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Optimierung der Sondengestalt für aerodynamische Messun¬

gen in hochgradig fluktuierenden Strömungen

KURZFASSUNG

Die vorliegende Arbeit hatte zum Ziel, Aussagen über die optimale Formgebung aerodynami¬
scher Sonden für Messungen in hochgradig fluktuierenden Strömungen (z.B. in Turbomaschinen)

zu treffen. Zu diesem Zweck wurden theoretische und experimentelle Untersuchungen über Ein¬

flüsse statischer und dynamischer aerodynamischer Effekte / Interaktionen auf die Anzeige unter¬

schiedlich gestalteter Sonden durchgeführt.

Das instationäre räumliche Strömungsbild im Inneren von Turbomaschinen wird durch Vorgänge
in der tangentialen Ebene dominiert. Die Amplituden der periodisch variierenden Strömungsvek¬
toren decken typischerweise bis ± 20 % bezogen auf die lokale Machzahl und ± 15° in der Dreh¬

winkelebene ab, während die Fluktuationen des Kippwinkels mit ca. ± 5° i.a. vergleichsweise ge¬

ring sind. Diesen mit der Schaufeldurchgangsfrequenz im kHz-Bereich auftretenden systemati¬
schen Fluktuationen sind stochastische, aufgrund eines mittleren Turbulenzgrades von typischer¬
weise ca. 10 %, überlagert. Hinsichtlich der Energieumsetzung als auch der Formoptimierung der

Schaufelreihen spielt die Umfangskomponente der Strömung im Vergleich zur Radialkomponente
eine viel wichtigere Rolle. Aus diesem Grund sollten die Anforderungen betreffend hoher

Messgenauigkeit in erster Linie auf die Machzahl und den Anströmwinkel der Strömung in

Drehrichtung fokussiert sein. Für solche Messaufgaben sind prismatische (stabförmige) Sonden

aus aerodynamischer Sicht prädestiniert. Diese Bauform bietet zudem gegenüber z.B. L-förmigen
Sonden wesentliche Vorteile bezüglich Fabrikationstechnik, Traversierbarkeit zwischen engen

Schaufelreihen sowie einfache Ein- und Abbaubarkeit in bestehenden Industrieanlagen.

Ein erster Teil der Untersuchungen befasste sich mit "statischen aerodynamischen Eigenschaften"
unterschiedlich geformter Sonden. Umfangreiche eigene Experimente wurden im Windkanal für

Machzahlen 0.4 < Ma < 1.2 durchgeführt. Pneumatische Messungen ermöglichten die

Quantifizierung von Einflüssen der Anströmrichtung und der Machzahl auf die Anzeige prismati¬
scher Zylinder- und geometrisch variierter Keilsonden (Öffnungswinkel, Vorderkantenradius,

Positionierung der Messbohrung) sowie die Fehlanzeige einer Keilsonde im Geschwindigkeits¬
gradient. Mit Hilfe interferometrischer Methoden Hessen sich die Strömungsverhältnisse an pris¬
matischen Sondenkörpern detailliert studieren. Ergänzt wurden die Experimente durch die

Ergebnisse aus der Literatur sowie eigene theoretische Untersuchungen über die Einflüsse der

Reynoldszahl, Turbulenz, Versperrung, Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse etc.

In einem zweiten Teil wurden "dynamische Fluid/Sonden-Interaktionen" untersucht. Die grund¬
sätzliche Schwierigkeit, eine in Richtung und Betrag hochfrequent fluktuierende Luftströmung
mit genau bekannten Referenzbedingungen zu generieren, Hess sich durch Modellexperimente im

Wasserkanal umgehen. Dabei wurden in Längs- bzw. Rotationsrichtung oszillierende Sondenkör¬

per durch einen mit Wasser gefüllten Schleppkanal gezogen. Durch die Vergrösserung der Son¬

denabmessungen um Faktor 10, die Reduktion der Geschwindigkeit um Faktor 100 und der Oszil¬

lationsfrequenz um Faktor l'OOO Hessen sich die Ähnlichkeitsgesetze für typische Verhältnisse in

Turbomaschinen bezogen auf die Reynoldszahl 20'000 < Reo = c« D / v < 80'000 und reduzierte

Frequenz der Fluktuation1 0.05 < k = f D / cM < 0.5 einhalten (inkompressible Bedingungen).

Die Massgeblichkeit des Parameters k für die Auswirkungen dynamischer Fluid/Sonden-Interaktionen wurde

experimentell eindeutig nachgewiesen (vgl. z.B. Abb. 5.3-9).



Der direkte Vergleich der dynamischen Sondenantwort mit derjenigen unter korrespondierenden
statischen Bedingungen (entsprechend der Kalibrierung) ermöglichte die Quantifizierung dynami¬
scher aerodynamischer Effekte auf die Sondenmessung2.

Die Schlussfolgerungen aus diesen Untersuchungen, dass Keilsonden - insbesondere schlanke -

für Messungen in fluktuierenden Strömungen ungeeignet sind, stehen zum Teil im Kontrast zu

vielen Literaturstellen, wo oft gerade derart ausgeführten Sonden der Vorzug gegeben wird. Die

in zeitinvarianten Strömungen hervorragenden Eigenschaften von Keil- gegenüber Zylinder-
sonden hinsichtlich der Auswirkungen von Reynolds- und Machzahleinflüssen auf deren Anzeige

gehen bei fluktuierender Anströmrichtung verloren. Und es zeigt sich, dass sich Zylindersonden
für Messungen im trans- und supersonischen Geschwindigkeitsbereich gleichermassen eignen.
Auch hinsichtlich der Auswirkungen von Rückwirkungen durch die Kärmänsche Wirbelstrasse ist

bei Keilsonden gegenüber Zylindern ausschliesslich in zeitinvarianter Geradanströmung ein

Vorteil zu verzeichnen. Bei variierender Anströmrichtung liegen die registrierten Druckfluktua¬

tionen an Keil- und Zylindersonden betragsmässig im gleichen Rahmen.

Deutliche Unterschiede zwischen Keil- und Zylindersonden zeichnen sich beim Einfluss der An¬

strömrichtung auf die Sondenanzeige ab. Überschreitungen der bei schlanken Keilsonden meist

stark eingeschränkten "eindeutigen Kalibrierbereiche" durch den zeitvarianten Anströmwinkel

führen zu unvermeidbaren Messfehlern. Weiter sind mit der im Vergleich zu Zylindersonden teils

ebenfalls sehr geringen Ausdehnung des "quasilinearen Kalibrierbereichs" Nachteile bei der ma¬

thematischen Beschreibung der Kalibrierdaten, Korrektur von Fehlmessungen infolge Strömungs¬
turbulenz und Geschwindigkeitsgradienten, Messung der Turbulenzgrössen etc. verbunden.

Dynamische Fluid/Sonden-Interaktionen sind bei der Verwendung von Keilsonden u.U. für Mess¬

fehler von der Grössenordnung der interessierenden Quantität selbst verantwortlich. Insbesondere

bei Fluktuationen des Anströmwinkels in Drehrichtung manifestiert sich der Einfluss der konzep¬
tionell unterschiedlichen Sondenform (Zylinder <-» Keil) deutlich zu Ungunsten von Keilsonden.

Bei Zylindersonden folgt die dynamische Antwort des Totaldruck-, des statischen Sondendruck-

und des Drehwinkelkoeffizienten praktisch unverfälscht der (quasi-) statischen Kalibrierkurve3.

Im Gegensatz dazu zeichnen sich bei Keilsonden Diskrepanzen zwischen dynamischem und

statischem Fall von z.T. mehr als 100 % des Staudrucks ab. Namentlich dynamische Ablösung
führt hierbei zu bedeutenden, nicht korrigierbaren Messfehlern. Neben der Form wurde die

Abmessung der Sonden als wichtiger Einflussparameter für das Ausmass dynamischer Effekte

identifiziert. Fehlmessungen aufgrund dynamischer Zirkulation und Massenträgheit treten pro¬

portional dem Sondendurchmesser in Erscheinung. Für Fluktuationsgrade im Bereich 0 < k < 0.2

(d.h. bevor Synchronisation der Kärmänschen Wirbel einsetzt) können diese systematischen

dynamischen Effekte korrigiert werden.

Angesichts der im allgemeinen sehr guten Eigenschaften von Zylindersonden für Messungen in

fluktuierenden Turbomaschinenströmungen tritt ihr einziger Nachteil bezüglich der Fehlanzeige
bei scherströmungsbedingten Geschwindigkeitsgradienten für viele Anwendungen in den Hinter¬

grund. Zudem lassen sich diese systematischen Auswirkungen relativ leicht korrigieren.

Wie unterschiedlich sich diese bei verschiedenen Sondenformen auswirken, geht z.B. sehr eindrücklich aus den

Abbildungen 5.3-7 und 5.3-8 hervor.

Vgl. hierzu Abbildung 5.3-14 (Totaldruckkoeffizient), Abbildung 5.3-20 (statischer Sondendruck-Koeffizient)

und Abbildung 5.3-24 (Drehwinkelkoeffizient).



Probe-Shape Optimization for Aerodynamic Measurements

in Highly Fluctuating Flows

ABSTRACT

The goal of this work was to propose the optimized shaping of aerodynamic probes used for mea¬

surements in highly fluctuating flows (e.g. turbomachines). For this purpose theoretical and ex-

perimental investigations concerning the influence of aerodynamic effects / interactions (static
and dynamic) on the reading of different probes were performed.

The unsteady flow field inside turbomachines is dominated by processes in the yaw angle plane.
The amplitudes of the periodically varying flow vectors typically cover a ränge of up to ± 20 %

with respect to the local Mach number and ± 15° in the yaw angle plane, whereas fluctuations in

the pitch angle plane of ± 5° generally are comparatively moderate. Superposed to these

systematic fluctuations with the blade passing frequency in the kHz-range are stochastic

fluctuations due to a mean turbulence level of typically 10 %. E.g., in axial turbomachines by
means of energy transfer and as well for the optimization of the blade geometry the

circumferencial component of the flow is more important in comparison to the radial component.
Thus the demands for accurate measurements should be focused primarily on the Mach number

and yaw angle of the flow. For this measuring task prismatic probes are best suited from the

aerodynamical point of view. Further this type of probe is, in comparison to L-shaped probes,
favorable when considering fabrication, spatial requirements between blade rows and installation

within existing machines.

A first part of the investigations was directed towards the "static aerodynamic characteristics" of

various probe shapes. Comprehensive experimental investigations were performed in a wind

tunnel for Mach numbers 0.4 < Ma < 1.2. Pneumatic measurements enabled the quantification of

the flow angle and Mach number influence on the reading of circular cylinders and geometrically
varied wedge probes (apex angle, rounding of the leading edge, positioning of the sensing hole).
The influence of velocity gradients on the measurement with a wedge probe was also

investigated. With the aid of holographic interferometry the flow properties around prismatic
probes could be studied in detail. Additionally a complementary literature study and theoretical

investigations concerning the influence of Reynolds number, turbulence, blockage, interactions

due to Kärmän vortices etc. were performed.

In a second part "dynamic fluid/probe interactions" were investigated. In order to avoid the prin-
cipal difficulties in generating an air flow fluctuating both in magnitude and direction with

exactly known reference conditions the strategy of model-experiments was adopted. Probe bodies

oscillating longitudinally and rotationally were towed in a stationary water Channel. By increasing
the probe diameter by a factor of 10, reducing the velocity by a factor of 100 and the frequency of

oscillation by a factor of l'OOO the relevant parameters such as Reynolds number 20'000 < Reo =

Coo D / v < 80'000 and reduced frequency of the fluctuation 0.05 < k = f D / c«. < 0.5 representing
the conditions of probe measurements in turbomachines could be maintained (incompressible do-

main). The comparison of the dynamic response of probes to the corresponding static flow condi¬
tions (from calibration) enabled the quantification of dynamic aerodynamic effects on the probe
measurement.



The conclusions to be drawn from these investigations are that wedge probes - especially with

small apex angles - are not well suited for measurements in turbomachines. This is in contrast to

many of the literature where often such probes are favored. The superior characteristics of

slender, sharp-nosed wedge probes compared to circular cylinders with regard to Reynolds and

Mach number effects are lost when angular flow variations occur. It was found that circular

cylinders are equally proficient for measurements in the transonic and supersonic velocity
domain. With respect to interactions due to Kärmän vortices the advantages of wedges over

circular cylinders are confined to time invariant flow conditions. In time variant flows the magni-
tude of the pressure fluctuations on the surface of these two probe types are of the same order.

Significant differences in the characteristics of probes are seen when the influence of the flow

angle is considered. Exceeding the unambiguous calibration ränge, which especially in the case of

slender wedges is confined to very small yaw angles, leads to inevitable measurement errors.

Further due to the limited quasi-linear calibration ränge, equally typical for slender wedges, dis-

advantages regarding the mathematical modeling of the calibration data, corrections of measure¬

ment errors due to turbulence and velocity gradients, measurement of turbulence etc. can be

summarized.

When using wedge probes dynamic fluid/probe interactions may cause measurement errors of the

same order of magnitude as the quantity of interest. Particularly when considering angular flow

fluctuations the influence of the conceptionally different probe shape (circular cylinder <-» wedge)
manifests itself disfavoring wedge probes. In the case of circular cylinders the dynamic response

of the total pressure, static pressure and yaw angle coefficient are practically accordant with the

(quasi-) static calibration curve. In contrast, in the case of wedge probes discrepancies between

dynamic and corresponding static conditions of up to 100 % of the Stagnation pressure can be

seen. Above all, dynamic stall, which can be seen to occur only on the surface of wedges, leads to

inevitable measurement errors. Apart from the shape, the size of the probes was identified to be

an important parameter. Measurement errors due to dynamic circulation and inertia take place

proportional to the probe size. Within the ränge 0 < k < 0.2 (i.e., before synchronization of the

Kärmän vortices occurs) errors originating from these systematic dynamic effects can be

corrected.

In view of the generally superior properties of circular cylinders for measurements in fluctuating

turbomachinery flows their only disadvantage - measurement errors due to velocity gradients in

shear flows - is in most applications outweighed. Especially since these systematic effects can be

corrected in a relatively easy manner
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1. Einleitung 1

Kapitel 1

EINLEITUNG

In vielen technischen Anwendungsgebieten spielen schnell veränderliche Strömungsfelder eine

zentrale Rolle. Beispiele sind Schaufelungen von Turbomaschinen wie Gas-, Dampf- und Was¬

serturbinen sowie Verdichter und Pumpen, Innenräume von Kolbenmotoren, umströmte Flugkör¬

per, Modelle in Windkanälen etc. Die instationären Vorgänge beruhen einerseits auf inneren Strö¬

mungsinstabilitäten (turbulente Fluktuationen) mit stochastischer Natur; oder sie werden durch

erzwungene Veränderungen der Strömungsgeometrie (Rotor/Stator-Interaktionen, Bewegungen
von Kolben und Ventilen etc.) mit systematischem Charakter hervorgerufen. Weiter finden oft

einmalige transiente Vorgänge wie beim Starten oder Stoppen einer Strömung, Explosionen usw.

statt. In den meisten Fällen sind systematische und stochastische Vorgänge überlagert.

Die Vorausberechnung solcher zeitvariabler Strömungen mit leistungsfähigen Computern ist

heute Gegenstand intensiver Forschung. Für die Weiterentwicklung von numerischen Computer¬

programmen sind indessen detaillierte Messungen an ausgewählten Beispielen von grosser Wich¬

tigkeit. Je anspruchsvoller die Rechnung, desto höhere Anforderungen werden an die Messung

gestellt. Auch sind genaue Messungen erforderlich, wenn ein Problem rechnerisch (noch) nicht

behandelt werden kann. Für die genannten Anwendungen werden Messverfahren benötigt, wel¬

che Gasströmungen im Unter- oder Überschallbereich mit Fluktuationsraten von mehreren kHz

zu erforschen ermöglichen.

Die schnelle aerodynamische Sondenmesstechnik stellt hierbei eine interessante Alternative zu

Hitzdraht- und Lasersystemen dar. Gegenüber Hitzdrähten zeichnen sich schnelle aerodynami¬
sche Sonden durch eine hohe Robustheit aus, und im Vergleich zu Lasermethoden ist als Vorteil

der viel geringere Messaufwand herauszustreichen. Als grundsätzlicher Nachteil dieser invasiven

Messtechnik sind mögliche Beeinflussungen der Strömung durch die Sonden aufzuführen1. Da¬

raus lässt sich die wichtigste Forderung in der aerodynamischen Sondenmesstechnik - die Mini¬

mierung der Sondenabmessungen - ableiten. Weiter kommt der aerodynamischen Form der Son¬

den eine grosse Bedeutung zu, wenn es darum geht, den hohen Ansprüchen an eine qualitativ
hochwertige Messung zu entsprechen.

Die Frage nach der optimalen Sondenform für Messungen in hochgradig fluktuierenden Strö¬

mungen ist das zentrale Thema dieser Arbeit. Die technologische Realisierung schnell anspre¬
chender Strömungssonden ist z.B. in der am Laboratorium durchgeführten Dissertation von

GOSSWEILER (1993) beschrieben. Weitere intensive Forschungsarbeiten im Rahmen des SNF-

Projektes "Schnelle aerodynamische Sondenmesstechnik für Gasströmungen" führen

KUPFERSCHMIED, GIZZI und KOPPEL durch.

Ein eingehender Vergleich der Vor- und Nachteile einzelner Messverfahren findet sich z.B. in GOSSWEILER

(1993)



2 1. Einleitung

1.1. FUNKTIONSWEISE DER SCHNELLEN AERODY¬

NAMISCHEN SONDENMESSTECHNIK

Abbildung 1.1-1 illustriert die Funktionsweise der schnellen aerodynamischen Sondenmesstech¬

nik. Das gewählte Beispiel der Strömungsmessung am Laufradaustritt eines Axialverdichters

stellt das klassische Anwendungsgebiet für diese Messtechnik dar.

3-D Turbomaschinen

Strömung

Sonde Sensorsignale

P, (cot)

Strömungsgrössen

periodischer

Stromungsvektor

cf((0t), S(cot), 7(cot)

Turbulenzgrössen

Vc^, Va^, Vy*(cot)
c'a c y ay (cot)

o cot = 27t

Triggersignal "fif'

*' 1 Schaufelpassage

Abb. 1.1-1 Funktionsweise der schnellen aerodynamischen Sondenmesstechnik (z-B. Strömungs¬

messung am Laufradaustritt eines Axialverdichters mit einer zylindrischen 4-Sensor-Sonde)

Aus den in Drücke pj (t) konvertierten Spannungssignalen der 4 Sensoren der Sonde lässt sich die

zeitvariante 3D-Strömung an einem ortsfesten Punkt bestimmen. Diese wird bei stationären Be-

triebszuständen der Maschine einerseits durch den periodischen (systematischen) Vektor cx (tot),

cy (cot), cz (ß>t) des Cartesischen Koordinatensystems oder vorzugsweise bezogen auf das Ku¬

gel-Koordinatensystem der Sonde (vgl. Abb. 1.1-2) durch

• Geschwindigkeitsbetrag bzw. Machzahl c (cot), Ma (cot):

• Anströmwinkel in Dreh- und Kipprichtung oc (cot) und 7 (cot)

beschrieben. (..) (cot) repräsentieren hierbei auf die Schaufelkanäle phasenbezogene Ensemble-

Mittelwerte (cot = 2k entspricht einer Schaufelpassage). Diese Grössen, welche frei von stochasti-

schen (turbulenten) Fluktuationen sind, werden üblicherweise1 aus den ensemble-gemittelten

Drucksignalen pi (cot) bestimmt. Weiter enthalten die dazugehörigen (ebenfalls phasenabhängi¬

gen) Standardabweichungen 's i (cot) die Information über die Turbulenzgrössen:

• Normalspannungen ~ V c' 2(cot), V oc' 2(cot) und V 7'2 (cot)

• Schubspannungen ~ c' oc' (cot), c' 7' (cot) und a' 7' (cot)

Für die Bestimmung der Normal- und Schubspannungen muss die Dichte p (cot) als Funktion von

Poo und T (cot) bekannt sein (oft genügt die Kenntnis eines Mittelwertes; vgl. Abschnitt 2.2).

Die Grundlage für dieses Vorgehen bildet die in der Referenzströmung eines Windkanals ermit¬

telte Kalibriercharakteristik in Abb. 1.1-2 aus HUMM/SIGNORELL (1989). Ausgehend von den

1 Je nach Konzept der Auswertetechnik (vgl. Abschnitt 2.3).
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angezeigten Drücken pi - p^ in Funktion der Machzahl Ma und den Anströmwinkeln cx, 7 der

Kalibrierströmung werden geeignete Kalibrierkoeffizienten z.B. nach Gleichung 1.1-1 definiert:

Drehwinkelkoeffizient k„ = ki2 = —Pl" _? = f (Ma, a, 7)

Po —^—

Kippwinkelkoeffizient ky = k30 = —P3" ^° = f (Ma, oc, 7)

Po —l-^—^
(1.1-D

Machzahlkoeffizient kMa :

Po

P1+P2
: f (Ma, oc, 7)

Die Koeffizienten ka = ki2 und ky = k3o enthalten als Bezugsgrösse den "Sondenstaudruck":

Differenz zwischen "Sonden-Totaldruck" po und "statischem Sondendruck" (pi + P2) / 2. Das

Verhältnis dieser beiden Grössen ergibt den Machzahlkoeffizienten kMa1-

Drehwinkelebene

Abb. LI-2 Kalibriercharakteristik einer zylindrischen 4-Loch-Sonde

Durch die inverse Darstellung der Koeffizienten ki2 und k3o (Abtausch abhängiger und unab¬

hängiger Variablen) lassen sich die Anströmwinkel a und 7 in einem ersten Iterationsschritt (Ma

unbekannt) zugleich ermitteln. Anschliessend erfolgt die Bestimmung der Machzahl aus dem

Verlauf kMa (Ma, oc, 7). Dieser iterative Vorgang zur Bestimmung der Strömungsgrössen (die

Reihenfolge kann im Prinzip beliebig gewählt werden) wird bis zur Konvergenz für jeden Punkt

der Zeitreihe cot wiederholt. Weiter lassen sich der statische Druck der Strömung aus der Bezie¬

hung für den statischen Sondendruck-Koeffizienten Ks = (pi + P2) / 2 p^ = f (Ma, a, 7) bestim¬

men. Anhand des Beispiels für die Bestimmung von Ma, oc und 7 (cot) kann die Idealvorstellung

für die aerodynamischen Eigenschaften der Sonde und für die Kalibrierung formuliert werden:

• kMa unabhängig von oc und 7; und die Koeffizienten ki2 * f (Ma, 7) und kßo * f (Ma, oc).
• 3kj / d{ = konstant bzw. dk[ I d\ ~ konstant (lineare bzw. quasilineare Charakteristik).
• Die Kalibrierung ist repräsentativfür die Bedingungen bei der Messung.

1 Für eine rationelle Auswertung der Daten von Mehrlochsonden sind Koeffizienten, welche sich nur aus

Sondendrücken zusammensetzen, vorzuziehen. In den Ausführungen der folgenden Kapitel, wo die Charak¬

teristika von Sonden beurteilt werden, finden teils andere Koeffizienten Anwendung. Dadurch wird die

Vermischung mehrerer Einflussparameter umgangen.
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Von diesem Idealfall sind naturgemäss Abstriche zu machen. Die Kreuzempfindlichkeit der ein¬

zelnen Koeffizienten, z.B. der starke in Abb. 1.1-2 sichtbare Einfluss des Anströmwinkels oc

(Drehrichtung) auf kMa. erschwert die Auswertung der Sondendaten teils erheblich. Die Polbil¬

dung der Koeffizienten ki2 und k3o, wenn in Funktion von oc gilt: po = (pi + p2) / 2, verunmög-

licht sogar eindeutige Rückschlüsse auf oc und 7. Weiter wird die "Repräsentativität" der Kalibrie¬

rung durch eine beinahe unüberschaubare Zahl aerodynamischer Effekte und Interaktionen

(statisch und dynamisch) nachteilig beeinflusst. Dabei ist der gesamte Fernbereich des unbekann¬

ten Strömungsbildes um die Sonde massgebend. Die notwendige Information darüber liefern je¬

doch erst in allen 3 Ebenen (wegen Rotor-Stator-Interaktionen auch in der Rotationsebene; z.B.

tangential in Abb. 1.1-1) in kleinen Abständen durchgeführte punktuelle Sondenmessungen.

Zur Umgehung dieser gegenseitigen Abhängigkeiten muss sich die Charakterisierung von Fluid /

Sonden-Interaktionen in einer ersten Phase der Auswertung auf den unmittelbaren Nahbereich der

Sondenströmung konzentrieren. Dabei stehen ausschliesslich die am Messort von der Sonde

selbst gelieferten Informationen über die zeitvariante Strömung zur Verfügung. Diese wird - ent¬

sprechend den Möglichkeiten der aerodynamischen Sondenmesstechnik - einzig durch den mo¬

mentanen Betrag und die Richtung des Strömungsvektors sowie deren zeitlichen Ableitungen

charakterisiert. Zudem müssen sämtliche Fluid / Sonden-Interaktionen ungeachtet der physikali¬
schen Ursache auf das bei der Kalibrierung festgesetzte Kugel-Koordinatensystem der Sonde (mit

Zentrum in der Spitze) bezogen werden. Z.B. zeigt Abbildung 1.1-3 qualitativ das 2-dimensionale

instationäre Strömungsfeld im Bereich einer prismatischen Zylindersonde.

/^_ Umfangsgeschwindigkeit u

~f*~ «(t)
J>_ Rotor

—f*- a(t + At)

"39 \ J

Geschwindigkeit c

(Machzahl Ma)
Richtung o

, Rückwirkungen
o der Nachlaufwirbel

Ablösepunkt w \ '

^ >x

Struktur der \^ /
Nachlaufwirbel \ ,,-'

Stator \

Durchmesser D

Rückwirkung von

Stator auf

Sondenstromung
und Nachlauf

Stator

Zeitpunkt t

\
Zeitpunkt t +At

Abb. 1.1-3 Fluid/Sonden-Interaktionen bei aerodynamischen Sondenmessungen (2D)

Durch das Vorbeiziehen der Laufschaufeln wird die raumfeste Sonde mit einem zeitlich ändern¬

den statischen Druck p (t) sowie dem Betrag c (t) und der Richtung oc (t) des Geschwindigkeits¬
vektors konfrontiert. Neben den auf Änderungen 3c / 3t sowie 3a / 3t und 32oc / 3t2 beruhenden

dynamischen Fluid / Sonden-Interaktionen zeigt sich anhand der zwei Momentaufnahmen, dass

das Strömungsfeld im Bereich der Sonde stark verzerrt ist. Diese Einflüsse von statischen Druck-

und Geschwindigkeitsgradienten können nur gerade bei infinitesimal klein ausgeführten Sonden

vernachlässigt werden. Das gleiche gilt für die Phasenverschiebung zwischen der auf die Mess¬

bohrungen 1 und 2 auftreffenden repräsentativen Stromlinien. Von der Abmessung der Sonde

hängen ausserdem das räumliche Auflösevermögen der Messung sowie das Ausmass der auf die

Strömung ausgeübten Rückwirkungen ab.

Die Aerodynamik an jeder Sondenform wird durch die momentane Machzahl der Strömung Ma^,

den Anströmwinkel oc, die Strömungsturbulenz Tu und die Reynoldszahl Reo (bezogen auf den

Sondendurchmesser D) geprägt. Die Parameter oc, Tu und Reo bestimmen im wesentlichen die
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Lage des Ablösepunktes (auch z.B. bei Keilsonden je nach Öffnungswinkel u.U. schon bei gerin¬

ger Schräganströmung a von Bedeumng) sowie die Struktur der Nachlaufwirbel. Diese Struktur

wiederum beeinflusst den Betrag und die Frequenz an der Sonde induzierter Rückwirkungen.

Die "Dynamik" der Vorgänge hängt dabei von der Frequenz f der Strömungsfluktuation (Schau¬

feldurchgangsfrequenz), dem Sondendurchmesser D und der Strömungsgeschwindigkeit c„ ab.

Daraus lässt sich die universelle Kenngrösse "reduzierte Frequenz" für die Charakterisierung

dynamischer Fluid / Sonden-Interaktionen ableiten (vgl. Kapitel 5):

k = £LD- (1.1-2)
Coo

Aussagen über die optimale Sondenform für Messungen in Turbomaschinen setzen eine sorgfäl¬

tige Untersuchung der aerodynamischen Eigenschaften von Sonden mit Einbezug aller Einfluss-

grössen voraus. In diesem Zusammenhang fällt bei der Durchsicht der Literatur auf, dass die ae¬

rodynamischen Auslegungskriterien von Sonden einerseits oft auf isolierten Gesichtspunkten be¬

ruhen und einzelnen Aspekten vereinzelt eine zu hohe Priorität eingeräumt wird. Der Grund hier¬

für ist zum Teil in der Entwicklungsgeschichte der konventionellen (pneumatischen) aerodynami¬
schen Sondenmesstechnik zu suchen (Abschnitt 1.2).

1.2. ENTWICKLUNGSGESCHICHTE DER AERODY¬

NAMISCHEN SONDENMESSTECHNIK

Die aerodynamische Sondenmesstechnik blickt auf eine lange Entwicklungsgeschichte zurück. So

setzte z.B. Henri Pitot 1732 eine Rohrsonde zur Messung des Totaldrucks von strömendem Was¬

ser ein (BENEDICT 1984, BRYER/PANKHURST 1971). Das bauliche Konstruktionsprinzip der

Pitotsonde besticht durch seine Einfachheit und zeichnet sich dadurch aus, dass der korrekte

Totaldruck der Strömung selbst bei Schräganströmung (grosser Unempfindlichkeitsbereich; vgl.
Abschnitt 4.2.8.1) und weitgehend unabhängig der Reynolds- und Machzahl sehr zuverlässig

wiedergegeben wird. Aus diesem Grund wird diese Sonde auch heute sehr oft angewendet.

Bei der Auslegung von Sonden zur Messung des statischen Druckes der Strömung galt das Inter¬

esse ebenfalls Bauformen, welche den echten Wert p«, liefern. Sehr schlanke in der Strömung

ausgerichtete Keil- und Konussonden (Abb. 1.2-1) erfüllen diese Bedingung. Der pneumatische
Mittelwert zweier gegenüberliegender Druckmessbohrungen der Keilsonde (bzw. mehrerer am

Umfang verteilter bei der Konussonde) entspricht dann dem statischen Druck p«, der Strömung.
Weiter kann die Bestimmung der Strömungsrichmng mit einem achsensymmetrischen Körper
durch pneumatischen Abgleich erfolgen. Die Sonde wird solange verdreht, bis die Anzeige pi -

p2 = 0 wird. Die Qualität der Messung hängt hierbei stark von der aerodynamischen Sensitivität

3pj / 3a der Sonde ab. Je grösser die Druckänderung pro Grad Anströmwinkel ist, desto höher

fällt das Auflösevermögen und das Signal-zu-Rauschverhältnis aus.

In Abbildung 1.2-1 sind für verschiedene Messaufgaben konzipierte Sondenformen aufgeführt.
Ihre bauliche Ausführung gewährleistet eine zuverlässige Bestimmung der einzelnen Strömungs-
grössen. Dadurch können sie im wesentlichen ohne Kalibrierung zum Einsatz gebracht werden.

Die hierzu notwendige Voraussetzung für Geradanströmung der Sonden kann in zeiüich invarian¬

ten Strömungen meistens leicht erfüllt werden.

Der fortgeschrittene Stand der Technik ermöglichte die Herstellung von Kombinationssonden mit

kleinen Abmessungen. Mit durch drei oder mehr Druckmessbohrungen ausgerüsteten Sonden las¬

sen sich 2- bzw. 3-dimensionale Strömungsfelder vermessen. Für zweidimensionale Bedingungen
enthält das Verhältnis zwischen dem angezeigten Druck in der "Totaldruckmessbohrung" po und

dem Mittelwert der seitlichen Druckmessbohrungen (pi + P2) / 2 ("statischer Sondendruck") die



A: Totaldruckmessung

1. Einleitung

B: Messung des statischen Druckes C: Richtungsmessung

(Pi+ P2)/2= p- Pi=P~

///
c~ /// c~ ///

c~ ///
Co, ///

Abb. 1.2-1 Sonden zur Messung des Total- (A), statischen Druckes (B) und der Strömungsrich¬

tung (C)

Information über den Betrag und die Druckdifferenz pi - p2 über die Richtung des Strömungs¬
vektors. "Frühere" Erkenntnisse beeinflussten die Auslegung solcher Sonden massgeblich. Da

Kalibriereinrichtungen oft nicht zur Verfügung standen, setzten sich bisherige Gestaltungsricht¬
linien zwangsläufig durch. Auch die Messstrategie wurde im wesentlichen beibehalten, und so

stellten pneumatisch abgeglichene schlanke Keil- und Konussonden mit einer Totaldruckmess-

bohrung ideale Messwerkzeuge für stationäre statische Strömungen dar. Eine praktisch unver¬

fälschte Anzeige des statischen Druckes und eine hohe aerodynamische Sensitivität sind dabei als

wesentiiche Vorzüge zu nennen. Zudem sprachen später hinzugekommene experimentelle und

theoretische Untersuchungsergebnisse für die Verwendung derartiger Sondenformen.

Im Zeitraum von ca. 1950 bis 1970 wurde eine beinahe unüberschaubare Menge von Publikatio¬

nen über Sondenaerodynamik veröffentlicht. Allein in BRYER/PANKHURST (1971) und CHUE

(1975) finden sich zu dieser Thematik mehr als 100 Literaturstellen. Das Studium dieser beiden

Standardwerke führt zur Schlussfolgerung, dass schlanke Keil- und Konussonden gegenüber Zy¬
lindern weitaus bessere aerodynamische Eigenschaften aufweisen. Insbesondere werden z.B. die

wesentlich geringeren Auswirkungen von Reynolds- und Machzahleinflüssen auf die Anzeige der

Sonden herausgestrichen. Bei Messungen in Überschallströmungen werden als weitere Vorzüge
dieser Sondenformen an der Spitze anliegende Verdichtungsstösse ausgewiesen. Dadurch übt die

Sonde weniger Rückwirkungen auf die Strömung aus.

• Schnelle aerodynamische Sondenmesstechnik

Mit der Verfügbarkeit von Miniaturdrucksensoren in den 70-er Jahren eröffneten sich der aerody¬
namischen Sondenmesstechnik neue Perspektiven. Während bei konventionellen Sonden lange

pneumatische Messleitungen zwischen Druckmessbohrung und Sensor sämtliche hochfrequenten

Signale dämpfen, lassen sich dadurch, dass Sensoren direkt im Sondenkopf untergebracht werden

können, fluktuierende Strömungsgrössen messen. Als extremes Anwendungsgebiet bieten sich

die sehr komplexen Strömungen im Inneren von Turbomaschinen an.

Bei der Entwicklung der schnellen aerodynamischen Sondenmesstechnik orientierte sich die For¬

schung mit Schwergewicht in Richtung Sensorik und Miniaturisierung (einen sehr guten ge¬

schichtlichen Überblick hierzu vermittelt GOSSWEILER 1993). Hinsichtlich Sondenaerodyna¬
mik wurden selbst für Messungen in fluktuierenden Turbomaschinenströmungen traditionelle

Richtlinien vielfach übernommen. So setzten z.B. BROICHHAUSEN et al. (1983) eine

Keilsonde mit ca. 0 = 25° Öffnungswinkel, COOK (1989) mit 0 = 30° sowie HENEKA (1983),

BUBECK (1987) und RUCK (1989) je eine baugleiche Keilsonde mit 0 = 29° ein. Auch zeigt
sich in vielen privaten Diskussionen, wie stark das Gedankengut der für rein statische Strömungs¬

bedingungen erarbeiteten Auslegungsgrundlagen bei "Sondenaerodynamikern" Fuss fasste. In

diesem Zusammenhang muss jedoch berücksichtigt werden, dass die Aussagen über die aerody-
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namischen Eigenschaften von Sonden praktisch ausnahmslos unter idealisierten Bedingungen

erarbeitet wurden. D.h.:

• zeitinvariante Strömungen (Geschwindigkeitsbetrag und Anströmwinkel)

• Sonden gegen die Strömung ausgerichtet (gerade angeströmt)

In der Realität werden Sonden bei Messungen in Turbomaschinen jedoch mit hochgradig flukm¬

ierenden Strömungen konfrontiert (Fluktuationsgrad entsprechend der Schaufeldurchgangsfre¬

quenz im kHz-Bereich). Die Ausrichtung ist nur im zeitlichen Mittel möglich, d.h. die Sonden

werden zyklisch schräg angeströmt. Die Vermutung, dass die hervorragenden Eigenschaften von

für Spezialfälle konzipierten Sondenformen schnell verloren gehen, liegt somit nahe. Z.B. ver¬

weist EPSTEIN (1985) darauf, dass dynamische Fluid/Sonden-Interaktionen sehr grosse Auswir¬

kungen haben können, und GOSSWEILER (1993) kommt aufgrund seiner Betrachtungen zum

Schluss, dass für Messungen in flukmierenden Turbomaschinenströmungen Zylinder- gegenüber

Keilsonden vorzuziehen sind.

Einen Spezialfall dynamischer Fluid/Sonden-Interaktionen (Fluktuationen des Geschwindigkeits¬

betrags) untersuchten KOVASZNAY et al (1971 & 1981). Aufgrund dieser Erkennmisse korri¬

gierten z.B. MATSUNAGA et al. (1978 & 1980) ihre Messresultate.

1.3. ZIELSETZUNG DER VORLIEGENDEN ARBEIT

Die vorliegende Arbeit hat zum Ziel, klare, quantifizierbare Aussagen über die Eigenschaften un¬

terschiedlich geformter aerodynamischer Sonden für Messungen in hochgradig flukmierenden

Strömungen (z.B. Turbomaschinen) zu treffen. Die dabei zu beantwortenden Fragen lauten:

• Welche Massnahmen sind notwendig, um den momentanen lokalen Geschwindigkeitsvek¬
tor (Betrag und Richtung) möglichst unverfälscht zu messen?

• Wie gross sind Messfehler aufgrund verschiedener auf die Sondenanzeige einwirkender ae¬

rodynamischer Effekte/Interaktionen?

• Welche Messfehler lassen sich korrigieren?

Kapitel 2 beinhaltet u.a. eine Definition der Messaufgabe und Literaturangaben über typische

Strömungsbedingungen in Turbomaschinen sowie einen "Anforderungskatalog" an die aerody¬
namischen Eigenschaften von Sonden für den gewünschten Messzweck. In diesem Kontext

werden auch einschränkende Randbedingungen für den Sondenbau diskutiert, da die Sondenform

vielfach einen Kompromiss zwischen aerodynamischen, baulichen und betrieblichen Aspekten im

Zusammenhang mit der Miniaturisierung darstellt. Mit Hilfe theoretischer und experimenteller

Untersuchungen sollen vor- und nachteilige aerodynamische Eigenschaften verschiedener Son¬

denformen aufgezeigt werden. Statische aerodynamische Sondeneigenschaften werden in Kapitel
4 untersucht. Hierzu fanden umfangreiche Untersuchungen im Windkanal des Laboratoriums

statt. Dynamische Fluid/Sonden-Interaktionen wurden in Modellexperimenten im mit Wasser

gefüllten Schleppkanal des Laboratoriums untersucht (Kapitel 5). Ein Beschrieb der experimen¬
tellen Einrichtungen und Versuchsdurchführungen findet sich in Kapitel 3.

Mit Hilfe der Untersuchungsergebnisse aus den Kapiteln 4 und 5 lassen sich anhand eines kon¬

kreten Beispiels (2D-Strömung am Laufradaustritt eines Radialverdichters) aufgrund verschiede¬

ner aerodynamischer Effekte Messfehler für unterschiedlich geformte Sonden vergleichen (Kapi¬
tel 6). Hierbei lassen sich für eine wichtige Gruppe von Messfehlern Korrekturverfahren erarbei¬

ten. Eine Zusammenfassung und ein Ausblick in Kapitel 7 schliessen die Arbeit ab.
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Kapitel 2

PROBLEMSTELLUNG

Das Design jeder aerodynamischen Sonde ist anwendungsorientiert. Nur durch das Erstellen eines

kritischen Anforderungskatalogs an deren Eigenschaften kann die optimale Lösung gefunden wer¬

den. Hierbei diktieren mehrere Kriterien die Formgebung: Den wichtigsten Punkt in der aerody¬
namischen Sondenmesstechnik stellt die Miniaturisierung der Sondenabmessung dar. Nur so lassen

sich mit dieser invasiven Messtechnik verbundene Rückwirkungen auf die Strömung klein halten.

Dadurch, und aufgrund betrieblicher und technologischer Randbedingungen (Abschnitt 2.1), treten

die rein aerodynamischen Aspekte teilweise in den Hintergrund. Einen wichtigen Schritt bei der

Formoptimierung stellen die Definition der Messaufgabe und die Vorhersage der anzutreffenden

Strömungsbedingungen dar (Abschnitt 2.2). Weiter hängt die Qualität der Messung stark von der

korrekten "Messstrategie" und dem Konzept der Auswertetechnik ab (Abschnitt 2.3). Aus rein ae¬

rodynamischer Sicht wird eine Sonde durch die Kalibriereigenschaften und die Auswirkungen ae¬

rodynamischer Effekte/Interaktionen auf deren Anzeige charakterisiert (Abschnitt 2.4).

2.1. BETRIEBLICHE UND TECHNOLOGISCHE

RANDBEDINGUNGEN BEIM SONDENBAU

Aerodynamische Sonden weisen gegenüber den Lasermethoden den prinzipiellen Vorteil auf, dass

bestehende Anlagen für die Durchführung von Messungen nur geringfügig modifiziert werden

müssen. Während z.B. L2F und LDA (Laser-2-Fokus und Laser-Doppler-Anemometry) grosse

optische Fenster benötigen, reichen bei prismatischen Sonden für deren Ein- und Ausbau kleine

Bohrungen in der Begrenzungswand aus. Zudem eignet sich dieser Sondentyp für Traversierungen
zwischen engen Schaufelreihen. Gegenüber L-förmig ausgebildeten Sonden1 eignen sich prismati¬
sche Sonden weniger gut zur dreidimensionalen Strömungsmessung; die Bestimmung des Strö¬

mungsvektors in der Drehwinkelebene von Turbomaschinen deckt jedoch die Bedürfnisse zur Op¬
timierung der Komponenten zum grössten Teil ab (vgl. Abschnitt 2.2).

Ein entscheidendes Auslegekriterium stellt bei schnellen aerodynamischen Sonden deren mechani¬

sche Baubarkeit dar: Der Idealform aus aerodynamischer Sicht sind durch die Aufgabe, Sonden mit

Miniaturdrucksensoren zu bestücken, oft restriktive Grenzen gesetzt. Am Beispiel einer Dreiloch¬

sonde für Messungen in zweidimensionalen Strömungen sollen diese Aspekte der "Baubarkeit" dis¬

kutiert werden. Mit der Verwendung baulich identischer Sensoren und einer internen pneumati¬
schen Referenzdruckbohrung können Sonden minimaler Abmessungen ungefähr nach Abb. 2.1-1

realisiert werden. Aus Platzgründen sind die Sensoren (1-2) zur Richtungs- und statischen Druck¬

messung sowie (0) zur Totaldruckmessung i.a. auf unterschiedlichen Ebenen angebracht (der vierte

Drucksensor zur Messung des Kippwinkels ist am freien Sondenende angebracht; vgl. Abb. 1.1-

1). Mit Hilfe der ursprünglich für biomedizinische Applikationen konzipierten Sensortypen (ca. 2 x

1 x 0.5 mm3) verwirklichte GOSSWEILER (1993) eine 4-Loch-Zylindersonde mit D = 2.5 mm.

Bei Keilsonden erfolgt die Einsetzung der Sensoren zur Richtungsmessung (Ebene 1-2) typischer¬
weise von aussen, während sich bei Zylindersonden die Anbringung der Sensoren von der Innen¬

seite aufdrängt. Obwohl mit viel grösserem Herstellungsaufwand verbunden, bedeutet die mit die¬

ser Bautechnik realisierbare mechanische Präzision einen ganz entscheidenden Vorteil der Zylinder-

Bei dieser Sondenform treten indessen bei Überschallströmungen unerwünschte Interaktionen der Strömung um

die Sonde mit Verdichtungsstössen am Schaft in Erscheinung (vgl. Abschnitt 4.2.2.2).
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gegenüber Keilsonden. Allfällige Einbussen des dynamischen Ansprechverhaltens durch die pneu¬

matische Kavität liegen etwa im gleichen Bereich wie der Verlust an Dynamik durch die bei oberflä¬

chenbündig angeordneten Sensoren notwendige Schutzschicht (GOSSWEILER 1993). Die Aus¬

stattung der Keilsonden mit einem Pitotvorsatz (Ebene 0) dient der Realisierung eines grossen Un-

empfindlichkeitsbereichs bei der Totaldruckmessung (vgl. Abschnitte 4.2.8.1 und 4.3.1).

2 * 2 2

Drucksensor

2.0 x 1.0 x 0.5 mm3

f~"l 05

1

0

Keil 60° Keil 30° Zylinder

Abb. 2.1-1 Bauformen von Keil- und Zylindersonden mit Miniaturdrucksensoren; Ebene 1-2:

Richtungs- und statische Druckmessung und Ebene 0: Totaldruckmessung

Die Baugrösse von Sonden hängt in erster Linie von der Anzahl eingesetzter Sensoren und deren

Positionierung ab. Einen qualitativen Vergleich mit dem gegenwärtigen technischen Stand realisier¬

barer Minimalabmessungen von Keilsonden mit unterschiedlichem Öffnungswinkel liefert Abbil¬

dung 2.1-2. Die Breite D und die seitliche Flankenlänge L sind in diesem Extremfall durch die Be¬

rührungspunkte der Sensoren der Ebene 1-2 (Abb 2.1-1) untereinander und mit der Aussenkonmr

eindeutig bestimmt. Als Bezugsgrösse dient der Durchmesser der Zylindersonde Dzyi.

relative Abmessungen [-] Verhältnis l/L [-]

0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100

Öffnungswinkel 0 [°] Öffnungswinkel 0 [°]

Abb. 2.1-2 A: Abmessungen D, L der Sonden und Durchmesser der Traversierbohrung Djrav

für Keilsonden mit unterschiedlichem Öffnungswinkel 0; B: Lage der Messbohrung l/L für
minimale Abmessung der Keilsonde

Bei jeder Art von Messungen in bestehenden Anlagen sollten Bestrebungen, die Komponenten
möglichst geringfügig modifizieren zu müssen, an vorderster Stelle stehen. Die Durchmesser Drrav
der zur Traversierung der Sonden notwendigen Bohrungen in den Begrenzungswänden, bezogen
auf den Durchmesser der Zylindersonde, sind in Abb. 2.1-2, A aufgeführt. So benötigt z.B. eine

20°-Keilsonde gegenüber einer 60°-Keilsonde eine um fast 80% grössere Traversierbohrung. Ein

weiteres bauliches Auslegekriterium ist in Abbildung 2.1-2, B ersichtlich. Die Minimierung der

Abmessung lässt praktisch keinen Spielraum bei der Wahl der Position der Messbohrung l/L auf

der Keilflanke zu. So wäre z.B. die Positionierung der Messbohrung bei l/L « 0.5 zur Realisierung
einer hohen aerodynamischen Sensitivität (vgl. Abschnitt 4.2.8.3, Abbildung 4.2-26, B) unrealis¬

tisch.

Ebene 1-2

(Richtungs- und statische

Druckmessung)

Ebene 0

(Totaldmckmessung)
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2.2. DEFINITION DER MESSAUFGABE /

STRÖMUNGSBEDINGUNGEN

In der Messtechnik lässt sich der Idealfall, dass sämtliche gewünschte Grössen vollständig unver¬

fälscht wiedergegeben werden, in den wenigsten Fällen verwirklichen. Aus diesem Grund muss für

jede Anwendung eine Prioritätenliste erstellt werden. Z.B. gilt das Hauptinteresse bei Strömungs¬
messungen in einer Turbomaschine in den meisten Fällen den systematischen Anteilen des Vektors

c, cc und 7 (cot). Hierbei sind hinsichtlich Messqualität i.a. keine Konzessionen zulässig, während

bei den Turbulenzgrössen oft ungefähre Angaben ausreichen (EPSTEIN 1985).

Doch auch die Bedeumng der Grössen c, a und 7 (cot) kann gewichtet werden. Hinsichtlich der

Energieumsetzung in der Stufe sind praktisch ausschliesslich die Geschwindigkeit c (cot) und der

Anströmwinkel ä (cot) in Drehrichtung massgebend. Bei geringen Fluktuationen in der Kippwin¬
kelebene kann mit guter Näherung cos 7 (cot) = 1 geschrieben werden. Aus diesem Grund liefern

z.B. 2-D-Rechenverfahren oft hervorragende Ergebnisse, und so räumt CASEY (19911) der

Kenntnis des Anströmwinkels oc (cot) gegenüber 7 (cot) als Eingabegrösse für 3-D-Rechenver¬

fahren eine weit höhere Priorität ein. Auch anhand der qualitativen Beurteilung der Strömungsver¬
hältnisse in mehrstufigen Maschinen lässt sich die Wichtigkeit von oc (cot) im Vergleich zu 7 (cot)
hervorheben. Eine falsch eingeschätzte Anströmungsrichtung einer Stufe in der tangentialen Ebene
kann gravierende Auswirkungen zur Folge haben. Demgegenüber spielt die Anströmung in der

Kippwinkelebene eine eher untergeordnete Rolle.

Diese Erkenntnisse beeinflussen das prinzipielle Auslegungskonzept der Sonden in besonderem

Masse. Die Anforderungen an sehr genaue Messresultate reduzieren sich im wesentlichen auf eine

zweidimensionale Ebene. Für diese Messaufgabe sind prismatische Sonden prädestiniert. Insbe¬

sondere kann dadurch den Anforderungen hinsichtlich betrieblicher und technologischer Kriterien

aus Abschnitt 2.1 entsprochen werden. Dass sich prismatische Sonden indessen auch für Messun¬

gen des Kippwinkels eignen, belegen zahlreiche Anwendungsbeispiele (vgl. z.B. BUBECK 1987,

EPSTEIN 1985, GOSSWEILER 1993, HENEKA 1983 und RUCK 1989).

Aus den Literaturangaben über systematische Fluktuationen der Geschwindigkeitsvektoren und

Turbulenzgrade Tu in Tabelle 2.2-1 können typische Strömungsbedingungen in Turbomaschinen

charakterisiert werden. Aufgeführt sind experimentell bestimmte relative Fluktuationen der Ge¬

schwindigkeit c/cam Laufradaustritt und Amplituden a und 7 der Fluktuationen in der Dreh- und

Kippwinkelebene (dabei betragen die Schaufeldurchgangsfrequenzen typisch 2 < f < 10 kHz). Bei

der Mehrheit der Literaturangaben über systematische Fluktuationen des Geschwindigkeitsbetrags
und der Anströmwinkel sowie mittlere Turbulenzgrade der Strömung in Axialverdichtern sind keine

nennenswerten Diskrepanzen zu verzeichnen. Die ausgeprägten Fluktuationen des Geschwindig¬
keitsbetrags und sehr hohen Turbulenzgrade bei den Resultaten von LAKSHMINARAYANA

(1980) stammen von Messungen unmittelbar am Laufradaustritt. Insgesamt sind die Amplituden der

Fluktuationen in Drehrichtung a gegenüber der Kipprichtung 7 (mit Ausnahme der Resultate von

KERREBROCK et al. 1980) grösser.

Somit müssen aerodynamische Sonden für Messungen in Turbomaschinen hinsichtlich syste¬

matischer Fluktuationen der Anströmwinkel oc « + 15° und y ~ ±5° konzipiert werden. Die Ge¬

schwindigkeitsbeträgefluktuieren mit einer relativen Amplitude bis zu ca. 20 % um den Mittelwert

(typische Wertefür Turbomaschinen 0.5 < Ma < 1.4) im kHz-Bereich und mittlere Turbulenzgrade
betragen Tu ~8 % (Ausnahmen bilden hierbei Messungen unmittelbar am Laufradaustritt).

Vortrag an der ETH-Zürich zum Thema Strömungsrechnung im Juni 1991; vgl. z.B. CASEY (1983 und 1990).
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Referenz + c / c [%] ±<x[°] ±y[°] Tu[%] Strömung/Technik

BREUGELMANS/MATHIDOUAKIS (1985) 20 10 3.5 - AXV/CTA

BUBECK (1987) 10 7.5 5 - AXV / SASM

CHANA et al. (1992) 8 - - - AXV/PIV

ELMENDORF/KAUKE (1988) 8 10 - - AXV/SASM

EPSTEIN (1985) 20 10 4 - AXV/SASM

GYARMATHY et al. (1991) 20 15 - - RV /SASM

HENEKA (1983) 13 7 3 - AXV / SASM

KERREBROCK et al. (1980) 25 12.5 10 - AXV/SASM

LAKSHMTNARAYANA (1980) 15
..
30 - - 8 ..50 AXV/CTA

NEUHOFF/SHREEVE (1983) 10 12 4 - AXV/SASM

RUCK (1989) 12 8 2.5 7.5 AXV/SASM

SENOO et al. (1973) 30 20 - - RV(W) /SASM

STRAZISAR/POWELL (1980) 14 13 - - AXV/LDA

TREBrNJACWOUILLARMET (1988) 8 10 5 8 AXV/L2F

Tab 2.2-1 Typische Strömungsbedingungen in Turbomaschinen (stabile Betriebspunkte); AXV =

Axialverdichter, RV = Radialverdichter (W: Messungen in Wasser); CTA = Constant Temperature

Anemometry, L2F = Laser-2-Fokus-Anemometry, LDA = Laser-Doppler-Anemometry, PIV =

Particle Image Velocimetry, SASM = schnelle aerodynamische Sondenmessung

2.3. MESSSTRATEGIE / KONZEPT DER

AUSWERTETECHNIK

Die exakte Ausrichtung in der Strömung ist schon bei konventionellen pneumatischen Sonden eine

wichtige Voraussetzung für korrekte Messungen (vgl. Kapitel 1). Bei der schnellen aerodynami¬
schen Sondenmesstechnik muss durch diese "Messstrategie" zudem gewährleistet werden, dass die

teils eingeschränkten eindeutigen und quasilinearen Kalibrierbereiche (vgl. Abschnitt 2.4) optimal

genutzt werden. Oftmals wird dieses Vorgehen aus Zeitgründen nicht angewendet oder ist z.B. bei

"Blow-Down"-Versuchen, wo schnelle Sonden innerhalb weniger Millisekunden über den Schau¬

felquerschnitt traversiert werden, technisch nicht realisierbar.

Bei der Auswertung der Sondendaten können zwei konzeptionell unterschiedliche Techniken an¬

gewendet werden (man kann zeigen, dass die beiden vorgestellten Verfahren dann identische En¬

semble-Mittelwerte c, oc und 7 liefern, wenn der Staudruck keine stochastischen Fluktuationen auf¬

weist, und der (quasi-)lineare Kalibrierbereich der Sonde die systematischen und stochastischen

Fluktuationen der Anströmwinkel abdeckt):

I Bildung der Ensemble-Mittelwerte der Sensor- bzw. Drucksignale pj (cot) und z.B. der Stan¬

dardabweichungen der Fluktuationen s i (cot). Schritt 2 beinhaltet die Bestimmung der en-

semble-gemittelten Strömungsgrössen c, oc und 7 (cot) mit Hilfe der Kalibriercharakteristik.

II Im 1. Schritt erfolgt die Bestimmung der momentanen Strömungsgrössen c, cx und 7 (t) aus

den korrespondierenden Punkten pj (t) der Messreihen, und erst im 2. Schritt werden die En¬

semble-Mittelwerte c, oc und 7 (cot) gebildet

Durch die Vorgehensweise in Fall I werden die Signale aus den einzelnen Messbohrungen i der

Sonde statistisch unabhängig. Somit spricht bei Messungen in Maschinen mit stabilen (stationären)
Betriebszuständen nichts dagegen, die einzelnen Signale pj (t) etappenweise aufzunehmen. Die

Messresultate z.B. in GOSSWEILER et al. (1990), GYARMATHY et al. (1991) und HUNZIKER

et al. (1990) wurden mit einer zylindrischen 1-Loch-Sonde nach diesem Verfahren ermittelt. Diese

Aufgabe konnte mit Hilfe eines Ein-Kanal-Messsystems (auf PC-Basis) bewältigt werden.
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Bei der Messung der Turbulenzgrössen sind Abstriche zu machen, da sich aus den unabhängigen

Standardabweichungen s j (cot) nur Normalspannungen bestimmen lassen (Abschnitt 4.2.8.4). Die

Verfälschung der Grössen c,ocund7 (cot) lässt sich mit Hilfe eines vereinfachten Beispiels il¬

lustrieren. Betrachtet wird die Totaldruckmessung in einer turbulenten inkompressiblen Parallel¬

strömung ohne systematische Fluktuationen mit c = ü. Der zeitliche Mittelwert wird dann zu:

po-=l| Poo + p"2 + 2 u u' + u'2 + v'2 + w12
dt = p^ + pü2 + u'2 + V2+ w'2

(2.3.,)
T I 2 2

Ja

Die Messung ergibt einen um die Summe der Normalspannungen überhöhten Wert. Die Nichtli-

nearität zwischen Druckanzeige und Geschwindigkeitsbetrag stellt bei der pneumatischen Sonden¬

messtechnik allgemein ein Problem dar, und ähnliche Auswirkungen werden sich auch bei den En¬

semble-Mittelwerten pj (cot) zeigen. Diesem grundsätzlichen Nachteil, welcher jedoch nur bei ho¬

hen Turbulenzgraden, vereinzelten Sondenformen und unsorgfältiger Messstrategie ins Gewicht

fällt, steht ein wesentlicher Vorteil gegenüber: Der eindeutige Kalibrierbereich 0CKal(e) (Abschnitt

2.4) muss nur die systematischen Fluktuationen abdecken.

Einen weit grösseren Aufwand hinsichtlich Messgeräten und Auswertung erfordert das Vorgehen
nach Fall IL Z.B. müssen die 4 Sensorsignale der Sonde gleichzeitig aufgenommen werden. Die

Bestimmung der Strömungsgrössen c, oc und 7 (t) aus 4 sehr langen Zeitreihen pi (t) kann nur auf

einem leistungsfähigen Rechner erfolgen. Da die einzelnen Signale in diesem Fall statistisch abhän¬

gig sind, ist eine zuverlässige Bestimmung der Turbulenzgrössen samt Schubspannungen möglich
(GOSSWEILER 1992 und 1993). Systematische Fehlmessungen z.B. der Grössen c, ocund 7 (cot)

infolge Turbulenzeinflüssen treten nicht auf, da die Ensemble-Mittelung erst aufgrund von c, et und

7 (t) erfolgt. Als grundsätzlicher Nachteil bei diesem Verfahren ist jedoch aufzuführen, dass der

eindeutige Kalibrierbereich die systematischen und stochastischen Fluktuationen abdecken muss,

eine u.U. sehr drastische Einschränkung.

2.4. ANFORDERUNGEN AN DIE AERODYNAMI¬

SCHEN EIGENSCHAFTEN VON SONDEN

In Abbildung 2.4-1 ist das konkrete Vorgehen zur Bestimmung des Anströmwinkels oc im Zeit¬

bereich illustriert. An diesem Beispiel wird die Bedeumng "eindeutiger" und "quasilinearer Kali¬

brierbereiche" sowie "Repräsentativität der Kalibrierung" einer aerodynamischen Sonde diskutiert.

Im Gegensatz zu Gleichung 1.1-1 wird cpi2 = (pi - P2) / (p c«.2 (t) / 2) als Definition für den Dreh-

winkelkoeffizienten verwendet. Dieser Koeffizient resp. eine abgeänderte Form von ki2 ist für die

gezielte Formoptimierung von Sonden aussagekräftiger (vgl. Abschnitt 4.2.5). Die Druckdifferenz

Pi (t) - P2 (0 dividiert durch den zeitvarianten Staudruck p C«,2 (t) / 2 (wie diese Grösse ermittelt

wird, soll an dieser Stelle ausser Acht gelassen werden) ergibt den zeitvarianten Differenzdruck¬

koeffizienten. Durch den Vergleich von cpi2 (t) mit cpi2 (oc) der Kalibriercharakteristik kann der

zeitvariante Anströmwinkel oc (t) bestimmt werden.

Im Verlauf cpi2 (oc) können der eindeutige 0CKal(e) und der quasilineare Kalibrierbereich 0CKal(ql)
definiert werden: Würde z.B. ocKal(e) durch den zeitvarianten Anströmwinkel oc (t) überschritten,

könnte aus der Kalibrierkurve kein eindeutiger Rückschluss auf den tatsächlichen Anströmwinkel

erfolgen. Ein Messfehler mit dem Betrag AoCen- — 2 (I cc (t) I - ocKal(e)) wäre die unweigerliche Fol¬

ge. Weiter müssen die Kalibriercharakteristika wegen der bei schnellen aerodynamischen Sonden¬

messungen allgemein grossen Datenmengen (typischerweise im MByte-Bereich) für eine rationelle

Auswertung durch Polynome modelliert werden. Dabei sind, um ein "Überschwingen" zwischen

den einzelnen aus der Kalibrierung ermittelten Stützpunkten zu umgehen, Polynome mit niedrigem
Grad anzustreben (KUPFERSCHMIED/GOSSWEILER 1992). Daraus lässt sich für praktische
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Anwendungen die wichtige Forderung nach der Verfügbarkeit eines grossen quasilinearen Kali¬

brierbereichs ableiten. Hierbei muss cxKal(ql) und auch 0CKal(e) Je nacn Auswertetechnik (Abschnitt

2.3) die systematischen bzw. zusätzlich die stochastischen Fluktuationen abdecken.

Pi W ./
p2W

Pl(t)-P,(t)

p c;, (t) / 2

J-

Relativ- Absolut¬

system system

oft)

Strömung
> inhomogen
• dynamisch

Anströmwinkel oc [°] ^U cc (t)

2 CC Kal(ql)

Kalibrierung
• homogen
• statisch

"Repräsentativität"

Abb. 2.4-1 Bestimmung des Anströmwinkels a (t)

Als Folge der sehr komplexen Strömungsbedingungen in der Turbomaschine führen zahlreiche ae¬

rodynamische Effekte zu einer Verfälschung der Sondenanzeige. Selbst für vollständig korrespon¬

dierende momentane Anströmwinkel und Geschwindigkeitsbeträge entsprechen dann die Druck¬

differenzen pi (t) - p2 (t) nicht mehr denjenigen in der Kalibrierströmung pi - p2 = f (cx); die Kali¬

brierung ist nicht mehr repräsentativ. In der Literatur finden sich viele Untersuchungsergebnisse

über Auswirkungen statischer aerodynamischer Effekte auf die Sondenanzeige. Ein eingehendes

Studium dieser Arbeiten ist bei der Optimierung einer Sondenform unerlässlich. Ausserdem werden

im Rahmen dieser Arbeit Untersuchungen durchgeführt, um die zentrale Frage zu beantworten,

inwiefern die Anwendung statischer Kalibrierdaten für die Auswertung dynamischer Prozesse zu¬

lässig ist.

Bei der Untersuchung der Auswirkungen aerodynamischer Effekte auf die Anzeige unterschiedli¬

cher Sondenformen darf das Ausmass allfälliger Messfehler nicht als alleiniges Beurteilungskrite¬

rium dienen. Vielmehr müssen für eine sinnvolle Optimierung der Sondenform Fehler aufgrund ae¬

rodynamischer Effekte in einzelne Kategorien aufgeteilt werden (Abb. 2.4-2). Hierbei ist zu beach¬

ten, dass ein aerodynamischer Effekt strenggenommen auch in der Form einer Strömungsgrösse

(Anströmwinkel a, 7 und Machzahl) und derer zeitlicher Änderung 3c / 9t, 3a / 3t und 32a / 3t2

auftreten kann. Insgesamt kann dabei zwischen 4 Kategorien von Messfehlern unterschieden wer¬

den. Anzustreben sind naturgemäss Konditionen, bei welchen Messfehler nicht auftreten. In diese

Kategorie (I) fallen aerodynamische Effekte, welche durch die Kalibrierung (hierbei ist die rou-

tinemässige Kalibrierung in einem Windkanal angesprochen) vollumfänglich berücksichtigt wer¬

den, der eindeutige Kalibrierbereich im Verlauf der Messung nicht überschritten wird, und die Ka¬

librierdaten zudem mathematisch präzis beschreibbar sind.

Zufällige Auswirkungen aerodynamischer Effekte, welche z.B. durch digitale Filterung, Mittel¬

wertbildung etc. statistisch behebbar sind, bewirken keine Messfehler (z.B. Druckfluktuationen in¬

folge Turbulenz oder Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse). Unsichere Messresultate

liefern Sonden, deren Kalibrierdaten mathematisch schlecht beschreibbar sind (III). Zu dieser Ka¬

tegorie von "Messfehlern" zählen auch diejenigen aufgrund statistisch nicht behebbarer zufälliger

Auswirkungen auf die Sondenanzeige (transiente aperiodische aerodynamische Effekte). Messfeh¬

ler einer wichtigen Gruppe von nicht kalibrierbaren aerodynamischen Effekten sind korrigierbar.
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Voraussetzung hierfür ist, dass die Auswirkungen systematisch und ausserdem erfassbar sind (er¬

fassbar bedeutet, dass die punktuelle Sondenmessung die notwendige Information über die Ein¬

flussparameter liefern muss). Für einen Teil dieser Fälle können Messfehler in Zusatzuntersu¬

chungen quantifiziert und somit korrigiert werden (II). Demgegenüber existieren zahlreiche aero¬

dynamische Effekte mit systematischen, nicht erfassbaren und somit nicht korrigierbaren Aus¬

wirkungen auf die Sondenanzeige (IV). Unter dieser Kategorie sind zum gegenwärtigen Stand

sämtliche Kreuzeinflüsse verschiedener aerodynamischer Effekte einzuordnen. Denkbar sind auch

Fälle, in welchen die Bedingungen für eine Korrektur erfüllt wären, die Auswirkungen jedoch (aus

technischen Gründen) nicht in Zusatzuntersuchungen quantifizierbar sind. Sind die Ausmasse damit

verbundener Messfehler gross, gilt es, diese Effekte unter allen Umständen zu vermeiden. Eben¬

falls unkorrigierbare systematische Messfehler sind mit Überschreitungen eindeutiger Kalibrier¬

bereiche verbunden.

Aerodynamischer Effekt |

durch Kalibration erfasst

X
I

1 durch Kalibration nicht erfasst I

Eindeutigkeitsbereich I
nicht überschritten |

Eindeutigkeitsbereich
überschritten

J_
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uantifizierbar
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durch Zusatz¬

untersuchungen
nicht quantifizierbar

Korrektur
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n (Sondenanzeige korrekt)
/;
I korrigierbarer

i systematischer/zufälliger
/] Messfehler

A Messunsicherheit

J unkorrigierbarer systemati-1
' scher Messfehler

Abb. 2.4-2 Kategorien von Messfehlern

Nach diesen Kriterien werden die Auswirkungen aerodynamischer Effekte auf die Messung ver¬

schiedener Strömungsgrössen (Geschwindigkeitsbetrag, Anströmwinkel und Turbulenz; hierbei

muss das Schema nach Abbildung 2.4-2 u.U. separat durchgegangen werden) in den Kapiteln 4

und 5 untersucht. Hierbei gilt das Interesse einerseits den Einflüssen der Form und Abmessung der

Sonde. Daneben sollen auch Möglichkeiten, Messfehler durch eine umfangreiche Kalibrierung,

angepasste Messstrategie (damit ist z.B. die exakte zeitgemittelte Ausrichtung der Sonde in der

Strömung angesprochen) oder eine geeignete Auswertetechnik zu umgehen, betrachtet werden.

2.5. KONZEPT UND VORGEHEN

Die Verfügbarkeit exakt bekannter Referenzströmungen ist die wichtigste Voraussetzung zur Cha¬

rakterisierung von Eigenschaften aerodynamischer Sonden. Dabei sind die Strömungsparameter

denjenigen bei der späteren Messung genau anzupassen. Für die Untersuchung von Fluid / Sonden-

Interaktionen in Turbomaschinen müssten somit im kHz-Bereich fluktuierende Strömungen mit

repräsentativen Reynolds- und Machzahlen, Turbulenzstrukturen, Gradienten etc. generiert werden.

Die erzeugten instationären 3D-Strömungen müssten mit einer hohen Präzision beschrieben werden

können. Zudem müssten die Versuchseinrichtungen so konzipiert sein, dass einzelne Strömungs¬

parameter unabhängig variiert und dadurch die Auswirkungen einzelner aerodynamischer Effekte

strikte unterschieden werden könnten. Nur so Hesse sich die erforderliche NxN-Matrix zur um¬

fassenden Beschreibung der Gesamtheit N denkbarer aerodynamischer Effekte auf die Sondenan¬

zeige erarbeiten.
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Ein derartiges Vorgehen ist gegenwärtig technisch nicht realisierbar. Doch nicht nur aus diesem

Grund sollte die Grundlagenforschung über die "Optimierung der Sondengestalt" - zumindest in ei¬

ner ersten Phase - einfachere, übersichtlichere experimentelle bzw. theoretische Untersuchungen
beinhalten. Dabei kann darauf abgestützt werden, dass z.B. eine (quasi-)statische1, homogene Strö¬

mung im Windkanal Bestandteil der dynamischen, inhomogenen Strömung in einer Turbomaschine

ist, und aus diesem Grund eine Vielzahl entscheidender Fragen mit Hilfe experimenteller Unter¬

suchungen unter rein statischen Versuchsbedingungen beantwortet werden kann. So können in

diesem Umfeld angestellte Quervergleiche über Eigenschaften unterschiedlich geformter Sonden mit

guter Näherung auf allgemeine Konditionen übertragen werden. Ausserdem sind dabei quanti¬
fizierte Messfehler für eine "Worst-Case"-Studie über mögliche Auswirkungen aerodynamischer
Effekte auf die Sondenanzeige aussagekräftig. "Statische Effekte" (Kapitel 4) stellen dar: Reynolds-
und Machzahleinflüsse, Turbulenzeinflüsse, Gradienteneinflüsse, Einfluss der Anströmrichtung,

Versperrungseinflüsseund Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse.

Für eine "dynamische Kalibrierung" von Sonden kommen z.B. im Luftstrom eines Freistrahls an¬

gebrachte rotierende Zylindergitter oder Lochscheiben in Frage. Die dabei realisierbare Frequenz
des pulsierenden Luftstrahls hängt von der Drehzahl und der Anzahl Zylinderstäbe bzw. am Um¬

fang verteilter Bohrungen ab. Aus Festigkeitsgründen sind dabei keine hohen Drehzahlen zulässig,
und eine enge Staffelung bewirkt ein ungünstiges Verhältnis zwischen Strahlquerschnitt und Son¬

dendurchmesser. Vor allem scheitern derartige Versuchseinrichtungen jedoch an der exakten Vor¬

hersage der Strömungsbedingungen. In diesen strömungstechnisch schlecht ausgebildeten Kom¬

ponenten stellen z.B. Sekundär- und 3D-Effekte ein viel grösseres Problem als etwa in form¬

optimierten Turbomaschinengittern dar. Und somit Hesse sich das Ziel, dynamische Vorgänge bei

schnellen aerodynamischen Sondenmessungen zu charakterisieren, z.B. in der ersten Stufe eines

Axialverdichters sehr viel besser verwirklichen. Es erscheint daher wenig sinnvoll, Forschungs¬

tätigkeiten in diese Richtung zu lenken, da Kalibrierung und Messung strenggenommen in der glei¬
chen Maschine erfolgen müssten.

Die Untersuchungen dynamischer Fluid / Sonden-Interaktionen fanden aus diesem Grund mit Hilfe

von Modellexperimenten statt (Kapitel 5). Ein Schleppwagen beförderte sinusförmig oszillierende

Sonden mit konstanter Geschwindigkeit durch einen Wasserkanal. Dadurch Hessen sich zeitlich

variierende Strömungen relativ zu Sonden für repräsentative reduzierte Frequenzen k und Rey-
noldszahlen Re simulieren. Obwohl das Experiment die Strömungsverhältnisse in Turbomaschinen

naturgemäss nicht korrekt wiederzugeben vermag, hat dieses Vorgehen den prinzipiellen Vorteil,

dass zeitvariante Sondenumströmungen mit sehr hoher Präzision generiert und dadurch grundsätz¬
liche Aussagen über das "dynamische Verhalten" unterschiedlicher Sondenformen getroffen werden
können. Auch für dieses Experiment, in welchem ausschliesslich dynamische Aspekte der

Sondenumströmung untersucht werden, kann eine wichtige Voraussetzung formuliert werden: Eine

inkompressible, homogene, dynamische Wasserkanalströmung ist Bestandteil der kompressiblen,
inhomogenen, dynamischen Turbomaschinenströmung.

Das Konzept der vorliegenden Arbeit zielt darauf ab, Auswirkungen der einzelnen aerodynamischen
Effekte isoliert zu untersuchen. Obwohl aus diesem Grund u.U. bedeutende Einflüsse der

Kreuzempfindlichkeiten im Verborgenen bleiben, hat das gewählte Vorgehen den Vorteil, dass da¬

durch die für eine Grundlagenforschung unabdingbare Transparenz der Einflussparameter geschaf¬
fen wird. Das auf diese Weise erarbeitete Wissen kann dann in zukünftige Untersuchungen, wo die

Auswirkungen mehrerer Effekte zugleich studiert werden, einfliessen.

Für infinitesimal kleine Sonden gilt k -» 0 (Gl. 1.1-2). Für derartige Konditionen wären Untersuchungen im

Windkanal sogar repräsentativ, da die Fluid / Sonden-Interaktionen (quasi-)statischen Gesetzmässigkeiten ge¬

horchten.
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Kapitel 3

EXPERIMENTELLE EINRICHTUNGEN,
VERSUCHSDURCHFÜHRUNG

3.1. EINLEITUNG

Ein wichtiger Bestandteil dieser Arbeit war die Auslegung und Konstruktion einer turbulenzar¬

men Sonden-Kalibrierstrecke ("Eichstand "LAVAL") mit einem rechteckigen Querschnitt der

Testsektion von 40 x 200 mm2 und Betriebsmachzahlen bis Ma = 1.4. In der Anlage können

pneumatische Sondenkalibrierungen und interferometrische Untersuchungen (Kapitel 4) durchge¬
führt werden. In den Abschnitten 3.2.1 bis 3.2.5 erfolgt die Beschreibung der konstruktiven

Aspekte des Windkanals und der Strömungseigenschaften. Eine ausführliche Dokumentation ent¬

halten die etappenweise verfassten Teilberichte:

• EICHSTAND "LAVAL": Auslegungskonzept; TN-LSM-89-11; HUMM (1989A)
• EICHSTAND "LAVAL": Konstruktionsbericht; TN-LSM-89-12; HUMM (1989B)
• EICHSTAND "LAVAL": Luftquelle; TN-LSM-89-13; HUMM (1989C)
• EICHSTAND "LAVAL": Strömungsführende Komponenten I: Gleichrichter, Kontraktion,

Unterschallprofil, Diffusor; TN-LSM-89-14; HUMM (1989D)
• EICHSTAND "LAVAL": Strömungsführende Komponenten II: Überschallprofile; TN-

LSM-89-15; HUMM (1989E)
• EICHSTAND "LAVAL": Strömungseigenschaften; TN-LSM-89-16; HUMM (1989F)

Die Abschnitte 3.2.6 bis 3.2.8 behandeln die Vorgehensweise bei den pneumatischen Kalibrie¬

rungen sowie Gradienten- und interferometrischen Untersuchungen.

Die Untersuchungen dynamischer aerodynamischer Sondeneigenschaften (Kapitel 5) fanden im

Schleppkanal des Laboratoriums statt. Durch einen auf dem Schleppwagen montierten Mechanis¬

mus konnten Sondenkörper wahlweise in Dreh- und Longitudinalrichtung oszilliert werden. Mit

Hilfe dieser Modellexperimente (vgl. Kapitel 2) konnten Strömungen mit zeitiich änderndem Ge¬

schwindigkeitsbetrag und Richtung relativ zu den Sonden simuliert werden. Hierbei wurden die

für Sondenmessungen in Turbomaschinen typischen Parameter k und Re (reduzierte Frequenz
und Reynoldszahl) eingehalten. Abschnitt 3.3 vermittelt eine Übersicht der mit diesem Arbeits¬

schritt verbundenen Arbeiten. Eine ausführliche Dokumentation über die Auslegung und Kon¬

struktion der experimentellen Versuchseinrichtungen sowie Rahmenbedingungen findet sich in

HUMM/ HÄFLIGER (1992). Als Ergänzung zu den quantitativen Druckmessungen im Schlepp¬
kanal fanden Strömungssichtbarmachungen im kontinuierlich betriebenen Wasserkanal des Insti¬

tuts für Fluiddynamik statt (Abschnitt 3.4).
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3.2. UNTERSUCHUNGEN IM WINDKANAL

(EICHSTAND "LAVAL")

Die mit einem geschlossenen Kreislauf ausgeführte Anlage (Abbildung 3.2-1) wird durch einen

Radialverdichter mit Luft gespiesen. Am Ein- und Austritt der Luft in den Verdichter (BBC VTC

254) befindet sich je ein Kühler. Im Anschluss an den druckseitigen KÜHLER 2 sind ein vom

Kommandopult aus ansteuerbarer BYPASS sowie eine DROSSEL im Systemkreislauf integriert.

Dadurch lässt sich die Lastkurve des Systems an den Betriebspunkt des Verdichters (Druck¬

verhältnis und Volumenstrom) anpassen. Durch einen TROCKNER kann der Luft des Kreislaufs

Wasser entzogen werden. Je nach klimatischen Bedingungen (Luftfeuchtigkeitsgrad) ist dies u.a.

bei interferometrischen Untersuchungen notwendig, um die Bildung von Wassersträhnen infolge

Absenkung der statischen Temperatur im Bereich der Testsektion zu verhindern.

BERUHIGUNGSSTRECKE DÜSENKAMMER 3D-DIFFUSOR

GESCHAUFELTE

UMLENKUNG

Leitungssystem Saug-
seitig 0 400 mm

Niveau Hallenboden

FANGTRICHTER

Niveau Kellerboden

LUFTQUELLE
VTC 254

P = 440kW

Abb. 3.2-1 Anlageschema des Windkanals

Durch Verstellen der Schieber Nr. 1 bis 4 kann die Luft wahlweise dem EICHSTAND "LAVAL"

oder dem FREISTRAHL (vgl. GOSSWEILER 1989) zugeführt werden. Die Beruhigungsstrecke
mit einem Durchmesser D = 750 mm und einer Länge von 3 m enthält zwei mit Filtern bespannte

Lochbleche zum Ausgleich der Geschwindigkeitsprofile und einen wabenförmigen Gleichrichter

zur Verminderung von Sekundärströmungen. Durch ein feinmaschiges Sieb und Dissipationsvor-

gänge über eine verbleibende Wegstrecke von 2 D werden restliche Strömungsinhomogenitäten
behoben. Die Kontraktion mit einem Flächenverhältnis von ca. 55 ist in mehrere Teile gegliedert.
Der Übergang vom runden auf den rechteckigen Querschnitt erfolgt nach der Konturierung von

Witoszynski, für die restliche Kontraktion wurde eine empirisch entwickelte Cosinusform gewählt

(Abschnitt 3.2.3).
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Die Geschwindigkeitsprofile in der Testsektion mit einem rechteckigen Querschnitt von 40 x 200

mm2 sind sehr ausgeglichen. Im Unterschallbetrieb betragen die Abweichungen innerhalb eines

Querschnitts von 40 x 80 mm2 gegenüber einem Referenzpunkt in der Kanalmitte weniger als 1

%. Grenzschichten von ca. 3 mm Dicke und kleine Zonen, wo sich Sekundärströmungen be¬

merkbar machen (Abschnitt 3.2.5), beeinflussen die Qualität der Sondenkalibrierung nicht.

Für Überschallbetrieb wurde für jede vorgesehene Betriebsmachzahl ein starres konvergent-di¬
vergentes Düsenbackenpaar aus Aluminium gefertigt. Die Auslegung erfolgte nach dem Charak¬

teristikenverfahren mit dem Programm der DLR1 (Abschnitt 3.2.4). Bei der Ermittlung der Strö¬

mungseigenschaften (Abschnitt 3.2.5) waren markante Abweichungen zwischen Betriebsmach¬

zahl (Ma = 1.25) und Auslegung (Ma = 1.4) zu verzeichnen. Messungen der Grenzschichten

zeigten, dass der Grenzschichtansatz im Programm zur Auslegung der Profile inkorrekt ist.

Im der Testsektion anschliessenden Diffusor (aufgeteilt in eine 2D- und 3D-Sektion) kann ein

von der Machzahl leicht abhängiger mittlerer Druckumsetzungsgrad von cpRück « 0.4 realisiert

werden. Durch die GESCHAUFELTE UMLENKUNG wird die Luft dem saugseitigen Leitungs¬
system (D = 400 mm) zugeführt.

3.2.1. AUSLEGUNGSKONZEPT

In HUMM (1989A) sind die konzeptionellen Überlegungen zur Gestaltung der Anlage aufge¬
führt2. Als Randbedingungen für die Auslegung standen fest:

• Betriebsmachzahlen bis ca. Ma = 1.5.

• Geschlossener Systemkreislauf: geringe Lärmemissionen, Möglichkeit zur Aufladung bzw.

Evakuierung des Systems (Variation der Reynoldszahl), Trocknung der Luft etc.

• Konzeption für pneumatische und interferometrische Untersuchungen.

Für interferometrische Untersuchungen eignen sich Windkanäle mit rechteckigem Testquer¬
schnitt besonders. Genau definierte 2-dimensionale Strömungsbedingungen sind die Voraus¬

setzung für quantitative Auswertungen (vgl. Abschnitt 3.2.8). Ausserdem können plane optische
Fenster gegenüber gewölbten mit sehr viel geringerem Aufwand gefertigt werden.

Bei Versuchsständen wird zwischen "offenen" und "geschlossenen" Ausführungen unterschie¬

den. Typische Beispiele für offene Anlagen stellen Freistrahleichstände dar. Bei geschlossen aus¬

geführten Testsektionen ist die Kalibrierströmung vollständig geführt, und als Zwischenlösung
präsentieren sich halboffene Versuchsstände (BROICHHAUSEN/FRANSSON 1984). Halbof¬

fene und geschlossene Versuchsstände bieten den entscheidenden Vorteil, dass die effektive stati¬

sche Druckverteilung in der Testsektion mittels Wanddruckmessungen bestimmt werden kann.

Dadurch können Versperrungseinflüsse berücksichtigt werden (Abschnitt 3.2.6). Demgegenüber
ist man bei Freistrahl-Eichständen auf die Annahme angewiesen, dass der statische Druck der

Strömung demjenigen der Umgebung entspricht oder in einem bestimmten Verhältnis zu diesem

steht (KUPFERSCHMIED/GOSSWEILER 1989).

Als beste Lösung für die Gestaltung eines Windkanals für Untersuchungen im schallnahen und

supersonischen Machzahlbereich empfehlen BROICHHAUSEN/FRANSSON die Ausführung
nach dem halboffenen Prinzip-

Deutsche Luft- und Raumfahrtgesellschaft; GRÜMMER (1976).

Im wesentlichen orientierte sich dieser Arbeitsschritt am sehr guten Konzept der 'Tuyere LAVAL" des Schwe¬

sterinstitutes der Ecole Polytechnique F6deYale Lausanne, Laboratoire de Thermique Appliquee (EPFL-LTT).
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Ein eingehendes Literaturstudium über die Konturierung der Düsenform für subsonische Strö¬

mungen findet in HUMM (1989D) statt (vgl. auch Abschnitt 3.2.3). Für die Strömungsfuhrung
im transsonischen Geschwindigkeitsbereich finden in der Literatur hauptsächlich Profile mit per¬

forierten Begrenzungswänden Anwendung (vgl. z.B. BAINES 1983, BÖLCS/SUTER 1986,

BRUNOT 1985, DENTON 1988). Dem Fluid wird durch diese bauliche Ausführung die Mög¬
lichkeit gegeben, zwischen einzelnen Regionen der Testsektion zu kommunizieren und somit den

Einfluss der Versperrung klein zu halten. Zusätzlich werden störende Reflexionen von Stosswel-

len an der Wand unterdrückt. Dieses Konzept wurde übernommen (vgl. HUMM 1989B und

1989E).

Die Formgebung der konvergent-divergenten Strömungsführungen für die Erzeugung von Über-

schallströmungen erfolgte an der EPFL mit Hilfe verstellbarer sowie starrer Profilierungen. Auf¬

grund der gesammelten Erfahrungen empfehlen BÖLCS/SCHLAEFLI/FRANSSON (1986) die

Verwendung starrer Profile. Die für jede Betriebsmachzahl separat gefertigten Profilsätze zeich¬

nen sich gegenüber den stufenlos verstellbaren durch eine wesentlich bessere Formgüte aus. Die

Auslegung der starren Profile für Machzahlen Ma = 1.2, 1.4 und 1.6 ist in HUMM (1989E)
beschrieben.

• Testquerschnitt

Beim Betrieb eines Windkanals gilt eines der Hauptinteressen einem möglichst grossen Testquer¬
schnitt. Insbesondere bei Untersuchungen im hohen Unterschall kommt Versperrungseinflüssen
eine sehr hohe Bedeumng zu (Abschnitt 4.2.6). Danach stören bei Maoo = 1 bereits infinitesimal

kleine Sondenkörper (Durchmesser D) die Strömung erheblich. Durch die Perforierung der Pro¬

file (vgl. oben) können einschränkende Auswirkungen wesentlich reduziert werden. Weit weniger
restriktiv sind die Anforderungen an die Ausdehnung H des Testquerschnitts bei Untersuchungen
in supersonischen Strömungen. Die mit Schallgeschwindigkeit fortschreitende Information über

die Störung der Strömung durch eine Sonde kann nicht stromaufwärts weitergegeben werden.

Einzig an zu engen Begrenzungswänden reflektierte Wellen vor Sonden gebildeter Verdich-

tungsstösse können Auswirkungen auf die Strömung im Bereich der Untersuchungsobjekte zur

Folge haben. Die theoretischen Ausführungen in HUMM (1989A) zeigen jedoch, dass bereits ab

Mac» = 1.1 in der Testsektion relative Versperrungen von bis zu D / H = 20% zulässig sind.

Unter 2-dimensionalen Strömungsbedingungen erstreckt sich das Untersuchungsobjekt über die

ganze Kanalbreite B. Versperrungseinflüsse kommen demzufolge nur über der Kanalhöhe H zum

Tragen. Aus diesem Grund sollte die Querschnittsfläche B x H möglichst schmal ausgeführt wer¬

den. Hierbei wird die untere Grenze für die Abmessung B durch das Auflösevermögen bei inter¬

ferometrischen Untersuchungen und Einflüsse der Wandgrenzschicht festgesetzt. Für eine Lauf¬

länge des Lichts durch die Testsektion der Breite B = 40 mm beträgt die Dichtedifferenz zwi¬

schen zwei Interferenzstreifen Ap = 0.077 kg/m3 (vgl. Abschnitt 3.2.8). Dadurch ist bei interfero¬

metrischen Untersuchungen im Bereich Ma > 0.7 ein ausreichendes Auflösevermögen gewähr¬
leistet. Die Abschätzung der laminaren Wandgrenzschichten nach der Methode von Thwaites

(THOMANN 1976) im Kontext mit Literaturangaben über Messresultate aus ähnlich bemessenen

Anlagen in HUMM (1989D) ergab, dass sich die Verdrängungsdicken mit 5* = 0.5 mm bei dieser

Kanalbreite über lediglich ca. 2.5 % des Testquerschnitts erstrecken.

Die Bestimmung der maximalen Höhe der Testsektion H erforderte die Berechnung der Lastlinie

des gesamten Systems. Hierzu erfolgte die Bestimmung der Druckverluste in sämtlichen Kompo¬
nenten der geplanten Anlage (vgl. Abbildung 3.2-1):

• Zwei Kühler (Ein- und Austritt des Verdichters).
• Leitungssystem mit Krümmern und Verzweigungen druck- und saugseitig.
• Ventile und Drosseln.

• Beruhigungsstrecke mit Einbauten (Filter, Lochblech, Gleichrichter, Sieb).
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Dieser sehr aufwendige Arbeitsschritt ist in HUMM (1989D) beschrieben. Gefordert war ein

iteratives Vorgehen, da die Druckverluste der Systemkomponenten vom Staudruck der Strömung

p c2 / 2 abhängen. Beide Grössen (p und c) variieren in Funktion der Machzahl im Testquer¬
schnitt beträchtlich und sind zu Beginn der Iteration nicht bekannt. Für Betriebsmachzahlen Ma <

1 konnte aufgrund der Ausführungen mit einem Druckrückgewinn nach der Testsektion von ca.

40 % der kinetischen Energie gerechnet werden. Druckrückgewinne durch Verdichmngsstösse
bei Betriebsmachzahlen Ma > 1 wurden sicherheitshalber nicht in die Rechnung einbezogen.

Abb. 3.2-2, A zeigt die theoretisch bestimmten Lastlinien der Anlage für Kanalhöhen H = 150,

200 und 250 mm. P20 / pi° repräsentiert das Totaldruckverhältnis des Verdichters. Weiter sind

die Leistungsgrenzen für Antriebsmotoren mit P = 330 und 440 kW1 eingetragen. In Teil B sind

die Charakteristika dreier Verdichter-Varianten von BBC aufgeführt (HUMM 1989C).

00 10 20 30 40 50 00 10 20 30 40 50

Volumenstrom V [ m3/s] Volumenstrom V [ m3/s]

Abb. 3.2-2 A: Theoretisch bestimmte Systemlastlinienfür Kanalhöhen H = 150, 200 und 250 mm,

B: Charakteristika der Verdichter (VTC-Reihe von BBC)

Infolge des pessimistisch eingeschätzten Druckrückgewinns für den Betrieb im Überschallbereich

steigt der Leistungsbedarf an die Luftquelle ab Ma = 1 beträchtlich. Der gleichzeitige Rückgang
des Volumenstroms beruht darauf, dass der engste Querschnitt A*, welcher im wesentlichen den

Volumenstrom diktiert, bei konstanter Fläche der Testsektion abnimmt.

Aufgrund dieser Ausführungen konnte die Höhe der Testsektion auf H = 200 mm festgesetzt
werden. Die entsprechende Lastlinie verläuft in Abbildung 3.2-2, B bei der Verdichtervariante

Nr. 3 jenseits und bei Variante Nr. 2 sehr nahe der Stopfgrenze. Aus diesem Grund fiel die Wahl

auf Variante Nr. 1 (VTC 254/VA01/VG17/HF14), obwohl die theoretisch bestimmten Punkte der

Lastlinie für Ma > 1.2 ausserhalb der Charakteristik zu liegen kamen. Hierbei konnte indessen

mit gutem Grund davon ausgegangen werden, dass die Rechnungen die Druckverluste insgesamt,
insbesondere für Überschallbedingungen, deutlich überschätzten.

330 kW betrug die maximal mögliche Antriebsleistung der ursprünglich als Luftquelle konzipierten Ver¬

dichteranlage (vgl. HUMM 1989C). Die später neuausgelegte Anlage verfügte über einen Antriebsmotor mit P

= 440 kW.
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3.2.2. LUFTQUELLE

In HUMM (1989C) ist die Auslegung der Luftquelle beschrieben. Der ursprünglich am Labora¬

torium zur Verfügung stehende Verdichter "MUSTANG", angetrieben durch einen Elektromotor

mit 330 kW Leistung, erfüllte die Anforderungen hinsichtlich Förderleistung für die geplante
Kalibrierstrecke nicht. Neben der zu geringen Fördermenge und ungenügendem Druckverhältnis,

welche den Testquerschnitt und die Betriebsmachzahlen stark eingeschränkt hätten, wäre eine

aufwendige Revision der Anlage notwendig gewesen.

Die Ausgangslage bei der Neuauslegung einer Luftquelle bildete die theoretisch ermittelte Sy¬
stemlastlinie aus Abschnitt 3.2.1. Die Wahl fiel auf einen BBC-Turbolader des Typs VTC 254

(VA01/VG17/HF14), angetrieben durch einen neuen Antriebsmotor mit 440 kW Leistung.

• Rotordynamik

Das Entfernen des Turbinenrades des aus Serienbeständen abgeänderten Turboladers erforderte

eine Rechnung der Rotordynamik. Hierzu standen die Rechenprogramme HT 093 (BBC) und

MADYN (ETH-Zürich, Institut für Mechanik) zur Verfügung. Beide Programme berechnen die

Resonanzstellen des Rotors, und mit der Version HT 093 können zusätzlich mit geringem Auf¬

wand die Wellenausschläge ermittelt werden. Beide Rechenpakete basieren auf der Methode der

finiten Elemente. MADYN bietet die Option, den Einfluss gyroskopischer Kräfte (vgl. z.B.

ZIEGLER 1977) in die Rechnung einzubeziehen. Die Eingabedatensätze enthielten die Geome¬

trie des Rotors sowie Federsteifigkeiten Kp und Dämpfungen Kd der Gleitlager. Die Modellie¬

rung des Verdichterrades und der Kupplungshülse zwischen Verdichter- und Getriebewelle er¬

folgte durch Zusatzmassen. Durch eine grosszügige Parametervariation wurden Unsicherheiten

betreffend dieser grösstenteils empirischen Eingabewerte umgangen. Aufgrund von Erfahrungs¬
werten bei BBC beträgt Kf = 0.3 * 105 kg/cm und die relative Dämpfung Kß / Kf = 0.25. Werte

von m * R = 15 cmg modellieren schlecht ausgewuchtete Maschinenteile. Zusätzlich erfolgte als

weitere Parametervariation der Einbezug der Getriebewelle in die Modellierung.

Abbildung 3.2-3, A zeigt die mit HT 093 berechneten Wellenausschläge im turbinen-, Teil B im

verdichterseitigen Lager der Verdichterwelle in Funktion der Drehzahl. Daraus lassen sich die

einzelnen Resonanzstellen ermitteln.

Amplitude S [um] Amplitude S [um]

Drehzahl [1/min] Drehzahl [1/min]

Abb. 3.2-3 Resonanzstellen und Wellenausschläge im turbinen- (A) und verdichterseitigen Lager
(B) der Verdichterwelle; Variation von Kf und Kq / Kf (Unwucht m*R = 0 cmg; separierte

Verdichterwelle)

In beiden Fällen zeigt sich der Einfluss der Federsteifigkeit sowie der Dämpfung sehr deutlich.

Eine Erhöhung der Federsteifigkeit Kp führt generell zu einer Zunahme der kritischen Drehzah¬

len. Die grösste Veränderung ist bei der 2. kritischen Drehzahl zu verzeichnen. Die Lage der

Resonanzstelle verschiebt sich hierbei um mehr als 50 % von n = 15'000 min-1 bei Kp = 0.1 * 105
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zu n = 25'000 min-1 bei Kp = 0.3 * 105 kg/cm. Durch starke Dämpfungen werden in erster Linie

die Amplituden S der Wellenausschläge herabgesetzt (in diesem Zusammenhang kann der Fall

eintreten, dass bei zu gross gewählten Werten für Kd / Kp einzelne Resonanzstellen übersehen

werden). Die Auslenkungen und Deformationen des Rotors bei den ersten drei kritischen Dreh¬

zahlen sind in Abb. 3.2-4 aufgeführt.

Abb. 3.2-4 Auslenkungen und Deformationen des Rotors bei den ersten drei kritischen Drehzah¬

len; Kp = 0.3 *105 kg/cm und Kr)/Kp = 0.25 (Unwucht m*R = 0 cmg; separierte Verdichter¬

welle)

In Tabelle 3.2-1 sind die Resultate der Programme für identische Eingabedaten verglichen:

1
i 1. kritische Drehzahl 2. kritische Drehzahl 3. kritische Drehzahl

! n [min-1] n [min1] n rmin"1]

HT093 8'200 24'000 58'000

MADYN (ohne gyr. Kräfte) 6'960 23700 31'080

MADYN (mit gyr. Kräften) 4'220 12'980 25'040

Tab. 3.2-1 Ergebnisse der Rechnungen mit HT093 und MADYN (mit und ohne Einbezug gy¬

roskopischer Kräfte); Kp = 0.3 * 105 kg/cm; Kp/Kp = 0.25 (Unwucht m*R = 0 cmg; separierte
Verdichterwelle)

Bei den Resultaten der Rechnungen ohne gyroskopische Kräfte zeigen sich akzeptable Überein¬

stimmungen zwischen den Programmen MADYN und HT093, zumindest bei den beiden ersten

kritischen Drehzahlen. Demgegenüber sind durch den Einbezug gyroskopischer Kräfte wesentli¬

che Abweichungen gegenüber den übrigen Resultaten zu verzeichnen. Trotz dieser differierenden

Resultate lieferten die Rechnungen eine wertvolle Information über die ungefähre Lage der Reso¬

nanzstellen. Zusätzlich vermittelten die mit HT 093 berechneten Rotorausschläge, welche gemäss

Rückfrage bei BBC im vertretbaren Rahmen lagen, eine ausreichende Sicherheit für den Ferti¬

gungsbeginn des Verdichters. In Abbildung 3.2-5, A sind die bei der Inbetriebnahme der Anlage
an der Kupplungshülse (Wellenposition Nr. 5) gemessenen Ausschläge des Rotors und des un¬

mittelbar daneben liegenden Lagersupports aufgeführt. In Teil B sind die Messresultate mit den

Richtwerten über die Wahrnehmungs- (W), Sicherheits- (S) und Zerstörungsgrenze (Z) nach

MAKAY/SZAMODI (1978) verglichen. Ebenfalls eingetragen sind die aufgrund der Rechener¬

gebnisse mit HT 093 umgerechneten effektiven Ausschläge in den Lagerstellen des Verdichters.

Die Verdichteranlage weist im Betriebsbereich bis zu 30'000 min-1 zwei Resonanzstellen bei n =

2*200 und 10*200 mür1 auf (die Spitzen bis n « l'OOO min-1 beruhen auf Störungen des Mess¬

systems). Die dabei auftretenden Wellenausschläge liegen mit ca. S = 10 um markant unterhalb

der Zerstörungsgrenze, wodurch selbst Dauerbetrieb innerhalb des Resonanzbereichs ungefähr-
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Amplitude S [um] Amplitude S [Um]

0 5'000 lO'OOO 15'000 20'000 25'000 10 100 1000

Drehzahl [1/min] Drehzahl [1/s]

Abb. 3.2-5 A: Experimentell bestimmte Ausschläge des Rotors an der Kupplungshülse und

Schwingungen des Lagersupports; B: Vergleich der Messergebnisse mit den Richtwerten über

die Wahrnehmungs-, Sicherheits- und Zerstörungsgrenze (MAKAY/SZAMODI1978)

lieh ist. Im Vergleich zu den Messungen liefern die Rechenprogramme deutlich zu hohe kritische

Drehzahlen und ausserdem überschätzt HT 093 die Wellenausschläge markant.

3.2.3. STRÖMUNGSFÜHRENDE KOMPONENTEN I

Für die "Qualität" eines Windkanals ist massgeblich die Gleichmässigkeit und Wirbeifreiheit der

Strömung in der Testsektion ausschlaggebend. Das Ziel der Ausführungen in HUMM (1989D)

war, eine möglichst ideale Konfiguration von Beruhigungsstrecke und Kontraktion - unter Ein¬

haltung durch bereits bestehende Elemente vorgegebener Randbedingungen - zu finden. Ein

Rückgewinn der in der Testzone erzeugten kinetischen Energie ist nicht nur aus ökonomischer

Sicht von grosser Bedeumng. Für höhere Betriebsmachzahlen ist aufgrund der limitierten Lei¬

stung der Luftquelle (vgl. Abschnitt 3.2.2) ein gewisser Druckrückgewinn absolut notwendig.

• Leitungssystem druckseitig

Das druckseitige Leitungssystem (D = 250 mm, Abbildung 3.2-1) wurde derart geführt, dass die

Strömung in den zwei letzten Krümmern vor Eintritt der Luft in die Beruhigungsstrecke in einer

Ebene umgelenkt wird. Dadurch lassen sich unerwünschte Sekundäreffekte gering halten (BECK

1939, MILLER 1983).

• Beruhigungsstrecke (Gleichrichter)

Die Beruhigungsstrecke besteht aus einem Rohr mit D = 750 mm. Durch den grossen Durchmes¬

ser und damit verbunden geringen Staudruck der Strömung lassen sich durch Einbauten zur

Gleichrichtung der Strömung verursachte Druckverluste gering halten. Zudem begünstigt die mit

L = 3 m ziemlich lange Ausführung die Vergleichmässigung der Strömung (KLEIN et al. 1973).

Unmittelbar am Eintritt (HAYWARD 1979, VAGT 1973) und bei ca. 0.5 D wurden Lochbleche

mit einem relativ grossen Staudruckverlust (£, ~ 2) angebracht. Durch die starke Aufstauung der

Luft wird das Geschwindigkeitsprofil ausgeglichen (HAYWARD 1979).

Sekundärströmungen können bis zu 100 Rohrdurchmessern bestehen und sind nur sehr schwer zu

beseitigen (OWER/PANKHURST 1977). Gemäss PRANDTL (1965) sollten bei der Auslegung
von Windkanälen Anstrengungen zur Verminderung sämtlicher in der Strömung enthaltener Dre¬

hungen an vorderster Stelle stehen. Demgegenüber werden Ungleichförmigkeiten des Geschwin¬

digkeitsprofils in der Kontraktion stark abgeschwächt. Zur Behebung von Sekundärströmungen

eignen sich wabenförmige Gleichrichter besonders (vgl. RAE/POPE 1984). Infolge ihrer dünn¬

wandigen Struktur bewirken sie nur Druckverluste von ca. 20 % des Staudrucks. Ein derartiger
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Gleichrichter mit einer totalen Läge L = 100 mm und einer Wabenbreite B = 10 mm wurde im

Abstand von ca. D = 1 vom Eintritt der Luft in die Beruhigungsstrecke eingebaut. Durch ein

feinmaschiges Sieb bei ca. 2D werden zusätzlich Ungleichförmigkeiten ausgeglichen (WUEST

1969). Innerhalb der nachfolgenden freien Weglänge von 2 D werden verbleibende kleinst-

strukturische Störungen im Fluid dissipiert (HAYWARD 1979).

• Kontraktion

Die Gleichmässigkeit des Geschwindigkeitsprofils in der Testsektion hängt nach PRANDTL

(1965) in erster Linie von der Beschleunigung der Strömung in der Kontraktion ab. Einen we¬

sentlichen Parameter bei der Formgebung von Kontraktionen stellen zusätzlich das Verhältnis

von Länge zu Durchmesser sowie die geometrische Konturierung der Düse dar. Lange Düsen er¬

möglichen eine sorgfältige Strömungsführung ohne starke Krümmungen, wodurch die Gefahr der

Ablösung minimiert wird. Demgegenüber wird das Grenzschichtwachstum bei langen Kontrak¬

tionen begünstigt.

Aufgrund eines eingehenden Literaturstudiums zu dieser Thematik in HUMM (1989D) konnte

unter Einhaltung einschränkender Randbedingungen eine gute Kompromisslösung gefunden

werden. Über einer Länge von 1.05 m musste ein Übergang vom runden Querschnitt der Beruhi¬

gungsstrecke mit D = 750 mm auf eine rechteckige Testsektion von 40 x 200 mm2 realisiert wer¬

den (Abbildung 3.2-6). Dadurch resultierte ein Flächenverhältnis von ca. 55. Eine weitere Rand¬

bedingung wurde durch das bereits gefertigte Zwischenstück vorgegeben.

Übergang rund

rechteckig
3-dimensionale

Kontraktion

Zwischenstück 2-dimensionale

Kontraktion

(Unterschallprofil)

Parallel¬

führung

Rohr 0 0.75 m, L = 0.75 m

m iv

3-D-Kontraktion

S(T1)

Anschl. Zwischen¬

stück 460 x 40 mm2

Abb. 3.2-6 Kontraktionsstrecke

Der Übergang vom runden zum rechteckigen Querschnitt (I -> II), die parallele Strömungsfüh¬

rung mit Gleichrichter und Sieb (II -» III) sowie die 3-dimensionale Kontraktion (III -> IV) wur¬

den aus einer glasfaserverstärkten Polyesterschale gefertigt. Anhand der berechneten Koordina¬

tenpunkte der Strömungsführung in der x-y- und x-z-Ebene wurden Schablonen für die Herstel¬

lung eines Schaumstoffkerns gefertigt (vgl. HUMM 1989B). Der letzte Teil der Kontraktion (IV

-> V) findet innerhalb der Düsenkammer der Anlage statt. Die Unterschallprofile ^D-Kontrak¬

tion) sind aus Aluminium gefräst.

Beim Übergang vom runden zum rechteckigen Querschnitt (I -> II) findet nur eine Kontraktion in

der x-z-Ebene statt. Hierbei wurde die Konturierung nach den Angaben von Witoszynski ausge¬

führt. Nach WEHRUM et al. (1978) zeichnet sich diese durch gute Strömungseigenschaften aus.

Zudem können vorgegebene Randbedingungen (Koordinaten zi = 375 mm, Z2 = 116 mm; mit zi

> Z2 und L = 350 mm, Länge der Kontraktion) direkt in die Rechnung eingegeben werden
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(Gleichung 3.2-1). Aus fertigungstechnischen Gründen wurde in der x-y-Ebene eine leichte Ko¬

nizität von 2° vorgesehen.

z(x)=
, „

Z2

-w
l-£

1 X2
1 +-J^-

3L2J

(3.2-1)

Über der Länge L = 100 mm wurde ein Teilstück mit dem Rechteckquerschnitt 700 x 232 mm2

für den Einbau eines wabenförmigen Gleichrichters und eines Siebes konzipiert (II -» HI). Die

praktische Lösung sieht auch hier eine leichte Konizität des Bauteils vor, damit die Formschale

bei der Herstellung vom Schaumstoffkern entfernt werden kann.

Für die 3-dimensionale Kontraktion (HI -»IV) galten folgende Randbedingungen:

• Länge L = 300 mm (ca. Hälfte der zur Verfügung stehenden Gesamtlänge des Rohrstückes)
• Eintrittsquerschnitt (DT): y, z = 700, 232 mm (max. Rohrdurchmesser D = 750 mm), Stei¬

gungen der Kontor dy 1dx = 0 und dz 1dx = 0.

• Austrittsquerschnitt (IV): y, z = 460, 40 mm, Steigungen dy I dx = -1 und dz I dx = 0

(Anschlussbedingung an Zwischenstück).

Die Formgebung in der x-y-Ebene orientierte sich an den Ausführungen in OWCZARECK/

ROCKWELL (1972) und CHMIELEWSKI (1974). Für die Konturierung der Düsenform wurde

die empirische Beziehung nach Gl. 3.2-2 für das Koordinatensystem £, "0 (vgl. Abbildung 3.2-6)

erarbeitet (vgl. HUMM 1989D):

£ 01) = -140
140 mm(T^blK—üsb-f) <"-2>

Bei der Bestimmung der Konturierung in der x-z-Ebene wurde die Projektion in der y-z-Ebene

vorgegeben. Dadurch wird eine stetige Beschleunigung in der Kontraktion (THOMANN 1989)

gewährleistet. Für das Koordinatensystem T|, C, lautet die empirische Beziehung

C(„)=14i)(1,cos(_n_a))+ ^
(3.2-3)

*
n \ \ 140 mm 2 // 1402 mm2

v '

2

Die Kontur £ (!;) und somit z (x) ergibt sich aus den Schnittpunkten von Gl. 3.2-2 und 3.2-3 (Ab¬

bildung 3.2-6).

Die Konturierung der 2-dimensionalen Kontraktion (Unterschallprofil) wurde mit Hilfe des Pro¬

grammpaketes EUKLID für die Randbedingungen

• Länge L = 300 mm (Lage des ersten Instrumentierfensters)
• Austrittsquerschnitt (V): y, z = 200, 40 mm (Testquerschnitt), Steigungen der Kontur dy /

dx = 0 und dz 1dx = 0

• Eintrittsquerschnitt: y, z = 420,40 mm, Steigung der Kontor dy / dx = -1 (Zwischenstück)

berechnet. Aus den ermittelten Kontordaten wurde das Aluminiumprofil auf einer Koordinaten¬

fräsmaschine des Institutes für Werkzeugmaschinen gefräst. Den Abschluss der 2D-Kontraktion

bildet ein stufenlos verstellbares Bauteil, welches parallele oder divergente Strahlführung erlaubt

(BORGER 1975).
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• Diffusor

Der Diffusor wurde in zwei Abschnitte unterteilt. Im Bereich der Düsenkammer (Teil I) wird der

Diffusor zweidimensional ausgeführt (vgl. Abbildung 3.2-14, Abschnitt 3.2.5). Das Flächenver¬

hältnis kann mit geraden, verstellbaren Begrenzungswänden stofenlos variiert und damit der

Öffnungswinkel nach den Ausführungen von KLINE/JOHNSTON (1987) und RENEAU et al.

(1967) für optimalen Druckrückgewinn angepasst werden. Spezielle Beachtung war folgenden
Punkten beizumessen (vgl. auch HUMM 1989F):

• Strömung im Bereich der Testsektion in y-Richtong ungerührt; d.h. die Eintrittsbedingun¬

gen in den Diffusor sind nicht ideal.

• Grenzschichteinflüsse mit 2 8* / H2 = 0.08 gross (vgl. WATTMAN et al. 1961).
• Sehr schmale Konfiguration (vgl. RUNSTADLER et al. 1975)

Der 3-dimensionale Diffusor mit einem Flächenverhältnis von ca. 3.5 (Teil II) weist divergente,
gerade Begrenzungswände in beiden Ebenen auf (vgl. HUMM 1989B). Die Wände können in der

Höhe (Ebene x-y) stofenlos verstellt werden. Vibrationen werden mit pneumatischen "Dämpfern"
unterdrückt.

• Leitungssystem saugseitig

Das saugseitige Leitungssystem wurde mit einem Rohrdurchmesser D = 400 mm ausgeführt. Da¬

durch konnten die Druckverluste relativ gering gehalten werden. Der Übergang zwischen 3D-Dif-

fusor und Rohrsystem erfolgte in einer geschaufelten Umlenkung (Abbildung 3.2-1).

3.2.4. STROMUNGSFUHRENDE KOMPONENTEN II

In HUMM (1989E) erfolgte die Auslegung der Profilierungen für den trans- und supersonischen
Geschwindigkeitsbereich.

• Profile für den transsonischen Geschwindigkeitsbereich

In Abbildung 3.2-7 ist das Profil für Untersuchungen im transsonischen Machzahl-Bereich (0.9 <

Ma < 1.1) schematisch aufgeführt. Hierbei wurde das Konzept von BÖLCS et al. (1979) über¬

nommen. Bei der gefertigten Version (vgl. HUMM 1989B) beträgt die Breite der insgesamt 7

Lamellen je mit d = 4 mm im Abstand D = 5.5 mm, die Höhe H = 25 mm.

