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Editor’s preface

The series Research Reports by the Institute of Gas Turbines and Aerospace
Propulsion accounts for the advances in research and development in the field
of turbomachinery at Technische Universität Darmstadt. Because of the strong
orientation on applications in this research field, the academic problems reflect
industrial development trends.

The changing political, economic and ecological framework influences the current de-
velopment focus and keeps carrying the turbomachine to the border of technological
feasibility. As a result, it is not unusual for findings to be directly transferred to the
industrial application.

Within this environment, the industry and application oriented research works of
this series originate. They describe current findings of experimental investigations
and numerical simulations which were obtained at the Institute of Gas Turbines and
Aerospace Propulsion at Technische Universität Darmstadt.

Heinz-Peter Schiffer

Darmstadt, 2017
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Abstract

The development of new gas turbines and aero engines is dedicated to reduce pollutant
emissions in addition to the continuous strive to improve component efficiency and
the consumption of fossil fuels. To foster this trend, new combustion concepts have
come into play such as lean combustion. Whereas the emission of carbon dioxide
can be reduced by lower fuel consumption, the formation of thermal nitrogen oxide
can only be hindered by a leaner fuel-to-air mixture: Lower peak temperatures and
avoiding a stochiometric concentration in the combustion chamber slow the thermal
reaction process responsible for the formation of nitrogen oxides.

Swirl and a recirculation zone are used to stabilize the combustion process and
a redistribution of mass flow towards the endwalls occurs. Additionally, a changed
temperature profile with reduced peak temperature, but increased temperature near
both endwalls due to the reduced injection of dilution air in the combustor approaches
the subsequent turbine stage. Associated, positive and negative incidence, high tur-
bulence intensities and increased thermal load to the endwalls challenge the turbine
design.

To improve the understanding of the complex aerodynamic and aerothermal inter-
action, the aerodynamic impact of combustor swirl on the first vane row of a turbine,
the nozzle guide vane (NGV), is investigated. The experiments are conducted at the
Large Scale Turbine Rig (LSTR) in Darmstadt, which consists of a 1.5-stage axial
turbine that is subject to an engine-representative swirl. A combustor simulator is
used to vary the inflow to the turbine. Further goals of the investigation are to eval-
uate the robustness of its endwall film cooling design and to investigate endwall heat
transfer and film cooling effectiveness experimentally by using infrared thermography
and the auxiliary wall method.

As a reference, axial and low-turbulent inflow to the turbine is investigated. A
variation of the coolant mass flow rate highlights the influence on Nusselt numbers
and film cooling effectiveness as well as the aerodynamic flow field. An increase of
Nusselt numbers by up to 80% is observed with a concurrent increase of the film
cooling effectiveness by up to 25%. In a combined analysis a significant heat flux
reduction due to film cooling by 30% is achieved. A coolant mass flow rate (MFR) of
one yields the greatest benefit. For higher MFR the further improvement of the film
cooling effectiveness is counteracted by the even greater increase in heat transfer.

With applied swirl, the flow field changes significantly. Averaged whirl angles of
15◦ to 20◦ and a mass flow redistribution to the endwalls are detected. The NGV
exit flow exhibits a dominating influence of swirl on pressure losses instead of the
coolant flows as it had been observed for the baseline. For similar settings of the
stage parameters, an increase in Nusselt numbers by up to 40% is observed. The film
cooling effectiveness is reduced because of the mass flow redistribution. For MFR
greater than 1.5, the increase in Nusselt numbers is less decisive and remains at a
similar level to the reference case. To achieve the same level of film cooling, the
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double amount of coolant air is necessary. These general trends are resolved for two
clocking positions between swirler and vanes, whereby local differences are observed.
The combined analysis of the thermal parameters shows a local increase of endwall
heat flux and a local influence on the coolant injection. The coolant injection is
still beneficial in reducing the heat flux for low injection rates, but the local extent
varies much more. For higher injection rates above 1.5, only sections of the endwall
face an improvement and there is a growing area, where increased heat flux and in
consequence higher thermal load is applied in comparison to the reference.
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Kurzzusammenfassung

