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Zusammenfassung

Im Rahmen der DGLR-Nachwuchsgruppe Hummingbird — TUM Gas Turbines werden am Lehrstuhl fir
Flugantriebe der Technischen Universitdt Minchen kleine Strahltriebwerke in der Schubklasse bis 300 N
untersucht. Einen Schwerpunkt bildet dabei die Untersuchung grundlegender Stromungsph&nomene an der
Triebwerksdise, da in der Optimierung dieser ein grof3es Verbesserungspotential gesehen wird.

Aufbauend auf einer Studie zu DUsenkonzepten werden Ergebnisse aus Untersuchungen zu Ejektor- und
Chevron-Diisen vorgestellt. Hierzu wird ein theoretischer Uberblick tiber das Wirkungsprinzip der Ejektor-Diise
gegeben, daran anschlieend werden Ergebnisse vorangegangener Forschungsarbeiten und
Veroffentlichungen diskutiert. Das Optimierungspotential eines Ejektors bei der Schuberzeugung wird mithilfe
numerischer Strdmungssimulationen gezeigt. Parallel dazu werden zur Validierung der Numerik
experimentelle Untersuchungen durchgefiihrt. Durch Installation umfangreicher Sensorik kénnen wichtige
Kenngrofien des Triebwerks erfasst werden. Darliber hinaus ermdglicht die Installation eines Schlierenoptik-

Messsystems die Visualisierung des Abgasstrahls am Austritt der Dise.

1. EINLEITUNG

Gasturbinentriebwerke im Schubbereich kleiner 1000 N
erfreuen sich seit einigen Jahren einer steigenden
Beliebtheit. Inzwischen gibt es mehrere kommerzielle
Hersteller, die Antriebssysteme fur Modellflugan-
wendungen auf Basis unterschiedlicher Kleinstgasturbinen
anbieten. Hinzu kommen mehrere Anwendungsbereiche im
militdrischen Umfeld, da vor allem bei unbemannten
Flugkérpern die Forderungen nach einem hohen Schub-
Gewichts-Verhéltnis und nach hohen Fluggeschwindig-
keiten von Gasturbinentriebwerken sehr gut erfiillt werden.

Verglichen mit groRen Gasturbinen, die Uber die letzten
Jahrzehnte durch Entwicklung und Einsatz neuer und meist
komplexerer Technologien kontinuierlich  verbessert
werden konnten, sind bei kleinen Gasturbinentriebwerken
vor allem einfachere Bauweisen und Konzepte gefordert.
Vor dem Hintergrund, dass fiir Forschung und Entwicklung
im Bereich kleiner Gasturbinentriebwerke in der Regel ein
nur geringer finanzieller Rahmen zu Verfiigung steht, sind
die heute am Markt erhaltlichen Triebwerke im Schub-
bereich kleiner 1000 N in der Regel sehr einfach aufgebaut,
siehe BILD 1.

Kleine Fluggasturbinen sind in der klassischen Bauform als
reine Turbojet-Triebwerke ausgefihrt, d.h. der Schub wird
ausschlieBllich durch die kinetische Energie des heilen
Abgasstrahls erzeugt. Die nutzbare Strahlleistung betragt
bei gegebener Fluggeschwindigkeit c,:

1 1
(1) Py = Em(cé —cd) = Em(ZcoAc + Ac?)
bei einem Schub von
(2) F =m(cy— cy) = mAc.

Eine Schuberhéhung erfordert entweder mehr Massen-
durchsatz m und damit eine vergréRerte Bauweise, oder
eine Anpassung der thermodynamischen Auslegungs-
bedingungen. Mit letzterer kann z.B. durch Erhéhung der

Turbineneintrittstemperatur die Dusenaustrittsgeschwin-
digkeit ¢o und damit die Geschwindigkeitsdifferenz Ac
erhoht werden. Diese Malinahmen fihren jedoch nicht
zwingend zu einer Effizienzsteigerung und sind mit
erheblichem Aufwand verbunden [1], [2].
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BILD 1.

Schnittbild vom Aufbau eines typischen
Triebwerks im Schubbereich kleiner 1000 N.

Eine weitere Moglichkeit der Schuberhéhung bei
gleichzeitiger Effizienzsteigerung ist eine optimierte
Umwandlung der Strahlleistung in Schub, d.h. eine
Erhéhung des Vortriebswirkungsgrades.

2. DUSEN BEI KLEINEN SCHUBTRIEBWERKEN

Im Gegensatz zu grof3en Triebwerken, die in der Regel als
Bypass-Triebwerke mit héherer Komplexitdt ausgefiihrt
sind und somit eine effiziente Vortriebswirkung erzielen,
missen fir kleine Fluggasturbinen andere Konzepte
gefunden werden. Hierfir kommt der Duse eine besondere
Bedeutung zu.

21.

Im Bereich der kleinen Schubtriebwerke bis 400 N ist bis
heute fast ausschliellich eine einfache, klassisch

Diisenformen kleiner Schubtriebwerke
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konvergente Schubdise im Einsatz. Diese besteht aus
einem sich verjingendem Aufenmantel und einem
konischen Innenkérper. Je nach Hersteller variiert die
Lénge des Innenkonus im Verhaltnis zum Auflenmantel.
Die Ddusenaustrittsfliche bildet einen Kreis- oder
Ringquerschnitt A9 (siehe BILD 2.). Der Innenkonus wird
von mehreren Streben hinter der Turbine gehalten und
unterstitzt die kontinuierliche Abnahme des Strdmungs-
querschnittes. Kegelwinkel des Innenkonus und Ver-
jungung des AuRenmantels sind dabei so gewahlt, dass die
Austrittsquerschnittsflache aus der Dise kleiner ist als die
der Turbine. Somit wird der nach der Turbine noch

vorhandene  statische  Uberdruck in  Strémungs-
geschwindigkeit umgesetzt.
|
Auflenmantel
Innenkonus

BILD 2. Konvergente Schubdiise von kleinen Schub-
triebwerken: Frank Turbine T70/16 (oben, Basis
fur Experimente) und B300F (unten, Basis fir

CFD-Simulation)

Fortschrittlichere Konzepte, wie z.B. Chevron-Disen zur
Larmreduzierung, wurden durch die studentische
Forschergruppe Hummingbird — TUM Gasturbines im
Rahmen einiger Experimente untersucht. Es konnte eine
verringerte Schallemission nachgewiesen werden [3].
Schubdiisenformen, wie z.B. konvergent-divergente Diisen
oder Nachbrenner mit Disen veranderlichen Querschnitts,
werden bei kleinen Schubtriebwerken aufgrund des zu
geringen verbleibenden Restdruckverhaltnisses hinter der
Turbinenstufe und damit zu geringen
Dusendruckverhaltnisses nicht eingesetzt.