^1

^@ L"

"x:

B = 40mm

H B

seitliche Begrenzungs¬
wand des Kanals

perf. Profil d/D 0.6

Abb. 3.2-7 Profilfür transsonischen Geschwindigkeitsbereich nach BÖLCS et al. (1979)

• Profilefür Überschallströmungen

Bei konvergent-divergenten Überschallprofilen können der Unter- und Überschallteil im wesent¬

lichen unabhängig ausgelegt werden (HALL 1962, HOPKINS/HILL 1966). Einzige Voraus¬

setzung hierbei ist, dass die Kontor im schallnahen Bereich zur Vermeidung von Sekundäreffek¬

ten ausreichend lang ausgeführt wird (CUFFEL et al. 1969, KLIEGEL/LEVINE 1969). Der Un¬

terschallteil der Profile wurde mit dem Programmpaket Euklid berechnet. Entsprechend den ein¬

gegebenen Randbedingungen (Koordinaten yi, y2 und Steigungen der Kontor dyi / dx, dy2 / dx)
für den Anfangs- und Endpunkt lieferte das Programm eine stetige Spline-Funktion. Der An-
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fangspunkt ist identisch demjenigen für die Unterschallprofile (2D-Kontraktion, Abschnitt 3.2.3),

und die Koordinate y2 entspricht der Höhe des engsten Querschnitts des Überschallteils.

Mit Hilfe des Programms der DLR1 (GRUMMER 1976) wurden die Uberschallkontoren der

Profile nach dem Charakteristikenverfahren ausgelegt. Für eine vorgegebene Auslegungsmach¬
zahl werden die Kontordaten für eine parallelgerichtete, gleichförmige Luftströmung am Düsen¬

austritt berechnet. Hierbei sind praktisch beliebige Randbedingungen (Länge des Profils sowie

Höhe und Breite der rechteckigen Testsektion) zulässig. Neben den Kontordaten liefert das Pro¬

gramm Machzahlverlauf und Druckverteilung entlang der Symmetrieachse. Zusätzlich findet eine

Abklärung statt, ob an der Kontor Grenzschichtablösung eintritt. Eine ausführliche Diskussion

der einzelnen Eingabeparameter, welche oft willkürlich gewählt werden müssen, findet in

HUMM (1989E) statt.

Äusserst schwierig gestaltete sich die Vorhersage der Dicke und Zustände (laminar/turbulent) der

Grenzschichten in den auszulegenden Überschallprofilen. Sehr oft nehmen Grenzschichten in

Überschallwindkanälen Ausmasse an, dass sie zum entscheidenden Faktor bei der Auslegung der

Anlage werden (EDENMELD 1968). Bereits kleinste Unsicherheiten bei der Abschätzung der

Grenzschichten führen zu wesentlichen Abweichungen der tatsächlichen Betriebs- gegenüber der

Auslegungsmachzahl. Z.B. setzt bei konvergent-divergenten Lavaldüsen das Verhältnis:

A
_

A*

K" + 1

l+Ma2-^^ h(K-i)
2— -Ma"1 (3.2-4)

1 + KJ.
2

(mit A = Fläche am Düsenaustritt und A* = Fläche im engsten Querschnitt) die Austrittsmach¬

zahl Ma oder umgekehrt fest. Hierbei müssen die Werte A und A* die effektiven, um die Ver¬

drängungsdicke korrigierten, Strömungsquerschnitte repräsentieren (dabei wird vereinfachend

angenommen, dass die Grenzschicht an allen 4 Begrenzungswänden gleich dick ist).

Im Programm zur Auslegung der Überschallprofile der DLR muss die Verdrängungsdicke 8*i im

engsten Querschnitt eingegeben werden. Ausgehend von diesem Wert berechnet das Unterpro¬

gramm von ROTTA (1971) die Entwicklung der als laminar angenommenen Grenzschicht. Dabei

wird berücksichtigt, dass die Grenzschicht an der Düsenwand einem Druckgradienten unterliegt.

Die Rechnung der Grenzschichtdicke nach der Methode von Thwaites (laminar) mit Berück¬

sichtigung der Geschwindigkeiten U (x) und Beschleunigungen dU (x) / dx in HUMM (1989D)

ergab einen mit 8 = 0.5 mm (8* = 0.08 mm) sehr tief liegenden Wert. Aufgrund der Angaben in

OKAMOTO/ MISU (1977) und OWCZAREK/ROCKWELL (1972) wurde 8 = 3.33 mm (8* =

0.5 mm) als realistisch betrachtet. Neben der Vorhersage der Dicke gestaltet sich auch eine

Aussage über den Zustand der Grenzschicht (laminar/turbulent) sehr schwierig. Im Fall der Strö¬

mung an einer geraden Platte kann als kritische Reynoldszahl Reskrit für laminar-turbulenten

Umschlag

*** =

U

Wv
S (X)

- 3*500 (3.2-5)

angegeben werden (SCHLICHTUNG 1965, PRANDTL/WIEGHART/OSWATITSCH 1990).

Demgegenüber zeigt sich in diesem Zusammenhang das konzeptionell unterschiedliche Verhalten

der Grenzschichten bei vorhandenen Druckgradienten ganz deutlich. Z.B. stellen OKAMOTO/

MISU (1977) an verschiedenen Kontraktionen durch begünstigende inverse Druckgradienten den

Effekt der "Relaminarisierung" fest. An der Düsenmündung ist die Grenzschicht bei sämtlichen

l Das Programm zur Auslegung der Profile wurde für kurze Zeit von der EPFL zur Verfügung gestellt.
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Kontraktionen laminar, obwohl die Reynoldszahlen Reskrit » 3*500 betragen (vgl. auch z.B.

CHMIELEWSKI1974).

Die Unsicherheiten bei der Charakterisierung der Grenzschichten können markante Auswirkun¬

gen bei der Auslegung der Profile haben. In Abb. 3.2-8, A sind die mit dem Programm von

ROTTA berechneten Grenzschichten 8 (x) für 3 unterschiedliche Eingabegrössen 8*i aufgeführt.
Um den Einfluss des Grenzschichtansatzes zu illustrieren ist zum Vergleich der klassische turbu¬

lente Grenzschichtansatz nach

8 (x) = 0.37 • x • / * 1J (3.2-6)
l U(x)-x)

eingezeichnet (8*i = 0.5 mm)1. Z.B. stellte MEIER (1969) eine gute Übereinstimmung zwischen

seinen experimentellen Daten aus einem Windkanal (mit ähnlichen Abmessungen wie der hier

auszulegende) und 8 (x) nach Gleichung 3.2-6 fest.

Grenzschichtdicke 8 [mm] Machzahl Ma [-]

Lauflänge x [mm] Verdrängungsdicke 5^ [mm]

Abb. 3.2-8 A: Kurven a,b, c: Grenzschichtentwicklung nach dem Unterprogramm von ROTTAfür
verschiedene Verdrängungsdicken 8*i = 0.25, 0.5 und 1.0 mm (Sj = 1.66, 3.33 und 6.66 mm) im

engsten Querschnitt (x = 0 mm); Vergleich zu turbulentem Grenzschichtansatzfür d*j = 0.5 mm

(Kurve d); B: Abweichungen gegenüber der Auslegungsmachzahl (Ma = 1.4) infolge falsch ein¬

geschätztem Absolutwert 5]* im engsten Querschnitt (Ansatz ROTTA; Punkte a, c) sowie fal¬
schem Grenzschichtansatz (Punkt d)

Das qualitative Erscheinungsbild der Grenzschichten in Abbildung 3.2-8, A unterscheidet sich

vollständig. Während die Grenzschichten für 8*i = 0.25 und 0.5 mm (Kurven a und b) anwach¬

sen, ist bei Kurve c (8*i = 1.0 mm) im Bereich 0 < x < 300 mm eine Abnahme der Grenz¬

schichtdicke 8 zu verzeichnen, und am Düsenaustritt beträgt 82 = 81. Daran zeigt sich die Wich¬

tigkeit der korrekten Abschätzung des Wertes 8*1. Grosse Diskrepanzen zeigen sich auch bei den

Verläufen der Kurven b und d. Für beide Fälle beträgt 8*1 = 0.5 mm, jedoch finden unterschiedli¬

che Grenzschichtansätze Anwendung. In diesem Zusammenhang stellt sich natürlich die zentrale

Frage, ob der Ansatz von ROTTA die Verhältnisse richtig wiedergibt.

Abbildung 3.2-8, B zeigt den möglichen Streubereich der Betriebsmachzahl (Auslegung Ma =

1.4), wenn einerseits die Dicke der Grenzschicht falsch abgeschätzt wurde (Punkte a, c), oder der

Ansatz für die Grenzschichtrechnung falsch ist (Punkt d). Die grössten Diskrepanzen sind im

zweiten Fall zu verzeichnen. Fast 15 % kann hierbei die Abweichung zwischen Auslegungs- und

Betriebsmachzahl betragen.

1 Hierbei muss auf einen virtuellen Startpunkt der Grenzschichtentwicklung (0) zurückgerechnet werden.
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In Abbildung 3.2-9 sind die ausgelegten Überschallprofile für Ma = 1.2, 1.4 und 1.6 aufgeführt.

Die dabei durchgeführten Arbeitsschritte sind in HUMM (1989D) detailliert beschrieben. In allen

Fällen beträgt H = 200 mm (Höhe der Testsektion). Entsprechend Gleichung 3.2-4 (korrigiert um

den Grenzschichteinfluss nach den Ausführungen von ROTTA für 8* i = 0.5 mm) werden die

Höhen im engsten Querschnitt zu H* = 193.02 mm (Ma = 1.2), H* = 178.68 mm (Ma = 1.4) und

H* = 159.24 mm (Ma= 1.6).

Ma=1.2

Ma=1.4

ii

Ma=1.6

Instrumentierfenster

ii

Sc

ii

k
L = 740 mm

Abb. 3.2-9 Ausgelegte Überschallprqfilierungen (H* = Höhe des engsten Querschnitts)

3.2.5. STRÖMUNGSEIGENSCHAFTEN IM UNTER- UND UBER-

SCHALLBETRTEB

Die Untersuchungen der Strömungseigenschaften im Unter- und Überschallbetrieb in HUMM

(1989F) umfassten:

• Ermittlung des Kennfeldes des Verdichters (Abbildung 3.2-10).
• Messungen des Totaldrucks in der Testsektion im Bereich 0.05 < Ma < 0.9 (Abbildung 3.2-

11).
• Statische Wanddruckverteilungen im Raster 10 mm x 20 mm im Bereich der Testsektion

für Ma = 0.5,0.7 (Abbildung 3.2-12).
• Geschwindigkeitsprofile in der Testsektion für Ma = 0.5,0.7 (Abbildung 3.2-13).
• Optimierung des Diffusors für maximalen Druckrückgewinn im Unterschallbetrieb.

• Messungen der Wanddruckverläufe in der Düsenkammer (Unter- und Überschallbetrieb).
• Geschwindigkeitsprofile im Diffusor.

• Bestimmung der Grenzschichtdicken am Austritt des Überschallprofils mit Hilfe interfero-

metrischer Untersuchungen.
• Funktion des Trocknersystems.

• Kennfeld des Verdichters

Das Vorgehen zur experimentellen Bestimmung des Kennfeldes der Verdichteranlage ist in

HUMM (1988B) beschrieben. Abbildung 3.2-10 zeigt das Verhältnis P20 / pi° in Funktion des

nach Gleichung 3.2-7 auf Normalbedingungen (Eintrittstemperator der Luft in Verdichter T = 288

K) umgerechneten Volumenstroms V288. Analog gilt für die Drehzahlen des Verdichters Gl. 3.2-

8. Weiter sind die Linien mit konstantem isentropen Wirkungsgrad T|s eingezeichnet.
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V288 = Vi^Ti

4.0

3.0

2.0

n288 = n^2M
Druckverhältnis p\l pi [-]

(3.2-7)

(3.2-8)

1.0

Leistungsgrenze
des Ahtriebsmotors

*< \*/ i

T
¥ I /l fc.

n,«, =320

460

1.0 2.0 3.0 4.0

Volumenstrom V288 [m3/s]

5.0

Abb. 3.2-10 Kennlinie der Luftquelle: P20/pi° in Funktion von V288

• Totaldruck in der Testsektion

Abbildung 3.2-11, A zeigt den experimentell mittels einer Pitotsonde (mit einem Innendurch¬

messer d = 0.4 mm) bestimmten Totaldruck in der Testsektion. Als Referenz für den Totaldruck

in der Testsektion diente der statische Wanddruck der Beruhigungsstrecke pSGLR anstelle des

korrekten Totaldrucks p°GLR- Abbildung 3.2-11, B gibt über den dabei theoretisch begangenen
Fehler bezogen auf den Staudruck in der Testsektion Auskunft (reibungsfreie Strömung).

Abweichung Ap / q [%]
0.04

0.03

0.02

0.01

Abweichung Ap / q [%]

0.00

0.4 0.6 0.8

Machzahl Ma [-]

0.0 0.4 0.6 O.i

Machzahl Ma [-]

1.0

Abb. 3.2-11 A: Abweichungen Ap / q zwischen experimentell mit Pitotsonde bestimmtem Total¬

druck in der Testsektion und statischem Druck in der Beruhigungsstrecke (Gl. 3.2-9); B: Abwei¬

chungen zwischen Total- und statischem Wanddruck in der Beruhigungsstrecke bezogen aufden

Staudruck der Testsektion (Gl. 3.2-10)

Ap 1 q _ PsGLR
- POPitot

4
PsGLR-PsTST

A/P°GLR-PsGLR
H

PsGLR - PsTST

(3.2-9)

(3.2-10)
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Gemäss Abbildung 3.2-11, B sind die Abweichungen zwischen Total- und statischem Wanddruck

in der Beruhigungsstrecke vernachlässigbar. Im Bereich 0 < Ma < 0.2 höhere von der Pitotsonde

angezeigte Werte (resultierend in negativen Abweichungen Ap / q in Teil A) infolge Viskositäts¬

einflüssen sind sondenspezifisch (Barker-Effekt; vgl. Abschnitt 4.2.1.1).

Im Bereich 0.2 < Ma < 0.6 können Viskositätseinflüsse und Reibungsverluste vernachlässigt
werden. Für Machzahlen 0.6 < Ma < 0.9 kann der Totaldruckverlust in der Testsektion mit guter

Näherung durch ein Polynom zweiten Grades (Gleichung 3.2-11) beschrieben und somit korri¬

giert werden.

^2. =0.12 -0.44 Ma + 0.41 Ma2 (3.2-11)
q

• Statischer Wanddruck in der Testsektion

In Abbildung 3.2-12 sind die dimensionslosen Wanddrücke in der Testsektion für die Machzah¬

len Ma = 0.5 und 0.7 aufgeführt. Als Bezug für die differentiellen Messungen diente der Wand¬

druck pref in Kanalmitte (x = 0, y = 0). Anhand der schraffiert unterlegten Linien für konstanten

statischen Wanddruck cp = (px, y
- pref) / (p° - pref) = konst. ist deutlich ersichtlich, dass die

Strömung an der Kontor gegenüber dem Kern (y = 0) wesentlich schneller beschleunigt. Dies ist

eine direkte Folge des zur Krümmung der Strömung im Bereich der subsonischen Kontraktion

notwendigen Druckgradienten senkrecht zur Kontur. Begünstigend wirkt sich die Parallelführung
der Strömung aus (vgl. Abschnitt 3.2.3). Mit zunehmendem Abstand vom "engsten Querschnitt"

bei x = 0 wird das Druckprofil ausgeglichener.

subsonische Parallelführung subsonische Parallelführung
Kontraktion Kontraktion

Abb. 3.2-12 Wanddruckverteilung in der Testsektion (Ma = 0.5 und 0.7)

• Geschwindigkeitsprofile in der Testsektion

Aus der statischen Wanddruck- und Totaldruckmessung mit einer Spezialsonde (vgl. HUMM

1989F) können die Staudruckprofile aufgetragen werden. In Abb. 3.2-13 sind die prozentualen

Abweichungen der gemessenen Staudrücke gegenüber einem Referenzpunkt in Kanalmitte (y =

0, x = 30 mm) dargestellt. Insgesamt ist das Strömungsprofil sehr ausgeglichen. Für beide Be¬

triebsmachzahlen ist eine leichte Überhöhung der Geschwindigkeiten mit zunehmendem Abstand

von der Kanalmitte erkennbar. Ursache hierfür ist die Abnahme des statischen Druckes (Abb.

3.2-12), während der Totaldruck über der Kanalhöhe y praktisch unverändert ist. Neben Grenz-
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20 io 0 10 20 20 10 0 10 20

Kanalbreite z [mm] Kanalbreite z [mm]

Abb. 3.2-13 Staudruckprofile bei x- 30 mm (Ma = 0.5 und 0.7); G.S. = Grenzschichten, S.E. =

Sekundäreffekte

schichten ("G.S.") sind ausserdem Sekundäreffekte ("S.E.") im Bereich der Mittelachse des Ka¬

nals erkennbar. Diese Totaldruckverluste werden durch die Kontraktion verursacht (vgl. HUMM

1989D). Obwohl wandnahe Messpunkte fehlen, können aufgrund der Messresultate die Grenz¬

schichtdicken zuverlässig abgeschätzt werden (HUMM 1989F). Die dabei ermittelten Werte für 8

~ 3 mm stimmen sehr gut mit den in Abschnitt 3.2.4 zur Auslegung der Überschallprofile abge¬
schätzten (8 = 3.33 mm) überein.

Die Bestimmung der Grenzschichtdicken am Austritt der Überschallprofile erfolgte mit Hilfe in-

terferometrischer Untersuchungen (vgl. Abschnitt 3.2.8). Mit 8 = 10 mm liegen diese markant

über den nach dem laminaren Grenzschichtansatz von ROTTA (1971) berechneten (vgl. Abbil¬

dung 3.2-8). Aus diesem Grund liegen Betriebs- (Ma = 1.25) und Auslegungsmachzahl (Ma =

1.4) bei dem gefertigten Überschallprofil deutlich auseinander (Abbildung 3.2-16). Beim Profil

für Ma =1.2 sind die Auswirkungen der Grenzschichten sogar derart, dass keine Überschall-

strömung etabliert werden kann.

Im Vergleich zum laminaren Grenzschichtansatz von ROTTA (1971) gibt der klassische turbu¬

lente Grenzschichtansatz die Verhältnisse, trotz unberücksichtigtem Druckgradient, praktisch
exakt wieder. Dass die Grenzschicht am Düsenaustritt turbulent ist, zeigt die gute Übereinstim¬

mung der aus den Interferogrammen bestimmten Geschwindigkeitsprofile und dem Potenzansatz

für turbulente Bedingungen u / U = (y / 8) 1/8 (HUMM 1989F).

• Diffusor

In Abbildung 3.2-14 ist die Strömungsführung des Diffusors für Unterschallbetrieb schematisch

aufgeführt. Diese "Bestlösung" wurde durch die Ausmessung verschiedener Konfigurationen
ermittelt:

i) Nach der Testsektion muss der Strahl zwischen zwei parallel angeordneten Backen

mit gerundeter Eintrittskante (Distanz L / Hi ~ 1, Höhe H2 / H1 = 1.2) geführt wer¬

den. Dadurch wird eine einseitige Ablösung des Strahls verhindert (Coanda-Effekt).

ii) Nach einer Strecke von ca. 2 bis 4 H1 werden die Backen mit 26 = 10° divergent an¬

geordnet.
iii) Die Begrenzungswände über der Höhe müssen gegenüber dem 2D-Teil leicht zurück¬

versetzt angeordnet werden (Ay ~ 1 mm).

iv) Der doppelte Öffnungswinkel des 3-dimensionalen Diffusors in der x-z-Ebene be¬

trägt ca. 20 = 5°. Dieser Wert konnte aufgrund baulicher Randbedingungen nicht

variiert werden. Die Variation des Öffnungswinkels in der x-y-Ebene durch verstell¬

bare Seitenwände hatte keine Auswirkungen auf den Druckrückgewinn zur Folge.

v) Abdichtung der Trennfugen zur Verhinderung von Druckausgleich.
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Im 2-dimensionalen Diffusor innerhalb der Düsenkammer konnte mit dieser Ausführung ein von

der Machzahl leicht abhängiger Druckumsetzungsgrad von ca. cpRück - 0.4 realisiert werden

(vgl. Abbildung 3.2-15). Unter idealen Bedingungen würde der Rückgewinn für das vorgegebene

Flächenverhältnis cpRUCk ~ 0.6 ergeben (z.B. RENEAU et al. 1967), dennoch liegt der realisierte

Wert angesichts der in Abschnitt 3.2.3 formulierten Einschränkungen sehr hoch.

2-dimensionaler Teil (Düsenkammer) 3-D

iv) y

Abb. 3.2-14 Diffusorkonfiguration für Unterschallbetrieb

• Wanddruckverlauf

Die Wanddruckverläufe für verschiedene Machzahlen innerhalb der Düsenkammer sind in Ab¬

bildung 3.2-15 eingetragen.

Profil 2 D - Diff. 3D

,0 o

cp=-e_P^[-]
P - Pmin

x = 0 mm x = 600 mm

0

x =1450 mm

100

p° - p [mbar] 200

1000 1500

x [mm]

2000

Abb. 3.2-15 Druckverlauf in der Düsenkammer (Mittelachse)ßr 0.4 < Mamax_ < 0.7; A: p° - p

und B: dimensionslose Darstellung (cp = 0 bei der Stelle mit der höchsten Geschwindigkeit)
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Anhand der Geschwindigkeitsprofile bei x = 600 und 1450 mm ist ersichtlich, dass die Grenz¬

schichten im hinteren Teil des Diffusors zusammenwachsen, und aus diesem Grund kein optima¬
ler Druckrückgewinn realisiert werden kann. Mit zunehmender Machzahl wandert die Stelle der

höchsten Geschwindigkeit cmax. stromabwärts des engsten Querschnitts. Aus der dimensionslo¬

sen Darstellung in Teil B ist ersichtlich, dass der Druckrückgewinn bei höheren Machzahlen ge¬

ringfügig besser ist.

In Abbildung 3.2-16 sind die statischen Wanddrücke im Bereich der Düsenkammer und des 3D-

Diffusors für verschiedene Verdichterdrehzahlen und der Totaldruck für n = 18*000 min-1 einge¬
tragen. Im Bereich 0 < n < 16*000 min-1 herrscht innerhalb der Überschallprofile (0 < x < 740

mm) reine Ventoriströmung ohne Überschreitung von Ma = 1 vor (vgl. Messresultate in HUMM

1989F). Für 17'000 < n < 19'000 min"1 tritt ein Verdichtongsstoss innerhalb des Profils auf (Teil

A) und für n > 20*000 min-1 erreicht die Strömung am Düsenaustritt Überschall (Teil B). Dabei

beträgt die Machzahl ca. Ma = 1.25 (gegenüber der Auslegungsmachzahl Ma = 1.4). Der Grund

für diese Diskrepanz wurde weiter oben erörtert.

Je nach Drehzahl ist eine Freistrahlexpansion nach der Düse mit unmittelbar anschliessendem

Verdichtongsstoss zu beobachten. Daraus lässt sich ableiten, dass der Gegendruck in keinem der

Fälle richtig eingestellt ist (vgl. PRANDTL 1965). Erst bei angepasstem Gegendruck durch Ver¬

drehen eines elliptischen Profils stromabwärts (x = 1420 mm; 3. Instrumentierfenster) kann eine

Zone konstanter Überschallströmung, frei von Verdichtungsstössen, etabliert werden (vgl.
HUMM 1989F).

Kontraktion Profil Diff. 2D

^-h* *-« 1

Diff. 3D

x

a.

CO

'S

g

Kontraktion Profil Diff. 2D

1.2

0.8

0.4 x

0.0 !
N

1.2 |

0.8

0.4

0.0

1000 2000 3000 4000 -1000 0 1000
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Abb. 3.2-16 Statische Wanddrücke und Machzahlen im Windkanal (Mittelachse); Totaldruckver¬

lauf bei n = 18'000 min'1 (Überschallbetrieb)

Kondensation tritt im Kanal erst ab Drehzahlen von n > 21'000 min-1 auf; die dabei vorherr¬

schende statische Temperator beträgt ca. T = -34 °C. Weiter ist aus dem Verlauf des Totaldruckes

für n = 18*000 min-1 ersichtlich, dass die Reibungsverluste beträchtlich sind.
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3.2.6. PNEUMATISCHE KALIBRIERUNGEN

Die Strömungsführung und Anordnung der Messteilen zur Kalibrierung der Sonden bei Ma =

1.25 sind in Abbildung 3.2-17 aufgeführt. Im Rahmen der aerodynamischen Grundlagenfor¬

schung in Kapitel 4 wurden die Sonden zur Umgehung dreidimensionaler Effekte derart aus¬

gebildet, dass sie sich über den gesamten Strömungsquerschnitt in z-Richtung erstreckten (vgl.

Abbildung 3.2-18).

Abb. 3.2-17 Versuchsanordnung und Messstellen in der Überschalleichstrecke, A: Gesamtan¬

sicht und B: Ausschnitt des zweiten (rechten) Instrumentierfensters

Während der Versuche erfolgte die Aufnahme der Kalibriercharakteristik der Sonden durch die

Messung des Differenzdrucks

P°-PSonde(00 = Pl3

in Funktion des Anströmwinkels a für eine nach der Beziehung

Maco =

K- 1

^|K -1

1/2

(3.2-12)

(3.2-13)

berechnete Machzahl Ma^; p° = Total- und p^ = statischer Druck der Strömung. Hierbei wurde

gemäss Abbildung 3.2-11, B p° = pSGLR gesetzt (korrigiert für Ma > 0.6 nach Gleichung 3.2-11).

Die Bestimmung des statischen Druckes der Strömung poo erfolgte durch die Mittelwertbildung
der Wanddrücke der Messstellen 8 und 11 (die Gründe für dieses Vorgehen werden weiter unten

erörtert), mit pu als Umgebungsdruck:

Po» = pu - P12 +
P8+P11

(3.2-14)

Der Einbezug des statischen Druckes aus Messstelle 12 im ersten Instrumentierfenster diente der

Kompensation allfälliger Langzeit-Druckschwankungen in der Anlage.

Die Einstellung des Anströmwinkels a der Sonden gegenüber der Symmetrieachse des Windka¬

nals erfolgte mit dem Traversiergerät Rotadata1. Die Einstellgenauigkeit beträgt hierbei gemäss

Spezifikation des Herstellers Act = ± 0.2°. Die Erfassung der Drücke erfolgte mit dem am

l Rotadata Ltd Turbomachinery Instrumentation & Electronics; Liversage Street, Derby DE1 2LD, U.K.
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Laboratorium entwickelten Mehrkanal-Druckmesssystem Hugo-Valve und einem PC (Daten¬

erfassung von Burr-Brown1, Software Labtech-Notebook).

Die Entwicklung einer auf die vorhandenen Komponenten abgestimmten Software zur automati¬

sierten Steuerung des Aktuators und der Datenerfassung drängte sich aufgrund der Vielzahl

durchgeführter Kalibrierungen auf. Eine Lösung dieser Aufgabe mit interaktiver Eingabemög¬
lichkeit von Randbedingungen wurde durch die Struktur der Umkopierbefehle im Betriebssystem
"DOS" des PC verunmöglicht. Abhilfe bot die Erzeugung eines Batchfiles als Zwischenstufe,

welches die gewünschten Befehle zur Steuerung des Aktuators, Erfassung und geordneter Ab¬

speicherung der Daten enthält. Dieses Batchfile kann interaktiv kreiert werden (HUMM/

ZIMMERLI 1991). In Abbildung 3.2-18 sind das Flussdiagramm der Software zur kombinierten

Steuerung/Erfassung und der Aufbau der Versuchseinrichtung schematisch aufgeführt.

Nach übertragenem Steuerbefehl via RS 232 zur Einstellung des Aktuators wurde die Zeitspanne
bis zum Start der Datenerfassung mit Rücksicht auf das Ansprechverhalten des pneumatischen

Systems (x < 2.5 s, vgl. HUMM/VERDEGAAL 1990) entsprechend lang gewählt. Die vom

Mehrkanal-Druckmesssystem pro Messstelle erzeugten Spannungssignale (1Hz, 25 Samples, un¬

gefiltert2) wurden im Multiplexer (MUX) und A/D-Wandler der Datenerfassungskarte verarbeitet

und in digitalisierter Form auf der Festplatte des PC gespeichert. Bei automatisiertem Betrieb er¬

laubt die Befehlsstruktur der zur Datenerfassung verwendeten Software Labtech-Notebook keine

Spezifizierung im Namen der Datensätze. Durch ein im Batchfile enthaltenes Unterprogramm
konnten die Messdaten gemäss Spezifikationen wie Sondenform und Machzahl sowie der Aktua-

toreinstellung entsprechend umkopiert und in geordneter Form abgespeichert werden.

Erzeugung BATCHFILE

Spezifikation Sonde, Ma
„

ttmjn . ttmax ,
Aa

'*" '-^w*'<~wa'

1i '

Steuerung des Aktuators

WmkeleinsteUung
i

<

+

a

1

Erfassung der

pyhsikalischen Grössen

o
o __^p___
—

Abspeicherung der Daten

geordnet nach Steuerposition
und Sondenspezifikationen
»«»M'W&iiU&^&S&Ut WJKWKv'tvKWfrH*^/.^

PC
Winkeleinstellung a |

pneum. Leitung

A

Wanddruckmessstellen

SONDE

Instrumentierfenster

Abb. 3.2-18 Flussdiagramm der Software zur kombinierten Steuerung/Erfassung; Aufbau der

Versuchseinrichtung

1 PCI 20001C-2 Carrier, PCI 20002M-1 Analog Input Modul (12 Bit Auflösung mit 8 differentiellen Eingängen)

und 2 PCI 20005M-1 Expansionsmodule (mit je 16 differentiellen Eingängen).

2 Durch die Mittelung der Messwerte entfällt in diesem Fall die Notwendigkeit der Datenfilterung.
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• Definition der Kalibrierkoeffizienten

Die Definition für die in Kapitel 4 dargestellten dimensionslosen Druckkoeffizienten cpi (a) lau¬

tet:

cpi(a)
=PiW-P-=P0-(p°-Pi(oO)-P~

= x ,P«-Pi(a) (32.15)
po - pM p° - p„, p° - p„

mit p° - pj (a) = p° - po (a) nach Gleichung 3.2-12 und p° - p«. als Staudruck der Strömung. Für

den Drehwinkelkoeffizienten cpi2 mit Normierung durch den Staudruck der Strömung lautet die

Definition sinngemäss:

cp12(a)=Pl(a)-p2(a) (3.2-16)
P°-P~

resp. bei Division durch die Differenz zwischen Totaldruck der Strömung p° und statischem Son¬

dendruck (vgl. Abschnitt 4.2.5):

Ki2(«)= Pl»;^ (cx) (3.2-17)

~2
pO

P1+P2

wobei aus Symmetriegründen p2 (a) = pi (- a) gilt1. Eine weitere wichtige Kalibriergrösse stellt

der statische Sondendruck-Koeffizient Ks dar:

Ks(a)=Pl(CrP2(a) (3-2-18)
2poo

Wird anstelle des statischen Drucks der Staudruck der Strömung als Bezugsgrösse verwendet,

ergibt dies den statischen Sondendruck-Koeffizienten cp«,.

CpM (o) =
Pi(a) + P2(a)-2p°° =cPl(a) + cp2(a)

(3 219)
2(p°-p=o) 2

• Bestimmung des statischen Referenzdruckes p*, der Strömung

Die Bestimmung der Koeffizienten zur Messung der Anströmrichtung und des statischen Druckes

der Strömung basiert auf der Kenntnis des exakten Referenzwertes p» der Kalibrierströmung.
Z.B. wird bei Freistrahlen der Referenzdruck p«, dem Umgebungsdruck pu gleichgesetzt oder aus

dem in separaten experimentellen Untersuchungen bestimmten Verhältnis p» / pu bestimmt (vgl.
z.B. KUPFERSCHMIED/GOSSWEILER 1989). Bei halboffenen und geschlossenen
Windkanälen erfolgt die Bestimmung des Referenzdruckes p«, oft vor Einßhren der Sonde in die

Testsektion, oder als Referenz wird ein Druckwert stromaufwärts der Sonde verwendet.

In diesem Zusammenhang stellen sich Rückwirkungen der in die Strömung eingeführten Sonde

auf den statischen Druck der Testsektion als zentrales Problem heraus. Im Rahmen des "Euro¬

pean Workshop on Probe Calibrations" (BROICHHAUSEN/FRANSSON 1984) wurden die

Kalibrierdaten der gleichen Keil- und Konussonde aus 13 baulich unterschiedlichen Versuchs¬

ständen verglichen. Sehr grosse Streuungen der statischen Kalibrierkoeffizienten in Funktion der

Machzahl beruhen im wesentlichen auf der Unsicherheit bei der Bestimmung resp. Messung des

korrekten Wertes p«. In Abbildung 3.2-19 sind die statischen Sondendruck-Koeffizienten

l Für die Reihenuntersuchungen in Kapitel 4 wurden Sonden mit nur einer Messbohrung gefertigt.
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KR =

P1+P2

P°-P-
(3.2-20)

für die Keilsonde aufgeführt (a = 0°). Hierbei stellt Kr eine andere Form von Ks (Gl. 3.2-18) dar.

statischer Kalibrierkoeffizient Kß [-]
00

-0 1 ^^Ä - A .

-0 2

-0 3

i ljjk[

-0 4
t ^

0 5

0 00 0 50 100 1.

Machzahl Ma [-]

Abb. 3.2-19 Statischer Sondendruck-Koeffizient Kg einer Keilsonde aus verschiedenen Kalibrier¬

ständen in Funktion der Machzahl (BROICHHAUSEN/FRANSSON 1984)

Durch die Streuung von Kr resultieren Fehler bei der Machzahlbestimmung von bis zu 6%. Als

wesentliche Ursachen hierfür wurden vor allem Versperrungseinflüsse identifiziert. In Abbildung

3.2-20, A sind die statischen Sondendruck-Koeffizienten in Funktion der relativen Versperrung

Asonde / Atst aufgeführt. Asonde und Atst repräsentieren den Querschnitt der Sonde resp. der

Testsektion. Teil B zeigt die Koeffizienten nach einer Korrektur der Daten gemäss den Aus¬

führungen von WYLER (1975); vgl. Abschnitt 4.2.6. Durch diese Massnahme kann die Streu¬

breite der Werte Kr wesentlich verringert werden. Dennoch konnte die Problematik der Ver¬

sperrung trotz der Fülle von Vergleichsdaten nicht vollständig gelöst werden, zumal der statische

Kalibrierkoeffizient Kb neben der geometrischen Versperrung auch durch den Typ der Kalibrier¬

strecke beeinflusst wird (z.B. "offene" oder "geschlossene" Kanäle).

stat. Sondendruck-Koeffizient Kb [•
0 00

-0 05

-0 10

-0 15

-0 20

0 00

-0 05

-0 10

-0 15

-0 20

stat. Sondendruck-Koeffizient Kb [-]

O Ma=0 5

Ma=06

A Ma=07

• Ma=0 8
B

0 0067 0 01 0 02

relative Versperrung A Sonde/ ATST [-

0 0067 0 01 0 02

relative Versperrung ASonde / atst [-1

Abb. 3.2-20 A: Statische Kalibrierkoeffizienten Kß aus Abb. 3.2-19 aufgetragen in Funktion der

relativen Versperrung Asonde /Atst undB: nach Korrektur gemäss den Ausführungen von

WYLER (1975)

Bei den eigenen experimentellen Untersuchungen erfolgte die Instrumentierung der Testsektion

derart, dass der effektive statische Druck der Kalibrierströmung im Bereich der Sonde gemessen

werden kann. Dadurch lassen sich Versperrungseinflüsse theoretisch vollständig umgehen. Die

Frage nach dem optimalen Messort zur Bestimmung des statischen Wanddruckes soll folgende

Abklärung liefern: Nach der Potentialtheorie betragen die Abweichungen zwischen gemessenem
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Wanddruck und ungestörtem Druck p<x> auf der Höhe der Sonde im Abstand I y / D I = 15 weniger

als 1% des Staudruckes der Strömung. Erfolgt die Messung zudem in x-Richtung versetzt (z.B.

im Abstand I x / D I > 5) entspricht der gemessene Wert über der gesamten Kanalbreite innerhalb

1% dem exakten Druck p,*, (Abbildung 3.2-21, A).

Druckwert cp [-] Druckwert cp [-]

-80 -60 -40 -20 0 -20 -10 0 10 20

relativer Abstand y / D [-] relativer Abstand y / D [-]

Abb. 3.2-21 A: Statischer Wanddruck im Bereich der Sonde nach der Potentialtheorie und B:

Vergleich von Potentialtheorie und Experiment (Mac*= = 0.5)ßr x/D = -3.33

In Teil B ist der Vergleich zwischen Potentialtheorie und Experiment aufgeführt. Der Vergleich

zwischen Messergebnissen mit und ohne Sonde wird durch den Einbezug einer durch die Präsenz

der Sonde unbeeinflussten Referenzdrucks im Abstand I x / D I = 35 (Messstelle 12 in Abbildung

3.2-17) stromaufwärts ermöglicht. Die Absenkung des Druckniveaus durch die Versperrung der

Sonde beträgt ca. Acp^ = - 0.04. Die Umrechnung auf die relative statische Druckabsenkung

ergibt Apoo/ Poo ~
- 0.76 %. Im Vergleich dazu liefert Gl. 4.2-15 (Abschnitt 4.2.6) nach der

Theorie von WYLER (1975) für Maoo = 0.5 den Wert Ap«, / po» = - 0.3 %. Diese Diskrepanz um

mehr als Faktor 2 wurde auch bei Messungen für Ma.» = 0.3 und 0.7 reproduzierbar festgestellt.

Daraus erklärt sich die grosse Streuung der Daten für Kr in Abb. 3.2-20, B.

Für die experimentellen Untersuchungen kann ausgenutzt werden, dass der statische Wanddruck

im Abstand ly/DI>10(x/D = -3.33) praktisch konstant verläuft. Dadurch kann eine Messung

in einer Kalibrierströmung mit unbegrenzten Abmessungen simuliert werden. Durch die Mitte¬

lung der Wanddrücke ps und pu nach Gleichung 3.2-14 wird dem bei höheren Machzahlen (Ma

> 0.7) in x-Richtung (y / D > 10) vorherrschenden Druckgradienten (vgl HUMM/VERDEGAAL

1990) Rechnung getragen.

3.2.7. GRADIENTENUNTERSUCHUNGEN

Zur Verifikation der theoretischen Ausführungen in Abschnitt 4.2.4 über Einflüsse von Ge¬

schwindigkeitsgradienten auf die Richtungsanzeige aerodynamischer Sonden erfolgte die expe¬

rimentelle Untersuchung der Fehlwinkelanzeige einer für laborinterne Messungen konzipierten

Keilsonde mit 55° Öffnungswinkel (HUMM 1990). Bei derartigen Experimenten gilt das Interes¬

se einer möglichst hohen Auflösung der Messung. Gemäss Gl. 4.2-11 fällt die Fehlwinkelanzeige

Aaerr einer Sonde proportional dem dimensionslosen Geschwindigkeitsgradienten (du / 3y) / uo

und dem Abstand der Messbohrungen an (~ Sondendurchmesser D) aus. Aus diesem Grund fin¬

den sich in der Literatur vielfach Ergebnisse experimenteller Untersuchungen mit baulich grossen

Sonden innerhalb sehr dünner Scherschichten (Tabelle 4.2-2, Abschnitt 4.2.4.2). Da die Untersu¬

chungen zur Realisierung grosser Staudrücke zudem meistens bei hohen Machzahlen erfolgen,

lassen sich nachteilige Auswirkungen von VerSperrungseinflüssen (Abschnitt 4.2.6) erahnen.

Bei den eigenen experimentellen Untersuchungen fand die Bestimmung der Fehlwinkelanzeige
der Keilsonde mit D = 3.1 mm in einer Wandgrenzschicht mit 5—120 mm statt (vgl. Abb. 3.2-



40 3. Experimentelle Einrichtungen, Versuchsdurchführung

22). Dadurch resultierte ein Verhältnis von D / 8 = 0.03, ein Wert, welcher um eine Grössenord-

nung unter demjenigen des Gros der Literatur liegt. Ausserdem lagen die Strömungsmachzahlen
im inkompressiblen Bereich. Die damit zwangsläufig verbundene Einbusse an Auflösevermögen
bei der Messung musste durch eine aufwendige Messstrategie wettgemacht werden.

• Wandgrenzschicht im Windkanal

In der homogenen Strömung des 1. Instrumentierfensters wurden die Sonden "kalibriert". Hierbei

erfolgte die Bestimmung des Einbauoffsets der Sonden im Instrumentiereinsatz. Durch die Strö¬

mungsführung im Windkanal mit parallelen Begrenzungswänden der Lauflänge L = 1100 mm

(Abbildung 3.2-22) bildete sich im Bereich des 3. Instrumentierfensters eine machzahlabhängige
Grenzschicht mit einer Breite von ca. 8 = 120 mm. Durch Verdrehen eines Einsatzes im 3. Instru¬

mentierfenster können die Sonden (Abbildung 3.2-24) auf unterschiedliche Wandabstände ge¬

bracht werden. Die Lage der Messpositionen 1 bis 6 wurde derart gewählt, dass wandnahe Punkte

stromabwärts der Hinterkante der Strömungsführung zu liegen kamen. Dadurch werden

Wandeinflüsse auf die Messung gering gehalten (vgl. BUBECK 1987).

Unterschall¬

profil

Strömungsführung
L=l'100mm

1. Instrumentier-

Fenster

3. Instrumentier-

Fenster

Messpositionen 1
..
6

Pos.

y [mm]

1

8

2

10

3

13

4

19

5

29

6

37

Abb. 3.2-22 Strömungsßhrung im Windkanal und Lage der Messpositionen im 3. Instrumentier¬

fenster

Abb 3.2-23, A zeigt den Verlauf des Total- und statischen Druckes in Funktion des Wandabstan¬

des y. Die experimentelle Bestimmung des Totaldruckverlaufs erfolgte mit einer zylindrischen
Totaldrucksonde, die statische Druckverteilung mittels Wanddruckmessung. In Teil B sind die

durch den örtlichen Staudruck p u2 (y) / 2 normierten Totaldruck- und statischen Druckgradien¬
ten über dem Wandabstand y aufgetragen. Die statischen Druckgradienten in der Grenzschicht

sind viel kleiner als die Totaldruckgradienten und können im Experiment vernachlässigt werden.

Wandabstand y [mm] Wandabstand y [mm]

Druck p [mbar]

0 03

Druckgradient
dy p u2 (y) / 2

Abb. 3.2-23 A: Total- und statischer Druckverlauf in der Wandgrenzschicht in Funktion des

Wandabstandes y; Müoo - 0.3; B: Totaldruck- und statischer Druckgradient (dimensionslos)



3.2. Untersuchungen im Windkanal, 3.2.7. Gradientenuntersuchungen 41

Aufgrund der Abschätzung der Messergebnisse aus den in Tabelle 2.2-1 aufgeführten Literatur¬

stellen entsprechen die dabei generierten dimensionslosen Kenngrössen du / dy I uo
*
ai2 den Be¬

dingungen für Sondenmessungen in Turbomaschinen (vgl. auch Kapitel 6).

• Sondenfür direkten Vergleich der Winkelanzeige

Die Strömung innerhalb der Wandgrenzschicht verläuft nicht achsparallel. Zur korrekten Quanti¬

fizierung der Fehlwinkelanzeige der Keilsonde erfolgten daher Vergleichsmessungen mit einer

gradientenunempfindlichen Sonde "guS" nach Abb. 3.2-24 (GOSSWEILER/HUMM, 1989).

Aufgrund der geringen Abmessung und des Bauprinzips mit zwei auf der gleichen Stromlinie lie¬

genden angeschrägten Rohren wird deren Winkelanzeige nicht, oder zumindest um Grössenord-

nungen weniger durch Geschwindigkeitsgradienten beeinflusst. Die von dieser Sonde angezeig¬

ten Anströmwinkel dienten als Referenz. Da die Grenzschichten über der Kanalbreite B = 40 mm

vollständig zusammengewachsen waren (vgl. HUMM 1989F), musste bei der Versuchsdurchfüh¬

rung auf eine identische Eintauchtiefe der Sonden geachtet werden.

A B

z

Lx

45°

0 0.7 mm

L = 20 mm
es Q

Abb. 3.2-24A: Gradientenunempfindliche Sonde undB: 55 °-Keilsonde

• Ausrichtung der Sonden in der Kalibrier- und Grenzschichtströmung

Für die Untersuchungen wurde eine spezielle Einrichtung zur Bestimmung der Winkelposition

der einzelnen Sonden gefertigt. Als Bezug diente eine fest mit den Sonden verbundene Referenz¬

fläche, welche vorgängig mittels einer Präzisionswasserwaage nivelliert wurde. In Abbildung

3.2-25, A ist die Funktionsweise der Einstellvorrichtung am Beispiel der Bestimmung des Ein¬

bauoffsets ek der Keilsonde gegen die Referenzfläche in der Kalibrierströmung des ersten Instru¬

mentierfensters schematisch aufgeführt.

A: Kalibrierung B: Messung in Grenzschicht

Referenzfläche

Referenz¬

fläche

Verdreh¬

mechanismus

e
k Messuhr 1/100 mm

Abb. 3.2-25 A: Einstell- und Messvorrichtung zur Bestimmung der exakten Winkelposition gegen

die Referenzfläche der Keilsonde; B: Bestimmung des Gradienten dp°/dy in der Grenzschicht

durch Totaldruckmessung mit der um Ay ~

an = 1.6 mm versetzbaren Keilsonde
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Mit Hilfe dieser Einrichtung und der auf O.Ol mm ablesbaren Messuhr beträgt die Einstellge¬
nauigkeit des Sondenwinkels ca. 0.05°. Zur reproduzierbaren Montage der Sonden im 1. resp. 3.

Instrumentierfenster wurden die Instrumentiereinsätze mit Anschlägen gegen den Rahmen des

Windkanals verschraubt.

• Bestimmung des Totaldruckgradienten

Die Halterung für die Keilsonde ermöglicht deren seitliche Versetzung um Ay « ai2 = 1.6 mm

(Abstand der Messbohrungen 1 und 2). Dadurch ist eine exakte Bestimmung des Totaldruckgra¬
dienten 3p°/dy in der Grenzschicht möglich. Die konstruktive Gestaltung erfolgte derart, dass das

Zentrum des Verdrehmechanismus und der Keilsonde um 0.8 mm auseinander liegen. Durch

Verdrehen des Mechanismus um A<p = 180° auf er + 180° und Umschlag der Keilsonde in der

Parallelführung nimmt diese eine um Ay = ai2 = 1.6 mm versetzte Position unter identischem

Winkel er ein. Die Messung des Staudrucks in Bohrung 0 (mit po = p° bei geringer Schrägan¬
strömung) unter den zwei Einstellungen ergibt den gewünschten Totaldruckgradienten über den

Messbohrungen 1 und 2 der Sonde1.

• Druckmesssysteme und Bestimmung des angezeigten Anströmwinkels der Sonden

Als Druckmesssysteme kamen ein Wassermanometer "Betz" resp. das //wgo-Va/ve-System zur

Anwendung. Zur Realisierung der grösstmöglichen Genauigkeit in den Experimenten erfolgte der

"pneumatische Abgleich" der Sonden durch die Ermittlung der Regressionsgeraden aus einer

Messreihe mit diskret eingestellten Winkelpositionen. Dadurch konnten Ablesefehler der Wasser¬

säule auf ein Minimum reduziert werden. Insbesondere bei den Messungen in der Grenzschicht

drängte sich dieses Verfahren auf, da die Druckanzeige starken Schwankungen unterworfen war.

Am Beispiel der Bestimmung des Einbauoffsets e^s der gradientenunempfindlichen Sonde ist

dieses Vorgehen in Abbildung 3.2-26, A illustriert. Dabei wurde eine zwar geringe, aber dennoch

deutliche Abhängigkeit der Richtongsanzeige der gradientenunempfindlichen Sonde von der

Machzahl festgestellt. In Abb. 3.2-26, B sind die in der Kalibrierströmung des 1. Instru¬

mentierfensters ermittelten Einbauoffsets in Funktion der Machzahl aufgeführt. Vergleichs¬
messungen im Freistrahl bestätigten den Einfluss der Machzahl auf die Richtungsanzeige der

gradientenunempfindlichen Sonde.

Ap 12 [mm WS] Einbauoffset e [°]

.
A

Egusl
\S+

P

CT
1 ,

'S*
J3

*

f
x

->- 1

£* j i Ma = 0.2
i

i

'. 1
. .

-2.0 -1.0 0.0 1.0 2.0 3.0 4.0

Anströmwinkel a [°]

Abb. 3.2-26 A: Bestimmung des Einbauoffsets egus der gradientenunempfindlichen Sonde mittels

Regressionsgeraden (Ma = 0.2); B: Einbauoffsets egus und £% in Funktion der Machzahl

Sehr deutlich ist in Abb. 3.2-26, A der äusserst lineare Verlauf von Api2 in Funktion des einge¬
stellten Anströmwinkels oc sichtbar. Für derart geringe Werte für a zeigt auch die Keilsonde eine

Dieser Vorgang, und die Bestimmung der Winkelanzeige der Sonde, erfolgten im Betrieb des Windkanals. Da¬

durch sind unveränderte Bedingungen gewährleistet.

0.6

0.4

0.2

0.0
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absolut lineare Charakteristik. Die Machzahlabhängigkeit von egus ist von der Grössenordnung

der interessierenden Messresultate, während £k der Keilsonde von der Machzahl unabhängig ist.

• Versuchsdurchßhrung

Die Numerierungen der einzelnen Arbeitsschritte gemäss dem in Abbildung 3.2-27 aufgeführten

Flussdiagramm beziehen sich auf A: Messungen mit der Keilsonde, B: Messungen mit der

gradientenunempfindlichen Sonde und C: Auswertung.

Kalibrierströmung
1. Instrumentierfenster

Grenzschicht

3. Instrumentierfenster

Ausrichtung Referenzflache Ausrichtung Referenzflache

nv,rdkht«r Ma = Ret. j P^±|2- j

A: Keilsonde

nverdkhter
[Ma (y) = Fkt. | P1'\ P2

[ \ 2 p° (y)

p° (y) - p-

vn

a' K ( Ma) = o + Aaerr + 6k

i» (y)
_

p° (y + Ay ) - p» (y)

Ay3y

\usn^hu.ii(j RcicrenztLiche

EguS ( nverdkhter )

rn
"

I

uisnchlung Reteren/fhiche

IV

Ct' guS ( nverdkhter ) = a + £
g

B: guS

AOerr = a'K - Er - ( ö'guS - EguS )

Abb. 3.2-27 Flussdiagramm der Versuchsdurchßhrung

A) Messungen mit der 3-Loch-Keilsonde: Nach Ausrichtang der Referenzfläche der Keilsonde im

ersten Instrumentierfenster des Windkanals (Schritt A.I) erfolgt in Schritt A.II die Bestimmung

der Verdichterdrehzahl für die Machzahlen der Kalibrierströmung 0.2 < Ma < 0.4 in Schritten

von AMa = 0.05. Hierzu finden die Kalibrierdaten der Keilsonde aus HUMM (1990) Anwendung

(Abbildung 3.2-28): Aus dem Verhältnis des angezeigten statischen Sonden und Totaldrucks

(Pl + P2) / 2 po = 1 / kMa lässt sich die Machzahl ermitteln.

0.6

0.5

0.4

0.3

0.2

0.1

Machzahl Ma [-]

0.0

i

, 1 , ,— 0

1.00 0.96 0.92 O.i

( Pl+ P2)/2 po[-]

Abb. 3.2-28 Machzahl in Funktion von (pj + p2) /2 po= 1 /kMa
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Für Anströmwinkel I oc I < 3.5° gilt po = p° (vgl. HUMM 1990 und Abbildung 4.3-5). Weiter ist

die Gleichsetzung von Totaldruck der Strömung p° und statischem Wanddruck der Beruhigungs¬
strecke in diesem Machzahlbereich zulässig (vgl. HUMM 1989B und Abschnitt 3.2.5, Abbildung
3.2-11, B). Ebenfalls ist die Beziehung zwischen der Machzahl und (pi + P2) / 2 po für oc * 0

gültig, solange der quasilineare Kalibrierbereich nicht überschritten wird (vgl. Abschnitt 4.2.5

und HUMM/VERDEGAAL 1990).

Der dritte Arbeitsschritt (A.III) beinhaltet die Ermittlung des Einbauoffsets ek der Keilsonde ge¬

genüber der Referenzfläche. Nach dem Einbau der Sonde im 3. Instrumentierfenster, mit erneut

für jede einzelne Messposition 1 bis 6 mittels Wasserwaage ausgerichteter Referenzfläche

(A.IV), erfolgt die Bestimmung der Verdichterdrehzahl für die gewünschte lokale Machzahl Ma

(y) in der Grenzschicht (A.V). Der lokale Staudruck p° (y) - pstat (y) ~ P° (y) - p«> pro Konfi¬

gurationsparameter (A.VI) dient für die Normierung des Totaldruckgradienten in Schritt C.I.

Der am Verdrehmechanismus abgelesene Wert oc'k = Aoten- + er + et (Schritt A.VII) repräsentiert
die Summe aus der Fehlwinkelanzeige Acten- infolge Geschwindigkeitsgradient, dem Einbauoff¬

set Ek und der korrekten (unbekannten) Strömungsrichtung der Grenzschicht oc. Im letzten Schritt

(A.VIII) erfolgt die Bestimmung des Totaldruckgradienten in der Grenzschicht durch seitlichen

Versatz der Sonde.

B) Messungen mit der gradientenunempfindlichen 2-Lochsonde: Mit Hilfe der unter Punkt A.I

bestimmten Beziehungen nverdichter (Ma) kann die Machzahl der Kalibrierströmung im ersten

Instrumentierfenster eingestellt werden. Analog dem unter A beschriebenen Verfahren erfolgt in

Schritt B.II die Bestimmung des Einbauoffsets Egus (Ma) gegen die am Sondenschaft ange¬
brachte Referenzfläche in der Kalibrierströmung (ausgerichtet mit Wasserwaage in Schritt B.I).
Die Art der Montage der gradientenunempfindlichen 2-Lochsonde in den Instrumentiereinsatz

bedingt die Entfernung der Referenzfläche vom Sondenschaft. Kalibrierung und Messung in der

Grenzschicht (B.IV) müssen demzufolge mit dieser Sonde unmittelbar aufeinander folgen. Die

am Verdrehmechanismus abgelesene Grösse a'gus = EguS + cc setzt sich aus dem Einbauoffset

EguS und der korrekten Strömungsrichtong oc der Grenzschicht zusammen.

C) Auswertung: Der dimensionslose Totaldruckgradient (Arbeitsschritt C.I) einer Konfiguration

dp0 (y) an _p°(y + Ay)-pQ(y) a,2
(3.2-21)

dy pu2(y)/2 Ay pu2(y)/2

lässt sich aus den Messresultaten der Arbeitsschritte A.VI und A.VHI bestimmen.

Die Fehlwinkelanzeige der Keilsonde lässt sich direkt aus dem Vergleich der Anzeige der Keil-

und gradientenunempfindlichen Sonde ermitteln. Aus oc'k = Acten- + £k + a un^ oc'giis = eguS + cc

kann die Beziehung Acten = (oc'k - £k) - (oc'guS ~eguS ) hergeleitet werden (C.II). Hierbei muss die

eigentliche Strömungsrichtong a der Grenzschicht nicht bekannt sein. Die auf diese Weise be¬

stimmten Werte für Acten, sind in Abbildung 4.3-20 (Abschnitt 4.3.3.3) aufgeführt.
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3.2.8. INTERFEROMETRISCHE UNTERSUCHUNGEN

Interferogramme liefern einerseits wertvolle Erkenntnisse bei der qualitativen Beurteilung physi¬
kalischer Strömungseffekte. Gegenüber anderen optischen Methode (z.B. Schatten- und Schlie¬

renverfahren) liegen die Vorzüge der Interferometrie darin, dass quantitative Aussagen über die

Strömungsverhältnisse möglich sind. Oft dient die Interferometrie aus diesem Grund als Alter¬

native zu punktoellen pneumatischen Messungen, während viele Fragen einzig mit Hilfe dieser

Messtechnik auf rationelle Art beantwortet werden können. Z.B. würde die Erarbeitung einer der¬

art umfassenden Information über die Druckverteilung im Umfeld einer Sonde, wie Interfero¬

gramme sie durch eine Kurzzeitaufnahme liefern, mit Wanddruckmessungen einen ungleich hö¬

heren Aufwand nach sich ziehen (in diesem Zusammenhang werden Kostenfragen und der im¬

mense Aufwand beim Aufbau des Systems ausgeklammert).

Ergebnisse interferometrischer Untersuchungen finden sich u.a. in

• Abschnitt 4.3.3: Ausbildung laminarer Ablöseblasen an Keilsonden in Funktion des An¬

strömwinkels oc (Abbildung 4.3-13).
• Abschnitt 4.3.3.1: Aerodynamische Sensitivität 9cpi2 / doc von Keilsonden in Funktion der

Position der Messbohrung l/L (Abbildung 4.3-14).
• Abschnitt 4.3.3.3: Verschiebung des Staupunktes bei schräg angeströmten Keilsonden

(Abbildung 4.3-22).
• Abschnitt 4.4.1: Untersuchungen von Stoss-Wechselwirkungen an prismatischen Sonden¬

körpern im hohen subsonischen Machzahlbereich 0.7 < Ma < 1.0.

• Abschnitt 4.4.2: Statischer Auftrieb prismatischer Sonden in Funktion des Anströmwinkels

cc als Ergänzung zu den Untersuchungen in Kapitel 5 (dynamische aerodynamische Son¬

deneigenschaften). Weiter kann anhand des ermittelten Widerstandswertes der Sonden der

Nachweis erbracht werden, dass bei den experimentellen Untersuchungen der subkritische

Reynoldszahlbereich nicht überschritten wird.

Die Untersuchungen erfolgten nach dem Verfahren der Doppelbelichtongs-Referenzstrahl-Inter-
ferometrie (Abbildung 3.2-29). Die erste Belichtung erfolgt bei umströmtem Testobjekt. An der

Hologrammplatte bilden sich durch die Überlagerung des Objekt- und Referenzstrahls gleicher

Wellenlänge stehende Wellen. Dadurch wird die Information über die infolge Dichtegradienten in

der Strömung phasenverschobenen Lichtfront in die Emulsion der Hologrammplatte1 einge¬
brannt. Für die zweite Aufnahme2 wird die Anlage zum Stillstand gebracht. Der dabei

aufgenommene Zustand entspricht einer "ungestörten" (gradientenfreien) Strömung. Die spätere
Rekonstruktion der entwickelten Hologrammplatte mit Hilfe des Referenzstrahls ermöglicht die

gleichzeitige Betrachtung beider auf der Hologrammplatte gespeicherter Strömungszustände. Die

im sichtbaren Bereich liegenden Interferenzen repräsentieren den im Strömungszustand 1 vor¬

herrschenden Dichtegradienten.

AGFA 8E75: die Verwendung von Filmmaterial mit einer Auflösung von ca. 3000 Linien/mm ist Voraus¬

setzung für die Referenzstrahlinterferometrie, da der Abstand zwischen zwei Interferenzstreifen nur gerade ca.

1.3 um beträgt (vgl. HUMM/HERTER 1993).

Die Reihenfolge kann im Prinzip beliebig gewählt werden. Aus praktischen Gründen ist jedoch die beschriebene

Variante vorzuziehen, da bis zur Etablierung stabiler Strömungszustände im allgemeinen eine beträchtliche Zeit

verstreicht.
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1. Belichtung 2. Belichtung Rekonstruktion

Abb. 3.2-29 Funktion der Doppelbelichtungs-Referenzstrahl-Interferometrie und Rekonstruktion

Mit dieser Methode der Interferometrie werden nur Dichtegradienten wiedergegeben. Nicht nur

die Bestimmung des Absolutwertes der Dichte ist somit unmöglich, sogar das Vorzeichen des

Gradienten bleibt im Verborgenen1. Die Kenntnis eines Referenzpunktes sowie aerodynamischer

Zusammenhänge sind demzufolge unabdingbare Voraussetzung bei der Auswertung der

Interferogramme.

• Lichtßhrung in der Testsektion

Die Aufnahmen erfolgten im Durchlichtverfahren, d.h. die Begrenzungswände des Windkanals

waren beidseitig durchsichtig ausgeführt. Versuche, die Lichtstrahlen an der Rückwand der An¬

lage zu spiegeln, scheiterten an zu starken Vibrationen des Systems. Selbst beim ansonsten auf

Vibrationen unanfälligen Verfahren nach "Denizuk" (TOWERS 1992) traten unerwünschte Stör¬

streifen in Erscheinung.

• Auflösevermögen (Sensitivität)

Allgemein hängt die Sensitivität bzw. das Auflösevermögen bei optischen Verfahren (z.B. Inter¬

ferometrie, Schlieren-, Schattenverfahren) von der Breite der Testsektion in Windkanälen ab. Bei

der Interferometrie beträgt die minimale Auflösung, ausgedrückt als Dichtedifferenz Ap zwi¬

schen zwei Interferenzstreifen ("Fringes")

Ap =
& (3.2-22)

Cgd ' B

(vgl. z.B. BÖLCS/SUTER 1986) mit X = Wellenlänge des Lichts, Cqd = Gladstone-Dale-Kon-

stante und B = Breite der Testsektion (Herleitung von Gl. 3.2-22, siehe z.B. HUMM/HERTER

1993). In Luft beträgt Cqd = 0.225 * 10*3 m3/kg und das Licht des bei den experimentellen

Untersuchungen eingesetzten Rubin-Pulslasers weist eine Wellenlänge von X = 693 * 10~9 m auf.

Für die vorliegende Versuchskonfiguration, mit einer Gesamtbreite des Windkanals von B = 40

mm, beträgt das Auflösungsvermögen des Systems demnach Ap = 0.077 kg/m3 (Ap = 60 mbar

unter Normalbedingungen). Dieser relativ hohe Wert bedingt die Durchführung der Experimente

im höheren Machzahlbereich 0.5 < Ma < 1.0, da nur die damit verbundenen hohen Staudrücke

einen detaillierten Informationsgehalt über die Strömungsverhältnisse gewährleisten.

Bei einem modifizierten Verfahren wird der Einfallwinkel des Referenzstrahls auf die Hologrammplatte zwi¬

schen den beiden Belichtungen leicht geändert. Dadurch steht bei der Bestimmung der unbekannten Steigung

des Gradienten eine zusätzliche "Gleichung" zur Verfügung.
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In Abbildung 3.2-30 ist der Versuchsaufbau für die interferometrischen Untersuchungen schema¬

tisch dargestellt.
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Abb. 3.2-30 Versuchsaufbaußr interferometrische Untersuchungen

In Ebene 1 (oberer Teil) wird der leicht divergente Lichtstrahl des Lasers mit ca. 8 mm Durch¬

messer mittels einer Sammellinse (Fokuslänge f = l'OOO mm) parallel gerichtet und durch die

dafür vorgesehene Bohrung im unteren Tragelement (vgl. HUMM 1989B) geleitet. Im Bereich

des Strahlteilers erfolgt die Anordnung der optischen Komponenten derart, dass das durch den

Strahlteiler durchtretende Licht zur Generierung des Objektstrahls und das reflektierte, aufgrund
von Störmustern qualitativ minderwertigere, für die Erzeugung des Referenzstrahls Verwendung
findet. Die vertikalen Umlenkungen der Lichtstrahlen finden in einer Ebene statt, um eine Polari¬

sationsänderung des Lichtes zu umgehen.

Der durch eine Aufweitungs- und Sammellinse in Ebene 2 parallelgerichtete Objektstrahl (80

mm Durchmesser) wird auf eine Mattscheibe projiziert, wodurch nur die Information eines

zweidimensionalen Bildes auf der Hologrammplatte gespeichert wird. Bei der Lichtführung des

am Ende mit einer Linse aufgeweiteten Referenzstrahles wurde speziell darauf geachtet, dass die

Wegstrecken für den Objekt- und Referenzstrahl innerhalb ca. ± 10 mm übereinstimmen, um die

Kohärenzlänge des Laserstrahles (ca. 600 mm) optimal auszunützen.

Zur Rekonstruktion der Interferogramme werden zwei Spiegel direkt in den Strahlengang des Re¬

ferenzstrahles gebracht, um eine maximale Lichtintensität zu realisieren.
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• Verstellvorrichtungßr Sondenkörper

Mittels der in Abbildung 3.2-31 aufgeführten Versteilvorrichtung können Sondenkörper von

Hand stufenlos relativ zur Anströmrichtung verdreht und zusätzlich in z-Richtung verschoben

werden. Der letzte Schritt ermöglicht das Anfahren des Windkanals ohne eingeführte Sonde, ein

z.B. für Überschallversuche notwendiges Vorgehen.

z-Richtung

Abb. 3.2-31 Versteilvorrichtungßr Sondenkörper

Beim Durchlichtverfahren wird der Sondenkörper direkt an einer optischen Komponente be¬

festigt. Die zwei verleimten Bolzen (1) zur Fixierung des Sondenkörpers auf der Plexiglas Scheibe

(2) weisen einen geringen Durchmesser von D = 2 mm auf. Dadurch kommen durch die Bearbei¬

tung der Bohrungen im Plexiglas verursachte Inhomogenitäten innerhalb der Projektionsfläche
der Sondenkörper zu liegen. Zwei Stiftschrauben (3) verbinden das Plexiglas (2) und den Ver¬

stelltubus (4), welcher durch zwei Schrauben (5) mit dem inneren Klemmring (6) verschraubt ist.

Nach Lösen der mit zwei Schrauben (8) verspannten Klemmringe (7) kann die ganze Einheit be¬

stehend aus den Komponenten 1 bis 6 verdreht werden, um den relativen Anströmwinkel der

Sonde einzustellen. Die Entfernung der Sonde aus der Testsektion erfolgt durch Verschieben der

Einheit bestehend aus den Komponenten 1 bis 8 entlang dem Führungsdorn (9), welcher durch

die gleichzeitig als Anschlag dienende Schraube (10) über den Haltering (11) mit der Seitenwand

(12) des Windkanals verschraubt ist.

• Auswertung der Interferogramme

Die quantitative Auswertung von Interferogrammen basiert in jedem Fall auf der Kenntnis eines

Referenzpunktes, da diese Technik nur Dichtegradienten wiederzugeben vermag. Ausgehend von

einem bekannten Absolutwert, z.B. aus einer statischen Wanddruckmessung, kann den Interfe¬

renzstreifen mit Hilfe der Gasgleichung und der Isentropenbeziehungen ein Druck zugeordnet
werden (vgl. z.B. BÖLCS/SUTER 1986, BRYANSTON-CROSS et al. 1981 und OLDFIELD et

al. 1986). In Abbildung 3.2-32 ist das Prinzip der Vorgehensweise zur Auswertung der Interfero¬

gramme illustriert (auf die Problematik, dass die Stelle der Referenzdruckmessung und Inter¬

ferenzstreifen im allgemeinen nicht übereinstimmen, wird später eingegangen).

Nach erfolgter Ordnungsbestimmung der Interferenzstreifen kann der Wert für die Dichte p2 in

Punkt 2 mit Hilfe der Gasgleichung

P2 =
P2

R T2
(3.2-23)

aus dem Referenzwert p2 [N/m2] mit R = Gaskonstante [J/kgK] und der statischen Temperatur T2

[K] bestimmt werden. Dabei lässt sich T2 über die i.a. bekannten Werte T° und p° berechnen:
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T2 = T°p-hr (3.2-24)

Referenzwert

Fringe Nr. Dichte p Druck p

0 p2 +2Ap—» p0/po = konst.

1 p2 + Ap - *- p, /p f = konst.

•>
p2 —— p2(Referenzwert)

3 p2 - Ap - ^- p3 /p 3
= konst.

N p2 - (N-2) Ap-*- pN/p* = konst.

Aftö. 3.2-32 Auswertung der Interferogramme am Beispiel eines unter a = 15° mit Muco = 0.7

angeströmten 45 "-Keils

Entsprechend dem gewählten Ordnungssinn der Fringes erfolgt die Bestimmung der Dichtewerte

durch Addition resp. Subtraktion ganzer Vielfacher der Dichtedifferenz Ap zwischen zwei Inter¬

ferenzstreifen gemäss Gleichung 3.2-25:

pN = p2 + (2-N)Ap (3.2-25)

Aus jedem so bestimmten Dichtewert lässt sich der Druck pN nach den Isentropenbeziehungen

(3.2-26)

für den N. Fringe berechnen.

Die Annahme isentroper Zustandsänderungen ist nur in der reibungsfreien Aussenströmung der

Untersuchungsobjekte zulässig1. Die Auswertung des Interferogramms am in Abbildung 3.2-32

gezeigten Beispiel erfolgt aufgrund der Numerierung der Interferenzstreifen. Da das Interfero-

gramm selbst keine Information über das Vorzeichen des Dichtegradienten enthält, kann den ent¬

sprechenden Fringes nur bei Kenntnissen der Strömungsverhältnisse eine richtige Zuordnung von

Nummern erfolgen. Dieses Vorgehen bereitet z.B. in Zonen mit beschleunigter Strömung im all¬

gemeinen keine Probleme, jedoch gestaltet sich die Vorhersage der Orientierung des Gradienten

kurz vor Strömungsablösung teils sehr schwierig.

Vielfach erfolgt die Auswertung der Interferogramme ausgehend vom Stagnationspunkt, da die¬

ser in den meisten Fällen leicht zu erkennen ist. Zudem stellt der Totaldruck der Strömung p° bei

vielen Anwendungen den einzigen bekannten Referenzwert dar. Erfolgt jedoch die Auswertung

von Interferogrammen vorbehaltlos nach diesem Verfahren, können die Resultate dadurch

erheblich verfälscht sein. Z.B. kann die Diskrepanz AN* zwischen dem als Startpunkt
verwendeten sichtbaren Fringe mit tiefster Ordnung (0*) und dem exakten Stagnationspunkt (0)

bis zu einer ganzen Fringeordnung betragen. Zusätzlich können Interferenzstreifen in unmittel¬

barer Wandnähe durch Strahlenbeugung ausgeblendet werden, wodurch u.U. wertvolle Informa¬

tion verloren geht (vgl. BÖLCS/SUTER 1986).

Spezielle Aufmerksamkeit erfordert dagegen die Auswertung der Interferogramme bei Grenzschichten, und

insbesondere bei Scherschichten im Nachlauf von Sonden kann das Verfahren nicht angewendet werden (vgl.

weiter unten). So müssten z.B. bei der Bestimmung der statischen Auftriebe der Sonden und der Wider¬

standswerte in Abschnitt 4.4.2 vereinzelt punktuelle pneumatische Messungen durchgeführt werden.
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Dem Fringe mit der tiefsten Ordnung 0* würde dann der Totaldruck der Strömung p° zugeordnet.
Davon ausgehend führt die Auswertung nach den Gleichungen 3.2-23 bis 3.2-26 auf eine Druck¬

verteilung am Profil nach Kurve I* in Abbildung 3.2-33, A. Zum Vergleich ist in Teil B der kor¬

rekte Verlauf der Druckverteilung (Kurve III) aufgeführt, wenn die Diskrepanz AN* zwischen

Fringe 0* und 0 richtigerweise berücksichtigt wird (im gezeigten Beispiel wurde AN* = 2 ge¬

wählt).
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i
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Abb. 3.2-33 Einfluss des Startpunktes aufdie ermittelte Druckverteilung am Profil

Würde z.B. Kurve I* durch ParallelVerschiebung mit dem aus einer Wanddruckmessung bekann¬

ten Referenzpunkt bei l/L = 0.5 in Übereinstimmung gebracht, ergäbe sich eine Druckverteilung
am Profil nach Kurve II*. Die dabei deutlich sichtbare schlechte Übereinstimmung zwischen II*

und III beruht darauf, dass die Druckdifferenzen zwischen zwei Fringes nicht konstant sind, und

die Auswertong von Kurve I* auf einem falschen "Druckniveau" erfolgte. Daher macht die in

Funktion der Fringeordnung variierende Differenz Ap zwischen zwei Fringes die individuelle

Verschiebung der einzelnen Punkte der Kurve notwendig.

Um grosse Diskrepanzen zwischen dem korrekten Stagnationspunkt 0 und dem Startwert der

Auswertong 0* zu umgehen, wurden bei den eigenen interferometrischen Untersuchungen immer

vier am Umfang unmittelbar ausserhalb des Sichtbereichs verteilte Wanddrücke gemessen. Da¬

durch kann AN* bei der Auswertong im Maximalfall 1 betragen. Über die damit realisierbare

Qualität der Resultate gibt folgende Abschätzung Auskunft. Nach Gleichung 3.2-27 gilt für den

Druck pn* die Beziehung:

Pn* = P'
pI^.Y

(3.2-27)

mit N* = N + AN wird Gleichung 3.2-27 zu

p.--Pn(p0^N^*HK=Pn(i tN+A^H' (3.2-28)

wobei Ap die Dichtedifferenz zwischen zwei Fringes repräsentiert (Gleichung 3.2-22). Der Wert

PN*, abgeleitet nach der Ordnungszahl N, führt auf

|f=-Kp0
Ap/ (N + AN*)Ap|
P°l

"

P° I

K-l

(3.2-29)



3.2. Untersuchungen im Windkanal, 3.2.8. Interferometrische Untersuchungen 51

In Abb. 3.2-34, A sind die Resultate aus Gl. 3.2-29 in der dimensionslosen Form dcpVdN (für

eine Machzahl Ma = 0.7, p° = 1'200 mbar) in Funktion der Fringenummer N* und dem Parameter

AN* aufgetragen. Aus der dimensionslosen Darstellung Acperr der Resultate in Teil B, mit der

nach

*--$f-($fL.. (3-2-30>

gebildeten Differenz ist ersichtlich, dass die Fehler für AN* < 1 sehr gering sind und signifikant
unter der Ablesegenauigkeit bei der Auswertong von Interferogrammen liegen.

0* 2* 4* 6* 8* 10* 0* 2* 4* 6* 8* 10'

Fringe Nr. N
*

Fringe Nr. N
*

Abb. 3.2-34 A: Differenz pro Fringe dcp*/dN (N*, AN*); B: Fehler im dimensionslosen

Druckwert Acperr nach Verschiebung der Kurve durch den Referenzpunkt bei N* = 5

• Temperaturschwankungen

Eine weitere Fehlerquelle bei der Auswertong der Interferogramme stellen die Temperatur¬
schwankungen im Windkanal dar. Durch die mit Reihenuntersuchungen und der Doppelbelich-
tongstechnik verbundenen Lastwechsel ist die Etablierung thermisch stabiler Zustände nicht mög¬
lich. Die langzykligen Temperaturschwankungen (t ~ 5

...
6 min) von bis zu ± 5° C führen zu ei¬

ner Fehlbestimmung der Dichte p in Gleichung 3.2-23. Die resultierenden Effekte sind gleicher
Natur wie die oben erwähnten und betragen im Maximalfall ca. Ap = 0.044 kg/m3, also etwa

einer halben Fringeordnung AN* = 0.5 entsprechend.

• Grenzschichten

Die Annahme isentroper Zustände, auf welcher das oben beschriebene Verfahren basiert, ist nur

in der praktisch reibungsfreien Aussenströmung der Körper zulässig und verliert seine Gültigkeit
in Grenzschichten. Im wandnahen Bereich führt eine Zuordnung zwischen p = konst.- und p =

konst.-Linien zu einer Fehlbestimmung der Druckverteilung p (x), da die Dichte p der Strömung
infolge Temperatorgradienten 3T / 3y gegen die Kontor hin abnimmt (Abbildung 3.2-35). Ausge¬
hend von einem Punkt in der reibungsfreien Aussenströmung (1) mit der Fringeordnung N steigt
die Temperatur des Fluids gegen die Wand entlang der Isobaren p (x) = konst. über Punkt 2

(Fringeordnung N+l) bis zur Wandtemperator T\y an1. Der Verlauf der Linien mit p (x) = konst.

muss demzufolge bei der Auswertong von Interferogrammen aus der Tangente der Fringes in der

Aussenströmung abgeschätzt werden. Diese Vorgehensweise führt zu befriedigenden Resultaten

Tw hängt von verschiedenen Parametern wie z.B. Re, Pr und Ma ab, liegt aber üblicherweise nur unwesentlich

unter der Totaltemperatur T°, wodurch eine Abschätzung der zu erwartenden Fringes innerhalb der Grenz¬

schicht mögüch ist.
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(vgl. Kap. 4) trotz Schwierigkeiten bei der exakten Abgrenzung der Grenzschicht auf den

Interferogrammen, da für Medien mit Pr * 1 (Prandtl-Zahl) die Ausdehnungen der Ge-

schwindigkeits- (ö\,) und Temperatorgrenzschichten (5t) nicht identisch sind.

Abb. 3.2-35 A: Interferenzmuster bei Grenzschichtströmungen, B: Geschwindigkeits- und Tem¬

peraturprofil in der Grenzschicht und C: Zustandsänderungen im T-s-Diagramm

Bei Strömungen ohne Druckgradienten in x-Richtung sind nur noch Interferenzstreifen infolge

Temperatorgradienten sichtbar. Diese Tatsache Hess sich zur Bestimmung der Grenzschicht am

Austritt der Lavaldüse nutzen (vgl. HUMM 1989F).

• Scherschichten

Abbildung 3.2-36 zeigt den Vergleich der durch pneumatische Wanddruckmessung1 ermittelten p

= konst.- und p = konst.-Linien des Interferogramms (Ma« = 0.7).

Wanddruckmessung (p = konst.-Linien)

Abb. 3.2-36 Vergleich der p = konst.- (pneumatische Wanddruckmessung) und p = konst.-Linien

(Interferogramm) an einem mit Ma» = 0.7 angeströmten Keil mit 0 = 45° Öffnungswinkel

Im Bereich der seitlichen Keilflanke lässt der qualitative Verlauf der p = konst.- und p = konsL-

Linien eine gute Übereinstimmung erkennen. Demgegenüber unterscheiden sich die Verhältoisse

im Nachlauf des Keils vollständig. Für den scharfen Dichtegradient in der Scherschicht kann auf¬

grund der Wanddruckmessung mit guter Näherung dpldy -0 gesetzt werden.

Die Bestimmung des statischen Wanddrucks erfolgte durch Verdrehen eines Instrumentiereinsatzes in 5°-

Schritten mit unter R = 25,50,75 und 100 mm vom Zentrum x, y = 0 angebrachten Wanddruckmessstellen. Aus

diesem Grund fehlen die p = konst.-Linien im unmittelbaren Bereich des Keils.
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3.3. UNTERSUCHUNGEN IM SCHLEPPKANAL

In diesem Abschnitt erfolgen die Beschreibung der Charakteristik des Schleppwagens und des

Wasserkanals (Abschnitt 3.3.1), des Oszillationsmechanismus (Abschnitt 3.3.2), der Sonden

(Abschnitt 3.3.3) und der Instrumentierung (Abschnitt 3.3.4). Die Abschnitte 3.3.5 und 3.3.6 be¬

fassen sich mit der Abschätzung der Messgenauigkeit und Fehler sowie der Versuchsdurch¬

führung/Datenverarbeitung. Die Gestaltung der Turbulenzgeneratoren ist in HUMM/HÄFLIGER

(1992) beschrieben. Ebenfalls finden sich darin die Studien über Auswirkungen von Ver-

sperrungseinflüssen und Kavitation.

• Ähnlichkeitsgesetze

Gemäss den Ausführungen in Kapitel 5 stellt die reduzierte Frequenz

k = £D (3.3-1)

als Funktion der Frequenz der Fluktuation (z.B. Schaufeldurchgangsfrequenz), des Durchmessers

der Sonde und der Strömungsgeschwindigkeit die wichtigste Kenngrösse für dynamische Fluid/

Sonden-Interaktionen dar. Weiter galt das Interesse bei den vorliegenden Untersuchungen der

Einhaltung repräsentativer Bedingungen für die Reynoldszahl. Insbesondere sollte

Re =

cMD
(3.3-2)

innerhalb des hohen subkritischen Bereichs liegen (vgl. Abschnitt 4.2.1). In Tabelle 3.3-1 sind

die charakteristischen Werte für k und Re aufgeführt.

Medium

kin. Viskosität v [m/s2

Geschwindigkeit Co,[m/s]

Frequenz der Fluktuation f [Hz]

Sondendurchmesser D [m]

Sondenmessung in TM

Luft

1500* 10":

100... 450

2'000
...

lO'OOO

« 3 * 10"3

Illfaio'pgM^y

j^^^Ü^^^iift

^-.^3^

Modellexperiment

Wasser

100 * io-8

l!;pjl

Tab. 3.3-1 Charakteristische Werte ßr k und Re bei Messungen in Turbomaschinen und im Mo¬

dellexperiment

Bei den im Modellexperiment im Prinzip frei wählbaren Parametern Coo (= Co, Schleppwagenge¬

schwindigkeit), Sondendurchmesser D und Frequenz f der Oszillation müssten Randbedingungen

eingehalten werden (vgl. HUMM/HÄFLIGER 1992):

• Staudruck der Relativströmung q = p c^2 / 2 maximal (Auflösevermögen bei der Messung)
• maximal zulässige Oszillationsfrequenz ca. frjsz = 10 Hz (Lagerbelastung)
• Sondendurchmesser D > 20 mm (Instrumentierung mit kommerziell erhältlichem wasser¬

beständigem Drucksensor)

Abb. 3.3-1 zeigt die Zusammenhänge zwischen Sondendurchmesser D, Schleppwagengeschwin¬

digkeit co, Staudruck q, Frequenz der Oszillation f (kmax. = 0.5) für verschiedene Reynoldszah-
len. Mit Schleppwagengeschwindigkeiten co = 0.68 m/s, Sondendurchmessern D ~ 30 mm und

Oszillationsfrequenzen ca. 0.5 < fosz < 10 Hz lassen sich die Experimente bei Reynoldszahlen

Reo ~ 20'000 (hoher subkritischer Bereich) und reduzierten Frequenzen 0.025 < k < 0.5 durch-
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führen. Mit einem Staudruck der Relativströmung von q = p c«,2 / 2 ~ 2.25 mbar ist ein aus¬

reichendes Auflösevermögen bei der Messung gewährleistet (vgl. Abschnitt 3.3.4).

SW-Geschwindigkeit co [m/s]
5.0

. . ^_ , ,
20

Staudruck q [mbar] maximale Frequenz f [Hz]

<i n
i

30
!

?n --4#}ö00

1 0
^N^*^t^- ?!LH40'g 30

0.0
~~L__; > -j—

10 20 30 40 50 10 20 30 40 50 10 20 30 40 50

Sondendurchmesser D [mm] Sondendurchmesser D [mm] Sondendurchmesser D [mm]

Abb. 3.3-1 Schleppwagengeschwindigkeit co, Staudruck q und maximale Oszillationsfrequenzf

(ßr kmax. = 0.5) in Funktion des Sondendurchmessers D und der Reynoldszahl Re

3.3.1. SCHLEPPWAGEN / WASSERKANAL

Der Schleppkanal des Laboratoriums mit ca. 1 m2 Querschnittsfläche und 40 m Länge ist sche¬

matisch in Abb. 3.3-2 aufgeführt. Die eigentliche Messstrecke des Kanals mit einer Länge von Ax

= 15 m befindet sich zwischen den Induktionsgebern Ii und I3. Je nach Geschwindigkeit des

Schleppwagens beträgt die Anfahrstrecke nach STAUBLI (1983) zwischen 1 m (z.B. für co = 1

m/s) und ca. 10 m (für cnmax = 5 m/s). Der hintere Teil des Kanals (25 < x < 40 m) dient dem

Auslauf des Schleppwagens sowie der Dämpfung von Rückwirkungen.

Schleppwagen

Co

Kanalquerschnitt im2 j|pi;j|Pl|ls

x = 0m

x = 40m

Abb. 3.3-2 Schematische Darstellung des Schleppkanals

Die Bestimmung der mit einem Potentiometer einstellbaren Geschwindigkeit erfolgt mittels Zeit¬

messung zwischen den Induktionsgebern I2 und I3 der Messstrecke (Ax =10 m). Bei unveränder¬

ter Potentiometerstellung liegen die Zeitdifferenzen innerhalb von ± 0.05 %. Mit Hilfe von Stau¬

druckmessungen wurde jedoch ein tendenzieller Abfall der Schleppwagengeschwindigkeit über

der Messstrecke (trotz Regelantrieb der Anlage) festgestellt (HUMM/HÄFLIGER 1992). Über

mehrere Versuchsdurchgänge wurde eine mittlere Abnahme des Staudruckes von ca. 1.3 %, oder

ausgedrückt als Geschwindigkeitsabnahme ca. 0.6 % ermittelt. Analog der Zeitmessung stimmen

die Mittelwerte qi (t) der Staudrücke aus verschiedenen Durchgängen sehr gut überein. Unter der

Voraussetzung, dass alle Messungen immer bei exakt der gleichen Position des Schleppwagens
im Kanal erfolgen, sind damit keine systematische Auswirkungen auf die Messignale verbunden.

Demgegenüber führt der Abfall der Schleppwagengeschwindigkeit zu einer Erhöhung der

gemessenen Standardabweichungen s. Der in HUMM/HÄFLIGER theoretisch abgeschätzte Wert

Aserr * 1.7 % bezogen auf den Staudruck ist jedoch in erster Linie vernachlässigbar.

Neben den erwähnten systematischen Ungleichförmigkeiten des Antriebs, treten im Experiment
auch zufällige Störungen in Erscheinung. In STAUBLI (1983) finden sich Angaben über im
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Wasserkanal mit ca. c = 3 m/s fortschreitende Wellen. Die Eigenfrequenz f = 0.5 Hz dieser Wel¬

lenbewegung wurde durch die Druckmessung mit einer ins künstlich angeregte Wasser einge¬
führten Sonde bestimmt. Für sämtliche Untersuchungskonfigurationen mit vom Wert c = 3 m/s

stark abweichenden Schleppwagengeschwindigkeiten co sind die Störungen rein stochastischer

Natur. D.h. durch die zeitliche (statische Messungen) resp. synchronisierte Mittelung (dyna¬
mische Messungen) der Signale werden diese eliminiert. Da der Betrag dieser Störungen im spek¬
tralen Bereich eher gering ist, sind damit ausserdem nur leichte Erhöhungen der Standardabwei¬

chungen verbunden.

Hinsichtlich Betrag weit stärkere Störeinflüsse sind durch Schwingungen des Schleppwagens im

breiten spektralen Bereich von ca. 100 < f < 150 Hz zu verzeichnen. In Abbildung 3.3-3 sind die

Powerspektren des Signals einer Sondenmessung für drei verschiedene Schleppwagengeschwin¬
digkeiten aufgeführt. Unabhängige Messungen mit einem auf dem Schleppwagen befestigten Be¬

schleunigungssensor bestätigten die Resultate. Trotz unterschiedlicher Anregung durch die vari¬

ierte Schleppwagengeschwindigkeit co verändert sich die Lage der Spitze im Powerspektrum
nicht, was auf selbsterregte Schwingungen des Schleppwagens schliessen lässt Abbildung 3.3-3

zeigt das Resultat nach verschiedenen Massnahmen zur Erhöhung der Frequenz der Störungen.
Erst dadurch kamen diese ausserhalb der Bandbreite der Messungen zu liegen und konnten gefil¬
tert werden (vgl. Abschnitt 3.3.4.4). So musste z.B. eine ursprünglich konzipierte Dämpfung bei

der Aufhängung des Oszillationsmechanismus demontiert werden. Weiter wurden unnötige Ge¬

wichte vom Schleppwagen entfernt. Die stabile Fixierung der auf dem Schleppwagen vorhan¬

denen Komponenten bewirkte eine deutliche Reduktion der Schwingungsausschläge der Störun¬

gen. Vergleichsweise gering sind die in Abbildung 3.3-3 ebenfalls sichtbaren Störungen durch

das Netz.

Spektrale Leistungsdichte [mV]

0 50 100 150 200 0 50 100 150 200 0 50 100 150 200

Frequenz [Hz]

Abb. 3.3-3 Powerspektren des Drucksignals ßr die Schleppwagengeschwindigkeiten co = 0.5,
1.0 und 2.0 m/s (Messung mit einer abgeglichenen 60°-Keilsonde; l/L = 0)

Widersprüchliche Messergebnisse während der Anfangsphase der Experimente legten folgenden
Sachverhalt offen: Die Führungsschienen des Schleppkanals sind nicht völlig horizontal ausge¬
richtet. Innerhalb der ersten 5 m der Anfahrstrecke liegt das Niveau der Schienen gegenüber der

Messstrecke tiefer (bei x = 0 beträgt dieser Niveauunterschied ca. 2.5 mm). Damit sind Fehlmes¬

sungen des Signaloffsets in der Ruhestellung des Schleppwagens von ca. AVNjveau = 40 mV (10
% des Staudruckes entsprechend) verbunden, wenn keine Korrektur des Signals erfolgt (vgl. Ab¬
schnitt 3.3.6.2).
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3.3.2. OSZILLATIONSMECHANISMUS

Abb. 3.3-4 zeigt den Oszillationsmechanismus für Untersuchungen von Fluktuationen des An¬

strömwinkels in Drehrichtong oc. Die durch einen DC-Motor via Zahnriemen angetriebene
Scheibe mit Exzenter zwingt der Lineareinheit eine sinusförmige Bewegung in x-Richtong auf

(Abb. 3.3-5). Über das Transmissionsband aus Stahl wird die sinusförmige Translations- in eine

Rotationsbewegung umgewandelt. Die eingestellte Exzentrizität re bestimmt die Amplitode cc der

sinusförmigen Rotationsbewegung (R = 40 mm; Radius des Antriebspullys):

oc (cot) = oc sin (cot) =
2R7t

360° • sin (tot) (3.3-3)

Ein auf der Exzenterscheibe montierter Ferromagnet generiert am Induktionsgeber einen

Triggerimpuls. Daraus lässt sich der "Nullpunkt" der Hubbewegung (cot = 0) bestimmen.

Antriebsmotor

GROSSENBACHER MT 30H4-44

Spannpully

Support zu

Lineareinheit längs

Lineareinheit längs
STAR 1040-708-00 A

Transmissionsband

Support zu

Lineareinheit längs

Antriebspully

Antriebsrad

A+P BRECOFLEX

AT10 Z15 (0 47.75 mm)

Zahnriemen

A+P BRECOFLEX AT10

(1=1100 mm)
Bandklemmeinheit

Lineareinheit quer

SCHNEEBERGER NV RD 2 200

Exzenterscheibe A+P BRECOFLEX

AT10Z75 (0 238.72 mm)

Sensordurchführung

Grundplatte 40x200x750 mm

obere Endplatte

SONDE

untere Endplatte

Abb. 3.3-4 Oszillationsmechanismusßr Rotationsbewegungen

Sonde

a(oat)
Ferromagnet /

\°
Induktions¬

geber

Antriebspully Transmissions- ^
x = re sin (rat) Spannpully

band

Abb. 3.3-5 Schematische Darstellung des Antriebsßr Rotationsbewegungen
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Die reduzierte Frequenz im Experiment k = f D / c„ (Gleichung 3.3-1 bzw. 5.1-1) kann stofenlos

durch die Drehzahl des Antriebmotors (minimaler Wert für "stotterfreien" Antrieb ca. f\i = 2.5

Hz) eingestellt werden. Durch Versetzen der Lineareinheit gegenüber dem Antriebband kann aus¬

serdem relativ zur Achse der mittleren Anströmrichtong ein Offset der Oszillationsbewegung in

Aocoffs = 2.5°-Schritten bis maximal 45° realisiert werden. Dadurch können Messungen mit

pneumatisch unabgeglichenen Sonden in fluktuierenden Strömungen simuliert werden (vgl. Kap.

5).

Für longitodinale Oszillationen der Sonden erfährt der Mechanismus aus Abbildung 3.3-4 Ände¬

rungen nach Abbildung 3.3-6. Die Hubbewegung der Lineareinheit wird auf einen aus einem

Blechrahmen gefertigten Sondenträger übertragen.

Antriebsmotor

GROSSENBACHER MT 30H4-44

Antriebsrad A+P BRECOFLEX

AT10 Z15 (0 47.75 mm)

Support zu

Lineareinheit längs

Lineareinheit längs
STAR 1040-708-00 A

Sondenträger

Zahnriemen A+P

BRECOFLEX

AT10

Lineareinheit quer

SCHNEEBERGER

NVRD2 200

Exzenterscheibe A+P

BRECOFLEX AT10Z75

Gleitstück
Grundplatte 40x200x750 mm

Sensordurchführung

Sondenbefestigung

SONDE

Abb. 3.3-6 Antriebmechanismusßr Longitudinalbewegungen

Die Beziehung für die Änderung des Geschwindigkeitsbetrags kann analog der rotierenden

Oszillationsbewegungen formuliert werden. Aus der Bewegungsgleichung für den Hubwagen in

x-Richtong x(t) = x • sin (cot) kann für die Geschwindigkeit der Sonde relativ zum Wasser

c«„ (t) = c0 + x (t) = c0 + cöx • cos (cot)

geschrieben werden (mit cox = c und cq = Schleppwagengeschwindigkeit).

(3.3-4)
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Für einen durch die Grundgeschwindigkeit co normierten AC-Anteil der Fluktuation des Ge¬

schwindigkeitsbetrags lässt sich die Amplitode der Hubbewegung nach Gleichung 3.3-5 berech¬

nen.

CO

"c / Cq • Cq "c / Cq • D

2k
k-cp

D

2nk
(3.3-5)

Auf die in Längsrichtung oszillierenden Sonden wirkten sehr grosse Massenkräfte. Aus diesem

Grund konnten Schleppwagengeschwindigkeiten von co = 0.34 m/s und Oszillationsfrequenzen
von f = 2 Hz nicht überschritten werden. Dadurch Hessen sich Werte für eine reduzierte Frequenz
bis maximal ca. k = 0.15 realisieren. Die resultierende Reynoldszahl liegt mit Re = lO'OOO noch

im hohen subkritischen Bereich (vgl. Abschnitt 4.2.1).

3.3.3. SONDEN

Die Formen der untersuchten Sonden sind in den Abbildungen 5.3-1 und 5.3-2 (Abschnitt 5.3)

aufgeführt. Durch die Ausführung der prismatischen Versionen (26 < D < 38 mm) mit einer

Länge L = 500 mm sind die Bedingungen für "unendlich lang" aus statischer aerodynamischer
Sicht mit 13 < L / D < 19 erfüllt (PRANDLTL/OSWATTTSCH/WIEGHARDT 1990). Wesent¬

lich restriktiver sind die Forderungen betreffend Längen zu Durchmesser-Verhältnis L/D hin¬

sichtlich der Rückwirkungen durch die Kärmänsche Wirbelstrasse (vgl. z.B. ERICSSON 1980,

ERICSSON/REDING 1988, THEISEN 1964). Abbildung 3.3-7, A zeigt z.B. die Strouhalzahl für

Zylinder in Funktion der Reynoldszahl mit dem Parameter L / D (OKAMOTO/YAGITA 1973).

Strouhalzahl Str [-] Strouhalzahl Str [-]

0 15

103 2* 103 5* 103 104

Reynoldszahl Re [-]

2« 10" 0 20 40 60 80

Längen-zu-Durchmesserverh. L / D [-]

Abb. 3.3-7 A: Strouhalzahlßr Zylinder in Funktion der Reynoldszahl1 ßr verschiedene Längen-
zu-DurchmesserverhältnisseL/D (OKAMOTO/YAGITA 1973); B: Einfluss von Endplatten (De/
D = 10) und L/D aufdie Strouhalzahl von Zylindern (Re ~ 104); (a) mit und (b) ohne Endplatte

(GOWDA 1975)

Die Auswirkung von Endplatten auf die Verhältnisse ist aus Abbildung 3.3-7, B ersichtlich

(GOWDA 1975). Die Abnahme der Strouhalzahl bei geringeren Längen zu Durchmesser-Ver¬

hältnissen L / D < 50 wird bei der Verwendung von Endplatten massgeblich unterdrückt. Mes¬

sungen der Druckverteilung an unterschiedlich geformten Endplatten in HUMM/HÄFLIGER

1 Die Autoren erläutern nicht, warum für L / D = °° bereits ab Re = 104 (statt 1.2 * 105) eine Abnahme der

Strouhalzahl stattfindet. Möglicherweise verwendeten sie Versuchsobjekte mit sehr rauher Oberflächen¬

beschaffenheit. Dies ist u.a. ein Grund, weshalb die Ergebnisse in Abbildung 3.3-7 A und B nicht direkt ver¬

gleichbar sind.
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(1992) ergaben, dass rechteckig geformte Ausführungen die geringsten Rückwirkungen auf die

Strömung ausüben. Aus diesem Grund wurde als obere Endplatte (vgl. Abb. 3.3-4) ein 0.5 mm-

Blech verwendet. Die Anbringung von Endflügeln diente lediglich der Erhöhung der

mechanischen Stabilität, da diese Massnahme aus aerodynamischer Sicht keine Verbesserung
brachte. Bei der Montage der Platte wurde auf eine horizontale Ausrichtong geachtet, damit diese

keinen Auftrieb erzeugt. Die Endplatte am Sondenende wurde rund ausgeführt, um unerwünschte

Rückwirkungen auf das Messignal durch die Rotationsbewegung zu vermeiden.

Eine spezielle Beachtung musste der Gestaltung der Messbohrung beigemessen werden. Bei einer

unsachgemässen Ausführung können Fliehkräfte in der Wassersäule zwischen Sondenoberfläche

und Sensor (im Rotationszentrum untergebracht) zu Fehlmessungen von bis zu 60 % des Stau¬

drucks führen (z.B. für cc = 45°, k = 0.3; vgl. HUMM/HÄFLIGER 1992). Aus diesem Grund

erfolgte die Gestaltung der Messbohrung derart, dass eine Flüssigkeitssäule im Zentrum der pris¬
matischen Sonden infolge Trägheit nicht, oder nur mit sehr kleiner Geschwindigkeit, rotiert. Zu¬

dem wird die Ausbildung eines radialen Druckgradienten infolge Fliehkraft innerhalb der äusse¬

ren Druckmessbohrung durch ein möglichst geringes Längen zu Durchmesser-Verhältnis (vgl.

Abbildung 5.3-1) unterdrückt. Versuchsmessungen mit einer bei stillstehendem Schleppwagen
oszillierenden Keilsonde bekräftigten die Richtigkeit dieser Ausführungen. Die Messresultate

enthielten keine Anzeichen des theoretisch gut beschreibbaren qualitativen Erscheinungsbildes
der Fliehkrafteinflüsse. Auch die Messresultate der Zylindersonde (vgl. Abschnitt 5.3), bei wel¬

cher diese Effekte die grössten Ausmasse annehmen müssten (HUMM/HÄFLIGER 1992), lassen

keine solchen Einflüsse erkennen.

Diese Massnahme der Gestaltung des Sondeninnenraums mit einem "trägen" Volumen hat keine

nachteiligen Auswirkungen auf die Eigenfrequenz der Kavität zur Folge. Nach der Theorie von

Helmholtz beträgt

fHelmholtz = f- J ~^~
« 15 kHz (3.3-6)

27t Y V.L

in Funktion der Schallgeschwindigkeit a = 1500 m/s, dem Querschnitt der Bohrung A = 2 * 10-5

m2, dem Totraumvolumen V = 9 * 10-7 m3 und der Länge der Bohrung L = 5 * 10*3 m.

Nur bei den 3D-Sonden mit langen Messleitongen (insbesondere bei den experimentellen Unter¬

suchungen in GIZZI1994: Fluktuationen in Kippwinkelrichtong) müssten die Auswirkungen von

Fliehkräften auf die Sondenanzeige experimentell bestimmt und korrigiert werden.

3.3.4. INSTRUMENTIERUNG

Die Sonden wurden mit einem Sensor Endevco 8520 A-10 mit wasserunempfindlicher aktiver

Seite ausgerüstet. Die Ausführung des Sensorschaftes ist aus Abbildung 5.3-1, Abschnitt 5.3 er¬

sichtlich. Bei der Gestaltung dieser vertikal durch die Sondenlagerung einführbaren Komponente
wurde spezielles Augenmerk darauf gerichtet, dass sich keine Luft im Sondeninnern ansammeln

konnte.

Das durch eine auf dem Schleppwagen montierte Eigenbaukomponente verstärkte Stromsignal
des Sensors wurde über das bewegliche Kabelband des Schleppkanals geführt. Die Umwandlung
in ein Spannungssignal durch einen Präzisionswiderstand erfolgte zur Kleinhaltong der Verluste

erst unmittelbar vor der Datenerfassungsanlage. Die Datenerfassung erfolgte durch einen PC

(Signaloffset und statische Kalibrierung) und das HIRT-System ! (dynamische Kalibrierung).

Mehrkanal-Messsystem von F. Hirt, CDA-Electronics, CH-5242 Bin. Dieses System wird am Laboratorium für

Strömungsmaschninen für schnelle aerodynamische Sondenmessungen verwendet.
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3.3.4.1. SENSOREN

Die Signale der zwei verwendeten Sensoren zeigten bei der Kalibrierung in Luft eine sehr lineare

Charakteristik und ausgezeichnete Reproduzierbarkeit (HUMM/HÄFLIGER 1992). Vergleichs¬

messungen in einer Wassersäule ergaben, dass die Sensitivitäten mit 0.157 V/mbar (Sensor 1)
und 0.158 V/mbar (Sensor 2) durch das Medium unbeeinflusst sind. Demgegenüber wurde ein

ausgeprägtes Driftverhalten nach deren Kontakt mit Wasser festgestellt. Aus diesem Grund wur¬

den die Sensoren vor Beginn einer Messreihe während einem Tag im Wasser akklimatisiert (nach

kurzzeitiger Exposition des Sensors in der Luft, z.B. bei einem Wechsel der Sonde, reichten ei¬

nige Minuten). Trotz dieser Massnahme war eine Messung des Signaloffsets unmittelbar vor je¬
dem einzelnen Versuchsdurchgang absolut notwendig.

3.3.4.2. HIRT-MESSSYSTEM

Das für die dynamischen Sondenkalibrierungen verwendete HIRT-System (12 Bit Auflösung1) ist

mit zwei RAM-Einschüben (RAM-Box A und B) ausgerüstet. Pro Einschub konnten Signal und

Trigger (10 s Messdauer, fsampl = 25 kHz) von je 8 Messkonfigurationen erfasst werden, bevor

auf Band abgespeichert werden musste. Das System erzeugt je nach am Signaleingang anliegen¬
der Spannung eine Bit-Zahl, welche später im Auswerteprogramm in Volt konvertiert wird. Bei

der Kalibrierung mit einer Präzisions-Spannungsquelle wurden bei RAM-Box B beträchtliche

Abweichungen gegenüber dem linearen (korrekten) Verlauf verzeichnet (vgl. HUMM/

HÄFLIGER). Dieser Signaloffset VoRBX-B ~ 30 mV entspricht ca. 10% des Staudrucks und

musste bei der Datenauswertung berücksichtigt werden. Zudem weist das System eine ausser¬

ordentlich tiefe Eingangsimpedanz (18.6 kß, im Gegensatz zu einigen GQ, des PCs) auf. Bei der

gewählten Messkonfiguration verursachte diese zum Präzisionswiderstand (500 Q) parallele Im¬

pedanz einen Spannungsabfall an der Messbrücke. Der notwendige Korrektorfaktor der Signale
bei angehängtem HIRT-System beträgt Ghirt = 1029.

3.3.4.3. PC-MESSSYSTEM

Mit dem PC2 erfolgten die Offsetmessungen vor jedem Messdurchgang sowie die Messung der

statischen Kalibrierwerte der Sonden. Der Vorteil des PCs liegt in der wesentlich einfacheren

Handhabung bei der Datenerfassung gegenüber dem HIRT-System. Zusätzlich können die Ab¬

tastrate sowie die Messdauer an jede Messung individuell angepasst werden. Üblicherweise be¬

trugen die Abtastrate f = 50 Hz und die Messdauer 20 Sekunden.

Die Problematik des systematischen Abfalls der Schleppwagengeschwindigkeit über der Mess¬

strecke (vgl. Abschnitt 3.3.1) erfordert, insbesondere bei den als Referenz dienenden statischen

Kalibrierungen der Sonden, identische Versuchsbedingungen für jede Winkeleinstellung. Der

Start der Messungen erfolgte aus diesem Grund über den digitalen Input der Datenerfassungs¬
karte impulsgesteuert (Induktionsgeber Ii, Abbildung 3.3-2) bei der jeweils exakt gleichen Posi¬

tion des Schleppwagens im Wasserkanal.

Bei einem Messbereich von ± 10 V (dieser musste aufgund des Signalanteils der Wassersäule V = 3.7 V derart

gross gewählt werden) beträgt das minimale Auflösevermögen dadurch ca. I AVlsb I = 5 mV. Für eine

Sensitivität des Sensors von 157 mV/mbar resultiert daraus I ApLSB ' °* 0.032 mbar (1.4 % des Staudrucks). Bei

fluktuierenden Signalen kann der Wert als eine Standardabweichung der Messungenauigkeit betrachtet werden.

Die damit verbundenen Auswirkungen auf die Messresultate sind gegenüber z.B. Rückwirkungen der

Kärmänschen Wirbelstrasse unbedeutend und gehen bei der zeitlichen resp. periodischen Mittelung verloren

(vgl. Abschnitt 3.3.5).

2
Datenerfassungskarte Burr-Brown (12 Bit Auflösung) und Software Labtech Notebook.
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Prinzipiell würde der PC hinsichtlich Abtastrate auch den Anforderungen für die dynamischen

Sondenkalibrierungen genügen. In diesem Zusammenhang stellte sich indessen eine korrekte

Filterung (Antialiasing) als unlösbares Problem heraus. Starke, nicht korrigierbare Verzerrungen
der dynamischen Sondensignale aufgrund des nichtlinearen Übertragungsverhaltens der analogen

Filter waren die Folge.

Da eine "on-line"-Auswertong der Messresultate bei diesen Experimenten nicht möglich war,

wurden aus Sicherheitsgründen sämtliche dynamischen Signale parallel zum HTRT-System durch

den PC ungefiltert registriert. Durch die periodische Mittelung können die markanten Auswir¬

kungen der ungefilterten Störungen erheblich abgeschwächt werden. Nur vereinzelt musste auf

diese Messresultate, in Fällen wo die Signale des HIRT-Systems unbrauchbar waren, zurück¬

gegriffen werden.

3.3.4.4. FILTERUNG

Neben Antialiasing dienen die Filter der Abschwächung von Störeinflüssen. Aufgrund der theo¬

retischen Abschätzung in HUMM/HÄFLIGER (1992) muss sich die Bandbreite des Messignals
bei der dynamischen Kalibrierung der Sonden mindestens über den Bereich 0 < f < 10 fosz

erstrecken1. Nur dadurch ist gewährleistet, dass der Gleichanteil und sämtliche höherfrequenten

Signalanteile unverfälscht registriert werden. Als Störungen im Experiment wurden identifiziert:

• Abfall der Schleppwagengeschwindigkeit (f -+ 0 Hz, vgl. Abschnitt 3.3.1).
• Oberflächenwellen im Wasserkanal (f ~ 0.5 Hz, vgl. Abschnitt 3.3.1).
• Rückwirkungen durch die Kärmänsche Wirbelstrasse mit f = fo = Str *

co / D = 5 Hz

(Strouhalzahl Str = 0.2; vgl. Abschnitt 4.2.7).
• Netzstörungen mit f = 50 Hz (vgl. Abbildung 3.3-3, Abschnitt 3.3.1).
• Schwingungen des Schleppwagens mit f > 100 Hz (vgl. Abbildung 3.3-3, Abschnitt 3.3.1).

Für eine analoge Filterung der mit f -+ 0 Hz auftretenden Störungen durch den Abfall der

Schleppwagengeschwindigkeit konnte keine den Anforderungen genügende Komponente gefun¬
den werden (ausgeprägt nichtlineare Phasengänge im Bereich 0.2 < f < 5 Hz). Auf eine digitale

Filterung wurde verzichtet, da systematische Auswirkungen dieser Störungen auf die Messresul¬

tate durch die zeitliche bzw. periodische Mittelung behoben werden. Geringfügige Fehlmes¬

sungen der Standardabweichungen der Sondensignale bei der dynamischen Kalibrierung wurden

in Kauf genommen. Da die Phasenlage der Druckfluktoationen bei der statischen Kalibrierung
nicht interessierte, wurden die Schwankungen der in DC und AC aufgeteilten Signale mit Hilfe

eines Bandpasses (Tectron) gefiltert (HUMM/HÄFLIGER 1992).

Störungen infolge Oberflächenwellen im Wasserkanal liegen je nach Oszillationsfrequenz viel¬

fach innerhalb der Bandbreite der Messung und können nicht gefiltert werden. Damit verbundene

Auswirkungen sind jedoch sehr gering und beeinträchtigten die Qualität der Messungen nicht.

Rückwirkungen durch die Kärmänsche Wirbelstrasse liegen auch bei Messungen in Turboma¬

schinen im allgemeinen immer innerhalb der Bandbreite der Messung. Eine Filterung dieser

"Störungen" wäre demzufolge sogar kontraproduktiv. Obwohl die Auswirkungen der Störungen
durch das Netz sehr gering sind, wurden sie bei den statischen Kalibrierungen mit Hilfe eines

aktiven Tiefpassfilters (Loetscher) abgeschwächt.

Bei der dynamischen Kalibrierung der Sonden (Kapitel 5) mit 0.5 < fosz < 10 Hz konnten einzig
die hochfrequenten Störungen durch die Schwingungen des Schleppwagens digital gefiltert wer¬

den. Sämtliche übrigen Störungen, jedoch mit geringeren Auswirkungen, lagen innerhalb der

Dadurch entsprechen die Bedingungen denjenigen bei Messungen in Turbomaschinen. Auch hier deckt die

Bandbreite bei der Messung wenigstens die 10-fache Grundharmonische ab.
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Bandbreite bei der Messung, doch wurden sämtliche nicht exakt mit der Oszillationsfrequenz
resp. derer höherharmonischen auftretenden Störungen bei der periodischen Mittelung der Signa¬
le stark abgeschwächt. Demgegenüber akkumulieren sich sämtliche ungefilterte Störungen in den

Standardabweichungen der Signale (vgl. Abschnitt 3.3.5). Die Messergebnisse in Kapitel 5 zei¬

gen indessen, dass im allgemeinen die Auswirkungen der interessierenden aerodynamischen Ef¬

fekte das Erscheinungsbild der Standardabweichungen dominieren.

3.3.5. MESSGENAUIGKEIT / FEHLERABSCHÄTZUNG

• Zeitliche/periodische Mittelwerte

Der aus einer Messung bestimmte Mittelwert, z.B. des Druckkoeffizienten cp, kann statistisch ge¬
sehen innerhalb des Bereichs cp = u. ± ac, mit u. als exaktem Mittelwert und ac = s C / VN" als

Konfidenzintervall, jeden Wert annehmen (KREYSZIG1975). Hierbei repräsentieren s und N die

Standardabweichung resp. den Umfang der Stichprobe sowie C einen Tabellenwert für t-verteilte

Stichproben (Studentsche t-Verteilung). Bei den statischen Kalibrierungen mit dem PC wurden N

= 1000 Messpunkte erfasst (Abschnitt 3.3.4.3). Von den ungefilterten Störungen im Experiment
dominieren die Rückwirkungen durch die Kärmänsche Wirbelstrasse (Auswirkungen der limitier¬

ten Auflösung der Datenerfassung sind in diesem Kontext vollständig vernachlässigbar). Als ty¬

pische Grösse für die Abschätzung des Konfidenzintervalls kann s = 0.1 cp (10 % des Stau¬

drucks), der je nach Sondenform und Anströmwinkel stark variierenden Standardabweichungen,
verwendet werden. Für die Vertrauensintervalle von 95 und 99 % (gute und hohe statistische Si¬

cherheit) beträgt ac = 0.005 und 0.007 cp (0.5 bzw. 0.7 % des Staudrucks).

