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Abstract
Aiming towards sustainable and safe aviation, propulsion systems play a key role.
Enhanced aero engines and corresponding technology trends pronounce the suscep-
tibility to aeroelastic instabilities, constraining innovative and disruptive designs. Un-
derstanding the mechanisms of aeroelasticity phenomena, such as non-synchronous
vibration, and deriving feasible countermeasures is crucial, and remains an impor-
tant focus of research activities.

The aerodynamic and aeroelastic behavior of a modern transonic compressor is
investigated in this dissertation, focusing on the effects of aerodynamic mistuning
based on asymmetry patterns of the variable inlet guide vanes. The experiments were
carried out at the Transonic Compressor Darmstadt test rig at Technical University
of Darmstadt, using extensive steady and time-resolving instrumentation, both for
aerodynamic and aeroelastic analyses.

Variable inlet guide vanes have an effect on the stability behavior of a compressor,
as stagger angle schedules affect the mean operating conditions of the rotor and
convective characteristics of aerodynamic pre-stall disturbances. This can lead to
a variety of limiting aeroelastic phenomena, depending on the rotor speed and
inlet guide vane setting. The aeroelastic lock-in is only shifted with respect to the
fluid-structure-interaction conditions, mainly driven by the convective characteristics
of aerodynamic pre-stall disturbances. Hence, the aeroelastic challenges are still
present for a wide operating range.

Asymmetry patterns of the variable inlet guide vanes alter the rotor inflow circum-
ferentially, leading to incidence and loading variations. Performance and aerody-
namics are depending on the applied pattern and corresponding flow redistribution.
Rotor tip flow and related aerodynamic pre-stall disturbances are depending on the
circumferential position with respect to the pattern. This leads to a circumferential
rise and decay of aerodynamic disturbances depending on the throttling conditions
during stall inception.

Preventing the formation of coherent propagating aerodynamic waves, based on
convective aerodynamic pre-stall disturbances, and the lock-in with certain blisk
modes is the fundamental mistuning mechanism. The effectiveness is evident for
a wide operating range and variety of pattern designs. A minimum degree and
circumferential extent of flow non-uniformity is required to provide the necessary
circumferential decay and therefore, suppressed blade vibration.
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Multiple design recommendations and concepts are introduced, and certain
limitations are highlighted. Designing an asymmetry pattern of the variable inlet
guide vanes, feasible to reduce non-synchronous vibration for part speed operating
conditions with the respective schedule, minimize the forced response impact and
lower performance degradation at design speed, is possible.

The findings of this work contribute to a better understanding of convective non-
synchronous vibration in transonic compressors, highlight influencing parameters
regarding the variable inlet guide vanes and demonstrate a promising approach of
aerodynamic mistuning with intended stagger angle asymmetries in vane rows.

viii Abstract



Kurzfassung
Auf dem Weg zu einer nachhaltigen und sicheren Luftfahrt spielen die Antrieb-
systeme eine Schlüsselrolle. Verbesserte Flugzeugtriebwerke und entsprechende
Technologietrends steigern die Anfälligkeit hinsichtlich aeroelastischer Instabil-
itäten, und erschweren innovative und disruptive Entwicklungen. Das Verständnis
der Mechanismen aeroelastischer Phänomene, wie zum Beispiel nicht-synchrone
Schwingungen, und die Ableitung praktikabler Gegenmaßnahmen ist von entschei-
dender Bedeutung und bleibt ein wichtiger Schwerpunkt in Forschungsaktivitäten.

In dieser Dissertation wird das aerodynamische und aeroelastische Verhalten eines
modernen transsonischen Verdichters untersucht. Dabei liegt der Schwerpunkt auf
den Auswirkungen des aerodynamischen Mistunings mittels asymmetrischer Muster
der variablen Eintrittsleitradschaufeln. Die Experimente wurden am Transsonischen
Verdichterprüfstand der Technischen Universität Darmstadt durchgeführt. Dabei
wird umfangreiche stationäre und zeitauflösende Messtechnik eingesetzt, um aero-
dynamische und aeroelastische Analysen zu ermöglichen.

Variable Eintrittsleiträder beeinflussen das Stabilitätsverhalten eines Verdichters,
da sich die Staffelungswinkel der Schaufeln auf die Betriebsbedingungen des Rotors
und somit auf die konvektiven Eigenschaften aerodynamischer Störungen an der Sta-
bilitätsgrenze auswirken. Dies kann zu einer Vielzahl von aeroelastischen Phänome-
nen führen, die den stabilen Betrieb begrenzen, und von der Rotordrehzahl sowie der
Verstellung der Eintrittsleitradschaufeln abhängen. Fluid-Struktur-Interaktionen und
der aeroelastische Lock-in werden in Abhängigkeit der konvektiven Eigenschaften
der aerodynamischen Störungen an der Stabilitätsgrenze lediglich verschoben. Fol-
glich treten die aeroelastischen Herausforderungen weiterhin über einen breiten
Betriebsbereich auf.

Asymmetrische Muster der variablen Eintrittsleitradschaufeln verändern die Ro-
toranströmung über den Umfang, was zu Variationen der Inzidenzen und aerody-
namischen Belastung führt. Die Leistungsfähigkeit und Aerodynamik hängen von
dem verwendeten Muster und der entsprechenden Umverteilung der Strömung ab.
Die Strömungsbedingungen an der Rotorschaufelspitze und die damit verbunde-
nen aerodynamischen Störungen in der Nähe der Stabilitätsgrenze sind abhängig
von der Umfangsposition relativ zum Muster. Dies führt zu einem Ansteigen und
Abklingen der aerodynamischen Störungen über den Umfang, abhängig von den
Drosselbedingungen vor dem Erreichen der Stabilitätsgrenze.
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Der grundlegende Mistuning-Mechanismus beruht auf der verhinderten Bildung
von sich kohärent ausbreitenden aerodynamischen Wellen, basierend auf konvek-
tiven aerodynamischen Störungen, und dem entsprechenden Lock-in mit bestimmten
Blisk-Moden. Die Wirksamkeit kann für einen weiten Betriebsbereich und eine
Vielzahl von Musterausführungen gezeigt werden. Dabei ist ein Mindestmaß der
Strömungsunförmigkeit in Umfangsrichtung erforderlich, um die notwendige Ab-
schwächung zu erreichen, und somit Schwingungen zu unterbinden.

Es werden einige Konstruktionsempfehlungen und Konzepte vorgestellt sowie bes-
timmte Einschränkungen hervorgehoben. Es ist möglich, ein asymmetrisches Muster
der variablen Eintrittsleitradschaufeln zu entwerfen, das die nicht-synchronen
Schwingungen bei Teillastbetrieb mit entsprechender Schaufelverstellung reduziert,
die Auswirkungen auf erzwungene Schwingungen minimiert und Leistungseinbußen
bei Auslegungsdrehzahl verringert.

Die Erkenntnisse dieser Arbeit tragen zu einem besseren Verständnis der konvek-
tiven nicht-synchronen Schwingungen in transsonischen Verdichtern bei, zeigen
Einflussparameter bezüglich der variablen Eintrittsleitradschaufeln auf und demon-
strieren einen vielversprechenden Ansatz des aerodynamischen Mistunings mittels
beabsichtigten Anstellwinkelasymmetrien in Schaufelreihen.

x Kurzfassung
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