2.2,

Wie bereits weiter oben beschrieben sind kleine
Schubtriebwerke standardmafRig als Turbojet ausgefihrt.
Charakteristisch  fur diese Bauart ist der schnell
ausstromende aber geringe Massenstrom, der zur Schub-
erzeugung genutzt werden kann. Die Verwendung von
einstufigen Radialverdichtern, welche bei geringen
Massenstromen eine robuste und einfache Bauweise
ermdglichen, begrenzt das Druckverhaltnis auf Werte von
z.Z. kleiner 4. Die Folge ist ein niedriger Prozess-
wirkungsgrad und ein geringer Vortriebswirkungsgrad bei
der Schuberzeugung. Zur Verbesserung des Vortriebs-
wirkungsgrades ist es sinnvoll, die Leistung mit gréRerer
Luftmasse in  Schub umzusetzen. Wegen der
Miniaturisierung der Komponenten ist der Bau eines
Turbofantriebwerks jedoch fertigungstechnisch extrem
aufwendig. Stattdessen kénnte der Einsatz einer Ejektor-
Duse zur Schubverstarkung der Turbojets genutzt werden.

Optimierungspotential

23.

Das Konzept der Ejektor-Dise ist alter als das
Strahltriebwerk selbst. Bereits 1917 entwickelte O. Morize
den so genannten Ejektorantrieb. Dieses Antriebskonzept
kam jedoch nicht tber einige Versuchsflige hinaus. Durch
die Konzentration der Flugzeugindustrie auf den
Propellerantrieb mit Kolbenmotor wurde dem Ejektor keine
weitere  Aufmerksamkeit geschenkt. Erst mit der
Entwicklung des Turbojettriebwerks ab den 1930er Jahren
griff Theodore von Karman das Ejektorkonzept wieder auf,
um dieses zur Schubverstdrkung der Turbojets zu
verwenden. In den folgenden Jahrzenten wurden in den
USA zahlreiche theoretische und experimentelle Unter-
suchungen zur Ejektor-Duse durchgefiihrt. Diese zeigten
das grof3e Potenzial bei der Schubverstérkung im Standfall,
erwartungsgemall aber auch eine Reduzierung der
Effektivitat im Flugbetriebszustand. Mit der Entwicklung des
Turbofantriebwerks wurde das Konzept deshalb fiir den
Einsatz in der zivilen Luftfahrt verworfen. In der
militdrischen Luftfahrt wurde das Konzept lange fir die
Verwendung in Senkrechtstartern weiterentwickelt, da
besonders die Hubtriebwerke von der Standschub-
erhdéhung profitierten. Beim VTOL-Experimentalflugzeug
Lockheed XV-4 wurde 1959 erstmals ein Ejektor-
Dusenkonzept in den Hubtriebwerken eingesetzt und eine
Schubverstarkung von 30% erreicht [4]. Als mit einer
Strategiednderung der NATO die Entwicklung von
Senkrechtstartern gréRtenteils eingestellt wurde, ver-
schwand auch hier das Interesse an der Ejektor-Dise [5].

Entwicklung Ejektor-Diise

Erst mit der Verbreitung der Modellgasturbine wurde
vereinzelt, vornehmlich an Forschungsinstituten, die
Ejektor-Diise wieder untersucht. Ihre einfache Bauweise in
Kombination mit der hohen Abstromgeschwindigkeit kleiner
Schubtriebwerke stellen hervorragende Voraussetzungen

fur den nutzbringenden Einsatz des  Ejektor-
Disenkonzeptes dar.
2.4. Funktionsprinzip der Ejektor-Diise

Das Ejektor-Disenkonzept begrindet sich im Wesent-
lichen auf das Funktionsprinzip der Strahlpumpe. Diese
beruht auf dem Venturi-Prinzip und erreicht eine
Pumpwirkung durch Energietbertragung von einem
Arbeitsstrahl an ein Férdermedium. Durch die Beschleu-
nigung des Treibmediums in einer Duse wird an dessen
Austritt Unterdruck erzeugt. Dadurch wird dort in einer
Fangdiise das Foérdermedium aus der Umgebung ange-
saugt. Im nachfolgenden Mischrohr wird die Strémungs-
geschwindigkeitsdifferenz  zwischen Priméarstrom und
Sekundarstrom durch Impulsaustausch ausgeglichen. Bei
der klassischen Strahlpumpe wird anschlielend die
kinetische Energie der Strdmung mit einem Diffusor in
statischen Druck umgewandelt. Die Strahlpumpe nutzt
dazu lediglich Strémungsvorgange und kommt so ohne
bewegliche Teile aus. Die Effizienz der Strahlpumpe ist
dabei stark abh&ngig vom Dichteverhéaltnis zwischen Treib-
und Férdermedium [6].

Eine Ejektor-Dise nutzt schnellstrémende Abgase eines
Triebwerks um mittels des daraus resultierenden Unter-
drucks Umgebungsluft anzusagen und mitzureien. Im
Mischrohr werden die Stréomungsgeschwindigkeiten von
Abgasstromung und Sekundéarstromung durch Impuls-
austausch angeglichen. Die Ejektor-Dise reduziert somit
die Austrittsgeschwindigkeit zu Gunsten eines hdheren
Massenstroms. Dieses Funktionsprinzip ist schematisch in
BILD 3 dargestellt.
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BILD 3.

Strémung in der Ejektor-Dise

Die Energieeffizienz kann nach den Gleichungen (1) und
(2) durch Schub pro Strdmungsleistung ausgedriickt
werden:

F MgesAC

3 _—
®) Py, %mges(ZcoAc+Acz)

Hierbei stellen gy, den Massenstrom des Treib- und
Foérdermedium und Ac die Differenz zwischen der
Austrittsgeschwindigkeit co und Fluggeschwindigkeit co dar.
Im Standfall wird co zu Null und die Formel kann vereinfacht
werden:

F o2 2

4 =2 =
) Py Ac F

Die energieeffiziente Schubumsetzung im Standfall steigt,
wenn die Austrittsgeschwindigkeit sinkt und der Massen-
strom steigt. Die Schubverstérkung des Ejektors Iasst sich
formulieren als:

FEjektordijse mgescges CgesAm

6) ¢= = =

FReferenzdﬁse mp Cp,Referenz

A

CZ
p,Referenz‘'p

Durch die Annahme idealisierter Stromungsbedingungen,
wie Reibungsfreiheit an Wa&nden, konstante Dichte,
homogene Geschwindigkeitsfelder und Druckverteilungen
sowie stationdrer Strdmung lasst sich vereinfacht die
Bernoulli'sche Energiegleichung anwenden. Man erhalt
dadurch:

Zusatzlich wird ein Flachenverhaltnis zwischen der Durch-
strémungsflache der Sekundarstrémung As und Primar-
stromung Ap definiert:

7) a=s

( ) a = Ap
Die Flachen Ap und As ergeben zusammen die Durch-
strdmungsflache des Mischrohrs in der Ejektor-Dise Am.
Unter Einbeziehung der Impulserhaltungs- und Konti-
nuitatsgleichung lasst sich so eine theoretische
Schubverstarkung in Abhangigkeit von a formulieren:

(@®-1D)(1 - a+ av2a)?

®) ¢= @+ D%*(a—1+2@*+1)?-2(1 —a+av2a)*(1 + a)

Die Schubverstarkung ¢ in Abhangigkeit von a ist im Graph
in BILD 4 dargestellt. Fir a = <« wird eine maximale
Schubverstéarkung von ¢ = 2 erreicht.