Ungünstiger präsentieren sich die Verhältnisse bei den dynamischen Kalibrierungen. Die Mess¬

dauer des HIRT-Systems beträgt 10 s. Je nach Oszillationsfrequenz ca. 0.5 < fosz < 10 Hz (0.025
< k < 0.5) stehen damit zur Bildung der Ensemble-Mittelwerte 5 < N < 100 Oszillationszyklen
zur Verfügung. Demnach sind insbesondere bei sehr geringen reduzierten Frequenzen Abstriche

hinsichtlich Messgenauigkeit^zu machen. Obwohl Messungen für k = 0.025 nur bei geringen
Oszillationsamplitoden 7.5 < oc < 15° stattfanden (für diese Versuchskonfigurationen liegen die

Standardabweichungen mit ca. s = 0.07 auf einem tiefen Niveau), beläuft sich ac dennoch auf ca.

0.09 cp (95 % Vertrauensintervall). Aus diesem Grund wurden für reduzierte Frequenzen k < 0.1

wenigstens zwei Versuchsdurchgänge ausgeführt. Durch deren Kombination bei der Auswertong
lässt sich die Messgenauigkeit verbessern1.

Weitere Fehlerquellen in den vorliegenden Experimenten stellen die Unsicherheit bei der Be¬

stimmung des Nullpunktes der Oszillation durch den Trigger in der Gleichung oc (t) = oc sin (cot)
und die Einstellgenauigkeit der Oszillationsamplitode oc dar (vgl. HUMM/HÄFLIGER). Die

Auswirkungen beider Effekte auf die periodischen Mittelwerte können indessen bei der Auswer¬

tong der Messdaten korrigiert werden (vgl. z.B. Abschnitt 5.5.2.2). Auf den Fehler bei der nume¬

rischen Simulation der Anzeige der fehlenden zweiten Messbohrung der Sonden wird in Ab¬

schnitt 3.3.6.4 eingegangen.

Aufgrund der Messresultate in Kapitel 5 kann die Aussage getroffen werden, dass die t-Verteilung die Ver¬

hältnisse pessimistisch einschätzt. Die sehr gute Modellierbarkeit der Fehlweisungswinkel aufgrund von dyna¬

mischen Zirkulationseffekten (Abbildung 5.5-2, Abschnitt 5.5.1.2) spricht für eine zuverlässige Messung der

periodischen Mittelwerte. Demgegenüber sind Messungenauigkeiten zum Teil für die starke Streuung der Daten

bei der Modellierung der Massenträgheitseffekte (Abb. 5.5-9, Abschnitt 5.5.2.2) im Bereich 0.025 < k < 0.1 ver¬

antwortlich zu machen.
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• Standardabweichungen

Aufgrund der theoretischen Ausführungen in HUMM/HÄFLIGER über die Beeinflussung der

Standardabweichungen der Signale können folgende quantitativen Angaben getroffen werden:

• Der systematische Abfall der Schleppwagengeschwindigkeit führt zu einer Erhöhung der

Standardabweichungen bei statischen und dynamischen Kalibrierungen (mit X = 7 m als

Länge der Messstrecke; 10 s Messdauer, co = 0.68 m/s):

_
x-^S.

ASerr - —^ = 0.017 CP (3.3-7)

• Die Unsicherheit bei der Bestimmung des Nullpunktes der Oszillation durch das Trigger¬

signal führt zu einer phasenbezogenen Fehlbestimmung der Standardabweichung bei dyna¬
mischen Kalibrierungen

ASerr («*) -^ O^F | cos (öJt) | (3.3.8)

mit 3cp / 3a als Sensitivität der Druckanzeige (vgl. Abschnitt 4.2.8.3), cc = Oszillations-

amplitode und Acotmax = fosz / fAWS * 2jt. Im Auswertesystem beträgt f/vws = fsampl / 10

(vgl. Abschnitt 3.3.6.4). Die Grösse Aserr (cot) hängt nach Gleichung 3.3-8 ^on der

Amplitode und (reduzierten) Frequenz der Oszillation ab. Für geringe Werte a und k

können die Auswirkungen vernachlässigt werden (Abschnitt 5.5).

3.3.6. VERSUCHSDURCHFÜHRUNG / DATENVERARBEITUNG

3.3.6.1. KOEFFIZIENTENBILDUNG

Die Definition des dimensionslosen Druckbeiwertes cpj lautet allgemein

cpi = — (3.3-9)
P°-P»

mit pi = von Sonde angezeigter Druck, p«, und p° = statischer resp. Totaldruck der ungestörten

Strömung und die Differenz p° - p«, = Staudruck der Strömung. Unter idealen Bedingungen ent¬

spricht der statische Druck der ungestörten Strömung p«, im Bereich der Sonde demjenigen Wert,

welcher bei stillstehendem Schleppwagen vom Sensor registriert wird. In diesem Fall musste die

Differenz zwischen dem mit einer Pitotsonde gemessenen Totaldruck und dem vorgängig be¬

stimmten statischen Druck theoretisch dem Staudruck im Experiment p c«,2/ 2 entsprechen.

Ergebnisse erster Versuchsmessungen legten die Vermutung nahe, dass mit den physikalischen

Gegebenheiten des Experimentes (Endplatteneinflüsse, Wellen im Schleppkanal, Versperrung
usw.) eine Änderung des statischen Druckniveaus um I Ap«, I = 20% des Staudrucks im Bereich

der Sonde verbunden ist. Durch die Umformung der Beziehung des dimensionslosen

Druckkoeffizienten in Gleichung 3.3-10 wird diese Problematik umgangen:

_

(p,-IAp,l + pc£/2) - ((pM-IA,p,l + pc£/2) -(pi-IAp»l))-(p«-IApU)
cp; -

pell 2

= 1 -

Po^tlPL (3.3-10)
pc^/2
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Dadurch, dass in Gleichung 3.3-11 als Bezugsgrösse ein mittels einer zylindrischen Totaldruck¬

sonde ebenfalls um Ap«, verfälschter Wert {poref) = {p«. -1 Ap«, I + p c«,2 / 2) verwendet wird,

kann die Änderung des statischen Druckniveaus kompensiert werden.

3.3.6.2. MESSUNG DES SIGNALOFFSETS

Das ausgeprägte Driftverhalten der Sensoren erfordert die Bestimmung des Signaloffsets des Ge¬

samtsignals (als DC bezeichnet) unmittelbar vor Beginn jeder Messung. Kurz vor dem Anfahren

des Schleppwagens wird der Signaloffset für jede Messkonfiguration bestimmt. Dieser Wert bei x

= 0 ist infolge Niveauunterschied der Führungsschienen verfälscht (vgl. Abschnitt 3.3.1). Die

Korrektur des Signaloffsets wird nach Gleichung 3.3-11 vorgenommen.

N

AVoffset, DC (OC) = £ £ AVoffset, DC, (o) - AVNiveau (3.3-11)
W

i=l

Dabei betragen AVNjveau = 0.043 V und N = 50 (Anzahl Messpunkte). Im gleichen Mess¬

durchgang wird die Offsetspannung des getrennt aufgezeichneten AC-Signals ermittelt (infolge

Bandpassfilterung entfällt die Korrektur des Niveauunterschiedes).

3.3.6.3. STATISCHE KALIBRIERUNG

Die Einstellung des statischen Anströmwinkels im Experiment erfolgt durch eine auf dem An¬

triebmechanismus montierte Verstelleinheit mit Nonius (-50 < oc < 50°, in 5°-Schritten). Nach

Bestimmung des Signaloffsets bei stillstehendem Schleppwagen beginnt die Messung nach dem

Anfahren des Schleppwagens bei x = 10 m aufgrund des Triggerimpulses aus Induktionsgeber Ii

(Abbildung 3.3-2). Während 20 Sekunden werden die mit einer Eckfrequenz von 25 Hz gefilter¬
ten Signale (in Gesamt- und AC-Signal aufgeteilt) mit einer Abtastfrequenz von 50 Hz vom PC

registriert. Von jedem Datensatz erfolgt die Bestimmung des zeitlichen Mittelwertes vom Ge¬

samtsignal sowie der Standardabweichung des AC-Signals aus Messbohrung 1.

Vl.DC (a) = (^- X V1,DC, (0C) - Voffset,DC (0C) I Gletscher

/, (OC) =( Y nTT Z ( VUAC, (OC)-Voffset,AC («))2 I Gr«*
(3.3-12)

mit GLoetscher = 1.012 und Gxectron = 1.026 (Übertragungsverhalten der Filter). Für die dimen¬

sionslosen Druckkoeffizienten cpl (et) und Standardabweichungen s\ (oc) der Fluktoationen gilt

Gleichung 3.3-13:

^r(a)sl.Vif,^OT-Vl^c(a)
v

V Qtheoretisch) (33 13)

Sl((x)=
sv,(«)

V ( qtheoretisch)

Hierbei wurden Vuref, prroT = V0ref, zyl = 0.291 V als Referenzwert für den Totaldruck im Was¬

serkanal mit einer Pitot- und Zylindersonde reproduzierbar ermittelt und V (qtheoretisch) = 0.365

V als Staudruck der Relativströmung mit c«, = co = 0.68 m/s theoretisch bestimmt. Der für die

Richtongsmessung benötigte Drehwinkelkoeffizient cpi2 wird nach der Beziehung

cpi2 (oc) = cp, (oc) - cp2 (oc) = cpi (+oc) - cpi (-oc) (3.3-14)

berechnet (numerische Spiegelung). Hierzu finden die Messresultate aus zwei verschiedenen

Versuchsdurchgängen Anwendung (Winkeleinstellungen ± oc), da die Sonden mit nur einer Mess-
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bohrung ausgerüstet sind. Für einen Vergleich mit den Messresultaten unter dynamischen Bedin¬

gungen werden die Werte cpi2 (et) mittels dem Softwarepaket Statview durch ein Polynom mo¬

delliert (Abbildungen A-10 bis A-l3). Für den statischen Sondendruck-Koeffizienten cp«, gilt

dementsprechend:

cMa)=cpi(+«HcPl(-cc) (33_15)
2

3.3.6.4. DYNAMISCHE KALIBRIERUNG

Der Beginn der schnellen Datenerfassung mit dem HIRT-System erfolgte manuell gestartet bei x

= 10 m der Versuchsstrecke. Mit der minimalen Abtastfrequenz des HIRT-Systems (25 kHz, 11

kHz-Antialiasing-Filter) wurden während 10 s das dynamische Sondensignal Vi (t) zusammen

mit dem durch den Induktionsgeber erzeugten Triggersignal Vjng (0 in den RAM-Einsatz A

bzw. B eingelesen. Die Messdaten von insgesamt 16 verschiedenen Versuchskonfigurationen
(von ca. 400) konnten in relativ kurzer Zeit in die Speicher aufgenommen werden, bevor eine

zeitaufwendige Abspeicherung der Daten auf Band notwendig wurde. Nach Einlesen der Daten

auf einen Grossrechner (Vax) erfolgte mit Hilfe des AWS (Auswertesystem; HERTER et al.

1992).) eine Konvertierung der "HIRT-Daten" in entsprechende Spannungssignale. Der zweite

Arbeitsschritt beinhaltete eine digitale Filterung mit anschliessendem Undersampling der Daten

um Faktor 10, wodurch die grossen Datenmengen reduziert werden konnten. Die Signale von

jeder Konfiguration wurden erneut mit der Eckfrequenz 100 Hz digital gefiltert und die Power¬

spektren im Frequenzbereich ermittelt. Die synchronisierte Mittelung (Ensemble-Mittelwerte) der

gefilterten Signale bezogen auf den Triggerimpuls, und die Bestimmung der entsprechenden
Standardabweichungen erfolgte gemäss Gleichung 3.3-16 über 5 < N < 100 ganze Oszillations¬

zyklen. Aufgrund der hohen Abtastfrequenz stand für diesen Vorgang eine praktisch konti¬

nuierliche Zeitreihe zur Verfügung.

Vi (t) = ^I Vi,(t)
i=1

(3.3-16)

sv1(t) = Y^LT.i (Vi,(t)-V,)

Zur weiteren Verarbeitung und Darstellung der Daten wurden diese auf einen Kleinrechner trans¬

feriert. Für die einfachere Handhabung der erneut im Umfang reduzierten Daten erfolgte eine

Transformation t -> cot im Zeitbereich. Bei der Berechnung der dimensionslosen Druckwerte cp i

(cot) und Standardabweichungen s i (cot) nach Gleichung 3.3-17 müssten der Korrekturfaktor

Ghirt = 1 029 und der Offset des RAM-Einschubs (VoRBX-A = 0; VoflßX-ß ~ 30 mV) berück¬

sichtigt werden (Abschnitt 3.3.4.2).

~

„..
. Vref. - [ (Vi (mt) - Vqrbx) - ( Voffset ' AVNiveau ) ] • GHIRT

Cpi (COt)
= 1 ——

r

v \ qtheoretisch ;
<"* ^ 1 71

7 r,*\
^v, («>t) • Ghirt

si (cot)
= —i-

r
v \ qtheoretisch )

Zur Bestimmung des für die Winkelmessung mit Sonden erforderlichen Koeffizienten cp 12 (cot)
kann die zweite, fehlende Messbohrung analog dem Vorgehen bei den statischen Messungen
nach Gl. 3.3-14 durch "Spiegelung" der Daten aus cpi (cot) numerisch simuliert werden1. Der

1 Unter der realistischen Voraussetzung, dass das Strömungsbild völlig symmetrisch ist. Bei diesem Vorgehen

wird ein Fehler von Acp2err- 002 begangen (diskrete Zeitreihe mit im Mittel ca. 750 Elementen).
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korrespondierende Wert berechnet sich nach cp2 (cot) = cp i (cot + 7t), und die Beziehungen für

den Drehwinkel- und statischen Sondendruck-Koeffizienten cp 12 (cot) bzw. cp«, (cot) lauten

CP12 (COt) = cpi (COt) - CP2 (COt) = Cpi (COt) - Cpi (COt + 7t)

~

,^ _
Cpi (COt) + CP2 (COt)

_
Cpi (COt) + Cpi (COt + 7t)

t-IJoo t,UHJ —

(3.3-18)

Zur Präsentation der Ensemble-Mittelwerte und der Standardabweichungen stehen zwei Dar¬

stellungsarten zur Verfügung. Die einfachere Darstellung der Resultate als Funktion der Zeit t

bzw. cot, z.B. in der Form cp 1 (cot) resp. sj (cot), bietet nur bei der mathematischen Beschreibung
der dynamischen Vorgänge und in einigen ausgesuchten Fällen einen Vorteil. Demgegenüber
liefert die Darstellung der Resultate als Funktion des erzwungenen Anströmwinkels oc (cot) der

Oszillation eine weit bessere Einsicht in die dynamischen Vorgänge. Bei der Transformation cot

-» oc muss die Unsicherheit bei der Nullpunktbestimmung des Antriebmechanismus durch den

Trigger, mit Acot xrig
= 2tc fosz / fAWS» korrigiert werden (vgl. Abschnitt 3.3.5 und HUMM/

HÄFLIGER):

cc (t) = oc sin cot +
Acot Trig

(3.3-19)

In Abbildung 3.3-8 ist das Flussbild der Datenverarbeitung schematisch aufgeführt. Bei der Dar¬

stellung der dynamischen Kalibrierdaten in Funktion des Anströmwinkels et ist die Kennzeich¬

nung des Umlaufsinns der Bewegung cc (cot) notwendig.
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0.00

Sensorsignal// Trigger V (t)

/Vyvv
synchr. Mittelung

J
Powerspektrum |
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B
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~ ~ ~ P(t)-p_
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ir
Standardabweichungü [-] Druckkoeffizient cp [-]
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Anströmwinkel oc [°]
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Abb. 3.3-8 Datenverarbeitung ausgehend vom Zeitsignal (A): Powerspektren (B), synchroni¬
sierte Mittelwerte und Standardabweichungen im Zeitbereich (C) sowie transformierte Dar¬

stellung im Winkelbereich (D, E)
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Die Triggersignale von ca. 10 % der Datensätze des HIRT-Systems wiesen Störungen unbekann¬

ter Nator auf. Dadurch führte das Auswertesystem eine periodische Mittelung mit inkorrekten

Bezugspunkten aus. Im allgemeinen wurde diese Tatsache aufgrund der Resultate der periodi¬
schen Mittelung sowie der Protokollfiles erkannt. In diesen Fällen konnte eine Korrektor der feh¬

lerhaften Triggersignale vorgenommen werden. Vereinzelt wurden diese Störungen nicht iden¬

tifiziert, doch kann in den in Kapitel 5 aufgeführten Messresultaten eigentlich nur für eine Kon¬

figuration ein "unsauberes" Triggersignal als Ursache für das widersprüchliche Erscheinungsbild
verantwortlich gemacht werden (vgl. Abbildung 5.3-16, Abschnitt 5.3.2).

3.4. UNTERSUCHUNGEN IM WASSERKANAL DES

INSTITUTS FÜR FLUIDDYNAMIK

Begleitend zu den quantitativen Druckmessungen an oszillierenden Sonden im Schleppkanal

(Abschnitt 3.3) fanden Strömungssichtbarmachungen im kontinuierlich betriebenen Wasserkanal

des Instituts für Fluiddynamik statt. Das Interesse galt Phänomenen wie dynamische Ablösungen
und Wirbelbildungen im Nachlauf von Sonden. Die Untersuchungen erfolgten mit Hilfe des in

Abbildung 3.4-1 aufgeführten Oszillationsmechanismus. Für Sondendurchmesser D = 15 mm er¬

folgte die Variation der reduzierten Frequenz k durch die Anpassung der Strömungsgeschwindig¬
keit des Wassers c» (bei konstant gehaltener Oszillationsfrequenz fosz = 2 Hz). Die realisierbare

Reynoldszahl (vgl. Tabelle in Abbildung 3.4-1) ist, vor allem für k > 0.1, ausgesprochen klein,

jedoch konnte dieser Wert aus technischen Gründen nicht erhöht werden.

Elektromotor

Motor-

abstUtzung

Kanalflansch

Beobachtungs¬

richtung

(Ansicht A)

Strömungs¬

richtung

k c„ [m/s] Re[-1

0.1 0.30 4'500

0.2 0.15 2'250

0.3 0.10 1'500

Strömungs-

richtung

Sonde

Vorderwand Rückwand

Hubarm

Elektromotor

Kanalflansch

Vorderwand

Ansicht A

Abb. 3.4-1 Oszillationsmechanismusßr Strömungssichtbarmachung im Wasserkanal des Institu¬

tesßr Fluiddynamik

Mit Hilfe eines Videogerätes Hessen sich einerseits kontinuierliche Strömungssichtbarmachungen
durchführen. Zudem konnten an einer an der Motorwelle befestigten Lochscheibe in Umfangs-

richtong (5°-Schritte) ferromagnetische Elemente angebracht werden. Über den Triggerimpuls
eines fest montierten Induktionsgebers konnten dadurch zu verschiedenen diskreten Zeitpunkten
der Oszillationsbewegung wahlweise der "Framegrabber" des Computers bzw. der Stroboskop-
blitz für fotografische Momentaufnahmen angesteuert werden (z.B. wurden die in Abschnitt 5.4

aufgeführten Bilder auf diese Weise aufgenommen).
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Kapitel 4

STATISCHE EIGENSCHAFTEN AERODYNAMI¬

SCHER SONDEN

Aufgrund der Auswirkungen dynamischer Fluid / Sonden-Interaktionen (Kapitel 5) sind Keil¬

sonden ßr Messungen in hochgradig fluktuierenden (Turbomaschinen-) Strömungen unge¬

eignet. Aber auch hinsichtlich statischer aerodynamischer Eigenschaften sind z.B. Zylinder- ge¬

genüber Keilsonden überlegen. Diese Aussage kann aufgrund eines eingehenden Literaturstu¬

diums sowie eigener theoretischer und experimenteller Untersuchungen über Auswirkungen von

Reynolds- und Machzahleinflüssen, Turbulenz, Geschwindigkeitsgradienten, Versperrung,
Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse sowie dem wichtigen Einfluss der Anström¬

richtung aufdie Anzeige prismatischer Sonden getroffen werden.

Die ausgezeichneten aerodynamischen Eigenschaften von Keilsonden (insbesondere sehr

schlanker) hinsichtlich Reynolds- und Machzahleinflüssen, getreuer Anzeige des statischen

Druckes der Strömung p«., geringerer Auswirkungen infolge Rückwirkungen durch die

Kärmänsche Wirbelstrasse etc. sind an eine zwingende Voraussetzung geknüpft: zeitin¬

variante Geradanströmung. Demgegenüber gehen bei Messungen in fluktuierenden Strö¬

mungen im wesentlichen alle Vorteile verloren - oder vereinzelt sind bei Keilsonden sogar

grundsätzliche Nachteile zu verzeichnen. Infolge z.B. in Turbomaschinen systematischer (a ~ ±

15°), mit überlagerten stochastischen Fluktuationen des Anströmwinkels V a'2 ~ ±8° in Dreh¬

richtung (vgl. Kapitel 2), sind die Bedingungenßr eine andauernd an der Hinterkantefixierte
Ablösestelle nicht mehr erßllt. Aus diesem Grund ist die Anzeige von Keilsonden durch

Reynolds- und Machzahleinflüsse in gleichem Masse wie diejenige von Zylindern betroffen.
Eine besonders wichtige Folgerung lässt sichßr Sondenmessungen in instationären Überschall-

Strömungen formulieren: Über den ganzen Messzyklus anliegende Verdichtungsstösse lassen

sich an Keilsonden (selbst mit Öffnungswinkeln © -> 0) unter keinen Umständen realisieren.

Um sprunghafte Veränderungen der Charakteristik zu umgehen, sind Keilsonden daher zwin¬

gend stumpf auszußhren. Die Resultate der experimentellen Untersuchungen belegen ,
dass

sich diese und ZylindersondenßrMessungen im ganzenßr Turbomaschinen typischen Mach¬

zahlbereich (0.5 < Ma < 1.4) eignen.

Von allen aerodynamischen Effekten /Interaktionen dominiert der Einfluss des Anströmwinkels

aufdie Sondenanzeige. Dies zeigt sich bei einer Vielzahl von Aspekten:

• Überschreitung des quasilinearen und eindeutigen Kalibrierbereichs

• Beschreibung und Korrektur von Fehlmessungen aufgrund von Strömungsturbulenz und

Geschwindigkeitsgradienten
• Abhängigkeit des Machzahlkoeffizienten vom Anströmwinkel a

• Identifikation der Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse im Leistungsspektrum

In allen diesen Punkten zeichnen sich Zylindersonden durch hervorragende aerodynamische Ei¬

genschaften aus. Angesichts dieser grundsätzlichen Vorteile treten die geringßgig höhere abso¬

lute Anfälligkeit auf Geschwindigkeitsgradienten (ca. + 50% gegenüber Keilsonden mit © =

60°) weit in den Hintergrund

Diese Erkenntnisse, welche aufrein statischen Betrachtungen beruhen, stehen im Gegensatz zu

zahlreichen Literaturstellen, wo Keilsondenßr Messungen z.B. in Turbomaschinen übergeord¬
nete aerodynamische Eigenschaften zugesprochen und vereinzelt sogar von der Verwendung
von Zylindersonden abgeraten wird.
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4.1. EINLEITUNG

Die Qualität der aerodynamischen Sondenmessung hängt von einer Vielzahl von Parametern ab. Die

Beurteilung der aerodynamischen Eigenschaften von Kombinationssonden muss im Zusammen¬

hang mit allen interessierenden Strömungsgrössen
• Totaldruck (Abschnitt 4.2.8.1)
• Statischer Druck (Abschnitt 4.2.8.2)
• Anströmrichtong (Abschnitt 4.2.8.3)
• Turbulenz (Abschnitt 4.2.8.4)

erfolgen. Bezogen aufjeden dieser Punkte zeigen hierbei unterschiedliche Sondenformen Vor- und

Nachteile. Aerodynamische Effekte / Interaktionen1, wie z.B. infolge der Parameter

• Reynoldszahl (Abschnitt 4.2.1)
• Machzahl (Abschnitt 4.2.2)
• Turbulenz (Abschnitt 4.2.3)
• Geschwindigkeits- und statische Druckgradienten (Abschnitt 4.2.4)
• Anströmrichtong (Abschnitt 4.2.5)
• Versperrung (Abschnitt 4.2.6)
• Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse (Abschnitt 4.2.7)

treten spezifisch für jede Sondenform und die Messung jeder einzelnen Strömungsgrösse in Er¬

scheinung. Somit können die Auswirkungen aerodynamischer Effekte und Interaktionen auf die

Messung einzelner Strömungsgrössen nicht unabhängig von der Sondenform diskutiert werden,

und die Charakterisierung der aerodynamischen Eigenschaften geometrisch unterschiedlicher Son¬

den wiederum kann nicht ohne Einbezug der aerodynamischen Effekte / Interaktionen erfolgen.

Demzufolge muss dieses "zweidimensionale Raster" der Einflussparameter bei einer sorgfältigen
Studie in beiden Richtungen durchgearbeitet werden, und eine gewisse Redundanz zwischen den

einzelnen Abschnitten lässt sich nicht vermeiden. In einem ersten Schritt werden die Auswirkungen

aerodynamischer Effekte und Interaktionen in einer allgemeinen Form betrachtet (Abschnitte 4.2.1

bis 4.2.7). Hierbei liegt das Schwergewicht der Ausführungen bei physikalischen Gesetzmässig¬
keiten. Die Eigenschaften geometrisch unterschiedlicher Sonden zur Messung der einzelnen Strö¬

mungsgrössen werden in Abschnitt 4.2.8 betrachtet. In diesem Zusammenhang erfolgt die gezielte

Quantifizierung der Auswirkungen aerodynamischer Effekte / Interaktionen (sofern nicht in den

Abschnitten 4.2.1 bis 4.2.7 abgehandelt).

Weitere Effekte, auf welche im Rahmen dieser Arbeit nicht oder nur am Rande eingegangen wird, stellen u.a. dar:

• Wand- und Schafteinflüsse (BRYER/PANKHURST 1977, BUBECK 1987, CHUE 1975, GOSSWEILER

1993, HEIKAL 1980, JEGER 1992, SMOUT 1990, SMOUT/ IVEY 1994, TREASTER/ YOCUM 1979

etc.)

• Gasart (Isentropenexponent), wenn z.B. Kalibrierung und Messung in unterschiedlichen Medien erfolgen

oder durch Verunreinigungen
• Temperatur des Mediums und -gradienten
• Ein- und Ausströmvorgänge bei den pneumatischen Messleitungen (vgl. z.B. BUBECK 1987, JOHNSON

1955, KRAUSE et al. 1974, TABACK 1949, WEYER 1974 und WEYER/SCHODL 1971 etc.) sowie bei

der Traversierbohrung (HEIKAL 1980)
• Einfluss der Kalibrierströmung (vgl. Abschnitt 4.2.6: Versperrungseinflüsse und Abschnitt 4.3.3.1, Abbil¬

dung 4.3-15)

• Akustik und Vibrationseinflüsse

• Spezialeffekte in Zweiphasenströmungen (z.B. Nassdampf)
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Das Literatorstodium in Abschnitt 4.2 erfolgt im Kontext mit der Zielsetzung, klare Gestaltungs¬
richtlinien für die ideale Sondenform für Messungen in hochgradig fluktuierenden (Turbomaschi¬

nen-) Strömungen zu formulieren. Hierbei zeigt sich, dass eine Menge offener Fragen nicht beant¬

wortet werden kann. Z.B. sind die Angaben über die Beeinflussung der Sondenanzeige durch die

Turbulenz ungenügend. Auch die Resultate theoretischer und experimenteller Untersuchungen über

Einflüsse von Geschwindigkeitsgradienten auf die Sondenanzeige sind nicht befriedigend. Weiter

kann, abgesehen von behandelten Teilaspekten, von einer Absenz systematischer Untersuchungen
zur Thematik "Einfluss der Anströmrichtong auf die Sondenanzeige" gesprochen werden. Die zu¬

sätzlich zum Literatorstodium erfolgten eigenen theoretischen Untersuchungen

• Anzeige von aerodynamischen Sonden in turbulenten Strömungen (Abschnitt 4.2.3.2)
• Modifizierung des Verfahrens der Stromlinienprojektion zur Quantifizierung der Fehlwei¬

sungswinkel aufgrund von Geschwindigkeitsgradienten (Abschnitt 4.2A2)
• Vorhersage eindeutiger und quasilinearer Kalibrierbereiche 0CKal(e) bzw. tXKai(qi) von Keilson¬

den (Abschnitt 4.2.5)
• Überprüfung der Gültigkeitsbereiche von Näherungsverfahren zur Bestimmung der Turbu¬

lenzgrössen (Abschnitt 4.2.8.4)

in Abschnitt 4.2 werden durch eigene Experimente mit pneumatischen Methoden in Abschnitt 4.3

• Unempfindlichkeitsbereiche der Totaldruckanzeige prismatischer Sonden (Abschnitt 4.3.1)
• Einfluss der Machzahl und der Anströmrichtong auf die statische Druck- (Abschnitt 4.3.2)

und Richtongsanzeige (Abschnitt 4.3.3)
• Beeinflussung der Richtongsanzeige einer Keilsonde infolge Geschwindigkeitsgradient (Ab¬

schnitt 4.3.3.3)
• Quantifizierung von Auswirkungen infolge Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse

(Betrag und Frequenz) in Abschnitt 4.3.4

und interferometrische Untersuchungen in Abschnitt 4.4 (Strömung an einer Zylinder- und Keil¬

sonden im Bereich 0.7 < Ma«, < 1.0) ergänzt.

4.2. THEORETISCHE GRUNDLAGEN /

LITERATURVERARBEITUNG

Alle in diesem Abschnitt aufgeführten Effekte können in drei Kategorien unterteilt werden. Bei den

rein aerodynamischen Effekten treten Beeinflussungen der Sondenanzeige unabhängig der Sonden¬

abmessung in Erscheinung. Als solche Einflüsse können Machzahl- und Turbulenzeffekte sowie

der Einfluss der Anströmrichtong auf die Sondenanzeige betrachtet werden. Das Ausmass der Aus¬

wirkungen auf die Anzeige aufgrund vorgegebener Strömungsbedingungen hängt in diesem Fall

einzig von der Sondenform ab. Im Gegensatz dazu stellen z.B. Versperrungseinflüsse reine "Inter¬

aktionen" dar, bei welchen praktisch ausschliesslich die Abmessung der Sonde eine Rolle spielt. In

die dritte Gruppe gehören z.B. Reynoldszahl- und Gradienteneinflüsse sowie Rückwirkungen der

Kärmänschen Wirbelstrasse. Das Ausmass der Auswirkungen auf die Sondenanzeige wird durch

die Form und Abmessung der Sonde beeinflusst.

Die Diskussion der Auswirkungen aerodynamischer Effekte und Interaktionen auf die Sondenan¬

zeige erfolgt in Anlehnung an die Ausführungen in Kapitel 2. Entsprechend dem Schema in Abbil¬

dung 2.4-2 werden verschiedene Kategorien von Messfehlern definiert. Spezielles Augenmerk
muss demzufolge daraufgerichtet werden, ob die Auswirkungen aerodynamischer Effekte/ Interak¬

tionen z.B. durch Kalibrierung erfassbar/nicht erfassbar sowie systematisch erfassbar /nicht er¬

fassbar sind etc. Weiter gilt in diesem Zusammenhang das Interesse, wie Messfehler durch eine ge¬

eignete Messstrategie bzw. Auswertetechnik umgangen werden können.
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4.2.1. REYNOLDSZAHLEINFLÜSSE

Bei einem Grossteil von Anwendungen (schneller) aerodynamischer Sondenßr Messungen in

Turbomaschinen lassen sich nachteilige Auswirkungen von Reynoldszahleffekten vollständig
vermeiden, da vielfach Kalibrierung und Messung mit relativ geringem Aufwand bei der exakt

gleichen Reynoldszahl durchgeßhrt werden können (ausgenommen sind Messungen in "Blow

Down"-Versuchen). Aber auch sonst sind die Auswirkungen von Reynoldszahleinflüssen im

Vergleich zu anderen aerodynamischen Effekten gering. Innerhalb des hohen subkritischen Be¬

reichs bewirkt ein Unterschied der Reynoldszahlen zwischen Kalibrierung und Messung von

Rej^/ReM = 3 z.B. bei Zylindersonden lediglich eine Änderung des statischen Sondendruck-

Koeffizienten um ca. AKS = 2 %.

Die Forderung nach Einhaltung des hohen subkritischen Bereichs (103 < Rery < 1.2 * 105) lässt

sich selbst mit baulich grossen Sonden (2 < D < 8 mm) über weite Geschwindigkeitsbereiche
erßllen. Nur bei dessen Überschreitung machen sich Auswirkungen von Reynoldszahleinflüs¬
sen bei der statischen Druck- und Richtungsmessung in bedeutendem Ausmass bemerkbar.

Laminar-turbulenter Grenzschichtumschlag im Bereich Reo a 1-2 * l&ßhrt zu einer Verlage¬

rung des Ablösepunktes. Damit verbundene grundlegende Veränderungen des Strömungsbildes
im Bereich der seitlichen Druckmessbohrung sind nicht nur bei Zylinder-, sondern auch bei z.B.

Keilsonden die Folge. Bei letzteren ist die notwendige Voraussetzungßr eine Fixierung der

Ablösestelle an den Hinterkanten - zeitinvariante Geradanströmung - bei Messungen in Turbo¬

maschinen nicht erßllt.

Die Reynoldszahl als Funktion der Strömungsgeschwindigkeit c„, dem Durchmesser einer Sonde D

und der kinematischen Viskosität v

Re =— (4.2-1)
v

stellt neben der Machzahl (Abschnitt 4.2.2) einen der wichtigsten charakteristischen Parameter in

der aerodynamischen Sondenmesstechnik dar. Oft stimmen die Reynoldszahlen bei der Kalibrie¬

rung (K) und der Messung (M) nicht überein. Sind die Diskrepanzen zwischen Rejc und ReM sehr

gross, können sich die aerodynamischen Eigenschaften an den Sonden grundlegend unterscheiden,
und Messfehler sind die Folge.

4.2.1.1. TOTALDRUCKMESSUNG

Nur gerade bei sehr kleinen Reynoldszahlen (Red < 300, d = Durchmesser der Messbohrung) füh¬

ren die als Barker-Effekt (BARKER 1925) benannten Viskositätseinflüsse zu Fehlmessungen des

Totaldruckes (vgl. z.B. BRYER/PANKHURST 1977, CHUE 1975, MACMILLAN 1954A und

eigene Messungen in HUMM 1989F). Im allgemeinen sind diese Effekte nur in Ausnahmefällen

(z.B. Messungen in Grenzschichten) von Bedeutung, wo Fehlmessungen durch spezielle Formge¬
bung der Sondenmündung beträchtlich vermindert werden können (Abschnitt 4.2.8.1).

Die Aerodynamik im Bereich der Sondenspitze ist demgegenüber durch die Reynoldszahl im we¬

sentlichen unbeeinflusst. Untersuchungen z.B. von HODSON/DOMINY (1988) ergaben, dass sich

der Totaldruckkoeffizient cpo einer Sonde bei der Variation der Reynoldszahl im Bereich 7 * 103 <
Re < 80 * 103 um weniger als 0.1 % des Staudrucks verändert.



72 4. Statische Eigenschaften aerodynamischer Sonden

4.2.1.2. STATISCHE DRUCK- UND RICHTUNGSMESSUNG

Diskrepanzen der Reynoldszahlen um Grössenordnungen sind zu verzeichnen, wenn unter Umge¬

bungsbedingungen (z.B. in Freistrahlen) kalibrierte Sonden in Versuchsständen mit sehr tiefen

Druckniveaus zur Anwendung kommen (z.B. "Blow Down"-Versuche). In diesen Fällen muss der

Reynoldszahl-Abhängigkeit der Sondencharakteristik für die statische Druck- und Richtungsmes¬

sung eine sehr grosse Bedeutung beigemessen werden, insbesondere wenn charakteristische

Reynoldszahlbereiche (z.B. Übergang vom subkritischen in den kritischen Bereich; vgl. Abb. 4.2-

1) tangiert werden. Dann empfehlen HODSON/DOMINY (1988) die Verwendung konischer L-

Sonden mit stumpfen Öffnungswinkeln (0 > 60°). Ausserdem sollten die Druckmessbohrungen

möglichst weit von der Sondenspitze entfernt und normal zur Sondenoberfläche angebracht sein.

Solange die Reynoldszahl Reo innerhalb des für die Sondenaerodynamik bedeutenden hohen sub¬

kritischen Bereichs liegt, ist ihr Einfluss auf die Charakteristik vergleichsweise gering (BRYER/

PANKHURST 1977). Die Ausdehnung des hohen subkritischen Re-Bereichs kann am Beispiel der

in Abbildung 4.2-1 aufgeführten Widerstandswerte prismatischer Sonden diskutiert werden. Neben

der Form der Sonde übt auch der Anströmwinkel einen grossen Einfluss aus. Der Einfluss der

Machzahl auf die Ausdehnung des subkritischen Re-Bereichs kann den Ausführungen in ZIEREP

(1982) entnommen werden. Gegenüber Ma = 0.3 liegt die Grenze für den subkritischen Bereich für

Ma = 0.5 bei um ca. 30 % höheren Reynoldszahlen, und bei Ma = 0.7 sogar um 100 %. Diese

Tendenz setzt sich mit zunehmender Machzahl fort. Ausserdem ist auch Rauhigkeits-, Versper-

rungs- (vgl. z.B. NAUDASCHER 1991) und Turbulenzeinflüssen (Abschnitt 4.2.3) eine spezielle

Beachtung zu schenken, da die Ausdehnung des hohen subkritischen Bereichs stark von diesen Pa¬

rametern abhängt.

Widerstandsbeiwert c w [-] Widerstandsbeiwert c w [-]
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Bereich Bereich B
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Abb. 4.2-1 Widerstandsbeiwerte cw in Funktion der Reynoldszahl (Ma -> 0); Zylinder: Messun¬

gen WIESELSBERGER (1921); Keil (BLEVINS 1984); quadratisches Profil gerade angeströmt

(NAUDASCHER 1991), schräg angeströmt (HOERNER 1965)

Viskositätseinflüsse im tiefen Reynoldszahlbereich (Re < 103) wirken sich sehr stark auf die

Sondencharakteristik aus (TREASTER/YOCUM 1979). Die Abnahme des Widerstandswertes von

Zylindern beim Übergang vom sub- in den kritischen Reynoldszahl-Bereich beruht auf einer Ver¬

lagerung des Ablösepunktes stromabwärts. Die für diesen Re-Bereich typischen turbulenten Strö¬

mungen vermögen viel grössere positive Druckgradienten zu überwinden. Gemäss den in

STÜCKE/TEIPEL (1990) aufgeführten Experimenten und theoretischen Untersuchungen in

PARKINSON/JANDALI (1970) verlagert sich der Ablöse- gegenüber dem Staupunkt beim Über¬

gang vom sub- in den kritischen Bereich von cp = 80° zu cp ~ 120 bis 140°. Damit sind signifikante

Änderungen der Druckverteilung an Zylindersonden verbunden (vgl. auch THOMAN/SZEWCZYK

1969). Massgebliche Auswirkungen der Reynoldszahleffekte sind jedoch auf weit stromabwärts

liegende, deutlich von der Messbohrung entfernte Partien des Zylinders beschränkt. Z.B. kann die

Sensitivitätsänderung in der Messbohrung unter tp
~ 45° aus den in HOERNER (1965) und
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ROSHKO (1961) aufgeführten Messresultaten bestimmt werden: Selbst wenn der Widerstandswert

zwischen Re = 4 * 104 und 2 * 105 von cw = 1-17 auf 0.34 sinkt, ist damit lediglich eine Änderung
von dcpi / 3a um ca. 20 % verbunden.

Bei Strömungen um z.B. Keile und Rechteckprofile ist der Ablösepunkt an den Hinterkanten ein¬

deutig fixiert und Änderungen des cw-Wertes treten nicht in Erscheinung (vgl. z.B. BLEVINS

1984, ERICSSON 1980, NAUDASCHER 1991). Insbesondere sehr schlanke Keilsonden zeich¬

nen sich in diesem Zusammenhang durch hervorragende aerodynamische Eigenschaften aus (vgl.
z.B. GETTELMAN/KRAUSE 1951). Bei Messungen in Turbomaschinen fehlt jedoch die absolut

notwendige Voraussetzung für eine andauernd an der Hinterkante fixierte Ablösestelle. Infolge aus¬

geprägter Fluktoationen des Anströmwinkels (vgl. Kap. 2) kommt die Hinterkante der Sonden

zyklisch u.U. sogar in den "Windschatten" der Sondenspitze zu liegen. Die Position der dann an

der Keilflanke liegenden Ablösestelle wird durch den bei hohen Reynoldszahlen geförderten Grenz-

schichtomschlag ebenfalls beeinflusst, und signifikante Änderungen der Strömungsverhältnisse bei

überkritischen Reynoldszahlen folgen zwangsläufig. Diese Aussage wird durch den Verlauf des cw

-Wertes eines schrägangeströmten quadratischen Profils in Abbildung 4.2-1, B bekräftigt
(HOERNER 1965). In Analogie dazu ist bei schrägangeströmten Keilsonden ebenfalls mit einem

verstärkten Auftreten von Reynoldszahleffekten zu rechnen. Aus diesem Grund dürfen für Anwen¬

dungen in Turbomaschinen auch mit Keilsonden Reynoldszahlen Reo = 1.2 * 105 nicht über¬

schritten werden.

Angaben aus verschiedenen Literatorstellen über die Beeinflussung der Sondenanzeige innerhalb

des hohen subkritischen Bereichs sind in Tabelle 4.2-1 zusammengefasst. Für eine quantitative Be¬

urteilung der Re-Einflüsse dient die Änderung der Sensitivität resp. des statischen Sondendruck-

Koeffizienten der Sonden.

Referenz Sonde Re-Bereich [-] Änderung

BROICHHAUSEN/KAUKE (1981) Konussonde 4.7 * 104 < Re < 7.7 * 104 A (3cpi2/9cc) = 2.5 %

HENEKA/HASEL (1982) Keilsonde 1.2* 104<Re< 1 * 105 A Ks = 2.5 %

HENEKA/KIRNER (1982) Kugelsonde 1.1 * 104<Re<3.3* 104 A Ks = 4.5 %

KOSCHEL/PRETZSCH (1988) Konussonde 3.6 * 104 < Re < 8.2 * 104 A (9cpi2/3a) = 2.2 %

NOVAK(1983) Konussonde 2 * 103 < Re < 2 * 104 A Ks = 2.5 %

WALLEN (1981) Konussonde 1.9* 104<Re<6.3 * 104 vernachlässigbar
WUEST (1963) Zylindersonde 4* 103<Re< 1.2* 104 AKS = 2%1

Tab. 4.2-1 Reynoldszahleinflüsse auf die Sondenanzeige im hohen subkritischen Bereich

Im Vergleich zu Zylinder- und Kugelsonden fallen die Auswirkungen der Reynoldszahl bei Keil-

und Konussonden geringer aus. BUBECK (1987) weist indessen ausdrücklich darauf hin, dass

z.B. die Resultate in HENEKA/HASEL (1982) von Untersuchungen an gerade angeströmten Keil¬

sonden stammen. Und auch in dieser Hinsicht bieten somit - in Analogie zu den obigen Ausführun¬

gen - z.B. Keilsonden keinen grundsätzlichen Vorteil.

Insgesamt zeigt sich jedoch, dass Auswirkungen der Reynoldszahl innerhalb des hohen subkriti¬

schen Bereichs relativ gering sind. Nach Abb. 4.2-2, A sind die Voraussetzungen hierfür sogar bei

der Verwendung von Sonden mit 2 < D < 8 mm über den Machzahlbereich 0.02 < Ma < 2 erfüllt.

Der dabei sichtbare begünstigende Einfluss der Machzahl auf die Ausdehnung des hohen subkriti¬

schen Bereichs (ZIEREP 1982) wurde auch bei den eigenen experimentellen Untersuchungen aus¬

genutzt (vgl. Abschnitt 4.3).

Dieser Wert wurde aus den Angaben über den Nulldurchgangswinkel (Verdrehwinkel der Zylindersonde, unter

welchem der statische Druck der Strömung p«, wiedergegeben wird) abgeschätzt
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Machzahl Ma [-] Machzahl Ma [-]

102 103 10* 105 106 2- 104 4- 104 6« 104 8' 104 10« 104

Reynoldszahl Re [-] Reynoldszahl Re [-]

Abb. 4.2-2 A: Zusammenhang zwischen Reynolds- und Machzahlßr Sonden mit unterschiedli¬

chen Durchmessern (2 < D < 8 mm); p«, = 1 bar, T» = 273 K; B: Verhältnisse bei Sondenmessun¬

gen (D = 4 mm) in mehrstufiger Maschine (AxialverdichterATAR 09C des Strahltriebwerks ßr

Mirage-Kampfflugzeuge; Daten aus RIBI/ORTMANN1989).

Das Diagramm in Teil A für p«. = 1 bar, TM = 273 K repräsentiert die Verhältnisse bei Messungen in

Turbomaschinen nicht ganz korrekt, dennoch bildet es eine gute Diskussionsbasis für die folgenden

Ausführungen. Ausgangslage bilden die Strömungsverhältoisse in einem mehrstufigen Axialver¬

dichter (Abb. 4.2-2, B). Für das Verhältnis zwischen den Reynoldszahlen bei der Kalibrierung und

Messung kann ReK / ReM - (MaK / MaM) OlM / t!k) (Dk / DM) (TK / TM) °-5 (pKsta* / PMstat) ge¬

schrieben werden. Die Bedingung ReK / ReM -»1 für MaK = MaMlässt sich durch mehrere Mass¬

nahmen verwirklichen.

Über die Option zur Aufladung bzw. Evakuierung des Kalibriersystems verfügen wenige Ver¬

suchsstände (vgl. HUMM 1989A). Variationen von pKstat können jedoch auch z.B. durch die An¬

passung der strömungsführenden Komponenten von Windkanälen realisiert werden (vgl. HUMM

1989A, D, E, F). Z.B. lassen unterschiedliche Konfigurationen des Diffusors in der laboreigenen

Anlage einen Spielraum von ApKstat ~ + 40 % des Staudrucks zu. Bei der Verwendung unter¬

schiedlich dimensionierter Sonden Dk ist unbedingt zu berücksichtigen, dass die Messergebnisse
bei höheren Machzahlen durch Versperrungseinflüsse (vgl. Abschnitt 4.2.6) verfälscht werden

können (die Ausführungen in Abbildung 4.2-2, B zeigen jedoch, dass ungünstige Kombinationen

mit hohen Machzahlen und grossen Diskrepanzen zwischen ReK und ReM selten anzutreffen sind).

Eine noch einfachere Art, die Reynoldszahlen ReK und ReM zur Übereinstimmung zu bringen,
stellt die Variation der Temperatur in der Kalibrierstrecke Tk dar. Für das Beispiel in Abbildung

4.2-2, B lässt sich für 15° < Tk < 75 °C eine Veränderung von ReK um ca. 30% zu verwirklichen.

Somit können Reynoldszahleffekte bei Messungen in der ersten Stufe des Axialverdichters voll¬

ständig umgangen werden. Wegen der hohen Temperaturen können gegenwärtig schnelle aerody¬
namische Sondenmessungen in Verdichtern nur innerhalb der ersten drei bis vier Stufen durchge¬
führt werden (vgl. z.B. GOSSWEILER 1993). Die Diskrepanz zwischen ReK und ReM aufgrund
der Zunahme des statischen Druckes in den Stufen beläuft sich demnach auf maximal ca. 0.5.

Durch die Ausschöpfung der Möglichkeiten hinsichtlich Veränderung des statischen Drucks in der

Testsektion reduziert sich der Wert dadurch auf ca. ReK / ReM = 0.7. Daraus resultierte nach Ta¬

belle 4.2-1 z.B. bei einer Zylindersonde ein praktisch vernachlässigbarer Wert A Ks « 2 %.

4.2.1.3. TURBULENZMESSUNG

Der Betrag und die Frequenz der Druckfluktoationen aufgrund der Kärmänschen Wirbelstrasse än¬

dern signifikant bei überschrittenem subkritischen Reynoldszahlbereich (Abschnitt 4.2.7). Dadurch

wird die Korrektur der Signale für die Bestimmung der Strömungsturbulenz nach Abschnitt 4.2.7.3

erheblich erschwert.
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4.2.2. MACHZAHLEINFLÜSSE

Stossverluste vor der Sondenmündung ßhren zu Fehlmessungen des Totaldruckes der Strö¬

mung, jedoch sind die Auswirkungen bis zu einer Machzahl von ca. Ma = 1.2 vernachlässigbar.

Viel stärker machen sich Machzahleinflüsse im Bereich der seitlichen Druckmessbohrung der

Sonden bemerkbar. Dadurch sind vor allem die statische Druck- und Richtungsmessung betrof¬

fen. Unter Berücksichtigung derßr Turbomaschinenströmungen typischen grossen Fluktuatio¬

nen des Anströmwinkels in Drehrichtung, zeigt sich, dass die Eigenschaften von z-B. Keil- ge¬

genüber Zylindersonden keine Vorteile aufweisen.

Im Zusammenhang mit Messungen im Überschallbereich kann zudem eine sehr wichtige Aus¬

sage getroffen werden: Sämtliche Bestrebungen, an schlank ausgeßhrten Keilsonden dauernd

an der Spitze anliegende Verdichtungsstösse zu realisieren, scheitern bei fluktuierender

Anströmrichtung in der Drehwinkelebene. Zyklisches Anliegen und Abrücken des Verdich-

tungsstosses stellt sich dann sogar als Nachteil heraus. Aus diesem Grund müssen Sonden -

entgegen einer verbreiteten Ansicht - "stumpf" ausgeßhrt werden. Die eigenen experimentellen

Untersuchungen in Abschnitt 4.3 zeigen, dass diese und selbst zylindrische Sonden ßr Mes¬

sungen im trans- und supersonischen Geschwindigkeitsbereich geeignet sind.

Die Einflüsse der Machzahl als Verhältnis zwischen Fluid- und Schallgeschwindigkeit

Ma =— (4.2-2)

a
v

sind für die aerodynamische Sondenmesstechnik von grösster Bedeutung. Ausgeprägte Fluktoatio¬

nen der Machzahl im Inneren von Turbomaschinen decken u.U. grosse Machzahlbereiche ab (vgl.
Abschnitt 2.2). Im Idealfall ist die Kalibriercharakteristik von Sonden innerhalb des Messbereichs

nicht oder nur geringfügig durch die Machzahl beeinflusst. Die einzige zwingende Bedingung für

praktische Anwendungen ist indessen, dass die Auswirkungen der Machzahl auf die Sondencharak¬

teristik durch die Kalibration quantifizierbar sind. Z.B. erfolgt die Bestimmung der Machzahl aus

dem Verhältnis zwischen Total- und statischer Druckanzeige der Sonde. Demzufolge besteht die

Voraussetzung für die Anwendbarkeit einer Sonde in einem stetigen und eindeutigen Verlauf der

Beziehung po / (pi + P2) / 2 in Funktion der Machzahl.

4.2.2.1. TOTALDRUCKMESSUNG

Ausser einer geringfügigen Beeinflussung der Unempfindlichkeitsbereiche (vgl. Abschnitt 4.2.8.1)

ist die Totaldruckanzeige durch Machzahleffekte praktisch nicht beeinflusst. In Überschallströmun-

gen verursachen Verdichmngsstösse vor der Sondenmündung je nach Machzahl beträchtliche Feh¬

ler bei der Totaldruckmessung. Die Störung der Strömung durch die Sonde bewirkt eine sprung¬

hafte Zunahme des statischen Druckes (vgl. z.B. ZIEREP 1976). Entropieverluste fuhren gleich¬

zeitig zu einer Abnahme des Totaldruckes. Entsprechend den theoretischen Ausführungen z.B. in

BÖLCS/SUTER (1986) und Experimenten in SIEVERDING/MARETTO (1974) betragen die Ab¬

weichungen zwischen dem von der Sonde angezeigten und tatsächlichem Totaldruck bis zu einer

Machzahl Ma =1.2 weniger als 1 %. Die Auswirkungen auf die Totaldruckmessung sind dann ver¬

nachlässigbar, und Korrekturen der Totaldruckanzeige sind erst im höheren Überschallbereich er¬

forderlich.
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4.2.2.2. STATISCHE DRUCK- UND RICHTUNGSMESSUNG

Entgegen den praktisch unbeeinflussten Strömungsbedingungen an der Sondenspitze machen sich

Machzahleinflüsse an der Sondenflanke bereits im subsonischen Bereich bemerkbar, insbesondere

wenn die Strömung kompressibel wird. Zusehends gewinnt die Problematik des Machzahleinflus¬

ses auf die aerodynamische Sondenmesstechnik in transsonischen und supersonischen Geschwin¬

digkeitsbereichen an Gewicht. Vor allem transsonische Strömungen sind infolge ihrer ausgeprägten

Anfälligkeit auf geringste Störungen nur sehr schwer zu vermessen. In diesem Kontext gewinnen
auch Versperrungseinflüsse höchste Bedeutung (Abschnitt 4.2.6).

• Subsonische Strömungen

Ideale Verhältnisse herrschen unter subsonischen, inkompressiblen Strömungsbedingungen vor.

Die Kalibriercharakteristik einer Sonde kann dann bei einer beliebigen Machzahl aufgenommen und

durch die Normierung mit dem Staudruck der Strömung in eine allgemeingültige dimensionslose

Form gebracht werden. Z.B. besteht im Bereich 0 < Ma < 0.3 eine eindeutige Beziehung für das

Verhältnis po / (pi + P2) / 2 zwischen Total- und statischer Druckanzeige der Sonde und dem

Staudruck der Strömung p c<x>2 / 2. Ab Ma = 0.3 machen sich Kompressibilitätseinflüsse bemerk¬

bar, und die damit verbundene lokale Abnahme der Dichte p erfordert eine umfassende Kalibrie¬

rung der Sonde. Grundlegende Veränderungen der Aerodynamik an Sonden treten jedoch im sub¬

sonischen Machzahlbereich nicht in Erscheinung.

• Transsonische Strömungen

Strömungen mit Ma -» 1 reagieren sehr sensitiv auf geringe Störungen (PRANDTL et al. 1990).

Schallbedingungen können infolge der teils starken Strömungsbeschleunigung schon an mit relativ

tiefem Unterschall angeströmten Sonden auftreten. Während für Zylindersonden die kritische An¬

strömmachzahl theoretisch bereits mit Makrit = 0.421 erreicht ist (LAMLA 1939), liegt dieser Wert

bei schlanken Körperformen wesentlich höher. In Abb. 4.2-3 sind die kritischen Machzahlen für el¬

liptische Körper in Funktion des Achsenverhältnisses D/L aufgeführt (KAPLAN 1938).

Kritische Machzahl Ma krit[-]
1.00 0„ 1 r—

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

Verhältnis D/L [-]

Abb. 4.2-3 Kritische Anströmmachzahl elliptischer Körper in Funktion des Achsenverhältnisses

D/L; KAPLAN (1938)

Die ideale Sonde stellt eine gerade Platte mit verschwindender Dicke dar (D / L -»0). Nach der Po¬

tentialtheorie wird die Strömung dann überhaupt nicht gestört. Auch bei schlanken Ellipsen beträgt
die kritische Machzahl z.B. für D / L = 0.2 mehr als Maknt = 0.75. In Analogie dazu liegen die kri¬

tischen Anströmmachzahlen bei schlanken Keilsonden sehr hoch (vgl. auch CHUE 1975). Diese

Erkenntnisse reichen für viele Autoren aus, Keilsonden einzusetzen - insbesondere jedoch von der

Verwendung von Zylindersonden abzusehen.
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Grundlegend ändern sich die Verhältnisse, wenn (ähnlich wie bei der Diskussion der Reynoldszahl-

effekte) der Einfluss des Anströmwinkels in die Betrachtungen einbezogen wird. Gerade beim Ide¬

alfall "Gerade Platte" bewirkt die geringste Schräganströmung eine Übergeschwindigkeit C(p -»°°

an der Kante, und die kritische Machzahl wird zwangsläufig null. Diese theoretischen Überlegun¬

gen lassen sich auf praktische Fälle übertragen und führen zur Folgerung, dass die Ausdehnung des

transsonischen Bereichs eine Frage der Schräganströmung ist. Insbesondere bei sehr schlanken

Keilsonden gehen die scheinbaren Vorteile hinsichtlich Machzahleinfiüssen somit schnell verloren.

Bei noch weiter erhöhter Anströmmachzahl bilden sich an den Sonden lokale Überschallfelder aus.

Störungen dieser Überschallströmungen führen zu Verdichtongsstössen, welche die Strömungsbe¬

dingungen an der Oberfläche von Sonden signifikant verändern können. Z.B. vermögen Grenz¬

schichten den starken Druckanstieg eines Verdichtungsstosses im allgemeinen kaum zu überwin¬

den, und verfrühte Strömungsablösungen sind die Folge. Ob und wie stark sich diese Art von

Machzahleinflüssen auf die Kalibriercharakteristik von Sonden auswirkt, kann nur durch Experi¬

mente ermittelt werden (vgl. Abschnitte 4.2.8 und 4.3/4.4).

Die alleinige Tatsache, dass die Strömung an Sonden zonenweise Überschall erreicht, führtjedoch

nicht notwendigerweise zu einer drastischen Änderung der Charakteristik. Um einen Verdichtongs¬

stoss zu initiieren, muss eine Störung z.B. in der Form von Krümmungen der Sondenkontor

vorliegen. Bilden sich Überschallzonen zudem erst weit stromabwärts der Messbohrung, werden

die Auswirkungen von Verdichtongsstössen eventuell nur stark abgeschwächt registriert. Weiter

dämpft die Grenzschicht, welche in jedem Fall Unterschallbedingungen aufweist, die mit solchen

Stoss-Wechselwirkungen verbundenen Druckänderungen in der praktisch reibungsfreien Aus¬

senströmung stark ab (SCHLICHTUNG 1965, ZIEREP 1982). Die sprunghafte Druckzunahme

infolge Verdichtongsstössen wird somit u.U. an gekrümmten Sondenoberflächen überhaupt nicht

registriert, wie verschiedene in SCHLICHTING/TRUCKENBRODT (1967) aufgeführte Beispiele

von Messungen an Tragflügeln zeigen.

• Supersonische Strömungen

Im supersonischen Geschwindigkeitsbereich bieten Keil- resp. Konussonden den entscheidenden

Vorteil, dass Verdichtungsstösse an der Sondenspitze anliegen und Rückwirkungen auf die Strö¬

mung in diesen Fällen weniger ausgeprägt sind (CHUE 1975). In gasdynamischen Tabellen (z.B.

KOPAL 1949 für Konen und BÖLCS 1970 für Keile) finden sich die maximalen Ablenkungswin¬

kel -r) von Überschallströmungen. Die Werte für f> können bei symmetrischer Anströmung dem

halben Öffnungswinkel 0/2 der Sonden gleichgesetzt werden. In Abbildung 4.2-4, A sind maximal

zulässige Öffnungswinkel von Keilsonden für anliegende Verdichtungsstösse aufgeführt.

Keilwinkel Q [°] Lage Verdichtungsstoss 1/D [-]

10 11 12 13 14 15 16 10 11 12 13 14 15 16

Machzahl Ma [-] Machzahl Ma [-]

Abb. 4.2-4 A: Maximaler Öffnungswinkel 0 von Keilsonden ßr anliegenden Verdichtungs¬

stoss; BÖLCS (1970) undB: Lage abgerückter Verdichtungsstösse; M: MOECKEL (1949), UP:

LAITONE/PARDEE (1947), W: WEILAND (1976) und G/W: GOODERUM/WOOD (1950)



78 4. Statische Eigenschaften aerodynamischer Sonden

Wenn abgerückt, hängt die Distanz 1 zwischen Verdichtongsstoss und Sonde praktisch ausschliess¬

lich von der Schulterbreite der Sonde D ab. In Abbildung 4.2-4, B sind die Resultate theoretischer

Untersuchungen von MOECKEL (1949), LAITONE/PARDEE (1947), WEILAND (1976) und

Experimenten von GOODERUM/WOOD (1950) eingetragen. In diesem Fall wird die Sonde mit ei¬

ner subsonischen Strömung konfrontiert, für welche im Prinzip die Gesetze des hohen Unterschalls

gelten, ausser dass die Strömung hinter solchen Verdichtongsstössen nicht mehr drehungsfrei ist

(SCHLICHTINGATRUCKENBRODT 1967).

Im schallnahen Bereich (1 < Ma < 1.1) liegen Verdichtungsstösse teils um mehrere Sondendurch¬

messer stromaufwärts. Bestrebungen, den Verdichtongsstoss an der Sonde zum Anliegen zu brin¬

gen, sind verständlich1. Jedoch darf z.B. der Öffnungswinkel von Keilsonden unter statischen

Bedingungen schon für eine Machzahl von Ma =1.4 nicht mehr als ca. O = 20° betragen (Abb.

4.2-4, A). Und wie unrealistisch der Versuch ist, Keilsonden für Messungen in Turbomaschinen,

wo der Anströmwinkel zeitlichen Veränderungen unterworfen ist, in irgend einer Art nach diesen

Kriterien auszulegen, zeigt Abbildung 4.2-5. Der maximale Ablenkungswinkel der Überschallströ-

mung "ömax = ocmax + 0/2 setzt sich aus der Summe des Anströmwinkels ocmax = a + sa'

(systematische und stochastische Fluktuationen) und dem halben Öffnungswinkel 0/2 der Keil¬

sonde zusammen. Für das Beispiel einer Keilsonde mit 20° Öffnungswinkel ist ein anliegender Ver¬

dichtongsstoss demzufolge nur im dunkel schattierten supersonischen Bereich möglich.
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Abb. 4.2-5 Machzahlregionen und Winkelbereiche in Turbomaschinen

Der maximal zulässige Öffnungswinkel von Keilsonden für anliegende Verdichtungsstösse kann je

nach Einsatzbereich in Abbildung 4.2-5, B herausgelesen werden. Schon bei sehr geringen Winkel¬

änderungen oc + sa- = 10° sind anliegende Verdichtungsstösse über den ganzen Messzyklus nicht

einmal im denkbaren Extremfall (Messungen in Dampfturbinen-Endstufen2 mit Umfangsmachzah-
len bis Mau ~ 1-7) gewährleistet. Selbst bei der Ausführung von Keilsonden mit gegen Null stre¬

bendem Öffnungswinkel (0 -» 0) rückt der Verdichtongsstoss zeitweise von der Sonde ab. Und

Messfehler aufgrund damit verbundener abrupter Änderungen der Kalibriercharakteristik sind daher

unvermeidbar. Aus diesem Grund sind für Strömungsmessungen in Verdichterstufen, wo nur in

Ausnahmefällen Uberschallbedingungen erreicht werden, "gasdynamische" Überlegungen bei der

Auslegung aerodynamischer Sonden kontraproduktiv.

1 In den meisten Literaturstellen wird dieses Kriterium nicht explizit angesprochen. In sehr vielen Diskussionen

kommt dieser Punktjedoch zur Sprache.

2 Die Auswirkung des Mediums (Isentropenexponent) auf die Gesetzmässigkeiten sei hier unberücksichtigt.
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Eine Aussage über die Eignung konzeptionell verschiedener Sondenformen (L-förmig bzw. pris¬
matisch) in Überschallströmungen treffen FRANSSON (1981) und BÖLCS/SUTER (1986). In

den Ausführungen wird als entscheidender Nachteil L-förmiger gegenüber prismatischen Sonden

herausgestrichen, dass im Raum ausgebildete Verdichtungsstösse vor dem Schaft zu Interaktionen

mit der Strömung an der Sondenspitze führen und die Kalibrierung erheblich erschweren. Das zeigt
sich z.B. an der Zweideutigkeit in der Charakteristik für den statischen Kalibrierkoeffizienten Kb

(Ma) in Abbildung 4.2-24 (Abschnitt 4.2.8.2).

4.2.2.3. DISKUSSION

Die Auswirkungen von Machzahleinflüssen auf die Kalibriercharakteristik aerodynamischer Sonden
sind teils beträchtlich. Die Angaben über Fehlmessungen des Totaldrucks mit Pitotsonden im Über¬

schall können in erster Näherung auf beliebige Sondenformen übertragen werden, obwohl die Be¬

dingungen für gerade Verdichtungsstösse nicht in jedem Fall gegeben sind. Quantitative Angaben
über Veränderungen des statischen Sondendruck-Koeffizienten und der Sensitivität bei der Rich-

tongsmessung in Funktion der Machzahl finden sich in den Abschnitten 4.2.8.2 (Abb. 4.2-24) und

4.2.8.3 (Abb. 4.2-27) sowie in den Ergebnissen der eigenen experimentellen Untersuchungen in

Abschnitt 4.3 (Abb. 4.3-7 und 4.3-15). Dabei zeigen die Charakteristika von Keil- und Konusson¬

den gegenüber Zylindersonden eine geringere Abhängigkeit von der Machzahl.

Diese Aussage gilt jedoch nur unter einer wichtigen Voraussetzung: zeitinvariante Geradanströ¬

mung. Bei schräg angeströmten Sonden präsentieren sich die Auswirkungen von Machzahlein¬

flüssen gerade in einem gegenteiligen Bild (Abbildung 4.3-15, B). Schon bei einem geringen relati¬

ven Anströmwinkel von oc = 10° zeichnen sich dann Unterschiede um Faktor 5 zu Ungunsten z.B.

der 45°-Keilsonde ab.

Insgesamt zeigt sich anhand der eigenen Experimente (Abschnitt 4.3), dass alle untersuchten Son¬

den die Bedingung für eine eindeutige Beziehung po / (pi + P2) / 2 in Funktion der Machzahl über

den Bereich 0.2 < Ma < 0.9 erfüllen (Abbildung 4.3-8). Somit eignen sich selbst Zylindersonden
für zuverlässige Messungen im transsonischen Geschwindigkeitsbereich. Im Kontext dazu liefern

die interferometrischen Untersuchungen in Abschnitt 4.4 die Erkenntnis, dass an Zylindern keine

Verdichtungsstösse mit nachteiligen Auswirkungen auf die Kalibriercharakteristik auftreten.
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4.2.3. TURBULENZEINFLÜSSE

Strömungsturbulenzßhrt zu zufälligen Unsicherheiten bei der Bestimmung zeitlich gemittelter
Grössen. Durch die Erfassung ausreichend langer Zeitreihen können diese Auswirkungen je¬
doch aufein Minimum reduziert werden. Von weit grösserer Bedeutung sind, neben einer mar¬

kanten Einschränkung des subkritischen Reynoldszahlbereichs (Abschnitt 4.2.3.1), systemati¬
sche Einflüsse der Turbulenz auf die Sondenanzeige (Abschnitt 4.2.3.2). Je nach Sondenform
und deren Ausrichtung bei der Messung resultieren vollständig unterschiedliche Messfehler.

Angesichts dieser komplexen Zusammenhänge versagen "einfache" Korrekturverfahren in den

meisten Fällen.

4.2.3.1. AUSWIRKUNGEN DER TURBULENZ AUF SUBKRITISCHEN REYNOLDS¬

ZAHLBEREICH

Abb. 4.2-6 zeigt die von CHEUNG/MELBOURNE (1983) ermittelten Widerstandswerte eines Zy¬
linders in turbulenter Strömung. Die Autoren erörtern die genaueren Umstände, warum der subkri¬

tische Bereich bei Tu ~ 0 auf unter 1.2 * 105 (vgl. Abb. 4.2-1) beschränkt ist, nicht. Als Ursachen

kommen hierfür z.B. Rauhigkeits- und Versperrungseinflüsse in Frage. Dennoch kann aufgrund

Abbildung 4.2-6 abgeschätzt werden, dass der subkritische Reynoldszahlbereich (Abschnitt 4.2.1)
in turbulenten Strömungen deutlich eingeschränkt ist.

Widerstandsbeiwert c w[-]

^=^v i
Tu = 9.1%^-^'

\\ ^-"-"

10 4 10 5 10 6

Reynoldszahl Re [-]

Abb. 4.2-6 cw-Werte von Zylindern in turbulenter Strömung (CHEUNG/MELBOURNE 1983)

4.2.3.2. ANZEIGE VON SONDEN IN TURBULENTEN STRÖMUNGEN

Systematische Auswirkungen der Turbulenz auf die Sondenanzeige beruhen auf nichtlinearen Zu¬

sammenhängen zwischen Geschwindigkeit und Druck an der Messbohrung (vgl. z.B. BUBECK

1987). Aus diesem Grund stimmen der korrekte zeitliche Mittelwert c (t) und der aus dem Stau¬

druck für inkompressible Verhältnisse ( 2(p° (t) - pM(t) )/p) °-5 berechnete nie exakt überein. Die

genau gleichen Aussagen gelten je nach Auswertetechnik (vgl. Abschnitt 2.3) auch für periodische
Mittelwerte c (tot) von schnellen Sondenmessungen.

In der Literatur sind verschiedene Massnahmen zur Umgehung bzw. Korrektur der Turbulenzein¬

flüsse beschrieben. Z.B. ist die Anzeige bei einzelnen Sondenformen nicht oder zumindest viel

weniger durch die Turbulenz beeinflusst. Weiter finden Verfahren zur Korrektur der Auswirkungen
Anwendung. Einerseits werden mit Hilfe experimenteller Daten empirische Ansätze, welche

zwangsläufig sondenspezifisch sind, entwickelt. Vielfach werden auch die zur Bestimmung von
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Turbulenzgrössen angewendeten Näherungsverfahren1 für eine Korrektor der Fehlanzeige von

Sonden herangezogen. Diese basieren u.a. auf folgenden Vereinfachungen:

• Einfluss der Anströmrichtong auf die Sondenanzeige unberücksichtigt: cpo (a) = konst. und

cpoo (a) = konst. bzw. linearisiert (3cpi2 / 3a = konst.).
• Verwendung einer statistischen Grösse der Turbulenz in der Form einer Standardabweichung.
• Inkompressible Strömungsverhältnisse (p = konst).

Teils erhebliche Widersprüche und zudem oft fehlende Transparenz bezüglich einzelner Einflusspa¬

rameter bei den angegebenen Verfahren ermutigen teils nicht zur Anwendung solcher Korrekturver¬

fahren. Manche Autoren sehen sich aus diesem Grund veranlasst, die Turbulenzeinflüsse notge¬

drungen ganz zu vernachlässigen (z.B. CHUE 1975). Auch BRYER/ PANKHURST (1971) be¬

mängeln, dass, obwohl die Problematik zu diesem Zeitpunkt seit längerem bekannt ist, keine zuver¬

lässigen Verfahren zur Korrektur der Turbulenzeinflüsse erarbeitet wurden.

Im folgenden werden die Erkenntnisse aus der Literator aufgeführt. Ein numerisches Verfahren zur

Beschreibung der Turbulenzeinflüsse auf die Totaldruckanzeige von Sonden wird weiterentwickelt

(dadurch lassen sich Turbulenzeinflüsse auf die Anzeige des statischen Drucks und der Anström¬

richtung für geometrisch unterschiedliche Sonden quantifizieren).

Der alleinige Einfluss der Turbulenz kann am besten anhand der Totaldruckmessung mit einer kon¬

ventionellen pneumatischen Pitotsonde in einer inkompressiblen Strömung (p = konst.) illustriert

werden. Der über der Zeitspanne x registrierte Mittelwert2 beträgt nach der theoretischen Beziehung

von GOLDSTEIN (1936)

P^ = ^((p°o(t) + |c2(t))dt = pi; + p^ + l[ p2üu--ru'22+V2 + w'2dt (4.2.3)

mit u', v', w' = f (t). Ungeachtet, ob die Schwankungen p«, (t) und p c2 (t) / 2 statistisch voneinan¬

der abhängen, ergibt die zeitliche Mittelung defmitionsgemäss den korrekten Wert p». Die durch die

Turbulenz verursachte Fehlanzeige des Totaldruckes beruht demzufolge nur auf Staudruckschwan¬

kungen und wird in der dimensionlosen Form zu:

p
u'2 + v'2+ w'2

AcpQerr =J^= \ 3 Tu2 (4.2-4)
PO "Po» ü2.

V
2

Dieser Messfehler ist bei pneumatischen Sonden unvermeidbar und beläuft sich z.B. bei einem

Turbulenzgrad von Tu = 20% auf immerhin Acpoerr = 12%. Diese Abschätzung der Beeinflussung
der Strömungsmessung mit pneumatischen Sonden durch die Turbulenz ist auch für Anwender von

schnellen aerodynamischen Sonden von grösster Bedeutung, da in vielen Fällen pneumatische

Messungen die Basis für schnelle Messungen in der Form eines DC-Anteils darstellen. Zudem ma¬

chen sich diese Effekte je nach Auswertetechnik (vgl. Abschnitt 2.3) auch bei den periodischen
Mittelwerten der Drucksignale p i (cot) bemerkbar.

Hierzu erfüllen diese Verfahren grösstenteils ihren Zweck (vgl. Abschnitt 4.2.8.3). Fehler von ca. 5 bis 10 % bei

der Ermittlung eines Turbulenzgrades spielen eine eher untergeordnete Rolle (Abschnitt 2.2), während derartige

Kompromisse bei der Messung der gemittelten Strömungsgrössen nicht eingegangen werden dürfen.

Nicht berücksichtigt sind hierbei Fehlmessungen durch unterschiedliche Ein- und Ausströmungsbedingungen der

Messleitung (vgl. z.B. JOHNSON 1955, KRAUSE/DUDZINSKI/JOHNSON 1974, TABACK 1949, WEYER

1974 und WEYER/SCHODL 1971).
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Goldsteins Beziehung nach Gleichung 4.2-3 ist nur für Totaldrucksonden mit sehr grossen Un-

empfindlichkeitsbereichen (z.B. Pitotsonden, mit cpo (oc, 7) = 1), und ausserdem geringen Turbu¬

lenzgraden, zulässig. Bei den allgemeinen Betrachtungen der Turbulenzeinflüsse auf die Sondenan¬

zeige muss der Einfluss der Anströmrichtong jedoch unbedingt einbezogen werden. Z.B. führten

HINZE/VAN DER HEGGE ZIJNEN (1949) Totaldruckmessungen mit einer pneumatischen
Standardsonde (hierbei handelt es sich wahrscheinlich um eine Prandtl-Sonde) in turbulenten Strö¬

mungen durch. Die beste Näherung zur Quantifizierung der Anzeige analog Gleichung 4.2-3 reali¬

sierten sie, indem die lateralen Schwankungen v' und w' vernachlässigt und ausschliesslich die

Längsschwankungen berücksichtigt wurden. ALEXANDER et al. (1950) fanden sogar, dass die

angezeigten Totaldrücke mit zunehmender Turbulenz entgegen den Erwartungen abnahmen. Daraus

folgerten sie, dass der Einfluss der turbulenten Schwankungsgrössen am besten überhaupt zu ver¬

nachlässigen ist. HINZE (1975) schreibt diese Beobachtungen dem Einfluss der Kalibriercharak¬

teristik zu und schlägt die Relation

P^ = P^ + P^(l+^ + (l-B)^±f^) (4.2-5)

mit B als empirischem, sondenspezifischem Wert, vor. Aufgrund dieser Erkenntnisse kann keine

allgemeingültige Näherungsformelßr die Auswirkungen der Turbulenz auf die Totaldruckanzeige
und folglich auch auf die Anzeige der Drücke an der Seitenflanke von Sonden formuliert werden.

• Numerisches Integrationsverfahren

Eine vielversprechende theoretische Lösung erarbeiteten BECKER/BROWN (1974). Mit Hilfe ei¬

nes numerischen Integrationsverfahrens konnten die Auswirkungen der Turbulenz auf die Total¬

druckanzeige unterschiedlich geformter Sonden quantifiziert werden. Die dabei gewonnen Er¬

kenntnisse wurden erfolgreich zur Bestimmung der Turbulenzgrössen durch Vergleichsmessungen
mit geometrisch variierten Sonden genutzt. Die Vorteile dieses Verfahrens liegen darin, dass einer¬

seits dem Einfluss der Anströmrichtong auf die Sondencharakteristik vollumfänglich Rechnung ge¬

tragen wird. Ausserdem wird die Turbulenz nicht durch eine einzelne statistische Grösse in der

Form einer Standardabweichung, sondern mit Hilfe einer Wahrscheinlichkeitsdichteverteilung mo¬

delliert. Für den einfachen Fall:

• u'2 = v'2 = w'2 (isotrope Turbulenz) und Schubspannungen u'v' = u'w' = v'w' = 0

• quasistatische Verhältnisse
• machzahlunabhängige Kalibrierwerte cp (et)

kann die Druckanzeige von Sonden im inkompressiblen Bereich mit grosser Zuverlässigkeit

wiedergegeben werden. Bei gaussverteilten Geschwindigkeitsschwankungen der turbulenten Strö¬

mung berechnet sich der an einer Druckmessbohrung registrierte zeitliche Mittelwert p in Funktion

von a, 7, Tu nach

y»U max i»v max ^w max

P = P^+ j I I (f(u', v',w') cp(öT+a',Y + Y') ^-) du'dv'dw' (4.2-6)

J u'min J v'miii J w'mio

mit c als Momentanbetrag der Geschwindigkeit, a und 7 = mittlerer Anströmwinkel und f (u', v',

w') als Wahrscheinlichkeitsdichteverteilung für die Schwankungsgrössen (vgl. Anhang A-

4.2.3.2).

Bei prismatischen Sonden können die Auswirkungen des Anströmwinkels 7 auf die Kalibriercha¬

rakteristik in erster Linie vernachlässigt werden (vgl. z.B. Abb. 4.2-14, Abschnitt 4.2.5), wodurch

cp nur noch eine Funktion von oc + a' darstellt. Dadurch, und mit Hilfe einiger Vereinfachungen

(vgl. Anhang A-4.2.3.2) können die Auswirkungen der Turbulenz und des mittleren Anström-
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winkeis a auf die Totaldruck-, statische Druck- und Richtongsanzeige verschiedener Sonden quan¬

tifiziert werden1. Aus dem Vergleich der durch den mittleren Staudruck pjLT 2 / 2 normierten Werte

für p (et, Tu) - poo nach Gleichung 4.2-6 und der korrekten Grösse cp (oc) der Charakteristik lässt

sich so eine Fehlanzeige Acperr bestimmen (zur besseren Veranschaulichung der Verhältnisse wer¬

den in den folgenden Ausführungen sehr hohe Turbulenzgrade betrachtet).

• Auswirkungen aufdie Totaldruckanzeige

Die Werte Acpasrr (oc, Tu) in Abbildung 4.2-7 repräsentieren Fehlanzeigen des Totaldrucks einer

unter verschiedenen Winkeln oc angeströmten Pitot- und zylindrischen Totaldrucksonde. Die Kali¬

brierdaten für die Pitotsonde, bei welcher die Abhängigkeit der Kalibriercharakteristik vom An¬

strömwinkel 7 ebenfalls in die Rechnung einbezogen werden musste, stammen aus HUMM

(1989B), diejenigen für die Zylindersonde aus HUMM (1988A).

Fehlanzeige Acp0„r (Tu, oc ) [-] Fehlanzeige Acp0,„. (Tu, oc ) [-]

0 10 20 30 40 0 10 20 30 40

TurbulenzgradTu [%] Turbulenzgrad Tu [%]

Abb. 4.2-7 Fehlanzeige des Totaldrucks Acpoerr einer Pitot- (A) und einer Zylindersonde (B) in

Funktion der Turbulenz und des mittleren Anströmwinkels a

Pitotsonden messen den Totaldruck generell zu hoch, während die von Zylindersonden angezeigten
Werte unter Umständen sogar unter dem korrekten Wert liegen können. Letztere liefern den Total¬

druck im abgeglichenen Zustand selbst bei sehr hohen Turbulenzgraden innerhalb 3% genau, wo¬

gegen die Messfehler bei Pitotsonden bis zu ca. 20% betragen. Die bei der Zylindersonde fehlende

Systematik der Fehlmessung Acpoen- in Funktion der Parameter oc, Tu illustriert die Komplexität
der Zusammenhänge. So machen sich die Auswirkungen der Turbulenz je nach Ausrichtong der

Sonde mit entgegengesetztem Vorzeichen bemerkbar. Bei gerader Anströmung dominiert der Ein¬

fluss des "höheren Staudrucks" der turbulenten Strömung ü 2 + u'2 + v'2 + w'2. Dieser Effekt

wird im Kontext mit grosser Schräganströmung und hohen Turbulenzgraden durch die Kalibrier¬

charakteristik überkompensiert. Interessant ist der Vergleich zwischen dem Integrationsverfahren
und dem Näherungsverfahren nach Goldstein (Gl. 4.2-3). Bis zu Tu = 20% ist beim Pitot eine sehr

gute Übereinstimmung ersichtlich. Demgegenüber vermag das Näherungsverfahren die Verhält¬

nisse bei Messungen mit Zylindersonden nicht annähernd richtig wiederzugeben.

Aufgrund der Ergebnisse in Abb. 4.2-7 kann eine allgemeine Aussage über die Totaldruckanzeige
von Sonden in turbulenten Strömungen getroffen werden. Sonden mit geringeren "Unempfindlich-
keitsbereichen" der Totaldruckanzeige (Abschnitt 4.2.8.1) als z.B. die Zylindersonde zeigen zu

tiefe Totaldrücke an.

Bei einer Verfeinerung der vorliegenden Ausführungen müssten die Erkenntnisse von TOOMRE (1960), in

welchen auf den Einfluss der Grössenskala der Turbulenz auf die Messung des statischen Druckes hingewiesen

wird, einbezogen werden.
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• Auswirkungen aufdie Richtungs- und statische Druckmessung

Auf analoge Weise können die Abweichungen zwischen angezeigtem zeitlich gemitteltem Druckko¬

effizienten an der Seitenflanke prismatischer Sonden cpi (oc, Tu) = (pi (a, Tu) - poo) / (p ü2 / 2)
und dem korrekten Wert cpi (a) bestimmt werden. In Abbildung 4.2-8 sind die Werte Acpi in

Funktion des mittleren Anströmwinkels oc und des Turbulenzgrades Tu für die Zylinder- und drei

Keilsonden dargestellt (Sonden Nr. 1, 9,12 und 13; Kalibrierdaten vgl. Abschnitt 4.3.3).
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Abb. 4.2-8 Auswirkung der Turbulenz und des mittleren Anströmwinkels auf den angezeigten

Druckkoeffizienten in Messbohrung 1

Die Auswirkungen der Turbulenz auf die Abweichungen der Druckkoeffizienten Acpi unterschei¬

den sich stark bei den einzelnen Sondenformen. Zudem ist der Einfluss des mittleren Anströmwin¬

kels oc markant. Mit Hilfe von Gleichung 4.2-7 können die resultierenden Fehlweisungswinkel

infolge Turbulenz und Anströmwinkel oc sowie die Auswirkungen auf den angezeigten statischen

Sondendruck cp«, nach Gleichung 4.2-8 bestimmt werden (Abbildungen 4.2-9 und 4.2-10).

——

-

_

Acpi (a, Tu) - Acp2 (oc, Tu)
_

Acpi (+ oc, Tu) - Acpi (- oc, Tu)
dcpi2 dCpi2

3a 9a

Acpo, (ä, Tu) =
AcPl(+a,Tu) + Acp1(-a,Tu)

(4.2-7)

(4.2-8)

Analog der vereinfachten Beziehungen nach GOLDSTEIN (Gl. 4.2-3/4) zur Quantifizierung der

Fehlanzeige bei Totaldrucksonden können Näherungsverfahren zur Beschreibung der Turbulenz¬

einflüsse auf die Richtongsmessung und Messung des statischen Druckes erarbeitet werden. Hier¬

bei werden die Kalibriereigenschaften von Sonden als linear betrachtet. Z.B. wird 9cpi2 / 3a =

konst. gesetzt und mit Hilfe der Ausführungen in Abschnitt 4.2.8.4 kann für einen solchen Fall ein

FehlWeisungswinkel bestimmt werden. Als Ausgangslage dient Gleichung 4.2-24: Für den zeitli¬

chen Mittelwert der Schwankung gilt cp'12 = a 3cpi2 / 3a (u'2 + v'2 + w'2) / ü"2. Diese Grösse

entspricht einer Fehlanzeige des Differenzdruckkoeffizienten infolge Turbulenz. Mit der Beziehung
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Aaerr = cp'12 / (3cpi2 / 3a) = a(u'2 + v'2 + w'2)/ü2 lässt sich der resultierende Fehlwei¬

sungswinkel berechnen. Dieser durch das Näherungsverfahren ermittelte Wert für Aaetr l ist bei

allen Sonden - unabhängig der Form - identisch (Abbildung 4.2-9).
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Abb. 4.2-9 Auswirkung der Turbulenz auf die Fehlanzeige Aaerr mit pneumatischen Sonden;

Vergleich zwischen numerischem Integrationsverfahren und Näherungsverfahren

Durch pneumatischen Abgleich lässt sich in jedem Fall die exakte Richtung des Geschwindigkeits¬
vektors bestimmen, hingegen sind für a * 0 teils markante Fehlmessungen zu gewärtigen. Der Ein¬

fluss der Sondenform auf die Richtongsmessung in torbulenten Strömungen zeigt sich deutlich

beim Vergleich der Zylinder- und Keilsonden. Weiter sind die grossen Diskrepanzen zwischen Inte-

grations- und Näherungsverfahren herauszustreichen.

Fehlanzeigen des statischen Druckes infolge Turbulenz sind in Abbildung 4.2-10 aufgeführt. Dar¬

gestellt sind die Abweichungen Acp«, in Funktion des Turbulenzgrades Tu und des mittleren An¬

strömwinkels a. Der starke Einfluss der Form und der Ausrichtong der Sonde zeigt sich auch hier.

Bei Zylindersonden liegt der gemessene statische Druck über dem Referenzwert, wogegen Keile

meistens zu tiefe Werte anzeigen. Diese Erkenntnisse erklären die teils erheblichen Widersprüche
von in der Literator veröffentlichten Messungen des statischen Druckes in torbulenten Strömungen,
wo meistens Näherungsverfahren zur Quantifizierung der Fehlmessungen herangezogen werden.

Insbesondere der Vergleich der Untersuchungen verschiedener Autoren in SIDDON (1969) zeigt

grosse Streuungen.

Ähnlich wie für die Richtongsmessung kann eine Abschätzung der Messfehler mit Hilfe eines Nä-

herungsverfahrens vorgenommen werden. Dabei wird der statische Sondendruck-Koeffizient cp»«

(a) als konstant angenommen und Gleichung 4.2-4 ergibt Acp oo
= cpoo 3 Tu2. Diese Beziehung

trägt naturgemäss dem Einfluss des Anströmwinkels a keine Rechnung, wodurch das Näherungs-
verfahren nur eine Kurve pro Sonde liefert und die Bedingungen insgesamt schlecht wiedergibt.

1 Den exakt gleichen Wert ergibt auch das für eine idealisierte Sonde mit cpn = 3cpi2 / da * oc durchgeführte

numerische Integrationsverfahren.
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Abw. stat. Druckkoeffizient Acp„ [-] Abw. stat. Druckkoeffizient Acp„, [-]
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Abb. 4.2-10 Auswirkung der Turbulenz auf die Messung des statischen Druckes mit pneumati¬
schen Sonden, Vergleich zwischen Näherungsverfahren und numerischem Integrationsverfahren

4.2.3.3. DISKUSSION

Die Auswirkungen der Strömungsturbulenz auf die Sondenanzeige sind teils beträchtlich. Bei einer

routinemässigen Kalibrierung bleibt dies im Verborgenen, ausser der Windkanal würde mit Turbu¬

lenzgeneratoren ausgerüstet. Diese Vorgehensweise ist sehr aufwendig und wird aus diesem Grund

in der Literatur - ausser bei der Grundlagenforschung - selten angewendet.

Dem unter diesem Abschnitt entwickelten theoretischen Verfahren zur Quantifizierung der Effekte

kann eine relativ grosse Zuverlässigkeit attestiert werden. Z.B. belegen die Ausführungen in

GOSSWEILER (1993), dass diese Modellierung sehr wirklichkeitsnah ist. Somit ist die Möglich¬
keit gegeben, systematische Fehlmessungen infolge Turbulenz zu korrigieren. Bei Messungen in

Turbomaschinen wird sich indessen die starke gegenseitige Abhängigkeit der Einflüsse von

zyklisch variierenden Anströmwinkeln a (t) und Turbulenzgrössen als grosses Problem heraus¬

stellen. Aus diesem Grund ist die Verwendung von Sondenformen, deren Anzeige wenig durch

diese Effekte beeinflusst sind, vorzuziehen.

Weiter können die Ausführungen dieses Abschnitts qualitativ auf systematische Strömungsfluktoa-
tionen übertragen werden, jedoch kommt in diesem Zusammenhang ein entscheidender Unterschied

zum Tragen. Die Betrachtungen der Auswirkungen der Strömungsturbulenz stützen sich auf eine

realistische Annahme, dass die zufälligen turbulenten Schwankungen ein symmetrisches Erschei¬

nungsbild zeigen. Die systematischen Fluktoationen weisen demgegenüber einen z.T. stark asym¬

metrischen Charakter auf. Daraus lässt sich die wichtige Folgerung ableiten, dass die pneumatische

Anzeige von Sonden mit sehr grosser Abhängigkeit von der Anströmrichtong Fehler beinhaltet, und

dass selbst durch den "Abgleich" derartiger Sonden Fehlmessungen nicht umgangen werden kön¬

nen (vgl. hierzu die Ausführungen in Kapitel 6).
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4.2.4. GRADIENTENEINFLÜSSE

Geschwindigkeitsgradienten beeinflussen in erster Linie die Richtungsmessung mit aerodynami¬
schen Sonden. Dabei auftretende Fehlmessungen fallen proportional dem Geschwindigkeits¬
gradienten, der Abmessung der Sonde sowie einem Formfaktor der Sonde aus. In der Literatur

finden zur theoretischen Beschreibung der Auswirkungen auf z.B. Zylinder und Keile zwei

konzeptionell unterschiedliche Verfahren Anwendung. Potentialtheoretische Untersuchungen
ergeben ßr den Fall des Zylinders eine (korrekte) Verschiebung des Staupunktes, während¬

dem beim Verfahren der Stromlinienprojektionßr Keilsondenfälschlicherweise davon ausge¬

gangen wird, dass der Staupunkt an der Sondenspitzefixiert bleibt.

Aus diesem Grund attestiert die Literatur Keilen eine um ca. Faktor 10 geringere Anfälligkeit auf
Geschwindigkeitsgradienten. In völligem Widerspruch dazu stehen die Ergebnisse eigener
experimenteller Untersuchungen1. Der Vergleich der Anzeige einer 55°-Keil- und einer Zylin¬
dersonde ergibt, dass die Fehlwinkelanzeige von Zylinder- gegenüber Keilsonden um lediglich
ca. 50 % höher liegt. Da Zylindersonden insgesamtßr Messungen in Turbomaschinen hervor¬

ragende Eigenschaften aufweisen, kann diese geringßgig höhere Gradientenanfälligkeit in Kauf
genommen werden, zumal sich die systematischen Auswirkungen dieses Effektes bei der Aus¬

wertung der Messdaten korrigieren lassen.

Statische Querdruck- und Geschwindigkeitsgradienten sind typisch für das Strömungsbild im Inne¬

ren von Turbomaschinen. Damit sind Auswirkungen auf das Potentialfeld und Verzerrungen des

Geschwindigkeitsprofiis im Bereich der Sonde verbunden. Rückschlüsse auf die tatsächliche Ge¬

schwindigkeit und Richtung des Strömungsvektors sind mit aerodynamischen Sonden in diesen

Fällen nicht ohne Vorbehalt zulässig. Ein Verfahren zur Korrektor der Fehlwinkelanzeige einer

Sonde aufgrund statischer Querdruckgradienten ist in HEINIGER (1990) beschrieben. Neben der

Beeinflussung der Totaldruckmessung, wirken sich Geschwindigkeitsgradienten vor allem auf die

Bestimmung des Anströmwinkels aus. Vergleichsweise wenig ist über Auswirkungen auf Messun¬

gen des statischen Druckes veröffentiichL CHUE (1975) zitiert experimentelle Untersuchungen, wo
über eine vollständige Absenz von Gradienteneinflüssen auf die statische Druckanzeige einer Sonde

berichtet wird.

4.2.4.1. TOTALDRUCKMESSUNG

Infolge der Staulinienverschiebung aufgrund von Geschwindigkeitsgradienten registrieren Pitotson¬

den einen zu hohen Staudruck (vgl. z.B. CHUE 1975, LIVESEY 1956, MacMILLAN 1956,
TAVOULARIS/SZYMCZAK 1989 etc.). Untersuchungen z.B. von MacMILLAN (1956) ergaben,
dass diese Einflüsse bei Pitotsonden durch die Abflachung der Mündung markant verringert werden
können. Zudem zeichnen sich derart geformte Sonden durch eine geringere Anfälligkeit auf

Reynoldszahleinflüsse (vgl. Abschnitt 4.2.1) und Wandeinflüsse (BRYER/ PANKHURST 1971,
MacMILLAN 1954, A & B) aus. Diese Massnahme ist jedoch nur bei Spezialanwendungen sinn¬

voll (z.B. Grenzschichtmessungen), da andere aerodynamische Eigenschaften dadurch nachteilig
beeinflusst werden können.

l Im Rahmen dieser Arbeit für die 55°-Keilsonde in Abschnitt 4.3.3.3 (vgl. auch HUMM/VERDEGAAL 1992)

und laborintemer Untersuchungen an einer Zylindersonde von KUPFERSCHMIED (1987) und RIBI (1987)
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4.2.4.2. RICHTUNGSMESSUNG

Die Ursache für die Fehlwinkelanzeige bei Messungen in Strömungen mit Geschwindigkeitsgradi¬

enten liegt bei aerodynamischen Sonden mit endlichen Abmessungen darin, dass die an den Sonden

anliegenden Drücke nicht den aus homogenen Strömungsfeldern gewonnenen Werten, unter identi¬

scher Anströmrichtung a, entsprechen (Abb. 4.2-11). In diesem Fall wird von der Sonde nicht der

korrekte Anströmwinkel a, sondern ein verfälschter Wert a' = a + Acten- angezeigt.

Strömung mit Geschwin¬

digkeitsgradient (3u / 3y, cc)

homogene Strömung

(3u / 3y = 0, oc')

Abb. 4.2-11 Fehlmessung Aaerr im Geschwindigkeitsgradienten

Über Gradienteneinflüsse auf die Richtungsanzeige sind in der Literatur Resultate experimenteller

und theoretischer Untersuchungen aufgeführt. Bei allen Verfahren wird die Strömung als kurzzeitig

"eingefroren" aufgefasst. D.h. der durch das Passieren der Laufschaufel generierte zeitabhängige

Gradient wird bei dieser quasistatischen Betrachtung (dynamische Aspekte bleiben unberücksich¬

tigt) durch eine zeitinvariante Scherschichtströmung modelliert. Dadurch wird der endlichen Aus¬

dehnung der Sonde Rechnung getragen, wodurch sich eine Phasenkorrektur bei der Auswertung

der Messignale erübrigt (diese Massnahme berücksichtigt, dass die einzelnen repräsentativen
Stromlinien zu unterschiedlichen Zeitpunkten an den seitlich versetzten Messbohrungen anliegen).

• Experimentelle Untersuchungen

Für die Fehlwinkelanzeige einer Sonde lässt sich gemäss den nachfolgenden Ausführungen als

massgebende dimensionslose Grösse du / 3y / uo *
ai2 in Funktion des Geschwindigkeitsgradien¬

ten 3u / 3y, bezogen auf eine mittlere Grundgeschwindigkeit uo, und dem Abstand der Messboh¬

rungen ai2 ~ D (D = Sondendurchmesser) angeben. Bei experimentellen Untersuchungen kann

demzufolge ein hohes Auflösevermögen bei der Messung nur im Zusammenhang mit ausgeprägten

Geschwindigkeitsgradienten und der Verwendung baulich grosser Sonden, zudem durch hohe

Machzahlen der Strömung und damit verbundene hohe Staudrücke begünstigt, realisiert werden. So

nehmen u.a. DeVRIES (1958), DIXON (1978) und WALLEN (1981/83) Messungen im Nachlauf

von Zylindern sowie IKUI/INOUE (1970) in der Scherschicht eines ca. 100 mm langen Tragflü¬

gels vor. In Tabelle 4.2-2 sind die aus der Literatur entnommenen Angaben über Sondenabmessun¬

gen D und Ausdehnungen der Scherschicht 5 aufgeführt.

Referenz 0 Sonde D

[mml

Scherschicht 8

fmml

Verhältnis D/8

H

BUBECK (1987) 3 50 0.06

DeVRIES (1958) max. 5.1 15 0.34

DIXON (1978) max. 11.2 20 0.56

IKUI/INOUE (1970) max. 2 2 1 !!!

KUPFERSCHMIED & RIBI (1987) 2.5 10 0.25

WALLEN (1981/83) 2.5 6 0.4

Tab. 4.2-2 Verhältnis D/8 bei experimentellen Untersuchungen der Gradienteneinflüsse
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Im Vergleich zeigt sich bei den Untersuchungen von BUBECK (1987) das günstigste Verhältnis

D / 8 = 0.06. Die Untersuchungen von KUPFERSCHMIED (1987) und RIBI (1987) fanden in

der Scherschicht einer geraden Platte statt. Dabei betrug D / 8 = 0.25. In Extremfällen (z.B. IKU1V

INOUE) füllt die Sonde jedoch die ganze Scherschicht aus, wodurch die Messdaten u.U. markant

verfälscht werden (vgl. z.B. auch BUBECK 1987). Insbesondere die Kombination grosser Werte

D / 8 und hoher Machzahlen zieht ausserdem Probleme mit Versperrungseinflüssen nach sich (vgl.

Abschnitt 4.2.6, wenn 8 -» H als typische Abmessung für den Strömungsquerschnitt verwendet

wird). Weiter verweist BUBECK auf einen grundsätzlichen Nachteil von derartigen Untersuchun¬

gen in Scherschichten: Einerseits sind die Strömungen i. a. sehr instabil, und zusätzlich führt er an,

dass sich die Experimentatoren ausserdem oft auf eine unbegründete Annahme, dass die Strömun¬

gen in der Scherschicht achsparallel verlaufen1, abstützen.

Dennoch können aus den veröffentlichten Resultaten wichtige Erkenntnisse gewonnen werden.

Überschlägig kann die Aussage getroffen werden, dass der Messfehler aufgrund von vorgegebenen

Geschwindigkeitsgradienten proportional der Sondenabmessung ausfällt (CHUE 1975, DLXON

1978, IKULTNOUE 1970). Die Untersuchungen von De VRIES (1958) ergaben zudem, dass Keil¬

sonden mit sehr schlanken Öffnungswinkeln geringere Fehlwinkel anzeigen. Beim Vergleich der

Anzeige stumpfer Sonden und messerartig ausgeführter Keilsonden ist jedoch besonderes Augen¬

merk darauf zu richten, dass sich die Bedingungen trotz vereinzelt sehr "eingeengter Platzverhält¬

nisse" (vgl. Tabelle 4.2-2) entsprechen. Z.B. müssen die seitlichen Druckmessbohrungen für einen

repräsentativen Vergleich gemäss den nachfolgenden Ausführungen den gleichen Abstand aufwei¬

sen. So kann der Fall eintreten, dass die Spitze sehr schlank und somit lang ausgeführter Keilson¬

den in Regionen zu liegen kommt, wo die Strömung ganz andere Eigenschaften aufweist

• Theoretische Verfahren

Ein potentialtheoretisches Verfahren zur Quantifizierung von Gradienteneinflüssen auf die Anzeige

von Zylindersonden wurde von WIEGHARDT (1946) entwickelt. Gegenüber allen anderen in der

Literatur vorgestellten Methoden unterscheidet sich diese dadurch, dass der Verschiebung des Stau¬

punkts infolge geändertem Potentialfeld richtigerweise Rechnung getragen wird. Demgegenüber
wird bei Keilsonden allgemein davon ausgegangen, dass der Staupunkt an der Sondenspitze fixiert

bleibt. Basierend auf dieser Hypothese werden in ULKEN (1968) und WALLEN (1981/83) die

den lokalen Stromlinien entsprechenden Staudrücke auf die einzelnen Messbohrungen der Sonde

projiziert. Der von einer Sonde im Geschwindigkeitsgradient 3u / 3y angezeigte Anströmwinkel a'

berechnet sich nach Gl. 4.2-9 mit Hilfe der dimensionslosen Koeffizienten cpi = pj / (p / 2 uj2) aus

der Kalibrierung der Sonde.

„._
f/ui2 Cpi-U22Cp2 j
l u02 cp0 - Ui2 cpi J

ai resp. a2 (mit unterschiedlichem Vorzeichen) repräsentieren die Distanz normal zur 0. Stromlinie.

Bei der Messdatenauswertong erfolgt die iterative Bestimmung der Werte ai resp. a2 aufgrund eines

Bei den eigenen experimentellen Untersuchungen wurde diesen Aussagen Rechnung getragen. Die Fehlwin¬

kelanzeige einer 55°-Keilsonde wurde in einer Wandgrenzschicht durch den direkten Vergleich mit einer gradi¬

entenunempfindlichen Sonde ermittelt. Die Abmessungen der Sonden waren mit D = 3.1 mm vergleichsweise

klein und die Grenzschicht wies mit 8 = 100 mm eine grosse Breite auf (D / 8 = 0.03). Ausserdem betrugen die

Machzahlen Ma < 0.35, um Versperrungseinflüsse gering zu halten. Dennoch Hessen sich in diesem Umfeld

typische dimensionslose Geschwindigkeitsgradienten du / 3y / uo
*
a^ ~ 0.05 für Sondenmessungen in Turbo¬

maschinen realisieren (vgl. Abschnitt 3.2.7 und HUMM/VERDEGAAL 1992A).

ÖU l"

«o + aig^J cp1-|uo + a2^| cp2

3u\2

OU I"

utf cpo - |uo + a; 5-1 cpi

(4.2-9)
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sukzessive an den korrekten Wert a angenäherten Anströmwinkels a' = a + AOen-- In ULKEN

zeigt der Vergleich zwischen Theorie und dem in der Scherschicht eines Freistrahls durchgeführten

Experiment eine fast 100-prozentige Übereinstimmung, während die Resultate in WALLEN für

praktisch identische Bedingungen lediglich befriedigend ausfallen.

Ein weiteres Verfahren stellt HENEKA (1983) vor. Hierbei werden die Geschwindigkeitsvektoren

aufgrund des Geschwindigkeitsgradienten in einzelne Komponenten aufgeteilt und aufgrund der

senkrecht auf die Sondenoberfläche projizierten Staudruckanteile ein Querdruckgradient quantifi¬
ziert. Die Ausführungen in HUMM/VERDEGAAL (1992A) zeigen jedoch, dass das Verfahren

physikalisch unbegründbar ist.

• Modifiziertes Verfahren der Stromlinienprojektion; Sonde K55(i)

Am konkreten Beispiel der für schnelle Messungen im Radialverdichter RIGI1 konzipierten Keil¬

sonde K55(i) (HUMM 1990) wird das Verfahren der Stromlinienprojektion von ULKEN und

WALLEN weiterentwickelt Diesem Arbeitsschritt liegen folgende Gedanken zugrunde:

• Identifikation der relevanten Einflussparameter auf die Fehlwinkelanzeige.
• Erarbeitung eines vereinfachten Auswerteverfahrens, bei welchem sich Iterationen erübrigen

(dadurch soll eine rationellere rechnerische Verarbeitung von Messdaten ermöglicht werden).
• Vergleich zwischen Theorie und eigenen experimentellen Untersuchungsresultaten (Abschnitt

4.3.3.3).

Das Verfahren der Stromlinienprojektion beruht auf der Annahme, dass die Spitze der Keilsonde

das Strömungsfeld entsprechend der auf die Messbohrungen 1 und 2 projizierten Stromlinien auf¬

teilt. Für geringe Anströmwinkel2 a können die Drücke p, - p«, = p uj2 / 2 cpi (a) in Messbohrung
1 resp. 2 nach Abbildung 4.2-12 eingezeichnet werden. Erfolgt die Auswertong der Messergeb¬
nisse für dieses gewählte Beispiel nach a = Api2 / (p ü 2 / 2) / (3cpi2 / 3a), resultiert ein Fehl¬

winkel I Acten-1 - 1.5°.

Sondendruck pi - p~ [mbar]
50

| , , , . , .

Ma = 0.3

-6.0 -4.0 -2.0 0.0 2.0 4.0 6.0

Anströmwinkel cc [°]

Abb. 4.2-12 Drücke an der 55°-Keilsonde in Funktion des Anströmwinkels a

Beide aufgezeichneten Kurven p2 - p«, und pi - poo schneiden die Nulllinie bei a = - 6° bzw. 6°,

wenn an den entsprechenden Druckmessbohrungen der Keilsonde in Funktion des Anströmwinkels

a gerade der statische Druck der Umgebungsströmung p«, anliegt Somit ist die Anzeige Api2 einer

Sonde mit p2 - p«> = pi - p» = 0 im abgeglichenen Zustand (d.h. cp(a = o) = 0). z-B. bei einer Zylin¬
dersonde mit Messbohrungen unter (p = ± 42°, nach dem Verfahren der Stromlinienprojektion durch

RIGI: Radialverdichter des Labors für Strömungsmaschinen; KWF-Projekte "Strömungsinstabilitäten in Radial-

verdichter-Diftusoren" und "Systemverhalten von Radialverdichtern".

Damit der Einfluss der variierenden Distanzen ai und a2 zur 0. Stromlinie vernachlässigt werden kann (oc < 10°;

vgl. HUMM/VERDEGAAL 1992A).



4.2. Theoretische Grundlagen/Literaturverarbeitung, 4.2.4. Gradienteneinflüsse 91

Geschwindigkeitsgradienten nicht beeinflusst. Daraus lässt sich bereits qualitativ die Bedeutung des

Einflussparameters cp(a = n) ableiten. Die analytische Beschreibung der Verhältnisse wird erleich¬

tert, wenn eine in einer inkompressiblen gradientenbehafteten Strömung pneumatisch abgeglichene

Sonde betrachtet wird. Durch die Bedingung a' = 0 = a + Aaerr -» a = - Aaerr wird eine Unbe¬

kannte eliminiert (Abb. 4.2-13). In diesem Fall registrieren die Druckmessbohrungen den identi¬

schen Wert

Pi =P2

/ 3u\2 / 3u\2 (4.2-10)

a,¥) cPl=|u0 +

a2¥uo CP2

U
u(y)

ui(y) \ lj*

uo(y) \ ai
0 ^tc

a2 Aaerr ^ Ml^
U2(y) 2

3u/3y

Abb. 4.2-13 Pneumatisch abgeglichene Sonde im Geschwindigkeitsgradient

Gleichung 4.2-10 ausmultipliziert und vereinfacht (vgl Anhang A-4.2.4) führt auf die Beziehung

9p°/3y/fo^/,)cP(K = 0)

(4.2-11)Aae
2a,23u/^/UncP(a = 0)

ai2

3 cp 12
3 cp 12

3 a 3 a

für den Fehlweisungswinkel Aaerr infolge Geschwindigkeits- bzw. Staudruckgradient. Danach fällt

die Fehlweisung einer Sonde proportional der Sondenabmessung (repräsentiert durch die Grösse

a]2), z.B. dem dimensionslosen Geschwindigkeitsgradienten (3u/3y) / uo, dem cp-Wert bei a = 0:

cP(cc = 0) und umgekehrt proportional der Sensitivität der Sonde 3cpi2 / 3a aus. So zeigt z.B. eine

Sonde, welche den statischen Druck der Umgebungsströmung1 p^ misst (cpf« = 0)
= 0), gemäss

Gleichung 4.2-11 den exakten Anströmwinkel an (diese Erkenntnis liefert auch die Diskussion zu

Abbildung 4.2-12). Im quasilinearen Kalibrierbereich (3cpi2 / 3a ~ konst.) ist die Gleichung selbst

für unabgeglichene Sonden (solange a < 20°) gültig (HUMM/VERDEGAAL). Dadurch ist die

notwendige Voraussetzung für die rationelle Korrektur von Messfehlern (ohne Iteration) infolge

Geschwindigkeitsgradienten nahezu erfüllt (vgl. Kapitel 6).

4.2.4.3. MESSUNG DES STATISCHEN DRUCKES

Die Auswirkungen der Geschwindigkeitsgradienten auf die Messung des statischen Druckes kön¬

nen analog quantifiziert werden. Der statische Sondendruck (pi + P2) / 2 enthält die Information

über poo. Das identische Vorgehen wie für die Bestimmung des Fehlweisungswinkels in Abschnitt

4.2.4.2 führt auf Gleichung 4.2-12 (vgl. Anhang A-4.2.4.2).

Acp»
.A-(pi+P2)err/2

PU2

2U°

= an aufly/j: cP(a=0) (4.2-12)

Unter der Voraussetzung, dass 3p« / 3y = 0.
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Die Fehlmessungen des statischen Druckes bezogen auf den Staudruck der Strömung sind praktisch

vollständig vernachlässigbar1, und insbesondere bei Sonden mit cp(a = o) = 0 kommen die Auswir¬

kungen von Geschwindigkeitsgradienten überhaupt nicht zum Tragen.

Auch mit Hilfe der Potentialtheorie von WIEGHARDT (1946) kann die Beeinflussung der Anzeige
des statischen Druckes von Zylindersonden berechnet werden. Dabei zeigt sich, dass die Auswir¬

kungen der Geschwindigkeitsgradienten von der Plazierung der Messbohrungen und dem Anström¬

winkel a abhängen. Für den Fall a ~ 0 (ausgerichtete Sonde) und unter 9 = ± 45° angebrachter
Messbohrungen kompensieren sich die Auswirkungen bei der Bildung von (pi + P2) / 2.

4.2.4.4. DISKUSSION

Für einen identischen Geschwindigkeitsgradienten kann die Fehlwinkelanzeige einer Zylindersonde
(Potentialtheorie von WIEGHARDT 1946) und z.B. einer 55°-Keilsonde (Stromlinienprojektion
von ULKEN 1968 und WALLEN 1981/83) berechnet werden. Nach diesen zwei konzeptionell
unterschiedlichen Theorien ergeben sich Diskrepanzen um fast eine Grössenordnung zu Ungunsten
der Zylindersonde. Demgegenüber zeichnet sich im Experiment lediglich eine Diskrepanz von ca.

50 % ab. Z.B. ist in Abb. 4.3-21 (Abschnitt 4.3.3.3) die in eigenen experimentellen Untersuchun¬

gen ermittelte Fehlwinkelanzeige der 55°-Keilsonde den Untersuchungsresultaten von KUPFER¬

SCHMIED (1987) und RIBI (1987) für eine Zylindersonde gegenübergestellt. Weiter findet ein

Vergleich zwischen den experimentellen Untersuchungsergebnissen und den entsprechenden Theo¬

rien statt.

Anhand dieser Ausführungen lassen sich folgende Schlussfolgerungen treffen:

• Durch das Verfahren der Stromlinienprojektion werden die Auswirkungen von Geschwindig¬
keitsgradienten um ca. Faktor 10 unterschätzt. Die Annahme, dass der Staupunkt an Keil¬

spitzen fixiert bleibt, ist physikalisch inkorrekt.

• Im Verfahren von WIEGHARDT wird die Verschiebung des Staupunktes korrekt berücksich¬

tigt Aus diesem Grund ist für Zylindersonden eine sehr viel bessere Übereinstimmung zwi¬

schen Theorie und Experiment zu verzeichnen.

Weiter lässt sich anhand der in Abbildung 4.3-21 (Abschnitt 4.3.3.3) aufgeführten Resultate der ei¬

genen experimentellen Untersuchungen und Literatorangaben der Einfluss des Öffnungswinkels
von Keilsonden auf die Fehlwinkelanzeige diskutieren. Bei sehr schlanken Keilsonden ist hinsicht¬

lich der Einflüsse von Geschwindigkeitsgradienten ein Vorteil zu verzeichnen. Hierbei würden

deren Eigenschaften bei Schräganströmung jedoch u.U. in ein anderes Licht gerückt. Zudem sind

sehr schlanken Keilsonden aus Gründen der Baubarkeit (vgl. Abschnitt 2.1) für die schnelle aero¬

dynamische Sondenmesstechnik einschränkende Randbedingungen auferlegt. Insbesondere kom¬

men jedoch derartige Sondenformen angesichts teils gravierender Auswirkungen anderer aerodyna¬
mischer Effekte für Messungen in fluktuierenden Strömungen nicht in Betracht.

