methode nicht abbildbar. Ebenso lassen sich Sondereffekte wie die Anregungsiiber-
hohung der nichtgeblendeten Nachbarschaufeln nur mittels einer grofleren Doméne
numerisch erfassen. Des Weiteren ist die Vorhersage der Amplitudenreduktion fiir die

untersuchte Blendkonfiguration im Falle der pseudoresonanten Fundamentalmoden nicht
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konservativ, d.h. die vereinfachte Modellierungsweise unterschitzt im vorliegenden Fall

das Anregungsniveau der reparierten Schaufel im Betrieb.

Trotz dieser Einschrinkungen bietet der SPMR, Ansatz eine Moglichkeit, um qualitative
Tendenzen der Auswirkungen einer Schaufelreparatur vorherzusagen. In Féllen mit deut-
lichen Auswirkungen des Blends iiber mehrere Nachbarpassagen hinweg sinkt jedoch die
Giite der Vorhersagegenauigkeit. Das Potential zur Einsparung numerischer Ressourcen
ist bei einer Doméanengrofien von lediglich &~ 3% verglichen mit der Knotenanzahl im
Vollmodell dennoch nicht zu vernachlassigen. Fiir Vorhersagen, die primér eine schnelle
Bewertung erfordern und bei denen eine gewisse Unschérfe akzeptabel ist, stellt der
SPMR Ansatz somit eine vielversprechende Alternative verglichen mit konventionellen

Modellierungen dar.
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6 Zusammenfassung und Ausblick

Im Rahmen der vorliegenden Arbeit erfolgte eine grundlegende Betrachtung der Folge-
wirkungen von Fremdkorperschiden und Blendreparaturen auf das Systemverhalten von
Hochdruckverdichter Rotoren in Blisk-Bausweise. Hierzu zéhlt neben der Analyse der
strukturmechanischen Effekte wie Spannungsiiberh6hungen im Schadigungsbereich eben-
so die Berticksichtigung aerodynamischer Auswirkungen beispielhafter Blendreparaturen.
Hiufig getroffene Annahmen wie kleine Anderungen der aerodynamischen Anregung

bei geringen Veranderungen der betroffenen Eigenform wurden gezielt iiberpriift.

Der Aufbau einer automatisierten Prozesskette zur Erzeugung variierter Schaufelgeo-
metrien ermoglichte die Korrelationsuntersuchung zwischen einem analytischen Ansatz
zur Abschétzung resultierender Spannungstiberhohungen und den Resultaten von FE-
Simulationen der entsprechend modifizierten Beschaufelung. Hierfiir kam ein parametri-
sierter zylindrischer Abzugskorper zum Einsatz. Auf diese Weise ist die implementierte
Prozesskette ohne Anpassung der Parametrisierung sowohl zur Bewertung kleiner
Fremdkorperschéden als auch Blendreparaturen einsetzbar. Um die relevanten Einfluss-
parameter beziiglich der resultierenden Spannungstiberhohung zu identifizieren, erfolgte
auf einem fest spezifizierten Radius zunéchst die Analyse von 50 zuféllig generierten
FODs. Die Auswertung der Simulationsergebnisse zeigte eine sehr gute Korrelation des
analytischen Ansatzes mit den berechneten Kerbfaktoren. Der ermittelte funktionale
Zusammenhang diente als Grundlage zur Erstellung von Sensitivitatsplots zur Beurtei-
lung der Auswirkungen eines Schadens auf die hochzyklische Ermiidungsfestigkeit des
Bauteils. Wéhrend die modalen Parameter der Struktur durch die kleinen geometrischen
Abmessungen der Schiaden nahezu unbeeinflusst waren (A f < 0.2%, MAC > 0.99), zeig-
ten sich modeabhangig gravierende Verluste der Schwingfestigkeit. Da die analysierten
Schaden sich auf die Schaufelvorderkante beschréankten, waren Moden mit einem hohen
Auslastungsniveau in diesen Bereichen potentiell am stérksten betroffen. Hierbei wies die

1. Biegemode mit —37.6% den grofiten Schwingfestigkeitsverlust auf. Mittels reduzierter
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Modellbildung durch eine gezielte Abtastung des Parameterraumes an ausgewéhlten
Stiitzstellen konnte die Anzahl der notwendigen Simulationen zur Vorhersage des poten-
tiellen Schwingfestigkeitsverlustes eines Schadens begrenzt werden. Ein Resultat der
implementierten Methodik sind Konturplots, welche in Abhangigkeit der Schadenspara-
meter eine schnelle Abschiatzung der Konsequenzen ermoglichen. Fiir das potentielle
Anwendungsszenario der Methodik zur Unterstiitzung bei der Flottenbetreuung ist die

Vorhersagegenauigkeit von Aaf/af < 8.7% als hinreichend einzuschétzen.