Bei a > « ist das Mischrohr unendlich gro3, was in der
Realitdt einem Freistrahl entspricht und somit keine
Schubverstérkung erméglicht. Dieser Unterschied zur
theoretischen Analyse beruht auf der Annahme eines

gleichférmigen, konstanten Geschwindigkeitsprofils der
eingesaugten Umgebungsluft. Da in der Realitdt die
Strémungsgeschwindigkeit im Einlauf des Ejektors nach
aufRen hin abfallt und die Ansaugwirkung nachldsst, muss
die Schubverstarkung bei grof3en Werten fiir das Flachen-
verhaltnisses wieder abnehmen. Aufgrund dieser
Uberlegungen existiert ein Maximum der Schubverstérkung
fur ein bestimmtes Flachenverhéltnis a. Ziel der
numerischen Analysen gemaR Kapitel 3 ist die Identifikation
dieses Optimums in Abhédngigkeit der Parameter Lange
und Durchmesser der Ejektor-Duse.

Fur die praktische Umsetzung einer Ejektor-Dise ist zu
erwarten, dass weitere Parameter einen Einfluss auf die
Schubverstérkung haben.
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BILD 4. Theoretische Schubverstarkung ¢ in

Abhéngigkeit von a
2.5. Stand der Technik bei Ejektor-Diisen fiir
Kleingasturbinen

Die im folgenden Abschnitt diskutierten geometrischen
Parameter der Ejektor-Dise beziehen sich auf die

Definitionen in BILD 5.

Zum Thema Schubverstarkung mittels Ejektortechnologie
wurde in [4] eine Zusammenfassung von bis dahin
relevanten Publikationen erstellt. Durch das Zusammen-
tragen von experimentellen Daten sowie theoretischen
Analysen konnte eine Vielzahl von Erkenntnissen
verglichen und bewertet werden. Beispielsweise wurde der
Einfluss von Totaldruck- und Temperaturverhéltnis
zwischen Primardisenstromung und Umgebung analysiert.
So begunstigt ein geringeres Totaldruckverhélinis die
Schubverstéarkung des Ejektors. Ein héheres Temperatur-
verhaltnis fihrt zur Verschlechterung der Schubver-
starkung, wobei der Effekt als vernachléssigbar bewertet
wird. Zum anderen wurden verschiedene Bauformen und
Parameter der Ejektor-Dise diskutiert. Dazu gehort der
Sekundareinlauf mit dem Einlaufflachenverhéltnis Ai/An,
das mdoglichst gro® gewahlt werden soll. Ab einem
Verhaltnis gréRer 10 kann jedoch kaum noch eine
Verbesserung erreicht werden. Des Weiteren wird ein
optimales Abstandsverhéltnis X/dm von etwa 0,1 zwischen
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Primardusenaustritt und Mischrohreintritt ermittelt. Fur
subsonische Stromungen zeigen Experimente mit flachen-
konstanten Mischrohren optimales Verhalten. Bei theo-
retischer Betrachtung ergibt sich bei einem L/dm-Verhaltnis
von 6 bis 7 ein vollstandiger Impulsaustausch. Experimente
lieferten das Ergebnis, dass sich die Lénge durch eine
Erhéhung der Mischgeschwindigkeit reduzieren l&sst und
die Dise somit kompakter gebaut werden kann. Erweitert
man die Ejektor-Dise um einen Diffusor, so kann die
Schubverstarkung weiter erhéht werden. Es ergibt sich ein
optimales Diffusorflachenverhéltnis Api Am von 2 bis 2,5 mit
einem Diffusorhalbéffnungwinkel @oir von 10 bis 12°. Ein
Totaldruckverhdltnis von mindestens 2 zwischen Priméar-
und Sekundarstrdmung ist jedoch Voraussetzung fir eine
Effektivitatssteigerung durch den Diffusor.

Im Jahre 1987 veroffentliche W. Presz einen Artikel [7] zu
Untersuchungen mit rechteckigen Ejektoren mit ,forced
lobe mixer. In einem Versuchsaufbau sollte dabei eine
Verbesserung der Vermischung durch Zwangsmischung
nachgewiesen werden, um so eine leistungsstérkere
Ejektor-Dise zu konzipieren. Bei dem experimentellen
Aufbau wurde die Penetration definiert als das Verhéltnis
der Lappchenhéhe h zum Mischrohrdurchmesser dm.
Durch Variation von Lé&ppchenhéhe h und L&nge des
Lappchens konnten unterschiedliche Winkel 6 erprobt
werden, siehe BILD 6. Das Ergebnis der Versuche zeigte,
dass bei einem Lappchenwinkel von 20 bis 25° und einer
Penetration von 60% eine Pumpleistung von bis zu 150%
der klassischen Anordnung erbracht werden konnte. Das
nétige L/dm-Verhéltnis fur vollstdndige Vermischung
verkleinerte sich so auf 1. Bei dem verwendeten verstell-
baren Diffusor wurde dabei ein Flachenverhaltnis Apif/Am
von 1,65 und ein Diffusorhalbéffnungwinkel @oir von 20°

eingestellt.
BILD 6. ,Lobe“-Geometrie (mod. von [7])

Im Anschluss an die Untersuchung der ,forced lobe mixer”
wurde 2002 von W. Presz und G. Reynolds eine Studie [8]
publiziert, in der Funktion und Aufbau des von ihnen im
Jahre 1999 patentiete ALMEC-Suppressor System
(Alternating Lobe Mixer Ejektor Concept, siehe BILD 7)
beschrieben wurden.

TAILPIPE |

(I ——

ALTERNATING
LOBES

BILD 7. ALMEC Suppressor System [8]

Dabei handelt es sich um eine Umsetzung eines schub-
verstarkenden Ejektor-Disenkonzeptes flr ein kommer-
zielles Verkehrsflugzeug. Die Ejektor-Dise mit einem

Flachenverhaltnis a von 2 und einem L/dm-Verhaltnis von 1
wurde ohne Diffusor an einem Rolls-Royce Spey Triebwerk
erprobt. Bei Tests an einer Gulfstream GIll konnte eine
Standschuberhéhung von 5 bis 7% erreicht werden. Im
Reiseflug konnten keine Leistungseinbufen nachgewiesen
werden.

Neben den zahlreichen wissenschaftlichen Erforschungen
des Ejektorkonzeptes wurden seit 1999 im Rahmen von
Studienarbeiten an Hochschulen Versuche mit kleinen
Schubtriebwerken und Ejektor-Disen durchgefiihrt. Die
verwendeten Triebwerke besaflen ausschlieflich Disen
mit Kreisquerschnitten.

Bei einem Versuch [9] mit einem 50 N Schubtriebwerk
wurde eine kleine Ejektor-Diise mit a von 0,92 und einem
L/dm-Verhaltnis von 1,16 verwendet. Im Experiment
konnten bei 76, 85 und 93% Drehzahl jeweils etwa 10, 6
und 3% Schubverstéarkung gemessen werden. In dieser
Untersuchung zeigte sich, dass kleine Flachenverhéltnisse
a in Kombination mit einem zu kurzem Mischrohr und den
schlechten Mischeigenschaften eines Kreisquerschnitts nur
sehr geringe Schubverstdrkungen, hauptsachlich im
Teillastbereich, liefern.