Unterschiede von wenigen Prozenten rechtfertigen die Verwendung von stumpfen Keilsonden an¬

stelle von Zylindersonden nicht, zumal die Auswirkungen von Geschwindigkeitsgradienten nach

HENEKA (1983) relativ einfach korrigiert werden können (vgl. auch Kapitel 6)2.

Dies kann durch eine numerische Überprüfung nachgewiesen werden (ohne Beweis).

Obwohl die in Abbildung 4.3-21 eingezeichneten Untersuchungsresultate der Zylindersonde erhebliche Streuun¬

gen aufweisen, lässt sich bei einer verfeinerten Durchfuhrung der Experimente nach dem in Abschnitt 3.2.7 und

HUMM/VERDEGAAL (1992A) aufgeführten Verfahren für die Keilsonde ein ähnlich linearer Verlauf von Acten-

in Funktion des Geschwindigkeitsgradienten erwarten.
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4.2.5. EINFLUSS DER ANSTRÖMRICHTUNG

Gegenüber dem grössten Teil der unter Abschnitt 4.2 aufgeßhrten aerodynamischen Effekte /

Interaktionen dominieren die Auswirkungen der Anströmrichtung a (Drehwinkelebene) die An¬

zeige aerodynamischer Sonden. Je nach Sondenform hängt z.B. der Machzahlkoeffizient kMa
schon bei geringer Schräganströmung stärker vom Anströmwinkel cc als von der Machzahl ab.

Eine starke Abhängigkeit k^a (a) und teilweise sogar Überschneidungen der Kurvenßr unter¬

schiedliche Machzahlen sind die Folge kleiner "Unempfindlichkeitsbereiche" der Totaldruckan¬

zeige sowie enger quasilinearer Kalibrierbereiche CtKal(ql) von Sonden. Der Einfluss der An¬

strömrichtung manifestiert sich ausserdem in nicht korrigierbaren systematischen Mess¬

fehlern bei der Richtungsmessung selbst, wenn der zeitlich ändernde Anströmwinkel cc (t) den

eindeutigen Kalibrierbereich cc^a^e) überschreitet.

Insgesamt weisen Zylindersonden in dieser Hinsicht die besten Eigenschaften auf. Im Vergleich

zu allen in Abschnitt 4.3 untersuchten Keilsonden (selbst mit Pitotvorsatz) verßgen sie über den

grössten Unempfindlichkeitsbereich der Totaldruckanzeige und quasilinearen Kalibrierbereich

aKal(ql) > 30°. Mit einem Wert <XKal(e) Ä 45° sind ausserdem systematische und stochastische

Fluktuationen des Anströmwinkels cc praktisch vollumfänglich abgedeckt. Im Vergleich dazu

lässt sich z.B.ßr Keilsonden mit Öffnungswinkeln © < 45° die Relation otKal(e) ~ © / 2 als

Grenzeßr den eindeutigen Kalibrierbereichformulieren.

Wie die bisherigen und folgenden Ausführungen des Abschnittes 4.2 zeigen, müssen die Auswir¬

kungen aller aerodynamischen Effekte und Interaktionen im Zusammenhang mit der Anströmrich¬

tong von Sonden diskutiert werden. Unter diesem Abschnitt richtet sich das Augenmerk auf den

Einfluss der Anströmrichtong auf die angezeigten Strömungsgrössen. Anhand eines Beispiels zur

Vorgehensweise bei der Strömungsmessung mit aerodynamischen Sonden zeigt sich die Wichtig¬
keit grosser eindeutiger und quasilinearer Kalibrierbereiche aKal(e) und aKal(ql)- Eine Diskussion

typischer Merkmale der Strömung an Keilsonden lässt qualitative Aussagen^über den Einfluss der

Formgebung (Öffnungswinkel und Positionierung der Messbohrung) auf aKal(e) und axal(qi) zu

(dieser Arbeitsschritt diente als Ausgangslage für die eigenen experimentellen Untersuchungen).

Allgemein stellt die gegenseitige Beeinflussung einzelner Strömungsgrössen bei der aerodynami¬
schen Sondenmesstechnik ein sehr grosses Problem dar. Die Auswertong der Messdaten erfordert

aus diesem Grund, zumindest für die Bestimmung eines Teils der Strömungsgrössen, in praktisch
allen Fällen ein iteratives Vorgehen. Die Information über die Machzahl der Strömung ist im ange¬

zeigten Total- po (t) und statischen Sondendruck (pi + P2) / 2 (t) enthalten. Aus dem Verhältnis der

beiden Grössen lässt sich ein Machzahlkoeffizient k\fa bilden. Die Bestimmung der Anströmwinkel

erfolgt nach den gemäss Gleichung 4.2-13 durch den Sondenstaudruck normierten Dreh- (ka) und

Kippwinkelkoeffizienten (ky). Hierbei sind alle Grössen Funktionen der Zeit.

(4.2-13)

klvla =

Pl "P2

Po

Pl +P2

2

bzw. Ki 2 =

P3 'PO

p0-pi:p2

pi- P2

Po-"'*1'2

kY = k30 =

pO.Pi
+ P2

2

Bei der Definition des Drehwinkelkoeffizienten bietet sich die Verwendung des Totaldrucks p° der

Strömung anstelle des durch die Sonde angezeigten Totaldrucks po an. Diese Massnahme zieht

praktisch gesehen einen Nachteil nach sich_ In K12 kommt eine Grösse vor, welche nicht von der
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Sonde selbst angezeigt wird. Dennoch wird im folgenden an dieser Form festgehalten. Damit ist

u.a. der Vorteil verbunden, dass der Einfluss der Anströmrichtong auf die Totaldruckanzeige und

die Druckanzeige der Messbohrungen an der Flanke (pi bzw. P2) unvermischt betrachtet werden

kann (z.B. Hesse sich durch die Verwendung einer Kombinationssonde mit sehr grossem Un-

empfindlichkeitsbereich po -»p° realisieren; vgl. Abschnitt 4.2.8.1).

Der gegenseitige Einfluss der Strömungsgrössen auf die Sondenanzeige kann anhand der Kalibrier¬

charakteristik einer 55°-Keilsonde in Abbildung 4.2-14 diskutiert werden (HUMM 1990). Aufge¬
führt sind die Machzahlkoeffizienten k\ia für verschiedene Machzahlen in Funktion des Anström¬

winkels a (A) sowie y (B). Die Teile C und D zeigen den Drehwinkelkoeffizienten K12 (a) für ver¬

schiedene Machzahlen Ma und Anströmwinkel in Kipprichtong y. Obwohl Ma und yl einen Ein¬

fluss auf die Richtongscharakteristik von Sonden ausüben, stehen diese Auswirkungen in keinem

Verhältnis zu denjenigen aufgrund des Anströmwinkels in Drehrichtong a. So kann die Bestim¬

mung der Anströmrichtong a der Sonde in einem ersten Schritt des iterativen Auswertevorgangs
selbst dann relativ zuverlässig erfolgen2, wenn die übrigen Strömungsgrössen (Ma und y) unbe¬

kannt sind. Und erst die Kenntnis von a ermöglicht z.B. die Bestimmung der Machzahl.

• VerlaufkMa (a)

Der Verlauf kMa = 2 po / (pi + P2) («) in Abbildung 4.2-14 (A) beruht gleichermassen auf der Ab¬

hängigkeit der Totaldruck- po und statischen Druckanzeige (pi + P2) / 2 der Sonde vom Anström¬

winkel a. Grundsätzlich stellt der Einfluss von a auf kMa bei der Auswertong der Messdaten kei¬

nen Nachteil dar. Obwohl praktische Überlegungen sofort zum Schluss führen, dass eine ausge¬

prägte Abhängigkeit k\fa (oc) einer genauen Messung abträglich ist, lässt sich die Machzahl bei be¬

kanntem Anströmwinkel a bestimmen. Einzige Voraussetzung hierbei ist, dass die Beziehungen
präzis modelliert werden können (vgl. Kapitel 2). Als unüberwindbares Problem wird sich jedoch
die Überschneidung der Kurven kMa (0-2 < Ma < 0.4) im Bereich a = 16° herausstellen. Eine Be¬

stimmung der korrekten Machzahl ist dann nicht mehr möglich.

Dem Wunsch po (a) = konst. entsprechen Pitotsonden über weite Bereiche. Derartige Vorsätze, an¬

gebracht an prismatische Keilsonden, wirken sich jedoch nicht zu Gunsten grosser "Unempfind-
lichkeitsbereiche" aus (vgl. Abschnitt 4.2.8.1 und 4.3.1). Weiter zeigt sich anhand der eigenen ex¬

perimentellen Untersuchungen, dass auch im Vergleich zu anderen Keilsonden Zylindersonden im

allgemeinen bessere Eigenschaften zur Totaldruckmessung aufweisen.

Die über den angezeigten statischen Sondendruck (pi + P2) / 2 in Funktion des Anströmwinkels a

erfolgten eigenen Untersuchungen in Abschnitt 4.3.2 ergaben drastisch unterschiedliche Eigen¬
schaften. Insbesondere bei Keilsonden mit Öffnungswinkeln © < 60° zeigt z.B. der statische Son¬

dendruck-Koeffizient bereits im Bereich a = 10 bis 15° eine derart ausgeprägte Abhängigkeit vom

Anströmwinkel, dass eine Modellierung des Verlaufs (pi + P2) / 2 (a) und somit des Mach-

zahlkoeffizienten kMa = 2 po / (pi + P2) (oc) praktisch verunmöglicht wird. Demgegenüber verläuft

(Pl + P2) / 2 (a) ~ Ks (a) bei Zylindern im Bereich -25 < a < 25° annähernd konstant (Abb. 4.3-

9).

Allgemein zeigt sich, dass die Auswirkungen des Anströmwinkels y auf die Anzeige prismatischer Sonden

gering sind. Da ausserdem in Turbomaschinen Schwankungen von y im Vergleich zu oc wesentlich geringer sind

(vgl. Abschnitt 2.2), können sich praktisch alle Ausführungen bezüglich Einfluss der Anströmrichtung auf den

Anströmwinkel in der Drehwinkelebene et konzentrieren. Dies ist u.a. sinnvoll, da die Gestaltung des

prismatischen Querschnitts hinsichtlich Einflüssen des Kippwinkels keine Rolle spielt.

Hierbei wird vereinfachend p° = p0 gesetzt. Für nachfolgende Iterationsschritte lässt sich p° mit Hilfe der Kali¬

briercharakteristik po (oc) leicht bestimmen.
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Abb. 4.2-14 Machzahlkoeffizienten kMa *'" Funktion der Anströmwinkel oc(A) und y(B); C, D:

Drehwinkelkoeffizienten Kj2 (oc)ßr verschiedene Machzahlen und Anströmwinkel y (Daten der

Keilsonde K55 aus HUMM 1990)

• VerlaufKj2 (cc)

Aufgrund der Dominanz des Anströmwinkels in Drehrichtong a auf die Sondenanzeige insgesamt
ist sofort einzusehen, dass bei der Bestimmung des Wertes a keine Kompromisse hinsichtlich Ge¬

nauigkeit zulässig sind. In Abbildung 4.2-14 (C, D) ist eine eindeutige Zuordnung zwischen K12
und a nur innerhalb des Winkelbereichs -20 < a < 20° möglich. Überschreitungen dieses eindeuti¬

gen Kalibrierbereichs führen zu unvermeidbaren Messfehlern. Weiter ist der präzisen Modellierbar-

keit der Beziehung K12 (a) für computergestützte Auswertungen eine grosse Bedeutung beizumes¬

sen (vgl. Kapitel 2).

In der Literator fehlen systematische Untersuchungen zu dieser Thematik, obwohl diesem Aspekt
fast die höchste Priorität eingeräumt werden muss. Als Ausgangslage für die eigenen experimentel¬
len Untersuchungen in Abschnitt 4.3.3.2 dienen die folgenden Ausführungen, wo die Merkmale

der Strömung an Keilsonden betrachtet werden. Dadurch sind qualitative Aussagen über die Aus¬

dehnung der eindeutigen und quasilinearen Kalibrierbereiche unterschiedlich geformter Keilsonden

möglich.

• Eindeutiger und quasilinearer Kalibrierbereich

Die Ableitong 3 / 3a des Richtongskoeffizienten K12 (a) aus Gleichung 4.2-13 nullgesetzt, führt

auf die Beziehung (vgl. Anhang A-4.2.5) für die Grenze des eindeutigen Kalibrierbereichs:

^^t-b°-^t=° (4.2-14)
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Die Basis für die Diskussion von Gleichung 4.2-14 bilden die Kalibriercharakteristik einer Zylin¬
dersonde pi - p«, (a) aus HUMM (1988C) und die Ableitungen 3pj / 3a in Abbildung 4.2-15.

P, - P„, [mbar] 3pt/3a [mbar/°]

-80 -60 -40 -20 0 20 40 60 80 -80 -60 -40 -20 0 20 40 60 80

Anströmwinkel oc [°] Anströmwinkel cc [°]

Abb. 4.2-15 A: Kalibrierwerte pi - />«, und B: Ableitungen dpi / da; zylindrische Zweilochsonde

Ausgehend vom pneumatisch abgeglichenen Zustand bei a = 0° steigt der Druck in Messbohrung 1

der Zylindersonde an, bis mit Erreichen des Stagnationspunktes bei a = 45° 3pi / 3a = 0 wird (i).

Die gegenüberliegende Messbohrung 2 der Sonde registriert mit zunehmendem Anströmwinkel a

einen fallenden Druck infolge Beschleunigung der Strömung. Zwischen einem lokalen Druckmini¬

mum bei a « 25° (ii) und bevor am Zylinder vollständige Ablösung (iii) eintritt (35 < a < 80°), ist

eine sehr grosse Änderung 3p2 / 3a im Bereich 25 < a < 35° zu verzeichnen.

Diese grundsätzlichen Merkmale der Strömung am Zylinder ermöglichen eine qualitative Charakte¬

risierung der Kalibriereigenschaften von Keilsonden. Scharfkantige Keilsonden mit Messbohrun¬

gen in der Flankenmitte (l/L = 0.5) registrieren den Totaldruck der Strömung unter einem relativen

Anströmwinkel a = 90° - 0/2 (diese Beziehung gilt aus Symmetriegründen nur bei 60°-Keilsonden

exakt). In Analogie zur querangeströmten geraden Platte (vgl. z.B. FAGE/JOHANSEN (1927)

stagniert die Strömung in den Positionen l/L > 0.5 erst bei grösseren Anströmwinkeln a. Weiter

zeigen Sichtbarmachungen der Strömung, dass diese auf der Saugseite bei a = 0/2 entlang der ge¬

samten Keilflanke vollständig ablöst. Unmittelbar vor Einsetzen der Ablösung (a < 0/2) ist die

grösste positive Änderung 3p2 / 3a zu erwarten.

Anhand Gleichung 4.2-14 können somit folgende Erkenntoisse formuliert werden:

• Registriert Messbohrung 1 den Totaldruck p° der Strömung, gilt 3pi / 3a = 0 und p° - pi = 0;

in diesem Fall werden beide Terme von Gl. 4.2-14 null und somit auch 3Ki2 / 3a. Für Keil¬

sonden mit Messbohrungen unter l/L = 0.5 ist der eindeutige Kalibrierbereich demzufolge auf

ofKal(e) = 90° - 0/2 beschränkt. Durch die Verlagerung der Messbohrung zu l/L > 0.5 kann

0CKal(e) ausgedehnt werden.

• Grosse Änderungen 3p2 / 3a an der Saugseite der Keilsonden führen zu einer Begrenzung
des eindeutigen Kalibrierbereichs auf aKai(e) ** 0/2, ausser die aus Gleichung 4.2-14 abgelei¬
tete Beziehung (p° - p2) 3pi / 3a > (p° - pi) 3p2 / 3a ist erfüllt

Die Frage, für welche Keilformen (Öffnungswinkel 0 und Position der Messbohrung l/L) diese

Bedingung erfüllt ist, kann nur in experimentellen Untersuchungen schlüssig beantwortet werden.

Ausgangslage für die eigenen Untersuchungen (Abschnitt 4.3) bildeten die qualitativen Ausführun¬

gen in Abbildung 4.2-16. Betrachtet werden die Auswirkungen auf die Terme in Gleichung 4.2-14

durch (A) die Vergrösserung des Keilwinkels 0 und (B) die Verlagerung der Messbohrung l/L -»

1. Wertvolle Erkenntnisse hierzu lieferten u.a. die potentialtheoretischen Untersuchungen von

RAETZO/MORF (1989). Darin werden keilförmige Körper durch Kreisbogenprofile modelliert.
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Anströmwinkel oc [°]

Abb. 4.2-16 Beeinflussung der Terme in Gleichung 4.2-14 durch Vergrösserung des Keilwin¬

kels (A) und Verlagerung der Messbohrung l/L-> 1 (B)

Die Vergrösserung des Keilwinkels 0 hat massgeblich Auswirkungen auf den Term p° - pi zur

Folge. Daraus lässt sich ableiten, dass (p° - p2) 3pi / 3a > (p° - pi) 3p2 / 3a generell bei

"stumpfen" Winkeln eher erfüllt ist. Die Verlagerang der Messbohrung l/L -^ 1 beeinflusst in erster

Linie den Betrag der Druckänderung 3p2 / 3a. Dies ist eine direkte Folge davon, dass tiefe Druck¬

senken p2min tmt zunehmender Distanz von der Sondenspitze deutlich weniger ausgeprägt sind.

Dies lässt sich mit Hilfe der Ergebnisse der Untersuchungen aus RAETZO/MORF in Abbildung
4.2-17 illustrieren. Dabei zeigt sich der Einfluss eines weiteren Parameters, der Vorderkantenrun¬

dung, ganz deutlich.

Die starke Rundung der Vorderkante bewirkt eine Reduktion der Drucksenken um ca. einen Faktor

2. Neben diesem, auf die unmittelbare Nähe der Vorderkante beschränkten Vorgang in der rei¬

bungsfreien Aussenströmung, sind von der Sondenspitze ausgehende laminare Ablöseblasen, wel¬

che sich u.U. weit stromabwärts erstrecken, eine zusätzliche Ursache für tiefe Drucksenken. Die

Blasenbildung erfolgt in der reibungsbehafteten Unterschicht der Strömung, wenn sich langsame
Fiuidelemente infolge Druckgradienten von der Druck- zur unmittelbar benachbarten Saugseite be¬

wegen und die Aussenströmung verdrängen. Obwohl die saugseitige Strömung schräg angeström¬
ter Profile im Prinzip immer zur Bildung von Ablöseblasen neigt (SCHLICHTING/
TRUCKENBRODT 1967), trägt die Profilgestalt wesentlich zur Beeinflussung dieses physikali¬
schen Phänomens bei. Bei scharfkantigen Profilen fördern tiefe Reynoldszahlen (auf die Lauflänge
bezogen) im Zusammenhang mit starken Druckgradienten die Bildung und räumliche Ausbreitong
solcher Blasen. Diese können sich mit zunehmender Schräganströmung bis über die Hälfte des Pro¬

fils erstrecken. Bei stompfen Körpern mit gerundeter Vorderkante vermögen sich Ablöseblasen

hingegen, infolge geringerer Druckgradienten und bedeutend höherer Reynoldszahlen, meistens

nicht sehr weit auszudehnen.

\
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Abb. 4.2-17 Druckkoeffizient cp an der Saugseite parabolischer Profile ßr verschiedene An¬

strömwinkel a; A: R/L = 0.05 und B: R/L = 0.25 (RAETZO/MORF 1989)

Aufgrund der bisherigen Ausführungen können die Ausdehnungen der eindeutigen Kalibrierberei¬

che aKal(e) von Keilsonden nach Abb. 4.2-18 aufgetragen werden. Gleichzeitig lässt sich postulie¬

ren, dass der quasilineare Kalibrierbereich durch die zwei Beziehungen

«Kal(ql) = 0/2

• aKai(qi) = 9O°-0/2

begrenzt ist. Diese qualitativen Ausführungen werden durch die Resultate der eigenen experimen¬

tellen Untersuchungen in Abschnitt 4.3.3.2 substantiiert. In Abbildung 4.3-17 und 4.3-18 sind die

quasilinearen und eindeutigen Kalibrierbereiche von Keilsonden mit unterschiedlichen Öffnungs¬
winkeln (0 = 45, 60 und 90°), Positionen der Messbohrung (0.25 < l/L < 0.75) und Rundungen

der Vorderkante (R/L = 0, 0.1 und 0.2) im Vergleich zur Zylindersonde aufgeführt.
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da da

'S
%
£
p

c

<

eindeutiger!
'*v. Kalifrrierbfereieh—

i/ij^^^><C\

I gP^-quastlinearer
Kalibrierbereich

^'

p°.

,^*V
.01

90o
~e

Keilwinkel 0

'2

Abb. 4.2-18 Schematische darstellung der quasilinearen und eindeutigen Kalibrierbereiche von

Keilsonden in Funktion des Öffnungswinkels
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4.2.6. VERSPERRUNGSEINFLÜSSE

Im höheren subsonischen Machzahlbereichßhren Versperrungen des Strömungsquerschnitts
durch Sonden zu markanten Fehlanzeigen des statischen Druckes. Die Auswirkungenfallen un¬

abhängig der Form proportional dem Sondendurchmesser aus, wodurch Bestrebungen, Sonden

mit geringsten Abmessungen zufabrizieren, an vorderster Stelle stehen sollten.

Da dieser Effekt systematischen Gesetzmässigkeitenfolgt, ist eine Korrektur von Fehlmessun¬

gen theoretisch möglich. Dieses Vorgehen gestaltet sichjedoch schwierig, da die Ausgangslage

ßr eine Quantifizierung des Fehlers aufgrund einerfalsch angezeigten Machzahl erfolgen muss

(vgl. Kapitel 6). Insbesondere bereitet in diesem Zusammenhang die mit dem Anströmwinkel

ändernde projizierte Versperrung von Keilsonden Probleme.

Die Versperrung z.B. eines geschlossenen Strömungsquerschnitts durch eine Sonde bewirkt zur

Erfüllung der Kontinuität eine Übergeschwindigkeit in deren unmittelbarem Bereich (Wandein¬
flüsse stellen einen Spezialfall von Versperrung dar). Die daraus resultierenden Auswirkungen auf

die Sondenanzeige infolge Absenkung des statischen Druckes (resp. Erhöhung in Freistrahlen: "ne¬

gative Versperrung") untersuchte WYLER (1975). In einem Freistrahl (Strahldurchmesser H) wur¬

den bei unterschiedlichen Machzahlen der Strömung Ma» von Zylindersonden mit unterschiedlichen

Durchmessern D angezeigte statische Drücke mit dem korrekten Wert p«, = pu (Umgebungsdruck)
verglichen. Unter Einbezug potentialtheoretischer Berechnungen (mit Berücksichtigung der Kom¬

pressibilität) wird eine relative Fehlmessung Ap»/ p» des statischen Druckes infolge relativer Ver¬

sperrung D / H nach Gleichung 4.2-15 angegeben.

Ap«
= + K

Mai
( 1.15 + 0.75 (Ma«-0.2 ))g

71 1-Mai H
(4.2-15)

Das positive Vorzeichen bezieht sich auf offene (z.B. Freistrahlen), das negative aufgeschlossene
Kanäle, ein Umstand, welchem bei der Kalibrierung von Sonden unbedingt Rechnung zu tragen
ist. Aus Abbildung 4.2-19 kann die zulässige relative Versperrung D/H in Funktion der Machzahl

und einer vertretbaren prozentualen Fehlmessung des statischen Druckes Ap« / p«. der Strömung
herausgelesen werden.
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relative Versperrrung D/H [-]
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Machzahl Ma„, [-]

Ma~ 3 CCD H

1.0

Abb. 4.2-19 Zulässige relative Versperrung D/H in Funktion der Machzahl Ma^ und einer ver¬

tretbaren prozentualen Fehlanzeige des statischen Druckes von Zylindersonden; WYLER (1975)

Die Bestimmung einer repräsentativen Versperrung D / H gestaltet sich für viele Anwendungsberei¬
che schwierig. Ähnlich dem Vorgehen bei der Grundlagenforschung von WYLER drängen sich ex-
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perimentelle Untersuchungen z.B. in Schaufelgittern etc. auf. Dabei müssten auch Fragen wie Ver¬

zerrung des Potentialfeldes bei asymmetrischer Strömung (z.B. Messungen an Strahlrändern,

schräg angeströmte Sonden etc.) beantwortet werden (in diesem Umfeld ist eine Beeinflussung der

Totaldruckanzeige von Sonden sehr wahrscheinlich). Dennoch vermitteln die vorliegenden Ausfüh¬

rungen wichtige Erkenntnisse. Allgemein fällt die Fehlmessung proportional dem Sondendurch¬

messer aus. Rückwirkungen von Sonden auf die Strömung sind umso prägnanter, je höher die

Machzahl der Strömung ist. Bei Maoo = 1 stören bereits infinitesimal kleine Sondenkörper die Strö¬

mung. Demzufolge ist bei experimentellen Untersuchungen mit Sonden in transsonischen Strö¬

mungen Versperrungseinflüssen eine besondere Beachtung zu schenken.

Insgesamt lässt sich aus diesen Ausführungen die wichtigste Forderung für die aerodynamische

Sondenmesstechnik, die Minimierung der Sondenabmessung, ableiten. Die Miniaturisierung von

Sonden ist aus diesem Grund eines der Hauptziele der Forschungsarbeiten am Laboratorium,

dennoch lassen sich trotz neuester Technik infinitesimal kleine Sonden noch nicht verwirklichen.

Ausgenutzt werden kann jedoch, dass die Auswirkungen von Versperrungseinflüssen - basierend

auf dem heutigen Wissensstand - korrigiert werden können (vgl. Kapitel 6).

Nach Gl. 4.2-15 sind die Abweichungen des angezeigten statischen Druckes von Sonden in Funk¬

tion der Machzahl Ma« und Versperrung D / H systematisch. Die für zylindrische Sonden erarbeite¬

ten Beziehungen von WYLER lassen sich (mangels anderer Untersuchungsresultate) durch die Um¬

rechnung über den statischen Sondendruck-Koeffizienten -» A (pi + P2) / 2 p^ = Ks Ap.» / Poo auf

beliebige Sondenformen übertragen (vgl. BROICHHAUSEN/FRANSSON 1983, BUBECK

1987). Aus dem bekannten Verhältnis D / H (Einschränkungen siehe oben) können somit iterativ

der ungestörte statische Druck p<x, und die Machzahl Ma« der Strömung bestimmt werden. Dabei

bleibt eine mögliche Beeinflussung der Totaldruckanzeige gegenwärtig unberücksichtigt. Auch

muss vorgängig die Hypothese aufgestellt werden, dass die angezeigte Druckdifferenz der Sonde

und "gestörte" Machzahl im richtigen Zusammenhang stehen, und die Auswertung der Messdaten

zur Bestimmung der Strömungsrichtung demzufolge vor der Korrektur des statischen Druckes er¬

folgen muss. Daran zeigt sich die Wichtigkeit weiterer intensiver Forschungsarbeit zu dieser The¬

matik.

Als grundsätzliches Problem wird sich die ausgeprägte Abhängigkeit der projizierten Versperrung
D* / D (a) von Keilsonden herausstellen (Abbildung 4.2-20). Dadurch wird die Korrektur von

Versperrungseinflüssen in zeitlich Varianten Strömungen zusätzlich erschwert.

D*/D [-]

0 15 30 45 60

Anströmwinkel a [°]

Abb. 4.2-20 Projizierte Sondenbreite D* /D von Keilsonden in Funktion des Anströmwinkels a

Mit zunehmendem Anströmwinkel a ist eine anfängliche Abnahme von D* / D und somit D* / H,

dem massgebenden Parameter für das Ausmass von Versperrungseinflüssen, ersichtlich. Nach

Überschreiten des halben Öffnungswinkels 0/2 nimmt die relative Versperrung im Falle von

spitzen Keilsonden sehr stark zu.
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4.2.7. RÜCKWIRKUNGEN DER KÄRMÄNSCHEN WIRBELSTRASSE

Durch Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse werden an Sonden Druckfluktuationen
induziert. Im Normalfall wird dadurch ausschliesslich die Turbulenzmessung beeinflusst, insbe¬

sondere bei Messungen in Strömungen ohne jegliche systematische Fluktuation. Betrag und

Frequenz der induzierten Druckfluktuationen hängen von der Sondenform, in einigen Fällen

ausserdem stark vom Anströmwinkel ab. Dadurch gestaltet sich die Unterdrückung der Rück¬

wirkungen durch Filter bzw. eine Korrektur der Messdaten z.T. sehr schwierig.

4.2JA. MECHANISMEN UND TYPEN DER WIRBELBILDUNG

Hinter jedem in eine Strömung eingeführten stompfen prismatischen Körper bildet sich - bei für

Strömungsmessungen relevanten Reynoldszahlen - eine Kärmänsche Wirbelstrasse. Als Folge die¬

ses Effektes sind die Auftriebs- und Widerstandskräfte (in Abb. 4.2-21 qualitativ in der dimen¬

sionslosen Form eingezeichnet) grossen Fluktuationen unterworfen.

Kärmänsche Wirbelstrasse

Abb. 4.2-21 Momentane Auftriebs- und Widerstandswerte c'a und c'w am Zylinder aufgrund
der Kärmänschen Wirbelstrasse (DRESCHER 1956)

Über den exakten Mechanismus der Wirbelbildung bestehen unterschiedliche Theorien: Während in

einem Grossteil der Literator die Ansicht vertreten wird, dass die Kärmänschen Wirbel direkt der

abgelösten Scherschicht der Sonden entspringen, postulieren CHEN/QLAN (1983), dass die Quelle
der Wirbel im Zentrum eines Potentialfeldes liegt, welches sich je nach Form des Körpers eine be¬

trächtliche Distanz stromabwärts befindet. Diese Theorie wird durch das oft zitierte Modell von

GERRARD (1966) bekräftigt (vgl. z.B. BEARMAN 1984, BILLAH 1993, MAIR/MAULL 1971,
WILLE 1972). Nur in der ersten Phase sind die sich bildenden Wirbel mit der Scherschicht ge¬

koppelt und durch das zuströmende Fluid wird eine Zirkulation aufgebaut. Wenn der Wirbel stark

genug ist, erfolgt ein Zufluss von Fluid aus der gegenüberliegenden Scherschicht. Die Annäherung
eines Wirbels mit entgegengesetzter Zirkulation führt zu einem Unterbruch der Speisung des ersten

Wirbels, wodurch der eigentliche Wirbelabwurf erst initiiert wird.

Diese Art der "klassischen" Rückwirkung tritt indessen nur in bestimmten Fällen in Erscheinung,
und je nach Sondenform und Anströmwinkel unterscheiden sich die Verhältnisse vollständig von
den obigen. Zwischen dem "fernen Nachlauf mit grossen, regelmässigen Wirbeln, welche nach

CIMBALA (1984) bis zu 100 Körperdurchmessern bestehen bleiben, wird das Strömungsbild im

Nachlauf durch teils sehr instabile abgelöste Scherschichten dominiert. DENIZ (1993) führt ein um¬

fangreiches Literatorstodium zu diesem Thema durch und bestätigt die Aussagen durch eigene Ex¬

perimente: Unterschieden werden drei Haupttypen von Rückwirkungen durch instabilitätsinduzierte

Wirbelanregung (NAUDASCHER/WANG 1993):

• LEVS (Leading Edge Vortex Shedding): Je nach Gestalt und Anströmrichtong lösen sich

Wirbel an der Vorderkante der Sonden ab. Diese Art der Wirbelbildung ist typisch für gerade
angeströmte stumpfe Rechteckprofile (Seitenverhältnis L/D < ca. 2) und auf der Saugseite
schräg angeströmter Keile (a > 0 / 2).
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• ILEV (Impinging Leading Edge Vortices): Interaktion zwischen den an der Sondenvorder¬

kante abgelösten Wirbeln und der Strömung an der Körperseite. Diese Vorgänge sind an der

Ranke von Rechteckprofilen mit 3 < L/D < 5 und der Saugseite geringfügig schräg ange¬

strömter Keile zu beobachten (0 < a < © / 2).
• TEVS (Trailing Edge Vortex Shedding): Dieser klassische Fall der Wirbelbildung tritt im

Nachlauf langer Rechteckprofile (L/D > 6), gerade angeströmter und der Druckseite schrägan¬

geströmter Keile auf. Auch die Wirbelbildung hinter Zylindern gehört im entfernten Sinn in

diese Kategorie.

Neben diesen Hauptarten von Instabilitäten sind auch Kombinationen möglich (AEVS: Alternate

Edge Vortex Shedding). So treten z.B. bei schräg angeströmten Keilen LEVS und TEVS auf der

Saugseite resp. der Druckseite gleichzeitig in Erscheinung. Diese verschiedenen Arten von Wir¬

belbildungen üben nicht nur unterschiedliche Beträge der Druckfluktoationen aus, sondern treten

auch mit völlig unterschiedlichen Frequenzen in Erscheinung.

In vielen Fachbereichen der Ingenieurwissenschaften gilt das Interesse, inwiefern die Mechanismen

und Typen der Wirbelbildung durch die Fluktoation der externen Strömung beeinflusst werden. Die

in Abschnitt 5.2.5 (Kopplungseffekte) aufgeführten Untersuchungsresultate aus der Literator

decken dabei ein breites Band von Einflussparametern ab. Demgegenüber finden sich praktisch nur

anwendungsorientierte Untersuchungsresultate über Rückwirkungen von im Nachlauf von Strö¬

mungskörpern angebrachter Komponenten auf die Kärmänsche Wirbelstrasse. Z.B. befassen sich

ZIADA/ÖNGÖREN 1990 & 1993 und CHEN 1985 & 1987 mit Strömungen in eng gestaffelten
Rohrbündeln (vgl. Abschnitt 4.2.7.3). Die dabei aufgezeigten Auswirkungen auf die Wirbelbildung
sind beträchtlich. Im Falle sehr eingeengter Platzverhältnisse bei Sondenmessungen zwischen

Schaufelreihen von Turbomaschinen (vgl. Abbildung 1.1-3) können Rückwirkungen der Stator¬

reihe auf die Wirbelstrasse der Sonde somit an Bedeutung gewinnen.

4.2.7.2. FREQUENZ DER KÄRMÄNSCHEN WIRBEL UND BETRÄGE INDUZIERTER

DRUCKFLUKTUATIONEN

Messungen der Frequenz der Rückwirkungen führte DENIZ (1993) an zwei verschiedenen Profilen

durch. Beim Rechteckprofil ergaben die Messungen eine sprunghafte Zunahme der Strouhalzahl

Str = ^—5- (4.2-16)

von einem Wert Str = 0.079 im Bereich 0 < a < 6° auf Str = 0.143 bei a = 9° (ähnliche Resultate

finden sich auch in OBASAJU 1983 und KNISLEY 1990). Gerade eine gegenteilige Tendenz zeigt
sich beim Achteckprofil (0° < a < 5°: Str = 0.18 und 12° < a < 25°: Str = 0.06).

Die Beträge an der Seitenfläche von Körpern durch Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbel¬

strasse induzierter Druckfluktoationen können sehr hoch liegen. Bezogen auf den Staudruck betra¬

gen die Standardabweichungen der Druckschwankungen an Zylindern bis zu scp- = 0.3 (vgl. z.B.

BORELL et al. 1984, BRUUN/DAVIES 1975, HATFIELD/MORKOVIN 1973). An der Seiten¬

flanke quadratischer Körper können Druckschwankungen bis auf den Wert sCp' = 0.6 ansteigen
(BEARMAN/OBASAJU 1982), während sie an der Seitenfläche eines Keils lediglich ca. scp- = 0.1

betragen (TWIGGE-MOLECEY/BAINES 1972). Vergleichsweise gering sind die induzierten

Druckfluktoationen in der Totaldruckmessbohrung von Sonden. Z.B. zeigen die Messresultate der

Druckschwankungen an einem Zylinder von BORELL et al. (1984) im Stagnationspunkt (q> = 0°)
um ca. Faktor 5 geringere Werte für scp' gegenüber der Seitenflanke (<p = 45°).

Im Leistongsspektrum dominieren Druckfluktoationen aufgrund der mit der Bildungsfrequenz der

Kärmänschen Wirbel fo erfolgenden Auftriebsschwankungen (ca1 in Abb. 4.2-21). Gleichzeitig
werden jedoch auch Druckfluktoationen mit 2 fc infolge Schwankungen des Widerstands (cwO
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registriert. CHEN (1987) vergleicht hierzu die Messresultate für sc., und sc aus mehreren Litera¬

turstellen. Für weite Reynoldszahlbereiche gilt 0.6 < sc., < 0.8 und 0.1 < sCw, < 0.2. Neben den

Rückwirkungen durch die tieffrequenten, gross-skaligen Kärmänschen Wirbel treten u.a. auch

hochfrequente, feinskalige Instabilitäten der Scherschicht mit der Frequenz fßG in Erscheinung

(Bloor-Gerrard-Wirbel, vgl. z.B. BILLAH 1989, DENIZ 1993). Im Frequenzspektrum sind zu¬

sätzlich Interaktionen dieser zwei Arten von Rückwirkungen als Summe fx; + fßG resP- als Diffe¬

renz fßG - fK zu beobachten (KOURTA et al. 1987). Eine weitere Quelle für strömungsinduzierte

Instabilitäten stellen u.a. turbulente Grenzschichten und Tollmien-Schlichting-Wellen dar

(PRANDTL et al. 1990).

• 3-dimensionale Körper

Die Formation von Wirbeln z.B. hinter Kugeln unterscheidet sich grundlegend gegenüber prismati¬

schen Strukturen. Die nahe Ablösezone besteht aus achsensymmetrischen Ringwirbeln mit einer

Strouhalzahl von ca. Str = 0.05. Erst weiter stromabwärts bildet sich eine schraubenförmige Nach¬

laufzone mit Str - 0.14 aus (BERGER et al. 1990).

• Reynoldszahl- und Turbulenzeinflüsse

Das Ausmass der Druckfluktuationen an fluiddynamischen Körpern infolge von Rückwirkungen

durch die Kärmänsche Wirbelstrasse ist stark von der Reynoldszahl abhängig (über Auswirkungen

der Machzahl auf die Ausbildung der Kärmänschen Wirbelstrasse konnten keine Angaben gefunden

werden). Die Messresultate von HIGUCHI et al. (1989) zeigen eine Abnahme von scp' um ca.

Faktor 2 bei der Erhöhung der Reynoldszahl von Re = 80'000 auf 180'000 (vgl. auch JAMES et

al. 1980). Der Übergang vom subkritischen in den kritischen Re-Bereich führt zudem zu einer Zu¬

nahme der Frequenzen der Kärmänschen Wirbel f& und somit der Strouhalzahl Str (Abbildung 4.2-

22, B). Zudem wird der Prozess der Wirbelbildung durch die Grundturbulenz der Strömung erheb¬

lich beeinflusst (KNISLEY 1990).

0 12

Strouhalzahl Str [-

10" io-

Reynoldszahl Re [-

0 15

10'

Strouhalzahl Str [-]

10' 10°

Reynoldszahl Re [-]

10'

Abb. 4.2-22 Strouhalzahl Str von Zylindern in Funktion der Reynoldszahl Re; A: 10 < Re 104

(SCHLICHTING 1965 und ROSHKO 1961) und B: 104 < Re < 107 (SARPKAYA/ISAACSON

1981)

VON KARMAN (1912) zeigte mathematisch, dass bei statischen Strömungsverhältnissen stabile

Zustände im Ablösegebiet nur möglich sind, wenn das Verhältnis zwischen Quer- und Längsab¬

stand der Wirbel H/L = 0.28 beträgt. Für die Frequenz fK der Wirbel erarbeitete ROSHKO (1954)

die empirische Beziehung einer universellen Strouhalzahl Strw = fic * H / Cy in Funktion von H und

der mittleren Konvektionsgeschwindigkeit der Wirbel cy. Die Werte cy / c^ betragen je nach Rey¬

noldszahlbereich
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cv / c^ = 0.75; Re < 105 (subkritisch)

cy / c«„ = 0.80; Re > 105 (kritisch)

(vgl. z.B. Experimente von YOUNG/HALL 1966, DOSANJH/ASHER 1968, KISTLER/CHEN

1962 und ROSHKO 1961). Die Zunahme von cy/ C» beim Übergang in den kritischen Re-Bereich

beträgt lediglich ca. 7 %. Der markante Anstieg der Strouhalzahl im Bereich Re = 106 beruht dem¬

zufolge auf einer geänderten Ablösestruktur hinter dem Körper.

Nach Abb. 4.2-1 verläuft der Widerstandswert cw im Bereich 103 < Re < 105 praktisch konstant.

Grund hierfür sind unveränderte Grenzschichtbedingungen und Strukturen der Nachlaufzone inner¬

halb dieses Re-Bereichs, wodurch auch die Strouhalzahl der Wirbelstrasse den konstanten Wert Str

* 0.21 (Abbildung 4.2-22, A) aufweist. Im kritischen Bereich 1.2 * 105 < Re < 8 * 106 bewirkt

laminar-turbulenter Grenzschichtomschlag instabile, inorganisierte Verhältoisse in der Ablösezone

und führt zu einer sehr breitbandigen Streuung der Strouhalzahl. Erst im überkritischen Gebiet (Re

> 8 * 106) erfolgt die Wirbelbildung wieder geordnet und die Strouhalzahl nimmt praktisch
konstante Werte an.

4.2.7.3. AUSWIRKUNGEN AUF DIE ANZEIGE VON SONDEN

Im Normalfall stammen die Messwerte p (tot) und die Druckfluktoationen in der Form von Stan¬

dardabweichungen s p- (tot)

V (cot) = Y j^i-j- X [Pi (cot) - p (cot) ]2 (4.2-17)

aus einer synchronisierten Mittelung (Ensemble Averages) bezogen z.B. auf die Laufradstellung der

Turbomaschine1. Vorausgesetzt, für die Mittelwertbildung steht eine Datenreihe ausreichender

Länge (N Sätze der Länge cot) zur Verfügung, sind die Mittelwerte p (cot) bei dieser Auswertetech¬

nik auf Rückwirkungen mit fc (Frequenz der Kärmänschen Wirbel) unanfällig. Alle nicht der

grund-, sub- und höherharmonischen Frequenz f entsprechenden Signalanteile werden dabei her-

ausgemittelt Demgegenüber akkumulieren sich sämtliche Störungen in den Standardabweichungen
der Signale s p' (cot), und bei der Auswertong der Sondensignale kann vordergründig nicht zwi¬

schen Druckfluktuationen infolge Turbulenz und Rückwirkungen unterschieden werden.

• Abhilfe- /Korrekturmassnahmen

Der Prozess der Wirbelbildung an Sonden kann durch das Anbringen von Trennplatten in der

Ablösezone wesentlich beeinflusst werden. Im allgemeinen können dadurch Rückwirkungen der

Kärmänschen Wirbelstrasse drastisch vermindert werden, jedoch müssen sich die Platten für eine

wirksame Unterdrückung der Rückwirkungen ziemlich weit in die Ablösezone erstrecken. Möglich¬
keiten zur Unterdrückung von Rückwirkungen auf Strukturen beschreiben Autoren, welche sich

mit Strömungen um Rohrbündel o.a. befassen. Durch die geeignete Anordnung zweier unmittelbar

hintereinander liegender Zylinder können so z.B. Rückwirkungen durch die Kärmänsche Wirbel¬

strasse am stromaufwärts liegenden Körper fast vollständig zum Verschwinden gebracht werden

(z.B. ZIADA/ÖNGÖREN 1990 & 1993, CHEN 1985 & 1987). Auf eine interessante Massnahme

weisen MAIR/MAULL (1971) hin. Durch Injektion von Fluid in die Ablösezone stumpfer Körper
wird die scheinbare aerodynamische Gestalt markant verändert und Rückwirkungen der Kärmän¬

schen Wirbelstrasse können stark abgeschwächt werden (vgl. auch BEARMAN 1967). Untersu¬

chungen über den Einfluss der Oberflächengestaltong von Zylindern führen NEBRES/BATTLL

(1993) durch. An verschiedenen Positionen der Zylinderoberfläche werden Störungen der Strö-

l Dabei wird im allgemeinen der Phasenwinkel cot anstelle der Zeit t verwendet
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mung durch Stolperdrähte herbeigeführt. Die Auswirkungen dieser Massnahmen sind je nach Ort

der angebrachten Störung unterschiedlich: In einigen Fällen wird der Grenzschichtomschlag ge¬

fördert oder die Drähte stabilisieren die Ablösepunkte. Inwieweit durch oben aufgeführte Mass¬

nahmen die aerodynamischen Eigenschaften von Sonden beeinflusst werden, bedürfte eingehender

Untersuchungen und wird im Rahmen dieser Arbeit nicht weiter verfolgt. Die eigenen experimentel¬
len Untersuchungen in Abschnitt 4.3.4 konzentrieren sich auf den Vergleich der Auswirkungen der

Rückwirkungen an unterschiedlichen Sondenformen (z.B. Keile und Zylinder) sowie an Zylindern
mit modifizierter Oberfläche (GIZZI1994).

Eine Alternative zu baulichen Massnahmen bieten geeignete Auswerteprozeduren. Durch die unter

statischen Verhältnissen geltende Beziehung der Strouhalzahl Str (Gl. 4.2-16) ist mit dem Durch¬

messer D der Sonden und der Geschwindigkeit Coo die Frequenz fK der Kärmänschen Wirbel ein¬

deutig festgelegt. Die resultierenden Druckschwankungen als Folge dieser Rückwirkungen durch

die Sonde sind in diesem Fall im Leistongsspektrum eindeutig identifizierbar und können mit Hilfe

digitaler Filter eliminiert werden (GOSSWEILER 1993). Dieses Vorgehen hat die gleiche Wirkung
wie z.B. ein Analogfilter, welches die Rückwirkungen bei der Messung selbst unterdrückt.

Beide Verfahren sind jedoch unter dynamischen Bedingungen nicht vorbehaltlos anwendbar. Einer¬

seits stellt die Anströmgeschwindigkeit c„ in Gl. 4.2-16 eine Funktion der Zeit dar. Zudem muss

mit Änderungen der Frequenz fK der Rückwirkungen aufgrund unterschiedlicher Typen von in-

stabilitätsinduzierten Wirbelanregungen in infolge zeitlich ändernder Anströmrichtong gerechnet
werden. Quasistatische Überlegungen führen in diesem Fall zur Schlussfolgerung, dass die Rück¬

wirkungen im spektralen Bereich ein breites Frequenzband abdecken, wodurch die Störungen nur

schwer identifiziert und gefiltert werden können. Z.B. gehen durch die Verwendung eines Filters

mit einem sehr breitbandigen Stopbereich u.U. wertvolle hochfrequente systematische Signalanteile
verloren.

Grundsätzlich besteht die Möglichkeit, die Varianz der Druckfluktoationen aufgrund der Kärmän¬

schen Wirbelstrasse in einer Kalibrierung zu bestimmen1. Bei der Auswertong wird acp- Kärmän von

der Varianz der gesamthaft gemessenen Fluktoationen acp< Messg abgezogen. Dadurch ergibt sich

der die Fluktoationen aufgrund der Turbulenz repräsentierende Wert ocp' Tu2-

1 Zu diesem Zweck werden die Varianzen der Druckfluktuationen mit einer schnellen Sonde in einer Kalibrier¬

strömung gemessen. Für typische Reynoldszahlbereiche 103 < Re < 105 (Abb. 4.2-22) hängt der durch den Stau¬

druck der Strömung normierte Wert G^Kärmän praktisch ausschliesslich vom Anströmwinkel ab. Um diesem

starken Einfluss Rechnung zu tragen, musste Gcv'K&m&n als repräsentativer Wert für die Korrektur der Messsignale
bei der Auswertung von Sondensignalen aus z.B. zeitvarianten 2-D-Strömungen mit Hilfe der Beziehung

= 2it

cot = 0

Gcv'KirmZn = ^jT | Ocp'Kirm&n ( CX (COt) ) d (COt)

bestimmt werden.

2 Anhand der eigenen experimentellen Untersuchungen in Kapitel 5 lässt sich - zumindest in Teilaspekten und für

bestimmte Konditionen - die Eignung dieses Verfahrens zur Bestimmung der Strömungsturbulenz bestätigen

(vgl. Abb. 5.3-29)
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4.2.8. EINFLUSS DER SONDENFORM

In Abschnitt 4.2.8 wird das Schwergewicht auf die Einflüsse der Sondenform bei der Messung der

verschiedenen Strömungsgrössen (Total- und statischer Druck, Anströmrichtong und Turbulenz)

gesetzt. In diesem Kontext werden im folgenden, sofern nicht schon in den Abschnitten 4.2.1 bis

4.2.7 aufgeführt, die Auswirkungen aerodynamischer Effekte und Interaktionen im Zusammenhang
mit unterschiedlichen Sondenformen behandelt.

4.2.8.1. TOTALDRUCKMESSUNG

• Reynoldszahl- und Machzahleinflüsse

Die in den Abschnitten 4.2.1 und 4.2.2 aufgeführten Reynoldszahl- und Machzahleinflüsse auf die

Totaldruckanzeige treten im wesentlichen unabhängig von der Sondenform in Erscheinung. Einzig
bei Pitotsonden können die Auswirkungen von Barker-Effekten (vgl. Abschnitt 4.2.1.1) durch die

Abflachung der Mündung markant verringert werden (MACMILLAN 1954B). Die Beziehungen
über Fehlmessungen des Totaldrucks in Überschallströmungen infolge von Verdichtongsstössen
aus BÖLCS/SUTER (1986) gelten im wesentlichen für beliebige Sondenformen. Eine weitere ge¬

ringfügige Auswirkung der Machzahl ist auf die Unempfindlichkeitsbereiche (vgl. unten) von Pitot¬

sonden (GRACEY et al. 1950, DUDZINSKI/KRAUSE 1971) und Zylindersonden (HUMM

1988A) zu verzeichnen.

• Turbulenzeinflüsse

Hinsichtlich Turbulenzeinflüssen auf die Totaldruckanzeige sind bei einzelnen Sondenformen gros¬

se Unterschiede zu verzeichnen. Nach den Ausführungen in Abschnitt 4.2.3 zeigen Pitotsonden in

torbulenten Strömungen zu hohe Totaldrücke an, während die Anzeige zylindrischer Totaldruck¬

sonden wesentlich zuverlässiger ist. Der Grund für diese Diskrepanzen sind unterschiedliche Ein¬

flüsse der Anströmrichtong auf die Totaldruckanzeige. So zeigen Sonden mit sehr geringen Un-

empfindlichkeitsbereichen (vgl. unten) infolge Turbulenz einen zu tiefen Totaldruck an.

• Gradienteneinflüsse

Ähnlich wie bei Reynoldszahleinflüssen können die Auswirkungen von Geschwindigkeitsgradien¬
ten (Abschnitt 4.2.4) bei Pitotsonden durch die Formgebung der Sondenmündung abgeschwächt
werden. Ob dadurch andere aerodynamische Eigenschaften beeinflusst werden, musste jedoch un¬

tersucht werden.

• Einfluss der Anströmrichtung

Die Charakterisierung von Totaldrucksonden erfolgt in der Literatur mit Hilfe der Angabe des Un-

empfindlichkeitsbereichs. Dieser Bereich wird durch denjenigen maximal von der Sondenachse ab¬

weichenden Anströmwinkel gekennzeichnet, innerhalb dessen die Abweichungen zwischen Son¬

denanzeige und Totaldruck der Strömung weniger als 1 % des Staudrucks betragen.

Pitotsonden weisen hervorragende Eigenschaften zur Totaldruckmessung auf und finden aus die¬

sem Grund sehr oft Anwendung (BRYER/PANKHURST 1977, CHUE 1975 und WUEST 1969).

Ausgehend von der konzeptionell einfachsten Ausführung in der Form eines in die Strömung aus¬

gerichteten Zylinderrohres kann der Unempfindlichkeitsbereich (je nach Verhältais von Bohrungs-
zu Aussendurchmesser d/D) von a = ± 11 bis ± 19° durch geometrische Modifikationen markant

erhöht werden (vgl. GRACEY et al. 1950, DUDZINSKI/KRAUSE 1971; Abb. 4.2-23). Den

grössten Unempfindlichkeitsbereich weisen Pitotsonden mit konischer Innenanfasung auf, im

Maximalfall mit einem Winkel 0 = 10° und einem Durchmesserverhältnis d / D = 0.2 einen Bereich

von a = ± 28°. Sehr grosse Unempfindlichkeitsbereiche von a = ± 40 bis 60° können bei "Kielson¬

den" (ummantelte Pitotsonden) realisiert werden (BRYER/ PANKHURST 1977, CHUE 1975,
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GRACEY 1957 und WÜEST 1969). Ungünstig hinsichtlich Unempfindlichkeitsbereich wirkt sich

die Rundung der Vorderkante aus (HÜRLIMANN 1979).

Unempfindlichkeitsbereich ±ot [°] Unempfindlichkeitsbereich ±a [°]

00 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 0.0 1.0 2.0 3.0 4.0

Durchmesserverhältnis d/D [-] Verhältnis 1p/Ds [-]

Abb. 4.2-23 A: Unempfindlichkeitsbereiche von Pitotsonden aus GRACEY et al. (1950), DUD¬

ZINSKI/KRAUSE (1971), HURUMANN (1979) sowie HUMM (1988C); B: Schafteinfluss auf
den Unempfindlichkeitsbereich von Pitotsonden in Funktion des Verhältnisses zwischen Länge des

Pitotvorsatzes und Schaftdurchmesser Lp/Ds (DUDZINSKI/KRAUSE 1971); a: durchgehender,

b.frei endender Schaft

Bei prismatischen Sonden ist der Einfluss der Anströmrichtong auf die Totaldruckanzeige meist

ziemlich ausgeprägt Zylindersonden weisen mit ca. a = ± 8° im Vergleich zu Pitotsonden einen be¬

scheidenen Unempfindlichkeitsbereich auf. BENEDICT (1984) und HÜRLIMANN (1979) be¬

schreiben, wie durch die Formgebung der Messbohrung auf den Unempfindlichkeitsbereich ein¬

gewirkt werden kann (vgl. hierzu die Resultate der eigenen experimentellen Untersuchungen in Ab¬

bildung 4.3-6).

Keilsonden werden vielfach mit einem Pitotvorsatz ausgerüstet (z.B. BRYER/PANKHURST

1977, BUBECK 1987, CHUE 1975, HENEKA 1983 und RUCK 1989) um grosse Unempfind¬
lichkeitsbereiche zu realisieren. Hierbei zeigt sich indessen der nachteilige Einfluss des unmittelbar

benachbarten Sondenkörpers. DUDZINSKI/KRAUSE (1971) untersuchten den Schafteinfluss auf

die Totaldruckanzeige von Pitotsonden. In Abbildung 4.2-23, B sind die Unempfindlichkeitsberei¬
che in Funktion des Verhältnisses zwischen Länge des Pitotvorsatzes Lp und Durchmesser des

Sondenschaftes Ds dargestellt: In beiden Fällen (a und b) ist der Einfluss des Schaftes auf die

Totaldruckmessung vernachlässigbar, solange Lp / Ds > ca. 2. Bei kurz ausgeführten Pitotvor-

sätzen sinkt der Unempfindlichkeitsbereich der Sonden, im Extremfall für die frei endende Version

mit Lp / Ds = 0.25 auf a = 0°. D.h. derart ausgeführte Sonden vermögen den Totaldruck selbst im

ausgerichteten Zustand nicht richtig anzuzeigen.

• Versperrungseinflüsse und Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse

Über die Auswirkungen von Versperrungseinflüssen auf die Totaldruckanzeige konnten keine Lite-

raturangaben gefunden werden (vgl. Abschnitt 4.2.6). Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbel¬

strasse bewirken zufällige Unsicherheiten bei der Messung des zeitlich bzw. periodisch gemittelten
Totaldrucks. Da die in der Totaldruckmessbohrung registrierten Druckfluktoationen bei allen unter¬

suchten Sonden (Abb. 4.3-24, Abschnitt 4.3.4) sehr gering ausfallen, sind durch die übliche Vor¬

gehensweise bei der Mittelwertbildung (vgl. Abschnitt 4.2.7.3) Messfehler ganz auszuschliessen.
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4.2.8.2. MESSUNG DES STATISCHEN DRUCKES

Entgegen der vergleichsweise einfachen Bestimmung des Totaldruckes stellt die Messung des stati¬

schen Druckes pM von Strömungen die höchsten Anforderungen an die aerodynamische Sonden¬

messtechnik. Wenn Messungen des statischen Wanddrucks keine ausreichende Information über

den statischen Druck in Strömungen liefern, finden in der Literatur teils speziell auf diese Aufgabe

abgestimmte Sonden Anwendung: Neben dem idealsten Werkzeug zur Messung des statischen

Druckes p«, einer Strömung, einem unendlich langen, parallel zur Strömung ausgerichteten Zylinder
mit statischen Druckmessbohrungen, existiert eine Vielzahl aerodynamischer Sonden zur Bestim¬

mung dieser Grösse, welche, in Anlehnung an diesen Idealfall, eine sehr schlanke und lange Bau¬

form aufweisen. Solche Sonden sind typischerweise L-förmig ausgeführt und gleichen Pitotsonden

zur Totaldruckmessung, sind jedoch zur geringstmöglichen Störung der Strömung vorne abgerun¬
det ("Prandtl-Sonden") oder konisch resp. keilförmig angespitzt (CHUE 1975, HUEY 1978,

KETTLE 1954, MORRIS 1961, BRYER/PANKHURST 1977). Derartige Spezialsonden können

ohne Kalibration eingesetzt werden, sind jedoch aus Platzgründen für Messungen in Turbomaschi¬

nen nur in Ausnahmefällen anwendbar.

Bei Kombinationssonden mit prismatischer Bauform wird die Information über den statischen

Druck der Strömung aus den Messbohrungen an der Seitenflanke pi und p2 gewonnen. Aus der

Kalibrierung lässt sich der statische Sondendruck-Koeffizient1 Ks als Verhältnis zwischen stati¬

schem Sondendruck (pi + P2) / 2 und statischem Druck pM der Strömung nach (4.2-18) ermitteln.

P1+P2

Ks =
—2— (4.2-18)

In der Literator werden in dieser Hinsicht oft eindeutige Schwerpunkte gesetzt: Dabei gilt das Inter¬

esse einer möglichst treuen (Ks =1), durch Reynolds- und Machzahleffekte unbeeinflussten An¬

zeige des statischen Druckes: Ks * f (Re) und Ks * f (Ma). Gemäss BRYER/PANKHURST

(1977) erfüllen ausschliesslich sehr schlanke, scharfkantige Konus- resp. Keilsonden diese Spezi¬
fikationen (vgl. z.B. auch CHUE 1975). Die hervorragenden aerodynamischen Eigenschaften der¬

artiger Spezialsonden können jedoch nur bei deren präziser Ausrichtong in der Strömung genutzt
werden. Die absolute Voraussetzung hierzu, zeitinvariante Strömung, ist bei Messungen in Turbo¬

maschinen nicht gegeben, und aus diesem Grund gewinnen vollständig andere Kriterien an Ge¬

wicht.

Die Forderung, dass Sonden den statischen Druck unverfälscht anzeigen müssen, geht auf die An¬

fänge der aerodynamischen Sondemesstechnik zurück. Da Kalibriereinrichtongen oft nicht zur Ver¬

fügung standen, Hess sich der statische Druck der Strömung nur mit Sonden, welche die Bedin¬

gung Ks = 1 erfüllten, korrekt messen (vgl. Kapitel 1). In der modernen Sondenaerodynamik
kommt dem Kriterium "Ks =1" jedoch eine untergeordnete Rolle zu. Strenggenommen darf Ks be¬

liebige Werte aufweisen. Einzig anhand praktischer Überlegungen lässt sich die Bedeutung des Be¬

trages von Ks diskutieren: Die Machzahl der Strömung wird aus dem Verhältnis 2 po / (pi + P2 )

bestimmt (vgl. Abschnitt 4.2.5). Eine Sonde mit Ks -> p° / p«, wäre für Messungen des statischen

Druckes und der Machzahl unbrauchbar, da 2 po / (pi + P2) -» 1. Hinsichtlich Auflösevermögen
bei der Messung wären daher sogar Sonden mit Ks « 1 anzustreben.

Die Beträge der statischen Sondendruck-Koeffizienten Ks verschiedener in eigenen Experimenten
untersuchter Keil- und Zylindersonden sind in Abb. 4.3-7 aufgeführt. Ks -»1 lässt sich bei Zylin¬
dersonden mit unter cp = 45° vom Staupunkt angebrachten Messbohrungen im Bereich Ma < 0.6

verwirklichen (auf Machzahleffekte wird weiter unten eingegangen). Hinsichtlich Auflösevermögen

l Anm.: Die Bezeichnung "statischer Sondendruck-Koeffizient" wird auch für cp„ = (cpi + cp2) / 2 verwendet
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bei der Messung der Machzahl zeigt diese Sonde insgesamt die besten Eigenschaften (0.1 < Ma <

0.9), da bei Keilsonden Ks > 1.

• Reynolds- und Machzahleinflüsse

Solange die Reynoldszahlen für Kalibrierung und Messung innerhalb des hohen subkritischen Be¬

reichs liegen, sind Reynoldszahleinflüsse relativ gering (Abschnitt 4.2.1). Hingegen treten die Ein¬

flüsse der Machzahl als sehr restriktive Einschränkung in Erscheinung (vgl. Abschnitt 4.2.2). In

Abbildung 4.2-24 ist der Machzahleinfluss auf die statische Druckanzeige zweier verschiedener

Sonden deutlich ersichtlich. Der in BROICHHAUSEN/FRANSSON (1984) verwendete Koeffizi¬

ent Kb (a = 0)

stellt eine abgeänderte Form von Ks (Gleichung 4.2-18) dar.

Kalibrierkoeffizient K b [-1
2.2

1.8

1.4

1.0

0.00 0.50 1.00 1.50

Machzahl Ma [-]

Abb. 4.2-24 Statischer Kalibrierkoeffizient Kb einer Keil- (0 = 46°) und Konussonde (© = 30°)
in Funktion der Machzahl (BROICHHAUSEN/FRANSSON 1984)

Obwohl der statische Kalibrierkoeffizient Kb der Konussonde absolut gesehen geringere Verände¬

rungen in Funktion der Machzahl aufweist, stellt sich die durch die Schattierung gekennzeichnete

Zweideutigkeit der Charakteristik Kb (Ma) im Bereich 1 < Ma < 1.5 bei der Auswertong der Mess¬

resultate als unlösbares Problem heraus1. In Anlehnung daran kann die einzig zwingende Forde¬

rung an die statische Druckanzeige von Sonden formuliert werden: Das Verhältnis 2 po / (pi + p2) =

kMa (vgl. Abschnitt 4.2.5) und somit 2 / (pi + p2) muss in eindeutiger, stetiger Relation zur Mach¬

zahl der Strömung stehen. Die zu dieser Thematik durchgeführten eigenen experimentellen Untersu¬

chungen (Abb. 4.3-8, Abschnitt 4.3.2) legten den Sachverhalt offen, dass selbst Zylindersonden

gute Eigenschaften für Messungen im transsonischen Geschwindigkeitsbereich aufweisen. In

diesem Zusammenhang zeigen die Ergebnisse der interferometrischen Untersuchungen in Ab¬

bildung 4.4-7, dass selbst bei Anströmmachzahlen Ma«, = 1 an Zylindern keine Verdichmngsstösse
mit nachteiligen Auswirkungen auf die Charakteristik auftreten.

Aufgrund der Diskussion zu Abbildung 4.3-8 in Abschnitt 4.3.2 (Verläufe k\ia in Funktion der

Machzahl) lässt sich sogar prognostizieren, dass Zylindersonden für Messungen im Überschall

geeignet sind. Ebenfalls eignen sich stumpfe Keilsonden (ungeachtet der Einschränkungen
hinsichtlich Einflüssen der Anströmrichtong) für Messungen in fluktuierenden Überschallströ-

Ursache hierfür sind Interaktionen zwischen durch den Sondenschaft verursachten Verdichtungsstössen und der

Strömung am Sondenkörper (vgl. Abschnitt 4.2.2).
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mungen, während gemäss den theoretischen Ausführungen in Abschnitt 4.2.2.2 unter derartigen

Strömungsbedingungen keine schlanken Keilsonden zurAnwendung kommen dürfen.

• Turbulenzeinflüsse

In Abbildung 4.2-10, Abschnitt 4.2.3 sind durch die Turbulenz verursachte Abweichungen der sta¬

tischen Sondendruck-Koeffizienten Acpoo verschiedener Sonden aufgeführt. Bis zu Tu = 10 % ist

die Messung des statischen Druckes durch die Strömungsturbulenz praktisch unbeeinflusst, voraus¬

gesetzt die Sonden - insbesondere Keile - sind ausgerichtet (a = 0). Bei höheren Turbulenzgraden
können die Fehlmessungen des statischen Druckes vor allem bei schlanken Keilsonden bis zu

Acp«, = 10 % des Staudruckes betragen. Generell zeigen Zylindersonden hinsichtlich der Auswir¬

kungen von Turbulenzeinflüssen die besten Eigenschaften.

• Gradienteneinflüsse

Nach den Ausführungen in Abschnitt 4.2.4.3 sind die Auswirkungen von Geschwindigkeitsgradi¬
enten auf die statische Druckanzeige von Zylinder- und Keilsonden praktisch unbedeutend. Da die

Aussagen auf zwei konzeptionell unterschiedliche Theorien (Verfahren der Stromlinienprojektion
und Potentialtheorie) abstützen, kann eine allgemeine Gültigkeit für alle Sondenformen angenom¬

men werden.

• Einfluss der Anströmrichtung

HUEY (1978) vergleicht die statische Druckanzeige einer Kugel- und Prandtlsonde: Während Ks
bei der Kugelsonde über einen Anströmbereich von ca. -30 < a < 30° unverändert bleibt, betragen
die Abweichungen zwischen angezeigtem und korrektem Wert z.B. bei Prandtl-Sonden für a = 10°

bereits ca. 4 % des Staudrucks. Diese Erkenntnisse waren u.a. ausschlaggebend für den grossen

bei den eigenen experimentellen Untersuchungen betriebenen Aufwand. Dabei wurden die stati¬

schen Sondendruck-Koeffizienten Ks verschiedener Keilsonden und einer Zylindersonde in Funk¬

tion des Anströmwinkels a ermittelt. Die drastischen Unterschiede der Charakteristika Ks (a) zei¬

gen sich in Abbildung 4.3-9 (Abschnitt 4.3.2). Bei der Zylindersonde verläuft Ks (a) im Bereich

-25 < a < 25° praktisch konstant, wogegen alle untersuchten Keilsonden eine starke Abhängigkeit
Ks (a) aufweisen. Z.B. ändert Ks bei einer 45°-Keilsonde innerhalb 0 < a < 15° um ca. AKS =

0.08. Umgerechnet auf den Staudruck der Strömung ergibt sich daraus eine Änderung des stati¬

schen Sondendrucks AcpM = A(pi+p2)/2q = 40%!

• Versperrungseinflüsse

Die Untersuchungen von WYLER (1975) erfolgten an Zylindersonden (vgl. Abschnitt 4.2.6). Aus¬

sagen über die Auswirkungen von Versperrungseinflüssen auf andere Sondenformen finden nicht

statt. Es kann davon ausgegangen werden, dass Versperrungseinflüsse nur vom Durchmesser der

Sonde abhängen. Auch in der Literatur wird den Ausführungen eine allgemeine Gültigkeit zuge¬

sprochen (vgl. z.B. BROICHHAUSEN/FRANSSON 1983).

• Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse

Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse haben (im Gegensatz zur Turbulenz) keine syste¬
matische Auswirkungen auf die Sondenanzeige zur Folge (vgl. Abschnitt 4.2.7.3).
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4.2.8.3. RICHTUNGSMESSUNG (DREHWINKELEBENE)

• Sensitivität

Die aerodynamische Sensitivität 3pi / da einer Sonde bezeichnet die Zu- resp. Abnahme des

Druckes pi in Messbohrung i pro Grad geänderter Anströmrichtung a. Das Verhältnis zwischen

Signal (z:B. Differenzdruck) und Rauschen bei der Richtungsmessung hängt von der Höhe dieses

Wertes ab. In Abbildung 4.2-25 sind Literaturangaben über die Sensitivität unterschiedlicher Son¬

denformen aufgeführt. Aufgrund der starken Machzahlabhängigkeit der Sensitivität (vgl. Abb. 4.2-

52) erfolgte die Auswahl der aufgeführten Werte aus Literaturstellen mit Untersuchungsergebnissen
unter ähnlichen Bedingungen (Ma ~ 0.5).

Sensitivität 3cpn / da [/°]

0.00 0.02 0.04 0.06 0.08

0 = 35°; THOMPSON/HOLDER (1958)

0 = 35°; BRYER/WALSHE/GARNER, (1958)

0 = 60°; BRYER/WALSHE/GARNER (1958)

0 = 45°; GOSSWEILER/HUMM (1989)

0 = 30°; CONRAD (1950)

0 = 45°; BRYER/WALSHE/GARNER (1958)

0 = 45°; SIEVERDING (1975)

0 = 45°; BRYER/WALSHE/GARNER (1958)

0 = 30°; CONRAD (1950)

0 = 45°; BRYER/WALSHE/GARNER (1958)

0 = 60°; SIEVERDING (1975)

0 = 30°; FERGUSON/AL-SHAMMA (1967)

0 = 46°; BROICHHAUSEN/FRANSSON (1984)

2cp = 90°; WUEST (1963)

2cp = 90°;HUMM(1988C)

Abb. 4.2-25 Sensitivität dcpj2 / da von Sonden (Ma ~ 0.5)

Zwei parallel angeordnete, vorne angeschrägte Rohre (I & II) stellen die einfachste Form von

Richtungsmesssonden dar. Die optimale Gestaltung hinsichtlich Sensitivität kann leicht aus den

Ausführungen von SCHULZE et al. (1952) abgeschätzt werden. Die Sensitivität 3cp / 3a (a = 0)

ist für 0 = 90° null und nimmt mit geringeren Anschrägungswinkeln 0 der Rohre zu. Im Vergleich

zur Mehrzahl der entwickelten Spezialsonden (III bis VII) weist die Zylindersonde (VIII) eine sehr

hohe aerodynamische Sensitivität auf. Bei der in HUMM (1988C) untersuchten Version sind die

Messbohrungen unter einem Winkel von 2cp = 90° angebracht. Durch die Verschiebung zu ca. 2cp =

84° lässt sich die Sensitivität geringfügig steigern (Abbildung 4.2-26, A).

Den Einfluss der Positionierung der Messbohrung l/L auf die Sensitivität von Keilsonden zeigt

Abbildung 4.2-26, B (COOK 1989, KEAST 1952). Aufgrund des Literaturvergleichs kommt

COOK zur Schlussfolgerung, dass die Sensitivität in erster Linie von der Position der Messboh¬

rung l/L und weniger vom Öffnungswinkel 0 der Keilsonden abhängt. Dies wird durch den

schattierten Bereich in Abbildung 4.2-26, B verdeutlicht. Z.B. kann die Sensitivität bei einer 45°-

Keilsonde durch die Verschiebung der Messbohrung von l/L ~ 0.8 zu l/L = 0.2 um Faktor 3 gestei¬

gert werden. Aufgrund der Bestrebung, Sonden mit geringsten Abmessungen zu fabrizieren, ist

diese Massnahme jedoch nicht zu verwirklichen: Nach Abbildung 2.1-2, B muss l/L für 0 = 45° ca.

0.7 betragen.

angeschrägte Rohre: I

angeschrägte Rohre: II

Conradsonde: III

Meisselsonde: IV

Konussonde: V

Pyramidensonde: VI

Keilsonde: VII

Zylindersonde: VIII
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cp [-]; 3cp / 3a [/°

1.00 0*0=0=

0.00

-1.00

-2.00

-3.00

'-D-Q-Ö

0.00 0.08

-0.02 0.06

-0.04 0.04

-0.06 0.02

-0.08 0.00

15 30 45 60 75

Position Messbohrung <p [°]

Sensitivität 3cp12 / da [/°]

o 0 = 7:r;Uv
q 0=13.O^^gP:
V 0 = 23.O°^|S^^|f^
• 0 = 30.0°

•<^W»'fc.

0 = 45.0°

AA 0 = 60.0°

90 0.00 0.25 0.50 0.75 1.00

Position Messbohrung l/L [-]

Abb. 4.2-26 A: Druckkoeffizient cp und Sensitivität dcp / da am Zylinder in Funktion von q>

(Potentialtheorie und Messung, Ma < 0.5); B: Sensitivität von Keilsonden in Funktion von l/L

(COOK 1989 und KEAST 1952)

Die Resultate der eigenen experimentellen Untersuchungen sind in Abbildung 4.3-14 (Abschnitt

4.3.3.1) aufgeführt. Auch hier weist die Zylindersonde im Vergleich zur Mehrzahl der Keilsonden

eine sehr hohe aerodynamische Sensitivität auf. Bemerkenswert ist der Einfluss der Vorderkanten¬

rundung R/L an Keilsonden. Durch die Ausführung mit R/L = 20% kann die Sensitivität einer 45°-

Keilsonde fast verdoppelt werden (1 / L = 0.5).

• Mach- und Reynoldszahleinflüsse

Reynoldszahleinflüsse können bei der Richtungsmessung in erster Linie vernachlässigt werden,

wenn Kalibrierung und Messung im hohen subsonischen Reynoldszahlbereich erfolgen (vgl. Ab¬

schnitt 4.2.1). Demgegenüber sind die Einflüsse der Machzahl auf die Richtungsmessung markant.

Dies zeigt sich am Beispiel der in Abbildung 4.2-27 aufgeführten Werte für die Sensitivität in

Funktion der Machzahl (abgeglichener Zustand; a = 0°).

Sensitivität 3cp 12
/ 3a [1/°]

0.10

0.08

0.06

0.04

0.02

0.00

0,

A

o

s

ffl

•

®

.00 1.00 2.00 3.00

a: Zyl. 2-L (HUNZIKER 1989)

b: Zyl. 2-L (HUMM 1988C)

c: Zyl. 4-L (SAYARI/SCHALLER 1988)

d: 2-Rohr-Sonde 0 = 45

(GOSSWEILER/HUMM 1989)

e: Keil 0 = 60° (GLAWE et al. 1968)

f: Kegel 0 = 30° (BUHRER 1973)

g: 2-Rohr-Sonde 9 = 35°

h: 2-Rohr-Sonde 0 = 40°

i: Konus 0 = 30°

k: Keil 0 = 30° \

1: Prismensonde 0 = 45° i (SIEVERDING 1975)

m; Keil 0 = 9° J
n; Keilsonden 0 = 20/40° (BARRY 1961)

o; Konussonden 0 = 20/40° (RANEY 1965)

| (SIEVERDING/

| MARETTO 1974)

Machzahl Ma [-]

Abb. 4.2-27 Sensitivität dcp12/ da (a = 0°) von Sonden in Funktion der Machzahl; experimen¬

telle (Symbole) und theoretische Untersuchungsergebnisse (Linien)

Ausser bei den Messresultaten einer 60°-Keilsonde (Kurve e) von GLAWE et al. (1968) zeigt sich

bei allen Sonden selbst im tieferen subsonischen Bereich eine markante Abhängigkeit der Sensitivi¬

tät von der Machzahl. Bemerkenswert ist der Verlauf von Kurve k der von SIEVERDING (1975)
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untersuchten 30°-Keilsonde, welcher, entgegen dem Verlauf der 2-Rohr- und Konussonden,

zwischen 1.2 < Ma < 1.5 einen deutlichen Anstieg der Sensitivität erkennen lässt. Grund hierfür ist

offensichtlich ein Wechsel der Strömungsbedingungen (Übergang von abgerücktem zu anliegen¬
dem Verdichtongsstoss, vgl. Abschnitt 4.2.2). Nach Abbildung 4.2-4 sind die Bedingungen für

einen anliegenden Verdichtongsstoss bei dieser Sonde mit 0 = 30° ab Ma «1.5 erfüllt. Dann ent¬

spricht auch der qualitative Verlauf von Kurve k den theoretischen Ausführungen von BARRY1

(1961). Nach den Gesetzmässigkeiten der Gasdynamik müssten für Ma »1.3 transsonische Strö¬

mungsbedingungen vorherrschen, die Sensitivität der Tendenz der übrigen Sonden entsprechend in

den Bereich dcpi2 lda~ 0.04 zu liegen kommen. Als Ursache für den wesentlich höher liegenden
Wert 3cpi2I da ~ 0.05 sind Fluktoationen der Machzahl während der Kalibrierung denkbar:

Dadurch zeigt die Sonde einen Mittelwert aufgrund zeitweiser super- und transsonischer Strö¬

mungsbedingungen an.

Anhand von Abbildung 4.2-27 lässt sich folgern, dass die Sondencharakteristika beim Übergang
vom kompressiblen subsonischen in den transsonischen Machzahlbereich und weiter in den Über¬

schallbereich keine sprunghaften Änderungen aufweisen. Die Sensitivität von Keilsonden (z.B.
Kurve e; GLAWE et al. 1968) ist gegenüber Zylindern weniger machzahlabhängig. Dies zeigt sich

auch bei den Resultaten der eigenen experimentellen Untersuchungen (Abbildung 4.3-15, A; Ab¬

schnitt 4.3.3.1): Im Bereich Ma = 0.7 ist für den Zylinder die grösste Änderung der Sensitivität in

Funktion der Machzahl zu verzeichnen. Werden die Untersuchungen jedoch konsequent - mit Be¬

rücksichtigung der Schräganströmung - weitergeführt, präsentieren sich die Verhältoisse deutlich zu

Ungunsten z.B. einer 45°-Keilsonde (Abbildung 4.3-15, B).

• Turbulenzeinflüsse

In Abbildung 4.2-9 (Abschnitt 4.2.3) sind durch die Turbulenz verursachte Fehlweisungswinkel
Aaerr verschiedener Sonden aufgeführt. Insbesondere bei nicht abgeglichenen Keilsonden fuhren

Turbulenzeinflüsse zu erheblichen Fehlern bei der Bestimmung der Strömungsrichtong, während

z.B. die Anzeige von Zylindersonden in turbulenter Strömung sehr viel geringer verfälscht ist.

• Gradienteneinflüsse

Nach den in der Literator vorgestellten theoretischen Verfahren ist die Richtongsmessung von Keil¬

sonden, insbesondere schlanker, im Vergleich zu Zylindern wesentlich weniger durch Geschwin¬

digkeitsgradienten beeinflusst. Danach übertrifft die Fehlwinkelanzeige von Zylinder- diejenige von
Keilsonden um wenigstens einen Faktor 10 (vgl. Abschnitt 4.2.4). Hierzu stehen die Ergebnisse
der eigenen experimentellen Untersuchungen (Abschnitt 4.3.3.3) im Widerspruch. In Abbildung
4.3-21 sind die Fehlweisungswinkel Aaerr einer Keil- und Zylindersonde (KUPFERSCHMIED
1987 und RIBI 1987) verglichen. Die Diskrepanzen betragen danach lediglich ca. 50 %. In diesem

Zusammenhang belegt das Interferogramm der Strömung an einer um 5° schräg angeströmten Keil¬

sonde in Abbildung 4.3-22, dass das Üieoretische Verfahren der Stromlinienprojektion physikalisch
nicht korrekt ist.

• Einfluss derAnströmrichtung

In Abbildungk4.3-17 (Abschnitt 4.3.3.2) sind die eindeutigen und quasilinearen Kalibrierbereiche

aKal(e) und aKai(qi) für die in eigenen Experimenten untersuchten Sonden aufgeführt. Je nach

Öffnungswinkel und Positionierung der Messbohrung weisen Keilsonden vollständig unterschied-

Die theoretischen und experimentellen Untersuchungen von AMECKE/LAWACZECK (1970) zeigen den glei¬
chen tendenziellen Verlauf im Vergleich zu den Ausführungen von BARRY. Auch zeigt sich weiter anhand der

theoretischen Ausführungen und RANEY (1965), dass die Charakteristika von Keil- und Konussonden im reinen

Überschall keine grundsätzlichen Unterschiede aufweisen (Kurven n und o).
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liehe Eigenschaften auf: Überschreitungen der eindeutigen Kalibrierbereiche aical(e) führen zu

systematischen, nicht erfassbaren Messfehlern. Ausserhalb des quasilinearen Kalibrierbereichs

«Kal(ql) können die Kalibrierdaten nicht mehr präzise modelliert werden und zufällige Messun-

sicherheiten sind die Folge (vgl. Kapitel 2).

Bei Keilsonden mit 45° Öffnungswinkel ist der praktische Anwendungsbereich (unabhängig der

Positionierung der Messbohrung) danach auf ca. ±17° beschränkt. Die starke Abhängigkeit der

Anzeige dieser Sonden vom Anströmwinkel zeigt sich auch in Abb. 4.3-16, A. Innerhalb des für

Turbomaschinenströmungen typischen Bereichs 0 < a < 25° (systematische und stochastische

Fluktuationen des Anströmwinkels) variiert die Sensitivität um mehr als 100%. Sogar
Vorzeichenwechsel sind zu verzeichnen! Demgegenüber betragen die Werte bei Zylindersonden

«Kai(e) ~ 45° und aKal(ql) - 35° (Abbildung 4.3-17). Die Sensitivität 3cpi2 / 3a (a) verläuft im Be¬

reich -25 < a < 25° stetig und insbesondere ohne Vorzeichenwechsel (Abbildung 4.3-16, B).

4.2.8.4. TURBULENZMESSUNG

Für schnelle Sondenmessungen stehen unterschiedlich ausgebaute Messysteme zur Verfügung,
welche entsprechend den Ausführungen in Kapitel 2 in zwei Kategorien aufgeteilt werden können.

Die höchste Stufe stellen Systeme dar, welche die parallele Erfassung von vier Drucksignalen er¬

möglichen. Demgegenüber sind "einfachere" Datenerfassungen nur in der Lage, die periodisch
gemittelten Drücke p (cot) und Standardabweichungen s^ der Schwankungen aus einer einzigen
physikalischen Grösse zu liefern. Weiter stellt sich bei der Auswertong der Sondendaten die wich¬

tige Frage, welcher Aufwand notwendig ist, um die Turbulenzgrössen zuverlässig zu bestimmen.

Im folgenden ist zuerst das Vorgehen zur Bestimmung der Turbulenzgrössen mit Hilfe von Nähe-

rungsverfahren beschrieben. Derartige Methoden finden in der Literatur vielfach Anwendung (z.B.
BUBECK 1987, HENEKA 1983 und RUCK 1989). Hierzu erfolgt die Quantifizierung der Aus¬

wirkungen jeder einzelnen Turbulenzgrösse u', v' und w' auf die Druckschwankungen in den

unterschiedlichen Messbohrungen. Vereinzelt müssen dabei verschiedene physikalische Grössen

bei der Messung miteinander vernetzt werden, um eine zuverlässige Turbulenzmessung zu realisie¬

ren (vgl. z.B. RUCK 1989). Die Abklärung dieser Punkte ist von grosser Bedeutung, wenn die

Bestimmung der Turbulenzgrössen, wie weiter oben erörtert, mit Hilfe "einfacher" Auswertesy¬
steme erfolgt. In einem zweiten Teil werden die Ergebnisse des Näherungsverfahrens mit dem unter

Abschnitt 4.2.3 (Turbulenzeinflüsse) erarbeiteten numerischen Integrationsverfahren, welches den

bedeutenden Einfluss der Anströmrichtung auf die Sondenanzeige berücksichtigt verglichen.

In Abb. 4.2-28 ist der allgemeine Fall einer turbulenten Strömung eingezeichnet, ü und a (7 = 0)

repräsentieren die zeitlich gemittelte Hauptströmungskomponente und den relativen Anströmwinkel

der Sonde. Die momentanen Schwankungsgrössen u', v' und w' bewirken eine Änderung vom

Betrag und relativen Anströmwinkel um a' auf a + a' des momentanen Strömungsvektors.

Abb. 4.2-28 Turbulente Sondenströmung

Die Näherungsverfahren für die Quantifizierung der Sondendrücke (Mittel- pi und Momentanwerte

p'i) basieren im allgemeinen auf folgenden Vereinfachungen:
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Strömung inkompressibel (p = konst.)
Sondencharakteristik unabhängig von der Machzahl

Sondencharakteristik idealisiert: cpo = 1 (Totaldruckanzeige) und Sensitivität 3cpi, 2 / 3a =

konst. -» cpi = cpi (a = o) + a 3cpi / 3a und cp2 = cp2 (a = 0) + a 3cp2 / 3a

quasistatische Verhältnisse; d.h. die Sonde registriert in Messbohrung p, ~ p/2 c2 (t) cpi (a)

Turbulenz isotrop: u'2 = v'2 = w'2

Gross-skalige Turbulenzstruktoren

Terme höherer Ordnung vernachlässigt

In den folgenden Ausführungen soll nicht zwischen zeitlichen Mittelwerten p (t) bei Messungen in

Strömungen ohne systematische Fluktoationen und phasenfesten Mittelwerten p (cot) bei Messun¬

gen in Turbomaschinen unterschieden werden, da die Aussagen davon unabhängig sind.

• u'-Komponente

Die am einfachsten zu bestimmende Grösse stellt die Schwankung u' dar, welche aus der Total¬

druckschwankung p'o resp. der Standardabweichung sCp' des Drucksignals in Messbohrung 0 ab¬

geleitet werden kann. Sehr vorteilhaft ist in diesem Fall, dass das Messvolumen infolge Einbezug
von nur einer Messbohrung sehr gering ausfällt (-» örtliche Auflösung). Aus der allgemeinen Be¬

ziehung po (t) = poo (t) + cpo p c2 (t) / 2 kann für den Momentanwert p'o in Messbohrung 0 durch

Ausmultiplizieren von c2 = (ü + u')2 + (v')2 + (w')2 geschrieben werden (cpo =1):

p'o = p'« + p
2üu' + u'22+v'2 + w'2

(4-2_20)

Nach der Korrektor von p'o in Gleichung 4.2-20 über den angezeigten statischen Sondendruck1 der

Messbohrungen 1 und 2 gilt für die Standardabweichungen der Fluktoationen u' und p'o, wenn die

Terme u'2, v'2, w'2 vernachlässigt werden:

V^2" =\^7J =i y^
, _9 ,

/cpo2 (4.2-21)
P
—

V
2

Für isotrope Turbulenz kann Vu'2 / ü = Tu geschrieben werden. Dadurch lässt sich eine Informa¬

tion über den Turbulenzgrad der Strömung auf sehr einfache Weise gewinnen. Innerhalb welcher

Bereiche (Tu und a) Gleichung 4.2-21 die Verhältnisse richtig wiedergibt, zeigt Abbildung 4.2-30

für das Beispiel einer Pitot- und Zylindersonde.

• v'-Komponente

Wesentlich komplizierter gestaltet sich die Bestimmung der Schwankung der Querkomponente v'.

Naturgemäss schlagen sich die Schwankungen v' am stärksten in der Anzeige der seitlichen Mess¬

bohrungen 1 und 2 nieder. Z.B. kann für den momentanen Druck pj an Messbohrung i (i = 1, 2)

Pi = Pi + P'i = P~ + (cp(a = o) + (ä + a' )-^2l) ^- (4.2-22)

geschrieben werden. In Gleichung 4.2-22 repräsentieren p«,, a' und c zeitabhängige Grössen und

a einen zeitlichen Mittelwert

1
Druckmessungen in einer turbulenten Rohrströmung von GOSSWEILER (1993) ergaben, dass die Schwankun¬

gen des statischen Druckes bis zu 25% der Totaldruckschwankungen aufgrund der turbulenten Geschwindigkeiten

betragen können.
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Differenzdruckmessung Apj2 (t)

Bei der Bestimmung der Querkomponente v' müssen die physikalischen Grössen pi und p2 (t) ent¬

sprechend vernetzt werden. Wie die folgenden Ausführungen zeigen, führt die Auswertung der

Schwankungen der Druckdifferenz Apn (t) auf andere Turbulenzgrössen als diejenige der unab¬

hängig aufgenommenen Drucksignale pi (t) und p2 (t).

Der Schwankungsanteil Ap'12 = f (t) des Differenzdrucks berechnet sich aus der Subtraktion des

3 cpi2 P c2

Mittel- Apn vom Momentanwert Api2 gemäss:

a . a a l~ <\ 3cpn P c2

Ap'12
=
Api2-Api2

=
(a + a'J -37^^-

-

da l

Im Bereich -20 < a' < 20°, mit a' = tan a' = v7 (ü + u'), gilt:

3 cp12 P (ü2 + 2üu' + u'2 + v'2+ w'2)

a
3 a

(4.2-23)

AP'i2 = ( a + :

u + u 3 a
a

3 cpn p (u2)

_

— 3 cpi2 P ( 2uu' + u'2 + v'2+ w•2)
3 a

+ —

2 3 a 2

d cpn p (ü2 + 2üu' + u'2 + v'2 + w'2)
u + u' 3 a 2

(4.2-24)

Die Division durch den mittleren Staudruck p ü2 / 2 der Strömung1 ergibt den Differenzdruck-Ko¬

effizienten, und der Einfluss der einzelnen Schwankungsgrössen u' und v' auf cp'12 ist aus Abbil¬

dung 4.2-29 ersichtlich.

Fluktuation cp'12 [-]
'l

tanrx = 0.2(a~_11.4°)
tan a = 0.1

tan ä = 0.0

Abb. 4.2-29 Druckfluktuation cp'12 an einer Sonde in Funktion der Schwankungsgrössen u', v'

Reine Schwankungen in Längsrichtung u' (v' = 0) werden bei der Differenzdruckmessung mit ab¬

geglichenen Sonden (a = 0) nicht erfasst. Erst für a * 0 trägt die Schwankung u' zum Teil wesent¬

lich zum Betrag von cp'12 bei. Insgesamt dominieren bei der Differenzdruckmessung mit einer

Richtungssonde jedoch die Schwankungen der Querkomponente v'. Wird in einem weiteren Ar¬

beitsschritt die Varianz der Schwankungen von cp'12 gebildet, ergibt sich bei Vernachlässigung

quadratischer Terme und mit Vereinfachungen (vgl. Anhang A-4.2.8.4):

^#2 4a u v
+

v'2 1 |
u'2

—?
I

—2
Uz \ Uz '

(4.2-25)

1 Bei Messungen in Turbomaschinen tritt an Stelle des mittleren Staudrucks derjenige entsprechend dem phasen¬

bezogenen periodischen Mittelwert u (cot).
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Erfolgt die Messung mit abgeglichenen Sonden (a = 0), reduzieren sich die Anteile in Gleichung
4.2-25 auf die interessierende Grösse

*^-(W$H
Diese Erkenntnis ist bedeutend: Mit einfachen Auswertesystemen sind demnach zuverlässige Aus¬

sagen über die Normalspannungen der Turbulenz möglich. Abb. 4.2-31 zeigt, dass dieses Ver¬

fahren bis zu einem Turbulenzgrad von Tu = 20 % angewendet werden kann. Einzige Voraus¬

setzungen sind pneumatischer Abgleich der Sonde und statistische Auswertong aus der Zeitreihe

ÄPl2 (t). Die Grösse u'2 kann mit guter Genauigkeit nach Gl. 4.2-21 bestimmt und in die verein¬

fachte Form von 4.2-25 eingesetzt werden. Weiter könnte nach diesen Ausführungen sogar die

Schubspannung bestimmt werden. Hierzu würden die Schwankungen des Differenzdruckes_unter
verschiedenen Anströmwinkeln a der Sonde gemessen, und die Differenz cp',! (a) - cp',2, (a = 0)

ergäbe dann einen Wert ~ a * u' v'.

• Druckmessung pj (t), p2 (t)

Werden die statistischen Grössen von den Drucksignalen pi (t), p2 (t) unabhängig gebildet, beträgt
die Schwankungsgrösse in Messbohrung 1 in der dimensionslosen Form (vgl. Anhang A-4.2.8.4):

Die Bildung von cp',?, zur Bestimmung von v' erfolgt nach den Regeln der Statistik durch die

Addition der Varianzen von cp'i und cp'2. Der Term cp (a=0) 2u'/u~, welcher bei der Differenz¬

druckmessung Apn (t) kompensiert wird, fügt diesem Wert einen unerwünschten Beitrag bei.

Ausschliesslich bei Sonden mit cp (0-0)
= 0 ist dieser Zusatzterm vernachlässigbar, je nach Sonden¬

typ kann er indessen betragsmässig um fast eine Grössenordnung über v' / ü 3cpi2 / 3a liegen.
Dadurch wird die Bestimmung der Normalspannung p v'2 stark erschwert. Zudem sind in den

Resultaten die Schwankungen des statischen Druckes p'«, enthalten.

• Gültigkeit des Näherungsverfahrens

Mit Hilfe des in Abschnitt 4.2.3.2 entwickelten numerischen Integrationsverfahrens soll die Gültig¬
keit der Näherungsverfahren abgeklärt werden. Die Vorgehensweise entspricht derjenigen unter

Abschnitt 4.2.3, ausser dass die Integration nicht den zeitiichen resp. periodischen Mittelwert, son¬

dern den quadratischen Mittelwert (Varianz)

p'2 (a, Tu) =

(4.2-27)

f (u\ v',w') cp (a + a\ y') ^ - cp (a) ^-\ du' dv' dw'

liefert. Durch dieses Verfahren wird die experimentelle Bestimmung der gemittelten quadratischen
Schwankungsgrössen in einer torbulenten Strömung simuliert. In Abbildung 4.2-30 sind die ent¬

sprechend Gleichung 4.2-27 bestimmten Werte cp'02 (ä, Tu) für eine Pitot- und Zylindersonde
(Kalibrierdaten siehe Abschnitt 4.3.3) im Vergleich mit den aus dem Näherungsverfahren (Gl. 4.2-

21) bestimmten aufgetragen. Bis zu einem Turbulenzgrad von Tu = 20 % ist durch eine

Auswertung der Messresultate mit Hilfe des Näherungsverfahrens nach Gleichung 4.2-21 selbst für

nicht abgeglichene Pitot- und Zylindersonden (solange a < 10°) eine sehr genaue Bestimmung der

Normalspannung p u'2 möglich. Erst bei Anströmwinkeln a > 10° übt die Abhängigkeit cpo (a)
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von Zylindern einen merkbaren Einfluss auf die Turbulenzmessung aus. Da im wesentlichen der

Unempfindlichkeitsbereich der Totaldruckanzeige (vgl. Abschnitt 4.2.8.1) die Anwendbarkeit von

Gl. 4.2-21 limitiert, lässt sich daraus eine Aussage über die Eigenschaften anderer Sonden zur

Turbulenzmessung treffen.

0 10 20 30 40 0 10 20 30

Turbulenzgrad Tu [%] Turbulenzgrad Tu [%]

Abb. 4.2-30 Angezeigte Schwankungen cp'J (a, Tu) einer Pitot- (A) und Zylindersonde (B);

Vergleich zwischen numerischem Integrations- (Gl. 4.2-27) und Näherungsverfahren (Gl. 4.2-21)

Wesentlich stärker macht sich der Einfluss der Anströmrichtong auf die Kalibriercharakteristik von

Zylindersonden bei der Bestimmung der Turbulenzgrössen aus den Schwankungen des Drehwin¬

kelkoeffizienten bemerkbar (Abb. 4.2-31).

0 10 20 30 40 0 10 20 30 40

Turbulenzgrad Tu [%] Turbulenzgrad Tu [%]

Abb. 4.2-31 Angezeigte Schwankungen cp'fc (oc, Tu)einer Zylindersonde in turbulenter Strö¬

mung; Vergleich zwischen numerischem Integrations- (Gl. 4.2-27) und Näherungsverfahren (Gl.

4.2-25)

Der Einfluss des mittleren Anströmwinkels a wird durch das Näherungsverfahren nach Gleichung
4.2-25 vollständig falsch wiedergegeben. Beträgt die Schräganströmung indessen weniger als ca. a

= 5° und vorausgesetzt die Auswertung erfolgt direkt von der Zeitreihe Api2 (t), sind bis zu Tu =

20% zuverlässige Messungen der Normalspannung p v'2 mit einfachen Messsystemen und Aus¬

werteverfahren möglich. Die gute Wiedergabe der Verhältnisse durch das Näherungsverfahren1 be¬

ruht darauf, dass sich der quasilineare Kalibrierbereich bei dieser Sonde relativ weit erstreckt,
während bei Sonden mit eingeschränktem quasilinearen Kalibrierbereich (vgl. Abschnitte 4.2.5 und

4.3.3.2) das Verfahren demzufolge nicht vorbehaltlos anwendbar ist.

Wie die Ausführungen in Abschnitt 4.2.3 zeigen, kann das linearisierte Näherungsverfahren nicht für eine Vor¬

hersage der Fehlmessungen pneumatischer Sonden in turbulenten Strömungen herangezogen werden.
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4.3. EIGENE EXPERIMENTELLE UNTERSUCHUNGEN

(PNEUMATISCHE METHODEN)

Das Interesse der eigenen pneumatischen Untersuchungen galt in erster Linie den Auswirkungen
der Anströmrichtong und der Machzahl auf die Anzeige von prismatischen Zylinder- und Keil-

sonden. Dabei fand die Mehrheit der Untersuchungen an zweidimensionalen Sondenkörpern statt,

wodurch einerseits den Platzverhältnissen im Windkanal (Abschnitt 3.2) Rechnung getragen
wurde. Weiter bietet dieses Vorgehen den Vorteil, dass direkte Vergleiche mit interferometri¬

schen Untersuchungen an 2D-Körpern anstellbar sind. Zudem werden unerwünschte Vermi¬

schungen zwischen 2D- (Einfluss des Querschnitts) und 3D-Effekten am beliebig gestaltbaren
freien Sondenende umgangen (vgl. Diskussion in Abschnitt 4.3.3.4).

In Abschnitt 4.3.1 sind die Totaldruckkoeffizienten cpo (a) unterschiedlich geformter Keil- (0 =

60°, Vorderkantenradien 0 < R / L < 0.2 sowie Pitotvorsatz) und Zylindersonden mit modifizier¬

ten Druckmessbohrungen aufgeführt. Eine Auswahl der Untersuchungsergebnisse aus HUMM/

VERDEGAAL (1990) zeigen die Abbildungen 4.3-10 und 4.3-11 (Abschnitt 4.3.3). Anhand die¬

ser Charakteristika werden typische Merkmale der Strömung an Keilsonden diskutiert. Hierzu

werden die Ergebnisse der interferometrischen Untersuchungen (Abschnitt 4.4) und der Strö¬

mungssichtbarmachungen im Wasserkanal einbezogen. Die Abschnitte 4.3.2 und 4.3.3.1

beinhalten die Abhängigkeit des statischen Sondendruck-Koeffizienten Ks und der Sensitivität

3cpi2 / 3a von der Machzahl und Anströmrichtong. Die Ausdehnungen der eindeutigen und

quasilinearen Kalibrierbereiche der untersuchten Sonden sind in Abschnitt 4.3.3.2 aufgeführt. Für

die für laborinterne Messungen konzipierte Keilsonde erfolgte die experimentelle Bestimmung
der Fehlwinkelanzeige in einer gradientenbehafteten Strömung (Abschnitt 4.3.3.3). Die Ergeb¬
nisse der Messungen induzierter Druckfluktoationen (Betrag und Frequenz) durch Rückwirkun¬

gen der Kärmänschen Wirbelstrasse sind in Abschnitt 4.3.4 aufgeführt (Untersuchungen im

Schleppkanal).

Die Untersuchungen der Eigenschaften zur Totaldruckmessung der Sonden mit D > 20 mm in

Abbildung 4.3-1 fanden im Schleppkanal (Abschnitt 3.3) statt. Die Ergebnisse aus dem Windka¬

nal von Pitotsonde Nr. 1(1) stammen aus HUMM (1988C), der Keilsonde Nr. 3 aus HUMM

(1990) und der Zylindersonden Nr. 6.i aus HUMM (1988A).

Pitotsonden
d/D = 04

Keilsonden
d/D = 012

so- r—7

1(1): D= 1mm

1(2): D = 25 mm

6 = 60°

R/L = 0

2: D = 30 mm

n"

e=55°

R/L = 007

3: D = 3 1mm

0 = 60°
R7L = 02

4: D =30 mm

0 = 60°

1P/D = 06

5: D = 30 mm

Zylindersonden
d/D = 0 15, D = 1 8 mm

6 2 runde Anfrasung 6 3 konische Anfrasung
6 1 konventionelle Bohr

•

ung
-*'~,,*W' ® ^EpJ*" "SSI? ®

6 1(1) D=18mm
6 1(2) D = 30 mm

^fflü- -^|Sjäp § *V ^^
6 4 rechteckige Anfirasung 6 5 schlitzförmig

Abb. 4.3-1 Totaldrucksonden (D = Sonden- und d = Bohrungsdurchmesser)
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Reihenuntersuchungen der Eigenschaften von Keilsonden (Abbildung 4.3-2) zur statischen

Druck- und Richtungsmessung sind in HUMM/VERDEGAAL (1990) beschrieben. Zudem stan¬

den die Ergebnisse einer 55°-Keilsonde (R/L = 0.07, l/L = 0.60, D = 3.1 mm) aus HUMM (1990)
und Zylindersonden mit D = 1.8 und 2.5 mm aus HUMM (1988C) bzw. HUMM/SIGNORELL

(1989) zur Verfügung.

Druckmessleitung
0 = 45° 45° 45° 60° 90°

l/L = 2/8

3/8

4/8

5/8

6/8

•^^J—

"^j—^Q ^4

R/L = 0.10 0.20

D [mm] = 7.5 7.5 7.5 8.5 12.0

Abb. 4.3-2 Keilsondenßr statische Druck- und Richtungsmessung

Basierend auf den Ausführungen in Abschnitt 4.2 wurden Keilsonden mit unterschiedlichen Öff¬

nungswinkeln (0 = 45, 60 und 90°), variierten Radien der Vorderkante (R/L = 0, 10, 20%) und

Positionierungen der Messbohrung auf der Flanke 0.25 < l/L < 0.75 kalibriert. Die Information

über diese Parameter ist in der Kurzform z.B. K45L4/8R0 für Sonde Nr. 1 enthalten. Die zwei¬

dimensional ausgeführten Sondenkörper wurden mit einer einzigen zentralen Druckmessleitong

ausgestattet, die einzelnen Messbohrungen je nach Bedarf aufgebohrt resp. abgedichtet. Die Di¬

mensionierung erfolgte derart, dass die Strömungsbedingungen über den ganzen untersuchten

Machzahlbereich innerhalb des hohen subkritischen Reynoldszahlbereichs lagen (Abb. 4.3-3).

Reynoldszahl Re [-]
240'000

200'000

80'000

0.00 0.25 0.50 0.75

Machzahl Ma [-]

1.00

Abb. 4.3-3 Reynoldszahlen bei den Untersuchungen im Bereich 0.5 < Ma < 1.0

Ausgenutzt wurde die Tatsache, dass sich der subkritische Reynoldszahlbereich bei höheren

Machzahlen wesentlich erweitert (vgl. Abschnitt 4.2.1). Begünstigend wirken sich ausserdem die

relativ hohe Systemtemperatur (T° = 40°C und damit T») sowie die bei hohen Machzahlen tiefen

statischen Drücke p» in der Testsektion aus. Dadurch liegen die Bedingungen sogar bei den inter¬

ferometrischen Untersuchungen in Abschnitt 4.4 mit baulich grossen Sondenkörpern (D = 15

mm) innerhalb des subkritischen Bereichs. Zahlreiche Anhaltspunkte belegen die Richtigkeit
dieser Ausführungen. Z.B. würden sich allfällige Reynoldszahleinflüsse in den Kalibriercharak-

teristika der Sonden für Re > 120'000 auf zwei Arten bemerkbar machen:

Ausgeprägtere Drucksenken auf der Saugseite der Keile mit cpmin -» -2 (vgl.
FLACHSBART 1927 und GÜVEN et al. 1977).

z.B.
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• Deutlich tiefere Werte cpn im Ablösegebiet der Nachlaufzone (vgl. z.B. PARKINSON/

JANDALI 1970, ROSHKO 1961).

Weiter zeigen die in Abbildung 4.4-6 aufgeführten Widerstandswerte der Zylinder- und Keilson¬

den (MaM = 0.7, Re = 180'000), dass der hohe subkritische Reynoldszahlbereich nicht überschrit¬

ten wurde.

4.3.1. TOTALDRUCKMESSUNG

In Abb. 4.3-4 sind die Totaldruckkoeffizienten cpo (a) für die untersuchten Pitot-, Zylinder- und

Keilsonden aufgeführt. Daraus lassen sich die Unempfindlichkeitsbereiche nach Abb. 4.3-5 dar¬

stellen. Aufgrund der Ausführungen in Abschnitt 4.2 können als Vorzüge grosser Unempfindlich¬
keitsbereiche von aerodynamischen Sonden folgende Punkte aufgeführt werden:

• Verlauf k\ia («): der Schnittpunkt po = (pi + P2) / 2 und somit kMa = 1 wifd zu grösseren
Anströmwinkeln a verschoben (Abschnitt 4.2.5).

• Die Korrektor von Turbulenzeinflüssen auf die Totaldruckanzeige kann bei Sonden mit sehr

grossen Unempfindlichkeitsbereichen nach der einfachen Beziehung von GOLDSTEIN

(Gleichung 4.2-4, Abschnitt 4.2.3.2) erfolgen.

Totaldruckkoeffizient cp ot-1 Totaldruckkoeffizient cp (,[-]

-50 -25 0 25 50 -50 -25 0 25 50

Anströmwinkel a [°] Anströmwinkel a [°]

Abb. 4.3-4 Totaldruckkoeffizient cpo verschiedener Sonden; Kalibrierung in Luft (Ma = 0.3) und

Wasser

Im Vergleich zu Zylindersonden eignen sich Keilsonden weniger zur Totaldruckmessung. Zwar

fördert die Anbringung eines Pitotvorsatzes an keilförmigen Sonden den Unempfindlichkeitsbe¬
reich zur Totaldruckmessung gegenüber den übrigen untersuchten Keilsonden wesentlich, die

hervorragenden Eigenschaften von Pitotsonden zur Totaldruckmessung gehen jedoch durch die

unmittelbare Präsenz des prismatischen Sondenkörpers verloren (vgl. Abschnitt 4.2.8.1). Eine ge¬

ringfügige Erweiterung des Unempfindlichkeitsbereichs ist durch die Rundung der Vorderkante
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von Keilsonden möglich (ca. + 30% im Fall von R/L = 0.2 gegenüber der scharfkantigen Ver¬

sion).

Unempfindlichkeitsbereich [°]

25 0

12 5

Abb. 4.3-5 Unempfindlichkeitsbereiche der Totaldrucksonden

Die Eigenschaften von Zylindersonden zur Totaldruckmessung mit unterschiedlich gestalteten

Messbohrungen wurden in HUMM (1988A) untersucht (0.3 < Ma < 0.7). In Abbildung 4.3-6 sind

die Totaldruckkoeffizienten cpo für eine Machzahl Ma = 0.5 aufgeführt.

Totaldruckkoeffizient cp o [-]

-10 0 10

Anströmwinkel a [°]

20

Abb. 4.3-6 Totaldruckkoeffizienten cpo (a) von Zylindersonden mit geometrisch variierter Druck¬

messbohrung (Ma = 0.5)

Sonde Nr. 6.3 (mit zylindrischer Anfasung) weist den grössten Unempfindlichkeitsbereich auf,

gefolgt von Sonde Nr. 6.4 (mit rechteckiger Anfrasung), Sonde Nr. 6.2 (konische Anfasung) und

Nr. 6.1 (konventionelle Ausführung), doch liegen die Unempfindlichkeitsbereiche der Sonden Nr.

6.1 bis 6.4 mit ca. ± 8 bis 8.5° sehr nahe beisammen. Eine interessante Charakteristik ist bei Nr.

6.5 zu verzeichnen: Obschon die Sonde unter keinem Anströmwinkel den tatsächlichen Total¬

druck anzuzeigen vermag, weist sie über einen Winkelbereich von ± a ~ 20° eine unveränderte

Anzeige von cpo ~ 97% innerhalb ±1% auf. Dies bedeutet u.U. einen wesentlichen Vorteil ge¬

genüber den übrigen Sonden.

Die Gestaltung der Messbohrungen1 basierte teils auf den Richtlinien aus BENEDICT (1984) und

HÜRLIMANN (1979). Die darin aufgeführten Untersuchungsresultate stammen von konventio¬

nellen pneumatischen Sonden mit grossen Wandstärken. In diesen Fällen kann der Unempfind¬
lichkeitsbereich durch die Modifikation der Messbohrung erheblich gesteigert werden (z.B. ca. +

1 In diesem Zusammenhang spielt auch das Verhältnis d / D eine wichtige Rolle. Generell nimmt der Unempfind¬

lichkeitsbereich bei Zylindersonden mit grossen Werten d / D zu. Fälle mit d / D > 0.3 sind jedoch nicht zu¬

lässig, da der Totaldruck dann ähnlich wie bei Version Nr. 6.5 nicht mehr richtig gemessen wird (HUMM 1988).
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30% bei einer Version ähnlich 6.2 gegenüber 6.1). Wie die Ergebnisse in Abbildung 4.3-6 zeigen,
lässt sich dieses Potential jedoch bei schnellen aerodynamischen Sonden nicht ausnutzen. Auf¬

grund der Forderung, Sonden mit geringstmöglichen Abmessungen zu fabrizieren, weisen diese

i.a. geringe Wandstärken auf.

4.3.2. MESSUNG DES STATISCHEN DRUCKES

In Abb. 4.3-7, A sind die statischen Sondendruck-Koeffizienten Ks (Gl. 4.2-18) der Sonden in

Funktion der Machzahl dargestellt. Teil B ermöglicht den Quervergleich der Werte für Ks (Ma =

0.5). Alle Resultate in Abb. 4.3-7 stammen von gerade angeströmten Sonden (a = 0°).

Stat. Sondendruck-Koeffizient Kg [-]
1 60

Stat. SondernIruck-Koeffizient Kg [-]

!P°/p-
'

A

1.40
, V 12

* 9

-

3 !
S 13

1 20
-5-K.
2 \V- ' 1

100
t^s^* 14

,

0.2 0.4 0.6 0.8

Machzahl [-]

1.0

Abb. 4.3-7 A: Statischer Sondendruck-Koeffizient Ks der Sonden in Funktion der Machzahl und

B:KsßrMa = 0.5(a = 0°)

Einen Wert nahe dem echten statischen Druck p<x>, wenn Ks = 1, messen Zylindersonden (Nr. 13)
bis ca. Ma = 0.6 und Keilsonden mit 45° Öffnungswinkel und l/L = 0.75 (Sonde Nr. 2). Der Ein¬

fluss des Öffhungswinkels von Keilsonden auf die statische Druckanzeige ist aus dem Vergleich
der scharfkantigen 45°-, 60°- und 90°-Keilsonden (Nr. 1, 9 und 12) ersichtlich. Mit abnehmen¬

dem Keilwinkel 0 ist eine tendenzielle Annäherang an Ks = 1 zu verzeichnen. Keine Bestätigung
findet die in BRYER/PANKHURST (1977) formulierte Behauptung, dass sich Keilsonden mit

gerundeter Vorderkante nicht zur Messung des statischen Druckes eignen (vgl. Abschnitt 4.2.8.2).