Aufgrund der zuvor identifizierten geringen Einflisse der FODs auf die modalen Parame-
ter der Struktur beschriankt sich die Analyse der aerodynamischen und aeroelastischen
Folgewirkungen auf die Betrachtung von potentiellen Blendreparaturen. Als Kriterium
zur Definition der initial bewerteten Blendkonfiguration diente zudem die Forderung
MAC > 0.9 fir den hoch ausgelasteten Mode 11 der Schaufelgeometrie. Ein verein-
fachter Ansatz zur analytischen Abschéitzung der Blendauswirkungen auf Basis der
Annahme einer unverdnderten Druckverteilung auf der Schaufeloberfliche wurde zur
Bestimmung von Vergleichswerten fiir wichtige Kenngroflen wie die aerodynamische
Anregung sowie Dampfung genutzt. Stationédre CFD Analysen zeigten jedoch einen
deutlichen Einfluss der Blendgeometrie auf das Stromungsfeld innerhalb der betroffenen
Blattreihe. Auch die Anstromung der stromabwiérts folgenden Passage wurde durch
eine Minderumlenkung im radialen Einflussbereich der Blendreparatur beeintrachtigt.
Zur Analyse der Auswirkungen auf die aerodynamische Ddmpfung der betrachteten
Mode kamen in Form der AIC und SPF Methoden zwei symmetriebasierte Ansétze
zum Einsatz. Verglichen mit dem maximal gedédmpften Knotendurchmesser der nomi-
nalen Geometrie lieferte die Mittelwertsbetrachtung der Dampfungskurve im Falle der
geblendeten Schaufel einen moglichen Dampfungsverlust von & 11.5%. Zusatzlich zur
Quantifizierung des Dampfungseinflusses erfolgte eine Studie mit drei unterschiedlichen
Blendkonfigurationen, um die Auswirkungen der beeintrachtigten Stromungsfelder auf
die schaufelindividuelle aerodynamische Anregung zu bestimmen. Je nach Konfiguration
und betrachteter Mode waren Anregungsiiberhohungen bis zu +123% (Mode 11, Konfi-
guration B1) nachweisbar. Fiir andere Félle wiederum hatten die Blendreparaturen eine

Reduktion der Anregung um bis zu —8.5% (Mode 1, Konfiguration B1) zur Folge.

Aufgrund des hohen Ressourcenbedarfs fiir die durchgefithrten CFD Simulationen er-
folgte zudem eine Untersuchung eines moglichen Rekonstruktionsansatzes fiir beliebige

Blendanordnungen. Ausgehend von einer Startlosung mit einem moglichst groflen Ab-
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stand zwischen den geblendeten Einzelschaufeln wurde ein linearer Superpositionsansatz
unter Berticksichtigung der Einfliisse auf die direkten Nachbarschaufeln implementiert.
Auf diese Weise lielen sich sowohl qualitativ als auch quantitativ sehr gute Ergebnis-
se, verglichen mit dem Validierungsfall, erzielen. Fiir beliebige Permutationsmuster
bereits bewerteter Blendgeometrien stellt diese Vorgehensweise eine ressourcenschonen-
de Moglichkeit zur Abschiatzung von Blendauswirkungen auf die schaufelindividuelle
aerodynamische Anregung dar. Fir Einzelfallbewertungen der Auswirkung einer Blen-
dreparatur wurde zuséatzlich der symmetriebasierte SPMR Ansatz betrachtet. Durch
die deutliche Reduktion der DoménengroBe verglichen mit Vollmodellanséitzen (nur
etwa ~ 3% der Knotenanzahl) l4sst sich die notwendige Rechenzeit erheblich verringern.
Aufgrund der inhdrenten Symmetrieannahme dieses Ansatzes ist lediglich eine qualitati-
ve Aussage beziiglich der Blendauswirkung fiir die reparierte Schaufel selbst ableitbar.

Interaktionseffekte mit den benachbarten Nominalschaufeln sind nicht erfassbar.