Am Airforce Institute of Technology in den USA wurden
Versuche [10] mit einem 200 N Schubtriebwerk und einer
groRen Ejektor-Dise mit einem Flachenverhaltnis a von
30,6 und einem L/dm-Verhéltnis von 5 durchgefiihrt. Die
Befestigung liel eine axiale Verschiebung der Ejektor-
Dise zu. In mehreren Testlaufen konnte bei einem
Abstandsverhéltnis X/dm von 0,092 eine maximale Schub-
verstérkung von knapp 1,4 bei 80% Drehzahl erreicht
werden. Bei einer Drehzahl von 75 und 100% wurden fir
die X/dm —Verhaltnisse 0 und 0,092 die gleichen
Schubverstadrkungen ermittelt. Anhand dieser Unter-
suchungen zeigen sich die effektive Schubsteigerung durch
Ejektor-Disen mit groRem Flachenverhéltnis sowie der
Einfluss des Abstands X auf die Ejektorleistung. In
Ubereinstimmung mit den Ergebnissen gemaR [4] ergibt
sich ein optimales X/dm im Bereich 0 — 0,1.

Fur Untersuchungen [11] an der Ohio State University mit
einem 80 N Triebwerk wurde eine Ejektor-Dise mit
Flachenverhéltnis a von 1,32 und einem konstanten
Abstandsverhaltnis X/dm von 1,48 verwendet. Es war
moglich, Mischrohre mit verschiedenem L/dm-Verhaltnis
von 1,8, 3,6 und 7,1 bei gleichem dm zu montieren. Im
Experiment ergab sich eine maximale Schubverstarkung
von 1,043 bei einem L/dm-Verhaltnis von 3,6 und einer
Drehzahl von 76%. Messungen des Brennstoffmassen-
stroms lassen die Schlussfolgerung zu, dass der Betrieb mit
Ejektor-Dise  keinen hoheren  Brennstoffverbrauch
verursacht und sich wegen der Schuberhdéhung fir das
Gesamtsystem ein besserer SFC-Wert ergibt.

In einer Studienarbeit [12] zur Verwendung eines kleinen
Schubtriebwerks mit Ejektor-Dise als Heimkehrhilfe fir
Segelflugzeuge wurden Experimente in Abhangigkeit von
Durchmesser, Lange, Abstand und Einlaufgeometrie
durchgefiihrt. Zwei Konfigurationen erlangten dabei die
héchste gemessene Schubverstérkung von 5%. Zum einen
die Kombination von a=2,5 und L/dm-Verhéltnis von 3,7
ohne Einlauftrichter, zum anderen mit a=2,5 und L/dm-
Verhéltnis von 2,1 mit Einlauftrichter. Diese Untersuchung
zeigt die effektive Wirkung einer relativ kompakten Ejektor-
Duse und den Einfluss eines Einlauftrichters auf die
Schubverstérkung.
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Basierend auf den verschiedenen Studien zur Anwendung
von Ejektor-Disen fur kleine Flugtriebwerke kann zusam-
menfassend ein Bereich des Designoptimums definiert
werden. Fur das Flachenverhéltnis a sind Werte von 2 bis
2,5 hinsichtlich Leistungsféhigkeit und kompakter Bau-
gréRe zu bevorzugen. Das L/dm-Verhaltnis fur Primardisen
mit Kreisquerschnitt sollte im Bereich um 3,5 liegen. Bei
Modifikation der Primardise zu einem Zwangsmischer
kann das L/dm-Verhaltnis auf 1 bis 2 herabgesetzt werden.
Fir das Abstandsverhéltnis X/dm tendieren Werte von 0 bis
0,1 zu guten Ergebnissen. Dazu zeigt auch der Einsatz
eines konischen Sekundareinlaufs eine positive Wirkung.
Aus [13] kann hierfir ein minimales Einlaufflachen-
verhdltnis Ain/Aiz von 1,3 gewonnen werden. Insgesamt
kann man schlussfolgern, dass mit einer Ejektor-Dise eine
relevante Schubsteigerung erreicht werden kann, diese
aber aufgrund der komplexen Strémungsphidnomene
empfindlich auf die Konstruktionsparameter reagiert.

3. NUMERISCHE UNTERSUCHUNGEN

Aufbauend auf dem Stand der aktuellen Forschung und den
theoretischen Uberlegungen konnte durch numerische
Untersuchungen das Potential des Konzeptes bestatigt
werden. Das Versténdnis der grundlegenden Stréomungs-
eigenschaften und die Ableitung eines Designoptimums
mittels numerischer Untersuchungen sollen spéter als
Auslegungsrichtlinie fir zukilnftige experimentelle Unter-
suchungen dienen.

3.1. Methodik und Definition

Die Simulationen wurden mit dem kommerziellen Software-
Tool ANSYS CFX in der Version 14.5 durchgefuhrt. Zur
Minimierung des Berechnungsaufwandes wurde die
Rotationssymmetrie der Dusenkonfiguration ausgenutzt
und nur ein 60°-Segment modelliert. Die entsprechende
Simulationsgeometrie in Anlehnung an BILD 2 zeigt BILD
8. Nachfolgend wird die Methodik vorgestellt, mit der die
numerischen Ergebnisse generiert worden sind.

3.1.1.

Das Stromungsmedium wurde als ideales Gas modelliert.
Es wurde auf das in ANSYS CFX implementierte Medium
LAIr Ideal Gas® zurickgegriffen. Bei den auftretenden
Druck- und Temperaturniveaus ist diese vereinfachte
Annahme gerechtfertigt [14]. Auch der Brennstoffmassen-
strom ist gegenuber dem Prim&rmassenstrom vernach-
lassigbar. Fir eine hhere Genauigkeit wurde das Modell
des idealen Gases durch Funktionen erweitert, um die
Groflen dynamische Viskositat, Warmeleitfahigkeit und
spez. Warmekapazitat in Abhangigkeit der Temperatur
auszudriicken. Die Parameter der kubischen Polynom-
funktion wurden so gewahlt, dass sie Versuchsergebnisse
nach [15] sehr gut approximieren. Zur Modellierung der
Turbulenz wurde das bereits implementierte Shear-Stress-
Transport (SST)-Modell verwendet. Dies erlaubt fur die
auftretenden Strémungsph&nomene die Kombination der
Vorteile des k-e-Modells im Freistrahlbereich und die des k-
w-Modells im wandnahen Bereich bei einem akzeptablen
Berechnungsaufwand. Fur die Modellierung des Wéarme-
transportes wurde das ,Total Energy Model“ verwendet,
welches das implementierte  Standardmodell  bei
auftretenden Machzahlen Ma > 0,3 ist [14].

Physikalisches Modell

3.1.2. Randbedingungen

Zur Simulation der Ejektor-Disengeometrie wurden die
Randbedingungen entsprechend TAB 1 vorgegeben. Die
entsprechende geometrische Zuordnung zeigt BILD 8. Die
Totaltemperatur am Eintritt basiert auf einer Prifstands-
messung [16], wahrend der Totaldruck approximativ auf
Basis des Datenblattes zum Triebwerk bestimmt wurde.

Entsprechende Gradienten in Radial- und Umfangsrichtung
sind vernachldssigt worden. Es wurde zudem
angenommen, dass das Heilgas die Turbine in einem
drallfreien Zustand verlasst. Weiterhin wurde die Dise
isoliert betrachtet und die Reaktion des Gesamtsystems
Triebwerk auf Verdnderungen im Disenaustrittsbereich
nicht berlcksichtigt. Die Umgebung wurde als ruhend
betrachtet, da nur das Verhalten im Standfall analysiert
werden sollte. Fir die Definition an der Wand wurde
theoretisch und numerisch nachgewiesen, dass die Wahl
einer adiabaten Wand das Ergebnis nicht beeinflusst.