Ks (Ma) der 45°-Keilsonden Nr. 1 (scharfkantig) und 14 (R/L = 0.07) in Abbildung 4.3-7, A

verlaufen praktisch deckungsgleich. Auch die Absolutwerte von Ks der Sonden Nr. 1,3 und 5

(0 = 45°, R/L = 0, 10 und 20%) in Abbildung 4.3-7, B liegen nahe beieinander.

Ausser bei der Zylindersonde verlaufen alle in Abbildung 4.3-7, A aufgeführten Werte Ks nahe

einer idealisierten Linie p°/pco * konst. Der Knick in der Ks (Ma)-Linie der Zylindersonde bei ca.

Ma = 0.6 beruht auf lokalen Überschreitungen der Schallgrenze (vgl. Abschnitt 4.2.2). Inwieweit

sich diese Effekte auf Messungen im höheren Machzahlbereich negativ auswirken, kann aus dem

Verlauf Ks (Ma) nicht abgeschätzt werden. Viel aussagekräftiger ist die Darstellung in Abbildung
4.3-8, wo das Verhältnis zwischen Total- und statischem Sondendruck in Funktion der Machzahl

aufgetragen ist. Für a = 0° gilt po = p°, und somit repräsentiert der Wert 2 p° / (pi + p2) den

Machzahlkoeffizienten kMa-

Danach eignet sich jede hier aufgeführte Sonde für Messungen im Bereich 0 < Ma < 0.9. In allen

Fällen liegt eine eindeutige, stetig verlaufende Beziehung kMa (Ma) zwischen Machzahlkoeffi¬

zient und der Machzahl vor (vgl. Abschnitt 4.2.5). Speziell ist dabei die Charakteristik der Zylin¬
dersonde herauszustreichen. Da mit Ma = 0.9 der transsonische Geschwindigkeitsbereich
längstens tangiert wird (vgl. Abbildung 4.4-4), kann die Aussage getroffen werden, dass sich

diese Sonde sogar für Messungen bei noch höheren Machzahlen eignet. Bis wenigstens Ma = 1.5
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wird der Verlauf kMa (Ma) tendenziell dem in Abbildung 4.2-24 aufgeführten Koeffizienten Kb

für die Keilsonde entsprechen.
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Abb. 4.3-8 Machzahlkoeffizient kMa ~2 p°/(pi + p2) in Funktion der Machzahl

Abbildung 4.3-9 zeigt den Einfluss des Anströmwinkels a auf den statischen Sondendruck-Ko¬

effizienten Ks.
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Abb. 4.3-9 Statische Sondendruck-Koeffizienten Ks in Funktion des Anströmwinkels oc (Ma =

0.5); A: 45°-Keilsonden, B: 60°-Keilsonden, C: 90°-Keilsonde undD: Zylindersonde

Die Modellierung des statischen Sondendruck-Koeffizienten Ks (a) gestaltet sich bei den schlan¬

keren Keilsonden sehr schwierig, wenn nicht sogar unmöglich. Im Extremfall verläuft Ks (a) be¬

reits im Bereich a = 0° stark gekrümmt (Sonde Nr. 5), wogegen stumpfwinkligere Keile, insbe¬

sondere jedoch die Zylindersonde eine weit geringere Abhängigkeit Ks (a) aufweisen. Aus dem

Verlauf Ks (a) ~ (pi + p2) / 2 (a) ist abzuschätzen, dass die zur Bestimmung der Machzahl der

Strömung gebildete Beziehung 2 p0/ (pi + P2) ebenfalls eine ausgeprägte Abhängigkeit vom An¬

strömwinkel a aufweist (vgl. Abschnitt 4.2.5).
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4.3.3. RICHTUNGSMESSUNG (DREHWINKELEBENE)

Die Richtongscharakteristika der Sonden für Ma = 0.5 sind in den Abbildungen 4.3-10 und 4.3-11

aufgeführt. Dargestellt sind die Druckkoeffizienten cpi (Gleichung 3.2-15) und die Drehwinkel¬

koeffizienten K12 nach Gleichung 3.2-17 bzw. 4.2-13 in Funktion des Anströmwinkels a. Für die

Mehrzahl der hier aufgeführten Sondenformen wurden ausserdem die Kalibriereigenschaften bei

Machzahlen 0.3, 0.7, 0.9 und 1.2 ermittelt (vgl. HUMM/VERDEGAAL 1990).

-1.5
' '

'

C , i-^T 1 1 1 1
_2Q

-60 -45 -30 -15 0 15 30 45 60 -60 -45 -30 -15 0 15 30 45 60

Anströmwinkel et [°] Anströmwinkel a [°]

Abb. 4.3-10 Druckkoeffizienten cp\ (a) und Drehwinkelkoeffizienten K12 (a) von Keilsonden (Ma
= 0.5); A, B:© = 45°,Rä. = 0,UL = 0.5 und 0.75; C, D: © = 45°, R/L = 0.1,UL = 0.5 und 0.75;

E, F: 0 = 45°, R/L = 0.2, l/L = 0.5 und 0.75
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Druckkoeffizient cp i[-] Drehwinkelkoeffizient K^H

-60 -45 -30 -15 0 15 30 45 60 -60 -45 -30 -15 0 15 30 45 60

Anströmwinkel a [°] Anströmwinkel a [°]

Abb. 4.3-11 Druckkoeffizienten cp (a) und Drehwinkelkoeffizienten Kj2 (cc) von Keil- und Zylin¬
dersonden (Ma = 0.5); A, B: 0 = 60°, R/L = 0, l/L = 0.25 bis 0.75; C, D: © = 90°, R/L = 0, l/L

= 0.5; E, F: Zylinder, 2(p = 90°

Wie in Abschnitt 4.2.5 postoliert, lässt die qualitative Betrachtong der Kalibrierdaten cp (a) der

Keilsonden keine grundsätzlichen Unterschiede im Vergleich zur Zylindersonde erkennen. Die

wesentlichsten charakteristischen Merkmale der Kalibrierkurven von Keilsonden können anhand

des Beispiels von Sonde Nr. 9 in Abbildung 4.3-12 diskutiert werden:

• /: Stagnationspunkt: Bei a = 60° stagniert die Strömung in Messbohrung 1. Auf der Tatsache,

dass für Sonden mit l/L = 0.5 die Beziehung a (3pi/3a = 0) = 90° - 0/2 gilt, basierten die Über¬

legungen in Abschnitt 4.2.5, wo ebenfalls auf die Annahme abgestützt wurde, dass durch die Ver¬

lagerung der Messbohrung zu l/L > 0.5 der Stagnationszustand erst bei grösseren Anströmwin¬

keln a registriert wird. Ebenso fällt in Abbildung 4.3-10 die trendmässige Verschiebung des

Stagnationspunktes bei Keilsonden mit gerundeter Vorderkante auf. Messbohrung 1 registriert
den Totaldruck bei kleineren Werten für a. Gemäss Gl. 4.2-14 in Abschnitt 4.2.5 führt 3pi/3a = 0
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und damit verbunden p° - pi = 0 zu einer Begrenzung des eindeutigen Kalibrierbereichs. Diese

Bedingungen sind bei Sonden mit l/L « 0.5 bei kleineren Anströmwinkeln a erfüllt (in Tabelle A-

1 sind die Anströmwinkel a aufgeführt, unter welchen für die unterschiedlichen Sonden 3pi/3a =

Ogilt).

Druckkoeff. cpj 2 , Standardabweichung s 2 [-1 Drehwinkelkoeffizient K12 [-]

-60 -45 -30 -15 0 15 30 45 60 -60 -45 -30 -15 0 15 30 45 60

Anströmwinkel a [°] Anströmwinkel oc [°]

Abb. 4.3-12 Charakteristische Punkte in der Kalibriercharakteristik von Keilsonden (60°-Keil-

sonde mit l/L = 0.5, R/L = 0)

• II: Laminare Ablöseblase: Im Vergleich zu Zylindern sind als markantestes Unterscheidungs¬
merkmal teils abrupte Steigungswechsel in der cp (a)-Charakteristik zu verzeichnen, z.B. bei der

60°-Keilsonde mit l/L = 0.5 bei a = 13° (Abb. 4.3-12). Ursache hierfür ist der beginnende Ein¬

fluss einer laminaren Ablöseblase, welche sich mit zunehmendem Anströmwinkel a von der Son¬

denvorderkante stromabwärts erstreckt und eine deutliche Abnahme des saugseitigen Druckes be¬

wirkt. Die Messresultate aus dem Schleppkanal ergeben, dass dieser Druckabfall von einer Zu¬

nahme der Standardabweichungen der Signale in der Messbohrung begleitet wird (Kurve S2 in

Abb. 4.3-12).

Der Anströmwinkel, unter welchem sich die laminaren Ablöseblasen in der Kalibriercharakteri¬

stik bemerkbar machen, hängt nicht nur vom Öffnungswinkel der Keile, sondern auch von der

Positionierung der Messbohrung l/L ab. Die in Abb. 4.3-13 eingezeichneten Punkte entlang Linie

II repräsentieren diejenigen Stellen in Funktion der Position der Messbohrung l/L und des An¬

strömwinkels a, unter welchen die Charakteristika einen Knick aufweisen. Die Messergebnisse

zeigen eine sehr gute Übereinstimmung mit den zum Vergleich eingetragenen Resultaten aus den

interferometrischen Untersuchungen und Strömungssichtbarmachungen im Wasserkanal. Offen¬

sichtlich ist auch der Einfluss der Vorderkantengestaltong auf diesen physikalischen Effekt (vgl.
Abschnitt 4.2.5). Die cp (a)-Kurve von Sonde Nr. 5 (Abb. 4.3-10, E: K45L4/8R2) mit gerundeter
Vorderkante R/L = 0.2 weist keinen derart markanten Steigungswechsel auf, was den Schluss zu-

lässt, dass bei dieser Sonde keine resp. nur stark abgeschwächte laminare Ablöseblasen gebildet
werden.

Strenggenommen begrenzt Punkt II in Abbildung 4.3-12 den quasilinearen Kalibrierbereich, da

3cp2 / 3a und somit 3cpi2 / 3a nur bis zu dieser Stelle fast konstant verlaufen. Für praktische
Anwendungen kann der Bereich indessen in die Nähe von Punkt III, wo cp2 den tiefsten Wert

aufweist, ausgedehnt werden (vgl. Abschnitt 4.3.3.2).

• /// und IV: Druckminima und maximale Änderungen dcp2 / da: Die Lage der Punkte III im

Winkelbereich a, wo cp2 minimal wird, und der Punkte IV mit Maximalwerten für 3cp2 / 3a sind

von den Öffnungswinkeln der Keile und der Positionierung der Messbohrung abhängig. Der Be¬

trag der Steigung 3cp2 / 3a, welcher u.a. vom Wert cp2m,n abhängt, ist massgebend, ob der
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eindeutige Kalibrierbereich an dieser Stelle überschritten wird. Generell sind die Werte 3cp2 / 3a

bei stumpferen (scharfkantigen) Keilen (vgl. Tabelle A-2; Anhang A-4.3.3) weniger gross.

Entgegen den Erwartungen (vgl. Ausführungen in Abschnitt 4.2.5) weisen Keilsonden mit gerun¬

deten Vorderkanten (R/L = 0.1 und 0.2) tiefere Werte cp2min und damit verbunden sehr grosse

Druckänderungen 3cp2 / 3a auf. Somit führt die Rundung der Vorderkante zu keiner günstigen
Beeinflussung des eindeutigen Kalibrierbereichs (Abschnitt 4.3.3.2). Bei Sonde Nr. 5/6 beruht der

abrupte Übergang von cp2 (l/L = 0.5) = -1.16 zu cp2 (l/L = 0.75) = -0.81 im Bereich a ~ 19° nicht

auf einem Verdichtongsstoss, da mit cp2 = -1.16 bei Ma = 0.5 noch keine Uberschallbedingungen
vorherrschen (selbst bei den unter Ma = 0.7 aufgenommenen Interferogrammen sind in dieser

Region keine Verdichtungsstösse zu beobachten; vgl. Abbildung A-4).

• V: Ablösebereich: Im Bereich V erfährt der Druck keine Änderungen in Funktion des Anström¬

winkels a, ein deutliches Indiz dafür, dass die Strömung vollständig abgelöst ist. Der Wert für

den Druck in der Ablösezone beträgt für alle untersuchten Sonden ca. cpe = - 0.5 (Base Pressure).

In Abb. 4.3-13 sind die charakteristischen Punkte II, III und IV sowie die Region V für die

scharfkantigen 45°- und 60°-Keilsonden in Funktion der Position der Messbohrung l/L und dem

Anströmwinkel a eingetragen. Ergänzt werden die Resultate der pneumatischen Messungen mit

denjenigen der interferometrischen Untersuchungen in Luft und Strömungssichtbarmachungen im

Wasserkanal (ausgezogene Linien), welche trotz stark unterschiedlicher Reynoldszahlen (Re =

180'000 und 20'000) gleiche Ergebnisse liefern.

Position l/L [-] Position l/L [-]

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

Abb. 4.3-13 Merkmale der Strömung an Keilen in Funktion der Position l/L und des Anströmwin¬

kels 0 < a < 40° am 45°- (A) und 60°-Keil (B)

Das Ausdehnungsgebiet der laminaren Ablöseblasen im Bereich 0 < a < = 20° kann mit Hilfe

pneumatischer Messungen und optischer Methoden relativ einfach bestimmt werden. Ebenfalls ist

die Identifikation der vollständigen Ablösung zuverlässig möglich. Hingegen gestaltet sich eine

Aussage über die Strömungsverhältnisse im in Abbildung 4.3-13 als Übergangsgebiet bezeichne¬

ten Bereich mit beiden Methoden schwierig. Die Tatsache, dass die Strömung in diesem Bereich

einen starken Druckgradienten (Punkt TV) zu überwinden vermag, lässt den Schluss zu, dass ein

laminar-turbulenter Grenzschichtomschlag stattgefunden hat.

Anhand dieser Ausführungen lässt sich auf einen grundsätzlichen Unterschied zwischen den Strö¬

mungen an stompfen Körpern und Tragflügeln hinweisen. Während bei den untersuchten Sonden

mit zunehmendem Anströmwinkel a die Bildung laminarer Ablöseblasen vor der Hinterkanten-
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ablösung in Erscheinung tritt, setzt an Tragflügeln die von der Hinterkante ausgehende Ablösung

im allgemeinen ein, bevor an der Vorderkante laminare Ablöseblasen gebildet werden.

4.3.3.1. SENSITIVITÄT

Für die Darstellung der Sensitivitäten in Abb. 4.3-14, A wurde die Form 3cpi2 / 3a gewählt, da

diese Grösse aus aerodynamischer Sicht am aussagekräftigsten ist. Teil B zeigt die Sensitivität in

Funktion der Positionierung der Messbohrung ]/L an zwei Keilsonden (ergänzt durch die Resul¬

tate der interferometrischen Untersuchungen; Ma = 0.7).

Sensitivität 3cp12 / da [1/° Sensitivität 3cp12 / 3oc [1/°]

0 00

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13

Sonde Nr.

0 25 0 50 0 75 100

Position Messbohrung l/L [-]

Abb. 4.3-14 Sensitivität dcp72 / da der untersuchten Sondenßr Ma = 0.5 (pneumatisch) und Ma

-0.7 (interferometrisch)

Spitze Keilsonden weisen gegenüber stumpfen erwartungsgemäss eine höhere Sensitivität auf,

wie der Vergleich der Resultate von Sonde Nr. 1 (0 = 45°), 9 (0 = 60°) und 12 (0 = 90°), mit je

l/L = 0.5, zeigt. Die Aussage von COOK (1989), dass die Sensitivität in erster Linie von der Posi¬

tion der Messbohrung abhängt (vgl. Abschnitt 4.2.8.3), konnte durch die Experimente und später

von AINSWORTH/STRICKLAND (1992) veröffentlichte Untersuchungen bestätigt werden. Be¬

achtenswert ist der Einfluss der Vorderkantenrundung auf die Sensitivität, namentlich bei Sonde

Nr. 5 (R/L = 0.2). Durch diese Massnahme kann die Sensitivität im Vergleich zur scharfkantigen

Version (Sonde Nr. 1) fast verdoppelt werden. Herauszustreichen ist die vergleichsweise sehr

hohe Sensitivität 3cpi2 / 3a von Zylinder- (Nr. 13) gegenüber Keilsonden. Im gleichen Bereich

liegen die Werte für 3cpi2 / 3a bei Halbzylindersonden (GIZZI1994).

Die Ergebnisse der interferometrischen Untersuchungen, welche sehr gut mit denjenigen der

pneumatischen Messungen übereinstimmen, lassen eine Aussage über die optimale Posi¬

tionierung der Messbohrung hinsichtlich Sensitivität zu. So würde z.B. die Anbringung der

Druckmessbohrungen bei l/L = 0.05 an einer 45°-Keilsonde zu einem ausserordentlich hohen

Wert 3cpi2 / 3a = 0.16 führen, ein Potential, welches jedoch aufgrund technologischer Randbe¬

dingungen (vgl. Abschnitt 2.1) i.a. nicht ausgeschöpft werden kann.

• Machzahlabhängigkeit

Der starke Einfluss der Machzahl auf die Sensitivität in Abbildung 4.3-15, A deckt sich teils mit

den Literaturangaben (Abb. 4.2-27). Dem Idealfall, mit 3cpi2 / 3a (Ma) = konst, kommen Sonde

Nr. 1 und 14 (Keilsonden mit 45° resp. 55° Öffnungswinkel) am nächsten, während 3cpi2 / 3a

der Zylindersonden in der vorliegenden Untersuchung die grösste Machzahlabhängigkeit auf¬

weisen. Einen sehr grossen Einfluss übt ausserdem die Art der Kalibrierströmung auf die Sensiti¬

vität aus, wie der Vergleich zwischen der im Frei strahl und geschlossenen Kalibrierstand ermittel¬

ten Werte von Sonde Nr. 1 zeigt (dreidimensionale Umströmungseffekte der frei endenden Sonde

im Freistrahl).
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In einem grundlegend anderen Licht präsentieren sich die Verhältnisse bei schräg angeströmten
Sonden. Aus Abb. 4.3-15, B ist 3cpi2 / 3a (Ma) der unter einem Anströmwinkel a = 10° ange¬

strömten Sonden Nr. 1 und 13 (45°-Keil- und Zylindersonde) ersichtlich. In diesem Fall sind die

Auswirkungen der Machzahl auf die Sensitivität der Keilsonde im Vergleich zur Zylindersonde
sehr viel grösser. Besonderes Augenmerk ist ausserdem darauf zu richten, dass sich die Sensitivi¬

tät der Keilsonde zwischen a = 0° und 10° um Faktor 3 (!) ändert (vgl. auch Abb. 4.3-16).

Sensitivität 3cp ,2
/ 3a [/°]

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

Machzahl Ma [-]

Sensitivität 3cp,2 /3a [/°]

0.4 0.6 0.8 1.0

Machzahl Ma [-]

Abb. 4.3-15 A: dcpn /'da(a = 0°) in Funktion der Machzahlßr die Sonden Nr. 1 (Keil 45°), 9

(Keil 60°), 12 (Keil 90°), 13 (Zyl. 4-Loch) und 14 (Keil 55°) sowie ßr eine zylindrische Zwei¬

lochsonde aus HUMM (1988C); B: dcpn/da (a = 10°) der Sonden Nr. 1 und 13

• Einfluss des Anströmwinkels

Eine sehr starke Beeinflussung der Sensitivität durch den Anströmwinkel a zeigen alle Sonden,

jedoch bestehen zwischen den einzelnen Sondenformen signifikante Unterschiede. In Abb. 4.3-16

sind die Verläufe 3cpi2 / 3a (a) und 3Ki2 / 3a (a) für die Sonden Nr. 1 und 13 aufgetragen.

3cpi2/3a, 3Ki2/3a[/°]
0.20

0.15

0.10

0.05

0.00

-0.05

-0.10

]

A

,

! Pw

gtfj

t ! 3

w*^P r—

jSjflHW
! 1

'

0.25

0.20

0.15

0.10

0.05

0.00

-0.05

-0.10

3cpi2/3a, 3Ki2/3a [/°1

o dKn/da

' • 3cpi2 /3a
B

0<r***«i bo

ifi~ V13^
f****4

-60 -45 -30 -15 0 15 30

Anströmwinkel a [°]

45 60 -60 -45 -30 -15 0 15 30

Anströmwinkel a [°]

45 60

Abb. 4.3-16 Einfluss des Anströmwinkels a auf die Sensitivität dcpi2 / da und dKj2 / da
,
A:

Sonde Nr. 1 (K45L4/8R0) undB: Sonde Nr. 13 (Zylinder); Ma = 0.5

Der Verlauf 3cpi2 / 3a (a) bzw. 3Ki2 / 3a (a) in Teil A ist typisch für alle untersuchten Keil¬

sonden. Bei stumpferen Versionen sind die Steigungswechsel der Kurven jedoch nicht so ausge¬

prägt wie bei der 45°-KeiIsonde. Im Vergleich hierzu weisen jedoch Zylindersonden geradezu

hervorragende Eigenschaften auf (Abbildung 4.3-16, B).

Nicht nur erschweren unstetig verlaufende Kalibriercharakteristika die Auswerteprozedur bei

schnellen aerodynamischen Sondenmessungen erheblich. Man stelle sich zudem die Konsequen¬
zen beim Einsatz einer Sonde mit einer Charakteristik entsprechend dem Verlauf 3Ki2 / 3a (a) in

Abb. 4.3-16, A für schnelle aerodynamische Messungen in zeitinvarianten Turbomaschinenströ-
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mungen vor. Es bedeutete, ein Messwerkzeug zu verwenden, welches innerhalb des nach Ab¬

schnitt 2.2 spezifizierten Messbereichs von ca. a (t) = ± 20
...

25°bei zunehmender Messgrösse a

plötzlich in die entgegengesetzte Richtung ausschlägt.

4.3.3.2. EINDEUTIGE UND QUASILINEARE KALIBRIERBEREICHE

Die Ausdehnungen der eindeutigen Kalibrierbereiche aKal(e) für die verschiedenen Sonden sind

in Abbildung 4.3-17, A verglichen. In Teil B sind die quasilinearen Kalibrierbereiche aKal(ql)

aufgeführt. Diese werden dadurch begrenzt, wenn die Fehler bei der Modellierung der Kalibrier¬

daten mittels Polynomen 3. Grades AaRMS = 1% nach Gleichung 4.3-1 übersteigen (vgl. nach¬

folgende Ausführungen).
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Abb. 4.3-17A: eindeutige und (B) quasilineare Kalibrierbereiche (Ma = 0.5)

Die Unterschiede in Abbildung 4.3-17, A machen deutlich, wie zum Teil geringfügige Änderun¬

gen der Sondeiiform zu einer signifikanten Beeinflussung der Ausdehnung der eindeutigen Kali¬

brierbereiche aKal(e) führen. So bewirkt z.B. bei der 45°-Keilsonde eine Verlagerung der Mess¬

bohrung von l/L = 0.5 (Nr. 1) nach l/L = 0.75 (Nr. 2) eine Zunahme des eindeutigen Kalibrierbe¬

reichs um mindestens einen Faktor 4. Der Einfluss der Positionierung der Messbohrung l/L auf

den eindeutigen Kalibrierbereich ist auch bei der 60°-Keilsonde (Nr. 7 bis 11), wenn auch weni¬

ger ausgeprägt, ersichtlich. Weiter kann Abbildung 4.3-17, A der Einfluss des Öffnungswinkels
von Keilen auf aKal(e)entnommen werden. Bei den scharfkantigen Keilen mit l/L = 0.5 weist

Sonde Nr. IJQ = 45°) einen Wert von ca. aKal(e) = ± 17° gegenüber ca. aKal(e) = ± 60° (Nr. 9, 0

= 60°) und aKal(e) = ± 45° (Nr. 12, 0 = 90°) auf.

Die Erklärung für die Ergebnisse in Abbildung 4.3-17 liefern die theoretischen Ausführungen in

Abschnitt 4.2.5. Entsprechend dieser Betrachtungen kann der eindeutige Kalibrierbereich für

"schlanke" Keilsonden mit l/L = 0.5 mit guter Näherung dem halben Öffnungswinkel gleichge¬
setzt werden (aKal(e) ~ 0/2). Grosse Werte für die Druckänderung 3p2 / 3a an der Saugseite füh¬

ren zu 3Ki2 / 3a (a) = 0. Bei "stumpfen" Keilsonden bestimmt die Bedingung 3pi / 3a = 0 (und

somit p° - pi = 0), welche für Sonden mit l/L = 0.5 bei aKal(e) ~ 90° - 0/2 erfüllt ist, die Grenze

für den eindeutigen Kalibrierbereich.

Nach Abbildung 4.2-18, A liegt der Übergang von "schlanken" zu "stumpfen" Keilen, bei wel¬

chen gilt:

zwischen Öffnungswinkeln 45° < 0 < 60°. Weiter illustriert Abbildung 4.3-18, B den Einfluss der

Positionierung der Messbohrung l/L auf die Ausdehnungen der eindeutigen Kalibrierbereiche.

Durch die Verlagerung der Messbohrung von l/L = 0.5 zu 0.75 kann aKal(e) auf den dunkler



132 4. Statische Eigenschaften aerodynamischer Sonden

schattierten Bereich ausgedehnt werden. Dadurch kann die sprunghafte Zunahme des eindeutigen

Kalibrierbereichs der 45°-Keilsonde bei einer Verlagerung der Messbohrung von l/L = 0.5 zu

0.75 erklärt werden.

Kalibrierbereich [°] Kalibrierbereich [°]

0 45 60 90 0 45 60 90

Keilwinkel 0 ° Keilwinkel 6 °

Abb. 4.3-18 Kalibrierbereiche aKal(e) und aKal(ql) in Funktion des Keilwinkels 0; A: scharfkan¬

tige Versionen mit l/L = 0.5, B: Einfluss der Positionierung der Messbohrung l/L

Auf die Ausdehnung des eindeutigen Kalibrierbereichs wirken sich Rundungen der Vorderkante

ungünstig aus, wie aus dem Vergleich der Resultate der Sonden Nr. 2, 4 und 6 (R/L = 0, 10 und

20%) in Abbildung 4.3-17, A ersichtlich ist. Dies ist in diesem Fall offensichtlich eine Folge der

tiefen Drücke auf der Saugseite der Sonden (cpmin = 0.70, 0.76 und 0.81 für Nr. 2, 4 und 6; bei

l/L = 0.75) und der damit verbundenen grossen Druckänderung 3p2 / 3a (vgl. Tabelle A-2). Diese

Tendenz entspricht nicht den Erwartungen aufgrund der theoretischen Ausführungen in Abschnitt

4.2.5. Das nicht bzw. nur in abgeschwächter Form Auftreten laminarer Ablöseblasen, namentlich

an den Sonden Nr. 5 und 6 mit R/L = 20 %, wirkt sich nicht zu Gunsten des eindeutigen Kali¬

brierbereichs aus (die Gedankenmodelle in Abschnitt 4.2.5 basierten auf Strömungsbedingungen

an Tragflügeln, welche sich offensichtlich von derart stumpfwinkligen Körpern unterscheiden;

vgl. hierzu die Diskussion zu Abbildung 4.3-13).

• Quasilinearer Kalibrierbereich

Wie in Kapitel 2 erörtert, stellt die Modellierbarkeit der Kalibrierdaten einen wichtigen Aspekt
bei der schnellen aerodynamischen Sondenmesstechnik dar, da eine rationelle Auswertung auf

polynomisierte Kalibrierdaten abstützt. In Abbildung 4.3-19 sind die Diskrepanzen zwischen Po¬

lynomen 1., 3. und 5. Grades und Kalibrierdaten in der Form von RMS-Werten

Aas -w£f&=arä % V(K'2-K'^2 da (43-1)

-a

in Funktion des Winkelbereichs a aufgeführt. Liegen zufällige Messunsicherheiten AaRMS auf¬

grund der Abweichungen zwischen Modell K\2Mod (z.B. für praktische Anwendungen mit Poly¬

nomen < 3. Grades) und Kalibrierung K\2Kal unter 1 %, kann der Kalibrierbereich als quasilinear
bezeichnet werden.

Innerhalb kleiner Winkelbereiche (a < 15°) trägt die Anwendung hoher Polynomgrade unwesent¬

lich zur Genauigkeit der Modellierung bei, gewinnt jedoch bei grösseren Winkelbereichen an Be¬

deutung. Insbesondere bei grossen Winkelbereichen a weisen spitze Keilsonden ungenügende

Modelliereigenschaften auf. Interessant ist in diesem Zusammenhang die Beobachtung, dass die

Ausdehnung des quasilinearen Kalibrierbereichs praktisch unabhängig von der Positionierung der

Messbohrung l/L ausfällt, wie die Resultate in Abbildung 4.3-17 illustrieren. Begrenzt wird der
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AaRMS [°] AaRMS [°1

10 15 20 25 30 10 15 20 25 30

Winkelbereich a [°] Winkelbereich a [°]

Abb. 4.3-19 RMS-Werte ßr verschiedene Polynomgrade n bei der mathematischen Modellie¬

rung der Kalibrierwerte K]2 der Sonden Nr. I, 9, 12 und 13 in Funktion des Winkelbereichs a

quasilineare Kalibrierbereich für Keilsonden mit Öffnungswinkeln 0 < 0 < 90° nach Abbildung
4.3-18 demnach durch die einfache Beziehung aKal(ql) ~ 0/2.

Gemäss Abschnitt 2.4 kann^eine Überschreitung des eindeutigen Kalibrierbereichs einem Mess¬

fehler Aaerr - 2 (I a (t) I - aKal(e)) gleichgesetzt werden. Somit können bei der Verwendung sehr

schlanker Sonden leicht Messfehler von der Grössenordnung der interessierenden Quantität in Er¬

scheinung treten. Für praktische Anwendungen ist bei der schnellen aerodynamischen Sonden¬

messtechnik auch die Ausdehnung des quasilinearen Kalibrierbereichs von grosser Bedeutung,
und an diesem Kriterium scheitern sehr schlanke Keilsonden ebenfalls.

4.3.3.3. GRADIENTENEINFLÜSSE

In Abbildung 4.3-20 sind die experimentell ermittelten Fehlweisungswinkel Ao^r der 55°-Keil-

sonde (Nr. 14) in Funktion des dimensionslosen Totaldruckgradienten aufgetragen. Die Werte

Aaerr stammen aus Vergleichsmessungen zwischen einer gradientenunempfindlichen Sonde

("guS") und der Keilsonde in einer Grenzschicht (Abschnitt 3.2.7 und HUMM/VERDEGAAL

1992A).

Die für einen dimensionslosen Totaldruckgradienten von 0.05 eingetragenen numerischen Werte

ermöglichen den quantitativen Vergleich zwischen Theorie (vgl. Abschnitt 4.2.4.2) und Experi¬
ment. Das von HENEKA (1983) vorgeschlagene theoretische Verfahren (H) liefert eine Abwei¬

chung um ca. Faktor 10, das Verfahren der Stromlinienprojektion von ULKEN (1968) und

WALLEN (1981/83) sogar eine Abweichung um ca. Faktor 20 (U/W) gegenüber den experimen¬
tell bestimmten Fehlweisungswinkeln. Diese markanten Unterschiede sind, zumal namentlich in

ULKEN die theoretische Beschreibung des Gradienteneinflusses im Vergleich zu den Experimen¬
ten im Freistrahlrand ausgezeichnete Übereinstimmung zeigen, eher unerklärlich.
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Abb. 4.3-20 Experimentell bestimmte Fehlwinkelanzeige Aaerr der Keilsonde (Messpunkte nach

Tabelle A-3, Anhang A-4.3.3.3) im Vergleich zu theoretischen Verfahren (HENEKA und ULKEN/

WALLEN)

Die in Experimenten bestimmten Fehlwinkelanzeigen einer Cobrasonde aus IKUI/INOUE (1970)
und sehr schlanker Keilsonden (0 = 30°) aus (BUBECK 1987, DLXON 1978) sind in Abbildung
4.3-21 aufgeführt. Für diese Sonden ergäbe die Theorie der Stromlinienprojektion gegenüber der

55°-Keilsonde sogar noch geringere Fehlweisungswinkel Aaem und somit zeichnen sich auch

hier Unterschiede im Bereich einer Grössenordnung ab1.

Fehlwinkelanzeige Aaerr [°]

^tf.Ö !^
rt O9*^

Ul/INOUB^IO)

Stromlinienprojektion
Keil 6 = 55°

Totaldruckgradient
3y pu0

Abb. 4.3-21 Vergleich der experimentell bestimmten Fehlwinkelanzeige Aaerr der 55°-Keilsonde

und Literaturangaben sowie den theoretischen Verfahren nach ULKEN/WALLEN und

WIEGHARDT

Eine grundsätzliche Frage drängt sich auf, inwieweit die Methode der Stromlinienprojektion

physikalisch begründbar ist. Angewendet auf eine Zylindersonde liefert die Theorie für einen

dimensionslosen Totaldruckgradienten von 0.05 den Wert Ao^ -» 0, wegen cpoo (a = 0) - 0

(Gleichung 4.2-11, Abschnitt 4.2.4.2). Demgegenüber ergibt die Theorie von WIEGHARDT

1 In den Ausführungen von IKUI/INOUE ist eine hervorragende Übereinstimmung zwischen Theorie und Experi¬

ment zu verzeichnen. Dies ist absolut unerklärlich, denn für die korrekte theoretische Wiedergabe (Gleichung

4.2-11) der Messresultate in Abbildung 4.3-21 musste cp (a = o) den Wert ca. 1 aufweisen.
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(1946) als Folge des um ca. 1.4° verschobenen Staupunktes eine Fehlweisung Aaerr ~ 2°. Die

Annäherung dieses Wertes an die für eine Zylindersonde ermittelten experimentellen Unter¬

suchungsresultate1 von KUPFERSCHMIED (1987) und RIBI (1987) ist somit, verglichen mit der

Stromlinienprojektion, sehr viel besser. Auch macht z.B. BUBECK (1987) auf einen grundsätzli¬
chen Mangel der Stromlinienprojektion aufmerksam: Keilsonden mit cpo» (a = 0) < 0 bzw. > 0

müssten nach Gleichung 4.2-11 Fehlweisungswinkel mit gegenteiligem Vorzeichen anzeigen,
was im Experiment nicht der Fall ist.

Grund für das Versagen der Stromlinienprojektion im Fall der Keilsonden ist die unbegründete
Annahme, dass der Staupunkt bei Keilsonden generell an der Sondenspitze fixiert ist. Z.B. sind

zahlreiche Untersuchungsresultate über Stromlinienverschiebungen an Pitotsonden veröffentlicht

(vgl. Abschnitt 4.2.4.1). Weiter belegt das Interferogramm in Abbildung 4.3-22, dass bereits klei¬

ne relative Anströmwinkel von a * 5° zu einer markanten Verschiebung des Staupunktes an Keil¬

sonden führen. In Analogie dazu kann davon ausgegangen werden, dass sich der Staupunkt bei

Keilsonden aufgrund des verzerrten Potentialfeldes im Geschwindigkeitsgradienten ebenfalls ver¬

schiebt

Abb. 4.3-22 Interferogramm der Strömung an einer unter 5° angeströmten 45°-Keilsonde (Maoo
= 0.7)

Mit Sicherheit lässt sich anhand Abbildung 4.3-22 das Versagen des Verfahrens der Stromlinien¬

projektion bei Messungen in Strömungen mit zyklisch änderndem Anströmwinkel a (t) vorher¬

sagen.

4.3.3.4. 3D-EFFEKTE

Die bisher aufgeführten Resultate stammen mehrheitlich von zweidimensional ausgeführten Son¬

denkörpern. Diese erstrecken sich mit L = 40 mm über die ganze Kanalbreite und weisen kein

freies Ende auf. Dreidimensionale Umströmungen der Sondenenden führen z.T. zu wesentlich

unterschiedlichen aerodynamischen Eigenschaften, wie die im Freistrahl durchgeführten Ver¬

gleichsmessungen (Sonde Nr. 1) belegen (HUMM/VERDEGAAL 1990). Eine weitere Auswir¬

kung von 3D-Effekten ist anhand der Resultate der Sensitivität in Funktion der Machzahl ersicht¬

lich (Abb. 4.3-15, Abschnitt 4.3.3.1), obwohl im Kontext mit den Messungen im Freistrahl nicht

strikte zwischen 3D-Effekten und Einflüssen der Kalibrierströmung (z.B. negative Versperrung,
vgl. Abschnitt 4.2.6) unterschieden werden kann.

Aufgrund von 3D-Effekten sind die Drucksenken (Punkt III in Abbildung 4.3-12 und Tabelle A-

2; Anhang A-4.3.3) weniger ausgeprägt. Als direkte Folge sind die eindeutigen Kalibrierbereiche

u.U. deutlich grösser, wogegen die Ausdehnungen der quasilinearen Kalibrierbereiche nicht durch

diese Effekte beeinflusst sind.

Entsprechend der theoretischen Vorgabe von WIEGHARDT werden die Untersuchungsresultate in Abbildung

4.3-21 durch eine Gerade angenähert.
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4.3.4. TURBULENZMESSUNG

In diesem Abschnitt erfolgt die Quantifizierung der Auswirkungen von Rückwirkungen der

Kärmänschen Wirbelstrasse auf die Turbulenzmessung. Die Instrumentierung der im Schleppka¬
nal untersuchten Sonden ermöglicht die Bestimmung der Druckfluktuationen, welche in den Ab¬

bildungen 4.3-23/24 neben den zeitlich gemittelten Druckkoeffizienten cpi (a) = cpi in der Form

einer Standardabweichung si der Schwankungen cp'i in Funktion des Anströmwinkels a darge¬
stellt sind.

Druckkoeffizient cpi, Standardabweichung si [-]
2.0

| 1 ; .

;
,

1 | 1
. , , . ; . 1 ,

1
2.0

Anströmwinkel a [°] Anströmwinkel a [°]

Abb. 4.3-23 Druckkoeffizienten cpi und Standardabweichungen sj, Teil 1
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Abb. 4.3-24 Druckkoeffizienten cpj und Standardabweichungen sj, Teil 2

Bei allen untersuchten Keilsonden ist in Abbildung 4.3-23 bei der saugseitigen Messbohrung ein

markanter Anstieg der Druckfluktoationen bei überschrittenem statischem Ablösewinkel, wenn

cp (a) = konst., zu verzeichnen. Interessant ist der Vergleich der registrierten Standardab¬

weichungen für Keilsonden mit unterschiedlichen Öffnungswinkeln 0 (Abb. 4.3-25, A; l/L = 0.5)

und variierter Position der Messbohrung l/L (Abb. 4.3-25, B; 60°-Keilsonde).
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Standardabweichung S] [-] Standardabweichung s\ [-]
o.io

0.08

0.06

0.04

0.02

0.00

0 30 60 90 0 1/4 2/4 3/4 1

Keilwinkel 0 [°] Sensorposition l/L [-]

Abb. 4.3-25 Angezeigte Standardabweichungen S] von Keilsonden als Funktion des Keilwinkels

© (A) und Positionierung der Messbohrung l/L (B); abgeglichener Zustand (a= 0°)

Die markant unterschiedlichen Standardabweichungen in Abbildung 4.3-25, A als Mass für die

Druckfluktoationen an der Keilflanke (l/L = 0.5) sind eindeutig dem Einfluss der Hinterkanten¬

gestaltung zuzuschreiben. Je schärfer die Hinterkante ausgebildet ist, desto weniger vermögen

Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbel zum vorderen Teil der Sonde durchzudringen. Zusätz¬

lich werden die Druckfluktoationen infolge der Rückwirkungen mit zunehmendem Abstand von

der Hinterkante deutlich abgeschwächt (Abb. 4.3-25, B). Im Vergleich zu den Keilsonden liegen
die vom Zylinder angezeigten Druckfluktoationen unter a = 0° (Abb. 4.3-24, A) wesentlich hö¬

her. Grund hierfür ist die fehlende Ablösekante. Interessant ist die Beobachtung, dass die

Standardabweichungen der Druckfluktoationen si (a) im Bereich -10° < a < 10° ansteigen
(ähnliche Verläufe zeigen sich auch in den Resultaten geometrisch ähnlicher Sonden von GIZZI

1994).

Dreidimensionale Umströmungseffekte am Sondenende bewirken eine Verringerung der indu¬

zierten Druckfluktoationen: Die Standardabweichungen der frei endenden 60°-Keilsonde (Abb.

4.3-23, G) liegen über den gesamten Winkelbereich a um ca. einen Faktor 2 unter den Werten der

2D-Version (Abb. 4.3-23, A). Ebenfalls 3D-Effekte und die grosse Distanz zum Ursprung der

Störung am Schaft sind der Grund, dass an der Messbohrung der Hakensonde HK-90 (Abb. 4.3-

24, B) selbst unter grossen Anströmwinkeln praktisch keine Druckfluktoationen infolge Rückwir¬

kungen registriert werden. Von den untersuchten Richtongssonden weist diese Bauform somit die

besten Eigenschaften zur Turbulenzmessung auf.

Bei keilförmigen Totaldrucksonden (Abb. 4.3-24, C und F) steigen die angezeigten Standardab¬

weichungen ab a ~ 20° an. Im Vergleich zu diesen und der Zylindersonde (Abb. 4.3-24, E) liegen
die registrierten Werte für s bei der Pitot- und Keilsonde mit Pitotvorsatz (Abb. 4.3-24, G und D)

auf einem wesentlich tieferen Niveau. Mit Hilfe dieser Messresultate lassen sich die Auswirkun¬

gen der Kärmänschen Wirbelstrasse auf die Turbulenzmessung quantifizieren. Aufgrund der in¬

duzierten Druckschwankungen s bei den in Abbildung 4.3-24 aufgeführten Totaldrucksonden

würde nach Gleichung 4.2-21 fälschlicherweise ein Turbulenzgrad Tu = Vü7* / ü = 0.01 bis 0.02

ermittelt (a = 0°).

Die Auswirkungen der Druckfluktoationen in der seitlichen Messbohrung von Richtongssonden
auf die Turbulenzmessung sind in Abbildung 4.3-26 ersichtlich. Der Schnittpunkt zwischen den

eingezeichneten Linien (entsprechend Gleichung 4.2-25, Abschnitt 4.2.8.4) und der schraffierten

Fläche repräsentiert den Betrag der Fehlmessung des Turbulenzgrades ATuerr- Demnach betragen
die Fehlmessungen des Turbulenzgrades (für isotrope Turbulenz) ca. ATuerr = 002 bis 0.03 bei

den Keilsonden und ca. 0.07 bei der Zylindersonde, d.h. dass z.B. die Auswertong der Messignale
der Zylindersonde selbst in einer vollkommen laminaren Strömung einen Turbulenzgrad von ca. 7

% ergibt.

In diesem Zusammenhang ist zu bemerken, dass die Messresultate in Abbildung 4.3-26 von

gerade angeströmten Sonden stammen. Bei Anströmwinkeln a > 15° nehmen die Standardabwei-
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chungen bei der 45°- und 60°-Keilsonde markant zu (Abb. 4.3-23). In Strömungen mit fluktuie¬

renden Anströmwinkeln a (t) wachsen dadurch die insgesamt von Keilsonden angezeigten

Druckfluktuation aufgrund der Kärmänschen Wirbel auf das gleiche Niveau wie bei der Zylinder¬

sonde an (vgl. Kapitel 6, Tabelle 6.2-4).

Druckfluktuation

Keil 45°

Keil 90°

Keil 60°

Zylinder

0 00 0 10 0 20 0 00 0 10

Turbulenzgrad Tu [-]

0 20

Abb. 4.3-26 Druckfluktuation V cp' 12
bei Richtungssonden in Funktion des Turbulenzgrades Tu

(Gl. 4.2-25) und Druckfluktuationen infolge Kärmdnscher Wirbel (schraffiert); a = 0

Inwiefern die markanten Auswirkungen der Rückwirkungen bei Zylindern durch die Modifika¬

tion der Oberfläche beeinflusst werden können, war Gegenstand der Untersuchungen in GIZZI

(1994). An Zylindern wurden Längsnuten unterschiedlicher Breite und Tiefe (Sonden Nr. 2 bis 7)

eingefräst oder die Sonden aus Schalen unterschiedlichen Durchmessers gefertigt (Sonden Nr. 8

und 9). Die unter gleichen Konditionen wie die im Rahmen dieser Arbeit durchgeführten Mes¬

sungen sollten Aufschluss darüber geben, ob "Stolperkanten" Rückwirkungen durch die Kärmän¬

schen Wirbel resp. deren Quellstärke überhaupt zu vermindern vermögen. Die in Abbildung 4.3-

27 aufgeführten Standardabweichungen der Druckfluktuationen für die modifizierten Zylinder¬

sonden und den Halbzylinder (Nr. 10) sind auf die Werte des Vollzylinders (Nr. 1) bezogen.

Standardabweichungen der Druckfluktuationen

im Verhältnis zum Vollzylinder (Sonde Nr. 1) [-]

Abb. 4.3-27 Normierte Standardabweichungen der Druckfluktuationen cp'i an Zylindersonden

mit modifizierter Oberfläche und Halbzylindern (GIZZI 1994); a= 0°

Bei einzelnen Konfigurationen (2 bis 4) bewirken die Modifikationen einen deutlichen Rückgang

der in der Messbohrung registrierten Druckfluktuationen, während bei den Sonden Nr. 8 und 9

gegenteilige Auswirkungen zu beobachten sind. Insgesamt ist von der Verwendung derartig ge¬

formter Sonden abzuraten, da andere für die aerodynamische Sondenmesstechnik bedeutende

Attribute (z.B. Sensitivität, eindeutige Kalibrierbereiche) z.T. markant verschlechtert werden

(GIZZI 1994). Einzig beim Halbzylinder können die Auswirkungen der Rückwirkungen bei
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gleichzeitiger Beibehaltung übriger guter aerodynamischer Eigenschaften reduziert werden. Den¬

noch erreichen die Werte für die Standardabweichungen nicht das tiefe Niveau von Keilsonden.

• Spektraler Bereich der Rückwirkungen

Die bisher dargestellten Resultate repräsentieren den Integralwert der Störungen und enthalten

keine Information über deren Frequenzanteil. In Abbildung A-2 (Anhang A-4.3.4) sind die ermit¬

telten Powerspektren der Signale in Messbohrung 1 bei unterschiedlichen Anströmwinkeln a für

das Beispiel der 60°-Keilsonde (l/L = 0.5) aufgeführt: Die Frequenz der Kärmänschen Wirbel fc

sinkt mit zunehmendem Betrag des Anströmwinkels a, eine Feststellung, welche für alle unter¬

suchten Keilsonden zutrifft (HUMM/ HÄFLIGER 1992). Interessant ist die Beobachtung, dass

die Leistongsspitze bei f = 13 Hz für a = -25° in allen Messbohrungen (l/L = 0, 2/8,4/8, 6/8) der

scharfkantigen 60°-Keilsonde sowie der frei endenden Version K60L4/8R0F registriert wird, und

ebenfalls eine solche Leistongsspitze ist für die 45°-Keilsonde K45L4/8R0 bei a = -20° zu ver¬

zeichnen (HUMM/HÄFLIGER 1992). Offensichtlich ist der Übergang von fK » 3.6 zu fK « 4.5

Hz im Bereich -25° < a < -20° von zusätzlichen strömungsinduzierten Instabilitäten begleitet,
welche verschiedene Ursachen haben können (vgl. Abschnitt 4.2.7).

In Abbildung 4.3-28, A sind die Werte fa (a) für die Zylinder- und Keilsonden in Funktion des

Anströmwinkels a aufgeführt. Die Ergebnisse der Frequenzmessung für drei unterschiedliche Po¬

sitionen der Messbohrung l/L in Abbildung 4.3-28, B illustrieren die gute Reproduzierbarkeit der

Messresultate.
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Kärmänsche Frequenz % [Hz]
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Abb. 4.3-28 Kärmänsche FrequenzfK m Funktion des Anströmwinkels a; A: Zylinder- und Keil¬

sonden 45°, 60° und 90°(l/L = 1/2); B: Keilsonde 60°mit l/L = 1/4, 1/2 und 3/4

Nur beim Zylinder verläuft fc (a) praktisch konstant, wogegen die Keilsonden ab Anströmwin¬

keln a > 20° einen deutlichen Abfall der Frequenz fc um fast einen Faktor 2 zeigen (die Kurve fK

der 90°-Keilsonde verläuft zudem stark asymmetrisch). Die in HUMM/HÄFLIGER (1992) auf¬

geführten Resultate der 60°-Keilsonde mit gerundeter Vorderkante weisen ein ähnliches Erschei¬

nungsbild auf.

Die starke Abhängigkeit fc (a) der Keilsonden ist auf eine Änderung des Typs der selbstinduzier¬

ten Wirbelanregung zurückzuführen. Entsprechend den Ausführungen in Abschnitt 4.2.7 findet

bei ca. a = ± 20° ein Übergang von Hinterkanten- (TEVS) zu Vorderkantenablösung (LEVS)

resp. einer Kombination ILEV/AVES statt. Eine analytische Behandlung der Daten zur Korrektur

der Einflüsse dieser Rückwirkungen auf die Turbulenzmessung nach den Ausführungen in Ab¬

schnitt 4.2.7 gestaltet sich demzufolge bei Messungen mit Keilsonden schwierig.
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4.4. EIGENE EXPERIMENTELLE UNTERSUCHUNGEN

(INTERFEROMETRISCHE METHODEN)

In den Abbildungen A-3 bis A-5 (Anhang A-4.4) sind die bei einer Machzahl Ma«, = 0.7 unter

verschiedenen Anströmwinkeln a aufgenommenen Interferogramme und die daraus ermittelten

Druckkoeffizienten für drei keilförmige Sondenkörper aufgeführt. Die Abbildungen A-6 bis A-9

zeigen die Interferogramme für 0.7 < Ma» < 1 (a = 0°) der gerade angeströmten Keile und dem

Zylinder.

4.4.1. STOSS-WECHSELWIRKUNGEN

Mit Stoss-Wechselwirkungen sind in den meisten Fällen markante Veränderungen der Charakte¬

ristika verbunden, da Strömungsablösungen als Folge der starken Druckgradienten fast zwangs¬

läufig sind (Abschnitt 4.2.2). Insbesondere schallnahe Überschallströmungen reagieren auf Stör¬

einwirkungen (z.B. positive Druckgradienten, Kontorkrümmungen usw.) meistens sehr empfind¬
lich. Die Druckkoeffizienten cp und die daraus bestimmten Machzahlen an der Sondenkontor l/L

sind in den Abbildungen 4.4-1 bis 4.4-3 für die 45°-Keile (R/L = 0 und 0.2), den 60°-Keil im

Machzahlbereich 0.7 < Ma«, < 1.0 und in Abbildung 4.4-4 für den Zylinder im Bereich 0.5 < Ma«,

< 1.0 aufgeführt.

Für die untersuchten Keilsonden liegt die kritische Anströmmachzahl in allen Fällen im Bereich

0.8 < Makrit. < 0.9. Uberschallbedingungen werden bei den Keilen erst im hintersten Teil der

Sondenpartie (l/L > 0.9) erreicht. Interessant ist die Beobachtung, dass die Strömung für Ma» >

0.8 in der Nähe der Hinterkante der Keilsonden sehr stark beschleunigt. Der Grund hierfür ist,

dass Überschallströmungen bei der Umströmung von Kanten eine Prandtl-Meyer-Expansion aus¬

führen. Zur Einhaltung der durch die Ablösezone, in welcher unter a = 0° der tiefste Druck vor¬

herrscht, auferlegten Randbedingungen beschleunigt die Strömung dementsprechend erst im Be¬

reich der Hinterkante stark. Demgegenüber erfahren Unterschallströmungen keine Druckände¬

rungen beim Umströmen der Hinterkante. Dadurch ist die Strömung entlang der Seitenfläche ins¬

gesamt gleichmässiger beschleunigt.

Inwiefern sich die Verhältnisse bei schrägangeströmten Keilen verändern, bedürfte eingehender
Untersuchungen. Die bei einer Anströmmachzahl Ma«, = 0.7 mit variierten Anströmwinkeln a

aufgenommenen Interferogramme lassen selbst beim unter a = 15° angeströmten 45°-Keil (R/L =

0.2) im Bereich l/L = 0.5 keinen Verdichtongsstoss erkennen (Abb. A-4). Dies, obwohl mit cp (a)
= -1.16 bereits Schallbedingungen erreicht sind und in dieser Zone sehr starke Druckgradienten
9cp / 9(1/L) vorherrschen. Somit kann davon ausgegangen werden, dass auch bei scharfkantigen
Keilen selbst bei höheren Machzahlen keine derartige Phänomene auftreten. Diese Vermutung
wird durch die Ergebnisse der pneumatischen Untersuchungen in Abschnitt 4.3 und HUMM/

VERDEGAAL (1990) bekräftigt, wo auch bei Ma«, = 0.9 keine signifikanten Änderungen der

Kalibriereigenschaften zu erkennen sind.

Aufgrund der Erkenntnisse sind die Ergebnisse des Zylinders, wo die Interferogramme
(Abbildung A-9) selbst bei einer Anströmmachzahl von Ma«, = 1 keine Verdichtungsstösse an der

Kontor erkennen lassen, nicht verwunderlich. Auch die Kalibrierdaten zylindrischer Sonden z.B.

in HUNZIKER (1989) lassen über den gesamten untersuchten Bereich bis Ma» = 0.9 keine für

Verdichtungsstösse typischen Drucksprünge erkennen.
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Druckkoeffizient cp [-] Machzahl Ma [-]

0.00 0.25 0.50 0.75 1.00 0.00 0.25 0.50 0.75 1.00

Position l/L [-] Position l/L [-]

Abb. 4.4-1 cp- und Ma-Verteilung entlang der Sondenkontur l/L am 45°-Keil (R/L = 0); a=0°

0.00 0.25 0.50 0.75 1.00 0.00 0.25 0.50 0.75 1.00

Position l/L [-] Position ML [-]

Abb. 4.4-2 cp- und Ma-Verteilung entlang der Sondenkontur l/L am 45°-Keil (R/L = 0.2); a = 0°

Druckkoeffizient cp [-] Machzahl Ma [-]

0.00 0.25 0.50 0.75 1.00 0.00 0.25 0.50 0.75 1.00

Position l/L [-] Position l/L [-]

Abb. 4.4-3 cp- und Ma-Verteilung entlang der Sondenkontur l/L am 60°-Keil (R/L = 0); a= 0°

Im Vergleich zu Keilen sind die Interferogramme Strömung an Zylindern sehr viel schwieriger
auszuwerten, da z.B. keine strenge Abgrenzung zwischen Strömung an der Flanke und Ablösege¬
biet möglich ist (vgl. Abschnitt 3.2.8). Aus diesem Grund ist die Information im Bereich 60 < tp<

80° ziemlich eingeschränkt und die Strömungsverhältnisse müssen zur Bestimmung z.B. der kri¬

tischen Machzahl abgeschätzt werden. Erwartungsgemäss liegt dieser Wert bei Zylindern gegen¬

über Keilen mit Maknt. ~ 0.7 tiefer (Abb. 4.3-15, Abschnitt 4.2.2). Die starke Machzahlabhängig¬
keit der Kalibriercharakteristik von Zylindern ist anhand Abbildung 4.4-4 gut ersichtlich. Aus

dem Verlauf cp (<p) kann z.B. die mit zunehmenden Machzahlen sinkende Sensitivität 3cpi2 / 3a

(Abschnitt 4.3.3.1) abgeschätzt werden. Für die Sondenmesstechnik ist aber die Tatsache bedeu¬

tend, dass die lokalen Machzahlen bei tp = 45°, wo sich normalerweise die Messbohrungen befin-
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den, selbst bei Ma«, = 1 weit unter dem Wert 1 liegen und demzufolge keine Verdichtungsstösse,
mit u.U. signifikanten Auswirkungen auf die Charakteristik, zu gewärtigen sind.
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-0.5

1.0

0.5

o.o

-0.5

-1.0

40 60 80

Winkel <p [°]

Druckkoeffizient cp [-]

120

^%. | MaJ = 0.6

; lfi ; n Ma^ = 0.8

; 1*1 !• MaJ=1.0

lÄ ^ '•-
i .

; ! V1'
. i i i i i , , i

2.0

1.5

1.0

0.5

0.0

20 40 60

Winkel tp [°]

Machzahl Ma [-]

80

U Ma„ = 0.6

° Mal = 0.8

i

i

• Ma, ,
= 1.0

1 j%

0 20 40 60 80 100 120 0

Winkel tp [°]
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Die im Umfeld der Sonden gebildeten Uberschallzonen können sich natorgemäss nicht sehr weit

erstrecken. Ähnlich wie bei Tragflügelprofilen mit endlicher Hinterkantenbreite bildet sich ca. 2

bis 4 Sondendurchmesser stromabwärts eine Heckwelle (BÖLCS/SUTER 1986). Die Lage dieses

Verdichtongsstosses, konnte mit Hilfe des Interferogramms einer im Überschallwindkanal des

Laboratoriums mit Ma«, = 1.25 angeströmten Keilsonde identifiziert werden (Abb. 4.4-5). Nicht

in den Bereich des optischen Sichtfensters kam hierbei der Verdichtongsstoss zu liegen, obwohl

dies nach Abbildung 4.2-4, B theoretisch zu erwarten wäre.

Schallgrenze Überschallzone

Unterschallzone

Ma<l

Heckwelle

Sichtfenster

Abb. 4.4-5 Lage der Heckwelle bei einem mit Überschall angeströmten Körper (Ma*, ~ 1.25)
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4.4.2. STATISCHER AUFTRIEB AERODYNAMISCHER SONDEN

Aufgrund des Literatorstodiums in Abschnitt 5.2.1 besteht ein Zusammenhang zwischen zirku-

lationsinduziertem Auftrieb (dynamischer Effekt) und statischer Auftriebsänderung von Sonden.

Aus dem Verlauf ca (a) bei a = 0° in Abbildung 4.4-6, A konnte der Wert 9ca / 3a bestimmt

und mit C^ in Abbildung 5.5-3 verglichen werden.

Auftriebsbeiwert ca [-]

10 15 20 25 30 35 40 45

Anströmwinkel a

Widerstandsbeiwert cw 1-1

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45

Anströmwinkel a

Abb. 4.4-6 Auftriebs- und Widerstandskoeffizienten c\ und cw der Sondenkörper in Funktion des

Anströmwinkels a(Ma = 0.7, Re~1.8* 105)

Aus den Beträgen der Widerstandskoeffizienten in Teil B: cw ~ 0.8 für a = 0°, welche nur den

Formwiderstand beinhalten, lässt sich ableiten, dass die Bedingungen selbst mit Re = 1.8 * 105

innerhalb des hohen subkritischen Reynoldszahlbereichs liegen. Nach Abbildung 4.2-1 würde cw

(Form + Reibung) im Fall des Zylinders im kritischen Re-Bereich auf ca. 0.34 absinken.

4.5. SCHLUSSFOLGERUNGEN

• Reynoldszahl- und Machzahleinflüsse:

Reynoldszahleinflüsse sind allgemein gering, wenn Kalibrierung und Messung innerhalb des ho¬

hen subkritischen Bereichs erfolgen. Dabei lassen sich die Bedingungen 0.5 < Rex / Re\i < 2 für

viele praktische Anwendungen erfüllen, wodurch Reynoldszahleinflüsse praktisch ganz vernach¬

lässigt werden können (Ausnahme bilden Messungen in hochbelasteten Verdichterstofen oder

Blow-Down-Versuchsständen). In dieser Hinsicht ist bedeutend, dass Keil- gegenüber Zylinder¬
sonden nur in zeitinvarianter Geradanströmung einen Vorteil aufweisen. Diese Aussage be¬

ruht auf qualitativen Betrachtungen (vgl. Abschnitt 4.2.1). Jedoch würden experimentelle Unter¬

suchungen hierzu ähnliche Erkenntnisse wie hinsichtlich der Machzahleinflüsse liefern: Z.B.

zeigt Abb. 4.3-15 (Abschnitt 4.3.3.1) die Sensitivitäten der Sonden in Funktion der Machzahl.

Während dcpi2 / 3a z.B. der 45°-Keilsonde im Vergleich zur Zylindersonde bei Geradanströ¬

mung praktisch nicht durch die Machzahl beeinflusst ist, ist schon bei geringer Schräganströmung
(a = 10°) eine viel ausgeprägtere Machzahlabhängigkeit zu verzeichnen. Daraus lässt sich

ableiten, dass die Kalibriercharakteristika von Keilsonden in Strömungen mit zyklischen Winkel-

fluktoationen gleichermassen - wenn nicht sogar stärker - durch die Machzahl beeinflusst sind.

Insbesondere dürfen Keilsonden für Messungen von zeitinvarianten Überschallströmungen z.B. in

Turbomaschinen nicht schlank ausgeführt werden, da Konditionen mit andauernd an den Sonden

anliegenden Verdichtongsstössen nicht realisiert werden können. Und der Einsatz schlanker,

scharfkantiger Keilsonden führt zu abrupten Änderungen der Kalibriercharakteristik innerhalb ei¬

nes Messzyklus (Schaufelpassage), wenn Wechsel zwischen zeitweisem Anliegen und Abrücken

des Verdichtongsstosses stattfinden.

-=*
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• Einfluss derAnströmrichtung

Die ausgeprägten Auswirkungen der Anströmrichtung auf die Anzeige von Keilsonden, insbe¬

sondere spitzwinkliger (0 < 45°), wirken sich in einer Vielzahl von Punkten nachteilig aus:

• Die Eigenschaften zur Totaldruckmessung sind unzureichend, ausser wenn die Sonden mit

einem Pitotvorsatz ausgerüstet sind (Abschnitt 4.3.1).
• Der statische Sondendruck-Koeffizient und die Sensitivität weisen eine äusserst starke Ab¬

hängigkeit Ks (a) bzw. dcp\2 I da (a) auf, welche nur sehr schwer modellierbar ist (Ab¬

schnitte 4.3.2 und 4.3.3.1).
• Als dominierender Nachteil sind die Auswirkungen des Anströmwinkels auf die Richtongs¬

anzeige aufzuführen. Infolge Überschreitungen der eindeutigen Kalibrierbereiche resultieren

systematische Messfehler, zudem sind die quasilinearen Kalibrierbereiche für eine präzise

Modellierung der Kalibrierdaten K12 (a) stark eingeschränkt (Abschnitt 4.3.3.2).
• Fehlmessungen bei pneumatischen Sonden infolge von Turbulenzeinflüssen wegen der star¬

ken Abhängigkeit des Anströmwinkels auf die Anzeige (Abschnitt 4.2.3).
• Vereinfachte Verfahren zur Bestimmung der Strömungstorbulenz (Komponente v') sind bei

Sonden mit derart eingeschränkten quasilinearen Kalibrierbereichen nicht anwendbar.

Vor allem dadurch sind spitze Keilsonden ungeeignet für Messungen in Turbomaschinen. Im

Vergleich zu allen Keilsonden weisen Zylindersonden die besten Eigenschaften auf.

• Sensitivität

Im Vergleich zur Mehrheit der Keilsonden verfügen Zylindersonden über eine höhere aerody¬
namische Sensitivität. Schlanke Keilsonden weisen generell eine höhere Sensitivität als stumpf¬

winklige auf. Durch die Positionierung der Messbohrung in den Bereich der Vorderkante sind

wesentliche Steigerungen dieses wichtigen Attributes möglich, doch sind diese Massnahmen, und

auch sehr schlanke Ausführungen, aufgrund technologischer Randbedingungen (Kapitel 2) unrea¬

listisch. Eine Zunahme der aerodynamischen Sensitivität ist durch die Rundung der Vorderkante

von Keilsonden realisierbar. Eine mit einem Nasenradius von R/L = 20% versehene Keilsonde

weist eine um fast Faktor 2 höhere Sensitivität gegenüber der scharfkantigen Version auf.

• Gradienteneinflüsse

Gegenüber Zylindern liegt die Fehlwinkelanzeige einer 55°-Keilsonde um lediglich ca. 50% tie¬

fer, wogegen viele Literatorstellen Keilsonden eine um fast eine Grössenordnung geringere An¬

fälligkeit auf Geschwindigkeitsgradienten attestieren. In diesem Zusammenhang ist als besondere

Erkenntnis das praktisch vollständige Versagen der Methode der Stromlinienprojektion zur Be¬

schreibung der Gradienteneinflüsse herauszustreichen. Da Messfehler aufgrund von Geschwin¬

digkeitsgradienten relativ einfach und zuverlässig korrigiert werden können (vgl. Kapitel 6), stellt

die geringfügig höhere Anfälligkeit von Zylindersonden auf diesen aerodynamischen Effekt kein

ausschlaggebendes Kriterium dar.

• Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse

Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse wirken sich in erster Linie auf die Turbulenz¬

messung aus. Hinsichtlich der Beträge der induzierten Druckfluktoationen sind bei Keilsonden

ausschliesslich in zeitinvarianter Geradanströmung Vorteile zu verzeichnen. Bei zyklischer
Schräganströmung erreichen die insgesamt an deren Oberfläche registrierten Druckfluktoationen

annähernd das Niveau von Zylindersonden (vgl. Kapitel 5 und 6). Bei letzteren bewirken gering¬
fügige Modifikationen der Oberfläche zwar eine Reduktion der registrierten Rückwirkungen, je¬
doch hat diese Massnahme eine Verschlechterung anderer, wichtigerer aerodynamischer Eigen¬
schaften zur Folge.
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Kapitel 5

DYNAMISCHE EIGENSCHAFTEN AERODYNAMI¬

SCHER SONDEN

In Modellexperimenten erfolgte die dynamische Kalibrierung aerodynamischer Sonden. An ver-

grösserten durch einen Wasserkanal gezogenen oszillierenden Sondenkörpern wurden die zeit¬

abhängigen Drucksignale an der Sondenoberfläche gemessen. Mit Hilfe dieser Versuche konn¬

ten in Betrag und Richtung fluktuierende Strömungen relativ zur Sonde simuliert werden. Die

dabei generierten Bedingungen entsprachen hinsichtlich typischer Parameter (reduzierte Fre¬

quenz k und Reynoldszahl Re) denjenigen ßr Sondenmessungen z.B. in Turbomaschinen (in-

kompressibler Bereich). Die Experimente umfassten die Variation der Oszillationsparameter
(Amplitude und Frequenz) ßr geometrisch verschiedene Sonden, undßr eine Sondenform
wurden zusätzlich der Einfluss der Reynoldszahl und der Grundturbulenz der Strömung unter¬

sucht.

Durch den direkten Vergleich der Anzeige aufkorrespondierende Strömungsgrössen unter stati¬

schen und dynamischen Bedingungen lassen sich daraus generelle Aussagen über das dynami¬
sche Verhalten aerodynamischer Sonden treffen: Messfehler aufgrund eines Grossteils dynami¬
scher Effekte treten direkt proportional der Sondenabmessung in Erscheinung, während bei ei¬

ner anderen Gruppe von dynamischen Effekten ausschliesslich die Form der Sonde massgebend
ist. Zylindersonden zeichnen sich durch ein hervorragendes dynamisches Verhalten aus, wäh¬

rend insbesondere spitze KeilsondenßrMessungen in Turbomaschinen ungeeignet sind, da dy¬
namische Fluid/Sonden-Interaktionen zu Messfehlern von der Grössenordnung der Mess¬

quantitätßhren können.

5.1. EINLEITUNG

Zusätzlich zu den in Kapitel 4 formulierten Anforderungen an die statischen aerodynamischen Son¬

deneigenschaften muss bei der Formgebung von Sonden dynamischen aerodynamischen Aspekten
unbedingt Rechnung getragen werden. Bei Sondenmessungen in hochgradig fluktuierenden Strö¬

mungen stellt sich die zentrale Frage, inwiefern die Sondenanzeige unter dynamischen Bedingun¬
gen anhand der statischen Kalibrierung interpretiert werden darf ("Repräsentativität der Kalibrie¬

rung im Windkanal"). Abweichungen zwischen den zwei Fällen führen bei der Auswertong von

Messdaten z.B. aus Turbomaschinen mit Hilfe der statischen Kalibriercharakteristik zu teils unver¬

meidbaren Messfehlern.

Zur Thematik der dynamischen Sondenkalibrierung ist ausser derjenigen von KOVASZNAY et al.1

(1981) keine Literator veröffenüicht. Die Untersuchungsresultate von BUBECK/SVEJDA2 (1986)
konnten auf Anfrage nicht eingesehen werden. Strenggenommen kann daher von einem Mangel an

In den Untersuchungen von KOVASZNAY wurde der Geschwindigkeitsbetrag zeitlich variiert MATSUNAGA et

al. (1978 & 80) führten eine Korrektur ihrer Messdaten aufgrund dieser und der Ergebnisse von KOVASZNAY et

al. (1971) durch.

Darin wird postuliert, dass die dynamischen Effekte vernachlässigbar sind. Aufgrund einer überschläglichen

Abschätzung der Versuchsbedingungen liegt die Vermutung nahe, dass die reduzierte Frequenz (vgl. Gl. 5.1-1) im

Experiment mit k = 0.0075 derart gering war, dass die Auswirkungen der dynamischen Effekte verborgen blieben.
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Veröffentlichungen gesprochen werden. Dennoch spricht eine Fülle von Indizien dafür, dass dyna¬

mische Effekte die Sondenmessung in Turbomaschinen u.U. überhaupt in Frage stellen (EPSTEIN

1985). Weiter macht sich GOSSWEILER (1993) zu diesem Thema eingehend Gedanken und setzt

aus diesem Grund für solche Messungen ausschliesslich Zylindersonden ein.

Die Wichtigkeit, dynamische Effekte in die Untersuchungen einzubeziehen, wurde schon in vielen

Bereichen der Ingenieurwissenschaften erkannt. Dass die Auftriebskräfte dynamisch umströmter

Tragflügel die aus statischen Versuchen ermittelten wesentlich überschreiten, nutzen z.B. Entwick¬

ler von Hubschraubern aus. Im Vorwärtsflug werden die Rotorblätter mit einer zeitlich in Betrag

und Richtung ändernden Luftströmung konfrontiert und schon bei relativ geringen Fluktoationsgra-

den gewinnen diese dynamischen Prozesse markant an Gewicht. Der Thematik wird eine sehr

grosse Aufmerksamkeit geschenkt und dementsprechend existieren viele Literaturstellen. Einen um¬

fassenden Überblick hierzu vermittelt McCROSKEY (1977). Mit der Frage nach Kräften an Struk¬

turen durch zeitvariante Luft- und Wasserströmungen beschäftigen sich z.B. Konstrukteure von

schlanken Bauwerken und Ingenieure in der Marinetechnologie eingehend. Hierbei gilt das Inter¬

esse neben der Quantifizierung der Effekte auch der Suche nach optimalen Querschnitten der Bau¬

elemente, um die Auswirkungen dynamischer Effekte gering zu halten. Die Untersuchungsergeb¬

nisse vieler Literatorstellen zu diesem Thema sind z.B. in NAUDASCHER (1991&94) zusammen-

gefasst. Eigene experimentelle Untersuchungen erfolgten im Schleppkanal des Laboratoriums (Ab¬

schnitt 5.3). Mit Hilfe dieser Modellversuche konnte ein Umfeld dynamischer Sondenumströ-

mungen geschaffen werden. Dabei Hessen sich für Sondenmessungen in Turbomaschinen typische

Bedingungen hinsichtlich reduzierter Frequenz k (Gl. 5.1-1) und Reynoldszahl Re verwirklichen.

Die Charakterisierung dynamischer Vorgänge erfolgt in der Literator vorzugsweise (insbesondere

im englischsprachigen Raum) durch die dimensionslose Kenngrösse "reduzierte Frequenz k":

k = ^-p- (5.1-1)

Hierbei repräsentieren feine Frequenz der Strömungsfluktoation, D eine typische Abmessung (z.B.

Sondendurchmesser) und c» eine Strömungsgeschwindigkeit. Selten wird anstelle von k der Aus¬

druck Strouhalzahl Str (vgl. Abschnitt 4.2.7, Gl. 4.2-16: Str = fc * D / c«,) verwendet. Die strikte

Unterscheidung zwischen den zwei Ausdrücken ist insofern sinnvoll, dass dadurch Fluid/Sonden-

Interaktionen aufgrund äusserer Strömungsanregungen mit der Frequenz f (z.B. Schaufeldurch¬

gangsfrequenz in Turbomaschinen) und Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse (mit der

Frequenz fx) auseinandergehalten werden können.

Für die folgenden theoretischen Ausführungen können typische Werte für k bei aerodynamischen

Sondenmessungen in Turbomaschinen angegeben werden. In modernen Maschinen liegen die Ge¬

schwindigkeiten im Bereich 100 < c« < 450 m/s (0.3 < Ma < 1.4) und die Schaufeldurchgangsfre¬

quenzen betragen 2 < f < 10 kHz. Je nach Anzahl Sensoren und Stand der Technik kommen in sol¬

chen Strömungen Sonden mit Durchmessern 1 < D < 5 mm zur Anwendung. Aufgrund dieser cha¬

rakteristischen Parameter können typische Werte für die reduzierte Frequenz von ca. 0.005 < k <

0.5 bestimmt werden1. Z.B. für die Sondenmessungen am Radaustritt eines Radialverdichters in

GOSSWEILER et al. (1990A) und GYARMATHY et al. (1991) beträgt k « 0.1.

Hierbei ist zu beachten, dass bei der Suche nach Extremwerten einzelne Kombinationen unrealistisch sind. Z.B.

sind Paarungen mit f^ / c^,,,^ = 2 kHz / 450 m/s resp. fmax / c„,min = 10 kHz /100 m/s nicht angebracht, und

die grosszügige Variation des Verhältnisses f / c«, lässt somit vielfach wenig Spielraum zu. Weiter lässt sich zei¬

gen, dass f / c«, für jede Turbomaschine für stabile Betriebszustände unabhängig der Drehzahl durch das Ge¬

schwindigkeitsdreieck der Schaufelung vorgegeben ist: Für die Frequenz der Fluktuation kann f = u Z / Dm ge¬

schrieben werden (mit u = Umfangsgeschwindigkeit und Dm als mittlerem Durchmesser des Laufrads sowie der

Schaufelzahl Z). Somit wird f/c„ = uZ/ Dm / Co», und da u ~ c<„, folgt f / Co» - Z / Dm = konst.
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5.2. THEORETISCHE GRUNDLAGEN /

LITERATURVERARBEITUNG

Verschiedene Wege zur Beschreibung und Quantifizierung dynamischer Effekte sind in der Litera¬

tur anzutreffen. Eine Vielzahl offener Fragen kann mit Hilfe einfacher theoretischer Verfahren be¬

antwortet werden. Insbesondere wenn die Amplituden der Fluktoationen relativ zu einer zeitlich

mittleren Grundgrösse gering sind, liefern quasistationäre Potentialansätze befriedigende Lösungen

("Small Perturbation Theory"). In vielen wichtigen Fällen versagen diese Verfahren jedoch, wenn

Viskositätseinflüsse die dynamischen Prozesse dominieren und dadurch Lösungen gegenwärtig nur

mit Hilfe empirischer Modelle, unter Einbezug experimenteller Versuchsdaten, möglich sind. Z.B.

sind in DENIZ/STAUBLI (1991) und DENIZ (1993) die theoretisch und experimentell bestimmten

Auftriebe schwingender Rechteckprofile verglichen. Danach vermögen quasistationäre Theorien die

experimentellen Daten für sehr kleine Oszillationsfrequenzen annähernd zu beschreiben, wogegen
bei höheren Anregungsfrequenzen nur instationäre Lösungsansätze befriedigende Resultate liefern.

Insbesondere wenn sich jedoch die aufgezwungene Frequenz derjenigen der eigeninduzierten
Kärmänschen Wirbel nähert, versagen beide Theorien vollständig.

Von der Vielzahl physikalischer Phänomene bei der dynamischen Fluid/Körper-Interaktion wird in

der Literatur am häufigsten auf folgende Punkte eingegangen: Durch die Änderung der Richtung
und des Geschwindigkeitsbetrags der Strömung werden an den Sonden Kräfte infolge dynamischer

Zirkulationseffekte induziert (Abschnitt 5.2.1). Die Beschleunigung von Fluidelementen im Bereich

der Sonde als Folge der zeitlichen Änderung von Betrag und Richtung der Strömung führt zu

Massenträgheitseffekten (Abschnitt 5.2.2). Gegenüber statischen Strömungszuständen in der

Grenzschicht unterscheidet sich das dynamische Grenzschichtverhalten (Abschnitt 5.2.3) voll¬

ständig, und insbesondere die Auswirkungen dynamischer Ablösungen finden kein Äquivalent in

statischen Prozessen (Abschnitt 5.2.4). Die unter statischen Bedingungen stattfindende natürliche

Wirbelbildung im Nachlauf der Sonden wird in dynamischen Strömungen teils erheblich beein¬

flusst. Auswirkungen von Kopplungseffekten aufgrund der Interaktion zwischen Strömungsfluk-
toation und der Kärmänschen Wirbel werden in Abschnitt 5.2.5 aufgeführt.

Da verschiedene dynamische Effekte im allgemeinen gleichzeitig in Erscheinung treten, ist in vielen

Fällen keine strikte Unterscheidung zwischen einzelnen Effekten möglich. Weiter existieren zahlrei¬

che dynamische Effekte, welche nicht thematisiert sind und in obenstehender Aufzählung fehlen.

Abschnitt 5.2.6 behandelt Auswirkungen von Zentrifugal- und Corioliskräften in den geplanten Ex¬

perimenten, Auswirkungen der Staudruckprojektion und Widerstandsmomente in Rotations-

richtong. In Abschnitt 5.2.7 werden die Modellgesetze der dynamischen Umströmung und die

Übertragbarkeit der Strömungskräfte zwischen oszillierenden Körpern in ruhenden Strömungen

(Modellexperimente) und zwischen ruhenden Körpern in fluktuierenden Strömungen (Sonden¬

messungen in Turbomaschinen) untersucht. Es wird gezeigt, dass die fluiddynamischen Inter-

aktionenßr die beiden Fälle über weite Bereiche übertragbar sind

Die in den Abschnitten 5.2.1 bis 5.2.7 erarbeiteten theoretischen Grundlagen stützen auf teils der

Sondenaerodynamik sehr weit entfernte Themenbereiche ab. Dennoch lassen sich aus den Ausfüh¬

rungen klare Schlussfolgerungen betreffend der Auswirkungen dynamischer Effekte auf die Anzei¬

ge von Sonden formulieren, und die Vorhersage der wesentlichen Einflussparameter (Abschnitt

5.2.8) wird in den eigenen experimentellen Untersuchungen (Abschnitte 5.3 bis 5.5) bestätigt.
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5.2.1. DYNAMISCHE ZIRKULATIONSEFFEKTE

Kräfte undMomente aufgrund dynamischer Zirkulation treten als Folge der zeitlichen Ableitung

von Fluktuationen des Geschwindigkeitsbetrags und der Anströmwinkel in Erscheinung.
Hinsichtlich der Auswirkungen von Fluktuationen des Geschwindigkeitsbetrags dcoo/dtaufdie
Sondenanzeige lassen sich in diesem Kontext nur qualitative Aussagen treffen, während die

Einflüsse von Fluktuationen z.B. in der Drehwinkelebene da/ dt bzw. dy/ dt auftheoretischem

Weg zuverlässig beschreibbar sind. Die wesentlichen Einflussparameterßr das Ausmass dieses

dynamischen Effektes stellen die Amplitude und reduzierte Frequenz der Fluktuation dar. Aus

der Beziehung k =fD/cco kann die bedeutende Erkenntnis gewonnen werden, dass die Aus¬

wirkungen der dynamischen Zirkulationseffekte in gegebenen Strömungen proportional dem

Sondendurchmesser ausfallen. Aus dem direkten Zusammenhang zwischen instationärem

Zirkulationsauftrieb und Änderung des statischen Auftriebskoeffizienten kann ausserdem der

wichtige Einfluss der Sondenform abgeleitet werden. Danach ist vor allem die Anzeige von

Keilsonden von diesem dynamischen Effekt betroffen.

Dynamische Zirkulationseffekte zeigen über weite Bereiche ein nahezu systematisches Verhal¬

ten. Innerhalb genau definierbarer Grenzenßr die maximal zulässige Amplitude (dynamische
Ablösung) und reduzierte Frequenz (Synchronisation der Kärmänschen Wirbel) können klare

Beziehungen zwischen dynamischer Sondenantwort und zeitvariantem Anströmwinkel erarbeitet

werden. Dadurch sind Korrekturen von Messfehlern möglich.

5.2.1.1. ROTATIONSBEWEGUNGEN

BISPLINGHOFF et al. (1955) entwickelten eine empirische Beziehung zur Berechnung des dy¬
namischen Anteils der Auftriebskraft Fa (t) an einem quer zur Strömung oszillierenden Profil nach

Gleichung 5.2-1 (instationäre Tragflügeltheorie)

?Adyn (t) = - Cm0 p ^ y (t) -^ p L c„ C (co*) y (t) (5.2-1)

in N / m (Kraft pro Längeneinheit). Der erste Teil der Gleichung repräsentiert Trägheitskräfte auf¬

grund der Querbeschleunigung y mit Cmo als Massenbeiwert (vgl. Abschnitt 5.2.2). Die zeitliche

Auftriebskraft als Folge der Auslenkungsgeschwindigkeit y ist proportional der statischen Auf¬

triebsänderung 3cA / 3a und der THEODORSEN-Funktion C (co*). C (to*) = F (to*) + i G (to*)
gibt den Real- und Imaginärteil der Kraft für eine sinusförmige Quergeschwindigkeit y = ico y eicot
in Abhängigkeit der reduzierten Frequenz der Oszillation co* = co L / c«, an (Abb. 5.2-1).

Koeffizienten F(co*), G (co*) [-]
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Abb. 5.2-1 F (0)*) und G (co*) der THEODORSEN-Funktion (cd* = (oD/Cao)
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Die Grössen F (co*) und G (co*) bestimmte THEODORSEN (1935) nach dem Singularitätenverfah¬

ren, und im wesentlichen ähnliche Ergebnisse erarbeitete KÜSSNER (1936) mit Hilfe der kon¬

formen Abbildung. Obwohl diese theoretischen Grundlagen für gerade Platten mit verschwindender

Dicke hergeleitet wurden, und ausserdem nur für kleine Schwingamplitoden gültig sind, bilden die

Beziehungen seit Dekaden die Grundlage für die Beschreibung von Flatterschwingungen bei der in¬

stationären Tragflügelumströmung (vgl. z.B. DOWELL et al. 1980, EAGLESON et al. 1964,

FÖRSCHING 1974, ISHIHARA 1984 usw.). DENIZ (1993) wendete die Theorie mit Erfolg zur

Beschreibung der instationären Kräfte an schwingenden Rechteck- und Achteckprofilen an.

Die Koeffizienten F und G weisen eine starke Abhängigkeit von co* auf. Nur bei sehr kleinen Os¬

zillationsfrequenzen (co* -»0) bleibt die Kraftkomponente Fa (y) wegen F = 1 und G = 0 in Phase

mit der Auslenkungsgeschwindigkeit y, während bei höheren Werten co* ein wesentlicher Anteil der

Kraft Fa (y) um 7t / 2 phasenverschoben wirkt und einen Beitrag zu den Massenträgheitseffekten (~

y) beisteuert. Für co* —> » werden F (co*) = 0.5 und G (co*) = 0. D.h. für sehr grosse

Oszillationsfrequenzen tritt Fa (y) immer in Phase zu y, jedoch um Faktor 2 abgeschwächt auf1.

FÖRSCHING (1974) bestimmte das durch dynamische Zirkulation verursachte Torsionsmoment

Mazirk an einer um die Drehachse schwingenden geraden Platte. Pro Längeneinheit [Nm / m] ergibt
sich Gl. 5.2-2 mit CKorper als körperspezifischer Konstante.

Mazirk - CKörper P C„ L3 CX [ 1 + C (©*) ] (5.2-2)

Nach VON KÄRMÄN/SEARS (1938) kann CKörper ~ 3ca / 3a (Änderung des statischen

Auftriebkoeffizienten) geschrieben werden. Ddaher lassen die in HOERNER (1975) aufgeführten
Werte für 3ca / 3a die Auswirkungen der dynamischen Zirkulationseffekte auf Keile mit unter¬

schiedlichen Öffnungswinkeln 0 abschätzen. Keile mit Öffnungswinkeln 0 = 30° weisen gegen¬

über 60°-Keilen einen um ca. Faktor 2 grösseren Wert für 3ca / 3a auf, und somit werden bei er-

steren auch die Auswirkungen dieses dynamischen Effektes doppelt so stark in Erscheinung treten.

Auch auf Zylindersonden, obwohl für diese 3ca / 3a = 0 gilt, werden zirkulationsinduzierte Kräfte

ausgeübt (KÄPPELI1987). Massgebend hierfür sind durch die Relativbewegung Zylinder <-> Fluid

in zirkulatorische Bewegung gebrachte Fluidelemente der Oberflächengrenzschicht.

5.2.1.2. LONGITUDINALBEWEGUNGEN

Die Auswirkungen der Fluktoationen des Geschwindigkeitsbetrags auf die dynamische Zirkulation

an Körpern können anhand des in FÖRSCHING (1974) beschriebenen Anfahrvorgangs eines

angestellten Tragflügels beschrieben werden (vgl. auch DUNCAN et al. 1970, SCHLICHTTNG/

TRUCKENBRODT 1967). Vor dem Start weist jede den Tragflügel umschliessende Flüssigkeits¬
linie die Zirkulation T = 0 auf. Unmittelbar zu Beginn des Anfahrvorgangs resp. der Anströmung

bewegt sich das Fluid relativ zum Profil reibungsfrei und ohne Zirkulation. Kurz danach bildet sich

infolge der Umströmung der Hinterkante ein Wirbel mit der Zirkulation -r aus. Da die vorgängig
betrachteten Flüssigkeitslinien nach dem Satz von Thomson den Wert T = 0 beibehalten müssen,

bildet sich am Profilende ein Anfahrwirbel mit betragsgleicher, entgegengerichteter Zirkulation +r.

Erst einige Zeit später, wenn sich der Anfahrwirbel ausreichend vom Profil entfernt hat, bildet sich

eine Trennfläche im Strömungsfeld zwischen druck- und saugseitiger Hinterkante des Profils. Da¬

durch erst entsteht der klassische Auftrieb eines Tragflügels infolge Zirkulation +r unter Einhaltung
der Kuttaschen Abströmbedingung.

Bei diesen Beziehungen ist darauf zu achten, dass mit G (to*) die Kraftkomponente proportional der Auslenkung

y (t) beschrieben wird. Bei Bezug auf die Beschleunigung muss das Vorzeichen gekehrt werden. D.h. G (co*) übt

einen positiven Beitrag zum Massenträgheitseffekt aus.
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Die Vorgänge an mit periodisch wechselndem Betrag angeströmten Profilen beschreiben VON

KÄRMÄN/SEARS (1938) mit Hilfe der Singularitätenmethode. Die Gesamtzirkulation am Profil

setzt sich aus der Wirbelverteilung am Körper (resp. entlang der Skelettlinie) selbst und derjenigen

in der Nachlaufzone zusammen. Da die Distanz zwischen Profil und Nachlaufwirbel zeitabhängig

ist, erfährt das Profil einen gegenüber dem jeweiligen quasistatischen Wert phasenverschobenen

Auftrieb. Ähnliche Vorgänge führen zu transienten Auftriebskräften aufgrund von Fluktuationen

des Geschwindigkeitsbetrags an Sondenkörpern. Daraus lassen sich qualitative Aussagen über den

Einfluss der Sondenform treffen. Z.B. sollte die Anzeige von Zylindern, welche unter Schrägan¬

strömung keinen statischen Auftrieb produzieren, theoretisch auf diesen Effekt unanfällig sein.

Demgegenüber wären die Messresultate von schrägangeströmten Keilsonden (insbesondere sehr

schlanker) besonders stark beeinflusst.

5.2.1.3. MODELLIERUNG DER DYNAMISCHEN ZIRKULATIONSEFFEKTE

Universelle Beziehungen für die Modellierung der dynamischen Zirkulationseffekte in dreidimen¬

sional fluktuierenden Strömungen können ausschliesslich für Gesamtkräfte und -momente an Son¬

denkörpern formuliert werden. In diesem Zusammenhang bleiben die Auswirkungen auf die Druck¬

anzeige von Sonden vorerst im Verborgenen (vgl. Abschnitt 5.2.1.3).

Zur vollständigen Beschreibung der Gesamtkräfte und -momente am Sondenkörper durch Relativ¬

geschwindigkeiten und -beschleunigungen im 3-dimensionalen Koordinatensystem der Maschine

wären zwei 6x6-Matrizen erforderlich. Übersichtlicher präsentieren sich die Verhältnisse, wenn

eine Transformation vom Cartesischen in das Kugel-Koordinatensystem der Sonde vorgenommen

wird1. Durch diese Massnahme, wodurch keine Information verloren geht, wird die 6x6- auf eine

winkelabhängige 3x3-Matrix reduziert2 (darin sind sämtliche Koeffizienten Ay und By eine

Funktion der Winkel a und y):

dynamische Zirkulation

(quasi-)statisch Rotation Translation Massenträgheit

Fc

Ma

Mv

= f ( a, y )

öc +

Bec Bca B;7 Coc

BW Baa B«y ä

B^a Bf/
^ .

y

(5.2-3)

= f ( a, y)

Die Koeffizienten A;c beschreiben Kräfte und Momente an Sonden in zeitinvarianten bzw. den

quasistatischen Anteil in zeitvarianten Strömungen, und die Koeffizienten By berücksichtigen die

Massenträgheitseffekte (Abschnitt 5.2.2). Hierbei steuert der transiente Zirkulationsauftrieb auf¬

grund der Änderung des Geschwindigkeitsbetrags dc^ I 3t zu den Termen Bac *
c^ und ByC *

Cco

einen Beitrag bei (vgl. Abschnitt 5.2.1.2). Demgegenüber werden dynamische Zirkulationseffekte

in Rotationsrichtung durch die Koeffizienten A\a und Ajy explizit beschrieben.

Die Bedeutung der Koeffizienten Ay in Gleichung 5.2-3 lässt sich aus der allgemein gebräuchlichen

Formulierung der Kräfte und Momente im aerodynamischen Versuchswesen ersehen. £ Ajc * Coo

Dadurch wird entsprechend den Ausführungen in Kapitel 2 dem Umstand Rechnung getragen, dass die punktuelle

Messung mit einer Sonde nur eine Information über die Strömungsgrössen in diesem Koordinatenssytem liefert.

Bei Gleichung 5.2-3 handelt es sich um ein linearisiertes Modell, bei welchem ausserdem davon ausgegangen

wird, dass sich die Kraft Fc in Strömungsrichtung und die an der Sonde wirkenden Momente Ma, My nach dem

Superpositionsprinzip bestimmen lassen (in Teilaspekten wird die Richtigkeit dieser Ausführungen in den

eigenen experimentellen Untersuchungen bestätigt).
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beinhaltet eine Widerstandskraft Fw = cw (a, y)pD c«,2 / 2 und Momente Mastat und Myytor, wel¬

che den quasistatischen Anteil in den Gesamtmomenten M« bzw. Myrepräsentieren. Die Formulie¬

rung z.B. für Mastat in Nm / m lautet: Mastat = cmcc P D2 c«>2 / 2 (vgl. FÖRSCHING 1974) mit

CMa = f (a, y) als Momentenkoeffizient. Für die Koeffizienten A{a, Aiy lassen sich vorerst nur

qualitative Grössen angeben1: Nach Gleichung 5.2-2 beträgt das zirkulationsinduzierte Moment an

einer Sonde in Funktion der Winkelgeschwindigkeit ä, wenn vereinfachend die Koeffizienten der

THEODORSEN-Funktion F (co*) = 1 und G (co*) = 0 gesetzt werden und anstelle der Länge der

Platte der Durchmesser D der Sonde verwendet wird: Mazirk ~ 3cmcc / 3a p c«, D3 ä in Nm / m mit

3c\ia / 3a ~ 3ca / 3a. Somit kann z.B. Aaa - 3cmoc / 3a p c«, D3 und Ayy ~ 3cMy / 3y p c,» D3

geschrieben werden. Mit Hilfe einer Dimensionsbetrachtong könnten die restlichen Koeffizienten

auf ähnliche Weise bestimmt werden.

Die Koeffizienten Ay enthalten eine Geschwindigkeit c», die Dichte p des Fluids und eine Abmes¬

sung D mit unterschiedlichen Exponenten. Da c«, (und strenggenommen p ebenfalls) eine zeitab¬

hängige Variable darstellt, darf diese Grösse nicht in der Koeffizientenmatrix vorkommen, und für

eine allgemeingültige Schreibweise musste der erste Teil von Gl. 5.2-3 in 5.2-4 (in Funktion von a

und y) umgeschrieben werden (die Betragszeichen für I c, I vermeiden Vorzeichenkonflikte).

Fc

Ma

M
YJ

CwD/2

cmcxD2^ Sc^/SaD3

CMyD2^ ... Sc^/dyD3

PM a (5.2-4)

= f(a,y)

Anhand der Ausführungen lässt sich eine für die aerodynamische Sondenmesstechnik bedeutende

Erkenntnis ableiten: In zeitlich invarianten Strömungen (a = Y = 0) ist der Druck an irgend einem

Punkt der Sondenoberfläche direkt proportional der Widerstandskraft pro Längeneinheit Fw (= Fc)
Wird vereinfachend M« = My = 0 gesetzt (abgeglichene rotationssymmetrische Sonde), gilt für den

dimensionslosen Druck auf der Sondenoberfläche cp ~ Fw / D / (p c«.2 / 2) ~ cw unabhängig von

der Sondenabmessung D. Wird demgegenüber für ä * 0 ein dimensionsloses Moment an der

Sonde

CMaZirfc
-

Mgzjrk 3cMa pä

pc£/2D2 3a c»
(5.2-5)

gebildet, wird sofort der Einfluss von D ersichtlich. Der dimensionslose dynamische Differenz¬

druck-Koeffizient cpi2d)7t für die Richtongsmessung ist proportional CMaZirk u°d folglich gilt

cPi2dyn ~ 3cmcc 13a D ä / c». D.h. die Auswirkungen der dynamischen Zirkulation steigen linear

mit der Sondenabmessung an, da ä und C«, von der Maschine vorgegeben sind.

• Druckanzeige von Sonden

Anhand der Gleichungen 5.2-3 und 5.2-4, wo Gesamtkräfte und -momente betrachtet werden, las¬

sen sich die elementaren Zusammenhänge der fluiddynamischen Strömungs/Sonden-Interaktionen
darstellen. Obwohl sehr aussagekräftig, enthalten die Beziehungen keine Information über die

Druckanzeige von Sonden in dynamischen Strömungen. Deren Quantifizierung ist nur mit Hilfe ei¬

ner dynamischen Kalibrierung im Experiment möglich (vgl. Abschnitte 5.3 und 5.5). Dieser Ar-

l In Analogie zur Widerstandskraft F\y - p c2 / 2 wird aufgrund einer Rotationsbewegung theoretisch ebenfalls eine

Art Widerstandsmoment M« ~ p (Rä)2 / 2 induziert (vgl. Abschnitt 5.2.7).
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beitsschritt wird die Erarbeitong von Matrizen nach z.B. Gl. 5.2-3 für die Druckanzeige jeder
einzelnen Messbohrung der Sonde umfassen. Je nach Positionierung der Messbohrung treten die

Auswirkungen der dynamischen Zirkulationseffekte völlig unterschiedlich in Erscheinung. So ist

z.B. der Fall möglich, dass die Koeffizienten der Matrizen für die Druckanzeige in den verschie¬

denen Messbohrungen entgegengesetzte Vorzeichen aufweisen1 und erst bei der adäquaten Ver¬

netzung der Signale aus den einzelnen Messbohrungen treten die universellen Zusammenhänge
nach Gleichung 5.2-3 wieder zum Vorschein. Die Kraft Fc widerspiegelt sich in der Differenz zwi¬

schen Total- und statischem Sondendruck po - (pi + P2) / 2 und z.B. das Moment Ma im allge¬
meinen im Differenzdruck pi - P2-

• Beispiel: Reine Rotationsbewegungen

Anhand dieses Beispiels für 2-D-Strömungen können die Auswirkungen der dynamischen Zir¬

kulationseffekte auf die angezeigten Drucksignale dynamisch umströmter Sonden qualitativ formu¬
liert werden. Dabei werden die Erkenntnisse über das nichtlineare Verhalten der THEODORSEN-

Koeffizienten vorerst nicht einbezogen, und in den weiteren Ausführungen dieses Abschnitts wird

daher vereinfachend F (co*) = 1 und G (co*) = 0 gesetzt.

Die insgesamt von einer Richtungssonde angezeigte dimensionslose Druckdifferenz cpi2 (t) kann

als Summe aus einem quasistatischen cp\2stat (t) und einem dynamischen Term cpi2dyn (t) nach

Gleichung 5.2-6 ausgedrückt werden (Massenträgheitseffekte ~ a vernachlässigt).

CP12 (t) = Cpi2«ar (0 + Cpi2dyn (t) = Cstat a (t) + Czirk ä (t) (5.2-6)

Cstat kann je nach Sondentyp über einen grossen Winkelbereich dem Wert 3cpi2 / 3a gleichgesetzt
werden (vgl. Abschnitte 4.2.5 und 4.3.3) und Czirk beinhaltet im wesentlichen die Änderung des

statischen Auftriebskoeffizienten 3ca / 3a sowie den Sondendurchmesser D. Für eine sinusförmige
Oszillation des Anströmwinkels a (t) = a sin (cot) beträgt ä (t) = co a sin (cot + n/2). Demnach eilt

der Zirkulationsterm dem quasistatischen immer um n/2 voraus. In Abb. 5.2-2 sind das Vekto¬

rendiagramm und der Verlauf der einzelnen Signalanteile über eine Periode 2% der Oszillation dar¬

gestellt. Die Transformation cot -> a (cot) illustriert die Verhältnisse im Winkelbereich.

Druckwert cp12(c0t) Transformation <ot->a Druckwert cp12(cx)

0 Jt/2 n 3x/2 2jc -•& -S/2 0 +a/2 +a

Phasenwinkel cot [-] Anströmwinkel oc

Abb. 5.2-2 Vektorendiagramm undA: Verlauf der Druckkoeffizienten über eine Periode 2nder

Oszillation, B: Darstellung von cpj2 im Winkelbereich

Der insgesamt von der Sonde angezeigte Wert cpn (t) bzw. cpi2 (cot) weist demzufolge gegenüber
dem korrekten quasistatischen cpi2stat (0 einen Phasenvorsprung cp = arctan (Czirk/Qtat) und eine

Überhöhung G = VCitat +Czirk auf. Dieses einfache Modell vermag die realen Verhältnisse of-

Vgl. hierzu die Diskussion der Untersuchungsergebnisse von KOVASZNAY et a. (1981) in Abschnitt 5.2.3.
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fensichtlich gut wiederzugeben, denn die Ergebnisse aufwendiger meoretischer Untersuchungen
z.B. in KTNNEY (1978) zeigen das gleiche qualitative Erscheinungsbild wie Abbildung 5.2-2, A.

Weiter sprechen die Messresultate von BUBECK (1987) teilweise für die Richtigkeit des Modells.

Erfolgt die Auswertung dynamischer Sondensignale von Messungen aus einem Axialverdichter mit

Hilfe statischer Kalibrierdaten, zeigen die Resultate im Prinzip die selbe Phasenverschiebung ge¬

genüber dem korrekten Wert (Abb. 5.2-3).

Die prismatische Keilsonde zeigt gegenüber dem Hitzdrahtsignal (Referenz) einen Anströmwinkel

a und vor allem y mit deutlichem Phasenvorsprung an. Überhöhungsfaktoren sind hingegen nicht

ersichtlich. Der Grund hierfür sind die in Gl. 5.2-6 nicht einbezogenen Trägheitseffekte, welche

proportional ä und somit in Gegenphase zum quasistatischen Term auftreten (vgl. Abschnitt

5.2.2). Dieser dynamische Effekt hat eine Abschwächung des Gesamtsignals zur Folge, und wahr¬

scheinlich kommen weitere aerodynamische Effekte, welche in diesem Kontext nicht identifiziert

werden können, zum Tragen.

Anströmwinkel a [°]
80

— Hitzdrahtmessung

Sondenmessung

0.0 0.4 0.8 1.2

Zeit t [ms]

1.6

30

20

10

-10

Amströmwinkel y [°]

.

— Hitzdrahtmeisung
— Sondenmessnng

1

|1 1
1

• tj!
Ä]

ll

/Ol - -Ai—

kl'i
...

Äl_
.

11
"V / \l / /~

jft

0.0 0.4 08

Zeit t [ms]

1.2 1.6

Abb. 5.2-3 Vergleich der von einer Keilsonde angezeigten Anströmwinkel a und y (Dreh- und

Kipprichtung) und den Resultaten aus einer Hitzdrahtmessung (BUBECK 1987)

Aufgrund der in Abb. 5.2-3 dargestellten Resultate sind bei Sondenmessungen starke Auswirkun¬

gen aufgrund von Fluktoationen der Strömung in Kippwinkelrichtong zu gewärtigen. Analog Gl.

5.2-5 lässt sich daher CMyZirk ~ 3cMy / 3y D y / c« schreiben.

5.2.1.4. SYSTEMATISCHE GESETZMÄSSIGKEITEN

Entsprechend den Ausführungen in diesem Abschnitt kann davon ausgegangen werden, dass dy¬
namische Zirkulationseffekte ein nahezu systematisches Verhalten aufweisen. Die dynamische Son¬

denantwort kann nach Gleichung 5.2-3 bzw. 5.2-4 modelliert werden, wodurch theoretisch die

Möglichkeit gegeben ist, Messfehler aufgrund dieses dynamischen Effektes zu korrigieren1. Ab¬

weichungen von der Systematik sind aufgrund der Abhängigkeit der THEODORSEN-Koeffizienten

von co* nach Abbildung 5.2-1 zu gewärtigen. Dadurch erfahren die Koeffizienten in Gleichung 5.2-

3 bzw. 5.2-4 zur Beschreibung der dynamischen Zirkulation ebenfalls eine Änderung in Funktion

der Fluktoationsfrequenz. Weiter werden die Koeffizienten, ähnlich wie z.B. der Widerstandswert

cw unter statischen Strömungsbedingungen, durch die Reynoldszahl2- (Abschnitt 4.2.1) und die

1
Vgl. hierzu die Ausführungen in Kapitel 6: Ausgehend von der dynamischen Sondenantwort cpi2 (t) ist eine "Re¬

konstruktion" des korrekten quasistatischen Signals cpi^mt (0 möglich.

2 Im Zusammenhang mit dynamischer Fluid/Sonden-Interaktion gewinnen Reynoldszahleffekte ebenfalls an Bedeu¬

tung ("Moving-WaH"-Effekte; vgl. z.B. ERICSSON 1980, PELLER 1986, SWANSON 1961).
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Turbulenz (Abschnitt 4.2.3) beeinflusst (vgl. auch Abschnitt 5.2.5, Abb. 5.2-23: Auswirkungen
von Re auf cw)-

Massenträgheitseffekte (Abschnitt 5.2.2) treten immer gleichzeitig zur dynamischen Zirkulation auf.

Da diese Effekte, welche über die gleichen Gültigkeitsbereiche ein systematisches Verhalten zeigen,
um n/2 phasenverschoben in Erscheinung treten, sind die Koeffizienten Ay dadurch nicht beein¬

flusst. Dynamisches Grenzschichtverhalten (Abschnitt 5.2.3) fügt dem Gesamtsignal nichtlineare

Anteile bei. Dieser Effekt ist immer präsent, während dynamische Ablösung (Abschnitt 5.2.4) nur

unter gewissen Bedingungen in Erscheinung tritt: Überschreitungen maximal zulässiger zeitvarian-

ter Anströmwinkel setzen eine deutliche Grenze für den Gültigkeitsbereich der systematischen Be¬

ziehungen. Einen ebenso abrupten Abbruch des systematischen Verhaltens der dynamischen Zirku¬

lationseffekte im Frequenzbereich bewirkt der Kopplungseffekt "Synchronisation" (vgl. Abschnitt

5.2.5).

DOWELL/ILGAMOV (1988) untersuchten, innerhalb welcher Bereiche (Machzahl und reduzierte

Frequenz k sowie Amplitode a der Oszillation) die linearisierten Beziehungen der instationären

Tragflügeltheorie (Gl. 5.2-1) gültig sind. Insbesondere im Zusammenhang mit höheren Machzahlen

dürfen die Beziehungen nur für sehr geringe Oszillationsamplitoden angewendet werden. In Fällen,

wo an Flügelprofilen Verdichtungsstösse auftreten, bricht der lineare Bereich vollständig zu¬

sammen.

5.2.1.5. DISKUSSION

In Anbetracht der mannigfachen Auswirkungen dynamischer Zirkulationseffekte sollte allen Bestre¬

bungen, Sondenformen zu finden, bei welchen diese Auswirkungen reduziert oder eliminiert wer¬

den können, eine sehr hohe Priorität eingeräumt werden. Insbesondere sollte strikte darauf geachtet
werden, dass der Bereich, innerhalb dessen dieser dynamische Effekt systematischen Gesetzmäs¬

sigkeiten gehorcht, nicht überschritten wird. Nur so wird eine Korrektur von Messfehlern möglich.

Insgesamt kann die Diskussion der Ausmasse der dynamischen Zirkulationseffekte auf die Sonden¬

anzeige wie folgt zusammengefasst werden:

• Die Ausmasse zirkulationsinduzierter Effekte und damit Fehlmessungen treten proportional
der Frequenz und Amplitude der Fluktoation des Anströmwinkels resp. des Betrags des Ge¬

schwindigkeitsvektors in Erscheinung. Diese Parameter sind durch die Strömung in der Ma¬

schine vorgegeben.
• Durch die Sondenabmessung (z.B. Durchmesser D) kann bei vorgegebenen Strömungsbedin¬

gungen auf die reduzierte Frequenz der dynamischen Verhältnisse eingewirkt werden. Da

Fehlmessungen proportional der reduzierten Frequenz ausfallen, ist somit direkt der pro¬

portionale Einfluss der Sondenabmessung ersichtlich.

• Messresultate von Sonden, welche eine hohe statische Auftriebsänderung in Funktion des

Anströmwinkels a aufweisen (z.B. schlanke Keilsonden), sind durch dynamische Zirkula¬

tionseffekte besonders stark beeinflusst.

Die vollständige Beschreibung der dynamischen Zirkulationseffekte in 3-dimensionalen Strömun¬

gen würde die experimentelle Bestimmung jedes einzelnen Koeffizienten Ay in Gleichung 5.2-3

bzw. des Koeffizienten zur Beschreibung der Druckanzeige bedingen. Hierzu müssten zur Quanti¬
fizierung der Kreuzterme Strömungen in Betrag und zudem in beiden Rotationsebenen (a und y)
gleichzeitig fluktuieren. Dieses Vorgehen wäre technisch nur sehr schwer realisierbar; zudem würde

eine spätere Auswertong der Messignale nach vorliegendem Muster jeden Rahmen sprengen. In ei¬

nem ersten Schritt der Experimente werden einzelne Auswirkungen von Strömungsfluktoationen
isoliert betrachtet, obwohl durch diese Massnahme u.U. bedeutende Einflüsse aufgrund der Kreuz-

empfmdlichkeit untergehen. Die Untersuchungen sollen aufzeigen, ob dynamische Zirkulationsef¬

fekte für die aerodynamische Sondenmesstechnik überhaupt von Bedeutung sind.
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5.2.2. MASSENTRÄGHEITSEFFEKTE

Infolge der durch zeitliche Änderungen des Strömungsvektors bedingten Beschleunigungen des

Fluids relativ zur Sonde werden Massenträgheitskräfte induziert. Die Auswirkungen dieser Art

von Fluid/Sonden-Interaktionen treten proportional der ersten Ableitung der Fluktuation des Ge¬

schwindigkeitsbetrags de/ dt und der zweiten Ableitung der Fluktuationen der Anströmwinkel

cfia/ dt2 bzw. cßy/ dt2 in Erscheinung. Bezüglich systematischer Gesetzmässigkeiten ßr das

Ausmass der Massenträgheitseffekte können im wesentlichen die gleichen Aussagen wießr

dynamische Zirkulationseffekte getroffen werden. Die Amplitude und reduzierte Frequenz k der

Fluktuation sowie die Sondenform stellen die wichtigsten Einflussparameter dar. Ebenso be¬

grenzen die genau gleichen Randbedingungen den Gültigkeitsbereich der systematischen Ge¬

setzmässigkeiten.

Die Grundlagen zur theoretischen Beschreibung dieser Fluid/Körper-Interaktionen gehen auf Unter¬

suchungen von RIECKE (1888) zurück. Sichtbarmachungen der Strömung um einen im Wasser

bewegten Zylinder führten zur Erkenntnis, dass die durch den Körper in Bewegung versetzten

Fluidteile nicht an ihren Ursprungsort zurückkehren. Die einzelnen Partikel folgen nicht geschlos¬
senen, sondern nach in Abb. 5.2-4 qualitativ aufgezeichneten Pfaden. DARWIN (1953) zeigte,
dass diese durch die Bewegung des Zylinders permanent transportierten Fluidpartikel eine Zusatz¬

masse m* repräsentieren, welche an beschleunigten Strukturen Massenkräfte verursachen.

Abb. 5.2-4 Partikelbewegung um bewegten Zylinder mit Durchmesser D (RIECKE 1888)

5.2.2.1. LONGITUDINALBEWEGUNGEN

Die Auswirkungen von Massenträgheitseffekten können am anschaulichsten anhand von

Fluktuationen des Geschwindigkeitsbetrags diskutiert werden. Die dabei vorherrschenden Vorgän¬

ge gleichen im Prinzip denjenigen eines klassischen Feder-Massen-Schwingers (BLEVINS 1979).
Danach registriert ein Körper einerseits eine dem Staudruck der Strömung proportionale (quasi¬
statische) Kraft sowie einen zusätzlichen Anteil durch die Verdrängung von Fluid infolge Beschleu¬

nigung der Strömung 3c / 3t. Die Massenträgheitskraft wird allgemein durch das Produkt einer

Zusatzmasse und der Beschleunigung der Strömung 3c / 3t m* modelliert. In inkompressiblen Strö¬

mungen eilt dieser Term der sinusförmigen Geschwindigkeit immer um 90° (n/2) voraus und die

Gesamtkraft am Zylinder ist gegenüber der quasistatischen Kraft deformiert (Abb. 5.2-5). Anhand

der Transformation der Koordinatenachse cot -»c (cot) lässt sich die ausgeübte Kraft in Funktion der

momentanen Geschwindigkeit darstellen.
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In vielen Literatorstellen finden sich Tabellen mit Zusatzmassentermen für die Berechnung der Ge¬

samtkräfte auf Körper infolge Fluidbeschleunigungen. In diesem Zusammenhang wird BLEVINS

(1979) sehr häufig zitiert, wo die isolierten Auswirkungen der Massenträgheitseffekte auf theoreti¬

schem Weg betrachtet werden. Bei der experimentellen Bestimmung von Trägheitseffekten kann oft

nicht zwischen verschiedenen gleichzeitig auftretenden dynamischen Effekten unterschieden wer¬

den. So belegen die Ausführungen in Abschnitt 5.2.1, dass den Messresultaten in vielen Fällen dy¬
namische Zirkulationseffekte überlagert sind. Weiter spielen Kopplungseffekte bei der Kraftaus¬

übung auf beschleunigte Körper eine entscheidende Rolle (vgl. Abschnitt 5.2.5).

c(cot),3c/3t (cot) Kraft

Ftotai = cwpc2/2+ m*dc/dt
Transformation (Dt -»c

Kraft

71/2 7C 3 71/2

Phasenwinkel cot [-]
Ftotal

= cwpc2/2+ m*3c/3t

Co -C C0 C|

Geschwindigkeit c (cot)

Abb. 5.2-5 A: Phasenlage von Geschwindigkeit und Beschleunigung; B, C: Kraft auf Zylinder

Für die aerodynamische Sondenmesstechnik interessieren weniger die Gesamtkräfte auf die Son¬

den, sondern in erster Linie die Auswirkungen der Massenträgheitseffekte auf den angezeigten
Druck in der Messbohrung. Experimentelle und theoretische Untersuchungen von KOVASZNAY

et al. (1981) führten auf die Beziehung

P(t)=Pco(0 + A
P c2 (t)

+ Bpf|e» (5.2-7)

für den Druck an irgendeiner Stelle auf der Oberfläche eines kugelförmigen Sondenkörpers mit

Durchmesser D. Hierbei sind die Konstanten A und B beide vom betrachteten Punkt auf der Ober¬

fläche und vom Anströmwinkel abhängig. A repräsentiert einen statischen Kalibrierkoeffizienten cp

(a), welcher den dem Staudruck proportionalen Druck in Funktion des Anströmwinkels a be¬

schreibt (vgl. Kapitel 4). Die Konstante B, welche den Einfluss der Beschleunigung berücksichtigt,
kann je nach Ort auf der Kugeloberfläche den Wert -2.5 < B < 1.5 aufweisen. Z.B. ergibt sich B =

0 an der Stelle, wo die Sonde den statischen Druck der Umgebungsströmung p«, misst1.