Neben der Zielsetzung hoher Komponentenwirkungsgrade und niedrigem Brennstof-
fverbrauchs wird bei der Entwicklung neuer stationärer Gasturbinen und Flugtriebw-
erke angestrebt, die Schadstoffemissionen weiter zu verringern. Um diesen Entwick-
lungstrend weiterführen zu können, ist der Einsatz neuer Verbrennungskonzepte wie
der Magerverbrennung notwendig. Während eine Reduktion der Kohlenstoffdioxide-
missionen durch eine Verbrauchsminderung erreicht werden kann, ist für eine Senkung
der Stickoxidemissionen ein mageres Brennstoff-Luft-Gemisch unerlässlich: Die ther-
mische Bildung von Stickoxiden wird durch geringere Maximaltemperaturen sowie
die Vermeidung stöchiometrischer Konzentrationen in der Brennkammer vermindert.
Dieser Verbrennungsprozess wird durch eine starke Drallströmung und die einherge-
hende Ausbildung einer Rezirkulationszone stabilisiert, und eine Umverteilung des
Massenstroms zu den Endwänden tritt auf. Weiterhin entsteht ein flacheres Ein-
trittstemperaturprofil in der Zuströmung der nachfolgenden Turbine durch den re-
duzierten Einsatz von Zumischluft im Brennkammeraustrittssektor. Bei der Ausle-
gung der Turbine müssen aus diesem Grund hohe Turbulenzgrade, Inzidenz sowie
eine erhöhte thermische Belastung der Endwände beachtet werden.

Um das Verständnis für die komplexen aerodynamischen Vorgänge und aerother-
malen Interaktionen zu verbessern, wird die Auswirkung erhöhten Brennkammerdralls
auf die erste Leitschaufelreihe am Large Scale Turbine Rig (LSTR) in Darmstadt
an einer 1,5-stufigen Axialturbine untersucht. Die verdrallte Zuströmung ist dabei
repräsentativ für eine reale Maschine. Ein Brennkammermodul ermöglicht Variatio-
nen in der Zuströmung der Turbine, um auf diese Weise die Robustheit der End-
wandkühlung zu untersuchen. Der Wärmeübergang sowie die Filmkühleffektivität
auf der Endwand werden experimentell mit Hilfe von Infrarotthermographie und der
Hilfswandmethode untersucht.

Dabei wird eine axiale Zuströmung mit niedrigem Turbulenzgrad als Referenz un-
tersucht. Eine Variation des Massenstroms, der zur Endwandkühlung eingeblasen
wird, verdeutlicht den Einfluss auf Nusseltzahlen, Filmkühleffektivitäten sowie das
aerodynamische Strömungsfeld. Die Nusseltzahlen erhöhen sich mit steigendem Küh-
lluftmassenstrom im Mittel um 80%, während die Filmkühleffektivität nur um 25%
zunimmt. Mit einer kombinierten Auswertung der beiden Parameter kann die Min-
derung des Wärmestroms bestimmt werden. Dabei zeigt sich bei einer Einblaser-
ate von 1% des Haupmassenstroms das Optimum für die vorliegende Geometrie.
Bei höheren Einblaseraten wird die eintretende Verbesserung der Kühlung durch die
stärkere Erhöhung des Wärmeübergangskoeffizienten größtenteils aufgezehrt.

Bei aufgeprägtem Brennkammerdrall ändert sich das Strömungsfeld in der Sta-
torreihe deutlich: Mittlere Drallwinkel von 15◦ bis 20◦ und eine Umverteilung des
Massenstroms zu den Endwänden werden festgestellt. Die Abströmung der NGV-
Stufe wird vornehmlich durch die Auswirkung des Dralls auf die Druckverluste charak-
terisiert. Der große Einfluss der Kühllufteinblasung, der für die Referenzkonfiguration



viii Kurzzusammenfassung

festgestellt wurde, tritt nicht mehr auf. Bei gleicher Einstellung der Stufengrößen im
Vergleich zum Referenzfall liegen die Nusseltzahlen um bis zu 40% höher, wogegen die
Filmkühleffektivität um bis zu 40% niedriger ist. Bei Einblaseraten über 1,5% ist die
Steigerung der Nusseltzahlen im Vergleich zur Referenzkonfiguration gering und ein
ähnliches Niveau wird erreicht. Um die gleichen Werte für die Filmkühleffektivität wie
im Fall der axialen Zuströmung zu erreichen, wird jedoch in etwa die doppelte Küh-
lluftmenge benötigt. Diese allgemeinen Feststellungen werden für beide untersuchten
Relativpositionen zwischen Drallerzeuger und Schaufelvorderkante beobachtet, wobei
sich lokale Unterschiede einstellen. Bei der kombinierten Analyse beider Parameter
ergeben sich lokal zudem Gebiete, in denen eine Erhöhung des Wärmestroms stat-
tfindet. Eine Reduktion des Wärmestroms wird für kleine Einblasemengen weiterhin
erreicht, jedoch variiert das lokale Niveau deutlich stärker. Bei großen Einblaseraten
treten hingegen größere Wärmeströme auf als im Referenzfall und die Endwand wird
somit stärker thermisch belastet.
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