Inlet Totaldruck, Totaltemperatur
Opening  stat. Druck, stat. Temperatur
Wall Adiabate ,No Slip Wall* (Haftbedingung)
Rotations- ,Domain Interface” mit der Einstellung
symmetrie ,Rotational Periodicity” (GGI-Algorithmus)
TAB 1. Randbedingungen der Simulationen

Opening

* Opening

L
| | —>
Inlet =
. o
] Axialkoordinate X (Rotationsachse)
| —
BILD 8. Geometrie und Randbedingungen fir die

Parameterstudie der Ejektor-
Disenkonfiguration

3.1.3. Ré&umliche Diskretisierung

Fur die Vernetzungen wurde das kommerzielle Tool
ANSYS ICEM verwendet. Fur samtliche Untersuchungen
wurden dabei unstrukturierte Gitter verwendet, da diese
eine schnellere und flexiblere Generierung gegeniber
strukturierten Gittern erlauben. Die Topologie der Ver-
netzung war fir alle Simulationen identisch. Es wurde in
Voruntersuchungen sichergestellt, dass die lokal
vorgegebenen maximalen ElementgroRen die Ergebnisse
nicht beeinflussen. Die Grenzschicht wurde mit einem
dimensionslosen Wandabstand von y* = 2,3 nicht exakt
aufgeldst. Die Genauigkeit ist jedoch ausreichend, um die
Auswirkungen von Reibungseffekten auf die Haupt-
strdbmung realitdtsnah abzubilden. Simulationen einfacher
Strémungen, unter Verwendung einer zu dieser Arbeit
analogen Turbulenzmodellierung, haben gezeigt, dass ein
Wert von y* = 100 das Ergebnis um nicht mehr als 2%
beeinflusst [17].
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Validierung

Zur Validierung der raumlichen Diskretisierung wurden eine
Sensitivitdtsanalyse sowie ein Vergleich mit einer
strukturierten Vernetzung durchgefuhrt. Im Rahmen der
Sensitivitdtsanalyse wurden fiir eine feste Geometrie
verschiedene Feinheitsgrade der Vernetzung getestet. In
sieben Simulationen mit einer Gesamtelementzahl im
Bereich von 1,56 Mio. bis 14,64 Mio. Elementen wurde die
relative Abweichung

| Xi mio —
| X14,64Mi0 |

X .
14,64 Mio I -100 %

©9) 4=

von charakteristischen Strémungsgréfen gegentber der
feinsten Vernetzungen untersucht. Die Ergebnisse an
einem von mehreren Auswertungspunkten zeigt BILD 9.

Die vier Kurven représentieren vier unterschiedliche
StromungsgréRen. Es zeigt sich, dass bei einer Gesamt-
zahl von 11.64 Mio. Elementen der relative Fehler fur alle
GroRen kleiner als 1% ist. Auf Basis dieses Ergebnisses
wurde die entsprechende Netztopologie fur alle weiteren
Simulationen verwendet.
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11.64 Mio

BILD 9.

9.83 Mio 8.03 Mio 6.91 Mio 4.39 Mio 1.56 Mio

Verlauf der relativen Abweichung in [%] von vier
Auswertungsgréf3en gegenliber der feinsten
Vernetzung.

Ein Vergleich mit einer strukturierten Vernetzung auf Basis
einer vorangegangenen Arbeit [16] ergab, dass die
Berechnungsergebnisse in beiden Fallen annahernd
identisch sind. Es ist somit gerechtfertigt, ein
unstrukturiertes Gitter zu verwenden, da hierdurch ein nur
vernachlassigbarer Diskretisierungsfehler eingefuhrt wird.
Im Rahmen der Validierung wurde nur die Duse ohne
Ejektor untersucht. Die Auswertung der Ergebnisse erfolgte
im nachfolgenden Freistrahl, der fur das Funktionsprinzip
des Ejektors von entscheidender Bedeutung ist. Die
Ergebnisse an den entsprechenden Stellen zeigten eine
sehr gute Ubereinstimmung.

3.1.4. Parameterstudien

Bei unverédnderter Geometrie der Triebwerksdise wurde
eine Parameterstudie der Ejektor-Dise durchgefuhrt. Hier
wurden zwei Parameter verdndert: Die Lange L und der
Durchmesser D des Ejektorrohres. Die Lénge ist dabei
definiert als der Abstand zwischen Austrittsflache der
Triebwerksdise und Austrittsfliche der Ejektor-Dise.
Weitere Parameter, insbesondere im Bereich des
Einlaufes, blieben unverdndert. Das Verhaltnis X/dm liegt
somit im Rahmen der Untersuchung bei ca. 0,2. Eine
Ubersicht aller analysierten Konfigurationen zeigt BILD 10.
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Ejektorlange L [mm]

BILD 10. Ubersicht aller untersuchten Parameter-
variationen der Ejektor-Diise

3.2.

Zunéachst werden allgemeine Strémungseigenschaften der
Ejektor-Dusenkonfiguration vorgestellt. Darauf aufbauend,
werden die Ergebnisse der Parameterstudie zur Beur-
teilung der Effektivitdt des Konzeptes diskutiert. Im letzten
Abschnitt werden die kritischen Randbereiche, die fir die
Auslegung entscheidend sind, genauer analysiert.

3.21.
Geschwindigkeitsfeld

Ergebnisse - Analyse und Diskussion

Allgemeine Stromungsphdnomenologie

Die Analyse des Geschwindigkeitsfeldes im Einlaufbereich
des Ejektors zeigt, dass das urspriinglich ruhende Fluid im
konvergenten Abschnitt zur Dise hin beschleunigt wird. Die
entsprechende Visualisierung zeigt BILD 11. Das

Wirkungsprinzip des Systems kann somit numerisch
bestéatigt werden. In radialer Richtung tritt keine nennens-
werte Stratifizierung auf, das Geschwindigkeitsfeld ist
homogen.

BILD 11. Geschwindigkeitsfeld im Ejektoreinlauf

Druckverteilung

Innerhalb des Ejektorrohres entsteht ein Unterdruckgebiet
mit p < p-. Dies ist von entscheidender Bedeutung fir die
Funktionsweise des Ejektor-Disenkonzeptes. Die Druck-
differenz p« - pejektor ist die Ursache fiir die Beschleunigung
des Sekunddrmassenstromes. Im weiteren Verlauf des
Ejektors wirkt auf die Strdmung ein negativer Druck-
gradient, so dass in der Austrittsfliche in homogener
Verteilung der Umgebungsdruck vorliegt. Die Ergebnisse
sind in BILD 12 dargestellt. Die Austrittsflache der
Triebwerksduse liegt bei X = 0,0 [m].
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Druck [Pa]

-0.05 0.00 0.05 0.10 0.15 0.20
Axialkoordinate X [m]

BILD 12. Kontur der Ejektor-Dusenwand mit Druckverlauf
(blau) und Umgebungsdruck (rote Strichlinie)

Temperaturfeld

Die statische Temperaturverteilung ist insbesondere fur die
konstruktive Auslegung der Ejektor-Duse relevant. Die
Ergebnisse der Simulationen (BILD 13) zeigen, dass der
Sekundarmassenstrom mit der Eintrittstemperatur T- die
Struktur gemaR dem Filmkuhlungsprinzip entlastet. Erst im
Endbereich der Ejektor-Dise, bei fortgeschrittenem Ver-
mischungsgrad zwischen Primar- und Sekunddrmassen-
strom, treten héhere Temperaturen in unmittelbarer
Wandnahe auf. Diese liegen jedoch im Bereich von unter
600 K, weshalb im Rahmen der Konstruktion auf die
Verwendung von hochtemperaturfesten Werkstoffen und
Legierungen verzichtet werden kann.