Wie in der klassischen Mechanik beinhaltet der Beschleunigungsterm in Gleichung 5.2-7 die Ab¬

messung D des Körpers, d.h. dass mit zunehmendem Sondendurchmesser die der Beschleunigung
proportionalen Drücke gegenüber dem Druckwiderstand anwachsen (vgl. auch BEARMAN/

GRAHAM 1980). Am Beispiel der Totaldruckmessung mit einer Kugelsonde können die Verhält¬

nisse zwischen dem "quasistatischen" Term proportional dem Staudruck und dem der Beschleuni¬

gung proportionalen Term bestimmt werden. Für c (t) = co (1 + c / co cos (cot)), mit der Beschleu¬

nigung 3c / 3t (t) = - co c sin (tot), eingesetzt in Gleichung 5.2-7 ergibt sich:

l Die Resultate der eigenen experimentellen Untersuchungen und der instationären Potentialtheorie stehen dazu im

Widerspruch (vgl. Abschnitt 5.5, Abbildung 5.5-7).
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(p-FL)(t)= A£2L c0 ( 1 + £- cos (cot) Bpf^[cocsin(cot)] (5.2-8)

Mit Hilfe der Beziehung für die reduzierte Frequenz (Gl. 5.1-1), bezogen auf co als charakteristi¬

sche Geschwindigkeit, kann mit co = 27tkco/D Gleichung 5.2-9 formuliert werden.

(p-Poo)(f)=A^- c0| l+^-cos(cot) 2-Bp| 2 7t k cp

D
c sin (cot) (5.2-9)

Die Division durch den zeitvarianten Staudruck ergibt die Beziehung für den Druckkoeffizienten:

(5.2-10)cp(t)=!£^LA.B 2*k£si"(m"
P c2 (t) (!+£«*«*))'

Für das Beispiel der Totaldruckmessung mit einer Kugelsonde können die einzelnen Grössen für

die Parameter k und c / q> berechnet werden. Für den der Strömung entgegengerichteten vordersten

Punkt der Kugel, welcher den Totaldruck registriert, fanden KOVASZNAY et al. die Werte A =

1.0 und B « 1.5. Wird als Nenner in Gleichung 5.2-10 der zeitabhängige Staudruck verwendet,
kann aus der Darstellung in Abbildung 5.2-6 direkt der dynamische Fehler, als Differenz zwischen

Gesamtwert und quasistatischem Term (mit A = cpstat (cot) =1), abgelesen werden.

Druckwert cp<jy„ (cot) [-] Druckwert cpdyn (cot) [-]

jc/2 7t 3 7C/2

Phasenwinkel cot [-]

27t 7t/2 Jt 3jt/2

Phasenwinkel cot [-]

Abb. 5.2-6 Dynamischer Signalanteil cpdyn über eine Periode der Fluktuation bei der Total¬

druckmessung mit einer Kugelsonde; Einfluss der Oszillationsparameter k und c / c o

In Abb. 5.2-7 sind die Maximalwerte der dynamischen Terme in Funktion der reduzierten Frequenz
k und der relativen Amplitude der Fluktoation des Geschwindigkeitsbetrags c / cq aufgetragen.
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Abb. 5.2-7 cpdynmaxin Funktion der reduzierten Frequenz k und Oszillationsamplitude c"/cq
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Die Auswirkungen der Massenträgheitseffekte auf die Totaldruckmessung sind beträchtlich. Für

z.B. k = 0.1 und c / Co = 0.375 beträgt die Fehlmessung 50 % des Staudrucks der Strömung. Der

dynamische Term steigt praktisch linear mit der reduzierten Frequenz k und somit der Sonden¬

abmessung an. Zwischen cpdynmflX und Amplitode der Oszillation des Geschwindigkeitsbetrags
besteht bis zu c / Co = 0.3 ebenfalls ein fast linearer Zusammenhang.

5.2.2.2. ROTATIONSBEWEGUNGEN

Ähnliche Effekte treten aufgrund von Fluktoationen der Anströmwinkel in Erscheinung. Kräfte

resp. Momente an Strukturen infolge Verdrängung von Fluidteilen durch Winkelbeschleunigungen

können nach BLEVINS (1979) in analoger Weise beschrieben werden. Die Momente an Profilen

werden mit Hilfe eines Zusatzmassenterms J*a (vgl. Abbildung 5.2-8) und der Winkelbeschleu¬

nigung ä quantifiziert. Diese Ansätze nach der klassischen Mechanik finden auch bei der instatio¬

nären Tragflügeltheorie Anwendung.

5.2.2.3. MODELLIERUNG DER TRAGHEITSEFFEKTE

Analog Abschnitt 5.2.1 gelten auch für diese dynamischen Effekte die universellen Beziehungen in

dreidimensional fluktuierenden Strömungen ausschliesslich für Gesamtkräfte und -momente an

Sondenkörpern, und die Auswirkungen auf die Druckanzeige kommen erst bei einer dynamischen
Kalibration der Sonden zum Vorschein (siehe hierzu Beispiel zum Schluss von Abschnitt 5.2.2.3).

Zur vollständigen Beschreibung der an einer Struktur mit beliebiger Form auftretenden Massen¬

kräfte und -momente durch einen dreidimensional fluktuierenden Strömungsvektor ist im Cartesi-

schen Koordinatensystem nach SARPKAYA/ISAACSON (1981) eine Matrix mit 36 Elementen er¬

forderlich. Diese setzt sich aus je 9 Koeffizienten für Translation und Rotation und weiteren 18 für

die Kopplung zwischen Longitodinal- und Rotationsbewegung zusammen. Gemäss Abschnitt

5.2.1 kann im Kugel-Koordinatensystem der Sonde für die durch die Massenträgheit verursachten

Anteile an die Kraft Fc und die Momente Ma, My Gleichung 5.2-11 geschrieben werden.

Fc

M„

M Tj

Bcc(a,y) Bctx (a,y) Bc7(a,y)

Bac(a.Y) Bcta(a,Y) Ba7 (a,y)

B7c(a,y) B.^ (a,y) B^ (a,y)

a

7

(5.2-11)

Fc repräsentiert die Massenkraft am Körper in Richtung des Strömungsvektors und Ma bzw. My
die auftretenden Momente. Ähnlich wie zu Gleichung 5.2-3 kann eine Dimensionsbetrachtong für

die Koeffizienten By = f (a, y) durchgeführt werden. Z.B. stellt Bcc eine Zusatzmasse pro Längen¬
einheit [kg / m] dar: Bcc = m* ~ p D2 CKörper. mit CKörper als sondenspezifischer Konstante. Die

Koeffizienten Bacx und Byy repräsentieren Zusatz-Massenträgheitsmomente J* - p D4 / 4 CKörper
[kg m2 / m]. In Abbildung 5.2-8 sind Zusatzmassen m* bzw. Zusatz-Massenträgheitsmomente J*a
für verschiedene prismatische Körperformen aufgeführt (BLEVINS 1979). Diese nach der Poten¬

tialtheorie berechneten Werte liegen im allgemeinen immer unter den in Experimenten bestimmten

(GROH 1992). Nur wenn die Versuchsbedingungen derart sind, dass am Körper keine Ablösung
eintritt (kleine Reynoldszahl und sehr kleine Oszillationsamplitode), zeigt der Vergleich zwischen

theoretischen und experimentellen Zusatzmassen des Zylinders eine gute Übereinstimmung
(SARPKAYA/ISAACSON 1981).

Durch den Einbezug der Definition für die reduzierte Frequenz (Gl. 5.1-1) und der Beziehungen für

die Winkelbeschleunigung können die Auswirkungen von Trägheitseffekten aufgrund von Fluktoa¬

tionen der Anströmwinkel (z.B. ä) in der dimensionslosen Form dargestellt werden. Analog Glei¬

chung 5.2-5 gilt für das an der Sonde wirkende dimensionslose Moment



160 5. Dynamische Eigenschaften aerodynamischer Sonden

cMä-
Ma J*aä D2ä

pc2/2D2 pc2/2D2 d/2
(5.2-12)

Mit ä = - co2 a sin (cot), co = 2n f und k = f D / c«, lässt sich für cM„ = Ca k2 a sin (cot) schreiben.

Für einen dimensionslosen dynamischen Koeffizienten cp\2dyn zur Richtongsmessung kann mit

guter Genauigkeit cp\2dyn ~ cM£ gesetzt werden. Demnach wirken sich Trägheitseffekte in Rota-

tionsrichtong proportional dem quadratischen Wert der reduzierten Frequenz (und somit des Son¬

dendurchmessers D2) sowie der Amplitode der Fluktoation a aus. Als weitere Erkenntnis kann aus

Gl. 5.2-11 gewonnen werden, dass eine Beschleunigung der Strömung in Längsrichtong 3c / 3t

nicht nur eine Kraft in dieser Richtung, sondern zusätzlich Momente am Körper zur Folge hat, wel¬

che nur gerade bei bezogen auf die Längsachse vollkommen symmetrischen Sondenkörpern Null

werden. Diese Tatsache ist von grosser Bedeutung, da demzufolge aufgrund von Fluktoationen des

Geschwindigkeitsbetrags u.U. zeitlich ändernde Anströmwinkel angezeigt werden.

Zusatzmasse m* [kg / m] Zusatzträgheitsmoment J*a [kgirf /m]

pTC J 0.25 pjt
^1
16

B

B-
B^BD-

2D

EfSSC

Abb. 5.2-8 Zusatzmassen m* und -trägheitsmomente J*apro Längeneinheit (BLEVINS 1979),
im Experiment bestimmter Wertßr m* des Zylinders (SARPKAYA/ISAACSON 1981)

• Beispiel: Reine Rotationsbewegungen

Ausgehend vonjeiner sinusförmigen Fluktoation a (t) = a sin (cot) kann für die Winkelbeschleuni¬

gung ä = - co2 a sin (cot) = co2 a sin (cot + tc) geschrieben werden. Daraus, und aus der Darstellung
der Verhältnisse im Vektorendiagramm (Abb. 5.2-9), kann entnommen werden, dass die der Win¬

kelbeschleunigung proportionalen Massenträgheitseffekte Cmtr ä (t) in Gl. 5.2-13

cpi2 (t) = Cstat a (t) + C^k ä (t) + Cmtr ä (t) (5.2-13)

in Gegenphase zum quasistatischen Term Cstat a (t) auftreten. Diese Auswirkungen manifestieren

sich in einem flacheren Verlauf des Richtongskoeffizienten cpn (a) in Abbildung 5.2-9, B.

Druckwert cpi2(cot) Transformation tot->a Druckwert Cpi2(ot)

• quasiitatischer Ter n Cstat CX jj

.
/r

tx/
r

CP12 X

^-"""
r

Trägheits erm Cmtr x \N-<

•

*

A

jt/2 3?t/2 2 rt

Phasenwinkel cot [-]

ot/2 +a/2

Anströmwinkel cx

Abb. 5.2-9 Vektorendiagramm undA: Verlauf der Druckkoeffizienten über eine Periode 2n im

Zeitbereich cpj2 (<ßt), B: Darstellung im Winkelbereich cpj2 (a)
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5.2.2.4. SYSTEMATISCHE GESETZMÄSSIGKEITEN

Analog Abschnitt 5.2.1 basieren die Ausführungen für die Trägheitseffekte darauf, dass die Koef¬

fizienten By der Matrizen konstante Werte aufweisen. Insbesondere anhand Abbildung 5.2-23 (Ab¬
schnitt 5.2.5) ist abzusehen, dass diese Annahme bei grossen Fluktoationsgraden nicht gerecht¬
fertigt ist. Aufgrund der Darstellung der THEODORSEN-Koeffizienten in Abbildung 5.2-1 ist zu¬

dem ersichtlich, dass z.B. ein phasenverschobener Term des zirkulationsinduzierten Auftriebs einen

Beitrag an cMä in Gleichung 5.2-12 beisteuert. Weiter liefern die Ausführungen in Abschnitt

5.2.1.2 die Erkenntnis, dass aufgrund von Änderungen des Geschwindigkeitsbetrags ein

transienter Zirkulationsterm eine Zusatzkraft zu denjenigen durch Trägheitseffekte bewirkt.

Hinsichtlich Gültigkeitsbereich der Beziehungen aufgrund anderer aerodynamischer Effekte gelten
die gleichen Beschränkungen wie für die dynamischen Zirkulationseffekte (vgl. Abschnitt 5.2.1.4).

5.2.2.5. DISKUSSION

In der Literator finden sich hauptsächlich quantitative Angaben über Koeffizienten der Hauptdia¬
gonale Bcc, Bacx und Byy in Gleichung 5.2-11 (BLEVINS 1979, SARPKAYA/ISAACSON 1981

usw.). Vorgehen, Trägheitskoeffizienten, welche die Kopplung zwischen Translation und Rotation

berücksichtigen, sind z.B. in GROH (1992) und SAfflN et al. (1993) aufgeführt.

Allgemein lassen sich folgende Aussagen über die Auswirkungen von Massenträgheitseffekten
treffen:

• Ähnlich der zirkulationsinduzierten Effekte (vgl. Abschnitt 5.2.1) sind Massenträgheitseffekte
eine direkte Folge vorgegebener Strömungsbedingungen. Für Fluktoationen des Geschwin¬

digkeitsbetrags sind die Auswirkungen proportional der Amplitude und Frequenz der Fluk¬

toation. Im Fall von Fluktoationen des Anströmwinkels fallen die Auswirkungen proportional
der Amplitude und dem quadratischen Wert der Frequenz aus.

• Durch die Minimierung der Sondenabmessung können die Werte für die reduzierte Frequenz,
welche für das Ausmass der Massenträgheitseffekte ausschlaggebend ist, gering gehalten
werden.

• Hinsichtlich Fluktoationen des Geschwindigkeitsbetrags 3c / 3t sind bei den sondentypischen
Parametern m* in Abbildung 5.2-8 gewisse Unterschiede erkennbar. Im Vergleich dazu

kommt jedoch der Sondenform im Zusammenhang mit Fluktoationen des Anströmwinkels ä
eine viel grössere Bedeutung zu. Z.B. lassen sich bei Zylindern, mit J*a = 0, Massenträg¬
heitseffekte aufgrund von Änderungen des Anströmwinkels a demzufolge ganz vermeiden.

Die Quantifizierung der Massenträgheitseffekte für verschiedene Sondenformen mit Hilfe der Mo¬

dellversuche ist Gegenstand der experimentellen Untersuchungen in Abschnitt 5.3. Die dabei auf¬

tretenden Probleme wurden bereits unter Abschnitt 5.2.2.4 angesprochen, da nach Abschnitt 5.2.1

ein Teil der Koeffizienten in Gleichung 5.2-11 zusätzlich zu Trägheits- auch dynamische Zirkula¬

tionseffekte aufgrund von Änderungen des Geschwindigkeitsbetrags beinhalten. Dadurch ist die

isolierte experimentelle Bestimmung der Massenträgheitseffekte nicht möglich. Aufgrund der Aus¬

führungen in Abschnitt 5.2.5 ist zudem mit einer markanten Beeinflussung der Messresultate durch

Kopplungseffekte zu rechnen.
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5.2.3. DYNAMISCHES GRENZSCHICHTVERHALTEN

Die dynamische Grenzschicht an Sonden reagiert aufStrömungsfluktuationen phasenverscho¬
ben. Betrag und Vorzeichen der Phasenverschiebung hängen von den Fluktuationsparametern

(Amplitude und Frequenz), der Sondenform und ausserdem von der momentanen Strömungs¬

richtung ab.

Auf das grundlegend unterschiedliche Verhalten einer Grenzschicht bei fluktuierenden externen Stö¬

rungen gegenüber statischen Bedingungen wiesen bereits in den 60-er Jahren mehrere Autoren hin.

Das klassische Ablösekriterium von Prandtl verliert bei dynamischen Strömungen seine Gültigkeit.

Ablösung der Strömung tritt im Fall von verschwindender Wandschubspannung nicht unbedingt in

Erscheinung. Vielmehr sind sehr dünne, langsam verlaufende Rückströmungen zu beobachten,

welche die umgebende Strömung nicht zu beeinflussen vermögen (CARR et al. 1977, KENSION

1977, MEZARIS et al. 1987, TELIONIS 1979 & 1981 usw.).

Der Einfluss des dynamischen Grenzschichtverhaltens auf die Strömung ist z.B. aus Abb. 5.2-10

ersichtlich. Dargestellt sind schematisch die Ergebnisse von Strömungssichtbarmachungen an einer

um einen Drehpunkt bei l/L = 0.25 oszillierenden geraden Platten (GAD-EL-HAK 1986). Bei sehr

geringen Oszillationsfrequenzen (cOred = 0.2) löst die Strömung bei a = 20° auf der Saugseite voll¬

ständig ab. Das Strömungsbild entspricht im wesentlichen demjenigen unter statischen Bedin¬

gungen. Mit zunehmender reduzierter Oszillationsfrequenz ©red kommt die Strömung stromabwärts

einer laminaren Ablöseblase wieder zum Anliegen und bei ©red = 3 liegt die Strömung unmittelbar

hinter einer kleinen laminaren Ablöseblase vollständig an der Platte an.

Ored =

0.2

COred =

1.0

Drehpunkt

<öred =

3.0

Abb. 5.2-10 Momentane Strömung um ebene angestellte Platte in Funktion der reduzierten Os¬

zillationsfrequenz (Ored - (oL/2 Co (GAD-EL-HAK 1986)

Das Verhalten instationärer Grenzschichten kann illustrativ anhand der Strömung in der Nähe einer

in der x-z-Ebene oszillierenden Wand beschrieben werden (SCHLICHTING 1965). Abb. 5.2-11

zeigt die momentanen Geschwindigkeitsprofile u / uo (y) für einen Zyklus der Oszillation 0 < cot <

In.

u/u0(y)

cot

0 0

1 7C/2

2 7C

3 3JX/2

4 27t

Il/Un =-1

Abb. 5.2-11 Geschwindigkeitsverteilung in der Nähe einer oszillierenden Wandfläche
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Gegenüber (quasi-)statischen Verhältnissen sind konzeptionelle Unterschiede zu erkennen: Wird die

Wand z.B. in positiver x-Richtong bewegt (u / uo > 0), strömt zonenweise im Abstand y Fluid in

entgegengesetzter Richtung. Weiter ist den Ausführungen in SCHLICH1TNG (1965) zu entneh¬

men, dass die Dicke der in Phase mit der Wand mitschwingenden Schicht bei zunehmender Fre¬

quenz der Schwingung abnimmt. Diese theoretischen Ausführungen werden in experimentellen Un¬

tersuchungen z.B. von BRENDEL/MUELLER (1988), DUAL (1989) und MATHIOULAKIS/

TELIONIS (1989) bestätigt.

Einen tieferen Einblick in die komplexen Zusammenhänge des instationären Grenzschichtverhaltens

vermitteln die Ausführungen von McCROSKEY (1977). Die impulserhaltenden Gleichungen für

laminare und turbulente Strömungen werden nach Gleichung 5.2-14 formuliert.

u^ + v^.l|l =
Ue^ + ^-öJ (5.2-14)

3x 3y p dy 3x 3t 3t

Gleichung 5.2-14, mit u, v als Geschwindigkeiten in der Grenzschicht und Ue als äusserer Ge¬

schwindigkeit, basiert auf vereinfachenden Annahmen, welche im wesentlichen auch LIGHTHILL

(1954), LIN (1956) und TELIONIS (1977) treffen:

• Die einzelnen zeitabhängigen Terme der Differentialgleichung werden als Störungen einer qua¬

sistationären Strömung betrachtet.

• Die Geschwindigkeiten u (x, y, t) und v (x, y, t) repräsentieren kurzzeitige deterministische

Mittelwerte, frei von stochastischen (turbulenten) Fluktoationen.

• Die Beziehungen sind grösstenteils linearisiert, Terme höherer Ordnung vernachlässigt.
• Druckgradient quer zur Grenzschicht 3p / 3y = 0.

Die einzelnen Terme in Gleichung 5.2-14 bezeichnet McCROSKEY als Ue 3Ue / 3x = quasistatio¬
närer Druckgradient, 3Ue / 3t = instationärer Druckgradient und 3u / 3t = instationärer Viskositäts-

term. Für eine periodische äussere Strömung Ue (x, t) = Uo (x) + Ui (x) sin (cot) führt die Ablei¬

tong 3 / 3t auf den instationären Druckgradienten.

r)l J
-^ = co Ui (x) cos (cot) = co Ui (x) sin (cot + Jt) (5.2-15)
dt

Vom quasistationären Druckgradienten (ausformuliert in Anhang A-5.2.3) steuert im wesentlichen

( Ü! (x) • ^ + Uo (x) • ^-) sin (cot) (5.2-16)

einen zeitabhängigen Beitrag bei1.

Analog dem Verhalten an der oszillierenden Wand (Abb. 5.2-11) weist die Strömung in einzelnen

Zonen der Grenzschicht eine unterschiedliche Phasenlage gegenüber der externen Strömung auf.

Z.B. folgt die "äussere Grenzschicht" praktisch unverfälscht der Fluktoation Ue (x, t). Das "innere

Grenzschichtverhalten", welches hauptsächlich auf die Wandschubspannung T\y einwirkt, wird

durch den Term Ue * 3Ue / 3x dominiert. Dieser tritt bei negativem Vorzeichen von 3Ue / 3x in

Gegenphase zur äusseren Fluktoation Ue auf. Der instationäre Druckgradient 3Ue/ 3t, durch den in

Gegenphase auftretenden instationären Viskositätsterm 3u / 3t leicht abgeschwächt, eilt nach

Gleichung 5.2-15 der Fluktoation Ue (t) immer um 90° vor. In Abbildung 5.2-12 werden zwei Fälle

für identische externe Störungen Ue (x, t) betrachtet. Für Ue * 3Ue/ 3x > 0 (Fall A; beschleunigte

Für gewisse Bedingungen drängt sich u.U. eine sorgfältige Abschätzung der Grössenordnungen auf. Dies zeigt

sich z.B. in Abbildung 5.2-13, A: Bei den theoretischen Ausführungen von PATEL (1975) wurde eine Unter¬

teilung in einen Lösungsansatz für tiefe und hohe Frequenzen vorgenommen.
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Strömungen) eilt die instationäre Grenzschichtantwort der Störung um + cp vor. Analog ist eine

Phasenverzögerung bei Strömungen mit adversem Druckgradienten zu verzeichnen (Fall B).

Tw

äussere Anregung

quasistaüonarer

Druckgradient

instationärer

Druckgradient

quasi-stationär

Phasenvorsprung + (p

Phasenverzögerung - <p

quasi-stationär u

Wandschubspannung

Jt

COt

2ir n

cot

2n

Abb. 5.2-12 Instationäre Grenzschichtantwort (McCROSKEY 1977); A: positiver und B: nega¬

tiver quasistationärer Druckgradient Ue * düe/dx

Trotz rigoroser Vereinfachungen des Modells von McCROSKEY (TELIONIS 1981 spricht sogar

von Mängeln) vermitteln die Beziehungen einen Einblick in die elementaren physikalischen Zu¬

sammenhänge des instationären Grenzschichtverhaltens. Zudem wurden diese theoretischen Aus¬

führungen vielfach in Experimenten bestätigt. Z.B. finden sich in zahlreichen Literaturstellen Anga¬
ben über Phasenänderungen der Grenzschichtantwort gegenüber äusserer Störungen analog Abb.

5.2-12 (z.B. McCROSKEY/PHILIPPE 1975, MEZARIS et al. 1987, NASH/ SCRUGGS 1977).

Die vielfach zitierten experimentellen und theoretischen Untersuchungsergebnisse von PATEL

(1975) sind in Abb. 5.2-13, A aufgeführt. Dargestellt ist die Phasenlage cp zwischen Wandschub¬

spannung Tw an der geraden Platte gegenüber einer longitodinalen äusseren Anregung. Für lamina¬

re und turbulente Strömungen ist eine gute Übereinstimmung zwischen Theorie (basierend auf den

Ausführungen von LIGHTHILL (1954) entsprechend Gl. 5.2-14) und Experiment festzustellen.

Phasenlage <p [°] Mehranstellwinkel Aa
s [°]

200

-150

100

50

laminar

^O
d?'

so

°
tiefe Freq.

Cx"
. 0_ 4 —

,**'

hohe Freq.

5*^
turbulent

^
Theorie

15.0

10.0

5.0

0.0

l/L = 0.50

Theorie

^L-;^X-»
-r-JS^-o-o-

'**> -°-

B

,.Q

,
l/L = 0.25

0.0 2.0 4.0 6.0 8.0

Frequenzparameter cox / U0 [-]

0.00 0.01 0.02 0.03 0.04

Winkelgeschwindigkeit äred[s']

Abb. 5.2-13 A: Phasenlage der Wandschubspannung Tw gegenüber einer äusseren Anregung an

einer geraden Platte in Funktion des Frequenzparameters cox/Coo (PATEL 1975) und

B: Mehranstellwinkel Aas eines NACA 0015-Profils unter dynamischen Strömungsbedingungen;
ö-red =1/2 La/Co*; L= Sehnenlänge (JUMPER et al. 1989)

Anhand der Bezugsgrösse a> x / Uo kann der Einfluss der einzelnen Parameter diskutiert werden.

Die Phasenlage cp hängt vom Produkt von Kreisfrequenz der Anregung co und Lauflänge x an der

Platte ab. Unmittelbar an der Vorderkante der Platte (x = 0) antwortet die Grenzschicht demzufolge

unabhängig der Frequenz immer in Phase mit der Anregung. Mit zunehmender Distanz von der
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Vorderkante weist die Grenzschichtantwort eine zusehende Phasenverzögerung auf. Die für die in¬

stationäre Aerodynamik bedeutende Erkenntnis, dass unter dynamischen Strömungsbedingungen

Ablösungen verzögert auftreten, machen sich z.B. Entwickler in der Hubschraubertechnik zu Nutze

(z.B. ERICSSON/REDING 1988). Infolge dynamischer Strömungs/Rotor-Interaktionen im Vor¬

wärtsflug sind viel grössere Anstellwinkel gegenüber statischen Verhältnissen möglich. Abbildung

5.2-13, B zeigt von JUMPER et al. (1989) mit Hilfe der Navier-Stokeschen Gleichungen und im

Experiment bestimmte Mehranstellwinkel Acts eines NACA 0015-Profils unter dynamischen Strö¬

mungsbedingungen. Die Experimente beinhalteten Rampenversuche, in welchen die zulässige

Überschreitung Acts des statischen Ablösewinkels in Funktion von äred ermittelt wurde. Die Identi¬

fikation der Strömungsablösung an verschiedenen Stellen des Profils (l/L = 0.25 und 0.5) erfolgte

mit Hilfe von Druckmessungen entlang der Profiloberfläche.

Für Profile der Reihe NACA 0015 beträgt der statische Ablösewinkel ca. as = 15-20° (vgl. z.B.

ABBOTT/VON DOENHOFF (1959). Unter dynamischen Strömungsbedingungen kann der Ab¬

lösewinkel ab ccred = 0.01 demzufolge um fast 30 % überschritten werden. Die unterschiedlichen

Werte Aas für die zwei Positionen des Profils illustrieren die gegenseitige Beeinflussung von

instationären Viskositätseffekten und lokalem quasistationären Druckgradienten. Je nach Betrag von

Ue * 3Ue / 3x machen sich die dynamischen Effekte unterschiedlich stark bemerkbar. Dies ist in

Übereinstimmung zu den Untersuchungsergebnissen an der geraden Platte in Teil A, wo eine

Zunahme der Phasenverzögerung in Funktion von x (- l/L) ersichtlich ist. Für reduzierte Winkelge¬

schwindigkeiten äred > 0-01 besteht ein fast linearer Zusammenhang zwischen der Mehranstell¬

winkel Aocs und äred- Ebenfalls eine lineare Beziehung zwischen Winkelgeschwindigkeit und

Mehranstellwinkel zeigt sich in ERICSSON/REDING (1970 & 88). Neben dynamischem Grenz¬

schichtverhalten wird als weitere Ursache für dieses Verhalten angegeben, dass infolge Relativge¬

schwindigkeiten zwischen Fluid und oszillierendem Tragflügel das saugseitige Geschwindig¬

keitsprofil voller und weniger anfällig auf Ablösung wird (vgl. auch GAD-EL-HAK 1990).

• Diskussion

Anhand der bisher allgemein formulierten Ausführungen können die Auswirkungen des dynami¬
schen Grenzschichtverhaltens auf die Anzeige aerodynamischer Sonden diskutiert werden. Den Be¬

ziehungen in den Gl. 5.2-14 bis 5.2-16 und Abb. 5.2-12 und 13, A kann entnommen werden, dass

aufgrund dieses Effektes eine Phasenverschiebung der dynamischen Sondenantwort auf externe

Strömungsfluktoationen resultiert. Dabei kann der Phasenwinkel aus dem Verhältnis zwischen in¬

stationärem und quasistationärem Druckgradienten cp = arctan [(3Ue / 3t) / (Ue * 3Ue / 3x)] be¬

stimmt werden. Neben den rein zeitabhängigen Parametern 3Ue (t) / 3t und Ue (t) enthält die Bezie¬

hung für cp einen von der Sondenform abhängigen Term 3Ue / 3x, dessen Betrag und Vorzeichen

zudem eine starke Abhängigkeit vom momentanen Anströmwinkel a (t) zeigen. Diese Erkenntnisse

lassen qualitative Aussagen über die Auswirkungen von Fluktuationen des Geschwindigkeits¬

betrags und Anströmwinkels auf die Sondenanzeige zu. Dass sich die Verhältoisse im wesentlichen

entsprechen, zeigt der ähnliche Verlauf der theoretischen Kurven für Longitodinal- (laminare Strö¬

mungen) und Rotationsbewegungen in Abbildung 5.2-13.

Bei reinen Fluktoationen des Geschwindigkeitsbetrags kann für die externe Anregung Ue (t) die

Geschwindigkeit an der Sondenflanke Ccp (t) = Vi -cp c«> (t) verwendet werden. Daraus lässt sich

in Übereinstimmung zu Abbildung 5.2-13, A ableiten, dass der Einfluss des instationären Druck¬

gradienten 3Ue / 3t im Stagnationspunkt 0 wird, während die Phasenlage der Grenzschichtantwort

mit zunehmender Distanz vom Stagnationspunkt zusehends beeinflusst wird. Der quasistationäre

Druckgradient Ue * 3Ue / 3x ist hierbei nur von der Form und dem Anströmwinkel a der Sonde

abhängig. Daraus ist z.B. ersichtlich, dass die Signale aus den Messbohrungen 1 und 2 zur Rich¬

tongsmessung bei Schräganströmung unterschiedliche Phasenlagen aufweisen.

Für Fluktuationen des Anströmwinkels kann mit Einbezug der Beziehungen für die Rotations¬

geschwindigkeit der Relativbewegung c<p (t) = Vi -cp c« + R cx (t) als externe Anregung formuliert
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werden. Die in Abbildung 5.2-13, B dargestellten Verhältnisse entsprechen hinsichtlich maximaler

reduzierter Winkelgeschwindigkeit äred = 0.04 gerade ungefähr den Bedingungen bei Sondenmes¬

sungen in Turbomaschinen. Die in diesem Bereich vorherrschenden linearen Beziehungen zwischen

Mehranstellwinkel und äred weisen auf ein fast systematisches Verhalten hin. Die Phasen¬

verschiebung im gemessenen Signal wird proportional der Oszillationsfrequenz und -amplitode in

Erscheinung treten, die damit verbundenen Einflüsse jedoch nicht von den dynamischen Zirkula¬

tionseffekten (Abschnitt 5.2.1) zu unterscheiden sein. Die eigentliche Problematik in diesem Zu¬

sammenhang besteht darin, dass der quasistationäre Druckgradient Ue * 3Ue / 3x eine starke Ab¬

hängigkeit vom momentanen Anströmwinkel oc (t) aufweist, und für gewisse Strömungsbedingun¬

gen sind demzufolge sogar alternierende Phasenvorsprünge und -Verzögerungen innerhalb einem

Zyklus z.B. einer sinusförmigen äusseren Anregung möglich. Somit weist die Sondenantwort auf¬

grund dieses dynamischen Effekts insgesamt ein ausgeprägt nichtlineares Verhalten auf.

5.2.4. DYNAMISCHE ABLÖSUNG

Dynamische Ablösung ist zu beobachten, wenn der zeitlich variierende Anströmwinkel den stati¬

schen Ablösewinkel as eines auftrieberzeugenden Körper mit grosser Änderungsrate über¬

schreitet bzw. annähert. Innerhalb desßr Sondenmessungen in Turbomaschinen relevanten Be¬

reichsßr die reduzierte Frequenz k der Fluktuation tritt dieser dynamische Effekt dann immer in

Erscheinung. Die damit verbundenen Auswirkungen aufdie Sondenanzeige sind drastisch und

ausserdem nichtsystematisch; d.h. Fehlmessungen können nicht korrigiert werden. Da das Auf¬
treten dieser Fluid/Sonden-Interaktion von der Form der Sonde abhängt, lässt sich dynamische

Ablösung vollständig vermeiden.

Das Phänomen "Dynamic Stall" umschreiben McCROSKEY et al. (1976) mit einem an der Vorder¬

kante eines Tragflügelprofils abgelösten Wirbel, welcher entlang der Saugseite fortschreitet. Die da¬

mit verbundenen transienten Druckverteilungen am Profil unterscheiden sich signifikant von denje¬

nigen unter statischen Bedingungen. Mehrauftriebe von bis zu 20 % sind die Folge1. Als eigentli¬
chen Initiator des dynamischen Ablösevorgangs postulieren z.B. DeRUYCK et al. (1989) und

JOHNSON/HAM (1972) das "Bersten" einer laminaren Ablöseblase an der Profil-Vorderkante,

wenn der statische Ablösewinkel cts überschritten wird. Die Resultate der eigenen Untersuchungen
in Abbildung 4.3-13 (Abschnitt 4.3.3) zeigen, dass bei schräg angeströmten Keilsonden laminare

Ablöseblasen gebildet werden. Aus diesem Grund lassen sich für diesen Sondentyp Analogien zur

instationären Tragflügelströmung ableiten2.

In Abbildung 5.2-14, A sind die Normalkoeffizienten cn eines oszillierenden NACA-0012-Profils

in Funktion des zeitvarianten Anströmwinkels oc (t) aufgeführt. Im Verlauf cn (cx) unterscheidet

BEDDOES (1980A und B) 4 markante Phasen der Strömung: Nach Überschreiten des statischen

Ablösewinkels as ist die Strömung in der inneren Grenzschicht rückläufig, ohne die äussere

Strömung zu beeinflussen (Phase 1). cn steigt mit zunehmendem Anstellwinkel weiterhin linear an;

an der Profilspitze beginnt sich eine Blase zu bilden. In Phase 2 wird die Strömung ausserhalb der

Grenzschicht beeinflusst. Durch das Fortschreiten des in Phase 1 gebildeten Wirbels entlang der

Saugseite des Profils (mit ca. 50% der Umgebungsgeschwindigkeit) wird die Auftriebsproduktion
verstärkt. Am Punkt des maximalen Auftriebs des Profils passiert der Wirbel die Hinterkante des

Profils (Phase 3). Dies führt zu einem abrupten Zusammenbruch des Auftriebs infolge völlig

Dieser Wert wurde aus den in CARR et al. (1977) aufgeführten Messresultaten abgeschätzt (vgl. Anhang A-

5.2.4).

Vgl. hierzu die Resultate der Strömungssichtbarmachung an oszillierenden Keilsonden in Abschnitt 5.4.
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Anströmwinkel a [°]

0.004 0.008 0.012 0.016

Zeit t [s]

0.020

Abb. 5.2-14 A: Normalkoeffizient cn an einem NACA 0012-Profilßr eine reduzierte Frequenz

(Ored = (oL/2 Coo = 0.1 undB: Verhältnis der Geschwindigkeiten Cy/Ccoam Profil; l/L = relative

Position der Messbohrung entlang der Profilsehne; (Ored = (oL/Coo = 0.1 (BEDDOES1980A)

abgelöster Strömung auf der Profiloberseite. Ausgehend von der Vorderkante kommt es zu einem

Wiederanlegen der Strömung des Profils (Phase 4). Dadurch steigt cn mit abnehmendem An¬

strömwinkel cx leicht an.

Das Fortschreiten des Wirbels entlang der Oberseite des Profils wird durch die gemessenen lokalen

Geschwindigkeiten anschaulich in Abbildung 5.2-14, B dargestellt (BEDDOES 1980A). Daraus

lässt sich die Konvektionsgeschwindigkeit des Wirbels abschätzen. Im Bereich l/L = 0.5 beträgt cy
= 0.6 Coo. Weiter wird der dynamische Ablöseprozess durch punktuelle Druckmessungen an der

Saugseite des Profils anhand zweier charakteristischer Merkmale identifiziert. Bevor im Zeitbereich

eine markante Drucksenke registriert wird, wenn das Zentrum des Wirbels in den Bereich der

Messbohrung zu liegen kommt, bewirkt die kinetisch energiereiche Randzone des Wirbels einen

kurzzeitigen Druckanstieg (vgl. ERICCSON/REDING 1988). Neben diesen dominanten Vorgän¬

gen, welche zyklisch mit der harmonischen Fluktoation des Anströmwinkels auftreten, können sich

zahlreiche kleinere Wirbel bilden (vgl. McALLISTER/CARR 1979). BEDDOES (1980A) führt an,

dass diese z.T. einem eigenen Zeitmassstab mit aperiodischem Charakter folgen.

• Einfluss von Amplitude und Frequenz der Oszillation

Die Oszillationsamplitode ist praktisch alleine ausschlaggebend für das Auftreten dynamischer Ab¬

lösungen. Nur wenn die Amplitode der Oszillation derart ist, dass der statische Ablösewinkel cxs

überschritten bzw. angenähert wird, tritt dieser dynamische Effekt in Erscheinung. In Abbildung
5.2-15, A sind die Normalkoeffizienten cn eines oszillierenden NACA 0012-Profils für verschie¬

dene Oszillationsamplitaden aufgeführt (CARR et al. 1977). In den Experimenten wurden die

Amplituden derart gewählt, dass der statische Ablösewinkel (cxs = 18°, vgl. z.B. ABBOTT/VON

DOENHOFF 1959) immer überschritten wird. Das Erscheinungsbild zeigt eine ausgeprägte Abhän¬

gigkeit von der Oszillationsamplitode. Insbesondere bei grossen Werten für oc sind die Auswirkun¬

gen auf cn drastisch.

Bei der Diskussion des Einflusses der Oszillationsfrequenz muss berücksichtigt werden, dass die in

diesem Abschnitt beschriebenen Vorgänge nicht vom instationären Grenzschichtverhalten isoliert

betrachtet werden können. In einer ersten Phase der Profilanstellung reagiert die Grenzschicht nach

ERICSSON/REDING (1988) abhängig von der reduzierten Frequenz der Bewegung stark phasen¬
verzögert (vgl. Abschnitt 5.2.3), wodurch die dynamische Ablösung ebenfalls verspätet in Erschei¬

nung tritt. Für die aerodynamische Sondenmesstechnik gestaltet sich diese Tatsache problematisch,
da dynamische Ablösungen transiente Phänomene darstellen. Die in Abb. 5.2-15, B aufgeführten
Normalkoeffizienten cn für verschiedene Oszillationsfrequenzen illustrieren den Sachverhalt ein¬

drücklich. Aufgetragen sind die aus CARR et al. (1977) übernommenen qualitativen Verläufe cn in
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Normalkoeffizient cn [-] Normalkoeffizient Cn [-]

0.0 5.0 10.0 15.0 20.0 25.0 30.0 5.0 10.0 15.0 20.0 25.0

Anströmwinkel a [°] Anströmwinkel cx [°]

Abb. 5.2-15 Auftriebskoeffizient cn in Funktion von a = 15° + asin (ox)ßr verschiedene

Amplituden a = 6, 10 und 14° (A) und reduzierte Frequenzen (Ored = coL/2coo(B)

Funktion von a eines mit a = 15° + 10° sin (cot) oszillierenden NACA 0012-Profils für unter¬

schiedliche Werte ©red = co L / 2 c«, (L = Sehnenlänge des Profils).

Der Einfluss der Oszillationsfrequenz auf den Verlauf des Auftriebskoeffizienten ist beträchtlich.

Besonders ist die Umkehr des Umlaufsinns von cn (oc) bei grossen Anströmwinkeln a für Cöred =

0.25 herauszustreichen. Die Umrechnung k ~ tOred / n ergibt als Werte für die reduzierte Frequenz
0.016 < k < 0.08', ein Bereich, welcher die untere Grenze bei Sondenmessungen in Turbomaschi¬

nen repräsentiert (vgl. Abschnitt 5.1). Somit sind dynamische Ablösungen immer präsent, und Be¬

strebungen, dynamische Ablösungen zu vermeiden, sollten an vorderster Stelle stehen.

• Einfluss der Profilgestaltung

CARR et al. (1977) untersuchten den Einfluss der Formgebung der ProfilVorderkanten an NACA

0012-Profilen mit Hilfe von Strömungssichtbarmachung und Kraftmessungen. In Abbildung 5.2-

16 sind die Normalkoeffizienten cn für zwei verschiedene Profile aufgeführt (die Ausführungen in

CARR et al. 1977 enthalten keine Skalierung für cn).

Normalkoeffizient cn [-1

5.0 10.0 15.0 20.0 25.0

Anströmwinkel cx [°]

Abb. 5.2-16 Einfluss der Vorderkantengestaltung auf Normalkoeffizient cn eines NACA 0012-

Profilsßr eine Oszillation a = 15° + 10°sin (ax) mit (Ored = coL/2 c«, = 0.15 (L = Sehnenlänge)

Trotz des nur geringfügig geänderten Vorderkantenradius unterscheiden sich die Charakteristika

markant. Bei der Ausführung des Profils mit kleinem Spitzenradius (R/L = 0.005) ist bereits bei a

= 13° eine Abweichung von der anfänglich linear verlaufenden Charakteristik des Normalkoeffi-

l Ohne Berücksichtigung der unterschiedlichen Bezugsgrösse L (Sehnenlänge) statt D (Sondendurchmesser).
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zienten cn (zunehmender Anströmwinkel + 3cc / 3t) ersichtlich, ein eindeutiges Indiz für ein¬

setzende dynamische Ablösung. Diese Beobachtong ist in Übereinstimmung mit dem von GAULT

(1956) aufgestellten Kriterium, dass der Prozess der dynamischen Ablösung bei scharfkantigen
Profilen früher eingeleitet wird. Untersuchungen von McCROSKEY/PHILIPPE (1975) und GAD-

EL-HAK (1986) bestätigen diesen Sachverhalt.

• Reynolds- und Machzahleinflüsse

Bei dynamischen Ablösungen spielen Reynoldszahleinflüsse eine bedeutende Rolle. Die Vorgänge
in der instationären Grenzschicht (vgl. Abschnitt 5.2.3) hängen massgeblich vom Ort und Zeitpunkt
des Grenzschichtomschlags ab. Da sich die Mehrzahl der Literaturstellen mit Tragflügelprofilen be-

fasst, finden experimentelle Untersuchungen, wo explizit auf diese Thematik eingegangen wird,
ausschliesslich in sehr hohen Re-Bereichen statt (z.B. 2.3 * 105 < Re < 1.3 * 106 in ERICSSON/

REDING 1988; 1.5 * 106 < Re < 3.5 * 10<> in CARR et al. 1977 und 1.0 * 106 < Re < 3.5 * 10^ in

McCROSKEY et al. 1976). In diesen Bereichen sind die Auswirkungen der Reynoldszahl gemäss
CARR et al. und McCROSKEY et al. praktisch unbedeutend.

Messresultate der Untersuchungen unter dynamischen Bedingungen für verschiedene Machzahlen

von LIIVA et al. (1968) sind in McCROSKEY (1977) und ERICSSON/REDING (1977 & 1988)

aufgeführt. Obschon die Versuchsparameter (Mittelwert und Amplitode der Oszillation) für die

Machzahlvariationen (0.2 < Ma«, < 0.6) nicht absolut identisch gehalten wurden, sind die Einflüsse

der Machzahl auf das dynamische Verhalten oszillierender Flügelprofile gut ersichtlich.

Allgemein hängt jedoch die statische Charakteristik bei Tragflügelprofilen sehr stark von der An¬

strömmachzahl Ma«, ab. Schon für Ma», > 0.5 sind grosse Unterschiede z.B. beim Verlauf der Nor¬

malkoeffizienten cn in Funktion des Anströmwinkels a gegenüber inkompressiblen Strö¬

mungsbedingungen zu verzeichnen. Ursache hierfür sind ausgedehnte lokale Uberschallzonen

(McCROSKEY 1977, VISBAL 1990). Demgegenüber sind die Auswirkungen der Machzahl auf

die Druckverteilung an aerodynamischen Sonden sehr viel weniger ausgeprägt Obwohl z.B. die

Sensitivität der Sonden eine Machzahlabhängigkeit aufweist (vgl. Abschnitt 4.3.3.1), sind die

qualitativen Verläufe der Kalibrierwerte cpi (cx) von Keilsonden (vgl. z.B. HUMM 1990, HUMM/

VERDEGAAL 1990) und sogar Zylindersonden (HUMM 1988B und HUNZIKER 1989) im

hohen subsonischen Ma-Bereich praktisch unverändert. Erst bei sehr hohen Machzahlen (Maoo =1)
sind die Kalibriereigenschaften signifikant durch die Machzahl beeinflusst.

• Fluktuationen des Geschwindigkeitsbetrags

Fluktoationen des Geschwindigkeitsbetrags der Strömung führen an schräg angeströmten Trag¬
flügeln ebenfalls zu dynamischer Ablösung. Voraussetzung hierfür ist, dass der statische Ablöse¬

winkel überschritten ist. Die physikalischen Vorgänge können gut anhand qualitativer Überlegun¬
gen nachvollzogen werden. Betrachtet sei der Fall plötzlich einsetzender Strömung z.B. um einen

schräg angestellten Keil. Unmittelbar zu Beginn der Anströmung sind die Voraussetzungen für die

Bildung einer laminaren Ablöseblase erfüllt (vgl. Abschnitt 4.2.5). Das zu diesem Zeitpunkt bei

sehr geringer Reynoldszahl um die Keilspitze strömende Fluid gehorcht noch nicht den Gesetz¬

mässigkeiten im erst einige Zeit später vorherrschenden stationären Zustand.

Zwischen Beginn der Anströmung bei t = 0 und später einsetzender vollständiger Strömungsablö¬
sung gleichen die Mechanismen denjenigen infolge von Änderungen des Anströmwinkels. Das

Bersten und Fortschreiten der Blase entlang der Saugseite des Keils wird zu ähnlichen transienten

Effekten führen, und entsprechende Vorgänge sind aufgrund von Fluktoationen des Geschwindig¬
keitsbetrags um einen zeitiichen Mittelwert zu beobachten. So zeigen die Untersuchungsresultate an

querschwingenden Profilen in LITVA (1969) ein ähnliches qualitatives Erscheinungsbild wie auf¬

grund von Fluktoationen des Anströmwinkels. Weitere Literatorstellen zu diesem Spezialfall der

dynamischen Ablösung zitiert McCROSKEY (1977). Den von MINKKINEN et al. (1976) an
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einem in Längsrichtong beschleunigten Profil gemessenen transienten Auftrieb bezeichnet er als

"weltrekordverdächtig": Um mehr als 800 % wird der maximale statische Auftriebswert ca

kurzzeitig überschritten.

• Diskussion

Da für das Auftreten dieses dynamischen Effektes mit einem Überschreiten des statischen Ablöse¬

winkels verbunden ist, kann die Anfälligkeit von Keilsonden auf dynamische Ablösung vorausge¬

sagt werden. Aus den Messresultaten in Abschnitt 4.3.3 lassen sich die Werte für ccs in Funktion

des Öffnungswinkels der Keile bestimmen. Insbesondere bei spitzwinkligen Versionen wird dy¬
namische Ablösung somit ein zentrales Problem darstellen. Eine weitere Voraussetzung für das

Auftreten dynamischer Ablösung ist Auftriebserzeugung. Demzufolge sollte die Anzeige von Zylin¬
dern nicht von diesem dynamischen Effekt betroffen werden.

5.2.5. KOPPLUNGSEFFEKTE

Systematische (und zufällige, turbulente) Fluktuationen der Strömung wirken sich stark aufden

Mechanismus der Kärmänschen Wirbelbildung aus, und die Struktur der Nachlaufzone unter¬

scheidet sich dadurch vollständig gegenüber statischen Strömungsbedingungen. Bildungsfre¬

quenz, Quellstärke und sogar Drehsinn der Wirbel werden durch die äussere Anregung der Strö¬

mungsfluktuation beeinflusst.

Einen Spezialfall der Kopplungseffekte stellt Synchronisation dar. Kommt die Frequenz der

äusseren Anregung in den Bereich der unter statischen Bedingungen vorhandenen natürlichen

Wirbelbildung zu liegen, findet Wirbelbildung synchronisiert mit derAnregung statt. Damit sind

systematische Rückwirkungen mit grossen Ausmassen auf die Strömungsverhältnisse an der

Sonde verbunden, welche die Anwendbarkeit statischer Kalibrierdaten ausschliessen. Neben der

klassischen Synchronisation tritt auch sub- bzw. superharmonische Synchronisation in Er¬

scheinung, wenn die Anregungsfrequenz einen Bruchteil bzw. ein ganzes Vielfaches der natür¬

lichen Wirbelbildungsfrequenz beträgt.

Die Auswirkungen der Kopplungseffekte können sehr anschaulich anhand der Messergebnisse von
STAUBLI (1983) diskutiert werden. In Abbildung 5.2-17, A sind die Amplituden ca des instatio¬

nären Auftriebskoeffizienten ca = ca cos (cot + cp) an einem quer zur Strömung schwingenden Zy¬
linder aufgetragen (ähnliche Resultate finden sich auch in DENIZ 1993).

reduzierte Schwingfrequenz k [-] reduzierte Schwingfrequenz k [-]

Abb. 5.2-17 A: Koeffizienten ca des schwingenden Zylinders und B: Phasenverschiebung
zwischen Auftrieb und Auslenkung des Zylinders; k = reduzierte Schwingfrequenz der Oszillation

und 8/D = relative Auslenkung des Zylinders (STAUBLI 1983)
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Teil B zeigt die Phasenverschiebungen 9 zwischen Auftrieb und Auslenkung des Zylinders in

Funktion der Amplitode und Frequenz der Oszillation (für den nichtschwingenden Zylinder kann

keine Phasenlage definiert werden; daher wurden die Werte für k = 0 von STAUBLI extrapoliert).
Zur besseren Veranschaulichung wurde der Orientierungssinn der Achse 8 / D in Teil B umgekehrt.

Im Bereich 0.15 < k < 0.2, wo die externe Schwingfrequenz f und diejenige der natürlichen Wir¬

belbildung fco nahe zusammen liegen, sticht eine markante Überhöhung von ca hervor. Diese ver¬

stärkte Anregung des Auftriebs ist von einem abrupten Phasensprung von cp = 270° auf cp < 0° be¬

gleitet. Als wesentliche Einflussparameter können aufgrund der Messresultate in Abbildung 5.2-17

die Frequenz und die Amplitode der Schwingung für das Ausmass der Kopplungseffekte identifi¬

ziert werden. Einen weiteren wichtigen Einflussparameter stellt die Form der Struktur dar.

In den folgenden Ausführungen werden - entsprechend der verfügbaren Literator (vgl. Abschnitt

4.2.7) - Konditionen betrachtet, bei welchen sich die Wirbelstrasse weit stromabwärts erstreckt. Je

nach Platzverhältnissen können bei Messungen in Turbomaschinen Interaktionen zwischen Nach¬

lauf der Sonden und Schaufelungen an Bedeutung gewinnen.

5.2.5.1. EINFLUSS DER OSZILLATIONSFREQUENZ

Der Einfluss der Oszillationsfrequenz auf die Auswirkungen von Kopplungseffekten lässt sich an¬

hand des Energietransfers zwischen Fluid und Körper diskutieren. Nach Abschnitt 4.2.7 bezieht

jeder Wirbel im Nachlauf eines Körpers seine Energie aus der stromaufwärts liegenden Scher¬

schicht. Der Betrag und die Richtung des Energieaustauschs hängen stark vom Verhältnis f / fco

zwischen Frequenz der äusseren Störung (resp. der Schwingfrequenz des Körpers) und Wirbelbil¬

dungsfrequenz ab. Messresultate in BEARMAN/OBASAJU (1982) zeigen die in die Wirbelstrasse

eines schwingenden Zylinders übertragene Zirkulationsenergie. Im Bereich f / fco = 1 ist eine

sprunghafte Zunahme der Wirbelintensität um ca. 60% gegenüber dem statischen Fall zu verzeich¬

nen. Gleichzeitig findet eine bereits in der Diskussion zu Abbildung 5.2-17 erläuterte Änderung der

Phasenlage zwischen Auslenkung des Zylinders und dem Druck an seiner Oberfläche statt (vgl.
z.B. auch BEARMAN 1984).

Der Resonanzbereich, wenn f = fco» nüt besonders ausgeprägten Auswirkungen der Kopplungsef¬
fekte, trennt zwei unterschiedliche Gebiete im Frequenzbereich. Nach den Ausführungen von

STAUBLI findet für k < 0.15 (f / fco < 1) ein Energietransfer vom Zylinder ins Fluid statt (9 >

180°), während für k > 0.2 (f / fco > 1) das Fluid am Körper Arbeit leistet (9 < 180°). Die beiden

Fälle repräsentieren im wesentlichen das Verhalten eines gedämpften unter- bzw. überkritisch

schwingenden Feder-Massensystems. Diese Erkenntnis ist für die Untersuchungen des dynami¬
schen Verhaltens aerodynamischer Sonden von grosser Bedeutung: f = fco darf unter keinen Um¬

ständen tangiert werden, da innerhalb dieses Bereichs nichtlineare Effekte dominieren und eine

mathematische Formulierung der übrigen dynamischen Effekte verunmöglichen. Für praktische An¬

wendungen sind die Effekte indessen nur im unterkritischen Bereich (f / fco < 1) nach den Ausfüh¬

rungen in Abschnitt 5.2.1 bzw. 5.2.2 mathematisch modellierbar und somit korrigierbar.

Im Frequenzbereich stellt die Synchronisation bzw. Modulation der Wirbelbildung ein charakteristi¬

sches Merkmal der Kopplungseffekte dar. In BEARMAN/OBASAJU (1982) und BEARMAN

(1984) sind die experimentell bestimmten Frequenzen der Wirbelbildung fc in Funktion der Anre¬

gungsfrequenz f für ein quer zur Strömung erzwungen schwingendes Rechteckprofil (STD = 0.1)
und einen frei schwingenden Zylinder (8/D = 0.2) aufgeführt1 (in Abb. 5.2-18 in der dimensions¬

losen Form einer reduzierten Frequenz k = f D / Coo und Strouhalzahl Str = fc D / Co« dargestellt).

Die Erkenntnis, dass die fluiddynamischen Strömungs/Körper-Interaktionen für den Fall der erzwungenen und

freien Schwingung im wesentlichen ähnliche Merkmale aufweisen, ist für die geplanten Untersuchungen von be¬

sonderer Bedeutung (vgl. Abschnitt 5.2.7, Modellgesetze).
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Im Synchronisationsbereich wird der Wirbelbildung die äussere Anregungsfrequenz aufgezwungen

(fc = f; "Lock-On"). Ausserhalb des Synchronisationsbereiches erfolgt die Wirbelbildung nur beim

Zylinder nahe der statischen Strouhalzahl Stro (f = 0), während die Frequenz fc beim schwingen¬

den Rechteckprofil im Bereich 0.1 < k < 0.15 markant moduliert wird. Einen ähnlichen Verlauf

zeigen z.B. auch die Messresultate von GRIFFIN (1989). STAUBLI (1983 und 1987) sowie

STAUBLI/ROCKWELL (1989) bezeichnen diesen Vorgang als "asynchrone Unterdrückung"

(Asynchronous Quenching). Die Messergebnisse unterscheiden sich gegenüber denjenigen in Ab¬

bildung 5.2-18 insofern, dass die Frequenz fc bedingt durch die unterschiedliche Form des unter¬

suchten Körpers vor dem Synchronisationsbereich ansteigt.

Wirbelbildung Str = fKD / c„ [-] Wirbelbildung Str = fKD / c^ [-]
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Abb. 5.2-18 Strouhalzahl Str der Wirbelbildung in Funktion der reduzierten Schwingfrequenz k

für ein Rechteckprofil (A) und einen Zylinder (B)

Synchronisation der Wirbelbildung kann auch bei tiefer- bzw. höherharmonischer Anregung eintre¬

ten: f = fc / N bzw. f = N * fc. Weiter hängt die Ausdehnung des Synchronisationsbereichs gegen¬

über der Anregungsfrequenz nach Abbildung 5.2-18 massgeblich von der Amplitude der Schwin¬

gung und der Form der schwingenden Struktur ab (Abschnitt 5.2.5.2).

5.2.5.2. EINFLUSS DER OSZILLATIONSAMPLITUDE

Der Einfluss der Oszillationsamplitode auf die Ausdehnung des Synchronisationsbereiches kann

Abbildung 5.2-19 entnommen werden (KOOPMANN 1967).

04

Amplitude 5 / D [-]

RVa-200

Synchronisation

- Re = 300

Grenzanregung

0 7 0.8 0.9 10 11 1.2

Frequenzf/fRo [-1

1.3

Abb. 5.2-19 Synchronisation im Frequenzbereich eines quer zur Strömung schwingenden Zylin¬

ders in Funktion der relativen Schwingamplitude 8/D

Für das Auftreten der Synchronisation muss die Schwingung mit einer Mindestamplitude (Grenzan¬

regung) erfolgen. Bei überschrittener Grenzanregung tritt Synchronisation mit zunehmender Oszil¬

lationsamplitode über grössere Frequenzbereiche in Erscheinung. Die Resultate der bei sehr gerin-
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gen Reynoldszahlen (Re < 300) durchgeführten Untersuchungen von KOOPMANN decken sich

mit denjenigen für Reynoldszahlen Re « lO^z.B. BEARMAN/CURRIE 1979, BEARMAN/

OBASAJU 1982, GRIFFTN 1985 und STANSBY 1976). Bei weiter gesteigerter Oszillationsampli¬
tode (8 / D > 0.3) ist bei den Messresultaten von CHENG/MORETTI (1991) eine Verschmälerung
des Synchronisationsbereiches zu verzeichnen. Eine Erklärung für diese Beobachtong liefert die

Diskussion zu Abbildung 5.2-20.

Neben der Beeinflussung der Ausdehnung des Synchronisationsbereiches durch die Oszillations¬

amplitode nach Abb. 5.2-19 finden sich in der Literator auch Angaben über auf schwingende
Strukturen ausgeübte systematische und fluktierende Kräfte bzw. gemessene Drücke. Die Experi¬
mente von BEARMAN/OBASAJU (1982) ergeben, dass z.B. der Phasensprung zwischen Auslen¬

kung und Druckantwort am Körper analog Abbildung 5.2-17 je nach Amplitode der Oszillation bei

bis zu 20 % unterschiedlichen Anregungsfrequenzen stattfindet. Die in BEARMAN/CURRffi

(1979) aufgeführten Standardabweichungen der Druckfluktoationen an schwingenden Zylindern

zeigen einen Höchstwert von scp'
~ 0.8 bei einer Amplitode von 8 / D = 0.5. Mit zunehmender

Schwingamplitode sinken die Druckfluktuationen markant (z.B. scp- = 0.4 bei 8 / D ~ 1). Ähnliche

Auswirkungen sind auch bei den Amplituden der auf Körper ausgeübten systematischen Kräfte zu

verzeichnen (BEARMAN 1984).

Die Erklärung für den inkonsequenten Zusammenhang zwischen Ausmass der ausgeübten Kräfte

auf schwingende Strukturen und Oszillationsamplitude liefern die Ausführungen von

WTLLIAMSON/ROSHKO (1988). Erst im Zusammenhang mit der Oszillationsamplitode und -fre-

quenz können die Mechanismen der Wirbelbildung umfassend diskutiert werden (vgl. auch

BEARMAN et al. 1981). Die Struktur der Nachlaufzone ist das Resultat der pro halben Oszilla¬

tionszyklus alternierend abgeworfenen und im gleichen Zeitrahmen natürlich gebildeten Wirbel. Je

nach Oszillationsparametern schliessen sich einzelne Wirbel zu Paaren zusammen, wodurch die

fluiddynamischen Interaktionen zwischen Nachlaufzone und Struktur wesentlich beeinflusst wer¬

den. Diese Prozesse stellen fundamentale Mechanismen dar, um der natürlich angestrebten Peri¬

odizität der stromabwärts liegenden Wirbelstrasse zu entsprechen und das Wegströmen der Wirbel

vom Körper unter deren eigeninduzierter Geschwindigkeit zu ermöglichen. In Abbildung 5.2-20

sind die unterschiedlichen durch Strömungssichtbarmachung identifizierten Zonen mit unterschied¬

lichen Wirbelstruktoren im Zylindernachlauf aufgeführt (Parameter Frequenz und Amplitode der

Oszillation).

Schwingamplitude 8 / D [-]

00 01 02 03 04 Pro Zyklus der Oszillation

gebildete Wirbel
reduzierte Schwingfrequenz k [-]

Abb. 5.2-20 Zonen mit unterschiedlichen Wirbelstrukturen im Zylindernachlauf in Funktion der

Frequenz und Amplitude der Oszillation (W1LUAMSON/ROSHKO 1988)

Bei sehr geringen Oszillationsfrequenzen sind keine vom statischen Zustand (k = 0) abweichende

periodische Vorgänge im Zylindernachlauf identifizierbar (I). Beträgt die Anregungsfrequenz f ca.

1/3 der natürlichen Wirbelbildungsfrequenz fco (k = 0.066) ist bereits im Bereich II eine synchro¬
nisierte Wirbelbildung zu beobachten. Hierbei bilden sich pro Oszillationszyklus 6 Wirbel. Eben-
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falls "subharmonische Synchronisation", wenn f = 1/2 fco (k = 0.1), ist innerhalb (III) wahr¬

scheinlich, doch konnten derartige Vorgänge von WILLIAMSON/ROSHKO (1988) nicht festge¬
stellt werden (die Autoren verweisen indessen auf Literatorstellen, wo diese Art der Synchroni¬
sation festgestellt wurde).

Im Fall der klassischen Synchronisation des Bereichs IV (f = fco, k ~ 0.2) werden pro Zyklus der

Oszillation 4 Wirbel gebildet, von welchen sich je zwei zu Paaren zusammenschliessen. Demgegen¬
über unterscheidet sich die Struktur der Wirbelstrasse für Oszillationsparameter innerhalb des Be¬

reichs V vollständig. Pro Zyklus werden nur noch zwei Wirbel gebildet, und WILLIAMSON/

ROSHKO (1988) schreiben abrupte Phasenwechsel zwischen Auslenkung und Kraftausübung auf

den Körper dem Übergang von Bereich IV nach V zu. Die Linien a und b kennzeichnen diejenigen
Konditionen, unter welchen in verschiedenen Literaturstellen über Phasensprünge analog Abbil¬

dung 5.2-17 berichtet wird. Hierbei repräsentieren a und b zu- resp. abnehmende Oszillationsfre¬

quenzen bei gleichbleibender Schwingamplitade.

Trotz symmetrischer Versuchsbedingungen bildet sich im Bereich VI eine asymmetrische Wirbel¬

strasse aus einem Paar und einem einzelnen Wirbel aus. Diese von der Vorgeschichte der Strömung

abhängigen Verhältnisse werden in weiteren von WILLIAMSON/ROSHKO zitierten Literatorstel¬

len beschrieben. Bei höheren Oszillationsfrequenzen schliessen sich mehrere zyklisch gebildete
Wirbel mit gleichem Drehsinn zu grösseren zusammen (Bereiche VU und VIIT), wobei sich im Be¬

reich VII symmetrische und in VIII asymmetrische Wirbelpaare bilden. Im Bereich LX werden

lediglich zwei Wirbel pro Zyklus gebildet, und die Struktur der Wirbelstrasse im Bereich X

entspricht derjenigen in Bereich IV, ausser dass sich die Wirbelpaare von der Mittellinie entfernen

und eine sehr breite Nachlaufzone erzeugen.

Über superharmonische Synchronisation bei f = 2 fco (k = 0.4) treffen WILLIAMSON/ROSHKO

(1988) keine Aussage. Die Messresultate von STANSBY (1976) für Amplituden 8 / D = 0.1 und

0.29 lassen neben der klassischen Synchronisation bei f = fco erst bei f = 3 fco eine eindeutige

Wirbelsynchronisation erkennen. Basierend auf diesen Messergebnissen folgert ERICSSON

(1980) aufgrund eines vereinfachten physikalischen Modells, dass stabile Voraussetzungen nur für

ungerade superharmonische Synchronisation gegeben sind1. Dennoch kann nicht von einer voll¬

ständigen Abwesenheit der zweiten superharmonischen Synchronisation gesprochen werden, da die

Frequenzspektren in den Resultaten von STANSBY im Bereich f = 2 fk zwar eine sehr breit-

bandige, aber dennoch deutliche Spitze erkennen lassen. Daraus kann gefolgert werden, dass sich

selbst unter stationären Bedingungen (mit gleichbleibender periodischer Anregung) verschiedene

Zustände einstellen können und die Frequenz fc zeitweise unbeeinflusst bleibt sowie mit der halben

Anregungsfrequenz synchronisiert. Auf ähnliche Mechanismen verweisen WILLIAMSON/

ROSHKO. Diese Vorgänge mit Wechseln der Wirbelformation ("Mode-Jump") erfolgen bei Lon¬

gitudinalbewegungen nach fast systematischen Gesetzmässigkeiten (vgl. Abschnitt 5.2.5.5).

Umfangreiche experimentelle Untersuchungen über Hystereseerscheinungen (Linien a und b in

Abbildung 5.2-20) führten z.B. MOELLER/LEEHEY (1984) durch. Die darin aufgezeigten kom¬

plexen Zusammenhänge lassen weitere Schwierigkeiten bei der Vorhersage von Beeinflussungen
der Messresultate aerodynamischer Sonden durch Synchronisation erahnen. Z.B. setzt sich das pe¬

riodische Zeitsignal des Anströmwinkels oc (cot) i.a. aus harmonischen (proportional der Schaufel¬

durchgangsfrequenz f) und höherharmonischen Anteilen (N * f) zusammen. Somit können inner¬

halb einer Periode der Fluktoation sämtliche Synchronisationsarten kurzzeitig auftreten. Je nach

momentaner Änderungsrate des Anströmwinkels 3tx / dt (cot) sind zudem Hystereseerscheinungen
zu gewärtigen.

Mit Hilfe dieses Modells findet ERICSSON auch eine plausible Erklärung für nicht konsequent stattfindende

subharmonische Synchronisation bei f = fco / 2.
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5.2.5.3. EINFLÜSSE DER FORM

Die Auswirkungen von Kopplungseffekten hängen stark von der Form der Struktor ab. Durch die

Strouhalzahl der Wirbelbildung unter statischen Bedingungen ist die Lage der Synchronisation im

Frequenzbereich im wesentlichen festgelegt. Ebenfalls hängen relative Ausdehnungen des Syn¬
chronisationsbereiches sowie die Modulation der Wirbelbildung in dessen Nähe massgeblich von

der Form des Körpers ab (vgl. Abb. 5.2-18). Ein grundsätzlicher Unterschied ist natorgemäss bei

schwingenden Strukturen mit positiver resp. negativer Auftriebsproduktion in Funktion der Aus¬

lenkung zu verzeichnen, doch bereits geringfügige Variationen der Gestalt können zu einem

signifikant geänderten Erscheinungsbild führen. Z.B postoliert BEARMAN (1984), dass der

Synchronisationsbereich bei Körpern mit scharfer Ablösekante weniger weit ausgedehnt ist (vgl.
auch GRlhhlN 1989). Die früher angesprochenen Unterschiede des Energietransfers in die Wir¬

belstrasse zwischen ruhendem und oszillierendem Zylinder sind bei Rechteckprofilen um eine

Grössenordnung weniger ausgeprägt (BEARMAN/OBASAJU 1982). Diese Aussagen und Beob¬

achtungen beziehen sich auf quer zur Strömung schwingende Strukturen. Bei Rotationsschwingun¬

gen, wenn Ablösungen an der Flanke von Strömungskörpern eintreten, werden sich die Verhält¬

nisse jedoch grundlegend ändern.

5.2.5.4. ROTATIONSBEWEGUNGEN

Über quantitative Auswirkungen von Kopplungseffekten an in Rotationsrichtong bewegten Kör¬

pern konnten keine Literatorstellen, welche sich explizit mit dieser Thematik befassen, gefunden
werden. Eine gewisse Analogie zu den bisher behandelten Querschwingungen kann angenommen

werden, obwohl die unterschiedliche Relativbewegung zwischen Fluid und Struktor ganz andere

Interaktionen zur Folge haben kann.

In COUTANCEAU/MENARD (1985) sind Wirbelstruktoren an plötzlich in Rotationsbewegung
versetzten Zylindern sichtbar gemacht. Ausgehend von einem Doppelwirbel im Nachlauf des Zylin¬
ders (bei einer stationären Anströmung mit Re « 500) werden die Zirkulationsintensitäten der

beiden entgegengerichteten Wirbel durch die Rotationsbewegung verstärkt bzw. abgeschwächt.
Während der abgeschwächte Wirbel durch die Rotation in Richtung Symmetrieachse der Strömung
befördert wird, bewirkt die in den zweiten Wirbel zugeführte Energie zu einem gegenüber stati¬

schen Strömungsbedingungen verfrühten Abwurf. Diese Vorgänge illustrieren den Unterschied

zwischen statischen und dynamischen Strömungen eindrücklich. Ähnliche Effekte werden den Pro¬

zess der Wirbelbildung bei periodisch oszillierenden Strömungskörpern beeinflussen. Die Auswir¬

kungen der Kopplungseffekte anhand eigener experimenteller Untersuchungen zu dieser Thematik

sind in Abschnitt 5.5 aufgeführt.

5.2.5.5. LONGITUDINALBEWEGUNGEN

Bei in Längsrichtong oszillierenden Strukturen unterscheiden sich die Verhältnisse gegenüber Quer¬
bzw. Rotationsschwingungen teils grundlegend. Das augenfälligste Unterscheidungsmerkmal zwi¬

schen Quer- und Längsbewegungen zeigt sich beim Auftreten der Synchronisation. "Lock-On" tritt

erst in Erscheinung, wenn die Anregungsfrequenz der äusseren Störung f = 2 fco beträgt
(ERICSSON 1980, GRIFFIN 1989 und GRIFFIN/HALL 1990&1991). Zudem findet im Gegen¬
satz zu Querschwingungen scharf abgrenzbare superharmonische Synchronisation nur bei geraden
Vielfachen der Kärmänschen Wirbelfrequenz f = 4 fco, f = 6 fco etc. statt (ERICSSON 1980).

Ein weiteres typisches Erscheinungsbild infolge längsgerichteter Relativbeschleunigung sind bei

Quer- bzw. Rotationsbewegungen nicht zu beobachtende symmetrische Doppelwirbel im Nachlauf

der Struktor. Sehr deutlich ist diese Art der Wirbelbildung bei aus dem Stillstand sprunghaft in Be¬

wegung versetzten Körpern zu sehen. Selbst wenn die Reynoldszahl bezogen auf den Aussen-

durchmesser der Struktur unmittelbar nach dem Anfahrvorgang Reo > 104 beträgt (Doppelwirbel
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sind unter statischen Bedingungen nur unterhalb Re = 300 zu beobachten; MORKOVIN 1964),
bleiben die symmetrischen Wirbel während wenigstens der Zeitdauer x = 1 / fco (x* = 1 / Sten) be¬

stehen, welche einer Periode für die unter statischen Bedingungen erfolgende Kärmänsche Wirbel¬

bildung entspricht (z.B. BOUARD/COUTANCEAU 1980). Innerhalb dieser Zeitspanne verschiebt

sich der Ablösepunkt an Zylindern von 9 = 180° auf den stationären Bedingungen entsprechenden
Wert von ca. 9 = 75° (DEFFENBAUGH/MARSHALL 1976). Bevor indessen die transienten Vor¬

gänge abklingen, verstreicht fast eine weitere Periode x (SARPKAYA/KLINE 1982).

In Abbildung 5.2-21 ist der Widerstandswert cw eines plötzlich in Bewegung versetzten Zylinders

gegen die dimensionslose Zeit t* = co t / D aufgetragen. Erst nach t* = 10 = 2 x* nähert sich der

Widerstandswert asymptotisch dem stationären Wert cw ~ L25. Die Untersuchungen von

SARPKAYA/KLINE (1982) ergaben, dass diese Art von Kopplungseffekten im wesentlichen un¬

abhängig von der Körperform eintritt.
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Abb. 5.2-21 Widerstandswert cw = Fw/(p (co) 2 / 2) eines sprunghaft in Bewegung versetzten

Zylinders (t = 0:c = 0,t> 0: c = co); Re = c0D/v = 33'000 (SARPKAYA/KLINE 1982)

Würden derartige Strömungsphänomene bei Sondenmessungen in Erscheinung treten, wären die

Auswirkungen verheerend (vgl. hierzu die Ausführungen in Abschnitt 5.2.7, Modellgesetze).
Sämtlichen dynamischen Effekten, welche über weite Bereiche ein systematisches, beschreibbares

Verhalten zeigen (z.B. dynamische Zirkulations- und Trägheitseffekte, Abschnitte 5.2.1 und

5.2.2), würde ein transienter, nicht erfassbarer Prozess überlagert. In Abschnitt 5.1 wurde als typi¬
sches Beispiel für Messungen in Turbomaschinen eine reduzierte Frequenz von k = fD/Coo = 0.1

in Funktion der Schaufeldurchgangsfrequenz angegeben. Umgerechnet auf die dimensionslose

Zeitachse in Abbildung 5.2-21 ergibt sich für Coo = co der Wert co t / D = 1 / k = 10. Demzufolge
würde sich der transiente "Einschwingvorgang" in diesem Fall praktisch über die gesamte Zeit¬

spanne zwischen zwei Schaufelpasssagen erstrecken.

Zur vollständigen Abklärung der Auswirkungen solcher Vorgänge auf die Sondenmesstechnik wä¬

ren eingehende Untersuchungen, bei welchen die Druckanzeige an verschiedenen Positionen der

Sondenkörper bestimmt würden, notwendig. Derartige Experimente sind vorerst nicht geplant, hin¬

gegen sollten bei Anwendungen schneller Sonden die Messresultate auf diesen speziellen Effekt hin

analysiert werden. Die eigenen Experimente beschränken sich auf die Druckanzeige an oszillieren¬

den Sonden, da die Bildung von symmetrischen Doppelwirbeln auch bei in Strömungsrichtong
oszillierenden Strukturen zu beobachten ist. Aufgrund der in ÖNGÖREN/ROCKWELL(1986)
aufgeführten Ergebnisse von Strömungssichtbarmachungen verglich NAUDASCHER (1987) die

pro Anzahl asymmetrisch (Na) gebildeter Kärmänscher Wirbel erfolgte Produktion symmetrischer
Wirbel (Ns) im Nachlauf eines Zylinders. In Abbildung 5.2-22 ist das Verhältnis Na / (Na + Ns)

gegen f / fco aufgetragen.
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Verhältnis Na/(na+ Ns) [-]
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Abb. 5.2-22 NA/(NA + Ns) in Funktion vonf/fK0; S/D = 0.13 (NAUDASCHER 1987)

Schon bei geringen Frequenzen (f / fco ~ 0.5) des mit sehr kleiner Amplitude (8 / D = 0.13)

schwingenden Zylinders bildet sich pro asymmetrischem Wirbelpaar ein symmetrischer Doppelwir¬
bel aus. Zwischen den periodischen Zuständen bei f / fco ~ 0.5 mit Na / (Na + Ns) = 0.5 und sta¬

tischen Bedingungen (f / fco = 0) mit ausschliesslicher Produktion asymmetrischer Kärmänwirbel

(Ns = 0), existieren auch Zustände, wo nur sporadisch Doppelwirbel gebildet werden (vgl. auch

ÖNGÖREN 1986). Vollständige Synchronisation im Bereich f / fco~ 2 begünstigt die Bildung

asymmetrischer Kärmänwirbel, jedoch tritt bei f / fco ~ 2.2 eine abrupte Änderung der Nachlauf¬

struktur in Erscheinung und ab f / fco = 3 werden nur noch symmetrische Doppelwirbel gebildet.

Mit zunehmender Amplitude der Fluktuation des Geschwindigkeitsbetrags relativ zu einer Grund¬

geschwindigkeit c / co tritt in Analogie zu Querschwingungen Synchronisation über einen breiteren

Frequenzbereich in Erscheinung. Bei sehr grossen Fluktuationen des Geschwindigkeitsbetrags c »

co gestaltet sich dabei die Charakterisierung der Vorgänge in der Nachlaufstruktur mit Hilfe des

Parameters f / fco äusserst schwierig. Die bisher als konstant verwendete Grundgeschwindigkeit

c^ für die Bestimmung der Frequenz der eigeninduzierten Kärmänschen Wirbel fco = Stro c»o / D

als Bezugsgrösse, weist eine starke Zeitabhängigkeit auf. Insbesondere wenn für Cx, (t) = co + c (t)

im Extremfall co —> 0 wird, verliert der Parameter f / fco vollständig an Aussagekraft. In diesen

Fällen bietet sich für die Unterscheidung einzelner Arten von Kopplungseffekten die in der Literatur

häufig nach

KC =^ (5.2-17)

definierte Keulegan-Carpenter-Zahl (KEULEGAN/CARPENTER 1958) an. Hierbei repräsentieren
c die Amplitude und x die Periodendauer der harmonischen Fluktuation des Geschwindigkeitsbe¬

trags sowie D den Durchmesser des Körpers. Die Grösse KC, welche nur noch die Amplitude der

Schwingung beinhaltet (KC = 2n 8/D), ist bei verschwindender Grundgeschwindigkeit Co praktisch
alleine ausschlaggebend für die Beschreibung der Wirbelstrukturen im Nachlauf von in Längsrich¬

tung oszillierenden Strukturen (SARPKAYA/ISAACSON 1981). In Abbildung 5.2-23 sind die für

unterschiedliche Werte KC gebildeten Wirbel qualitativ eingezeichnet. Anhand dem Verlauf der

Werte cw und cm ist ausserdem der Einfluss der Keulegan-Carpenter-Zahl auf die Kraftausübung
auf fluktuierend angeströmte Zylinder ersichtlich. Ausgangslage bilden Kraftmessungen an einem

Zylinder in der sinusförmig oszillierenden Wassersäule eines U-Rohrs (SARPKAYA 1976) und die

allgemeine Formulierung für die in fluktuierenden Strömungen auf einen Körper ausgeübte Kraft

pro Längeneinheit

F(t)=|Dcwc(t)|c(t)| + -

<nD2 9c(t)
4

Cm
8t

(5.2-18)
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nach MORISON et al. (1950). Bei der Auswertong wurden die Koeffizienten cw und cm nach der

Fourier-Integral-Methode über je einen Zyklus der Oszillation 0 < tot < 2tü bestimmt. Neben der

Variation von KC erfolgten die Messungen für unterschiedliche Frequenzparameter ß = D2 / (x v),
wobei das Produkt KC * ß = c D / v eine Reynoldszahl ergibt. In Gleichung 5.2-18 repräsentiert
der Term n p D2 / 4 *

cm eine Zusatzmasse m* für die Beschreibung der Beschleunigungskräfte. In

Abschnitt 5.2.2 wurde für den Zylinder cm = 1 angenommen (Abbildung 5.2-8). Ebenso basieren

die Ausführungen in Abschnitt 5.2.1 darauf, dass der Widerstandswert cw nicht durch dynamische
Prozesse beeinflusst wird. Dass dieser allgemeinen Formulierung der dynamischen Zirkulations¬

und Massenträgheitseffekte u.U. einschränkende Grenzen gesetzt sind, zeigt Abbildung 5.2-23.

Im Bereich 0 < KC < 4 ist die Amplitode c bzw. die Periodendauer x der Oszillation derart gering,
dass am Zylinder keine Wirbel gebildet werden. Die Trägheitskoeffizienten cm weisen unabhängig
vom Frequenzparameter ß konstante Werte auf, wogegen die Werte cw eine starke Abhängigkeit
von ß zeigen. Die Auswirkungen der Strömungsbedingungen im Bereich 4 < KC < 8, wo symme¬

trische Doppelwirbel erzeugt werden, schlagen sich vor allem bei der Beschleunigungskraft nieder.

Die Koeffizienten cm nehmen mit zunehmender KC-Zahl beträchtlich ab, während cw vergleichs¬
weise wenig beeinflusst wird.

Bei derartigen Strömungsvorgängen, wird die oszillierend umströmte Struktor praktisch immer mit

ihren eigenen, in einem früheren Zyklus produzierten Wirbeln konfrontiert. Unter gewissen

Bedingungen (8 < KC < 13 und 20 < KC < 26) kommt es jedoch sogar zu einer Interaktion mit im

selben Zyklus der Oszillation gebildeten Wirbeln: Gerade innerhalb 8 < KC < 13 sinken die Ko¬

effizienten cm auf einen Tiefstwert, im Gegensatz zu den cw-Werten, welche Maximalwerte an¬

nehmen. Bei weiter gesteigerter Keulegan-Carpenter-Zahl ist ein asymptotischer Verlauf Koeffizi¬

enten cm gegen einen Endwert zu verzeichnen, aber nur gerade bei sehr geringen Frequenzpara¬
metern ß ist eine Annäherung an die Werte des Zylinders mit cm = 1 und cw = L2 für statische

Strömungsbedingungen abschätzbar.

0<KC<4

4 < KC < 8

8<KC<13

13<KC<20

Trägheitskoeffizient cm [-]

20<KC<26

26<KC<

^TD

r^a

Widerstandskoeffizient cw [-

3.0

2.0 •

1.0

0.5

Re=2»104^^
ß= 497

^-^1107

4« 10
4 \. 1985

5260^^> 3123

4 10 100 200

Keulegan-Carpenter-Zahl KC [-]

10 100 200

Keulegan-Carpenter-Zahl KC [-]

Abb. 5.2-23 Wirbelstrukturen im Nachlauf und Widerstands- sowie Trägheitskoeffizienten cw>

cm von in Längsrichtung oszillierenden Zylindernßr unterschiedliche Keulegan-Carpenter-Zahlen
KC und Frequenzparameter ß (SARPKAYA/ISAACSON 1981).

Die Beeinflussung der Koeffizienten cm und cw infolge von Kopplungseffekten mit dem Parameter

KC ist markant. Nach TROESCH/ KIM (1991) hängt die Kraftausübung auf oszillierende Zylinder
ausserdem sehr stark von der Reynoldszahl ab. Namentlich die Reibungskomponente der Wider¬

standskraft wird durch geförderten bzw. verzögerten Grenzschichtomschlag signifikant beeinflusst.



5.2. Theoretische Grundlagen / Literaturverarbeitung, 5.2.5. Kopplungseffekte 179

Insbesondere ist von Bedeutung, ob laminar-turbulenter Umschlag vor oder nach dem Wirbelab-

wurf eintritt. Dieser Prozess wird massgeblich durch die Reynoldszahl beeinflusst, wodurch sich

u.a. die unterschiedlichen cw-Werte in Abbildung 5.2-23 erklären. Weiter sind in diesem Zusam¬

menhang wahrscheinlich auch Auswirkungen des dynamischen Grenzschichtverhaltens auf die Rei¬

bungskomponente der Widerstandskraft markant. Unter statischen Bedingungen beträgt der Rei¬

bungswiderstand von Zylindern je nach Reynoldszahl ca. 20 % der gesamten Widerstandskraft.

Nach den Ausführungen in Abschnitt 5.2.3 ist daher damit zu rechnen, dass eine gegenüber der

Formkraft phasenverschobene Reibkraft einen beträchtlichen Anteil an die Beschleunigungskraft
beisteuert.

Den Ausführungen von SARPKAYA/ISAACSON (1981) entsprechende Strömungsbedingungen
sind in Turbomaschinen nur in Extremfällen anzutreffen. Bei Sondenmessungen in Zonen mit zeit¬

weiser Rückströmung (z.B. infolge Rotating Stall) sind ähnliche Verhältnisse jedoch gegeben und

eine sorgfältige Analyse der Bedingungen ist zwingend. In vielen Fällen weist die Strömung hinge¬

gen eine grosse Grundgeschwindigkeit co auf. NAUDASCHER (1991) postoliert, dass die starke

Abhängigkeit der Trägheits- und Widerstandskoeffizienten von dynamischen Grössen gemäss
Abbildung 5.2-23 in Funktion von co / c zusehends abklingt. Resultate von Experimenten unter

derartigen Strömungsbedingungen sind jedoch selbst in der neuesten Fachliteratur (vgl. z.B.

NAUDASCHER 1994) nicht aufgeführt. Auch bei den eigenen experimentellen Untersuchungen in

Abschnitt 5.3 wird nicht spezifisch auf die Thematik der Kopplungseffekte bei längsgerichteten
Strömungsfluktoationen eingegangen, doch sollen die Erkenntnisse aus diesem Abschnitt bei der

Ausweitung der Messresultate einbezogen werden.

5.2.5.6. ÜBERTRAGBARKEIT AUF TURBULENTE STRÖMUNGEN

Eine gewisse Analogie zwischen Auswirkungen systematischer äusserer Anregungen und der

stochastischen torbulenten Anregung ist sehr wahrscheinlich. GARTSHORE (1984) untersuchte

den Einfluss der Strömungstorbulenz auf Widerstandswerte und Druckfluktoationen an Rechteck¬

profilen. Für bestimmte Einflussparameter (Turbulenzskala u7 ü) sind in den Messresultaten Reso¬

nanzstellen ersichtlich, und als Ursache wird durch die äussere Turbulenz geförderter bzw. verzö¬

gerter laminar-turbulenter Grenzschichtomschlag identifiziert. In diesem Zusammenhang werden

Kopplungseffekte ebenfalls einen Einfluss ausüben. Je nach Turbulenzskala und Frequenz wird die

Wirbelbildung im Nachlauf beeinflusst, wodurch systematische Rückwirkungen auf die Scher¬

schicht der Profile verbunden sind.
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5.2.6. ÜBRIGE EFFEKTE

Zu den in den Abschnitten 5.2.1 bis 5.2.5 behandelten wird eine Vielzahl weiterer dynamischer ae¬

rodynamischer Effekte eine wichtige Rolle spielen. In den meisten Fällen werden diese in den Ex¬

perimenten nicht als solche identifizierbar sein, da sie in gleicher Phase z.B. mit den dynamischen
Zirkulationseffekten (Abschnitt 5.2.1) und Trägheitseffekten (Abschnitt 5.2.2) auftreten.

5.2.6.1. ZENTRIFUGAL- UND CORIOLISKRÄFTE

Verbunden mit den physikalischen Gegebenheiten der geplanten experimentellen Untersuchungen
(Abschnitt 5.3) treten Zentrifugal- und Corioliskräfte in Erscheinung. In Abb. 5.2-24 sind die re¬

lativen Geschwindigkeitsvektoren Cq> an der Flanke beidseitig des momentan mit ä rotierenden Son¬

denkörpers eingezeichnet. Die korrekte Quantifizierung der Effekte würde die genaue Betrachtong
der einzelnen Geschwindigkeitsvektoren aufgrund einer durch den Schleppwagen ausgeübten
"Führungsgeschwindigkeit" im Zusammenhang mit der Rotation des sondenfesten x-y-Systems er¬

fordern (ZIEGLER 1977). Zusätzlich müssten die instationären örtlichen Geschwindigkeiten c^
entlang der Flanke l/L sowie über der Höhe r und ausserdem repräsentative Massen für die

Berechnung der resultierenden Kräfte bekannt sein1. Für eine Abschätzung der Auswirkungen in

qualitativer Form reicht indessen ein vereinfachtes Beispiel aus. Durch die aufgezwungene Rotation

der betrachteten oberflächennahen Stromröhre mit dem Geschwindigkeitsvektor cjjj erfährt ein Mas¬

senpunkt m neben einer Zentrifugal- eine Coriolisbeschleunigung.

Abb. 5.2-24 Zentrißgal- und Coriolisbeschleunigungen an einer oszillierenden Keilsonde

Eine Quantifizierung der Auswirkungen dieses Effektes kann daher - selbst in überschlägiger Form - nicht

vorgenommen werden. Z.B. liesse sich ein mit ä rotierendes potentialtheoretisches Strömungsfeld modellieren.

Die Integration der Geschwindigkeit c,p (r) über der Höhe der Keilflanke (bis ca. 10 Sondendurchmesser D)

f r-10D

Cm = —1— Cm (r) dr
10 D I

ergäbe eine mittlere Geschwindigkeit c (= Co» / 2 in der Flankenmitte) als repräsentative Grösse für die

Berechnung der Coriolisbeschleunigung ajc. Für diesen Fall könnte auch eine Massenbelegung m* berechnet und

eine dimensionslose Druckdifferenz Acpi2C entsprechend Gleichung 5.2-20 bestimmt werden. Für typische Be¬

dingungen im Experiment (k = 0.1) resultierten unrealistisch hohe Werte für Acpi2C >
welche z.B. die Aus¬

wirkungen dynamischer Zirkulation und infolge von Massenträgheitseffekten um Grössenordnungen übertreffen

(eine Analogie hierzu Findet sich bei atmosphärischen Strömungsvorgängen, wo für Rossby-Zahlen Ro = 1/k >

10 die Auswirkungen von Coriolisbeschleunigungen dominieren, vgl. PRANDTL et al. 1990).

In der Analyse der experimentellen Daten (vgl. Abschnitt 5.5) sind Auswirkungen von Coriolisbeschleunigungen
nur z.T. für Nichtlinearitäten bei der Modellierung von dynamischen Zirkulationseffekten verantwortlich zu

machen. Absolute Auswirkungen sind jedoch in der dimensionslosen Druckdifferenz Acpi2 nicht nachweisbar.

Der Hauptgrund hierfür ist im dynamischen Grenzschichtverhalten zu suchen. Das Geschwindigkeitsprofil c^, (r)

wird nicht dem mit Hilfe der Potentialtheorie berechneten, sondern demjenigen in Abb. 5.2-11 entsprechen.
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Wird vereinfachend konstante Massenbelegung längs der momentanen Saug- (T) und Druckseite (5)

vorausgesetzt, kompensieren sich aus Symmetriegründen die Auswirkungen der Zentrifugalbe¬
schleunigungen bei der Bestimmung von pi - p2 zur Richtongsmessung. Demgegenüber treten die

Coriolisbeschleunigungen asymmetrisch in Erscheinung. Während auf der Saugseite der Sonde mit

positiven Rotationsgeschwindigkeiten cx eine Druckzunahme resultiert, bewirkt der Effekt eine

Druckabnahme auf der Druckseite der Sonde. Für die Abschätzung der Corioliseffekte kann ein

dimensionsloser Richtongskoeffizient Acpi2C nach Gleichung 5.2-19 definiert werden.

Aep12C = ApiC-Af2C (5.2-19)
p/2c2

Die Drücke Apic werden durch die Corioliskraft Fic = m* a,c verursacht. Hierbei repräsentiert m*

eine Zusatzmasse pro Längeneinheit m* ~ p D2 (vgl. Abschnitt 5.2.2). Für die Coriolis¬

beschleunigung gilt ajc ~ c^ cx und vereinfachend kann für c^; = c^2 ~ c«. geschrieben werden:

I aic I = I a2c I. Somit wird Acpi2c zu

^,«-pp,^/D-1f (5.2-20)

Demzufolge treten die Auswirkungen des Corioliseffekts proportional cx und somit in Phase mit der

dynamischen Zirkulation (vgl. Gl. 5.2-6) in Erscheinung, jedoch kann aus der Diskussion zu Ab¬

bildung 5.2-24 und den Ausführungen in Abschnitt 5.2.1 abgeleitet werden, dass die beiden Ef¬

fekte mit entgegengesetztem Vorzeichen wirken. Dabei sind die Annahmen symmetrischer Bedin¬

gungen für die Relativgeschwindigkeiten c^,- und die Massenbelegung nur bei kleinen Oszillations-

amplitoden cx gerechtfertigt. Für grosse Amplituden cx werden Coriolis- und auch Zentrifugalkräfte
hingegen nichtlineare Anteile an den systematischen dynamischen Zirkulationseffekt beisteuern.

5.2.6.2. STAUDRUCKPROJEKTION

Durch die Kinematik der Relativbewegung nach Abbildung 5.2-25 (Verdrehung der Sonde um de¬

ren Zentrum im Wasserkanal) registriert Messbohrung ® auf der Oberfläche der Keilsonde

theoretisch einen Druck proportional dem projizierten Staudruck

q(«,0-|L- ,R"(t) )' (5.2-2!)
2 \ cos ( e / 2 - oc (t)) /

In Gleichung 5.2-21 bedeuten 0 = Öffnungswinkel des Keils, a (t) = momentaner Anströmwinkel,
c«, = Anströmgeschwindigkeit und R cx (t) = Rotationsgeschwindigkeit.

Ret
_

Röc

\ sin (0/2-a)
Rä

cos(0/2- a)

Abb. 5.2-25 Geschwindigkeitsvektoeren zur Bestimmung des projizierten Staudrucks in Mess¬

bohrung 1 der Sonde

Unter der Annahme quasistatischer Verhältnisse kann ein dimensionsloser zeitabhängiger Druckko¬
effizient cpi (t) = cpiJrflr (oc) q (oc, t) / q, mit cp\stat (oc) als statischem Kalibrierkoeffizienten

quantifiziert werden (Voraussetzung ist hierbei, dass sich die Lage des Staupunktes infolge Rotation
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nicht gegenüber derjenigen unter statischen Strömungsbedingungen unterscheidet; in den Ausfüh¬

rungen in Abschnitt 4.2.4 und 4.3.3.3 wurdejedoch auf Mängel solcher Verfahren hingewiesen).

In Abb. 5.2-26 sind der projizierte Staudruck q (cx) und die Koeffizienten cpi und cpiJtof in Funk¬

tion des Anströmwinkels a (t) aufgetragen. Simuliert sind Konditionen in den geplanten Experi¬

menten, wenn eine 60°-Keilsonde im Schleppkanal sinusförmig nach oc (t) = cx sin (cot) oszilliert

wird (cx = 30°, co = 20.7 s-1, c„ = 1 m/s, D = 30 mm -» k = 0.1; vgl. Abschnitt 5.3). Für dieses

Beispiel - welches Applikationen von Sondenmessungen in Turbomaschinen im wesentlichen

repräsentiert - resultierten aufgrund der Staudruckprojektion Abweichungen des Druckkoeffizienten

cpi (t) gegenüber dem quasistatischen Wert um maximal ca. Acpi = 0.25. Bedingt durch die

Sondenform zeigt die Kurve q (oc) eine starke Asymmetrie. Dadurch machen sich die Auswirkun¬

gen dieses Effektes in Messbohrung 1 für a < 0 stärker bemerkbar, und in derjenigen Stelle wo

cPl stat (oc) = 0 (oc = 10°), werden die Abweichungen zwischen dynamischem und statischem

Druckkoeffizienten 0.

projizierter Staudruck q [mbar] Druckkoeffizient cp i [-]

-40 -20 0 20 40 -40 -20 0 20 40

Anströmwinkel et (t) [°] Anströmwinkel a (t) [°]

Abb. 5.2-26 Projizierter Staudruck q in Messbohrung 1 und Koeffizienten cpi dyn und c/?ystat»"

Funktion des Anströmwinkels a (t)

Derartige Fluid/Sonden-Interaktionen würden in den Messresultaten der eigenen Untersuchungen
(Abschnitt 5.3) anhand des Verlaufs der Kurven ähnlich demjenigen in Abbildung 5.2-26 identi¬

fiziert. Eine Abschätzung der Grössenordnungen in Gleichung 5.2-21 fuhrt darauf, dass der Term

proportional (R oc) 2 gegenüber 2 c» R cx nur für sehr geringe Fluktoationsgrade vernachlässigt
werden kann. Die Grösse 2 c« R cx wird gleichgerichtet und genau in Phase mit der dynamischen
Zirkulation auftreten, hingegen aufgrund der starken Winkelabhängigkeit des Effektes (Verlauf q

(cx) in Abbildung 5.2-26) die Modellierung der systematischen dynamischen Zirkulationseffekte

(Abschnitt 5.2.1) nachteilig beeinflussen. Bei höheren Fluktoationsgraden wird der Term pro¬

portional (R cx)2, welcher der dynamischen Sondenantwort auf eine sinusförmige Anregung einen

nichtlinearen Beitrag beifügt, deutlich an Gewicht gewinnen. In den Leistongsspektren wird dieser

Signalanteil mit der doppelten Frequenz in Erscheinung treten.

5.2.6.3. WIDERSTANDSMOMENT IN ROTATIONSRICHTUNG

In Analogie zur Widerstandskraft Fw von Körpern in Strömungsrichtong (~ p c„2) verursacht eine

Rotationsbewegung theoretisch ebenfalls ein WiderstandsmomentMa proportional dem quadrierten
Produkt von Winkelgeschwindigkeit cx bzw. 7 und Radius R des Körpers:

Ma ~ p (R cx)2 (5.2-22)

Falls dominant, würden in den Experimenten vor allem die Auswirkungen der Formkomponente
auf den örtlichen Druck an Sonden p ~ p I r I r cx2 (r = Abstand vom Rotationszentrum) in Messboh¬

rungen mit unterschiedlichem Vorzeichen von r sofort identifiziert werden.
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5.2.7. MODELLGESETZE

Bei den Experimenten zur Untersuchung der dynamischen aerodynamischen Sondeneigenschaften

(Abschnitt 5.3) werden die in realen Strömungen (z.B. in Turbomaschinen) auftretenden

Änderungen des Betrags und der Richtung des Geschwindigkeitsvektors durch die Relativbewe¬

gung der Sonde gegenüber ruhendem Wasser im Schleppkanal simuliert. Die in diesen Modell¬

experimenten zu beachtenden Ähnlichkeitsgesetze betreffend Reynoldszahl Re und reduzierter Fre¬

quenz k sind in Abschnitt 3.3 aufgeführt. Als weitere zentrale Frage stellt sich in diesem Zusam¬

menhang, ob die Modellversuche die wesentlichen Fluid/Sonden-Interaktionen richtig wiedergeben.

Die folgenden Ausführungen zeigen, dass dies für einen Grossteil der dynamischen Fluid/Sonden-

Interaktionen zutrifft. Daneben kann darauf abgestützt werden, dass in der Literatur vielfach Experi¬

mente beschrieben sind, in welchen eine äussere Strömungsfluktuation durch die Bewegung des

Körpers wirklichkeitsnah simuliert wird. Auch in diesen Arbeiten wird ausgenutzt, dass die dyna¬

mischen Bedingungen durch die Körperbewegung sehr viel exakter kontrolliert werden können.

• Kinematische / kinetische Beziehungen

In Abb. 5.2-27 sind die zwei unterschiedlichen Fälle mit bewegtem Fluid um einen stationären Kör¬

per (A) und bewegtem Zylinder in stationärem Fluid (B) dargestellt (diese Betrachtong bezieht sich

natürlich nur auf den "Nahbereich" der Sondenumströmung). Nach den Gesetzen der Kinematik

besteht nach PRANDTL/WIEGHARDT/OSWATITSCH (1990) zwischen den beiden Fällen kein

Unterschied, wenn die relativen Bewegungen zueinander vollkommen identisch ablaufen. Auch

wird aus diesem Grund bei potentialtheoretischen Untersuchungen kein Unterschied gemacht.

Abb. 5.2-27A: bewegtes Fluid um stationären Körper, B: bewegter Körper in stationärem Fluid

Die Kräfte am ruhenden Zylinder im Absolutsystem x-y durch eine mit a um x = y = 0 rotierende

Strömung1 mit konstantem Betrag co (System ^-r|) setzen sich aus einem statischen und dynami¬

schen Anteil zusammen. Jeder Punkt auf der Zylinderoberfläche registriert einen Staudruck entspre¬

chend der Vektorsumme der Geschwindigkeiten co, T|icc und ^j cx, je nach Betrag und Vorzeichen

von r|i bzw. £i. Umgeschrieben auf das Koordinatensystem der Sonde beträgt z.B. die x-Kompo-

nente der Geschwindigkeit cx = (co + TU oc) cos a + ^a sin a. Da aufgrund der Koordinatentrans¬

formation T|i cos oc + c^i sin a = yj, wird cx = co cos a + yj ä. Diese Relativgeschwindigkeit ist

identisch zu derjenigen, welche auf einen rotierenden Zylinder in der homogenen Strömung nach

Abb. 5.2-27, B auftrifft. Die Betrachtung führt zur Erkenntnis, dass hinsichtlich relativer Strömun¬

gsgeschwindigkeiten und somit kinematischer Kräfte kein Unterschied zwischen den Fällen A und

B besteht, jedoch weisen PRANDTL/WIEGHARDT/OSWATITSCH (1990) daraufhin, dass bei

torbulenten Strömungen gewisse Einschränkungen bei der Übertragbarkeit zu gewärtigen sind.

Diese Betrachtung ist sinnvoll, da bei der schnellen aerodynamischen Sondenmessung alle Strömungszustände

auf einen solchen Fall (Geschwindigkeit c, Momentanwerte a, d und d) reduziert werden (vgl. Kapitel 1).
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Ähnliche Überlegungen können für beschleunigte Strömungen angestellt werden, indessen zeigt

sich hierbei, dass die Modellgesetze nicht für alle Strömungsfälle vorbehaltlos übertragbar sind. Zu

diesem Zweck ist eine "Systembetrachtung" erforderlich. In Abbildung 5.2-28 sind geschlossene

Systeme für eine beschleunigte Strömung um einen feststehenden (stationären) Körper (A) und

einen beschleunigten Körper in stationärem Fluid (B) gekennzeichnet (PATTANI/OLSON 1988).

Ya Systemgrenze YB

bewegte

Strömung

c (t), 3c (t) / 3t

stationärer

Körper

bewegter stationäre

Körper Strömung

c (t), 3c (t) / 3t

Abb. 5.2-28 Systembetrachtung ßr A: bewegtes Fluid um stationären Körper und B: bewegten

Körper in stationärem Fluid

Für identische Strömungsbedingungen c (t) und 3c (t) / 9t kann zu jedem Zeitpunkt für die Ge¬

schwindigkeitskomponenten relativ zum Körper in x- und y-Richtung

und für die Druckgradienten

C\A - Cxß

CyA = Cyß

dpA
_

dpB

dyA 3yß
dpA

,„

<k
=

P_Pß
3xß

(5.2-23)

(5.2-24)

dxA 3t

geschrieben werden (vgl. CHAPLIN 1988A & B und SARPKAYA/ISAACSON 1981).

Nach Gleichung 5.2-23 sind die Relativgeschwindigkeiten zwischen Fluid und Körper in beiden

Fällen absolut identisch, und gemäss Gleichung 5.2-24 stimmen auch die Querkräfte ~ 3p / 3y am

Körper überein. Demgegenüber unterscheiden sich die Beziehungen für den Druckgradienten in x-

Richtung um den Term p 3c / 3t, welcher den zur Beschleunigung der Strömung im Fall A not¬

wendigen Druckgradienten in x-Richtung repräsentiert (Newtonsches Bewegungsgesetz) und in je¬

der geschlossenen Strömungsröhre vorkommt. Diesem Umstand muss z.B. bei Messungen in

Rohrsystemen unbedingt Rechnung getragen werden, wenn die dynamische Charakteristik von

Sonden in Kalibriereinrichtungen nach Fall B bestimmt wird (z.B. Schleppkanal).

Typische Applikationen für schnelle aerodynamische Sonden stellen jedoch Messungen an einer

Systemgrenze - Übergang Laufrad -> Absolutsystem - dar (Abbildung 5.2-29). Beschleunigung der

Strömung findet nur innerhalb des mit der Umfangsgeschwindigkeit u bewegten Relativsystems £,

T) des Laufrades statt. Dieser Vorgang läuft für stationäre, stabile Betriebszustände zeitlich invariant

ab. Obwohl Wanddruckmessungen am Austritt eines Radialverdichters zur Bestimmung des insta¬

tionären Strömungsvektors in GYARMATHY et al. (1991) markante periodische Fluktoationen des

statischen Druckes zeigen, ist ein konstanter Wert für ps über der Schaufelteilung theoretisch vor¬

stellbar. In diesem Fall folgen Strömungsteilchen, welche das Laufrad verlassen, nach den Ge¬

setzen der klassischen Mechanik im Absolutraum geraden Linien und erfahren keine Beschleu¬

nigung. Die von der Sonde registrierte Geschwindigkeits- und Richtungsänderung beruht auf in

zeitlicher Folge auf diese auftreffender Trajektorien der Laufradströmung mit unterschiedlicher Ge¬

schwindigkeit und Richtung. In Abbildung 5.2-29 ist die Front der Strömungsteilchen im Laufrad,
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welche auf die Sonde auftreffen, eingezeichnet1. Somit ist die Strömung unmittelbar nach dem

Übergang vom Laufrad in den Sammelraum frei von nach Gleichung 5.2-24 spezifizierten Druck¬

gradienten.

Umfangsgeschwindigkeit u

Relativsystem I Absolutsystem Relativsystem I Absolutsystem

Zeitpunkt t Zeitpunkt t + At

Abb. 5.2-29 Strömung am Austritt des Laufrades

Anhand des skizzierten Strömungsmodells in Abbildung 5.2-29 können auch Extremfälle für Strö¬

mungsmechanismen im Absolutsystem diskutiert werden. Die für das Laufrad typischen ausgepräg¬

ten Jet-Wake-Zonen führen beim Übergang in das Absolutsystem u.U. zu einer plötzlich einsetzen¬

den Umströmung der Sonde. Diese Vorgänge gleichen im Prinzip denjenigen für sprunghaft in

Bewegung gesetzte Körper (Abschnitt 5.2.5). Durch die zwischen einzelnen Stromfäden wirkenden

Schubspannungen werden indessen die Strömungsprofile im Absolutraum geglättet, wodurch der¬

artige Impulsanregungen mit zunehmendem Abstand vom Laufrad nur in abgeschwächter Form

auftreten.

• Dynamisches Grenzschichtverhalten

Allgemein wird das Verhalten dynamischer Grenzschichten in der Literatur ungeachtet der Tatsache

behandelt, ob sich stationäre Körper in einer fluktuierenden Strömung bzw. oszillierende Körper in

einem stationären Fluid befinden. In seinem umfassenden Überblick zur Thematik des dynamischen
Grenzschichtverhaltens spricht z.B. TELIONIS (1979) bei den Resultaten aus den zwei grund¬
sätzlich unterschiedlichen Experimenten von einer globalen Signifikanz.

• Dynamische Ablösung

Ebenfalls in erster Linie unabhängig der zwei betrachteten Fälle tritt der Prozess der dynamischen

Ablösung in Erscheinung. In McCROSKEY (1977) sind die Messresultate des Normalkoeffizienten

cn an einem mit periodischer externer Fluktoation angeströmten Rotorblatt eines Verdichters aufge¬
führt. Auch hier zeigen sich, ähnlich wie bei den Experimenten an oszillierenden Tragflügeln (Ab¬

schnitt 5.2.4), drastische Überhöhungen des Auftriebs infolge dynamischer Ablösung.

• Kopplungseffekte

Nach BERAMAN/CURRIE (1979) und WILLIAMSON/ROSHKO (1988) sind die Resultate von

Experimenten mit erzwungener Schwingung auf Fälle frei schwingender Struktoren übertragbar

(vgl. auch Abbildung 5.2-18). Auch GRIFFIN (1989) weist auf eine gute Übereinstimmung der in

Experimenten ermittelten Synchronisationsbereiche in den zwei Fällen mit externer Fluktoation des

Geschwindigkeitsbetrags und erzwungen in Längsrichtong schwingenden Körpern hin.

Eine Festhaltung an diesem Gesetz würde voraussetzen, dass sich die Teilchenbahnen benachbarter Stromlinien

überschneiden, was in Wirklichkeit nicht zutrifft. Für die nachfolgenden Überlegungen soll diesem Umstand

jedoch keine weitere Bedeutung beigemessen werden, ebenso werden Schubspannungen zwischen den einzelnen

Stromlinien, welche das Strömungsprofil beeinflussen, vernachlässigt.
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• Nichtharmonische Fluktuation

Die Ausführungen in Abschnitt 5.2 erfolgten in den meisten Fällen anhand harmonischer externer

Strömungen bzw. Körperoszillationen. Viele Aussagen werden ihre Gültigkeit auch bei nichthar¬

monischen Strömungsverhältnissen beibehalten. Die Quantifizierung der dynamischen Zirkulations¬

und Trägheitseffekte (Abschnitte 5.2.1 und 5.2.2) kann für allgemeine zeitabhängige Strömungen

erfolgen, harmonische Fluktoationen sind hierbei nicht Voraussetzung. Ebenso kann für das dy¬
namische Grenzschichtverhalten (Abschnitt 5.2.3) eine allgemeine Gültigkeit der Aussagen ange¬

nommen werden.

Somit scheint die Übertragbarkeit eines Grossteils der theoretischen Ausführungen in einer "quasi¬
periodischen" Weise durchaus möglich, wobei die grösste Unsicherheit in diesem Zusammenhang

Kopplungseffekte darstellen. Sollten aufgrund plötzlich einsetzender Anströmungen der Sonden

auftretende transiente Phänomene nach Abschnitt 5.2.5 die Sondenaerodynamik dominieren, be¬

deutete dies, dass sich keine quasiperiodischen Strömungsbedingungen einstellen können und

sämtliche meoretischen Ausführungen ihre Gültigkeit verlieren oder zumindest nur eingeschränkt
anwendbar sind (praktische Erfahrungen zeigen jedoch, dass dies im allgemeinen nicht der Fall ist).
Weiter muss im Zusammenhang mit Kopplungseffekten damit gerechnet werden, dass Synchroni¬
sation im sub- bzw. höherharmonischen Frequenzbereich der äusseren Anregung in Erscheinung
tritt. Erschwerend kommt in dieser Hinsicht hinzu, dass z.B. bei nichtharmonisch änderndem An¬

strömwinkel die in Abschnitt 5.2.5.2 angesprochenen Hystereseerscheinungen die Identifikation

von Synchronisation erschweren.