Insgesamt liefert die vorliegende Arbeit ausgehend von symmetriebasierten Ansatzen
erste Indikationen fiir die GroBenordnung der Variation aeroelastischer Parameter im
Falle von Blendreparaturen. Fiir vertiefende Analysen ist jedoch die Berticksichtigung
von Verstimmungseffekten in den strutkturmechanischen und aeroelastischen Bewertun-
gen erstrebenswert. Dies setzt eine Betrachtung des aeroelastischen Gesamtsystems in
schaufelindividueller Formulierung voraus und hat weitreichende Folgen hinsichtlich der
numerischen Simulationsaufwénde. Um eine einzelne Blendgeometrie hinsichtlich ihrer
Auswirkung auf die aerodynamische Démpfung zu evaluieren, wéren beispielsweise statt
einer AIC Simulation 5-7 Simulationen mit variierender Positionierung der reparierten
Schaufel notwendig. Des Weiteren ist eine Vorhersage der erzwungenen Schwingungsam-
plituden unter diesen Umsténden nur mittels Vollmodellrechnungen sinnvoll. An Stelle
von zyklisch symmetrischen Eigenformen erfolgt die Analyse der verstimmten Systemmo-
den des strukturmechanischen Systems unter Beriicksichtigung der deutlich komplexeren
aerodynamischen Kopplungsterme. Um zukiinftig die Ergebnisgiite der analytischen
Vorhersagen besser bewerten zu kénnen, sind zudem umfangreiche experimentelle Un-
tersuchungen klar spezifizierter Referenzkonfigurationen auf Komponentenebene und im

mehrstufigen Rigbetrieb wiinschenswert.
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A Anhang

A.1 Modaltransformation

Ausgehend von der gekoppelten Bewegungsgleichung des aeroelastischen Gesamtsystems
(3.1) soll die Ubertragbarkeit der allgemeinen Herleitung fiir den konkreten Anwen-
dungsfall auf Basis eines FE-Sektormodells dargelegt werden. Fiir ein Sektormodell
nimmt die Struktur der Massen- und Steifigkeitsmatrix des Gesamtsystems folgende

Form an

Mg Mg 0 -~ 0 M%
ML Mg Mgk 0 - 0
M=| 1 o . L (A1)
0 -~ 0 ML Mg Mg
Mg 0 -~ 0 ML Mg|

wobei die Submatrizen Mg, Mg bzw. im Falle der Steifigkeitsmatrix Kg, K die
Sektormassen- und Sektorsteifigkeitsmatrix sowie die Koppelmassen- und Koppelsteifig-

keitsmatrix bezeichnen.

Unter der vereinfachenden Annahme einer ideal steifen Scheibengeometrie (d.h. alle
Eigenformen einer Schaufelmodefamilie sind mittels derselben Sektoreigenform ®g

beschreibbar) ldsst sich mittels des Ansatzes

(& 0 0
0 &
x=Wq= ° q (A-2)
' 0
0 0 &g
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A Anhang

eine Modaltransformation vollziehen. In Gleichung (A.2) entspricht x weiterhin dem
Vektor der physikalischen und q dem Vektor der modalen, generalisierten oder auch
verallgemeinerten Freiheitsgerade. Gleichung (A.2) ist ebenfalls adaptierbar fir die
unterschiedlichen Formulierungen der Eigenformen eines zyklischen Systems (siehe
Abschnitt 2.1), wodurch sich die Gestalt der Modalmatrix ¥ und damit einhergehend
die Bedeutung der Eintriage im Vektor q verdndert.

Das Einsetzen des Ansatzes (A.2) in die Bewegungsgleichung des aeroelastischen Ge-

samtsystems (3.1) und eine anschlieBende Linksmultiplikation mit ¥ fithrt zu
UIMUG + KU q = O'f,,,,. (A.3)

Hieraus folgt unter Berticksichtigung der Zusammenhéange

U MsW¥ = m, UIMW =0
(A.4)
UKW =k, UKW =0
fiir ein unverstimmtes Modell das modal reduzierte System
mqu + kqu = ‘IJTfaero = fmod- (A5)

Im Falle einer geschickten Wahl der modalen Basis fiir die Reduktion des aeroelas-
tischen Gesamtsystems (siche Abschnitt 3.2) resultiert diese Vorgehensweise in einer
vollstandigen Entkopplung des ungeddmpften, linearen Differentialgleichungssystems
zweiter Ordnung. Im Anschluss an die Losung des Problems im modalen Raum ist eine
Riicktransformation der Ergebnisse in physikalische Verschiebungen gemafl Gleichung
(A.2) moglich.
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