FEOPELPSELESE PSS
. N |

Statische Temperatur (K]

BILD 13. Statische Temperaturverteilung im Ejektor

3.2.2. Schubverstarkung

Um die Effektivitat des Ejektor-Diisenkonzeptes bewerten
zu kénnen, wurde der generierte Schub F in [N] des
Gesamtsystems betrachtet. Dieser wurde durch eine
Integration Uber das Produkt aus Massenstrom und
Austrittsgeschwindigkeit Uber die Austrittsflache der
Ejektor-Duse berechnet. In BILD 14 ist das Ergebnis als
3D-Flache Uber den Parametern Durchmesser und Lange
in [mm] des Ejektors visualisiert. Bei allen untersuchten
Konfigurationen zeigt sich eine Schubsteigerung gegen-
Uber dem Referenzwert des unveranderten Triebwerkes.
Die blauen Gebiete im Randbereich des Untersuchungs-
gebietes charakterisieren eine geringere Schubver-
stérkung. Ein Schubmaximum zeigt sich im mittleren, rot
gefarbten Bereich.

Anhand der Ergebnisse kann die Aussage getroffen
werden, dass sich fir die untersuchte Geometrie bei einem
Verhaltnis von Ejektorldnge zu -durchmesser von

L

(10) i 2,0...2,3

ein Schubmaximum einstellt. Voraussetzung ist, dass der
Ejektor einen Mindestdurchmesser besitzt, der die
Ansaugung eines zusétzlichen Massenstromes zulésst. Fur
alle im Rahmen der Parameterstudie untersuchten
Kombinationen ergibt sich eine prozentuale Schub-
steigerung von mindestens 20%.

3%

BILD 14.

3D-Visualisierung der prozentualen
Schubsteigerung in Abhangigkeit von Lénge
und Durchmesser der Ejektor-Duse

Es zeigt sich, dass mit der Ejektor-Diisenkonfiguration ein
mittlerer Schubverstarkungsfaktor

- FEjektor

(11) ¢ = =123

Standard

erreicht werden kann, was einer mittleren Steigerung von
23% entspricht. Als Maximalwert erhdlt man im Rahmen
der Parameterstudie eine Steigerung von 25%. Unter
Beachtung der vorgegebenen  Randbedingungen,
insbesondere im Hinblick auf die Einstrdmung, ist dieses
Ergebnis jedoch kritisch zu betrachten. Der Totaldruck am
Duseneintritt wurde als konstant angenommen und das
System Triebwerk vernachlassigt. Durch die veranderten
Druckverhéltnisse im Dusenendbereich erhéht sich der
Massenstrom durch das Triebwerk in den Simulationen.
Dies entspricht implizit einer héheren Triebwerksleistung.
Es ist somit davon auszugehen, dass bei Annahme gleicher
Leistung der Schubverstarkungsfaktor Uberschatzt wird
und das Ergebnis nicht analog in Experimenten nach-
zuweisen ist. Dies hat jedoch keinen Einfluss auf die
Tendenzen der Schubverteilung gemaR BILD 14. Der
Massenstrom im Rahmen der Parameterstudie ist
ndherungsweise konstant. Es ist somit zu erwarten, dass
die Ergebnisse bezuglich des Schubverhaltens bei
Parametervariationen reproduzierbar sind.

3.2.3. Charakteristische Stromungsphdanomene
Bereich 1: L >> Lopt

Ist die Ejektor-Dise zu lang, fihren die nachfolgenden
Effekte zu einer merklichen Abnahme der Effektivitat:

e Verluste durch Impulsaustausch zwischen Primar- und
Sekundarmassenstrom

*  Geschwindigkeitsverlust aufgrund eines negativen
Druckgradienten

*  Wandreibungsverluste

Den Einfluss der Wandschubspannung, aufgetragen tber
der Axialkoordinate X mit Ursprung in der Austrittsflache
der Triebwerksdlse, zeigt BILD 15. Bei konstantem
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Durchmesser wurden zwei Ejektor-Diisen mit unterschied-
licher Lange untersucht. Beide Konfigurationen zeigen ein
nahezu identisches Verhalten, wobei im Falle einer
groBeren Lauflange das Integral der Schubspannung
gréRer wird und die Verluste zunehmen.

——L=190 [mm] ——L1=250 [mm]

" -
8 8

3

Wandschubspannung [Pa]
8 3

8

0.05 0.00 0.05 0.10 015 020 025
Axialkoordinate X [m]

BILD 15. Verlauf der Wandschubspannung entlang der
Ejektorwand bei Variation der L&nge L und
konstantem Durchmesser D = 78 [mm]

Bereich 2: D << Dopt und L << Lopt

Mit der Verkleinerung des Durchmessers der Ejektor-Dise
korreliert die Abnahme des Fldchenverhaltnisses «a
zwischen Sekundar- und Prim&rmassenstrom. Die Druck-
differenz zwischen Ejektorrohr und Umgebung nimmt zu.
Daraus resultieren eine starkere Beschleunigung im
Einlaufbereich und eine starkere Verzdgerung im Austritts-
bereich der Ejektor-Dise. Diese Effekte neutralisieren sich
in erster Naherung. Die zusatzliche Entropieproduktion
erhoht dabei die Strdmungsverluste.

Bei gleichzeitig zu kleiner Lénge der Ejektor-Dise wird der
Freistrahl der urspriinglichen Triebwerksstrémung kaum
beeinflusst. Der schubsteigernde Ansaugeffekt des
Sekundarmassenstromes geht verloren. Es kann die ver-
einfachte Auslegungsregel formuliert werden, dass das
Ende der Ejektor-Dise mindestens innerhalb der Scher-
schicht der unveradnderten Disenstromung liegen muss.

Bereich 3: D >> Dopt

Mit zunehmendem Durchmesser der Ejektor-Dise treten
verstarkt folgende schubmindernde Effekte auf:

* Ruckstromung im Randbereich in der Austrittsflache
vermindert die mittlere Austrittsgeschwindigkeit

* Abnahme der Druckdifferenz zwischen Ejektor und
Umgebung fihrt zu einer Reduzierung des Sekundar-
massenstromes

4. EXPERIMENTELLE UNTERSUCHUNGEN

Die hier vorgestellten Untersuchungen sind Vorarbeiten,
um in einem darauffolgenden Schritt die Wirkung des
Ejektors mit experimentellen Mitteln darstellen zu kénnen.
Diese basieren zum einen auf der Erfassung von
messtechnischen GréRen. Zum anderen werden optische
Untersuchungen durchgefihrt.

41.