5.2.8. DISKUSSION

Das Auftreten dynamischer aerodynamischer Effekte resp. deren Auswirkungen hängen von fünf

Parametern ab. Von diesen sind drei durch die Strömungsbedingungen in der Maschine vorgege¬

ben, nämlich die Amplitode und Frequenz der Fluktoation sowie die charakteristische Grundge¬

schwindigkeit der Strömung. Diese Parameter können nicht beeinflusst werden, wodurch der Ver¬

suchsingenieur nachteilige Auswirkungen dynamischer Fluid/Sonden-Interaktionen nur durch die

Ausführung aerodynamischer Sonden (Form und Abmessung) vermeiden bzw. klein halten kann.

Tabelle 5.2-1 stellt vier Einflussparameter auf dynamische aerodynamische Effekte zusammen.

Nicht einbezogen ist der Parameter c«, (Geschwindigkeit). Der Einfluss der Frequenz der Fluktoa¬

tion und der Sondenabmessung kann nur im Zusammenhang mit c«. diskutiert werden, da die Aus¬

führungen dieses Abschnittes zeigen, dass die reduzierte Frequenz k = f D / c«. alleine ausschlagge¬
bend für das Ausmass dynamischer Effekte ist. Somit würde eine zusätzliche Kolonne mit dem

Einflussparameter c«. in Tabelle 5.2-1 die identischen Gewichtungen wie für die Frequenz der

Fluktoation und die Abmessung der Sonde enthalten.

Effekt Amplitude der

Fluktuation

Frequenz der

Fluktuation

Sondenform Abmessung der

Sonde

dyn. Zirkulation • • " ##4, • •••*> • •

Massenträgheit • • " • ••» • •••*> • ••

dyn. G.S.-Verh. • • ° ##4) 09) • •

dyn. Ablösung • ••• #6) • •••"» •

Kopplung • ••• • ••• • ••'" • •••

Tab. 5.2-1 Zusammenstellung der Einflussparameter aufdynamische aerodynamische Effekte

Durch die Anzahl Punkte werden die Einflussparameter gewichtet, wobei die praktische Realisier¬

barkeit der Variation bereits einbezogen ist. Z.B. kann den Ausführungen in den Abschnitten 5.2.1

bis 5.2.7 entnommen werden, dass sämtliche dynamische Effekte vollständig umgangen werden

können, wenn die Sonden infinitesimal klein ausgeführt werden. Somit musste der Einfluss der
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Sondengrösse strenggenommen mit einer wesentlich höheren Anzahl Punkte gewichtet werden,

doch sind der Minimierung der Sondenabmessungen aufgrund der Fabrikationstechnik eindeutige
Grenzen gesetzt (Abschnitt 2.1). Im Vergleich dazu birgt die Sondenform praktisch gesehen ein viel

höheres Potential hinsichtlich der Vermeidung bzw. Kleinhaltong von Auswirkungen dynamischer
Effekte.

• Amplitude der Fluktuation

In den meisten Fällen übt die Amplitode der äusseren Fluktoation (Betrag und Winkel) einen pro¬

portionalen Einfluss auf die Auswirkungen dynamischer aerodynamischer Effekte aus (1). Dynami¬
sche Ablösungen treten bei überschrittener Grenzamplitode schlagartig auf (2), und die Mechanis¬

men der Kopplungseffekte werden sehr stark durch die Amplitode der Fluktoation beeinflusst (3).

• Frequenz der Fluktuation

Die Auswirkungen der dynamischen Zirkulationseffekte steigen linear mit der Frequenz der Fluk¬

toation an. Ebenfalls hängt die Phasenverschiebung der dynamischen Grenzschichtantwort (Ab¬

schnitt 5.2.3) in erster Linie von f ab (4). Massenträgheitseffekte treten proportional f2 in Erschei¬

nung (5), während dynamische Ablösungen im für Sondenmessungen in Turbomaschinen typi¬
schen Bereich praktisch unabhängig von der Frequenz der Fluktoation auftreten (6). Eine hohe Be¬

deutung kommt der Frequenz der Fluktoation im Zusammenhang mit Kopplungseffekten zu (7).

Liegen äussere Anregungsfrequenz f und diejenige der eigeninduzierten Kärmänschen Wirbel¬

strasse fKO nahe zusammen, verunmöglicht Synchronisation eine mathematische Modellierung der

systematischen dynamischen Effekte.

• Sondenform

Die Form der Sonde ist ausschlaggebend für die Auswirkungen von dynamischen Zirkulations- und

Massenträgheitseffekten (8). Aufgrund der Ausführungen in den Abschnitten 5.2.1 und 5.2.2 ist

bei Fluktuationen des Anströmwinkels in der Drehwinkelebene ein stark unterschiedliches

dynamisches Verhalten z.B. zwischen Keil- und Zylindersonden zu erwarten. Da das instationäre

Grenzschichtverhalten stark vom örtlichen Druckgradienten an der Sondenflanke abhängt, ist ein

Einfluss der Sondenform auf diesen dynamischen Effekt sehr wahrscheinlich (9). Einen sehr

grossen Einfluss übt die Sondenform auf dynamische Ablösungen aus (10). Bereits geringfügige
Modifikationen der Gestalt können zu drastischen Änderungen des Erscheinungsbildes dieses

dynamischen Effektes führen. Die Modulation der Frequenz fK der eigeninduzierten Kärmänschen

Wirbel unter dynamischen Bedingungen und die absolute Lage der Synchronisation sowie deren

Ausdehnung im Frequenzbereich hängen ebenfalls stark von der Form der Sonde ab (11).

• Abmessung der Sonde

Für diesen Parameter gelten bei vorgegebenen Strömungsbedingungen im wesentlichen die gleichen
Aussagen wie für die Frequenz der Fluktoation, wenn anstelle von f das Produkt f D gesetzt wird.
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5.3. EIGENE EXPERIMENTELLE

UNTERSUCHUNGEN IM SCHLEPPKANAL

Unter diesem Abschnitt werden die Ergebnisse der Modellexperimente im Schleppkanal (die Ver¬

suchseinrichtung ist in Abschnitt 3.3 beschrieben) aufgeführt. Die Sonden sind in den Abbildungen
5.3-1 und 5.3-2 dargestellt. Bei den prismatischen aus Epoxyharz gegossenen Sonden (vgl.
HUMM/HÄFLIGER 1992) befindet sich der Sensor unmittelbar im Bereich der Messbohrung,
während die 3D-Sonden (Nr. XII und XIV in Abbildung 5.3-2) mit einer relativ langen Messlei¬

tung ausgeführt werden müssten. Das dynamische Ansprechverhalten wurde dadurch jedoch nur

unwesentlich beeinträchtigt.

Position der Messbohrung l/L =

Abb. 5.3-1 Prismatische Sondenßr dynamische Kalibration im Wasserkanal und Plazierung des

Sensors

Bei der scharfkantigen Version der Keilsonde mit Öffnungswinkel 0 = 60° konnten durch abdich¬

ten bzw. aufbohren der einzelnen Messbohrungen Drücke an vier verschiedenen Positionen (l/L =

0, 0.25, 0.50 und 0.75, Versionen Nr. I bis IV) gemessen werden. Zusätzlich zu der Version der

60°-Keilsonde mit gerundeter Vorderkante (R/L = 0.2) wurden die dynamischen Eigenschaften von

Keilsonden mit Öffnungswinkeln 0 = 45 und 90° (Nr. VII und VIII) untersucht. An Sonde Nr. I

konnte ein Pitotvorsatz angebracht werden (Nr. IX), und eine frei endende Version von Sonde Nr.

III (K60L4/8R0_F: Nr. IIIA) diente der Untersuchung von 3D-Effekten am Sondenende (Abbil¬

dung 5.3-2).

Zum Vergleich zu den dynamischen Eigenschaften von Keilsonden wurde eine Zylindersonde mit

unter cp = 45° und 0° plazierter Messbohrung (Nr. X und XI) dynamisch kalibriert. Mit Nr. XII

(HK_90) wurde eine konzeptionell unterschiedliche dreidimensionale Sondenform in die Untersu¬

chungen einbezogen1. Die Version Nr. XIII mit D = 60 mm, welche geometrisch ähnlich zu Sonde

Nr. III ist, diente der Untersuchung von Reynoldszahleinflüssen. Zu diesem Zweck wurde ein

Rahmen aus Aluminiumblech um die Zylindersonde (Nr. X) geformt. Die Pitotsonde (Nr. XIV)
diente ausschliesslich der Messung des als Referenz dienenden zeitinvarianten Totaldruckes p°ref im
Experiment.

Bei der Ausführung dieser Sonde wurde darauf geachtet, dass der Sensor und der Sondenkopf ins Rotationszentrum

zu liegen kommen.



5.3. Experimentelle Untersuchungen im Schleppkanal, 5.3.1. Rotationsbewegungen (a) 189

Hakensonde HK_90 Keilsonde 60" frei endende Keilsonde

XU Sensor R/L = 0%; D = 60 mm fflA

Abb. 5.3-2 3D-Sonden (HK_90 und Pitot), K60L4/8R0_D60 (Nr. XIII) und frei endende

Keilsonde Nr. IIIA

5.3.1. ROTATIONSBEWEGUNGEN (DREHWINKELEBENE)

Die Mehrzahl der Untersuchungen erfolgte mit Sonde Nr. m (K60L4/8R0: 60°-Keilsonde, l/L =

0.5, R/L = 0). Insgesamt 149 verschiedene Versuchsdurchgänge beinhalteten die Variation der Os¬

zillationsparameter (Frequenz und Amplitude), der Reynoldszahl (mit geometriegleicher Version

Nr. XIII, D = 60 mm), der Grundtorbulenz Tu der Strömung sowie des Offsets der Oszillation1.

Die Darstellung der Messresultate in dieser Arbeit beschränkt sich auf Versuchskonfigurationen für

die 60°-Keilsonde und auf einen Quervergleich der dynamischen Eigenschaften der unterschiedli¬

chen Sondenformen anhand ausgesuchter Oszillationsparameter (in HUMM/HÄFLIGER 1992 ist

der grösste Teil der Messresultate aufgeführt).

5.3.1.1. EINFLUSS DER OSZILLATIONSPARAMETER (SONDE NR. HI: K60L4/8R0)

Die Abbildungen 5.3-3 bis 5.3-5 zeigen die dynamische Antwort aus der seitlichen Druckmessboh¬

rung der sinusförmig in Drehrichtong cx oszillierenden Keilsonde K60L4/8R0 (Nr. DT). Dargestellt
sind die periodischen Mittelwerte des Druck-Koeffizienten cp i, die Standardabweichungen 's i der

Druckfluktoationen in Funktion des zeitvarianten Anströmwinkels oc (t) = cx sin (cot). Die Pfeile re¬

präsentieren den Umlaufsinn der erzwungenen Oszillationsbewegung. Zum Vergleich sind die stati¬

schen Kalibrierwerte für die korrespondierenden Anströmwinkel eingetragen. Die rechten Teile

zeigen die Powerspektren der Spannungssignale. Die Darstellung der Resultate beschränkt sich auf

drei ausgewählte Oszillationsamplitaden (cx = 15, 30, 45°) im Bereich 0.05 < k < 0.30 (die in den

Abbildungen integrierten Zahlen, welche die Konfigurationsnummer der Messung repräsentieren,

ermöglichen den Quervergleich zu den in HUMM/HÄFLIGER (1992) im vollen Umfang aufge¬
führten Resultaten).

Bei den in Abbildung 5.3-3 aufgeführten Resultaten (a = 15°) ist für alle reduzierte Frequenzen k

ein ellipsenähnlicher Verlauf des Wertes cpi (cx) ersichtlich. Die Standardabweichungen ~s\ (cx)

verlaufen, ausser bei k = 0.30, annähernd entlang dem statischen Vergleichswert si (cx). Bei

zunehmenden Anströmwinkeln (+ 9a / 9t) liegen die dynamischen Werte cp i (cx) immer über, bei

abnehmenden unter der statischen Kurve cpi (cx). In Funktion der reduzierten Frequenz k (mit
Ausnahme von Konf. Nr. 7: k = 0.2) wachsen die Abweichungen zwischen dynamischen und stati¬

schen Werten praktisch linear an. Bei einer eingehenderen Betrachtong der Messresultate fällt auf,
dass die Längsachsen der Ellipsen gegenüber der statischen Kurve leicht geneigt sind. Im

spektralen Bereich ist der Anteil der Oszillationsfrequenz fosz in allen Fällen dominierend, und hö¬

herharmonische Anteile sind nur in sehr abgeschwächter Form vorhanden. Bei den

Konfigurationen 4, 6 und 9 sind Leistungsspitzen aufgrund der eigeninduzierten Kärmänschen

l Dadurch wurden Strömungsmessungen mit pneumatisch nicht abgeglichenen Sonden simuliert
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Wirbel fK deutlich sichtbar. Bei k = 0.1 (Konf. Nr. 5) liegen fK und 2 fosz sehr nahe beieinander

und bei Konfiguration Nr. 7 fallen fK und frjsz vollständig zusammen. Eine genauere Betrachtong
der Lagen von fK führt zur Erkenntnis, dass die Beträge der Wirbelbildungsfrequenzen fK durch die

Dynamik beeinflusst werden (vgl. Abschnitt 5.5.5).
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Abb. 5.3-3 Keilsonde Nr. III: cpj , sj (a) und Powerspektren; a = 15°, 0.05 < k < 0.30
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Bei vergrösserter Oszillationsamplitode a = 30 und 45° zeigen die dynamischen Kalibrierkurven

eine völlig unterschiedlichejCharakteristik (Abbildungen 5.3-4 und 5.3-5). Die Werte cp i (cx) ver¬

laufen, ausser bei k = 0.3 (a = 30°), schlaufenähnlich, und die Standardabweichungen s i (a) wei¬

chen beträchtlich von den statischen Werten ab.
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Abb. 5.3-4 Keilsonde Nr. III: cpj , sj (a) und Powerspektren; a = 30°, 0.05 < k < 0.30
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Weiter sind allgemein im spektralen Bereich ausgeprägte höherharmonische Signalanteile vorhan¬

den, wodurch die Lagen der Kärmänschen Frequenzen fK nicht mehr leicht bestimmbar sind.

per. Mittelwert cp,. s, [-] spektirale Leistungsdichte [dBV]
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Abb. 5.3-5 Keilsonde Nr. III: cpj , sj (a) und Powerspektren; a = 45°, 0.05 <k< 0.30
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Ein augenfälliges Merkmal ist z.B. der abrupte Einbruch des Druckkoeffizienten cp i, wenn bei

Konf. Nr. 15 (k = 0.05, oc = 30°) der Anströmwinkel oc = - 25° unterschritten wird. Mit zunehmen¬

der Oszillationsfrequenz (k = 0.1) verschiebt sich die Lage des minimalen Druckkoeffizienten cp i

zu grösseren Anströmwinkeln a und ab k = 0.15 sind keine markanten Drucksenken mehr sieht

bar. Die dynamischen Kalibrierwerte bei oc = 45° unterscheiden sich nicht wesentlich von

denjenigen bei oc = 30°, ausser dass die Diskrepanzen zwischen dynamischen und statischen Werten

teilweise sehr viel grösser sind. Z.B. ist bei k = 0.1 (Konf. Nr. 27) eine Abweichung um fast ca.

500 % (!) zwischen dynamischem und statischem Wert zu verzeichnen. Ebenfalls fällt eine ausge¬

prägte Phasenabhängigkeit der Druckminima in den Mittelwerten cp i (oc) und der Maxima in den

Standardabweichungen in Funktion der reduzierten Frequenzen k auf.

Aufgrund der qualitativen Diskussion der Messergebnisse aus den Abbildungen 5.3-3 bis 5.3-5

können die Auswirkungen der Oszillationsparameter (Amplitude oc und reduzierte Frequenz k) auf

das konzeptionell unterschiedliche Erscheinungsbild der Kurven cp i (oc) und 's i (oc) in Abbildung

5.3-6 veranschaulicht werden. In Teil A sind die Bedingungen mit ellipsenförmigem Verlauf der

Kurven cpi (oc)1 durch die Symbole "o" und "O" markiert (vgl. auch Messresultate in HUMM/

HÄFLIGER 1992). Hierbei repräsentiert "O" Konditionen, bei welchen die Bauchigkeit in Funk¬

tion der reduzierten Frequenz nicht linear zunimmt. Allgemein sind für "o" und "©" höherharmoni¬

sche Frequenzanteile N * fosz in den spektralen Leistungsdichten vernachlässigbar. Einen schlau-

fenförmigen Verlauf zeigen cp i (oc) für die Parameter "•". Eine Ausnahme bilden die Konditionen

innerhalb des dunkel schattierten Bereichs: Der Verlauf cp i (oc) folgt annähernd einer Ellipse.

In Teil B werden mit "o" quasistatische Verläufe der Standardabweichungen gekennzeichnet. In¬

nerhalb dieses Bereichs ist die Kärmänsche Wirbelbildung im wesentlichen durch dynamische

Effekte unbeeinflusst. Demgegenüber weisen s i (oc) für "•" schlaufenförmige, teils erheblich von

den statischen Werten abweichende Verläufe auf.
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Abb. 5.3-6 Einfluss der Oszillationsparameter auf das Erscheinungsbild von cpj (A) und B:

sj (a)

Anhand dieser Ausführungen können die Auswirkungen vier unterschiedlicher dynamischer Effekte

identifiziert werden (vgl. Abschnitt 5.5). Die im Bereich 0 < cc < 15° und 0 < k < 0.35 ("O")

sichtbare, linear mit der reduzierten Frequenz k zunehmende, Bauchigkeit der Ellipsen cp i (oc)

beruht auf dynamischen Zirkulationseffekten, und die Neigung der Ellipsenachsen gegenüber der

statischen Kalibrierkurve ist durch Trägheitseffekte verursacht. Das inkonsequente Erschei-

' Die Ausführungen in Abschnitt 5.5.1 bzw. 5.5.2 werden zeigen, dass ein derartiger Verlauf Voraussetzung für die

mathematische Modellierung von Zirkulations- und Massenträgheitseffekten ist.
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nungsbild der Kurven für k = 0.2 und 0.4 ("®") ist der Synchronisation der Kärmänschen Wirbel

zuzuschreiben. Als Indiz für das Auftreten dieses dynamischen Effektes ist in allen Fällen für k ~

0.2 das Zusammenfallen der Frequenzen f und fK zu beobachten (sowie f = 2 fK für k = 0.4).
Grund für die schlaufenförmigen Verläufe cp i (cx) bei grösseren Oszillationsamplituden (cx >

22.5°) sind dynamische Ablösungen, deren Auswirkungen auf die Druckkoeffizienten je nach

Amglitode und Frequenz der Oszillation sehr unterschiedlich ausfallen. In den Fällen für k > 0.3

mit oc = 30 und 37.5° führt dieser transiente Vorgang zußllig zu einem annähernd ellipsenförmigen
Verlauf von cpi (cx).

5.3.1.2. EINFLUSS DER SONDENFORM

Die dynamischen Eigenschaften unterschiedlich geformter Sonden sind aus Abbildung 5.3-7 er¬

sichtlich. Die Resultate der Keil- (R/L = 0, l/L = 0.5), Haken- und Zylindersonden sowie der Halb-

zylindersonde (GIZZI 1994) stammen von Oszillationsparametern k = 0.1 (reduzierte Frequenz)
und 15° < oc < 45° (Amplitode). Für diese z.B. aufgrund realistischer vorgegebener dynamischer
Bedingungen in Turbomaschinen hinsichtlich Fluktoationen des Anströmwinkels cx (t) präsentieren
sich die Eigenschaften der untersuchten Sonden zum Teil in völligem Kontrast Vereinzelt sind Dis¬

krepanzen zwischen dynamischen und statischen Kalibrierwerten cp i (cx) von bis zu einer Grös¬

senordnung zu verzeichnen. Dieser Sachverhalt wird am deutlichsten anhand des Vergleichs der

Daten von Sonde K60L4/8R0 (Nr. HI) und der Zylinder- (ZYL_45) resp. Halbzylindersonde illu¬

striert. Vor allem bei der Zylindersonde sind die dynamischen und statischen Kalibrierkurven bis zu

einer Oszillationsamplitode von cx = 30° praktisch deckungsgleich.

Die unterschiedlichen dynamischen Kalibriereigenschaften der einzelnen Sonden widerspiegeln sich

auch bei den Standardabweichungen (Abbildung 5.3-8). Während die dynamischen Werte "si (cx)
bei einzelnen Sondenformen entlang der zum Vergleich eingezeichneten statischen Referenzlinie

folgen, weichen sie bei anderen Sonden zum Teil deutlich davon ab. Interessant ist die Beobach¬

tung, dass die unter dynamischen Bedingungen registrierten Standardabweichungen in einzelnen

Fällen wesentlich unter die statischen Werte zu liegen kommen. Der Grund hierfür ist darin zu su¬

chen, dass den Kärmänschen Wirbeln, der Hauptquelle der Druckfluktoationen unter statischen

Bedingungen, durch die Oszillation eine gewisse Systematik aufgezwungen wird. Da bei der peri¬
odischen Mittelwertbildung alle systematischen Signalanteile in den Wert cp i (cx) übergehen, neh¬

men die stochastischen Signale zwangsläufig ab.

• Öffnungswinkel von Keilsonden:

Die Kalibrierkurven cp i (cx) der scharfkantigen Keilsonden weisen im wesentlichen ähnliche

Merkmale auf. Alle Versionen zeigen bei geringen Oszillationsamplitoden (cx « cxs) einen ellipsen¬
förmigen Verlauf, wogegen bei zunehmender Oszillationsamplitode die für dynamische Ablösung
typischen Schlaufenbildungen sichtbar sind. Beim Vergleich der Charakteristika ist darauf zu ach¬

ten, dass die Oszillationsamplitoden für Sonde Nr. m (K60L4/8R0) a = 15, 30 und 45°, bei Sonde

Nr. Vn (K45L4/8R0) a = 11.25, 22.5 und 37.75° sowie bei Sonde Nr. VIII (K90L4/8R0) cx =

22.5 und 45° betragen (der Grund für diese inkonsequente Wahl der Oszillationsamplitoden liegt
darin, dass in Abschnitt 5.2.4 der statische Ablösewinkel cxs (= 0 / 2) der einzelnen Sonden als

massgebende Bezugsgrösse identifiziert wurde).

Die Resultate zeigen, dass bei schlanken Keilsonden dynamische Ablösungen allgemein schon bei

geringeren Oszillationsamplitoden in Erscheinung treten. Während z.B. die dynamischen Kalibrier¬

daten von Sonde Nr. VII (0 = 45°) bei a = 22.5° eine deutliche Schlaufenbildung zeigen, verläuft

die Kurve der unter identischen dynamischen Bedingungen kalibrierten 90°-Keilsonde ellipsen¬
förmig. Insbesondere sind die viel höheren Standardabweichungen der Drucksignale bei den Keil¬

sonden mit 0 = 45 und 60° gegenüber der Version mit 0 = 90° zu erwähnen.
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• Vorderkantengestaltung

Bemerkenswert ist der Einfluss der Vorderkantengestaltong bei Keilsonden auf die dynamischen

Eigenschaften. Bei der mit einer gerundeten Vorderkante R/L = 0.2 gefertigten 60°-Keilsonde

(K60L4/8R2) fällt neben den generell geringeren Diskrepanzen zwischen dynamischen und stati¬

schen Kalibrierdaten auf, dass die Auswirkungen dynamischer Ablösung stark abgeschwächt auf¬

treten (vgl. auch Resultate in HUMM/HÄFLIGER für k = 0.2 und 0.3).

• 3D-Effekte

Die Auswirkungen eines freien Sondenendes auf die dynamische Kalibriercharakteristik sind deut¬

lich sichtbar (Sonde Nr. IIIA). 3-dimensionale Umströmungen des freien Sondenendes bewirken

2-cp,[-J 2-cpiH statisch

2
- cPi M statisch -4

Abb. 5.3-7 Dynamische Kalibrierdaten cpj (a) der untersuchten Sonden bei k = 0.1
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eine markante Reduktion der Auswirkungen dynamischer Effekte - namentlich dynamischer Ab¬

lösung. Wirken sich derartige Effekte z.B. bei frei endenden Zylindersonden ähnlich aus, kann

postuliert werden, dass deren Anzeige auf Fluktoationen in Drehrichtong überhaupt unanfällig ist.

Entgegen den Erwartungen fielen die Resultate der Hakensonde HK_90 aus. Obwohl der Sonden¬

kopf die geringsten Abmessungen im Vergleich zu den anderen Formen aufweist, sind die dyna¬
mischen Auswirkungen ziemlich ausgeprägt. Der Grund liegt wahrscheinlich darin, dass die an den

Kopf anschliessende Partie einen bedeutenden zirkulationsinduzierten Auftrieb erzeugt (vgl. Ab¬

schnitte 5.2.1 und 5.5.1). Vorteilhaft wirkt sich hingegen aus, dass die dynamischen Kalibrierkur¬

ven ellipsenförmig verlaufen, wodurch die Effekte modellierbar sind (Abschnitt 5.5.1). Bei dieser

Sonde sind zudem Auswirkungen eigeninduzierter Druckfluktuationen vernachlässigbar.

-45 -30 -15 0 15 30 45 -45 -30 -15 0 15 30 45

-45 -30 -15 0 15 30 45 -45 -30 -15 0 15 30 45

Anströmwinkel a ["] Anströmwinkel a [°]

Abb. 5.3-8 Standardabweichungen sj (a)der untersuchten Sonden bei k = 0.1
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5.3.1.3. REYNOLDSZAHLEINFLÜSSE

In Abbildung 5.3-9 sind die Resultate der bei 20'000 < Re 80'000 dynamisch kalibrierten 60°-Keil-

sonden für oc = 15, 30 und 45°, k = 0.1 aufgeführt (k = 0.2/0.3 -> vgl. HUMM/ HAFLIGER).
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Die dargestellten Kalibrierwerte weisen trotz der Tatsache, dass die Reynoldszahl um Faktor 4 ver¬

ändert wurde, keine nennenswerten Diskrepanzen auf. Daneben sind die Ergebnisse für die vorlie¬

genden Untersuchungen insofern bedeutend, dass dadurch der Nachweis erbracht wird, dass die

dynamischen Fluid/Sonden-Interaktionen durch den dimensionslosen Parameter k universell

charakterisiert werden können.

5.3.1.4. TURBULENZEINFLUSSE

In den Abbildungen 5.3-10 und 5.3-11 sind die in einer Strömung mit künstlicher Grundtorbulenz

aufgenommenen dynamischen Charakteristika cp 12 (oc) und i 1 (cot) von Sonde Nr. III aufgeführt
(Turbulenzfälle 0, 1 :Tu = 4 %, 2: Tu = 7.5 %). Die Wahl der Darstellung s 1 (cot) anstelle von s 1

(oc) wurde wegen der besseren Übersichtlichkeit getroffen. Die Präsentation der Resultate be¬

schränkt sich auf die Konfigurationen mit a = 15°, 30° und k = 0.1. In HUMM/HÄFLIGER (1992)
sind alle Kalibrierdaten aufgeführt; ebenso finden sich darin Angaben über die Ausbildung der

Turbulenzgeneratoren sowie die Beschreibung der Versuchsdurchführung.

Richtungskoeffizient cp 12 (-1
2.00

1.00

0.00

-1.00

Standardabweichung si [-]

-2.00

— TuO
— Tul
- Tu 2

-^f**^*^^ ^^F

^
*" -^0*^

-15.0 -7.5 0.0 7.5

Anströmwinkel a [°]

15.0 0.5 it it 1.5 Jt

Phasenwinkel cot [-]

27t

Abb. 5.3-10 Richtungskoeffizienten cpj£ (a) und Standardabweichungen sj (cot); a=15°,k

0.1; Turbulenzfälle 0, l(Tu~4 %), 2 (Tu » 7.5 %)

4.0

2.0

0.0

-2.0

-4.0

Richtungskoeffizient cp 12 [-]

i !

'
1

1 /

: ^<^
^r-^°\j^ss^'^ J

TuO
Tul
Tu 2

\~/ |
i !
' 1

-30 -15 0 15

Anströmwinkel oc [°]

30

Standardabweichung si [-]

0.5 7t Tt 1.5 JC

Phasenwinkel cot [-]

2 7t

Abb. 5.3-11 Richtungskoeffizienten cpj2 (a) und Standardabweichungen sj (cot); a = 30°, k =

0.1; Turbulenzfälle 0, l(Tu~4 %), 2 (Tu = 7.5 %)

Die Verläufe cp 12 (oc) lassen bei einer Amplitode ot = 15° keine wesentlichen Unterschiede erken¬

nen. Die Standardabweichungen s 1 (cot) steigen mit zunehmendem Turbulenzgrad der Strömung
an1. Demgegenüber sind bei einer Amplitode von cx = 30° markante Unterschiede im Verlauf cp 12

1 Die Ausführungen in Abschnitt 5.3.4.4 zeigen, dass für diese Konditionen (Amplitude und reduzierte Frequenz

der Oszillation) zuverlässige Turbulenzmessungen möglich sind.
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(cx) zu verzeichnen (Abbildung 5.3-11). Auch die Standardabweichungen s i (cot) liegen im Turbu¬

lenzfall 2 nicht mehr konsequent oberhalb denjenigen im Turbulenzfall 1.

Die im Turbulenzfall 0 sichtbare, für dynamische Ablösung typische, Schlaufenbildung wird mit

zunehmender Turbulenz deutlich abgeschwächt resp. vollständig unterdrückt. Es ist indessen kaum

wahrscheinlich, dass dynamische Ablösungen durch die erhöhte Grundtorbulenz zum Verschwin¬

den gebracht werden, da die für diesen Effekt charakteristische Spitze ^\max Dei ©* ~ 1.257t beste¬

hen bleibt (vgl. Abschnitt 5.5.4).

5.3.1.5. EINFLUSS DES PNEUMATISCHEN ABGLEICHWINKELS (OSZILLATION MIT

OFFSET)

In einem weiteren Teil der Experimente wurde Sonde Nr. IE (60°-Keilsonde) mit unterschiedlichen

Offseteinstellungen oc (t) = Aocoffs + a sin (cot) oszilliert. Dadurch wurden Fälle simuliert, in

welchen Sonden für Messungen in Turbomaschinen nicht pneumatisch abgeglichen sind. In Ab¬

bildung 5.3-12 sind die Druckkoeffizienten cp i und cp2 der 60°-Keilsonde für verschiedene Off¬

seteinstellungen Aocoffs aufgeführt (k = 0.1 und oc = 15, 30 und 45°).

a=15°;k = 0.1
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Abb. 5.3-12 Dynamische Kalibrierwerte der 60°-Keilsonde K60L4/8R0 mit unterschiedlichen

Offseteinstellungen AaoFFS = 0, 2.5, 5 und 10°(k = 0.1,a = 15, 30 und45°)
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Da die Sonde mit nur einer einzelnen Druckmessbohrung ausgerüstet ist, stammen die entsprechen¬
den Werte für cp i und cp2 aus separaten Experimenten, mit unterschiedlichen Vorzeichen der Off¬

seteinstellungen. Zusätzlich müssen die Werte qp2 um 71 phasenverschoben werden. Die Definitio¬

nenfür die in Abbildung 5.3-12 aufgeführten Druckkoeffizienten cpi und cp2lauten (vgl. Ab¬

schnitt 3.3.6):

cpi (a, Aocoffs) = cp ( Aocoffs + <x sin (cot))
cp2 (cx, Aocoffs; = cp (- Aocoffs + a sin (tot + 7t))

Schon bei geringen Oszillationsamplitoden (oc = 15°) machen sich mit zunehmendem Offset

Aocoffs Asymmetrien in der Charakteristik bemerkbar. Hauptursache hierfür sind dynamische

Ablösungen auf der Saugseite der Sonde (Koeffizient cp2). Die Auswirkungen dieser Effekte auf

die Richtongsmessung können anhand der Verläufe der aus den Werten cp i und cp 2 gebildeten
Differenzdruckkoeffizienten cp 12 = cp 1 - cp2 illustriert werden (Abbildung 5.3-13).

Richtungskoeffizient cp 12 [-]
2.0

10

0.0

-10

-2.0

-3.0

-30 -20 -10 0 10 20

Anströmwinkel et (t) [°]

Abb. 5.3-13 Differenzdruckkoeffizienten cpj2 der 60°-Keilsonde K60L4/8R0 (Nr. III) mit un¬

terschiedlichen Offseteinstellungen AaoFFS (k = 0.1, a= 15)

Der ellipsenähnliche Verlauf des Differenzdruckkoeffizienten cp 12 bei Aocoffs = 0°. welcher Vor¬

aussetzung für eine mathematische Modellierung der dynamischen Effekte ist (vgl. Abschnitt 5.5),
wird mit grösseren Offseteinstellungen zusehends verzerrt. Somit ist bei Messungen in Turboma¬

schinen unbedingt auf eine exakte Ausrichtong der Sonden zu achten. Je grösser die Abweichungen
vom pneumatisch abgeglichenen Zustand der Sonden sind, desto grösser sind Messfehler, eine

Aussage, welche auch auf pneumatische Messungen zutrifft (vgl. Abschnitt 5.3.4 und Kapitel 6).

• statisch

|AaoFFs = 0o' \/*

•

'

Aa0FFS=5<
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5.3.1.6. TOTALDRUCKANZEIGE

Die dynamische Kalibrierung der Sonden Nr. I, V, DC und XI sollte über Auswirkungen von

Fluktoationen in Drehrichtong auf die Totaldruckanzeige Aufschluss geben. In Abbildung 5.3-14

sind die Totaldruck-KoeffizientenJipo in Funktion des Anströmwinkels oc aufgetragen. Die Os¬

zillationsparameter betragen dabei oc = 30° und k = 0.1.

Totaldruck-Koeffizient cpo [-]

-3.6

-15 0 15

Anströmwinkel oc [°]

Totaldruck-Koeffizient cpo [-1

-2.4

-3.6

-15 0 15

Anströmwinkel a [°]

Abb. 5.3-14 Totaldruckanzeige cpg bei Fluktuationen in Drehrichtung; a = 30°, k = 0.1

Bei Sonde Nr. I weicht cpo (oc) am stärksten von den statischen Werten cpo (oc) ab. Demgegenüber

liegen die dynamischen und statischen Werte bei Sonde Nr. V und insbesondere Nr. XI sehr nahe

beisammen. Interessant ist die Beobachtong, dass die Auswirkungen dynamischer Effekte bei der

zu Sonde Nr. I geometrisch ähnlichen Version Nr. DC mit Pitotvorsatz praktisch verschwinden.

Neben den Auswirkungen der dynamischen Effekte auf die Absolutbeträge in Messbohrung 0 ist

besonders herauszustreichen, dass sich der Umlaufsinn der dynamischen Werte cpo (oc) bei den

verschiedenen Sonden unterscheidet.

Die Messresultate von Sonde Nr. I für Oszillationsparameter 0.1 < k < 0.3, oc = 15, 30 und 45°

sind in HUMM/HÄFLIGER (1992) aufgeführt. Die dabeisichtbaren Auswirkungen der dynami¬
schen Effekte sind teils gravierend. In Extremfällen (z.B. oc = 45°, k = 0.3) registriert die Total-

druckmessbohrung Maximalwerte, welche cpo = 0.3 nicht übersteigen.

Eine weitere Eigenheit der Auswirkungen dynamischer Effekte auf die Signale aus der Totaldruck-

messbohrung ist anhand Abbildung 5.3-15 ersichtlich. Entgegen den Signalen in der seitlichen

Messbohrung zur Richtungs- und statischen Druckmessung (vgl. Abb. 5.3-3 bis 5.3-5) dominieren

im Signal po höherharmonische Anteile mit 2 fosz- Diese Beobachtong trifft für Sonde Nr. I bei

allen und für die übrigen untersuchten Sonden bei praktisch allen Konfigurationen zu (vgl.
HUMM/HÄFLIGER 1992). Als Grund hierfür ist anzunehmen, dass sich an der Sondenspitze
Fluktoationen des projizierten Staudrucks infolge der kinematischen Relativbewegung bemerkbar

machen (vgl. Abschnitt 5.2.6.2; Staudruckprojektion).
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Spektrale Leistungsdichte [dBV]

-120

0 10 20 30 40 50

Frequenz [Hz]

Abb. 5.3-15 Powerspektrum des Signals in Messbohrung 0; Sonde Nr. I, a = 30°, k = 0.1

5.3.2. ROTATIONSBEWEGUNGEN (KIPPWINKELEBENE)

Untersuchungen über Auswirkungen infolge von Fluktoationen in der Kippwinkelebene führte

GIZZI (1994) durch. Die Experimente umfassten die dynamische Kalibration von drei konzeptio¬
nell unterschiedlichen Sonden. Die Abbildung der Sonden und eine Beschreibung der Versuchs¬

durchführung sind im Anhang A-5.3.2 beigefügt. Die Gestalt einer 4-Loch-Zylindersonde ent¬

spricht derjenigen in GOSSWEILER (1993) bzw. HUMM/SIGNORELL (1989). Inwiefern Modi¬

fikationen prismatischer Sonden zu einer Verringerung der Auswirkungen dynamischer Effekte

führen, sollte mit Hilfe der Zylinder-Elementsonde, welche mit einem zur Zylindersonde baulich

identischen Kopf, aber abgewinkeltem Schaft gefertigt wurde, abgeklärt werden. Die Parabo-

loidsonde mit einem 3-dimensional ausgeführten Kopf sollte in dieser Hinsicht die besten Eigen¬
schaften aufweisen.

In Abb. 5.3-16 sind die Verläufe der Druckkoeffizienten cpi (y) in den Messbohrungen 0 (Total¬

druckmessung), 1 & 2 (Messung von Anströmwinkel oc und statischem Druck) und 3 (Messung
des Anströmwinkels y) aufgeführt. Die Oszillationsparameter betragen k = 0.1 und 7.5 < y < 30°.

Natorgemäss wirken sich Fluktoationen in der Kippwinkelebene in erster Linie auf die Druckan^
zeige in den Messbohrungen 3 aus1, doch sind selbst bei relativ geringen Oszillationsamplitoden (y
< 15°) in den Messbohrungen 1 und 2 der Zylinder- sowie der Zylinder-Elementsonde Abwei¬

chungen zwischen dynamischen und statischen Kalibrierwerten von ca. 25 % des Staudrucks fest¬

zustellen. Hierbei ist bei der 3D-Paraboloidsonde eindeutig ein Vorteil zu verzeichnen.

Die Totaldruckanzeigen cpo sind für geringe Oszillationsamplitoden (y < 15°), abgesehen von der

unerklärlichen Diskrepanz zwischen statischem und dynamischem Wert für y = 15° im Fall der Zy¬

linder-Elementsonde, wenig beeinflusst. Interessant ist die Beobachtong, dass die Totaldruckanzei¬

ge der Paraboloidsonde bei grösseren Oszillationsamplitoden sehr viel stärker durch die dynami¬
schen Effekte beeinflusst wird. Der generell für y > 15° merkwürdig anmutende Verlauf der Kali¬

brierwerte in den Messbohrungen 0 und 1 & 2 ist nicht auf äussere Störeinflüsse zurückzuführen,

da die Messresultate in Messbohrung 3 einen durchweg systematischen Verlauf aufzeigen und all¬

fällige Störungen auch hier beobachtet würden.

Im Vergleich zu den Messresultaten in Abschnitt 5.3.1.1 (Fluktoationen in der Drehwinkelebene)

sind die Einflüsse der Fluktoationen in der Kippwinkelebene auf die Sondenanzeige sehr viel grös¬

ser. In diesem Zusammenhang entsprechen die Messresultate der modifizierten Zylinder-Element¬
sonde insgesamt nicht den Erwartungen; nur gerade bei sehr grossen Oszillationsamplitoden fallen

1 Die Ursache für den Verlauf von cp3 (y) bei der Zylinder-Elementsonde im Fall von y = 22.5° ist am ehesten in

einem "unsauberen" Triggersignal zu suchen (vgl. Abschnitt 3.3.6.4).
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die Auswirkungen der dynamischen Effekte bei den Koeffizienten cp i und cp2 um ca. Faktor 2

geringer aus. Offensichtlich wurde der prismatische Teil zu lang ausgeführt, wodurch dynamische

Zirkulationseffekte in Messbohrung 3 infolge Auftriebsänderung (vgl. Abschnitt 5.2.1) auch bei

dieser Version beträchtlich ausfallen. Demgegenüber konnten die Auswirkungen dieses dynami¬

schen Effekts bei der Paraboloidsonde wesentlich verringert werden. Durch eine konsequente Ver¬

jüngung des Schaftes sollte der Einfluss der dynamischen Zirkulation im Idealfall ganz unterdrückt

werden können, wobei dieser Sondenform aufgrund der Baubarkeit gewisse Einschränkungen

auferlegt sind.

Abb. 5.3-16 Messresultate der Untersuchungen von GIZZI (1994); k = 0.1, 7.5 <y < 30°



204 5. Dynamische Eigenschaften aerodynamischer Sonden

5.3.3. LONGITUDINALBEWEGUNGEN

Die Untersuchungen der Auswirkungen von Fluktoationen des Geschwindigkeitsbetrags auf die

dynamische Anzeige von Sonden erfolgten mit Hilfe des für longitodinale Oszillationen umgebauten
Antriebmechanismus (Abbildung 3.3-6, Abschnitt 3.3). Durch die der Grundgeschwindigkeit co

des Schleppwagens superponierte erzwungene sinusförmige Longitodinalbewegung der Sonden

wurde eine periodisch variierende Anströmgeschwindigkeit nach Gleichung 5.3-2 simuliert1.

c„ (t) = co (1 + |j- cos (cot)) (5.3-2)

Die Resultate der dynamischen Kalibrierung für die 60°-Keilsonde sind in Abbildung 5.3-17 aufge¬
führt. Dargestellt sind die angezeigten Drücke p (t) - p«, in den 4 Messbohrungen (0 < l/L < 0.75)
für relative Anströmwinkel -20 < oc < 20°. Die Oszillationsparameter betragen c / co = 0.50 und k =

0.1 (der Pfeil kennzeichnet abnehmende Geschwindigkeit - 3c / 3t). Zum Vergleich sind die theo¬

retisch resultierenden quasistatischen Werte p (t) - p«. = cpstat (cx) p/2 c2 (t) eingetragen. Da diese

Art der Experimente mit einem äusserst grossen Aufwand verbunden war, erfolgte die Kalibration

für die Messbohrungen l/L = 0 und 3/4 nur für ausgewählte Anströmwinkel oc.

Je nach Anströmwinkel und Position der Messbohrung am Keil zeigen die Verläufe p (t) - poo

grosse Unterschiede gegenüber dem quasistatischen Wert. Für die meisten Konfigurationen ist bei

den Verläufen insgesamt eine gute qualitative Übereinstimmung zu F (c) in Abb. 5.2-5 C, Abschnitt

5.2.2 (Gesamtkraft am Zylinder infolge reiner Massenträgheitseffekte) ersichtlich. Demzufolge
dominieren Massenträgheitseffekte die Druckanzeige aufgrund der Fluktoation des Geschwin¬

digkeitsbetrags. Folgende Merkmale sind festzuhalten:

• Die "Bauchigkeit" der Kurven ist von der Position der Messbohrung l/L und dem Anström¬

winkel a abhängig.
• Bei oc < -10° (l/L = 0.75) erfolgt eine Änderung des Umlaufsinns von p (t) - p».
• Nichtlinearitäten überlagern den theoretischen durch reine Massenträgheitseffekte bewirkten

Verlauf der Kurven entsprechend Abb 5.2-5 C für F (c):

p (t) - p« = cpstat (a) p/2 c2 (t) + B p /2 D 3c / 3t (Gleichung 5.2-7)

Allgemein variieren die Auswirkungen der Massenträgheitseffekte auf die Sondenanzeige in einer

Messbohrung stark in Funktion des Anströmwinkels oc. In einzelnen Fällen können sie sogar mit

negativem Vorzeichen in Erscheinung treten. Dadurch, und insbesondere aufgrund der Nichtlineari¬

täten, gestaltet sich die mathematische Beschreibung dieser dynamischen Effekte (Abschnitt 5.5.2)
sehr schwierig. Als Ursache für den nichtsystematischen Verlauf der Kurven p (t) - p«, kommen

neben anderen dynamischen Effekten, von welchen z.B. dynamische Zirkulations- und Kopp¬

lungseffekte sowie dynamische Ablösung wahrscheinlich die grössten Einflüsse ausüben, auch Vi¬

brationen des Antriebsmechanismus in Betracht. Dass letztere eher geringe Auswirkungen auf das

Experiment haben, zeigt Abbildung 5.3-18. Die unter identischen dynamischen Bedingungen auf¬

genommenen Drücke in den unter cp = 0° und 45° (0 < cp < 55° -»vgl. HUMM/HÄFLIGER) ange¬

brachten Messbohrungen des Zylinders folgen dem theoretisch modellierten Verlauf nach Gl. 5.2-8

im Vergleich zum Keil sehr viel besser.

Aus technischen Gründen erfolgten die Experimente bei sehr tiefen Schleppwagengeschwindigkeiten mit co =

0.34 m/s, wodurch die Auflösung der Messung infolge geringer Staudrücke an das untere Limit stiess. Aus

diesem Grund wurden grosse relative Oszillationsamplituden (c / co = 0.25 und 0.50) gewählt, um ausreichend

hohe dynamische Signalanteile zu gewährleisten.
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Abb. 5.3-18 Angezeigte Drücke p (t) - poodes Zylinders (cp = 0°und45°); c /cn = 0.50,k = 0.1
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5.3.4. AUSWIRKUNGEN DYNAMISCHER EFFEKTE AUF

SONDENMESSUNGEN

Anhand der Messergebnisse in diesem Abschnitt können die Auswirkungen dynamischer Effekte

auf die Messungen der Strömungsgrössen bestimmt werden. Dies soll verdeutlichen, welch grosse

Bedeutung z.B. der Wahl der Sondenform für Messungen in hochgradig fluktuierenden Strömun¬

gen beikommt. Weiter dient dieser Arbeitsschritt als Ausgangslage für Kapitel 6, wo Messfehler an

einem konkreten Beispiel quantifiziert werden.

In den Abschnitten 5.3.4.1 bis 5.3.4.3 wird auf die Konsequenzen bei der Messung des Total- und

statischen Drucks sowie des Anströmwinkels oc mit schnellansprechenden Sonden eingegangen.
Inwiefern sich dynamische Effekte auf die Messresultate pneumatischer (langsam ansprechender)
Sonden auswirken, wird jeweils zum Schluss der entsprechenden Abschnitte behandelt. Hierbei

finden teils die gleichen Gedankenmodelle wie bei der Quantifizierung von Turbulenzeinflüssen auf

die pneumatische Sondenanzeige in Abschnitt 4.2.3.2 Anwendung: Nichtlinearitäten zwischen z.B.

zeitvarianter Geschwindigkeit c (t) und an der Messbohrung anliegendem Druck p (t) ~ c2 (t) führen

unweigerlich zu einer Abweichung zwischen korrektem zeitlichen Mittelwert der Geschwindigkeit
und von der Sonde angezeigtem. Somit können die Ergebnisse des numerischen Integrationsver¬
fahrens für eine qualitative Vorhersage der Anzeige einzelner Strömungsgrössen mit unterschiedli¬

chen Sondenformen herangezogen werden. Auch hier zeigt sich, dass eine zuverlässige Aussage
über den Betrag der Fehlmessung nur im Kontext mit der Fluktoation der Strömung in allen Di¬

mensionen (Geschwindigkeitsbetrag, Rotation in Dreh- und Kippwinkelebene) und dem Einbezug
der (dynamischen) Kalibriercharakteristik erfolgen kann. Ein derartiges Vorgehen würde den Rah¬

men der vorliegenden Ausführungen bei weitem sprengen. Und aus diesem Grund werden unter

diesem Abschnitt nur einzelne Einflüsse isoliert betrachtet.

5.3.4.1. MESSUNG DES TOTALDRUCKS

Die Auswirkungen dynamischer Effekte auf die Totaldruckanzeige unterschiedlich geformter Son¬

den können direkt aus den Verläufen cpo (cc) in den entsprechenden Abbildungen in Abschnitt 5.3

herausgelesen werden (hierbei kann die Differenz zwischen dynamischem cpo (oc) und statischem

Druckkoeffizienten cpo (oc) einem Messfehler in Prozent des Staudrucks gleichgesetzt werden):

• Abbildung 5.3-14: Einfluss von Fluktoationen in der Drehwinkelebene auf die Totaldruckan¬

zeige von prismatischen Sonden (Keilsonden Nr. I, V, IX und Zylindersonde Nr. XI).
• Abbildung 5.3-16: Einfluss von Fluktoationen in der Kippwinkelebene auf die Totaldruckan¬

zeige einer prismatischen Zylinder- und modifizierten Zylindersonde sowie einer 3D-Sonde.

• Abbildungen 5.3-17 & 18: Einfluss von Fluktoationen des Geschwindigkeitsbetrags auf die

Totaldruckanzeige einer spitzwinkligen Keil- und Zylindersonde. Die Auswirkungen auf die

Totaldruckanzeige einer Keilsonde mit Pitotvorsatz (Nr. LX) sind anhand des in Abbildung
5.5-7, Abschnitt 5.5.2 aufgeführten Trägheitsterms ersichtlich.

Die bereits zu den einzelnen Abbildungen erfolgten Diskussionen können im Kontext mit der Quan¬

tifizierung dynamischer Effekte (Abschnitt 5.5) wie folgt zusammengefasst werden:

• Die Totaldruckanzeige der spitzwinkligen Keilsonde (Nr. I) ist im Vergleich z.B. zur Zylin¬
dersonde infolge Fluktoationen des Geschwindigkeitsbetrags sehr viel weniger beeinflusst.

Voraussetzung hierfür ist indessen zeitlich invariante Geradanströmung: oc (t) = 0, denn bei

Schräganströmung ändern sich die Verhältnisse grundlegend. Eine Modellierung der win¬

kelabhängigen Trägheitseffekte (Abschnitt 5.5.2), welche in diesem Zusammenhang den

grössten Einfluss ausüben, gestaltet sich dann beinahe unmöglich. Zusätzlich weist diese

Sondenform hinsichtlich der Auswirkungen von Fluktoationen in der Drehwinkelebene auf

die Totaldruckanzeige absolut ungenügende Eigenschaften auf.
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• Die Auswirkungen von Fluktoationen in der Drehwinkelebene auf die Totaldruckanzeige von

Keilsonden können durch die Rundung der Vorderkante (R/L = 0.2, Nr. V) oder die Verwen¬

dung eines Pitotvorsatzes (Nr. IX) drastisch verringert werden (Abb. 5.3-14).

• Die Totaldruckanzeige der prismatischen Zylindersonde ist praktisch unanfällig auf Fluktoa¬

tionen in der Drehwinkelebene. Hinsichtlich Fluktoationen in der Kippwinkelebene weisen

3D-Sonden nur bei geringen Amplituden -20 < y< 20° der Oszillation bessere Eigenschaften
auf.

• Auswirkungen aufdie Anzeige pneumatischer (langsam ansprechender) Sonden

Sehr einfach können die Auswirkungen reiner Fluktoationen des Geschwindigkeitsbetrags auf die

Totaldruckanzeige quantifiziert werden. Der von der Totaldruckmessbohrung registrierte zeitliche

Mittelwert kann durch die Integration von p (t) nach Gleichung 5.2-8 (Abschnitt 5.2.2) bestimmt

werden. Dabei werden die Auswirkungen der Trägheitseffekte durch die Mittelung eliminiert1. Bei

einer Fluktoation c (t) = co + c cos (cot), p«. = konst. und A = cpo (oc) ergibt sich für p (t):

plÖ = p„ + cpo(a)p^(l+i(c/co)2) (5.3-3)

Demzufolge zeigen pneumatische Totaldrucksonden aufgrund reiner Fluktoationen des Geschwin¬

digkeitsbetrags zu hohe Mittelwerte an, jedoch wird sich auch in diesem Zusammenhang der Ein¬

fluss von Fluktoationen in der Drehwinkelebene ähnlich wie bei der Turbulenz bemerkbar machen.

So kann aufgrund der Ausführungen in Abschnitt 4.2.3.2 eine relativ zuverlässige Aussage über

die Anzeige des Totaldrucks in fluktuierenden Strömungen getroffen werden: Pitotsonden zeigen

einen zu hohen Mittelwert an, während z.B. mit Zylindersonden eine wesentlich zuverlässigere

Totaldruckmessung möglich ist (vgl. Abbildung 4.2-7). Im Vergleich hierzu kann aus dem Verlauf

von cpo (tt) in Abbildung 5.3-14 abgeschätzt werden, dass der angezeigte zeitliche Mittelwert der

spitzwinkligen Keilsonde (Nr. I) infolge Fluktoationen in der Drehwinkelebene zu tief liegt.

5.3.4.2. MESSUNG DES STATISCHEN DRUCKES

Die Auswirkungen dynamischer Effekte auf die Messung des statischen Druckes können analog

dem Verfahren in Abschnitt 5.3.4.1 quantifiziert werden. Aus den Diskrepanzen zwischen den Ver¬

läufen cp i bzw. cp2 (et) unter dynamischen und denjenigen unter statischen Strömungsbedingun¬

gen cpi (oc) und cpi (oc) lässt sich die Beeinflussung des statischen Sondendruck-Koeffizienten2

cp«, (oc) = (cpi (cc) + cp2 (cc)) / 2 abschätzen.

• Fluktuationen des Geschwindigkeitsbetrags

Der Maximalbetrag der Auswirkungen von Fluktoationen des Geschwindigkeitsbetrags auf die An¬

zeige der seitlichen Druckmessbohrung fällt bei Keil- und Zylindersonden ungefähr gleich aus

(Abbildungen 5.3-17 & 18). Bei Zylindersonden ist hierbei jedoch der entscheidende Vorteil zu

verzeichnen, dass deren Anzeige praktisch ausschliesslich durch Massenträgheitseffekte beeinflusst

wird, während bei Keilsonden eine Vielzahl anderer dynamischer Effekte gleichzeitig auftritt und

dadurch eine Korrektur der Messresultate erschwert wird.

Es gilt: -J- B —d(cot) = 0
2 7t I 3t

JcM = 0

In diesem Zusammenhang zeigt sich die Schwierigkeit der Begriffsbildungen. Strenggenommen musste bei cp «,

und cp«, von "dynamischen und statischen statischen Sondendruckkoefftzienten" gesprochen werden. Die

Kennzeichnung von cp,» und cp «, sollte jedoch ausreichend Klarheit über die entsprechenden Bedingungen

schaffen.
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• Fluktuationen in der Kippwinkelebene

Die Auswirkungen von Fluktoationen in der Kippwinkelebene auf die Messung des statischen

Druckes können anhand der Versuchsergebnisse aus GIZZI (1994) für drei konzeptionell unter¬

schiedliche Sondentypen diskutiert werden (Abb. 5.3-16). Insbesondere für geringe Oszillations¬

amplitoden weist die 3D-Paraboloid-Sonde die eindeutig besten Eigenschaften auf (-20 < y < 20°).

Demgegenüber ist die Anzeige der prismatischen Zylindersonde relativ stark verfälscht.

• Fluktuationen in der Drehwinkelebene

Der Einfluss von Fluktoationen in der Drehwinkelebene auf die Messung des statischen Druckes

der Strömung mit einer 60°-Keilsonde (Nr. HI) ist aus Abbildung 5.3-19 ersichtlich. Aufgetragen
sind die statischen Sondendruck-Koeffizienten cpoo = (cpi + cp2)/2 gegen den Anströmwinkel oc

(k = 0.1, 7.5 < oc < 45°). Schon bei einer Oszillationsamplitode von oc = 22.5° sind deutliche

Diskrepanzen zwischen den dynamischen cpoo (oc) und statischen Verläufen cp«» (cc) ersichtlich. Mit

gesteigerter Oszillationsamplitode wachsen die Abweichungen gegenüber dem statischen Verlauf

zusehends an und betragen z.B. für oc = 45° fast 200 % des Staudrucks!
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Abb. 5.3-19 Statischer Sondendruck-Koeffizient cpx (a); k = 0.1,7.5 < a< 45°; Sonde Nr. III

In Abb. 5.3-20 sind die statischen Druckkoeffizienten der Sonden Nr. BT, VII, VTTI und X vergli¬
chen. Das unterschiedliche dynamische Ansprechverhalten der einzelnen Sonden macht sich bei der

Messung des statischen Druckes besonders stark bemerkbar. Insbesondere bei der schlanken Keil¬

sonde mit 0 = 45° weicht cpoo (oc) unter dynamischen Strömungsbedingungen stark vom statischen

Verlauf ab. Bei Keilsonden mit grösseren Öffnungswinkeln sind hierbei gewisse Vorteile zu ver¬

zeichnen, besonders sind indessen die hervorragenden Eigenschaften der Zylindersonde herauszu¬

streichen. Obwohl die Oszillationsamplitode um mehr als 30% über derjenigen für die Keilsonden

liegt, sind bei der Zylindersonde praktisch keine Diskrepanzen zwischen dynamischen und stati¬

schen Strömungsbedingungen festzustellen.
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Abb. 5.3-20 Statischer Sondendruck-Koeffizient cpao(a) der verschiedenen Sonden

• Auswirkungen aufdie Anzeige pneumatischer Sonden

Die Beeinflussung der statischen Druckanzeige infolge Fluktoation des Geschwindigkeitsbetrags
kann durch den Einbezug von cp«» (oc) anstelle von cpo (oc) in Gleichung 5.3-3 quantifiziert werden.

Demzufolge ist die Messung des statischen Druckes bei Sonden mit cp«. (oc) = 0 unbeeinflusst,

Sonden mit cp,» (oc) > 0 zeigen zu hohe, Sonden mit cp«, (oc) < 0 zu tiefe Mittelwerte an. Wertvolle

Erkennmisse im Zusammenhang mit Fluktoationen des Anströmwinkels oc liefern die Ergebnisse
aus Abschnitt 4.2.3.2: Bei Sonden mit ausgeprägter Abhängigkeit des statischen Sondendruck-Ko-

effizienten cpoo (oc) werden Fluktoationen cx (cot) einen grossen Einfluss auf die Qualität der Mes¬

sung ausüben. Anhand der Messresultate der 60°-Keilsonde aus Abbildung 5.3-19 kann diese Aus¬

sage substantiiert werden. In einer fluktuierenden Strömung beträgt der von der Sonde über eine

Periode aufgrund der systematischen Fluktoation oc (cot) angezeigte statische Sondendruck:

Pi +P2
_

2 27t I
Jo

(COt) + p2 (COt)

2
d(cot) (5.3-4)

In Abbildung 5.3-21 sind die dimensionslosen Werte cp^ = (cp! + cpj) / 2 für diejunter Abbil¬

dung 5.3-19 aufgeführten Konfigurationen ("") aufgetragen. Je nach Winkelbereich oc der Oszilla¬

tion zeigt die 60°-Keilsonde wesentlich zu tiefe mittlere statische Sondendrücke an. Im Fall oc^= 45°

und k = 0.1 beträgt die Diskrepanz zum korrekten Wert in zeitinvarianter Strömung (wenn oc = 0°

und k = 0, entsprechend der Kalibrierung) ca. 50 % des Staudrucks. Der Grund hierfür liegt bei der

für Keilsonden typischen ausgeprägten Abhängigkeit der statischen Sondendruckanzeige vom
Anströmwinkel oc (vgl. Abschnitt 4.3.2). Dies zeigt sich auch bei sehr geringen Oszillations¬

frequenzen, mit dem Grenzfall k -»0 ("O"; quasistatische Bedingungen). Bereits ab oc = 30° zeigt
die Sonde einen viel zu tiefen statischen Druck an. Ähnliche Erkenntnisse liefern die Ausführungen
in Abschnitt 4.2.3.2. So zeigt sich auch in den Verläufen cp^ (oc) in Abbildung 5.3-21 und Acpoo
in Abbildung 4.2-10 eine gute tendenzielle Übereinstimmung. Die sichtbaren Diskrepanzen sind der

völlig unterschiedlichen Verteilungsdichte bei torbulenten und fluktuierenden Strömungen zuzu¬

schreiben.
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Abb. 5.3-21 Angezeigter^ dimensionsloser statischer Sondendruck cp*

Funktion der Amplitude a desfluktuierenden Anströmwinkels

der 60°-Keilsonde in

Analog können die Fehler bei der Messung des statischen Druckes der Strömung für die unter^
schiedlichen Sonden aus Abbildung 5.3-20 bzw. 4.3-91 abgeschätzt werden. Bei Fluktoationen a

> 30° werden Keilsonden generell einen zu tiefen statischen Sondendruck anzeigen. Demgegenüber
ist mit Zylindersonden eine sehr viel zuverlässigere Messung des statischen Druckes der Strömung

möglich, da der Wert Ks (oc) in diesem Winkelbereich praktisch konstant verläuft. Auch hierzu ver¬

mitteln die theoretischen Ausführungen in Abschnitt 4.2.3.2 (Abbildung 4.2-10) konkrete An¬

haltspunkte. Turbulenzeinflüsse haben bei Zylinder- gegenüber Keilsonden sehr viel geringere Aus¬

wirkungen auf die Messung des statischen Druckes zur Folge.

5.3.4.3. RICHTUNGSMESSUNG

Die Bestimmung der Anströmwinkel oc und y erfolgt allgemein nach Gleichung 5.3-5 (vgl. Ab¬

schnitt 4.2.5) aus dem Verhältnis zwischen der Druckdifferenz pi - P2 bzw. p3 - po und dem Son¬

denstaudruck po - (pi + P2) / 2 (mit pi = pi (t) unter dynamischen Bedingungen).

ka = k12 =
Pi -P2

Po-
Pi +P2

undk7 = k30 = —^^~

Po-
P1+P2

(5.3-5)

• Fluktuationen des Geschwindigkeitsbetrags

Die für das Beispiel der 60°-Keilsonde in Abbildung 5.3-17 aufgezeichneten Verläufe p (t) - p»

zeigen eine starke Abhängigkeit vom Anströmwinkel cc. Daraus ist leicht absehbar, dass die Druck¬

differenz p 1 - P2 allgemein bei schräg angeströmten Sonden selbst bei oc (t) = konst. einen zeitlich

variierenden Anströmwinkel oc (t) anzeigt. Derartige Auswirkungen von Fluktoationen des Ge¬

schwindigkeitsbetrags auf die Richtongsmessung sind prinzipiell bei allen Sondenformen zu ge¬

wärtigen. Auch in diesem Zusammenhang ist jedoch herauszustreichen, dass bei Zylindersonden

praktisch ausschliesslich Massenträgheitseffekte auf die Anzeige p (t) - poo einwirken, während

z.B. bei Keilsonden mehrere dynamische Effekte zugleich auftreten und eine zuverlässige mathe¬

matische Beschreibung der Verhältoisse verunmöglichen (vgl. Abschnitt 5.5.2.1).

1 In Abbildung 4.3-9 sind die statischen Sonden-Druckkoeffizienten Ks in Funktion des Anströmwinkels oc

dargestellt, deren qualitative Verläufe sich nicht von cpoo in Abbildung 5.3-20 unterscheiden.
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• Fluktuationen in der Kippwinkelebene

Bei in Drehrichtong ausgerichteten Sonden (oc = 0) bleibt die Anzeige p i - P2 durch reine Fluktoa¬

tionen in der Kippwinkelebene unbeeinflusst. Demgegenüber sind die Auswirkungen auf po (Ab¬

schnitt 5.3.4.1) und (pi + p2) / 2 (vgl. Abschnitt 5.3.4.2) beträchtlich. Bei schräg angeströmten
Sonden (oc * 0) werden die Drücke p i und P2 nicht mehr symmetrisch verlaufen. Zusätzlich zur

Beeinflussung von po und (pi + £2) / 2 wird dann auch die angezeigte Druckdifferenz pi - P2

durch Fluktuationen in der Kippwinkelebene beeinträchtigt sein.

• Fluktuationen in der Drehwinkelebene

In Abbildung 5.3-22 und 5.3-23 sind die Differenzdruckkoeffizienten cp 12 der 60°-Keilsonde zur

Bestimmung des Anströmwinkels oc aufgeführt^Die Oszillationsparameter betragen 0.05 < k < 0.4,

oc = 15° (Abbildung 5.3-22) und k = 0.1,15 < a < 45° (Abbildung 5.3-23).

Richtungskoeffizient cp, 2 [-]

Anströmwinkel a [°]

Abb. 5.3-22 Richtungskoeffizienten cp12 (a) der 60°-Keilsonde; 0.05 <k<0.4 und a = 15°

Richtungskoeffizient cp12 [-]

-60 -40 -20 0 20 40 60

Anströmwinkel a [°]

Abb. 5.3-23 Richtungskoeffizienten cpJ2 (a) der60°-Keilsonde; k = 0.1 und 15 <a<45°

Aus den Abweichungen zwischen cp 12 (cx) in Abbildung 5.3-23 bzw. cp 12 (ü>f) im Zeitbereich

und statischen Werten cp\2stat (ot) können die Auswirkungen dynamischer Effekte auf die

Richtongsmessung mit Hilfe der Beziehung
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AtXerr =_
CPl2dyn (COt = 0)

_
cpi2 (tOt = 0) - Cp12stat

3cp \2stat

3a

dcp \2stat

a = 0 8a

(5.3-6)

a = 0

quantifiziert werden. Die Grösse Acten- repräsentiert denjenigen Fehlweisungswinkel, welcher bei

der Ausweitung der dynamischen Signale mit Hilfe statischer Kalibrierdaten resultieren würde. In

Abbildung 5.3-24 sind die nach Gleichung 5.3-6 bestimmten Werte Acten- über eine Periode der

Oszillation 0 < cot < In gegen den Anströmwinkel a (t) aufgetragen (60°-Keil- und Zylindersonde).

Richtungskoeffizient cpn [°]

-10 o 10

Anströmwinkel a [°]

10.0

5.0

0.0

-5.0

-10.0

10.0

5.0

0.0

-5.0

-10.0

-20

Fehlweisungswinkel Aaetr [°]

-I 1^ )° °l

ei p
II •

-°~4o-

tot = 0 j.

1
»

ß »

tot = lt

tottO

pODOO,. B

II ^SoLUo o a o o

I

0 D ip] a o V o a o (

Ott PTC

000»-

§

•

-10 0 10

Anströmwinkel a [°]

20

Abb. 5.3-24 Richtungskoeffizienten cpj2 (a) und resultierende Fehlweisungswinkel Aaerrßr
die 60°-Keil- und Zylindersonde in Funktion des Anströmwinkels a über eine Periode der

Oszillation (a=15°,k = 0.1)

Die nach dem vorliegenden Verfahren über eine Periode der Oszillation bestimmten Maximalwerte

Aaen- sind in Abbildung 5.3-25 in Funktion Oszillationsamplitode a und dem Parameter k (redu¬
zierte Frequenz) aufgeführt. Die Darstellung beschränkt sich auf die Ergebnisse der scharfkantigen
Keilsonden mit 45,60 und 90° Öffnungswinkel sowie der Zylindersonde.

Die Messfehler liegen für alle Keilsonden im gleichen Bereich, während die Auswirkungen dyna¬
mischer Effekte bei der Zylindersonde um wenigstens eine Grössenordnung geringer - wenn nicht

ganz vernachlässigbar - sind. Bei der Diskussion der Ergebnisse in Abbildung 5.3-25 ist herauszu¬

streichen, dass die Oszillationsamplitode a im Experiment die interessierende Quantität bei Mes¬

sungen in Turbomaschinen repräsentiert und dass die Messfehler bei Keilsonden die gleiche Grös¬

senordnung aufweisen. Weiter ist speziell darauf hinzuweisen, dass durch die vereinfachte Bezie¬

hung nach Gleichung 5.3-6 zur Quantifizierung der Messfehler einzelne Werte für AcXerr markant

unterschätzt werden. Dies gilt insbesondere für Fälle, wenn die statische Kalibriercharakteristik

cp\2stat wie z.B. in Abbildung 5.3-23 deutlich überschritten wird (dynamische Ablösung bei Keil¬

sonden, wenn a > as).
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Fehlweisungswinkel Aaerr[°] Fehlweisungswinkel Aaerr f°]
100

80

60

40

20

O k=0.1

P k=0.2

A k=0.3

1 1

! I

statischer Ablösewinkel 1 i

1 Ji

--xj

1 K45L4/8R0

id^L _A

Oszillationsamplitude a [°]

20 40 60

Oszillationsamplitude a [°]

Abb. 5.3-25 Maximaler Fehlweisungswinkel Aaerr in Funktion der Oszillationsamplitude a und

reduzierten Frequenz k

* Auswirkungen aufdie Anzeige pneumatischer Sonden

Bei in Strömungsrichtong abgeglichenen Sonden haben Fluktoationen des Geschwindigkeitsbetrags
keine Auswirkungen auf die Differenzdruckmessung zur Folge. Bei Schräganströmung ist jedoch,
wegen cpi (a) * cp2 (a) eingesetzt in Gleichung 5.3-3, der Einfluss auf die Differenzdruckanzeige
ersichtlich. Strenggenommen würde die Falschmessung

2

pTrpl = (Cpi (OC) - Cp2 (00) p ^"( 1 + ^-(c/Cq)2) (5.3-7)

durch die Division mit dem konsequenterweise nach Gleichung 5.3-3 ebenfalls falsch gemessenen
Staudruck der Strömung kompensiert werden.

Bei vollkommen symmetrischer Fluktoation des Anströmwinkels, also z.B. wie in den Experi¬
menten nach einer reinen Sinusfünktion, kompensieren sich sämtliche dynamischen Effekte bei der

Differenzdruckmessung. Voraussetzung hierfür ist jedoch, dass die Sonden im zeitlichen Mittel

ausgerichtet sind. Aus den asymmetrischen Verläufen cp i und cp2 (verursacht durch dynamische
Ablösung) in Abb. 5.3-12 kann indessen der Einfluss des pneumatischen Abgleichwinkels abge¬
schätzt werden. Der von der Sonde in Messbohrung i angezeigte integrale Mittelwert beträgt in der

dimensionslosen Form

cpi = cpi (t) =
sf.

Jo

P°-P»

(t)

(5.3-8)

Die Ausweitung ergibt einen relativen Anströmwinkel der Sonde cc = ( cpi - cp2) / (3cpi2 /3a).
Diese "angezeigten" pneumatischen Mittelwerte a wurden für unterschiedliche Oszillationsparame¬
ter (0.1 < k < 0.3, 15 < oc < 45°, Offseteinstellungen 0 < Aocoffs < 10°) bestimmt und mit dem

korrekten zeitlich mittleren Anströmwinkel AaoFFS im Experiment verglichen. In Abb. 5.3-26
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repräsentiert Aa
err

= oc - Aocoffs die Fehlanzeige konventioneller pneumatisch nicht abgeglichener
60°-Keilsonden bei Messungen in Strömungen mit sinusförmig fluktuierendem Anströmwinkel.

pneum. Fehlweisung Aaerr [°] pneum. Fehlweisung Aaerr [°]

Offsetwinkel Aa offs [°1 Offsetwinkel Aa offs [°]

Abb. 5.3-26 Fehlweisungswinkel bei der Messung mit pneumatisch nicht abgeglichener Keil¬

sonde in dynamischen Strömungen; Keilsonde 60° (Nr. III)

Je nach Grad der Fluktoation (Oszillationsamplitode a und reduzierte Frequenz k) weicht der von

einer pneumatischen Keilsonde angezeigte Anströmwinkel u.U. erheblich vom korrekten zeitlichen

Mittelwert ab. Für geringe Oszillationsamplitoden (a < 15°) ist eine praktisch lineare Beziehung

zwischen Offseteinstellung (Aooffs ^ 5°) und Fehlweisungswinkel zu verzeichnen. Anhand dieser

Ausführungen lässt sich eine wichtige Erkenntnis ableiten: In Turbomaschinen fluktuiert der An¬

strömwinkel nie symmetrisch, und der von einer pneumatischen Keilsonde angezeigte Winkel ist

demzufolge zwangsläufig falsch. Demgegenüber werden Sonden, bei welchen keine dynamische

Ablösung auftritt, eine viel zuverlässigere Anzeige des zeitlich mittleren Anströmwinkels liefern.

5.3.4.4. TURBULENZMESSUNG

Abb. 5.3-27 zeigt den Verlauf der angezeigten dimensionslosen Druckschwankungen1 V5i +o2

(Summe der Varianzen aus Messbohrung 1 und 2 der 60°-Keilsonde) in Funktion von a (t). In bei¬

den Fällen mit a = 15° (A: k = 0.1) und B (k = 0.2) weichen die von der Sonde registrierten
Druckfluktuationen gegenüber denjenigen unter statischen Bedingungen ab. Mit zunehmender

Amplitode der Fluktoation wird in einzelnen Fällen jedoch eine um bis zu Faktor 5 überhöhte

Druckfluktoation angezeigt. Diese von der Sonde registrierten Druckfluktoationen aufgrund dyna¬

mischer Ablösungen treten periodisch mit der Frequenz der grundharmonischen Fluktoation in Er¬

scheinung. Eine Filterung dieser Rückwirkungen ähnlich dem Vorgehen bei der Abschwächung

von Störungen durch die Kärmänschen Wirbel unter statischen Strömungsbedingungen (Abschnitt

4.2.7.3) kann demzufolge nicht vorgenommen werden. Die komplizierte Phasenabhängigkeit des

Verlaufs V c?i + a2 (oc) je nach Frequenz der Fluktoation macht somit die Bestimmung der pha¬

senbezogenen Turbulenz in Turbomaschinen unmöglich.

Doch selbst der Bestimmung eines mittleren Turbulenzgrades der Strömung sind deutliche Grenzen

gesetzt. Das Verfahren hierzu ist in Abschnitt 4.2.7.3 beschrieben: Vom aus der Messung erhalte¬

nen Gesamtwert OMessg. wird der durch die Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse indu¬

zierte Fehlerbetrag OKärmän abgezogen. In Abbildung 5.3-28 sind die über eine Periode der Oszilla¬

tion gemittelten phasenbezogenen Druckfluktoationen nach Gleichung 5.3-9 dargestellt.

Nach Abschnitt 4.2.3 beinhalten die unabhängig gemessenen Varianzen aus den zwei gegenüberliegenden Druck¬

messbohrungen einen unerwünschten Zusatzterm (Gl. 4.2-26). Bei den Ausführungen in diesem Abschnitt spielt

diese Tatsache jedoch eine untergeordnete Rolle.
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V(oi + a2)(cot) =/\l ± ( <Ti + <J2 ) (cot) d(cot) (5.3-9)

Druckschwankung V Oi + 02 (a) [-]
0.5

0.4

0.3

0.2

0.1

0.0

Druckschwankung V ai + 02 (a) [-]

-30 -15 0 15 30

Anströmwinkel a (t) [°]

-45 -30 -15 0 15 30

Anströmwinkel a (t) [°]

45

Abb. 5.3-27 Angezeigte Druckschwankungen in Funktion des Anströmwinkels a (t); A: k =

0.7, a = 15, 30 und45°, B: k = 0.2, a = 15, 30und45°(Keilsonde 60°(Nr. III)

Der Wert V (G\ + 02 ) (cot) = rjMessg. repräsentiert die Summe der quadratischen Mittelwerte aller

nichtsystematischen Druckschwankungen aus den Messbohrungen 1 und 2. Der Wert OKärmän

(welcher in diesem Fall auch das i. a. vernachlässigbare Störrauschen der Messkette beinhaltet)

kann mit Hilfe der statischen Kalibrierdaten a\ (a) = s2 (a) aus Abbildung 4.3-23, C ermittelt

werden. Hierbei müssen die Grössen G\ (a) bzw. 02 (a) = di (-a) im Winkelbereich -a < a < a

entsprechend der Verteilungsdichte p (a)

P (cx) =
1/a

1
cx(t)\2

a /

(5.3-10)

für eine sinusförmige Oszillation a (t) = a sin (cot) mit co -»0 gewichtet werden1. VaKärmän wird in

Abbildung 5.3-28 durch die Linie k -»0 ("•") repräsentiert.

mittl. Druckschw.V (0i + 02 ) (rot) [-]

20 30 40

Winkelamplitude a [°]

50

Abb. 5.3-28 Insgesamt angezeigte mittlere Druckschwankung V ( 5) + 02 ) (cot) der 60°-Keil-

sonde in Funktion der Oszillationsparameter a und k

1 Bei der numerischen Ausführung des Verfahrens entfällt die Problematik der Polbildung von p (cot) für cot = tc/2

und 3tc/2, wenn a (t) = a.
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Erwartongsgemäss steigt V (öi + Ö2 ) (cot) mit zunehmender Winkelamplitode a stark an. Auch

die reduzierte Frequenz der Oszillation k übt einen merklichen Einfluss auf die insgesamt angezeigte
mittlere Druckschwankung aus. Interessant ist die Beobachtong, dass die Werte für k = 0.1 und

0.2, insbesondere bei einer Amplitode a = 45° deutlich unter Ycjjcirmän (k -* 0) zu liegen kommen.

Dies ist die Folge der im dynamischen Fall teils nach sehr geordneten Verhältnissen erfolgenden
Bildung der Kärmänschen Wirbel (vgl. Abschnitt 5.2.5), wodurch die stochastischen Fluktuationen

markant abnehmen.

Nach Abbildung 5.3-28 beträgt die Diskrepanz zwjschen V( G\ +G2) (cot) im dynamischen Fall

(z.B. k = 0.1 und 0.2) und YoKärmän bereits bei a = 30° ca. 100%. Zuverlässige Messungen -

selbst eines mittleren Turbulenzgrades ^sind mit Keilsonden demzufolge nur in Strömungen mit bis

zu einer maximalen Amplitode von ca. a = 15° fluktuierendem Anströmwinkel möglich.

Mit Hilfe der Messergebnisse der 60°-Keilsonde in turbulenter Grundströmung (Abschnitt 5.3.1.4)
kann hierzu ein konkretes Beispiel angeführt werden. Analog Gleichung 5.3-9 werden in einem

ersten Schritt die Varianzen der phasenbezogenen Druckfluktoationen aus Messbohrung 1 von

Sonde Nr. III (60°-Keilsonde, l/L = 0.5) über eine Periode der Oszillation (0 < cot < 2tc) gemittelt.
Von diesem Wert wird das Grundrauschen der Druckanzeige aufgrund von Rückwirkungen durch

die Kärmänsche Wirbelstrasse und Störungen der Messkette abgezogen1. In Abbildung 5.3-29 sind

die so ermittelten Varianzen der Druckfluktuationen für die verschiedenen Oszillationsparameter und

Turbulenzgrade (vgl. Abschnitt 5.3.1.4) eingezeichnet. Ebenfalls sind die nach

ai -^tm^^t (5.3-11)

theoretisch bestimmten Werte ai für die drei Turbulenzfälle (Annahme isotrop) aufgeführt (Glei¬

chung 5.3-11 lässt sich unter Vereinfachungen aus Gl. 4.2-26 erarbeiten).

Ol (COt) - 0 Kärmän H
002

0.01

0.00

-0.01

0.0

0.02

0.01

0.00

01 (COt) - 0 Kärmän [-]

-0.01

ci = 30°

1 1 1—

'

Tul

kT >Tu2
V"""^-^

i

/TuO

0.1 0.2 0.3

reduzierte Frequenz k [-]

0.0 0.1 0.2 0.3

reduzierte Frequenz k [-]

0.4

Abb. 5.3-29 Mittelwerte der Druckschwankungen G\ (cot) - GKärmän über eine Periode der

Oszillation

Für geringe Oszillationsamplitoden (a = 15°) stimmen die gemessenen und theoretisch bestimmten

Werte für die Druckschwankungen bis zu k = 0.2 relativ gut überein. Aufgrund der relativ geringen

Abhängigkeit s 1 (cot) in Abbildung 5.3-10 sind dann sogar Messungen der phasenfesten Turbulenz

möglich. Erst bei k = 0.3^wird die Turbulenzmessung durch dynamische Effekte verfälscht, insbe¬

sondere sind jedoch für a = 30° Rückschlüsse auf die Turbulenz aus den mit der Keilsonde gemes¬

senen Druckfluktoationen unmöglich.

1 Dieses rein formale Vorgehen führt z.T. auf physikalisch unmögliche Werte 01 (cot) - OKärmän < °.
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5.4. STRÖMUNGSSICHTBARMACHUNG AN OSZIL¬

LIERENDEN SONDEN

Die Abbildungen 5.4-1 und 5.4-2 zeigen die Ergebnisse der Strömungssichtbarmachung im Was¬

serkanal des Institutes für Fluiddynamik (vgl. Abschnitt 3.4). Dargestellt sind die Momentaufnah¬

men der Strömung am 60°-Keil im Bereich 0 < cot < 180° der Oszillation a (t) = a sin (cot). Für

beide Versuchskonfigurationejn mit k = 0.1 (Abbildung 5.4-1) und k = 0.2 (Abbildung 5.4-2) be¬

trug die Oszillationsamplitode a = 45°.

Abb. 5.4-1 Strömungssichtbarmachung im Wasserkanal des Institutes für Fluiddynamik; a =

45°, k = 0.1 (die Pfeile repräsentieren die Bewegungsrichtung)

Während die Strömung an der Saugseite bei cot = 0° (+ 3a / 3t) vollständig anliegt, ist ein Beginn
der Bildung einer laminaren Ablöseblase bei cot = 50° ersichtlich. Die Blase wächst mit zunehmen¬

dem Anströmwinkel a an und erstreckt sich beim Maximalausschlag a = a (cot = 90°) über die

Hälfte der Keilflanke. Die Strömung hinter der immer noch laminaren Blase liegt vollständig am

Keil an. Im Verlauf der Rückwärtsbewegung (- 3a / 3t) wandert das Zentrum der Blase zwischen

cot = 90° und cot = 130° von ca. l/L = 0.25 zu l/L = 0.5. Das Aufbrechen der Blase und deren Ab¬

werfen in die Nachlaufzone findet innerhalb einer sehr kurzen Zeitspanne statt. Bei cot = 180° ist

keine Blase mehr sichtbar, und obwohl die Anströmrichtung wieder derjenigen bei cot = 0° ent-
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spricht, unterscheiden sich die Strömungsverhältnisse deutlich: Die Stromlinien sind stark abge¬

lenkt.

Im Anfangsstadium der Bewegung (0 < cot < 50°) zeigen die Strömungsverhältnisse für eine redu¬

zierte Frequenz k = 0.2 (Abbildung 5.4-2) gegenüber k = 0.1 keine grundsätzlichen Unterschiede.

Eine geringfügige Diskrepanz stellt die für k = 0.1 nicht sichtbare Strömungsablösung kurz vor der

Hinterkante unter cot = 50 und 90° dar.

Abb. 5.4-2 Strömungssichtbarmachung im Wasserkanal des Institutes für Fluiddynamik; a =

45°, k = 0.2 (die Pfeile repräsentieren die Bewegungsrichtung)

Im Beispiel in Abbildung 5.4-2 sind bei cot = 50° noch keine Anzeichen einer Blasenbildung zu er¬

kennen, doch lässt sich anhand der Videoaufnahmen über mehrere Oszillationszyklen (vgl. auch

Abbildungen 5.5-16/17) der Beginn der Blasenbildung auf cot ~ 50° festsetzen. Deutliche Unter¬

schiede der Strömungsverhältnisse zeichnen sich demgegenüber in der späteren Phase der Bewe¬

gung (cot > 90°) ab. Die Ablöseblase verbleibt während einer wesentlich längeren dimensionslosen

Zeitspanne cot der Oszillation an der Keilflanke bestehen. Während z.B. die Blase für k = 0.1 bei cot

= 180° bereits abgeworfen wurde, befindet sich deren Zentrum im Fall k = 0.2 noch in der Mitte der

Keilflanke.
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5.5. QUANTIFIZIERUNG UND MODELLIERUNG

DYNAMISCHER EFFEKTE

5.5.1. DYNAMISCHE ZIRKULATIONSEFFEKTE

5.5.1.1. LONGITUDINALBEWEGUNGEN

Nach Abschnitt 5.2.1.2 treten bei asymmetrisch umströmten Keilsonden dynamische Zirkulations¬

effekte infolge Fluktoationen des Geschwindigkeitsbetrags (Longitudinalbewegungen) proportional
der Änderung 3c / 3t auf. Dadurch sind die Auswirkungen theoretisch nicht von denjenigen auf¬

grund von Trägheitseffekten unterscheidbar. Insbesondere kommt erschwerend hinzu, dass sich

gleichzeitig noch weitere dynamische Effekte im Zusammenhang mit Fluktoationen des Geschwin¬

digkeitsbetrags bemerkbar machen (z.B. instationäres Grenzschichtverhalten, dynamische Ablö¬

sung und Kopplungseffekte). Aufgrund der Messresultate in Abbildung 5.3-17 kann davon ausge¬

gangen werden, dass die transienten Zirkulationseffekte zumindest einen Teil an die Nichtlinearitä-

ten im Verlauf p (t) - p» der schräg angeströmten Keilsonde beisteuern.

5.5.1.2. ROTATIONSBEWEGUNGEN (DREHWINKELEBENE)

Dynamische Zirkulationseffekte treten nach Abschnitt 5.2.1 proportional der ersten Ableitong der

Fluktoation des Anströmwinkels 3a / 3t auf. Für eine sinusförmige Fluktoation des Anströmwin¬

kels a (t) = a sin (cot) im Experiment kann Gleichung 5.5-1 für deren Modellierung im Zeitbereich

cot durch die Konstante Czirk in einer allgemeinen Form modelliert werden. Gleichzeitig erfolgt der

Einbezug der Massenträgheitseffekte, welche ebenfalls einen Beitrag an das periodische Signal

cp 12 (cot) beisteuern (Abschnitt 5.2.2).

Cpn (COt) = cpl2stat (COt) + Czirk -£ (COt) + CMTR —"- (COt)
dt at2

(5.5-1)

Durch die Minimierung der Fehlerquadrate zwischen modellierten cp \2mod (cöt) und gemessenen

Werten cp 12 (cot) wurden die Konstanten1 Czirk und Cmtr gefunden (Abbildung 5.5-1). Hierbei

wurde cp\2stat (cot) mit Hilfe der in Anhang A-5.3 aufgeführten Polynome berechnet

-0.5

Koeffizient cp 12 [-]

n/2 7C 3Jt/2

Phasenwinkel cot [-]

2ji

Abb. 5.5-1 Modellierung der Messwerte cp 12 (cot) von Sonde K60L4/8R0 (Nr. III); a = 11.25c

und k = 0.075 (Konf Nr. 523)

1
Gleichung 5.5.-1 besitzt physikalisch keine aussagekräftige Form, da die Dimension der Sonde entsprechend Gl.

5.2-5 und 5.2-12 nicht erscheint, sondern vorerst summarisch in Czirk und Cmtr enthalten ist.
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Die Übereinstimmung zwischen den modellierten und gemessenen Werten ist hervorragend, jedoch
ist die mathematische Modellierung der Daten nach dem vorliegenden Verfahren nur möglich, wenn

die dynamischen Kalibrierwerte im Winkelbereich cp i (a) gemäss Abbildung 5.3-3 und somit

cp i2^(cx) ellipsenähnlich verlaufen. Diese Voraussetzung ist nur bei geringen Oszillationsamplito¬
den a < 22.5° erfüllt (Abbildung 5.3-6). In einer zweiten Versuchsserie mit Oszillationsamplitoden
a < 20° erfolgten Untersuchungen mit einer feinrastrigen Abstufung der reduzierten Frequenzen Ak
= 0.025 im Bereich 0.025l < k < 0.2. Für die Oszillationsamplitoden oc = 7.5° (Konf. Nr. 531 bis

538), oc = 11.25° (Konf. Nr. 521 bis 528) und a = 15° (Konf. Nr. 541 bis 548) wurden die Kon¬

stanten Czirk und Cmtr nach Gleichung 5.5-1 bestimmt und von der Gesamtheit der Versuchs¬

konfigurationen die Mittelwerte Czirk und Cmtr gebildet. Durch den Einbezug der dimensionslo¬

sen Kenngrösse k kann Czirk in Ca (im folgenden mit C„ bezeichnet) umgerechnet und eine allge¬

meingültige Form für die Beschreibung des maximalen Fehlweisungswinkels Aaerr bei cot = 0, %,

2n infolge dynamischer Zirkulation entwickelt werden:

AOen- = C„ k oc; cot = 0,7t, 2rc (5.5-2)

In Abbildung 5.5-2 sind die nach Gleichung 5.5-2 modellierten Fehlweisungswinkel Aaerr für die

Keilsonde K60L4/8R0 (Nr. III) und Zylindersonde (Nr. X) im Vergleich zu den experimentellen
Werten aufgeführt.

Fehlweisungswinkel Aa OT [°] Fehlweisungswinkel Aa «r [°]

0.00 0.05 0.10 0.15 0.20 0.00 0.05 0.10 0.15 0.20

reduzierte Frequenz k [-] reduzierte Frequenz k [-]

Abb. 5.5-2 Fehlweisungswinkel Aaerr der Keilsonde K60L4/8R0 (Nr. III) und Zylindersonde
(Nr. X) aufgrund dynamischer Zirkulation; Vergleich zwischen Modell (Gl. 5.5-2) und Experi¬

ment; cot = 0 ->a(t) = 0°

Im Fall der Keilsonde ist die Systematik der dynamischen Zirkulationseffekte bis zu k = 0.175 gut

ersichtlich. Die geringfügigen Diskrepanzen zwischen Modell und Experiment, deren Gesamtheit -

in der Form eines RMS-Wertes - auch durch den Einbezug eines Zusatzterms proportional a k2 nur

geringfügig reduziert werden kann, beruhen auf nichtlinearen Effekten. Als Ursache für die Nichtli-

nearitäten im Bereich 0 < k < 0.175 kommen u.a. folgende dynamische Effekte in Betracht:

• Abhängigkeit der THEODORSEN-Koeffizienten von der Oszillationsfrequenz (vgl. Abbil¬

dung 5.2-1, Abschnitt 5.2.1).
• Dynamisches Grenzschichtverhalten: Nach Abschnitt 5.2.3 setzt sich die dynamische Grenz¬

schichtantwort aus einem systematischen Anteil, welcher einen konstanten Beitrag an C„ bei¬

steuert, und einem zusätzlichen nichtlinearen Term zusammen.

• Coriolisbeschleunigungen und Staudruckprojektion (Abschnitt 5.2.6).

l Dieser Wert konnte nicht unterschritten werden, da der Antriebsmotor bei zu geringen Drehzahlen nicht mehr

stotterfrei arbeitet.
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Für k > 0.175 ist ein abrupter Einbruch der systematischen Gesetzmässigkeiten zu verzeichnen.

Unter statischen Strömungsbedingungen beträgt die Strouhalzahl der natürlichen Wirbelbildung im

Winkelbereich -20 < a < 20° ca. Str0 = 0.22 (abgeschätzt aus Abbildung 4.3-28, Abschnitt 4.3.4),

und für k = 0.2 sind demnach mit f ~ fxo die Bedingungen für "klassische Synchronisation" der

Kärmänschen Wirbel mit der Anregungsfrequenz erfüllt (vgl. Abschnitt 5.2.5). Obwohl die Fehler

Acten- absolut gesehen geringere Werte aufweisen, führt Synchronisation zu unvermeidbaren Mess¬

fehlern, da die mathematische Modellierung der dynamischen Signale nach Gleichung 5.5-2 und

somit eine spätere Korrektur verunmöglicht wird. Dieser dynamische Effekt tritt für Konditionen

0.2 < k < 0.25 in Erscheinung. Zwischen 0.25 < k < 0.35 setzt sich der lineare Verlauf für den

Fehlweisungswinkel Aaerr in Funktion der reduzierten Frequenz nach Gleichung 5.5-2 fort (vgl.

HUMM/HÄFLIGER 1992; Versuchskonfigurationen 9 bis 11; a = 15°). Superharmonische Syn¬

chronisation tritt für Bedingungen mit k = 0.4 in Erscheinung.

Die Auswirkungen subharmonischer Synchronisation treten im Zusammenhang mit der Modellie¬

rung von Trägheitseffekten (vgl. Abschnitt 5.5.2.2) besonders deutlich hervor. Demgegenüber zei¬

gen die Werte Aaerr in Abbildung 5.5-2, A bei k = 0.075 (f = 1/3 fco) keine signifikante Abwei¬

chung vom nach Gleichung 5.5-2 modellierten Verlauf.

Bei der Zylindersonde machen sich nichtlineare Effekte im Vergleich zum Einfluss der Zirkulation

sehr viel stärker bemerkbar, absolut gesehen liegen sie indessen im ähnlichen Rahmen wie bei der

Keilsonde. Die Auswirkung dynamischer Zirkulation auf die Anzeige weiterer verschiedener Son¬

den ist aus Abbildung 5.5-3 ersichtlich. Bei der Version der 60°-Keilsonde mit gerundeter Vorder¬

kante (R/L = 0.2) tritt dieser dynamische Effekt fast um Faktor 2 abgeschwächt in Erscheinung, die

Anzeige der 45°-Keilsonde wird am stärksten durch dynamische Zirkulation beeinflusst. Im Bereich

der Sondenspitze der 60°-Keilsonde (l/L = 0.25; Sonde Nr. II) machen sich die Auswirkungen

gegenüber den Partien 0.5 < l/L < 0.75 (Sonden Nr. III und IV) schwächer bemerkbar.

• Korrelation zwischen dynamischen Effekten und statischerAuftriebsänderung

Aufgrund der theoretischen Ausführungen in Abschnitt 5.2.1.1 stehen instationäre Auftriebskraft

(Gl. 5.2-1) bzw. instationäres Moment (Gl. 5.2-2) an der Sonde im direkten Zusammenhang mit

der Änderung des statischen Auftriebs 3ca / 3a. Die Auswertung der unter statischen Versuchsbe¬

dingungen aufgenommenen Interferogramme sollte darüber Auskunft geben, ob diese theoretische

Vorhersage über den Einfluss von 3ca / 3oc im Experiment bestätigt werden kann. Durch die nume¬

rische Integration der Drücke an der Sondenoberfläche (Abb. A-3 bis A-5) erfolgte die Bestimmung

der Auftriebskräfte der einzelnen Sonden in Funktion des Anströmwinkels a (Abb. 4.4-6, Ab¬

schnitt 4.4.2). In Abb. 5.5-3 werden die bei a = 0° gebildeten Steigungen der Auftriebskoeffizi¬

enten 3ca / 3oc [-] mit den aus den dynamischen Kalibrierungen ermittelten Konstanten C^ [1/°]

aufgrund der dynamischen Zirkulation verglichen (Werte der Halbzylindersonde aus GIZZI 1994).

3cA/aa [-], C«[l/°]

3cA/3a = 0 0 2.13 2.71 3.66

Abb. 5.5-3 Qualitativer Vergleich zwischen statischer Auftriebsänderung dc^ / da [-] und

Konstanten C^ [1/°]
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Angesichts der zwei vollständig unterschiedlichen Experimente ist die Korrelation zwischen der

statischen Auftriebsänderung 3ca / da und der Konstanten Ca als gut zu bezeichnen. Für zu¬

künftige Untersuchungen bietet sich dank dieser Erkenntnis eine interessante Alternative an. Im

Verlauf der Evaluationsphase für neue Sondenformen können die sehr aufwendigen und kostspieli¬

gen Experimente im Schleppkanal durch relativ einfache optische Untersuchungen ersetzt werden.

5.5.1.3. ROTATIONSBEWEGUNGEN (KIPPWINKELEBENE)

Analog dem Verfahren bei Fluktoationen in der Drehwinkelebene a kann anhand der Untersu¬

chungsresultate aus Abbildung 5.3-16 ein Fehlweisungswinkel Ayerr bei der Messung des An¬

strömwinkels y quantifiziert werden. Auch in diesem Fall nimmt Ayerr bei cot = 0, n, 2n der Oszil¬

lation Maximalwerte an, und entsprechend Abschnitt 5.5.1.2 kann aus der Gesamtheit der experi¬
mentellen Ergebnisse ein über weite Bereiche allgemeingültiges Modell

AYerr = CYky; cot = 0, n, 2% (5.5-3)

für den Fehlweisungswinkel Äyerr formuliert werden. Hierbei repräsentiert Cy ~ dcy^l dy eine von

der Sondenform abhängige Konstante. In Abbildung 5.5-4 sind die Werte für Ayerr (cot = 0, %, 2%

-> y (t) = 0) für die von GIZZI (1994) untersuchten Sonden aufgeführt (vgl. auch HUMM/GIZZI

1994).

Fehlweisungswinkel Ay OT [°]

0.00 0.05 0.10 0.15 0.20 0.00 0.05 0.10 0.15 0.20 0.00 0.05 0.10 0.15 0.20

reduzierte Frequenz k [-]

Abb. 5.5-4 Fehlweisungswinkel AyerT infolge dynamischer Zirkulation in der Kippwinkelebene
(cot = 0, n); A: prismatische Zylindersonde, B: Zylinderelementsonde, C: 3D-Paraboloidsonde

Die Auswirkungen von Fluktuationen in der Kippwinkelebene machen sich bei der Anzeige von

prismatischen Zylindersonden sehr stark bemerkbar. Die Modifikation der Zylindersonde durch die

Abschrankung des Schaftes bringt gewisse Vorteile, aber bei weitem nicht im dem Masse, dass sich

der komplizierte Herstellungsaufwand bei dieser Sonde rechtfertigen würde. Natorgemäss weist die

3D-Paraboloidsonde eindeutig bessere Eigenschaften hinsichtlich dynamischer Zirkulation aufgrund
von Fluktoationen in der Kippwinkelebene auf. Gegenüber der prismatischen Zylindersonde sind

um mehr als Faktor 2 geringere Fehlweisungswinkel Ayerr zu verzeichnen. Dennoch sinken die

Werte nicht auf das theoretisch zu erwartende Niveau einer Sonde mit infinitesimal dünn

ausgeführtem Sondenschaft. Eine realistische Vorgabe liefern hierbei z.B. die Messergebnisse der

Halbzylinder- (GIZZI 1994) mit Aaerr « 3.5° bzw. der Zylindersonde mit Aaerr = 0.7° infolge
Fluktuationen in der Drehwinkelebene für k = 0.1 und a = 15°. Demgegenüber lässt sich aus Abb.

5.5-4, C für äquivalente Bedingungen (k = 0.1 und y = 15°) ein Wert Ayerr = 7° herauslesen.

Grund Werfür ist ein durch den Schaft verursachtes instationäres Potentialfeld, dessen Einfluss sich

bis in den Bereich des Sondenkopfes erstreckt. Diese Hypothese wurde durch Untersuchungen in

der Diplomarbeit von KOPPEL (1995) bestätigt. An einer eigens zu diesem Zweck konzipierten
Sonde konnten beliebig dimensionierte und unterschiedlich geformte Schäfte montiert werden (vgl.
Anhang, Abbildung A-l5). Aus Abb. 5.5-5, A ist der Einfluss der Schaftdicke bezogen auf den

Kopfdurchmesser Ds / D auf den angezeigten Fehlweisungswinkel Ayerr bei der Messung des An-
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Strömwinkels y ersichtlich. Bei den an den Sondenkopf angebrachten Schaftstücken betrug L / Ds =

1. Aus Teil B ist der Einfluss der Länge der unmittelbar an den Sondenkopf anschliessenden

Schaftpartie ersichtlich. Hierbei wurden die Schäfte abgewinkelt ausgeführt, und aufgrund der Ver¬

gleichsmessungen für L / Ds = 0 und 3 kann der Anteil der abgewinkelten Partie an den zirku¬

lationsinduzierten Auftrieb abgeschätzt werden.

8.0

6.0

Fehlweisungswinkel Ay m [°] Fehlweisungswinkel Ay «r [°]

0.0

Fluktuationen in

Drehwinkelebene

Halbzyl. (GIZZI) -

Zylinder¬
sonde

y = 15°,k = 0.1

L/Ds=l

0.00 0.25 0.50 0.75

DS/D[-]

1.00

Abb. 5.5-5 Fehlweisungswinkel Ayerr infolge dynamischer Zirkulationseffekte in der Kippwin¬
kelebene bei 3D-ParaboloidsondenJKÖPPEL 1995); A: Einfluss der Schaftdicke, B: Einfluss des

abgewinkelten Schaftteils (k = 0.1,y = 15°,cot = 0, n)

Der Fehlweisungswinkel der Version ohne Schaft (Ds / D = 0) liegt mit ca. Ayerr = 2° unter dem

Wert der Halbzylinder-, jedoch über demjenigen der Zylindersonde infolge Fluktoationen in der

Drehwinkelebene. Aus dem Verlauf der Kurve in Teil A kann entnommen werden, dass Ayea in

Funktion von Ds / D markant anwächst. Aus Festigkeits- und praktischen Gründen kann der Wert

Ds / D ~ 0.5 kaum unterschritten werden, da im Schaft schneller aerodynamischer Sonden eine

Druckleitung für die Beaufschlagung der Sensoren mit einer pneumatischen Referenz sowie sämtli¬

che Signalkabel untergebracht werden müssen (vgl. z.B. GOSSWEILER 1993). Demzufolge wür¬

de die Fehlwinkelanzeige bei einer solchen Sonde wenigstens ca. Ayerr ~ 4° betragen.

Über den Einfluss des abgewinkelten Teils des Schaftes auf die Anzeige des Anströmwinkels y gibt
Abbildung 5.5-5, B Auskunft. Danach muss die unmittelbar an den Sondenkopf anschliessende

Schaftpartie möglichst kurz ausgeführt werden.

5.5.1.4. DISKUSSION

Die Anzeige des Anströmwinkels y prismatischer Sonden wird sehr stark durch dynamische Zirku¬

lationseffekte infolge Fluktoationen in der Kippwinkelebene beeinflusst. Ausserdem machen sich

Fluktuationen in der Kippwinkelebene nach Abbildung 5.3-16 auch bei der Total- und der

Druckanzeige der seitlichen Messbohrung bemerkbar. Im Vergleich hierzu zeichnen sich 3D-Son-

den hinsichtlich Fluktoationen in der Kippwinkelebene durch sehr viel bessere aerodynamische Ei¬

genschaften aus, jedoch ist damit eine markant höhere Anfälligkeit auf Fluktoationen in der Dreh¬

winkelebene verbunden. Aus Symmetriegründen gilt (wegen 3cm« / 3a = 3cMy/ 3y) bei dieser

Bauart Aaerr - Ayerr, wodurch aufgrund Abb. 5.5-5 direkt eine Aussage über die Fehlwinkel¬

anzeige infolge Fluktoationen in der Drehwinkelebene getroffen werden kann. Im Vergleich dazu ist

die Anzeige des Anströmwinkels a z.B. bei Zylindern praktisch vollkommen unanfällig auf

Auswirkungen infolge Fluktoationen in der Drehwinkelebene.

Vor- und Nachteile halten sich demzufolge bei 3D-Sonden die Waage. Der Grundsatzentscheid be¬

treffend der Eignung dieser zwei konzeptionell unterschiedlichen Sondentypen für Messungen in

Turbomaschinenströmungen wird jedoch erleichtert, wenn u.a. folgende Punkte in Betracht gezo¬

gen werden (vgl. Kapitel 2):
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• In den meisten Fällen sind Fluktoationen in der Drehwinkelebene gegenüber der Kippwinkel¬
ebene der Strömung sehr viel ausgeprägter.

• Der Kenntnis des exakten Anströmwinkels a in der Drehwinkelebene kommt eine viel

grössere Bedeutung zu, als derjenigen des Anströmwinkels y in der Kippwinkelebene.

Diese anwendungsspezifischen Punkte sprechen im Prinzip für die Verwendung prismatischer Zy¬
lindersonden. Weiter sind Zylindersonden aus folgenden Gründen vorzuziehen:

• Zylindersonden eignen sich für Anwendungen zwischen sehr engen Schaufelreihen beson¬

ders gut und sind fabrikationstechnisch einfacher herstellbar.

• Bei 3D-Sonden wirken sich Stoss-Wechselwirkungen zwischen Sondenschaft und Messkopf
im trans- und supersonischen Machzahlbereich nachteilig auf die Messung aus (Abschnitt

4.2.2).

Und als weiteres, eigentlich wichtigstes Kriterium ist anzuführen:

• Die Auswertong und Korrektor der Messdaten von 3D-Sonden, deren Anzeige durch in zwei

(resp. 3, wenn Fluktoationen des Geschwindigkeitsbetrags mitberücksichtigt werden) Rich¬

tungen gleichzeitig auftretende dynamische Effekte verfälscht ist, gestaltet sich sehr viel

schwieriger als bei einer Zylindersonde.

5.5.2. MASSENTRÄGHEITSEFFEKTE

5.5.2.1. LONGITUDINALBEWEGUNGEN

Die Auswertong der Resultate erfolgte analog dem Verfahren in Abschnitt 5.5.1.2. Im Zeitbereich

wurden die Werte für die Massenträgheitsterme Cx in der Gleichung

(p-p~)(t) =|c2(t)cp + Q^(t) (5.5-4)

derart variiert, dass die Fehlerquadrate der Abweichungen zwischen modellierten (rechter Teil der

Gleichung) und experimentell bestimmten Werten (p - p«,) (t) minimal wurden (Abbildung 5.5-6).

Geschwindigkeit cM (cot) [m/s] Druckp - pM [mbar]

0.5 Jt je 1.5 7t

Phasenwinkel cot [-]

-0.5

0.5 re it 1.5 n

Phasenwinkel cot [-]

Abb. 5.5-6A: Geschwindigkeit cco((Ot) im Experiment; B: gemessene und modellierte Total¬

druckanzeige der Zylindersonde

Bei Zylindersonden gestaltet sich die Quantifizierung der Massenträgheitseffekte verhältnismässig
einfach, da diese den dynamischen Signalanteil praktisch vollständig dominieren (im Gegensatz zu

Keilsonden, wo zusätzlich dynamische Zirkulationsterm auftritt; vgl. Abschnitt 5.2.1.2). Dement¬

sprechend ist die Übereinstimmung zwischen den mit einer zylindrischen Totaldrucksonde experi¬
mentell bestimmten Drücken (p - p«) (t) und den nach Gl. 5.5-4 modellierten sehr gut, während
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der Verlauf der dynamischen Signale der 60°-Keilsonde in Abbildung 5.3-17 die Schwierigkeiten
bei der mathematischen Formulierung abschätzen lässt. Dennoch wurde am formalen Vorgehen für

die Bestimmung Massenträgheitsterme nach Gleichung 5.5-4 festgehalten.

In Abbildung 5.5-7 sind die für alle Versuchskonfigurationen bestimmten Massenträgheitsterme in

der dimensionslosen Form B = Q / (p D/2) für die unter verschiedenen Winkeln a angeströmten

Sonden aufgeführt1.

Massenträgheitsterm B [-] Massenträgheitsterm B [-]

0 10 20 30 40 50 60 -30 -20 -10 0 10 20 30

Anströmwinkel oc [°] Anströmwinkel a [°]

Abb. 5.5-7 Massenträgheitsterme B in Funktion des Anströmwinkels aßr die Oszillationspara¬
meter c Zcn = 0.50, k = 0.10. A: Zylinder- und Kugelsonde und B: Keilsonden Nr. I, II, III, TV

(Messbohrungen l/L = 0, 0.25, 0.50 und 0.75 der 60°-Keilsonde) und Nr. LX (K60L4/8R0_P)

Aus dem Verlauf der experimentell bestimmten B-Terme der Zylindersonde lässt sich abschätzen,

dass B bei ca. a = 60° null wird. Diese Erkenntnis steht im Widerspruch zu den Ausführungen von

KOVASZNAY et al. (1981), wo postoliert wird, dass B in denjenigen Punkten null wird, wo der

statische Druck der Umgebungsströmung (cp = 0) anliegt. Diese Stelle würde beim Zylinder bei ca.

a = 45° liegen, wo die Experimente, und auch die instationäre Potentialtheorie, noch B » 0 ergeben.
Als Grund für die unterschiedlichen qualitativen Verläufe der B-Terme können folgende Punkte

aufgeführt werden:

• KOVASZNAY et al. (1981) führten Experimente in einer Strömung vom Typ nach Abbil¬

dung 5.2-28, A durch (vgl. Abschnitt 5.2.7, Modellgesetze). Aus diesem Grund müssten die

Autoren den statischen Druckgradienten längs der Stromröhre durch einen Zusatzterm

("Travelling Wave") zur instationären Potentialtheorie modellieren.

• Bei den eigenen Experimenten und der instationären Potentialtheorie fehlt dieser Druckgradi¬
ent (vgl. Diskussion zu Abb. 5.2-29: Modellierung der Austrittsströmung des Laufrades).

Allgemein sind auch bei den Absolutbeträgen erhebliche Unterschiede zu verzeichnen. Z.B. liegen
die im Experiment ermittelten Werte für B bei der Zylindersonde gegenüber der instationären Poten¬

tialtheorie um ca. Faktor 2.5 höher. In diesem Zusammenhang sind folgende Punkte zu vermerken:

• Bei KOVASZNAY et al. (1981) liegen die Werte für die Keulegan-Carpenter-Zahl mit KC =

0.7 sehr tief (vgl. Abb. 5.2-23). Demgegenüber fanden die eigenen Experimente im Bereich

2.5 < KC < 7 statt, wodurch repräsentative Bedingungen (inklusive Frequenzparameter ß)
bei Turbomaschinen-Applikationen viel wirklichkeitsnaher wiedergegeben werden.

• Die instationäre Potentialtheorie gibt die Verhältnisse nur bei sehr geringen Oszillationsampli¬
toden und -frequenzen richtig wieder (vgl. Abschnitt 5.2.2). Gemäss den Definitionen in Ab-

Die Definition von B erfolgte hierbei in Anlehnung an die theoretischen Ausführungen in Abschnitt 5.2.2.1, wo¬

durch der Vergleich zwischen den eigenen Experimenten für die Zylindersonde und denjenigen von KOVASZNAY

et al. (1981) für Kugelsonden sowie der instationären Potentialtheorie möglich ist.
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schnitt 5.2.5 entspricht dieser Fall KC -»°° und ß -»0 (Keulegan-Carpenter-Zahl, Frequenz¬

parameter). Bei Abweichungen von diesem Idealfall machen sich Auswirkungen von Kopp¬
lungseffekten bemerkbar (überhöhte Massenträgheitsterme entsprechend Abb. 5.2-231).

Ausser bei Sonde Nr. IX (K60L4/8R0_P) variieren die Massenträgheitsterme B teils sehr stark in

Funktion des Anströmwinkels a. In Messbohrung l/L = 0.75 der 60°-Keilsonde (Sonde Nr. IV)
weist B unter einem Anströmwinkel a = -10° sogar einen negativen Wert auf. Die damit verbun¬

dene Umkehr des Umlaufsinns der dynamischen Druckanzeige cp (a) wurde bereits in der Dis¬

kussion zu Abbildung 5.3-17 angesprochen. Absolut gesehen sind die Auswirkungen der Fluktua¬

tionen des Geschwindigkeitsbetrags auf die Totaldruckmessung bei der 60°-Keilsonde mit Pitotvor-

satz und der Zylindersonde etwa gleich gross. Bei der scharfkantigen Version der 60°-Keilsonde

liegen die Terme B sehr viel tiefer, doch wird eine Korrektor der Effekte aufgrund der starken Ab¬

hängigkeit B (a) praktisch verunmöglicht.

In zusätzlichen Untersuchungen wurden die Oszillationsparameter c / co = 0.25 und 0.50 im Be¬

reich 0.075 < k < 0.15 variiert In Abbildung 5.5-8 sind die für die 60°-Keilsonde (Messbohrung
l/L = 0.50) unter a = 0° ermittelten Massenträgheitsterme B dargestellt. Einbezogen sind ausserdem

die den Versuchsbedingungen entsprechenden Werte KC und ß (Keulegan-Carpenter-Zahl und

Frequenzparameter).