BILD 16 zeigt die seitliche Ansicht des fir die experimen-
tellen Voruntersuchungen verwendeten Triebwerks. Die
hangende Triebwerkshalterung ermdglicht eine prazise

Triebwerk und Priifstand

Schubmessung und leichten Zugang, um die Messsensorik
zu implementieren.

BILD 16. Seitenansicht des Triebwerks fur die
experimentellen Untersuchungen am Prufstand

4.2.

In diesem Abschnitt wird die zur Vermessung des Trieb-
werksverhaltens herangezogene Messsensorik beschrie-
ben. Um die ZustandsgréfRen des Triebwerks erfassen zu
kénnen, sind Sensoren fir die Ermittlung der verschie-
denen Triebwerksparameter angebracht. Erfasst werden
Schub, Drehzahl, Brennstoffmassenstrom sowie Driicke
und Temperaturen in verschiedenen Ebenen des Trieb-
werks.

4.21.

Fur die Triebwerksuntersuchungen werden sowohl
statische Drucksonden als auch Totaldrucksonden ein-
gesetzt. Uber Druckleitungen werden diese Sonden mit
Differenz- sowie Absolutdrucktransmittern verbunden. Die
Messung des Umgebungsdrucks erfolgt unterhalb des
Prufstandstisches.

Instrumentierung der Messsensorik

Druckmessungen

Uber einen Normeinlauf wird mithilfe der Messungen des
statischen Drucks und der Temperatur der Luftmassen-
strom durch das Triebwerk bestimmt. Zur Bestimmung des
Totaldruckverlustes im Einlauf ist eine Totaldrucksonde vor
dem Verdichter angebracht. Um das Verdichtungs-
verhéltnis zu bestimmen, wird mittels drei Totaldruck-
sonden der Totaldruck nach dem Verdichter gemessen und
Uber den Umfang gemittelt. Drei weitere Totaldrucksonden
nach der Brennkammer ermdglichen die Bestimmung des
Druckverlustes Uber die Brennkammer. Eine statische
Drucksonde, die am Duisenaustritt installiert ist, dient der
Feststellung eines Ejektoreffektes der Dise.

4.2.2. Temperaturmessungen

Fur die Messung der Temperatur werden Thermoelemente
eingesetzt. Die vergleichsweise geringen Strémungs-
geschwindigkeiten im Triebwerk erméglichen die Inter-
pretation der Messergebnisse als Totaltemperatur.

Vor dem Einlauf sowie vor dem Verdichter ist jeweils ein
Thermoelement platziert. Die Temperaturerhéhung im
Verdichter wird von einem weiteren Thermoelement vor der
Brennkammer erfasst. Aufgrund der Uber den Umfang
unregelmaBigen Totaltemperaturverteilung wird die Total-
temperatur nach der Turbine mit drei Gber den Umfang
verteilten Thermoelementen ermittelt.
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4.2.3. Drehzahl

Die Drehzahlmessung erfolgt optisch Uber eine Infrarot-
Diode und einen Infrarot-Fototransistor. Diese sind ein-
ander gegenuber in Bohrungen am Einlauf angebracht.
Durch eine Durchgangsbohrung im Spinner des Triebwerks
wird bei jeder halben Umdrehung der Welle ein Lichtsignal
der Diode am Transistor registriert, welches die
Berechnung der Drehzahl ermdglicht.

4.2.4. Brennstoffmassenstrom

Das untersuchte Triebwerk erforderte die Messung von
zwei Brennstoffmassenstrémen. Zum einen musste der
Brennstoff gemessen werden, der in die Brennkammer
gelangt und fir die Warmezufuhr verantwortlich ist. Zum
anderen wird ein Teil des geférderten Brennstoffs zur
Lagerschmierung bendtigt, welcher dann erst stromab der
Turbineneintrittsgitter in die Hauptstrémung eingeleitet
wird. Zum Einsatz kamen zwei Coriolis-Durchfluss-
sensoren.

4.2.5. Schubmessung

Die Messung der Kraft, welche die Kleingasturbine auf den
Prufstandstisch ausibt, erfolgt mittels einer Kraft-
messdose. Das Triebwerk ist hdngend an vier Blattfedern
gelagert und druckt mit einer Vorspannung von 5 N gegen
den Kraftsensor. Durch das federnd gelagerte Triebwerk
kénnen die Schubkrafte nahezu ohne Verluste vom
Kraftsensor aufgenommen werden.

4.3.

Zusétzlich zur Messdatenerfassung wurde ein Schlieren-
optikaufbau installiert. Dieser ermdglicht die Sichtbar-
machung des Abgasstrahls. Es lassen sich anhand der
Aufnahmen die Resultate aus den Ergebnissen der
Messsensorik sowie aus numerischen Untersuchungen
validieren.

Schlierenoptik

Die Schlierenoptik ist eine Methode, um Dichtegradienten
in Medien sichtbar zu machen, wobei sie sich das Prinzip
der Lichtbrechung zu Nutze macht. Ein Lichtstrahlen-
biindel, welches sich in z-Richtung durch ein Medium mit
Dichtegradient dp/dy bewegt, erfahrt eine Ablenkung ¢y, die
sich proportional zum Gradienten des Brechungsindex
on/dy verhalt [18]:

12 1 ana
(12) &= n) ay %

BILD 17 zeigt den verwendeten Schlierenoptikaufbau. Eine
Lichtquelle, deren ausgestrahlte Lichtintensitat mittels einer
Blende variiert werden kann, erzeugt ein sich
aufspreizendes Lichtbindel. Dieses wird mit der 1. Linse
parallel ausgerichtet. Innerhalb des Bereiches mit
parallelem Licht befindet sich der Messbereich, in dem die
Dichtevariationen untersucht werden sollen. Eine 2. Linse
fokussiert dieses Lichtblindel auf einen Punkt, in welchem
die Schlierenkante platziert wird. Eine Fokussierungslinse
erzeugt abschlieBend ein scharfes Bild auf einer
Abbildungsebene, in diesem Fall dem Sensor der Kamera.
Befindet sich in der Messstrecke eine konstante Dichte,
nehmen die Lichtstrahlen den eben beschriebenen Weg (im
Bild der obere Lichtstrahl). Im Fokuspunkt, an welchem die
Schlierenkante platziert wird, treffen sich im idealisierten
Fall alle Lichtstrahlen. Ware die Lichtquelle ideal
punkiférmig, wirde die Schlierenkante entweder alle
Lichtstrahlen  gleichermaflen  blockieren oder alle
gemeinsam passieren lassen. Besitzt die Lichtquelle eine

Ausdehnung, so trifft das nicht zu, denn es lasst sich kein
punktférmiger  Fokuspunkt erzeugen. Stattdessen
verringert das Einbringen einer Schlierenkante in den
Fokus nun die Intensitdt des Abbildes auf der Kamera.
Befindet sich die Schlierenkante exakt auf der optischen
Achse, also bei einer Eindringtiefe von 50%, erscheint das
Bild auf der Kamera mit der Halfte der urspriinglichen
Helligkeit.

Lichtquelle

— Mit Blende
1. Linse
Bereich mit
Dichtevariation
2. Linse
Schlierenkante
Kamera mit
Fokussierungslinse
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BILD 17. Schematischer Aufbau der Schlierenoptik.
Oberer Lichtweg: Ungestorter Verlauf des
Lichtstrahls. Unterer Lichtweg: Ablenkung durch
Dichtevariation in y-Richtung

Durch eine Variation der Dichte im Messbereich wird ein
Lichtstrahl in eine bestimmte Richtung gelenkt. Am Beispiel
des in Abbildung eingezeichneten unteren Strahls bewirkt
der Bereich mit Dichtevariation eine Ablenkung in die
negative y-Richtung, was einem negativen Dichtegradient
in y-Richtung entspricht. Es ist zu erkennen, dass der
Lichtstrahl durch diese Ablenkung nicht auf dem Chip der
Kamera registriert wird und die Stelle erscheint dunkler.
Sollte der Strahl einen Bereich mit positivem
Dichtegradienten in y-Richtung passieren, wirde er nach
oben abgelenkt werden. Da er nun das teilweise
Abschneiden der Lichtstrahlen durch die Schlierenkante
umgeht, wird in der Folge das Bild dort heller.

4.4. Ergebnisse der Untersuchungen mit

konventionellen Diisengeometrien

Die erzielten Ergebnisse der experimentellen Unter-
suchungen dienen der Validierung der eingesetzten
Messtechnik sowie als Bestatigung fur die Funktion der
Schlierenoptik. Vor allem der Nachweis eines Ejektor-
effekts bei entsprechender Disengeometrie steht hier im
Vordergrund.

BILD 18 zeigt die resultierenden Schlierenoptikbilder fur
drei verschiedene Diisengeometrien ab der Austrittsebene
bei jeweils maximaler Drehzahl. Auf der linken Seite ist die
verwendete Disenform abgebildet, auf der rechten Seite
die entsprechende Schlierenoptikaufnahme. Die Strémung
verlauft von links nach rechts. Zu sehen ist der Innenkonus
der Duse sowie dunkle und helle Bereiche. Diese
kennzeichnen Orte mit negativem bzw. positivem
Dichtegradient quer zur Strémung. Vergleicht man die
Ergebnisse der kurzen Dise mit der Standard-Dise, so
sind keine nennenswerten Unterschiede festzustellen. Bei
beiden Aufnahmen st eine klare Trennung zwischen
Abgasstrahl und Umgebungsluft deutlich zu erkennen.
Zieht man den Vergleich mit der Chevron-Diise, so ist
besonders im Bereich der freien Scherschicht ein deutlicher
Unterschied zu sehen. In diesem Fall ist keine klare
Trennung zwischen Abgasstrahl und Umgebungsluft
vorhanden und die freie Scherschicht ist ab Austritt iber die
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komplette Lauflange deutlich turbulenter. Dies wird bedingt
durch ausgepragte Strémungsbereiche mit Unterdruck bei
der Chevron-Diise, durch welche Umgebungsluft in den
Abgasstrahl eingesaugt wird.

BILD 18.

Unterschiedliche Diisengeometrien mit den
jeweils resultierenden Aufnahmen der
Schlierenoptik bei 100% Drehzahl.

1) Standard-Duse

2) kurze Duse

3) Chevron-Diise

Die Schlierenoptik zeigt dieses Phanomen durch
Darstellung von Dichtegradienten aulerhalb der Duse.
Mithilfe der Messtechnik kann dieser Effekt ebenfalls
nachgewiesen werden.

BILD 19 zeigt fir zunehmende Drehzahlen eine deutliche
Abnahme des statischen Drucks am Disenaustritt. Der Ort
der Messung ist in BILD 18 bei Dise 3) markiert. Durch den
Ejektoreffekt wird ein Teil des statischen Drucks in
dynamischen Druck und damit Geschwindigkeit gewandelt.
Bei maximaler Drehzahl verringert sich der verbleibende
Druck pe auf 87% des Umgebungsdrucks p-. Die
Ejektorwirkung dieser Dise kann aufgrund eines fehlenden
Ejektorrohres nicht zur Erhdéhung der durchgesetzten
Masse genutzt werden. Der nachste Schritt besteht aus der
Konstruktion und Implementierung eines Ejektors, um das
beschriebene Prinzip zur Schubsteigerung nutzen zu
kénnen.
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BILD 19. Abnahme des statischen Drucks am

Disenaustritt mit ansteigender Drehzahl bei der
Chevron-Duse

5. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Die vorgestellten theoretischen, numerischen und
experimentellen Studien zeigen, dass die Konfiguration der
Schubdise, besonders in der Anwendung kleiner
Fluggasturbinen, eine besondere Bedeutung bei der
effizienten Umwandlung der Strdmungsleistung in Schub
einnimmt. Am Beispiel von Standard-, Ejektor- und
Chevron-Disen konnte gezeigt werden, dass die
Interaktion zwischen dem schnell strémenden Abgas und
der ruhenden Umgebungsluft einen Einfluss auf das
Betriebsverhalten des Triebwerks besitzt. Hierzu wird ein
theoretischer Uberblick Uber das Wirkungsprinzip von
Ejektor-Disen gegeben und Ergebnisse vorangegangener
Forschungsarbeiten und Veréffentlichungen  werden
diskutiert. Darauf aufbauende numerische Strémungs-
simulationen zeigen fir kleine Fluggasturbinen ein
Optimierungspotential bei der Schuberzeugung durch
Einsatz eines Ejektors. Die einzelnen Faktoren, die einen
Einfluss auf die Effektivitdt der Ejektor-Dise haben,
konnten anhand der Ergebnisse identifiziert und genauer
beschrieben werden. Zur Validierung der Numerik ist der
Abgleich mit experimentellen Daten geplant. Darlber
hinaus miissen zusatzliche Informationen tGber den Einfluss
der Duse auf das Betriebsverhalten des Triebwerks selbst
gewonnen werden, um diese dann der Numerik als
Eintrittsbedingungen  Gbergeben zu  kdnnen. Als
Referenzfall wurde bereits eine Standard-Diisengeometrie
vermessen. Durch Installation umfangreicher Sensorik
konnten dazu die Kenngroflen des Triebwerks erfasst
werden. Die Installation eines Schlierenoptik-Messsystems
ermdglicht die Visualisierung des Abgasstrahls am Austritt
der Dise und dessen Interaktion mit der Umgebungsluft.
Damit kénnen Rickschlisse auf das Strémungsverhalten
und die Mischung mit der Umgebungsluft geschlossen
werden. Eine detailliertere Beschreibung der
Untersuchungen und Ergebnisse ist den Arbeiten [19], [20]
und [21] zu entnehmen.

Die Ergebnisse der durchgefihrten Untersuchungen
bestétigen, dass mit Ejektor-Diisen ein besserer Vortriebs-
wirkungsgrad und damit ein effizienterer Betrieb kleiner
Fluggasturbinen mdglich ist, ohne dass konzeptionelle
Anderungen am Triebwerk selbst notwendig sind. Dariiber
hinaus konnte gezeigt werden, dass mithilfe der Schlieren-
optik Strdmungsph&anomene am Disenaustritt visualisiert
werden kénnen, was fir eine Validierung der numerischen
Auslegung genutzt werden kann.
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In einem n&chsten Schritt ist geplant, verschiedene Ejektor-
Disen experimentell zu untersuchen und die Wirksamkeit
dieser Konzepte durch Messungen zu belegen.
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