Massenträgheitsterm B [-]

KC

e/co = 0.25

0.075 0.10 0.15

reduzierte Frequenz k [-]

Abb. 5.5-8 Massenträgheitsterme B ßr unterschiedliche Oszillationsparameter c~ / co und k;

Messresultate der 60°-Keilsonde (a = 0°), Positionierung der Messbohrung bei l/L = 1/2

Trotz beträchtlicher Streuungen der Massenträgheitsterme lässt sich mit Hilfe von Abbildung 5.5-8

eine allgemeine Gültigkeit der Beziehungen zur Beschreibung der Trägheitseffekte illustrieren. In

den universellen Beziehungen nach Gleichung 5.2-11 (Abschnitt 5.2.2) können die Koeffizienten

zur Modellierung von Fluktoationen des Geschwindigkeitsbetrags somit mit guter Näherung
konstant gesetzt werden. Kopplungseffekte treten nicht, oder zumindest nicht in dem Ausmass wie

anhand der in Abschnitt 5.2.5 aufgeführten Untersuchungsresultate in Erscheinung. Nach Abbil¬

dung 5.2-23 musste B ~ cm gerade für die Konditionen mit KC = 6.6 den tiefsten Wert im Ver¬

gleich zeigen. Der Grund hierfür liegt darin, dass die mittlere Grundgeschwindigkeit co der Strö¬

mung einen hohen Wert aufweist

1 Bei der Diskussion der Auswirkungen von Kopplungseffekten auf die vorliegenden Messresultate ist zu berück¬

sichtigen, dass die Untersuchungen von SARPKAYA/ISAACSON (1981) bei Fluktuationen mit verschwin¬

dendem Mittelwert (cq = 0) stattfanden. Weiter beschreiben die Koeffizienten cm die Gesamtkraft am Zylinder,

während mit dem Term B der Druck an der Sonde modelliert wird.
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5.5.2.2. ROTATIONSBEWEGUNGEN (DREHWINKELEBENE)

Die Massenträgheitseffekte können im Zeitbereich mit Hilfe der in Abschnitt 5.5.1 erarbeiteten Be¬

ziehung (Gleichung 5.5-1) bestimmt werden. Gegenüber den dynamischen Zirkulationseffekten,

deren Identifizierung aufgrund der Phasenverschiebung n/2 zwischen a (t) und 3a / 3t (t) begün¬

stigt wird, sind die in Gegenphase n zum quasistatischen Signal auftretenden Trägheitseffekte sehr

viel schwieriger zu quantifizieren. Wie unter Abschnitt 3.3.5 angesprochen, kommt im vorliegen¬
den Fall zusätzlich die mit diesem Experimentaufbau verbundene Problematik bei der Einstellung
des Exzenters zum Tragen. Unsicherheiten bei der Einstellung der Oszillationsamplitode a verun¬

möglichen den direkten Vergleich zwischen statischen und dynamischen Messergebnissen, wäh¬

rend der dynamische Zirkulationsterm in Abschnitt 5.5.1 natorgemäss mit grosser Genauigkeit be¬

stimmt werden konnte (vgl. HUMM/HÄFLIGER 1992).

Bei cot = 7t/2 resp. 3rc/2 (dynamischer Zirkulationsterm null wegen da I dt = 0) setzt sich das

dynamische Signal nach Gleichung 5.5-5 zusammen.

cpn (cot = 7i/2) =
d cll2su" ( a + Aa ) + CMtr— (cot = n/2) (5.5-5)

da 3t2

Darin lässt sich ein Fehleranteil

Acpi^r (cot = n/2) =
d CVnstat

Aa (5.5-6)

welcher u.U. betragsmässig über dem gesuchten Trägheitsterm Cmtr d2cx / 3t2 liegt, quantifi¬
zieren. Mit Hilfe einer entsprechenden Auswertong der Messdaten konnte dieser, für konstant

gehaltene Oszillationsamplitoden a systematische, Fehleranteil durch den direkten Quervergleich
der dynamischen Signale kompensiert werden. Analog Gleichung 5.5-2 können somit Fehl¬

weisungswinkel Aaerr aufgrund der Trägheitseffekte nach 5.5-7 ausgedrückt werden:

Aaerr = Q; k2a; cot = n/2, 3n/2 (5.5-7)

Gleichung 5.5-7 unterscheidet sich gegenüber 5.5-2 (Modellierung dynamischer Zirkulation) unwe¬

sentlich, ausser dass die reduzierte Frequenz im Quadrat erscheint. In Abbildung 5.5-9 sind die auf

diese Weise modellierten Fehlweisungswinkel Aaerr im Vergleich zu den experimentell bestimmten

aufgeführt (hierbei wurden die Daten im Bereich 0.05 < k < 0.1 nicht in die Modellierung
einbezogen; Diskussion siehe unten). Gegenüber dynamischen Zirkulationseffekten (Abschnitt

5.5.1) und Trägheitseffekten in Longitodinalrichtong (Abschnitt 5.5.2.1) lassen sich die Trägheits¬
effekte aufgrund von Änderungen des Anströmwinkels nur mit massigem Erfolg theoretisch be¬

schreiben. Jedoch ist hierbei zu beachten, dass die Abweichungen absolut gesehen gering sind, und

trotz starker Streuungen der experimentellen Daten - namentlich im Bereich 0.05 < k < 0.1 - können

anhand der Resultate in Abbildung 5.5-9 zuverlässige Aussagen über die Auswirkungen von

Massenträgheitseffekten getroffen werden.

Als wahrscheinlichste Ursache für den vom Modell abweichenden Verlauf der experimentellen Da¬
ten im Bereich 0.05 < k < 0.1 kann das nichtlineare Verhalten des zirkulationsinduzierten Auftriebs

angegeben werden. Zu diesem Zweck wurden in Teil B die THEODORSEN-Koeffizienten G (k)
mit entsprechend umskalierter x-Achse für k = cö* / 2ti integriert. Daraus lässt sich der Einfluss des

in Phase mit dem Trägheitseffekt auftretenden dynamischen Zirkulationsterms abschätzen (vgl. Ab¬
schnitt 5.2.1.1). Weiter kommen für die schlechte Übereinstimmung zwischen Modell und Expe¬
riment, neben sämtlichen bei den theoretischen Ausführungen in Abschnitt 5.2 vernachlässigten
Termen höherer Ordnung und Messungenauigkeiten im Zusammenhang mit geringen Oszillations¬

frequenzen (vgl. Abschnitt 3.3.5), massgeblich folgende aerodynamischen Effekte in Betracht:
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• Dynamisches Grenzschichtverhalten (vgl. Abschnitt 5.2.3).
• Modulation der Wirbelbildung im Bereich 0.1 < k < 0.175 und insbesondere subharmonische

Synchronisation bei k = 0.075 (vgl. Abschnitte 5.2.5 und 5.5.5).

Fehlweisungswinkel Aam [°] THEODORSEN-Koeffizient G (k) [-]

0.00 0.05 0.10 0.15 0.20 0.00 0.05 0.10 0.15 0.20

reduzierte Frequenz k [-] reduzierte Frequenz k [-]

Abb. 5.5-9 A: Fehlweisungswinkel Aaerr der Keilsonde K60L4/8R0 infolge Trägheitseffekten;

Vergleich zwischen Modell (Gl. 5.5-7) und Experiment; B: THEODORSEN-Koeffizienten G (k)

Eine vergleichsweise gute tendenzielle Übereinstimmung zwischen Modell und Experiment ist bei

grösseren Oszillationsfrequenzen (k > 0.1) zu verzeichnen. In diesem Bereich wird die Sondenan¬

zeige durch Massenträgheitseffekte dominiert.

Die Beträge der Fehlweisungswinkel AcCen- der 45°-Keil- (Nr. VII) und 90°-Keilsonde (Nr. VIU)

liegen etwa im gleichen Rahmen wie diejenigen für die 60°-Keilsonde (Nr. UI) in Abbildung 5.5-9.

Demgegenüber sind bei Zylindersonden Massenträgheitseffekte aufgrund von Fluktoationen in der

Drehwinkelebene nicht nachweisbar.

5.5.2.3. ROTATIONSBEWEGUNGEN (KIPPWINKELEBENE)

Die modellierten und experimentell bestimmten Fehlweisungswinkel Ayerr aus den in Abbildung
5.3-16 aufgeführten Untersuchungsresultaten von GIZZI (1994) sind in Abbildung 5.5-10 einge¬

tragen (vgl. auch HUMM/GIZZI1994). Gegenüber dynamischen Zirkulationseffekten (Abbildung

5.5-4) ist bei der 3D-Paraboloidsonde hinsichtlich der Auswirkungen von Massenträgheitseffekten
auf die Sondenanzeige kein so deutlicher Vorteil zu verzeichnen.

Fehlweisungswinkel Ay «r [°]

0.00 0.05 0.10 0.15 0.20 0.00 0.05 0.10 0.15 0.20 0.00 0.05 0.10 0.15 0.20

reduzierte Frequenz k [-]

Abb. 5.5-10 Fehlweisungswinkel Ayerr durch Massenträgheitseffekte infolge Fluktuationen in

der Kippwinkelebene (cot = it/2, 3iü); Vergleich zwischen Modell Ayerr = Cy k2 y und Experiment
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5.5.2.4. DISKUSSION

Bei Totaldruckmessungen mit Zylindern liegen die Massenträgheitsterme B ~ 2.5 ca. 65 % über

den von KOVASZNAY et al. (1981) für Kugeln ermittelten Werten. Die Auswirkungen auf die

Totaldruckmessung sind demzufolge sogar noch grösser als in den unter Abschnitt 5.2.2.1 erarbei¬

teten Beziehungen. Die Resultate der vorliegenden Untersuchung über Einflüsse von Fluktuationen

des Geschwindigkeitsbetrags auf die Druckanzeige von Sonden sind insofern bedeutend, dass die

Aussagen von KOVASZNAY et al. widerlegt wurden. Darin wird postuliert, dass die Auswirkun¬

gen von Änderungen 3c / 3t in denjenigen Punkten der Sonde vernachlässigbar sind, in welchen der

statische Druck der Strömung gemessen wird.

Massenträgheitseffekte aufgrund von Fluktuationen in der Drehwinkelebene haben eher geringe

Auswirkungen auf die Anzeige prismatischer Sonden zur Folge, während Massenträgheitseffekte

aufgrund von Fluktuationen in der Kippwinkelebene sehr grosse Einflüsse auf deren Anzeige aus¬

üben. Im Gegensatz zu dynamischen Zirkulationseffekten (vgl. Abschnitt 5.5.1.3) zeichnen sich

hierbei keine grundsätzlichen Unterschiede bei konzeptionell verschieden gestalteten Sonden

(prismatische und 3D-Sonden) ab.

5.5.3. DYNAMISCHES GRENZSCHICHTVERHALTEN

Für eine detaillierte Aussage über die Ausbildung dynamischer Grenzschichten wären Messungen

der Geschwindigkeitsprofile an der Sondenflanke notwendig. Aufgrund der Resultate der vorlie¬

genden experimentellen Untersuchungen lassen sich jedoch zumindest qualitative Aussagen über

die Auswirkungen dieses dynamischen Effektes treffen. Z.B. sind in Abbildung 5.5-11 zwei

Stromlinien für statische und dynamische Strömungsbedingungen überlagert.

Abb. 5.5-11 Strömung an der 60°-Keilsonde unter einem Anströmwinkel a ~ 45°; dynamisch (k

= 0.1, cot = 0.5n) und statisch

Während die Strömung unter statischen Bedingungen vollständig ablöst, liegt sie im dynamischen

Fall unmittelbar hinter der laminaren Ablöseblase an, obwohl ein sehr starker positiver Druckgradi¬
ent überwunden werden muss (vgl. Abbildung 5.5-12, cot = 0.57t, a = 45°). Auch die quantitativen

Druckmessungen auf der Saugseite der 60°-Keilsonde lassen die grundsätzlichen Unterschiede der

Strömungsbedingungen gut erkennen. In Abbildung 5.5-12 sind die an drei Positionen der Flanke

(l/L = 0.25, 0.50, 0.75) gemessenen dimensionslosen Drücke für 6 verschiedene Anströmwinkel

aufgetragen. Im statischen Fall ist die Strömung auf der Saugseite des 60°-Keils nach Abbildung

4.3-13 (Abschnitt 4.3.3) ab ca. a = 25° vollständig abgelöst. Aus diesem Grund verläuft cp2 (l/L)

in Abbildung 5.5-12, C für a = 35° praktisch konstant. Demgegenüber ist die Strömung unter dy¬

namischen Bedingungen noch stark beschleunigt (3 cp2 / 3 (l/L) < 0).
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Druckkoeffizientcp2 [-]
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UH = 0.28)t

:cr=l5—
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Position der Messbohrung l/L [-]

Abb. 5.5-12 Dimensionslose Druckverteilung an^ der Flanke (Position l/L) der 60°-Keilsonde;

Vergleich zwischen statischen und dynamischen (a = 45°, k = 0.1) Strömungsbedingungen

Nach Abschnitt 5.2.3 führt das dynamische Grenzschichtverhalten zu einer Phasenverschiebung
zwischen der äusseren Strömungsfluktoation (z.B. Änderung des Geschwindigkeitsbetrags und der

Anströmrichtong) und der dynamischen Sondenantwort. Einzelne Terme in den Gleichungen zur

Beschreibung der dynamischen Grenzschicht folgen systematischen Gesetzmässigkeiten und die

damit verbundenen Auswirkungen fügen einen Beitrag an die dynamischen Zirkulations- und

Massenträgheitseffekte bei. Diese Auswirkungen können in den vorliegenden experimentellen

Untersuchungen nicht identifiziert werden.

Demgegenüber lassen sich Abweichungen gegenüberdem systematischem Verlauf der zirkulations-

und trägheitsinduzierten Fehlweisungswinkel Acten- (oc, k) bzw. Acten- (oc, k2) in den Abbildungen
5.5-2 und 5.5-9 u.a. dem nichtlinearen Verhalten dynamischer Grenzschichten zuschreiben. Weiter

zeigen sich Beeinflussungen der dynamischen Ablösungsvorgänge im Zusammenhang mit Grund-

torbulenz. In Abbildung 5.3-11 sind die Differenzdruckkoeffizienten cpi2 der mit a = 30° os¬

zillierenden 60°-Keilsonde aus Strömungen mit unterschiedlichem Turbulenzgrad aufgeführt. Auf¬

grund der Literatorauswertong (Abbildung 5.2-13, A) ist in torbulenter Strömung ein verfrüht

stattfindender Ablöseprozess zu erwarten. Bei den in HUMM/HÄFLIGER (1992) aufgeführten
Messresultaten ist dieses Verhalten eindeutig ersichtlich. Z.B. weist die Spitze im Verlauf s 1 (cot)

analog Abbildung 5.3-11 für a = 30° und k = 0.3 im Turbulenzfall 2 (Tu - 7.5%) einen Pha-

senvorsprung um ca. 0.257t auf.
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5.5.4. DYNAMISCHE ABLÖSUNG

Die Auswirkungen dynamischer Ablösungen sind sehr deutlich anhand der in Abbildung 5.5-13

und 5.5-14 gezeigten dimensionslosen Drücke auf der Oberfläche der 60°-Keilsonde ersichtlich.

Zusätzlich zu den Verläufen cp2 sind die Standardabweichungen s 2 in den Messbohrungen l/L =

0.25,0.50 und 0.75 über eine Periode der Oszillation aufgetragen.

Abb. 5.5-13 cp2 und S2 in den Messbohrungen l/L = 0.25, 0.50 und 0.75 der 60°-Keilsonde

über eine Periode der Oszillationsbewegung; k = 0.1 und a = 15, 30 und 45°

Bei einer Oszillationsamplitode a = 15° und k = 0.1 erstreckt sich die von der Sondenspitze ausge¬

hende laminare Ablöseblase nicht sehr weit stromabwärts, denn nur an der vordersten Messboh¬

rung (l/L = 0.25) ist eine nennenswerte Beeinflussung von cp 2 und s 2 zu verzeichnen (Bereich
0.3tc < cot < 0.87t). Der korrespondierende Verlauf unter quasistatischen Bedingungen (k -» 0)
kann hierbei gedanklich^nach einer reinen Sinusfunktion modelliert werden. Erst bei gesteigerten
Oszillationsamplitoden a = 30 und 45° (k = 0.1) treten die für diesen aerodynamischen Effekt

typischen Drucksenken sowie im Zeitbereich vorausgehende lokale Stagnationspunkte in allen drei

Messbohrungen in Erscheinung (vgl. Abschnitt 5.2.4).

Die Verläufe jcp 2 (cot) lassen für a = 30 und 45° keine wesentlichen Unterschiede erkennen,

wogegen bei a = 45° eine Zunahme der Standardabweichung in Messbohrung l/L = 0.75 um ein

Vielfaches zu verzeichnen ist. Weiter fällt beim Vergleich der Verläufe der Druckkoeffizienten und

Standardabweichungen für die zwei Oszillationsfrequenzen (k = 0.1 und 0.2) die unterschiedliche
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Phasenlage der markanten Punkte (lokale Druckmaxima und -minima) auf, ein deutliches Indiz da¬

für, dass die Ablöseblase die einzelnen Messbohrungen mit zunehmender Oszillationsfrequenz zu

einem späteren Zeitpunkt passiert

Abb. 5.5-14 cp2 und 5-? in den Messbohrungen l/L = 0.25, 0.50 und 0.75 der 60°-Keilsonde

über eine Periode der Oszillationsbewegung; k = 0.2 und a = 15, 30 und 45°

Dieser Sachverhalt kann sehr eindrücklich anhand Abbildung 5.5-15, A illustriert werden.

Dargestellt sind die Verläufe der Standardabweichungen s 2 (cot) aus der Messbohrung bei l/L =

0.50 der 60°-Keilsonde über eine Periode der Oszillation (cc = 45°, 0.05 < k < 0.4). Mit

zunehmender Oszillationsfrequenz entfernen sich die Spitzen in den Standardabweichungen s 2max

zusehends vom unter quasistatischen Bedingungen theoretisch maximalen Wert bei cot = 7t/2, wenn

die Sonde den grössten Schräganströmwinkel a (t) = a aufweist Der Quervergleich der verschie¬

denen Oszillationsparameter in Funktion der Oszillationsfrequenz in Teil B führt auf die Folgerung,
dass die Amplitode der Oszillation weniger Einfluss auf den zeitlichen Ablauf der Blasenbildung
ausübt.
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Standardabweichung"s2 [-] Lage max. Standardabweichung cot [-]

0.0 0.5 7t ;i 1.5 rc 2tc 0.0 0.1 0.2 0.3 0.4

Phasenwinkel cot [-] reduzierte Frequenz k [-]

Abb. 5.5-15 A: Verlauf der Standardabweichungen ^ßr 0 .05< k < 0.4 (a = 45°); Messboh¬

rung l/L = 0.50 der 60°-Keilsonde; B: Lage der Spitzen der Standardabweichungen cot (^2 max)

Die Ergebnisse der Auswertung der Strömungssichtbarmachung an der 60°-Keilsonde sind in den

rechten Hälften der Abbildungen 5.5-16 (k = 0.1) und 5.5-17 (k = 0.2) aufgeführt. Anhand foto¬

grafischer Aufnahmen entsprechend den Abbildungen 5.4-1 und 5.4-2 sowie über mehrere Zyklen
der Oszillation aufgenommener Videosequenzen (vgl. Abschnitt 3.4) wurden die Ausdehnungen
der Ablöseblasen (dunkel schattierte Bereiche) entlang der Keilflanke (0 < l/L < 1) in Funktion des

Anströmwinkels a (cot) bestimmt. Jeder einzelne Kreis repräsentiert "Anfangs- und Endpunkt" der

Ablöseblase. Zusätzlich sind die identifizierten Stellen mit laminar-turbulentem Grenzschicht¬

umschlag markiert. Ergänzt werden die Graphiken durch die Resultate der quantitativen Messungen
aus dem Schleppkanal. Eingetragen sind die in den linken Hälften der Abbildungen im Verlauf cp 2

(a) aus den Messbohrungen l/L = 0.25, 0.5 und 0.75 hervorstechenden lokalen Druckmaxima

infolge Aufstauung der Randzone des Wirbels und Druckminima (Blasenzentrum).

CP2 1-3

Abb. 5.5-16 Ausdehnung der laminaren Ablöseblase (dunkel schattierte Fläche) aufder Saugseite
der 60°-Keilsonde (a = 45°,k = 0.1)

Im Zusammenhang mit der Strömungssichtbarmachung können die Strömungsvorgänge an der

Keilsonde für die Oszillationsparameter a = 45° und k = 0.1 wie folgt beschrieben werden. Zwi¬

schen cot = 0 (Nulldurchgang der Oszillationsbewegung, a (t) = 0°) und ca. cot = 0.22tc (a = 30°)

liegt die Strömung im vorderen Bereich der Sondenflanke (0 < l/L < 0.60 - 0.80) vollständig an.

Bei cot = 0.287t (a ~ 35°) sind in Abbildung 5.4-1 erste Anzeichen einer laminaren Ablöseblase zu

sehen und bei cot = 0.50tc (a (t) = a = 45°) erstreckt sich die nach wie vor laminare Blase bereits
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CP2 ["]

Abb. 5.5-17 Ausdehnung^der laminaren Ablöseblase (dunkel schattierte Fläche) auf der Saug¬

seite der 60°-Keilsonde (a = 45°,k = 0.2)

über ca. 65 % der Keilflanke. Aus Abbildung 5.5-16 kann entnommen werden, dass sich die tiefste

Druckstelle entlang der Keilflanke unter diesem Anströmwinkel bei ca. l/L = 0.25 befindet. Un¬

mittelbar stromabwärts der Ablöseblase ist die Strömung über eine gewisse Strecke laminar. Bis cot

~ 0.727t (a = 35°) verschiebt sich die Drucksenke zu l/L = 0.50, wenn die Blase praktisch die

ganze Keilflanke bedeckt. Innerhalb einer sehr kurzen Zeitspanne bewegt sich die Drucksenke auf¬

grund der Konvektion der Blase mit ca. 30 % der freien Umgebungsgeschwindigkeit c«, stromab¬

wärts zu l/L = 0.75 (cot = 0.78tc, a = 30°). Ab cot = 0.897t (oc * 16°) liefern die Videoaufnahmen

keine auswertbaren Ergebnisse mehr.

Bei vergrösserter Oszillationsfrequenz entsprechen sich die Strömungsmechanismen im wesentli¬

chen. Alleine jedoch durch die Tatsache, dass die dynamische Ablösung nach Abb. 5.5-15 um fast

0.5tc phasenverzögert auftritt, unterscheiden sich die Verläufe cp2 (a) vollständig (Abb. 5.5-17).

Der Beginn der Blasenbildung findet für beide Oszillationsfrequenzen (k = 0.1 und 0.2) bei cot ~

0.287t statt. Aufgrund der anfänglich geringeren relativen Konvektionsgeschwindigkeit der

stromabwärts bewegten Blase passiert deren Zentrum die hintere Partie der Sonde bei k = 0.2 im

Vergleich zu k = 0.1 um fast eine Viertelperiode phasenverzögert1. Diese Beobachtung stimmt

relativ gut mit derjenigen aufgrund der Interpretation der Verläufe der Standardabweichungen in

Abbildung 5.5-15 überein. Daraus lässt sich leicht ableiten, dass die mathematische Modellierung
dieser transienten Prozesse mit einer derart betonten Phasenabhängigkeit kaum realisierbar ist.

• Diskussion

Da dieser aerodynamische Effekt transienter Nator ist und die Messresultate demzufolge nicht korri¬

giert werden können, muss dynamische Ablösung unter allen Umständen vermieden werden. Mit

Hilfe der Strömungssichtbarmachung kann dynamische Ablösung schon bei sehr geringen Oszilla¬

tionsfrequenzen (k = 0.05) nachgewiesen werden. Vermieden kann dieser aerodynamische Effekt

nur werden, wenn die Oszillationsamplitoden der Strömungsfluktuation im Fall der 60°-Keilsonde

deutlich unter den statischen Ablösewinkel zu liegen kommen. Aufgrund der Messergebnisse wer-

Demgegenüber stimmt der Absolutwert der Konvektionsgeschwindigkeit im Bereich 0.22tc < cot < 0.87t mit

demjenigen für k = 0.1 praktisch vollständig überein.
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den bereits bei a = 22.5° erste Anzeichen für dynamische Ablöseerscheinungen beobachtet (vgl.
HUMM/HÄFLIGER 1992).

Für eine vorgegebene Amplitode der Fluktoation des Anströmwinkels a ist das Auftreten

dynamischer Ablösung an scharfkantigen Keilsonden vom Öffnungswinkel 0 abhängig. Aus

diesem Grund werden sich die Auswirkungen dieses dynamischen Effektes bei schlanken

Keilsonden besonders stark bemerkbar machen. Interessanterweise sind bei der 90°-Keilsonde nur

die periodisch gemittelten Druckwerte durch dynamische Ablösung beeinflusst, währenddem die

Standardabweichungen nicht die für andere Keilsonden typischen Abweichungen vom statischen

Vergleichswert zeigen (Abbildungen 5.3-7 und 5.3-8). Bei frei endenden Sonden sind die

Auswirkungen der Effekte zwar deutlich reduziert, Fehlmessungen sind aber nach wie vor zu

gewärtigen. Von den untersuchten Keilsonden eignet sich einzig Sonde Nr. VI (K60L4/8R2) mit

gerundeter Vorderkante für Messungen in dynamischen Strömungen, insbesondere sind indessen

die Zylinder- und Halbzylindersonde vorzuziehen, da diese auf diesen aerodynamischen Effekt

absolut unanfällig sind. Ebenso gute Eigenschaften hinsichtlich dynamischer Ablösung, zumindest

bis zu Oszillationsamplitoden oc = 30°, zeigt die 3D-Sonde HK90 (Nr. XI).

5.5.5. KOPPLUNGSEFFEKTE

5.5.5.1. MODULATION UND SYNCHRONISATION DER KÄRMÄNSCHEN WIRBEL

In Abbildung 5.5-18 sind diejenigen Bereiche (Oszillationsamplitode a und reduzierte Frequenz k)
schattiert gekennzeichnet, innerhalb welchen in den Leistongsspektren der Signale der 60°-Keil-

sonde (Nr. in) keine Unterscheidung zwischen Wirbelbildungsfrequenz fc und systematischen
Signalanteilen der Anregung f bzw. f * N und f / N möglich ist1.

Oszillationsamplitude oc [°]

0.1 0.2 0.3 0.4

reduzierte Frequenz k [-]

Abb. 5.5-18 Synchronisationsbereiche in Funktion der reduzierten Frequenz k und dem Parame¬

ter Oszillationsamplitude a; Sonde K60L4/8R0 (Nr. III)

Bereich I repräsentiert die klassische Synchronisation, wenn f = fK, und innerhalb der Bereiche II

& III synchronisieren die Frequenzen fo der Wirbel mit 1/3 bzw. der doppelten Oszillationsfre¬

quenz f. Ab a > 30° sind die Bedingungen für klassische Synchronisation (I) über den ganzen
untersuchten Frequenzbereich erfüllt (vgl. Abschnitt 5.2.5). Eine natürliche Wirbelbildung ist

zwischen 0.05 < k < 0.4 vollständig unterdrückt, wogegen die Schwelle für das Auftreten dieses

In diesem Zusammenhang gestaltet sich die Definition eines Referenzwertes für fK schwierig. Wie die theore¬

tischen und eigenen experimentellen Untersuchungen in den Abschnitten 4.2.7 und 4.3.4 belegen, variiert fc
beim Keil in Funktion des Anströmwinkels cc beträchtlich. Für die vorliegenden Betrachtungen wurde der Wert

fK (ot = 0)
= 4-79 Hz verwendet (Abbildung 4.3-28).
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Verhältnis fK / fco [-1 Verhältnis fK / fco H

0.1 0.2 0.3

reduzierte Frequenz k [-]

0.1 0 2 0.3

reduzierte Frequenz k [-]

Abb. 5.5-19 Verhältnis zwischen Kärmänscher Wirbelfrequenz fK unter dynamischen Bedin¬

gungen undfKO (statisch); A: Keilsonde 60°(Nr. III) undB: Zylindersonde (Nr. X);

dynamischen Effektes bei kleinen Werten a < 15° nur gerade bei k = 0.075, 0.2 und 0.4

überschritten wird. Demzufolge findet in Übereinstimmung mit den Literatorangaben über quer¬

schwingende Struktoren subharmonische Synchronisation (II) nur für den Fall f = 1/3 fco statt.

Entgegen den Ausführungen in Abschnitt 5.2.5 (querschwingende Zylinder) ist jedoch super¬

harmonische Synchronisation (DT) bei f = 2 fco eindeutig feststellbar.

Hinsichtlich der Modulation der Kärmänschen Wirbel gibt Abbildung 5.5-19 Auskunft. Aufgetra¬

gen sind die Frequenzen der Kärmänschen Wirbel fc unter dynamischen Bedingungen im Vergleich
zu fco im statischen Fall (vgl. Abschnitt 4.3.4) in Funktion von k (die in Klammer gesetzten

Konfigurationsnummern werden als Ausreisser betrachtet). Mit Hilfe dieser Darstellungsart lässt

sich neben der Modulation auch Synchronisation der Kärmänschen Wirbel eindeutig identifizieren,

wenn fc / fco mit den eingezeichneten Linien für f = 1/N fco bzw. N fco zusammenfällt. Danach

ist für die Keilsonde subharmonische Synchronisation auch für den Fall f = 1/2 fco denkbar, doch

streuen die Werte fc / fco in diesem Bereich für eine eindeutige Aussage zu stark. Insgesamt ist bei

der Keilsonde eine ausgeprägte Modulation der Wirbelbildung zu verzeichnen. Der Verlauf der

Werte fc / fco im Bereich 0.1 < k < 0.175 zeigt trotz Streuungen1 eine gute tendenzielle Überein¬

stimmung zu den Ergebnissen in STAUBLI (1987).

Im Maximalfall steigt die Frequenz fc der nichtsynchronisierten Wirbel gegenüber dem Wert fco
mit zunehmender reduzierter Frequenz (k = 0.175) um ca. 12 % an. Diesen ausgeprägten Modu¬

lationserscheinungen muss bei der Auswertong von Messdaten aus Turbomaschinen Rechnung ge¬

tragen werden, denn unter dynamischen Strömungsbedingungen sind der Identifikation von Rück¬

wirkungen durch die Kärmänsche Wirbelstrasse mit Hilfe der universellen Beziehung der

Strouhalzahl demzufolge gewisse Grenzen gesetzt.

Im Gegensatz zur Keilsonde bleibt die Frequenz fc der Wirbelbildung bei Zylindersonden bis zu ei¬

ner reduzierten Frequenz k = 0.18 unbeeinflusst (Abbildung 5.5-19, Teil B, Ausreisser für Konf.

Nr. 81: oc = 18.75°, k = 0.125 und Nr. 513: cc = 15°,Je = 0.3). Insbesondere ist herauszustreichen,

dass selbst für die sehr grosse Oszillationsamplitode a = 45° unterhalb k = 0.15 keine Synchroni¬
sation eintritt, während die natürliche Wirbelbildung beim Keil (Abb. 5.5-18) vollständig unter¬

drückt ist.

1 Bei dem mit fc / fKO » 0.93 sehr tief liegenden Punkt für die Oszillationsparameter a = 11.25°, k = 0.125 (Konf.

Nr. 525) handelt es sich wahrscheinlich um einen Ausreisser.
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5.5.5.2. AUSWIRKUNGEN AUF ANGEZEIGTE DRUCKFLUKTUATIONEN

Um eine Aussage über Auswirkungen von Kopplungseffekten auf die angezeigten Druckfluktoatio¬

nen treffen zu können, wurden die insgesamt in einer Messbohrung registrierten mittleren Druck¬

schwankungen analog dem Vorgehen in Abschnitt 5.3.4.4 (Gleichung 5.3-9) über eine Periode der

Oszillation gemittelt. In Abbildung 5.5-20 sind die Werte Vai (cot) für die 60°-Keilsonde irnVer-

gleich zum statischen Wert sj (a = 0°) in Funktion der reduzierten Frequenz k und Amplitode a der

Oszillation aufgetragen.

Trotz teils erheblicher Streuungen ist ein systematischer Anstieg der Druckfluktoationen mit zuneh-

mender reduzierter Frequenz der Oszillation deutlich ersichtlich. Dieser Anstieg von Vai (cot) be¬

ruht nicht auf Unsicherheiten im Experiment. Gemäss den Ausführungen in Abschnitt 3.3.5 (vgl.
auch HUMM/HÄFLIGER 1992) liegen die Auswirkungen auf die Fehlanzeige der Standardabwei¬

chungen im Experiment infolge ungenauer Nullpunktbestimmung des Triggersignals des Antriebs¬

mechanismus um ca. eine Grössenordnung tiefer (z.B. für a = 15°, k = 0.2: AV<Ti (cot) = 0.0015).

Interessant ist die Tatsache, dass selbst bei vollständiger Synchronisation bei k = 0.2 kein wesentli¬

cher Unterschied bei der angezeigten Druckfluktoation besteht. Auch subharmonische Synchroni¬
sation im Bereich k = 0.075 hat keine sichtbaren Auswirkungen auf die registrierten
Druckfluktoationen zur Folge.

Mittl. Druckschwankung V Oi (cot) [-]
0.07

0.06

0.05

0.04

0.00 0.05 0.10 0.15 0.20

reduzierte Frequenz k [-]

Abb. 5.5-20 Angezeigte Standardabweichungen der Druckfluktuationen 4 Gj (cot) der60°-Keil-

sonde in Funktion der reduzierten Frequenz undAmplitude der Oszillation

5.5.5.3. AUSWIRKUNGEN AUF DIE SYSTEMATISCHE SONDENANTWORT

Bei grossen Oszillationsamplitoden (a > 30°) sind die Auswirkungen von Kopplungseffekten auf

die systematische Antwort der Keilsonde nicht abschätzbar, da in diesen Fällen die Einflüsse dy¬
namischer Ablösung (Abschnitt 5.5.4) dominieren. Auch bei geringen Oszillationsamplitoden sind

konkrete Aussagen nur in Fällen der klassischen Synchronisation (k = 0.2, f = fco) möglich. In

allen anderen Fällen ist eine Trennung zwischen den Einflüssen von Kopplungs- und anderen Ef¬

fekten schwierig.

• Klassische Synchronisation (f~fK0)

Der Einfluss der Synchronisation auf das dynamische Verhalten der Strömung am Keil kann Abbil¬

dung 5.5-2, Abschnitt 5.5.1.2 entnommen werden. Bei k = 0.2 ist für alle Oszillationsamplitoden
eine deutliche Abweichung des angezeigten Fehlweisungswinkels Aoen- gegenüber der durch dy¬
namische Zirkulationseffekte im Bereich 0 < k < 0.175 verursachten Tendenz zu verzeichnen. Bei

der Zylindersonde sind die Auswirkungen der Synchronisation in Relation zu den übrigen Konfigu¬
rationsparametern (k * 0.2) drastisch und dementsprechend gut illustrierbar. Bei den in Abbildung
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5.5-21 aufgeführten dynamischen Differenzdruckkoeffizienten cpn (oc) sind im Fall von k = 0.2

markante Abweichungen gegenüber dem quasistatischen Verlauf zu verzeichnen.
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Abb. 5.5-21 Dynamische Kalibrierdaten (Richtungskoeffizient cpi2) der Zylindersonde und

Fehlweisungswinkel Aaerr; 0.1 <k< 0.3 und a = 15°

Ausserhalb des Synchronisationsbereiches folgen die dynamischen Kalibrierwerte praktisch unver¬

fälscht der statischen Referenzlinie. Demgegenüber zeigt die Kurve cp 12 einen signifikant flacheren

Verlauf, wenn die reduzierte Frequenz k = 0.2 beträgt. Interessant ist die Beobachtong, dass sich

die Synchronisation bei der Keil- und Zylindersonde absolut gesehen etwa gleich auswirkt. Der

Betrag der Fehlmessung Acten- in Abbildung 5.5-21 ist von praktisch der gleichen Grösse wie die in

Abbildung 5.5-2, Abschnitt 5.5.1.2 aufgeführte Diskrepanz zwischen modellierter und experimen¬
tell bestimmter Fehlanzeige des Keils (a = 15°, k = 0.2).

• Sub- und Superharmonische Synchronisation

Subharmonische Synchronisation ist als Ursache für die Abweichungen der systematischen Fehl¬

winkelanzeige der 60°-Keilsonde gegenüber den modellierten Trägheitseffekten in Abbildung 5.5-9

(Abschnitt 5.5.2.2) denkbar. Genau im Bereich k = 0.075, wenn f = 1/3 fco» sind die grössten

Diskrepanzen zwischen Modell C„ k a und Messung zu verzeichnen, obwohl in diesem Kontext

nicht zwischen Kopplungs- und dynamischen Zirkulationseffekten unterschieden werden kann.

• Modulation

Aufgrund der ausgeprägten Modulation der Wirbelbildungsfrequenz der 60°-Keilsonde im Bereich

0.1 < k < 0.175 nach Abbildung 5.5-19 sind systematische Rückwirkungen auf die Sondenanzeige
wahrscheinlich. Geringfügige Abweichungen zwischen modellierten und gemessenen dynamischen
Zirkulations- (Abb. 5.5-2) bzw. Trägheitseffekten (Abb. 5.5-9, A) können darauf zurückgeführt
werden.
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5.6. SCHLUSSFOLGERUNGEN

Die teils hervorragende Übereinstimmung zwischen den theoretischen Ausfuhrungen und den Ex¬

perimenten, insbesondere die richtige Wiedergabe der wesentlichen Einflussgrössen, unterstreicht

die Richtigkeit - und Relevanz - der vorliegenden experimentellen Untersuchungen. Obwohl hin¬

sichtlich Übertragbarkeit der Modellexperimente auf dynamische Fluid/Sonden-Interaktionen bei

Messungen z.B. in Turbomaschinenströmungen Abstriche gemacht werden müssen, lassen sich

grundsätzliche Aussagen über dynamische aerodynamische Sondeneigenschaften treffen:

Für eine wichtige Gruppe der dynamischen Effekte (z.B. dynamische Zirkulations- und Trägheits¬
effekte) treten Abweichungen zwischen dynamischer und quasistatischer Sondenantwort als Funk¬

tion des Sondendurchmessers in Erscheinung. Daraus lässt sich die wichtigste Forderung: "konse¬

quente Minimierung der Sondenabmessungen" formulieren. Der Sondendurchmesser ist ausserdem

alleine ausschlaggebend für das abrupte Einsetzen der Synchronisation der Kärmänschen Wirbel¬

strasse, wenn k = f D / cM = 0.2 (für alle im Rahmen dieser Arbeit untersuchten prismatischen Son¬

den). Weiter kommt der Form der Sonden eine wichtige Bedeutung zu. Hierbei zeigen sich

namentlich bei Fluktoationen in der Drehwinkelebene grosse Diskrepanzen betreffend der Aus¬

wirkungen dynamischer Effekte. Vor allem Zylindersonden zeichnen sich dabei durch hervorra¬

gende Eigenschaften aus. Nicht auftretende Auswirkungen infolge dynamischer Zirkulations¬

effekte, von Trägheitseffekten und dynamischer Ablösung aufgrund von Fluktoationen in der Dreh¬

winkelebene sind als wesentliche Vorzüge gegenüber z.B. Keilsonden zu nennen.

Als einziger Nachteil aller prismatischen Sonden sind die Auswirkungen von Fluktuationen in der

Kippwinkelebene auf die Anzeige aufzuführen. Die Untersuchungsergebnisse zeigen, dass dyna¬
mische Zirkulationseffekte bei speziell ausgeführten 3D-Sonden markant verringert werden können.

Jedoch sind damit nachteilige Eigenschaften aufgrund von Fluktoationen in der Drehwinkelebene

verbunden. Und somit stellen prismatische Zylindersonden für den Spezialfall der Strömungen in

Turbomaschinen, wo Fluktoationen in der Drehwinkelebene dominieren, die optimale Sondenform

dar.
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Kapitel 6

QUANTIFIZIERUNG UND VERGLEICH VON

MESSFEHLERN

6.1. STRÖMUNGSVERHÄLTNISSE IN TURBOMA¬

SCHINEN (2D-STRÖMUNG IM RADIALVERDICH¬
TER)

Ausgangslage für die Ausführungen in Kapitel 6 bildet ein simuliertes inhomogenes Strömungs¬

profil w (t) im Laufrad des Radialverdichters "RIGT' nach Abbildung 6.1-1. Bei einer Drehzahl

von n = 16'200 min"1 beträgt die Umfangsmachzahl Mau = 0.7 (GYARMATHY et al. 1991). Die

Schaufeldurchgangsfrequenz beträgt f = Zn/60 = 6 kHz (schaufelzahl Z = 22). Anhand dieses

konkreten Beispiels lassen sich Messfehler aufgrund aerodynamischer Effekte quantifizieren (2-
dimensionale Bedingungen).

Abb. 6.1-1 Geschwindigkeitskomponenten im Absolutsystem des Radialverdichters "RIGI"; Ra¬

dius des Laufrads Rlr = 140 mm, Schaufelzahl Z = 22, n = 16'200 min'1 (Mau = 0.7)

Mit Hilfe des Vektorendiagramms können die Extremwerte für c und 5m durch die Überlage¬
rung des Geschwindigkeitsvektors w (t) aus dem Relativsystem des Laufrads und der konstanten

Umfangskomponente u bestimmt werden. wmax / u = 0.5 und ßs = 60° repräsentieren hierbei ty¬

pische Werte in Radialverdichtern, c (t) und ocm (t) bzw. (cot) repräsentieren den systematischen

Geschwindigkeitsvektor im Absolutsystem. Für eine repräsentative Abschätzung der Auswir¬

kungen aerodynamischer Effekte muss diesen Grössen ein stochastischer Schwankungsanteil su-

perponiert werden. Durch den Einbezug einer Standardabweichung su' und stt' wird dem Einfluss

der Strömungsturbulenz für die Charakterisierung typischer extremer Fluktoationen des Ge¬

schwindigkeitsbetrags und Winkels

C (t) =
Cmax + Cmin

+
( W - Cmin + ^ j CQS ((Qt)

0CM(t)=^--(^+Sa.)cOS(C0t)
summarisch Rechnung getragen. Für einen Turbulenzgrad Tu = 10% betragen sa- = V a'M ~ 5.1°

(BROWNE et al. 1989) und su- / c = 0.1, mit c = ('c'max + Cmin) / 2.

Eine unter aM (t) = A ä\i / 2 ausgerichtete Sonde registriert eine fluktoierende Strömung mit den

numerischen Extremwerten nach

c (cot) = c [ 1 + c / c cos (cot) ] = 215 m/s [1+0.2 cos (cot) ]
(f,\ T\

oc (cot) = a cos (cot) ~ - 23° cos (cot)
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In Abbildung 6.1-2 sind die Grössen a (cot) und c (cot) dargestellt (cot = 27t entspricht dem Zy¬
klus einer Schaufelpassage). Die numerischen Werte für diesen simulierten Fall stimmen gut mit

den Messresultaten in GYARMATHY et al. (1991) überein.
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Abb. 6.1-2 Simulierte Strömungsgrössen im Absolutsystem des Diffusors

6.2. QUANTIFIZIERUNG VON MESSFEHLERN

Mit Hilfe der Ausführungen in den Kapiteln 4 und 5 können Messfehler aufgrund der einzelnen

aerodynamischen Effekte für das Beispiel aus Abschnitt 6.1 quantifiziert werden. Hierbei bleiben

Kreuzeinflüsse mehrerer gleichzeitig auftretender Effekte unberücksichtigt (zu dieser Thematik

sind am Laboratorium vertiefte Untersuchungen geplant; vgl. Kapitel 7). Weiter beschränken sich

die Ausführungen dieses Abschnitts auf aerodynamische Effekte mit grossen Auswirkungen auf

die Messung der systematischen Strömungsgrössen Geschwindigkeit c und Anströmwinkel öc

sowie eines mittleren Turbulenzgrades Tu. Dabei erfolgt die Quantifizierung der Messfehler für

drei Sonden: Eine Zylindersonde und Keilsonden mit 60° und 45° Öffnungswinkel. Die

Durchmesser der Sonden betragen D = 4 und 8 mm, wodurch reduzierte Frequenzen k = f D / c

bei der Messung k = 0.1 (Sonden mit D = 4 mm) und k = 0.2 (D = 8 mm) resultieren.

• Einflüsse von Geschwindigkeitsgradienten

Aus dem Verlauf c (cot) in Abbildung 6.1-2 lässt sich der maximale Geschwindigkeitsgradient
mit I d c / d (cot) I = 45.6 m/s bestimmen. Den geometrischen Geschwindigkeitsgradienten ergibt
die Umrechnung d c / dy = 9 c / d (cot) * 2n IL = 7.2 * 10 3 s"1, mit L = 2 Rlr n IZ « 40 mm

(Breite des Schaufelkanals als repräsentative Grösse für die Abschätzung). Für Aai2 - D/2

(Abstand der Messbohrungen) kann für den dimensionslosen Totaldruckgradienten an der Sonde

Gleichung 6.2-1 geschrieben werden.

dj5 Aai.2 = |?-^|12 = 0.067 (D = 4 mm) bzw. 0.134 (D = 8 mm) (6.2-1)
dy pc2 dy c

Aus Abbildung 4.3-21 (Abschnitt 4.3.3.3) lassen sich die Fehlweisungswinkel der Zylinder- und

60°-Keilsonde (dem Wert der 55°-Keilsonde gleichgesetzt) bestimmen. Um dem begünstigenden
Einfluss des Öffnungswinkels (vgl. Abschnitt 4.2.4) Rechnung zu tragen, soll Acten- bei der 45°-

Keilsonde um einen Faktor 1.5 unter dem Wert der 60°-Keilsonde liegen. Als Bezugsmass für

den relativen Messfehler dient die Amplitode a der Fluktoation des Anströmwinkels.
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Sonde D = 4mm D = 8mm D = 4mm D = 8mm

Aown AO^ [°] Acterr/a^o] Accerr/a[%]

ZYLINDER 6.5 13 28 56

KEIL 60° 4.5 9 20 40

KEIL 45° 3 6 13 26

Tab. 6.2-1 Absolute und relative Fehlweisungswinkel Aaerr> A&err *'a infolge Geschwindigkeits¬

gradienten

• Überschreitung des eindeutigen Kalibrierbereichs

Die mit der Überschreitung des eindeutigen Kalibrierbereichs aKal(e) verbundenen Fehlanzeigen

(Tabelle 6A2-2) lassen sich überschlägig nach Gleichung 6.2-2 berechnen1 (vgl. Kap. 2). Die

Werte für aKal(e) können Abb. 4.3-17, A entnommen werden.

|Aaerr| = 2(|a|-cxKai(e)) (6.2-2)

Sonde aKal(e) 1°1 lAtXerjn lAo^l/ara

ZYLINDER 45 0 0

KEIL 60° 60 0 0

KEIL 45° 18 10 44

Tab. 6.2-2 Absolute Fehlweisungswinkel I Aa^rr I und relative Fehler I Aaerr' /« infolge Über¬

schreitung des eindeutigen Kalibrierbereichs af[al(e)

Der Einfluss der Sondenform ist in diesem Beispiel sejhr illustrativ. Während bei der Zylinder-
und 60°-Keilsonde über den ganzen Winkelbereich ± a = 23° eine eindeutige Zuordnung zwi¬

schen Anströmwinkel und Kalibrierkoeffizienten möglich ist, sind bei der 45°-Keilsonde Fehl¬

messungen bis zu 44 % zu gewärtigen.

• Ungenaue mathematische Modellierung der Kalibrierdaten

Bei der Totaldruckanzeige wirkt sich ein unstetiger Verlauf des Koeffizienten cpo (a) ungünstig
aus (vgl. Abbildung 4.3-4). Bei der Richtungs- und statischen Druckmessung sind^Modellie-
rungsfehler eine direkte Folge der Überschreitung des quasilinearen Kalibrierbereichs aKal(qi)- So

präsentieren sich z.B. die Kurven Ks (a) von Keilsonden, insbesondere schlanken, in Abbildung
4.3-9 hinsichtlich Modellierbarkeit in einem sehr ungünstigen Bild. Markante Messfehler sind die

Folge.

Für das Beispiel der Richtongsmessung sind aufgrund der Diskrepanzen zwischen modellierten

und experimentell bestimmten Kalibrierwerten resultierende Werte AaRMS^in Abbildung 4.3-19,

Abschnitt 4.3.3.2 aufgeführt. Bei einem Winkelbereich der Messung ±a ~ 25° betragen die

Werte AaRMs z-B. für einen Polynomgrad n = 5 nach Tabelle 6.2-3:

Sonde AcxrmsI0] AaRMs/a[%]

ZYLINDER 0.25 1

KEIL 60° 1.5 6.5

KEIL 45° 2.0 8.7

Tab. 6.2-3 Messunsicherheiten Aürms bei der Richtungsmessung infolge ungenauer Modellier¬

barkeit der Kalibrierdaten

Dieses formale Vorgehen orientiert sich an Abbildung 2.4-1. Danach fällt cpi2 für oc > tXKal(e) kontinuierlich

ab, eine Tendenz, welche nicht bei allen Sondenformen zu beobachten ist.
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• Versperrungseinflüsse

Für eine mittlere Machzahl der Strömung Ma«. * Mau = 0.7 lässt sich die Abweichung des stati¬

schen Druckes Ap«, / p«, unabhängig der Sondenform in Funktion des Durchmessers D der Son¬

den und H (Kanalbreite) nach Gleichung 4.2-15 bestimmen. Auch hier wird für die Abschätzung
als repräsentative Grösse die Breite des Schaufelkanals H = L = 40 mm verwendet. Für D = 4

resp. 8 mm und H = 40 mm betragen die Fehlmessungen des statischen Druckes Ap«, / p«. = 6.5

und 13.1 %. Die daraus resultierenden Auswirkungen auf die Geschwindigkeitsmessung können
nach Gleichung 6.2-3 (inkompressible Betrachtungsweise) bestimmt werden.

4c- = A/1+M. i JiA^. I (6.2-3)
c V q V P~ q

Für Ma = 0.7, mit q « 400 mbar und p« ~ 1000 mbar betragen die Werte für die Geschwindig¬
keitsfehlmessung Ac / c = 7.8 resp. 15.2 %.

• Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse

Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbelstrasse bewirken Druckfluktoationen an den Sonden

(Abschnitt 4.2.7). Daraus resultieren bei der Auswertong der Sondendaten falsche Turbulenz¬

grössen. Aufgrund der Messresultate der eigenen experimentellen Untersuchungen in Abschnitt

4.3.4 können die Werte für ATtie^/Tu nach Tabelle 6.2-4 zusammengestellt werden. Zu diesem

Zweck wurden die Varianzen der Druckfluktoationen nach dem in Abschnitt 5.3.4.4 beschrie¬

benen Vorgehen (statische Bedingungen, mit co -* 0) bestimmt.

Sonde ATuerT/Tu[%]

ZYLINDER 65

KEIL 60° 38

KEIL 45° 55

Tab. 6.2-4 Fehlmessungen der Turbulenz infolge Rückwirkungen der Kärmänschen Wirbel¬

strasse

• Trägheitseffekte infolge Fluktuation des Geschwindigkeitsbetrags

Trägheitseffekte aufgrund von Fluktoationen des Geschwindigkeitsbetrags wirken sich in erster

Linie auf die Totaldruckmessung aus. Der Maximalwert für cpdyn (<ot) kann nach Gleichung 5.2-

10 (Abschnitt 5.2.2.1) berechnet werden. Für den Massenträgheitsterm wird die im Experiment
(vgl. Abbildung 5.5-7, Abschnitt 5.5.2.1) bestimmte Grösse B = 2.5 (Zylinder- und 60°-Keil-

sonde mit Pitotvorsatz) verwendet. Der Einfluss des Anströmwinkels auf B wird hierbei nicht be¬

rücksichtigt. Für das gewählte Beispiel (c / c = 0.2 und k = 0.1 bzw. 0.2) betragen die prozen¬
tualen Fehlmessungen des Totaldrucks 34 resp. 68 %. Die Fehlmessung des Geschwindigkeits¬
betrags kann überschlägig nach Gleichung 6.2-4

£p- =Vl+cpdyn -1 (6.2-4)

berechnet werden und beläuft sich auf ca. Ac / c = 15 resp. 30 %.

• Dynamische Zirkulations- und Trägheitseffekte infolge Fluktuationen in der Drehwinkelebene

Die maximale Fehlweisung infolge dynamischer Zirkulationseffekte kann nach Aaerr = Qi k oc

(Gleichung 5.5-2) berechnet werden (Tabelle 6.2-5). Die Werte für die Zirkulationskonstante be¬

tragen nach Abbildung 5.5-3: Ca = 0.43 (Zylindersonde), Q = 4.45 /°(60°-Keilsonde) und Ca =

5.23 1° (45°-Keilsonde). Analog lautet für die maximalen Fehlweisungswinkel infolge Trägheits-
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effekten Acten- = C« k2 a bei tot = 7t/2 und 3tt/2 (Gl. 5.5-7). Die Trägheitskonstanten betragen Ca
-»0 (Zylindersonde), C« - 4.91° (60°-Keilsonde, vgl. Abbildung 5.5-9, A) und C« - 6.11° (45°-
Keilsonde vgl. HUMM/HÄFLIGER 1992). Bei dieser Abschätzung werden die Nichtlinearitäten

bei der Modellierung der Trägheitseffekte (vgl. Abbildung 5.5-9) nicht berücksichtigt.

Sonde D = 4mm D = 8mm D = 4mm D = 8mm

Aa«, [°] AtXerrH AO^/Ct[%] AOerr/a[%]

ZYLINDER 1 2 4.2 8.5

KEIL 60° 10 20 43 86

KEIL 45° 12 24 52 104

Tab. 6.2-5 Absolute Fehlweisungswinkel Aaerr und relative Fehler Aaerr / a durch dynamische
Zirkulationseffekte infolge Fluktuationen in der Drehwinkelebene

Sonde D = 4mm D = 8mm D = 4mm D = 8mm

Ao^r [°] AOerrH Acten-/a[%] Aaen-/a[%]
ZYLINDER 0 0 0 0

KEIL 60° 1.1 4.4 5 20

KEIL 45° 1.4 5.6 6 24

Tab. 6.2-6 Absolute Fehlweisungswinkel Acterr und relative Fehler Aaerr / a durch Trägheits¬
effekte infolge Fluktuationen in der Drehwinkelebene

• Dynamische Ablösung

Die Betrachtong der Auswirkungen dynamischer Ablösungen beschränkt sich auf Bedingungen
mit k = 0.1, da für k = 0.2 u.U. andere Phänomene dominieren. Aufgrund der Messresultate der

60°- und 45°-Keilsonde mit einer Oszillationsamplitode a = 22.5° (HUMM/HÄFLIGER 1992)
können die Maximalwerte für Acten- bestimmt werden (Tabelle 6.2-7). Bei Zylindern tritt dynami¬
sche Ablösung nicht auf.

Sonde AO^ [°] Acten-/a[%]

ZYLINDER 0 0

KEIL 60° 10 44

KEIL 45° 25 109

Tab. 6.2-7 Fehlmessungen Aaerr und AOerr/a infolge dynamischerAblösung (k = 0.1)

Nach der inkompressiblen Schreibweise lässt sich für den Geschwindigkeitsbetrag der Strömung

c~

2 (cpo - cp«,)
(P°-P~) (6.2-5)

schreiben. Werden vereinfachend nur die Abweichungen des statischen Sondendruck-Koeffizien¬

ten Acp«, infolge dynamischer Ablösung betrachtet (d.h. vereinfachend cpo -» 1 gesetzt), gilt für

den Fehlbetrag bei der Messung des Geschwindigkeitsbetrags

4°-
c

1 +
Acp«,

1 -cp„
-1 (6.2-6)

In Tabelle 6.2-8 sind die Werte für cp» (Je fi*1" statische und dynamische Bedingungen), Acp» und

I Ac / c I zusammengestellt. Hierbei wurden die maximalen Diskrepanzen Acp«, aus Abbildung
5.3-20 herausgelesen (die bei der Zylindersonde sehr geringen sichtbaren Abweichungen zwi¬

schen cpoostat und cpoodyn beruhen nicht auf dynamischer Ablösung).
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Sonde ty-stat ["] CP~rfy„ ["] Acp„ [-] 1 Ac / c 1 [%]

ZYLINDER 0 0 0 0

KEIL 60° -0.05 0.3 0.35 15

KEIL 45° 0.12 -0.38 0.50 25

Tab. 6.2-8 Fehlmessungen der Geschwindigkeit infolge dynamischer Ablösung (k = 0.1)

Dynamische Ablösung an Keilsonden führt zu einer markanten Beeinflussung der angezeigten
Druckfluktoationen und damit zu einer Fehlmessung der Turbulenz. Repräsentative Grössen für

die Fehlbeträge ATuerr mit der 60°-Keilsonde können aus Abb. 5.3-28 abgeschätzt werden (k =

0.1). Messresultate der 45°-Keilsonde siehe HUMM/HÄFLIGER (1992).

Sonde ATuerr/Tu[%]

ZYLINDER ->0

KEIL 60° 50

KEIL 45° 65

Tab. 6.2-9 Fehlmessungen der Turbulenz infolge dynamischer Ablösung (k = 0.1)

• Synchronisation der Kärmänschen Wirbelstrasse

Synchronisation, wenn die reduzierte Frequenz f der äusseren Strömungsfluktoation im Bereich

der eigeninduzierten Wirbelfrequenz fK liegt, also k = Str = 0.2, führt im Fall der Zylindersonde
zu einer markanten Abweichung der ansonsten praktisch unbeeinflussten dynamischen gegenüber
der quasistatischen Antwort (Abbildung 5.5-21). Bei Keilsonden verunmöglicht Synchronisation
die getreue Modellierung und somit die Korrektor (Abschnitt 6.3) z.B. der systematischen dyna¬
mischen Zirkulationseffekte. Abweichungen zwischen Modell nach Gl. 5.5-2: Acten- = Ca k a

und Experiment in Abbildung 5.5-2 sind somit als "Messfehler" zu betrachten.

Die Werte für Aaerr in Tabelle 6.2-10 haben qualitativen Charakter. Da für a = 23° bei den Keil¬

sonden bereits Auswirkungen dynamischer Ablösung dominieren, können die Fehlweisungswin¬
kel nur aus einer Extrapolation der Resultate von Versuchskonfigurationen mit geringeren

Oszillationsamplitoden ermittelt werden. Ebenfalls extrapoliert wurde Aaerr für die Zylinder¬
sonde aus den Resultaten der Versuchskonfiguration mit a = 15° in Abbildung 5.5-21.

Sonde AOerrH • Ac^n /a[%]

ZYLINDER 4.9 21.3

Keil 60° 7.0 30.3

Keil 45° 6.2 27.0

Tab. 6.2-10 Messfehler infolge Synchronisation der Kärmänschen Wirbelstrasse

• Asymmetrische Strömungsbedingungen

Für die bisherigen Ausführungen unter Abschnitt 6.2, der Quantifizierung von Messfehlern bei

der Verwendung schneller aerodynamischer Sonden, war das in Abschnitt 6.1 simulierte Beispiel
der zeitvarianten Strömung in einem Radialverdichter zweckdienlich. Bezogen z.B. auf Fluktua¬

tionen des Anströmwinkels Hesse sich mit konventionellen pneumatischen Sonden in diesem

Umfeld der korrekte zeitliche Mittelwert oT durch Abgleich bestimmen. Sämtliche Auswirkungen
aerodynamischer Effekte an den Seitenflanken der Sonden würden bei einer rein sinusförmigen
Fluktoation von a (cot) kompensiert (wenn die systematischen Fluktoationen von c:, 'y und p«>

unberücksichtigt bleiben).

In Wirklichkeit verläuft oc (cot) jedoch stark asymmetrisch. Für die Quantifizierung der damit

verbundenen Auswirkungen auf die Anzeige langsam ansprechender Sonden wurde cx (cot) aus
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Gleichung 6.1-2 entsprechend Abbildung 6.2-1 geringfügig deformiert (die Messresultate aus den

in Tabelle 2.2-1 aufgelisteten Literaturstellen und auch z.B. aus KOPPEL 1995 zeigen sogar noch

viel ausgeprägtere Asymmetrien). Überlagert sei eine stochastische Fluktoation des Anströmwin¬

kels aufgrund eines mittleren Turbulenzgrades Tu = 10%.

Anströmwinkel a (cot) [°] Aaen.[°]

0.5 Jt Jt 1.5 je

Phasenwinkel cot [-]

Abb. 6.2-1 A: Asymmetrischer Verlauf a (cot) und B: resultierende Fehlanzeige konventioneller

pneumatischer Sonden

Bei einer idealen aerodynamischen Sonde, ausgerichtet unter dem korrekten zeitlichen Mittelwert

der relativen Anströmung a = a (cot) = - 5.5°, beträgt die Differenz der Anzeige aus den seitli¬

chen Druckmessbohrungen pi - p2 = 0 (pneumatischer Abgleich). Auch ergibt sich z.B. aus der

Summe der dimensionsbefreiten Drücke (cpi+ 5p2 ) / 2 der bei der Kalibrierung unter einem re¬

lativen Anströmwinkel a = 0° ermittelte korrekte statische Sondendruck-Koeffizient cp«,. Nur

eine Sonde mit einem sehr weit ausgedehnten linearen Kalibrierbereich (dcpj lda = konst.) wür¬

de dieser Idealvorstellung entsprechen. Je nach Sondenform mit unterschiedlichen Ausdehnungen
der quasilinearen Kalibrierbereiche aKal(ql) sind hiervon jedoch Abstriche zu machen.

In Abschnitt 4.2.3 wurde ein numerisches Integrationsverfahren zur Berechnung der Anzeige ae¬

rodynamischer Sonden in torbulenten Strömungen entwickelt. In Gl. 4.2-6 repräsentiert a den

mittleren relativen Anströmwinkel der Sonde in einer Strömung (frei von systematischen Fluk¬

toationen). Für die vorliegenden Ausführungen kann an dessen Stelle Act (cot) = oc (cot) - a (cot)

gesetzt und anschliessend nach der Dimensionsbefreiung von pi - p«, die Integration

. 2lt

cpi =1 cpi ( Aa (cot), Tu) d(cot) (6.2-7)

durchgeführt werden. Dabei können Einflüsse systematischer Fluktoationen des Anströmwinkels

oc (cot) isoliert (Tu = 0) oder im Zusammenhang mit Strömungstorbulenz (Tu = 10%) betrachtet

werden. Aus dem Vergleich zwischen den so ermittelten und den korrekten Werten cpi bzw. cp2

für a (cot) = 0 lassen sich entsprechend Gleichung 4.2-7 und 4.2-8 Abweichungen zwischen

korrektem und angezeigtemjtatischen Sondendruck-Koeffizienten Acp«,err sowie der pneumati¬
sche Fehlweisungswinkel Aaerr bestimmen.

In Abb. 6.2-1, B sind die Werte Acpoocrr und Aaerr für die Zylinder-, 60°- und 45°-Keilsonde ein¬

getragen. Ungeachtet, ob Turbulenzeinflüsse in die Rechnung einbezogen werden (Tu = 0 bzw.

10%), sind die Messresultate pneumatischer Zylindersonden durch asymmetrische Fluktoationen

des Anströmwinkels gegenüber Keilsonden sehr viel weniger verfälscht. So würde sich für das

Beispielen Teil A z.B. bei der Zylindersonde ein pneumatischer Abgleich (pi = p~2) unter einem

Winkel a = - 6.3° (anstellejies korrekten Wertes - 5.6°) ergeben (-»Acten- = - 0.7°). Demgegen¬
über betragen die Werte Acten- = -1.9° und -4.7° für die 60°- bzw. 45°-Keilsonde (Tu = 10%).
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Insbesondere bei den Auswirkungen auf den statischen Sondendruck-Koeffizienten zeichnen sich

bei diesen Betrachtongen zwischen der Zylinder- und den Keilsonden Unterschiede um fast eine

Grössenordnung ab.

Teilaspekte über Auswirkungen asymmetrischer Fluktoation des Anströmwinkels auf die Anzei¬

ge pneumatischer Sonden im Zusammenhang mit dynamischen Effekten wurden in Abschnitt

5.3.4 behandelt. Werden auch diese Einflüsse in die Betrachtongen einbezogen, zeigt sich insge¬

samt, dass die Messresultate pneumatischer Keilsonden aus Turbomaschinenströmungen stark

verfälscht sind.

• Zusammenstellung

In Abbildung 6.2-2 und 6.2-3 sind die quantifizierten Fehlergrössen bei der Geschwindigkeits-,
Turbulenz- und Richtongsmessung mit schnellen aerodynamischen Sonden jeweils in % der in¬

teressierenden Quantität (mittlere Geschwindigkeit c und Turbulenzgrad Tu sowie Amplitode der

Fluktoation a) aufgeführt. Die kleinen und grossen Symbole der unterschiedlich geformten Son¬

den (Zylinder-, 60°-Keil- und 45°-Keilsonde) repräsentieren Durchmesser von D = 4 mm und 8

mm. Gleichzeitig wurden die Erkenntnisse aus Abschnitt 6.3 einbezogen: Durch die Schraffur

wird zwischen korrigierbaren und nichtkorrigierbaren Effekten unterschieden.

Geschwindigkeitsmessung: Ac^r / c [%] Turbulenzmessung: ATuerr / Tu [%]
80

' I korrigierbarer Effekt

r~3 nicht korrigierbarer Effekt

Traghettseffekte dynamische

Ablösung

Versperrung © «1 <cg
n n n

^
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Abb. 6.2-2 Fehlergrössen bei der Geschwindigkeits- und Turbulenzmessung mit aerodynami¬
schen Sonden unterschiedlicher Form und Grösse

Richtungsmessung: Aaerr / a [%]
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Abb. 6.2-3 Fehlergrössen bei der Richtungsmessung mit aerodynamischen Sonden unterschiedli¬

cher Form und Grösse

Fehler bei der Geschwindigkeitsmessung infolge Versperrung und Trägheit treten in erster Nähe¬

rung proportional der Sondenabmessung, unabhängig der Form, auf. Demgegenüber ist aus¬

schliesslich die Form massgebend, ob dynamische Ablösung auftritt, ein Effekt, welcher nur bei

Keilsonden zu beobachten ist. Rückwirkungen durch die Kärmänsche Wirbelstrasse bewirken bei

allen Sonden markante Fehlmessungen der Turbulenz. Infolge in Turbomaschinen typischer

Rückwirkungen durch

Kärmänsche Wirbelstrasse

©

dynamische Ablösung

«•^
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zyklischer Fluktuation des Anströmwinkels oc (cot) ist bei Keilsonden kein grundsätzlicher
Vorteil mehr gegeben. Zudem haben bei diesen Sondenformen dynamische Ablösungen grössere,
nicht korrigierbare Auswirkungen auf die Turbulenzmessung zur Folge.

Geschwindigkeitsgradienten führen bei allen hier aufgeführten Sondenformen zu markanten Feh¬

ler bei der Richtongsmessung. Die Auswirkungen dieser Effekte hängen von der Form und der

Abmessung der Sonden ab. Der Fehlweisungswinkel liegt bei Keilsonden gegenüber der

Zylindersonde um ca. 50 % tiefer. Viel signifikantere Unterschiede zeigen sich hingegen bei den

einzelnen Sonden hinsichtlich der Auswirkungen infolge Überschreitung des eindeutigen Kali¬

brierbereichs. Da z.B. bei der 45°-Keilsonde aKaI(e) lediglich 18° beträgt, sind beträchtliche

Messfehler die Folge. Generelle Unsicherheiten der Richtongsanzeige aufgrund der ungenauen

Modellierbarkeit der Kalibrierdaten sind bei beiden Keilsonden mit Aorms / oc = 7% ziemlich

gross.

Messfehler infolge dynamischer Zirkulation und Trägheit hängen von der Form und der Abmes¬

sung der Sonden ab. Insbesondere im Vergleich der Zylinder- und Keilsonden sind Unterschiede

von einer Grössenordnung zu verzeichnen. Dynamische Ablösungen sind gleichermassen wie bei

der Geschwindigkeitsmessung eine für die Sondenform typische Erscheinung und ziehen bei

schlanken Keilsonden Messfehler von über 100% nach sich. Die Beträge der Messfehler

aufgrund der Synchronisation unterscheiden sich je nach Sondenform, jedoch hängt das Auftreten

dieses Effektes ausschliesslich von der Grösse der Sonde ab.

6.3. KORREKTURVERFAHREN

Insgesamt treten bei derartigen Strömungsverhältnissen wie im betrachteten Beispiel bei allen

Sondenformen sehr grosse Messfehler auf. Aus diesem Grund ist es wichtig, Korrekturverfahren

zu entwickeln, um Messfehler zu reduzieren. Dieses Vorgehen mit Berücksichtigung aller gleich¬

zeitig in Erscheinung tretender aerodynamischen Effekte sowie der Kreuzeinflüsse setzt weitere

intensive Forschungsarbeit voraus. Aus diesem Grund werden in den nachfolgenden Ausführun¬

gen nur Teilaspekte betrachtet. Zudem basieren die vorgestellten Korrektorverfahren auf drasti¬

schen Vereinfachungen. Dennoch lässt sich dadurch aufzeigen, für welche aerodynamischen Ef¬

fekte Korrektoren von Messfehlern prinzipiell möglich sind. Erst mit Hilfe dieses Arbeitsschrittes

sind letztlich ausschlaggebende Aussagen über die Eignung von Sondenformen für Messungen in

hochgradig fluktuierenden Strömungen möglich (vgl. Kapitel 2).

• Korrektur der Auswirkungen von Geschwindigkeitsgradienten

Nach den theoretischen Ausführungen in Abschnitt 4.2.4 und den eigenen experimentellen Unter¬

suchungen (Abschnitt 4.3.3.3) besteht zwischen dem Geschwindigkeitsgradienten und dem ange¬

zeigten Fehlweisungswinkel Acten- ein praktisch linearer Zusammenhang. Als grundsätzlicher
Vorteil für das Korrektorverfahren präsentiert sich hierbei die Tatsache, dass der Messfehler

Acten- (ö>t) durch eine unabhängige Strömungsgrösse, nämlich c (cot), verursacht wird. Anhand

des Verlaufs c (cot) in Abb. 6.3-1 kann aus der Sondenanzeige ÖV (cot) = oc (cot) + Aocerr (cot) auf

den tatsächlichen Anströmwinkel ä (cot) der Sonde rückgeschlossen werden (vgl. HENEKA

1983).

Die experimentellen Untersuchungen in Abschnitt 4.3.3.3 decken den Bereich für den Geschwin¬

digkeitsgradienten im Fall der Sonde mit D = 4 mm ab. Aufgrund der theoretischen Ausführun¬

gen in Abschnitt 4.2.4 sind beim Korrektorverfahren nach vorliegendem Muster jedoch gewisse
Einschränkungen zu gewärtigen, da bei grösseren Anströmwinkeln nichtlineare Verhältnisse auf¬

treten.
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Geschwindigkeit c (cot) und öc (cot), et' (cot)

J I I I I I L

0 71/2 Jt 3rc/2 2 7t

Phasenwinkel cot [-]

Abb. 6.3-1 Angezeigter bzw. effektiver Anströmwinkel a' (cot) und a (cot) in gradientenbehafteter

Strömung

• Korrektur der Versperrungseinflüsse

Während sich die Änderung des statischen Druckes im Bereich der Sonde bei der Messung des

statischen Druckes und der Richtung vollumfänglich bemerkbar macht, ist die Totaldruckanzeige
durch die Versperrung im wesentlichen nicht beeinträchtigt (vgl. Abschnitt 4.2.6). Diese Tatsache

kann ausgenutzt werden. Mit Hilfe einer unabhängigen Wanddruckmessung lässt sich eine

Vorstellung über den korrekten statischen Druck am Messort gewinnen. Durch das Verhältnis

zwischen diesem Wert und dem Totaldruck der Strömung lässt sich die Machzahl der Strömung
bestimmen. Aus den Beziehungen in Gl. 4.2-15 kann dann eine Abschätzung über die Beein¬

flussung bzw. eine Korrektur der statischen Druckanzeige erfolgen (vgl. z.B. BROICHHAUSEN/

FRANSSON 1983).

Dieses Vorgehen ist bei Messungen z.B. in parallelwandigen Diffusoren von Radialverdichtern

wahrscheinlich gut anwendbar. Vielfach wird sich indessen eine Korrektor nur nach folgendem
Verfahren verwirklichen lassen: Aufgrund des verfälscht angezeigten statischen Druckes und der

daraus bestimmten Machzahl lässt sich auf iterativem Weg auf den korrekten Wert zurückschlies-

sen. Dieses sehr aufwendige Vorgehen wird durch die Abhängigkeit der relativen projizierten
Versperrungen D* / D (a) von Keilsonden (vgl. Abb. 4.2-20) jedoch stark erschwert.

• Korrektur der Rückwirkungen durch die Kärmänsche Wirbelstrasse

Die Auswirkungen der Rückwirkungen durch die Kärmänsche Wirbelstrasse auf die Turbulenz¬

messung können vergleichsweise einfach korrigiert werden. Hierbei braucht lediglich der eigen¬
induzierte Wert cjKärmän von den insgesamt angezeigten Druckschwankungen abgezogen werden

(vgl. Abschnitt 4.2.7.43). Zur Bestimmung von GKirmän findet Gl. 5.3-9 (Abschnitt 5.3.4.4) An¬

wendung. Dabei wird die Rechnung für co -t 0 durchgeführt.
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• Korrektur der Trägheitseffekte infolge Fluktuation des Geschwindigkeitsbetrags

Bei der Korrektur von Messfehlern durch Trägheitseffekte infolge Fluktoation des Geschwindig¬

keitsbetrags stellt sich ein grundsätzliches Problem: Z.B. setzt sich der angezeigte Totaldruck der

Sonde nach Abschnitt 5.2.2.1 aus einem quasistatischen und dynamischen Anteil zusammen. Für

das vorliegende Beispiel wird vereinfachend p^ = konst. gesetzt, da ausschliesslich der Einfluss

reiner Fluktoation des Geschwindigkeitsbetrags (periodische Komponente) betrachtet wird. Dann

kann für den von der Sonde angezeigten Totaldruck po (cot) Gleichung 6.3-1 geschrieben werden

(vgl. HUMM/STAUBLI1995).

po(cot) = p!; + cpo(a)pC2(mt)+B(a)p^ (cot) (6.3-1)

Der gemessene Totaldruck der Sonde beinhaltet zwei Unbekannte c (cot) und de / dt. Rück¬

schlüsse auf die gesuchte Geschwindigkeit sind nur durch die Lösung der nichtlinearen Differen¬

tialgleichung möglich. Erschwert wird dieses komplizierte Vorgehen dadurch, dass die Koeffizi¬

enten cpo und B eine Funktion des Anströmwinkels a (cot) darstellen.

Zur Lösung der Differentialgleichung bietet sich ein einfaches, rationelles Verfahren an. In einem

ersten Schritt wird Gleichung 6.3-1 linearisiert Für moderate Fluktoationsgrade c / c lässt sich

c2 (cot) = (c + c' (cot))2 ~ c2 + 2 c c' (cot) schreiben. Weiter werden die Abhängigkeiten cpo

(a) und B (a) ausser Acht gelassen (diese Einflüsse müssten in einem zweiten Schritt der Aus¬

wertong berücksichtigt werden), wodurch Gleichung 6.3-1 zu

po (cot) = pZ + cp0~ c2 + cp0 y
2 c c1 (cot)+B P y -^- (<öt) (6.3-2)

wird. Diese lineare Differentialgleichung erster Ordnung kann mit Hilfe des numerischen Re¬

konstruktionsansatzes von STEARNS (1975) gelöst werden (Gleichung 6.3-3).

~P0Rek, m =

Y [ (T - 1 + e"T) ~P0MSSg, m - (T e"T - 1 + e"T) ~P0Mssg, m-l] + e"T ~P0Rek, m-1 (6.3-3)

Der rekonstruierte Totaldruck einer Messreihe po/fejfc, m berechnet sich aus den zwei Messpunkten

VOMssg, m> POMssg, m-l una< dem im vorherigen Schritt rekonstruierten Wert poRek, m-l- Die dimen¬

sionslose Konstante T ist proportional der Zeit zwischen zwei Messpunkten und muss mit Hilfe

eines analytischen Referenzfalles empirisch bestimmt werden.

Abbildung 6.3-2 zeigt die Rekonstruktion des korrekten quasistatischen Staudrucks aus dem im

Experiment gemessenen Totaldruck. Der Verlauf po (cot) stammt von der in Längsrichtong mit c /

c = 0.5 im Wasserkanal oszillierenden Zylindersonde (a = 0). Im Vergleich zu p c
2 (cot) / 2, dem

aus der Bewegungsgleichung bekannten Staudruck, zeigt sich eine sehr gute Übereinstimmung
(die geringfügigen Abweichungen beruhen auf der Linearisierung von Gleichung 6.3-2). Dass das

Verfahren nicht nur für Fluktoationen des Geschwindigkeitsbetrags mit grundharmonischer
Frequenz anwendbar ist, belegen die Ausführungen in Anhang A-6.3.
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Abb. 6.3-2 Rekonstruktion des korrekten quasistatischen Totaldrucks aus der dynamischen Son¬

denanzeige; experimentelle Versuchsdaten der Zylindersonde (a = 0)

Diese Prozedur kann in analoger Weise zur Korrektor der Druckanzeige der seitlichen Messboh¬

rungen pi (cot) und p2 (cot) herangezogen werden. Mit Hilfe der korrigierten Drucksignale lässt

sich dann der korrekte Geschwindigkeitsbetrag der Strömung bestimmen. In diesem Zusammen¬

hang weist die Zylinder- gegenüber Keilsonden einen eindeutigen Vorteil auf, dass nämlich die

dynamische Antwort praktisch ausschliesslich durch Trägheitseffekte beeinflusst wird (Abschnitt

5.3.3). Das Korrektorverfahren kann demzufolge mit grosser Zuverlässigkeit durchgeführt wer¬

den, wogegen den trägheitsbedingten überlagerte nichtlineare Effekte bei Keilsonden eine getreue

Wiedergabe der unverfälschten quasistatischen Sondenantwort verunmöglichen.

• Dynamische Zirkulations- und Trägheitseffekte infolge Fluktuationen in der Drehwinkelebene

Ähnlich wie bei den obigen Ausführungen setzt sich die dynamische Antwort z.B. der Differenz¬

druckanzeige pi2 (cot) zur Richtongsmessung aus mehreren Anteilen zusammen. Dynamische
Zirkulations- und Trägheitseffekte aufgrund der Fluktoationen in der Drehwinkelebene steuern

Zusatzterme zum ^juasistatischen bei, und bei moderaten Amplituden der Fluktoation des

Anströmwinkels (a < as) kann für den Richtongskoeffizienten cpi2 (cot) Gleichung_6.3-4
formuliert werden (vgl. Abschnitte 5.2.1 und 5.2.2). Im folgenden wird auf die Notation (..) der

Ableitungen verzichtet.

cpi2 (cot) = Cstat a (o>t) + CZirk ä (cot) + Cmtr ä (cot) (6.3-4)

Im Gegensatz zu Gleichung 6.3-1 handelt es sich hierbei sogar um eine Differentialgleichung
zweiter Ordnung. Dennoch lassen sich die Messfehler für das in Abschnitt 6.2 simulierte Beispiel
praktisch vollständig korrigieren: In einem ersten Schritt erfolgt die Korrektur der Auswirkungen
der reinen dynamischen Zirkulationseffekte, wozu erneut der Algorithmus von STEARNS An¬

wendung findet. In Abbildung 6.3-3 ist das aus cp \2Mssg (©0 rekonstruierte Signal cp \2Rek (ö>t)

aufgeführt. Naturgemäss wird dadurch der korrekte Verlauf Cstat oc (cot) + Cmtr ä (cot) nicht

richtig wiedergegeben, da die Rekonstruktionsformel nur für Differentialgleichungen 1. Ordnung
gültig ist. Dennoch zeigt sich im repräsentativen analytischen Testfall eine relativ gute Überein¬

stimmung zwischen den zwei Kurven (zumindest wird die Phasenlage des Messignals dadurch

richtig korrigiert).

p c2 (cot) / 2 (korrekter Staudruck)

Kj rekonstruiert

Messung: p0 (cot) - p_ c (cot) = c[ 1 + 0.5 cos (cot)]
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Abb. 6.3-3 Rekonstruktion von Cstat & ((Ot) + Cmtr öc (cot) aus cp\2 Mssg (<**)

Aufgrund der Ausführungen in Abschnitt 5.2.2 lässt sich Gleichung 6.3-5 schreiben.

Cstat CO (cot) + Cmtr ä (cot) =^- (1 - C^ k2) a (cot) (6.3-5)

Darin sind ausser dem gesuchten Anströmwinkel alle Grössen bekannt. Somit lässt sich oc (cot)

aus cp \2Rek (cot) mit guter Zuverlässigkeit bestimmen, jedoch zeigt sich in diesem Zusammen¬

hang, dass dem Verfahren Grenzen gesetzt sind. Je grösser die reduzierte Frequenz k der grund¬
harmonischen Fluktoation des Anströmwinkels öc (cot) ist, desto stärker machen sich Nichtlinea-

ritäten bei der Rekonstruktion von Cslat a (cot) + Cmtr a (cot) aus cp i2Ms$g(cot) bemerkbar.

Zudem kann Gleichung 6.3-5 bei höherharmonischen Anteilen in der Funktion a (cot) nicht mehr

angewendet werden. Trotzdem besteht auch für diesen Fall eine Korrekturmöglichkeit.

Ausgangslage bildet der Ansatz für den gesuchten Anströmwinkel a (cot) nach Gleichung 6.3-6

und die aus der ersten und zweiten Ableitong gebildete Winkelgeschwindigkeit und -beschleu-

nigung (Gl. 6.3-7)

a (cot) = oco + oci sin (cot + cp) + a2 sin (2oot + cp) + a3 sin (3cot + cp) +

da v
~

-3- (cot) = 2a n co ctn cos (ncot + cp)
"*

n

92a

dt2
(cot) = £ - n2 co2 On sin (ncot + cp)

(6.3-6)

(6.3-7)

Für die aus dem gemessenen Signal cp \2Mssg (cot) entwickelte Fourierreihe

cpi2M«g (cot) = ( cp12 ) 0 + X ( CP12) n
sin (ncot + <|>)

n

kann Gleichung 6.3-9 geschrieben werden.

'cpl2Aforf (COt) = Cstat CCo +

X "n (Cstat sin (ncot + cp) + n co Czü-k cos (ncot + 9) - n2 co2 CAdM sin (ncot + cp))

(6.3-8)

(6.3-9)

Hierbei gilt für die Beträge der Reihe (cpi2) n
= V( Csm - n2 co2 Cacim)2 + (n co Czirk)2 an und

den Phasenwinkel cj> - cp = arctan (n co Czirk / (Cstat - n2 co2 Cmtr ))• Mit Qtat = dcp 12 / da und
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n co Czirk = n k Ca sowie n2 co2 Cmtr = n2 k2 C^ (k = reduzierte Frequenz der grundharmoni¬
schen Fluktoation) sind alle zur Bestimmung von an notwendigen Grössen bekannt.

Bei der Anwendung dieses Verfahrens auf die experimentellen Versuchsresultate stellen sich die

ausgeprägten Nichtiinearitäten bei den Massenträgheitseffekten (Abbildung 5.5-9, Abschnitt

5.5.2.2) als grosses Problem heraus. Demgegenüber können die Auswirkungen der dynamischen
Zirkulation mit grosser Zuverlässigkeit korrigiert werden.

6.4. DISKUSSION

Das Gros der aerodynamischen Effekte kann hinsichtlich der wesentlichen Einflussparameter auf

den Betrag bzw. das Auftreten von Messfehlern in zwei Gruppen klassiert werden (Synchronisa¬
tion der Kärmänschen Wirbel bildet eine Ausnahme). Bei den aerodynamischen Effekten von

Gruppe 1 spielt neben der Form auch die Abmessung der Sonde eine massgebliche Rolle. Somit

lassen sich Messfehler durch eine konsequente Minimierung der Sondenabmessung reduzieren.

Der im Vergleich zu Zylindersonden um ca. 50% geringeren Anfälligkeit von Keilsonden auf

Geschwindigkeitsgradienten stehen weit grössere Auswirkungen durch dynamische Zirkulations¬

und Massenträgheitseffekte gegenüber. Hierbei zeigt sich, dass die Einflüsse von Geschwindig¬
keitsgradienten relativ einfach zu korrigieren sind, während die Korrektor von dynamischen Zir¬

kulations- und Massenträgheitseffekten u.U. einen grossen Aufwand nach sich zieht. Von Ver¬

sperrungseinflüssen und Massenträgheitseffekten infolge Fluktoationen des Geschwindigkeitsbe¬
trags sind die Anzeigen der Sonden ungeachtet der Form betroffen.

Bei den in Gruppe 2 eingeteilten aerodynamischen Effekten stellt in erster Linie die Form der

Sonde den massgebenden Einflussparameter dar. Unkorrigierbare Messfehler mit teils sehr gros¬

sen Ausmassen treten praktisch unabhängig der Sondenabmessung auf. Z.B. stellen Überschrei¬

tungen des eindeutigen Kalibrierbereichs und ungenügende Modellierbarkeit der Kalibrierdaten

von Keilsonden einen statischen aerodynamischen Effekt dar. Dadurch lassen sich Messfehler

auch bei infinitesimal klein ausgeführten Sonden nicht verhindern. Zu unvermeidbaren Messfeh¬

lern führt auch dynamische Ablösung. Solange die Bedingung k -> 0 durch die Verwendung
infinitesimal kleiner Sonden nicht erfüllt werden kann, wird dynamische Ablösung bei Keil¬

sonden immer auftreten und Fehler von bis zu 100 % bei der Richtongsmessung verursachen.

Unabhängig der Sondenform (für die im Rahmen dieser Arbeit untersuchten Versionen) treten

Messfehler infolge Synchronisation der Kärmänschen Wirbel bei Erreichen von k = 0.2 abrupt in

Erscheinung. Mit Hilfe der Experimente konnten die wesentlichen Randbedingungen wie Ampli¬
tude und reduzierte Frequenz der harmonischen Fluktuation des Anströmwinkels oc (cot)

eindeutig identifiziert werden. Im Kontext mit höherharmonischer Anregung stellt sub- und su¬

perharmonische Synchronisation ein grosses Problem dar, und zu dieser Thematik ist weiter¬

führenden experimentellen Untersuchungen eine hohe Priorität einzuräumen1.

Trotz dieser offenen Fragen führen die Ausführungen dieses Kapitels zur zwingenden Schluss¬

folgerung, dass sich einzig Zylindersonden für Messungen in hochgradig fluktuierenden Strö¬

mungen eignen. Durch die Dimensionierung der Sonden muss ausserdem gewährleistet werden,
dass k « 0.2 (Verhinderung von klassischer Synchronisation). Für das vorliegende Beispiel der

Messung in einem Radialverdichter ist diese Forderung mit D = 4 mm erfüllt.

Z.B. wurden in der Diplomarbeit KOPPEL (1995) am Laufradaustrit eines Axialverdichters schnelle Messungen
mit unterschiedlich dimensionierten Sonden durchgeführt. Die Abmessungen der Sonden wurden derart

gewählt, dass die Bedingungen für sub- und superharmonische sowie klassische Synchronisation gegeben sind.

Hierbei zeigte sich, dass derartige Effekte tatsächlich einen grossen Einfluss auf die Messresultate ausüben.
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Kapitel 7

ZUSAMMENFASSUNG / AUSBLICK

• Zusammenfassung

Die theoretischen und experimentellen Untersuchungen dieser Arbeit befassten sich mit Eigen¬
schaften aerodynamischer Sonden beim Einsatz für Messungen in hochgradig fluktuierenden

Strömungen, z.B. in Turbomaschinen.

Für Messungen in zeitinvarianten Strömungen zeichnen sich Keilsonden durch hervorragende ae¬

rodynamische Eigenschaften aus. Speziell sind hierbei die geringen Auswirkungen von Reynolds-
und Machzahleinflüssen auf den angezeigten statischen Sondendruck hervorzuheben. Dadurch

lässt sich diese i.a. am schwierigsten zu bestimmende Strömungsgrösse mit grosser Zuverlässig¬
keit messen. Bei Sondenmessungen in zeitvarianten Strömungen, namentlich aufgrund der i.a.

ausgeprägten Fluktuationen des Anströmwinkels, gehen diese Vorteile jedoch verloren. Der

starke Einfluss des unbekannten (!) Anströmwinkels (insbesondere in der Drehwinkelebene) auf

die Anzeige von Keilsonden, insbesondere spitzwinkliger, stellt deren Verwendung für qualitativ
hochwertige Messungen in Turbomaschinen in Frage. Überschreitongen der eindeutigen Kali¬

brierbereiche, ungenügende mathematische Modellierbarkeit der Kalibrierdaten können als

grundlegende Nachteile aufgeführt werden.

Namentlich aufgrund der theoretischen und experimentellen Untersuchungen dynamischer Fluid/

Sonden-Interaktionen muss Keilsonden die Eignung für Messungen in fluktuierenden Strömun¬

gen abgesprochen werden, da dynamische Effekte nicht korrigierbare Messfehler von bis zur

Grössenordnung der interessierenden Quantität bewirken können.

Demgegenüber sind Zylindersonden für Messungen in Turbomaschinen geradezu prädestiniert.
Ihre praktisch durch dynamische Effekte aufgrund typischer ausgeprägter Fluktoationen des An¬

strömwinkels in der Drehwinkelebene unbeeinflusste Anzeige ist hierbei als wichtigster Punkt

aufzuführen. Auch hinsichtlich statischer aerodynamischer Eigenschaften sind Zylindersonden
den Keilsonden überlegen. Die viel geringere Abhängigkeit der Anzeige von der Anströmrich¬

tong lässt die Nachteile der für diesen Typ geringfügig stärkeren Auswirkungen von Geschwin¬

digkeitsgradienten auf deren Anzeige in den Hintergrund treten.

Wie die vorliegenden Untersuchungen zeigen, lassen sich Messfehler mit aerodynamischen Son¬

den nicht ganz verhindern. Messfehler aufgrund einer wichtigen Gruppe aerodynamischer Effekte

fallen direkt proportional der Sondenabmessung aus. Eine konsequente Verkleinerung der Son¬

den ist demzufolge anzustreben1. Bei diesem Typ von aerodynamischen Effekten kann zudem

ausgenutzt werden, dass verbleibende Messfehler korrigiert werden können. Alle bei Zylinder¬
sonden auftretenden Messfehler gehören in diese Kategorie. Eine andere Gruppe von aerodyna¬
mischen Effekten führt zu unvermeidbaren Messfehlern. Besonders sind hierbei die für Keilson¬

den typischen dynamischen Ablösungen herauszustreichen. Durch die Verwendung infinitesimal

kleiner Keilsonden könnten die Auswirkungen dieses dynamischen Effekts theoretisch umgangen

werden, doch sind damit deren ungenügende statische Eigenschaften nicht behoben.

l Bei infinitesimal klein ausgeführten Sonden könnten jedoch Reynoldszahleinflüsse (vgl. Abschnitt 4.2.1) zu un¬

lösbaren Problemen führen.
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• Ausblick

Neben der Wahl der optimalen Sondenform stellt die Verringerung der Sondenabmessungen den

direktesten Weg zur Reduktion von Messfehlern in gegebenen Strömungen dar. In diese Richtung
müssen technologische Anstrengungen vorangetrieben werden. Auch weitere Untersuchungen im

Zusammenhang mit der Optimierung der aerodynamischen Sondenform drängen sich auf. Ob¬

wohl die Zylindersonde aus vielerlei Hinsicht als Ideallösung betrachtet werden kann, sollte die

weitere Grundlagenforschung darauf abzielen, unerwünschte Synchronisationseffekte der

Kärmänschen Wirbelstrasse (sub- und superharmonisch) zu beheben.

Massnahmen zur Verminderung von Rückwirkungen durch die Kärmänsche Wirbelstrasse in zeit¬

invarianten Strömungen wurden bereits von GIZZI (1994) untersucht (vgl. Abschnitt 4.3.4). Die

Modifikation der Zylinderoberfläche führte in einzelnen Fällen zwar zu einer deutlichen Ab-

schwächung der registrierten Druckfluktoationen aufgrund der Kärmänschen Wirbelstrasse, doch

wurden damit i.a. andere aerodynamische Eigenschaften des Zylinders in Mitleidenschaft gezo¬

gen. Durch weitere Untersuchungen könnte in dieser Hinsicht u.U. eine Verbesserung erzielt

werden.

Ferner sollten zuverlässige Korrektorverfahren für die Gesamtheit der Messfehler aufgrund aero¬

dynamischer Effekte erarbeitet werden. In diesem Zusammenhang liefern die Untersuchungen der

vorliegenden Arbeit Anhaltspunkte: Messfehler infolge einzelner isoliert auftretender aerodyna¬
mischer Effekte können zuverlässig quantifiziert und Korrekturverfahren erfolgreich angewendet
werden. Mit Hilfe dieses erarbeiteten Wissens kann eine weitere Stufe der Untersuchungen in

Angriff genommen werden. Durch Vergleichsmessungen mit unterschiedlich dimensionierten und

geometrisch variierten Sonden in realen Turbomaschinenströmungen kann das Auftreten ein¬

zelner aerodynamischer Effekte studiert werden. Durch die gezielte Verwendung unterschiedlich

geformter und dimensionierter Sonden stehen für das Lösen der vielen Unbekannten mehrere

Gleichungen zur Verfügung.
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272 9. Nomenklatur

Kapitel 9

NOMENKLATUR

ac

A

B

Coo

cpi

dcpi / da

d

D

f

F

h

G

H

Schallgeschwindigkeit [m/s]; in Luft gilt unter Normalbedingungen a = 340 m/s

Beschleunigung [m/s2]

Distanz zwischen 0. und i. Stromlinie normal zur korrekten Strömungsrichtung
[mm] und ai2 = ai + a2 als Distanz zwischen den Druckmessbohrungen 1 und 2 der

Sonde normal zur Strömungsrichtung; für die 55°-Keilsonde: ai2 = 1.6 mm (Ab¬
schnitt 4.2.2.4 und 4.3.3.4, Gradienteneinflüsse)

Konfidenzintervall

Fläche [mm2], Konstante zur Beschreibung der dynamsichen Zirkulationseffekte

Konstante zur Beschreibung der Massenträgheitseffekte

Geschwindigkeit [m/s] mit dem Betrag

:2=/u^+ vz + w*

gebildet aus den drei Komponenten u, v und w des dreidimensionalen Geschwin¬

digkeitsvektors c

Geschwindigkeit der ungestörten Strömung [m/s]

durch den Staudruck q der Strömung normierter dimensionsloser Druckbeiwert [-]
an Messbohrung i

_

pj - po. Pi-Po.

pcl

Sensitivität der Sonde ausgedrückt durch die Änderung des dimensionslosen Druck-

beiweites i gegen den Anströmwinkel a

Konstante; z.B. Cgd = Gladstone-Dale-Konstante in Funktion der Wellenlänge des

Lichts (T= 15 °C)

Wellenlänge A. [um] CGD [m3/kg]

0.9125 0.2239 * 10"3

0.7034 0.2250 • 10-3

0.6074 0.2259 • 10"3

0.5097 0.2274 • 10"3

0.4079 0.2304 * 10"3

0.3562 0.2330 * 10"3

Gladstone-Dale-Konstanten für T = 288 K aus MERZKIRCH 1987

Theodorsen-Funktion C (co*) = F (co*) + i G (co*)
Durchmesser der Messbohrung [mm] von Sonden

Durchmesser resp. Breite der Sonde im pneumatisch abgeglichenen Zustand [mm],
D* = Projizierte Sondenbreite normal zur Strömungsrichtung [mm]

Frequenz [Hz], f ohne Index repräsentiert eine äussere Anregungsfrequenz
Kraft [N] resp. [N / m] Kraft pro Längeneinheit

Theodorsenkoeffizient

Enthalpie [J/kg]
Theodorsenkoeffizient

Durchmesser (typische Abmessung) der Kalibrierströmung resp. auszumessenden

Strömung [mm]
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J Massenträgheitsmoment und J* = Zusatzmassenträgheitsmoment [kg m2] resp. [kg
m2/m] für Massenträgheitsmoment pro Länge

k reduzierte Frequenz [-] als Funktion der Frequenz f, dem Sondendurchmesser D

und der Umgebungsströmung c»

ic-fD
K"

Coo

für erzwungene Oszillationen, im Gegensatz zu Str (Strouhalzahl) für eigenin¬
duzierte Kärmänsche Wirbelbildungen

kjj dimensionsloser Kalibrierkoeffizient [-] gebildet aus dem von der Sonde angezeig¬
ten Quasistaudruck, z.B. für den Drehwinkelkoeffizienten

12

nn
Pi + P?

po y~

Ky dimensionsloser Kalibrierkoeffizient [-] gebildet aus der Differenz zwischen dem

Totaldruck der Strömung p° und dem statischen Sondendruck, z.B. für den Dreh-

winkelkoeffizienten

Kll_ P1-P2
Kl2"

0.PHP2
F

2

Ks Statischer Sondendruck-Koeffizient [-]

K _
Pi + P2

s

2p„„

G Gain; Übertragungsverhalten [-]

1 Länge [mm]; Position der Messbohrung ausgehend von Sondenspitze bei

Keilsonden, meistens in der dimensionslosen Form l/L

L Länge, Abmessung [mm]; z.B.: Flankenlänge von Keilsonden, Sehnenlänge von

Flügelprofilen, Breite des Schaufelkanals etc.

m Masse und m* = Zusatzmasse [kg] resp. [kg/m] bei der Verwendung Masse pro

Länge
M Moment [Nm] resp. [Nm / m] Moment pro Längeneinheit
Ma Machzahl [-]

Ma» Machzahl der ungestörten Strömung [-]

n Drehzahl [s_1, min-1]

n Polynomgrad
N ganze Zahl, Zählvariable [-]

p Druck [mbar]; pi = Druck an Messbohrung i der Sonde, bzw. Wanddruckstelle,

p«, = statischer Druck der ungestörten Strömung, p° = Totaldruck

dp°/dy Totaldruckgradient in y-Richtung in der dimensionslosen Form

q
dpO/dy/

ai2 /PUo/2

dargestellt. Die Subsumtion

3 PUJ5/2
-> 1-,

—

.

"' z
= p uoöVdy

fuhrt auf die Beziehung für den Geschwindigkeitsgradienten

a12 /pug/2- 2

p Verteilungsdichte [...]

P Leismng [W, kW]

Pr Prandtl-Zahl [-]
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q Staudruck der Strömung [mbar]

pu£

r, R Radius [mm]

R Gaskonstante [J/kgK]; für Luft R = 287 J/kgK
Re Reynoldszahl [-]

Ro Rossby-Zahl[-];Ro = Coo/Lf=l/k

s Standardabweichung

N / N

j^Ty X [ x i - x ]2 ,
für grosse N:s =y Jj- £ [Xi-x]2

Entropie (Zustandsdiagramm) [J/kgK]

S Amplitude der Wellenschwingung [ixm]

Str Strouhalzahl [-] als Funktion der Frequenz fK der Kärmänschen Wirbel, dem

Sondendurchmesser D und der Umgebungsströmung c»

Str = f^
C«,

Die Definition der Strouhalzahl Str ist insofern identisch zur reduzierten Frequenz k,
ausser dass k anstelle von fK die Frequenz f einer erzwungenen resp. äusseren

Oszillation enthält.

t Zeit [s], t* = dimensionslose Zeit

T Temperatur [°C oder K]

Tu Turbulenzgrad [-]

Tu _ /. / u'2 + v'2+ w'2

V 3Ü2

u, U Geschwindigkeitskomponentejm/s] parallel der x-Achse (Hauptströmungsrichtung)
des Geschwindigkeitsvektors c, für eindimensionale Strömungsverhältnisse gilt u =

c, die Unterscheidung zwischen Gross- und Kleinschreibung ist nur bei Grenz¬

schichtströmungen von Bedeumng (z.B. u = Geschwindigkeit innerhalb (y < 8) und
U = Geschwindigkeit ausserhalb (y > 8) der Grenzschicht)

Umfangsgeschwindigkeit [m/s]

du/dy Geschwindigkeitsgradient in y-Richmng [1/s], meistens in der dimensionslosen

Form

Uoo Geschwindigkeit der ungestörten eindimensionalen Strömung [m/s]

V Volumen [m3], Spannung [V]

v Geschwindigkeitskomponente [m/s] parallel der y-Achse des Geschwindigkeitsvek¬
tors c

w Geschwindigkeitskomponente [m/s] parallel der z-Achse des Geschwindigkeitsvek¬
tors c

x Koordinate in Strömungsrichmng [mm, m]

X Länge der Messstrecke im Schleppkanal [m]

y Koordinate normal zur Strömungsrichmng resp. Wandabstand [mm, m]

Z Schaufelzahl [-]
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Griechische Symbole

a relativer Anströmwinkel [°] der Sonden (Drehrichtung)

a' von Sonde angezeigter Winkel [°]; a' = a + AOen-

ß Frequenzparameter [-]; ß = D2 / (t v)

ß Winkel [°]; z.B. Schaufelwinkel ßs

y relativer Anströmwinkel [°] der Sonden (Kipprichtung)
8 Grenzschichtdicke [mm]; öu = Geschwindigkeits- und &r = Temperamrgrenzschicht

e Einbauoffset [°] der Sonden gegenüber der am Schaft angebrachten Referenzfläche

Acten- Fehlweisungswinkel [°]

9 geometrischer Winkel [°] zwischen Staupunkt der Strömung im abgeglichenen
Zustand (oc = 0°) und Druckmessbohrung am Zylinder

9, 0 Phasenlage [-]

T| Koordinate eines Systems [m]; im Zusammenhang mit der Betrachtung verschie¬

dener Systeme

k Isentropenexponent [-]; für Luft K = 1.4

\i Exakter Mittelwert einer Messung

v kinematische Viskosität, in Luft v = 1.5 * 10"5 m/s2, in Wasser v = 1 * 10*6 m/s2

£ Ablenkungswinkel [°] von Überschallströmungen
0 Geometrischer Winkel von Sonden [°]; z.B. Öffnungswinkel von Keilsonden, An-

schrägungswinkel von Rohrsonden zur Strömungsmessung

p Dichte [kg/m3]
a Varianz

x Wandschubspannung [N/m2]

c; Koordinate eines Systems [m]; im Zusammenhang mit der Betrachtung verschiede¬

ner Systeme

co Kreisfrequenz [s-*], Cöreci = co L / 2 u«. bzw. co L / 2 % u*» = reduzierte Oszillations¬

frequenz [-]

C, Verlustziffer [-], gibt Druckverlust proportional dem Staudruck der Strömung an

Indizes/Superscripts

(...) o bezogen auf die 0. Messbohrung, Grund- resp. Referenzgrösse

(...) 12 Differenzwert (...) i - (...) 2

(...) a Auftrieb

(•••) AWS "Auswertesystem"; z.B. fXws =fsampl / 10 "Samplingfrequenz" im AWS nach

Undersampling

(...) b bezogen auf Verhältnisse in der Ablösezone (Base)

(...) c Confidence; -> ac = Konfidenzintervall

(...) c Corner; -»fc = Eckfrequenz des Filters

(...) dyn dynamisch

(...) d Dämpfung

(...) e exzentrisch

(...) e eindeutig

(...) e Endplatte

(...) p Feder

(••-) GLR bezogen auf den Gleichrichter des Windkanals

(•••) guS gradientenunempfindliche Sonde
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(...) i Messbohrung i der Sonde resp. Wand, wobei für Sonden gilt 0: Totaldruck¬

messung, 1 & 2: Drehrichtungs- und statische Druckmessung sowie 3: Kippwinkel¬
messung

(...) k Beziehungen auf Vorgänge in der Kärmänschen Wirbelstrasse, Kalibrierung

(...) k Keilsonde

(...) ko Beziehungen auf Vorgänge in der Kärmänschen Wirbelstrasse unter statischen

Strömungsbedingungen f = 0_

(...) Kai Kalibrierung. z.B. eindeutiger Kalibrierbereich aKal(e) und quasilinearer Kalibrier¬

bereich aKal(ql)

(...) lr Laufrad

(•••) LSB Last significant Bit

(...) m Messung, Motor, Maschine

(•••) Mod modelliert

(•••) Mssg Messung

(—) MTR Massenträgheit (Zusatzmasse bzw. Trägheitsmoment)

(...) o Qffset

(...) osz Oszillation

(...) P Pitot

(...) qi guasi linear

(...) r relativ

(—) red reduzierte (dimensionslose) Grösse

(•••) ref Referenzwert

(—) Rek Rekonstruktion

(...) R resultierend, Reibung

(•••) RMS E°°t Mean Square, zufälliger Fehler

(•••) Rück Rüskgewinn

(...) s
"Stall" (Ablösung), z.B. ocg (Ablösewinkel)

(—) s, stat statisch, quasistatisch, z.B. Ks = statischer Kalibrierkoeffizient

(•••) sampl Sajupling; z.B. Abtastfrequenz fsampl
(...) s Schaufel, Schaft

(—) TST Testsektion

(—) u Umgebung, Hmfangsrichtung

(...) v Konvektion; z.B. Konvektionsgeschwindigkeit

(...) W Widerstand, Wake (Ablöse- resp. Totwasserzone)

(•••) Zirk Zirkulation

(...) (p
Verhältnisse an der Flanke (z.B. Geschwindigkeit C(p)

(...) oo Zustand der ungestörten Strömung

(...) ° z.B. Totaldruck

(...)
*

dimensionslos, projiziert, engster Querschnitt

(...)' Schwankungswert bzw. angezeigte Grösse

(—) err Fehlergrösse

(...) periodischer Mittelwert (Ensemble Average)

(...) zeitlicher Mittelwert

-* = LJ\
JO

(t)dt

(...) Amplitude, Bereich
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ANHANG

A-4.2.3.2. ANZEIGE VON SONDEN IN TURBULENTEN STRÖMUNGEN

Für die Wahrscheinlichkeitsdichteverteilung f (u\ v', w') in (m/s)-3 in Gleichung 4.2-6 lässt sich

f (u', v', w') =
1

r exp

v^Vu^Vv^Vv/2
1 u

>2

2 V u'2 ,'2

w'

w
>2

(A-l)

schreiben (vgl. z.B. GOSSWEILER 1993). Bei prismatischen Sonden können die Auswirkungen

des Anströmwinkels y auf die Kalibriercharakteristik in erster Linie vernachlässigt werden (vgl.
Abschnitt 4.2.5). Ist die Kalibriercharakteristik nur von a + a' = a + atan (v' / ü) abhängig, kann

Gleichung 4.2-6 über die Schwankungsgrössen u', w' unabhängig integriert und in die Form A-2

gebracht werden.

p (a, Tu) = p~Z + I (f (v') cp (a + atan-£) f- (ü2+ u'2+v,2+
"w"2))

2+v'2+ w'2)| dv' (A-2)

Durch die Integration ging f (u\ v', w') = f (u') f (v') f (w') in f (v') in (m/s)"1 über, und f (v')

stellt erneut eine Gaussche Glockenkurve dar (hierfür müssen die früher formulierten Voraus¬

setzungen erfüllt sein: isotrope Turbulenz, Schubspannungen null). In Abbildung A-l sind die

Verhältnisse in der Ebene u-v für a = 0 veranschaulicht. Für a * 0 muss die Kurve f (u\ v') bzw.

f (v') dementsprechend verschoben werden.

f(v')[m/s]

k

f(u',v') 4

[m/s]
"2

7'

****,

^
V)

Abb. A-l Bestimmung des integralen Mittelwertes der dimensionslosen Druckanzeige in

turbulenten Strömungen1 (a = 0)

Anhand Abbildung A-l und Gleichung A-2 können die Einflüsse der Anströmrichtung auf die

Sondencharakteristik, des mittleren Anströmwinkels und der Strömungsturbulenz auf die ange¬

zeigte Grösse diskutiert werden. Der Prozess der Mittelwertbildung für p führt auf die Linie

1 Die vorliegende Abschätzung der Einflüsse der Turbulenz auf die Druckanzeige der Sonden bedingt die Verfüg¬

barkeit von Kalibrierdaten über einen sehr grossen Anströmbereich. In Fällen mit hohen Turbulenzgraden (Tu >

30%) sind mit auf -50 < et < 50° begrenzten Kalibrierbereichen gewisse Einschränkungen bei der Relevanz der

vorliegenden Ausführungen verbunden.
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cp(o7+ a')= cp(ET+ a') (l +u'2+v^+ w'2j
welche gegenüber cp (a + a') um die Varianzen derJJchwankungsgrössen von u' und w' sowie

den Momentanwert v'2 gestreckt ist. Der Term cp (oc + a') steuert je nach Verlauf der Charak¬

teristik cp (a + a') einen unterschiedlichen Beitrag an den gesamten Mittelwert bei. Für eine ideale

Pitotsonde, mit cp (a + a') = 1 im Bereich a + a'min < a + a' < a + a'max, ergibt sich exakt ein

nach Gleichung 4.2-4 um Apoerr überhöhter Wert gegenüber dem korrekten. Demgegenüber mes¬

sen Sonden je nach Beeinflussung der Charakteristik durch die Anströmrichtung in jedem Fall

einen tieferen Wert als die ideale Pitotsonde, wodurch u.U. geringere Fehlmessungen resultieren.

Hingegen ist leicht absehbar, dass bei sehr ausgeprägten Einflüssen der Anströmrichtung gegen¬

über dem korrekten Wert auch zu tiefe Drücke angezeigt werden können (Apoerr < 0).

A-4.2.4. GRADIENTENEINFLÜSSE

Die Beziehungen für die dimensionslosen Druckkoeffizienten cpi, resp. cp2 in Gleichung 4.2-10

lauten im quasilinearen Kalibrierbereich cpi = cpj (a = 0) + Aaerr dcpj / da. Für geometrisch sym¬

metrische Sonden gilt cpi (a = o) = cp2 (a = 0) und im quasilinearen Kalibrierbereich dcpi / da =

-9cp2 / da. Die Beziehung für ai als Distanz zur 0. Stromlinie

ai =
L. sin (& + Aaerr) = L (sin ^ cos Aaerr + cos

Q- sin Act^) (A-3)

und der analoge Ausdruck für a2 können innerhalb eines grossen Bereichs für AOen- mit guter Ge¬

nauigkeit nach a, = al2/ 2 + L/2 cos (0/2) Aaerr vereinfacht werden (HUMM/VERDEGAAL).
Eine weitere wesentliche Vereinfachung ist durch die Vernachlässigung der Terme (a; du / dy)2 in

Gleichung 4.2-10 möglich. Auch hier zeigen die Ausführungen in HUMM/VERDEGAAL, dass

dieses Vorgehen zulässig ist (dabei wurden die für Messungen in Turbomaschinen typischen Ge¬

schwindigkeitsgradienten du / dy berücksichtigt).

Die vereinfachte Form von Gleichung 4.2-10 lautet:

9 cpi

(A-4)
I uo2 - 2 uo ai ^)( cp1(a = 0) + Ac^-^

= ( U02 + 2 Uo 32^ )( Cp2(a = 0)
+ Aaerr-^

Gleichung A-4 ausmultipliziert, mit dcp2 / da = - dcpi / da, 2 dcpi / da = dcpn / da und

cpi (a = 0) = cp2 (a = 0) = cp«, (a = 0) ergibt

Aaerr(^ - ( a, - a2) ^ *%,) = 2 ( a, + a2) cp (a=0) 9*%, (A-5)

Mit guter Näherung gilt ai + a2 = ai2 und ai - a2
~ L cos (0/2) Aaerr- Eine Abschätzung der Grös-

senordnungen führt darauf, dass der Term mit (ai - a2) in Gleichung A-5 vernachlässigt werden
kann. Dadurch lässt sich die einfache Beziehung für den Fehlweisungswinkel Aaerr nach Glei¬

chung 4.2-11 schreiben.
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• Messung des statischen Druckes

Für den statischen Sondendruck (pi + p2 ) / 2 gilt

du\2P/
du\z

p/ du\2

p^p^ih-^) c^+2r+a2By-)cpz
(A-6)

Beim Ausmultiplizieren von Gleichung A-6 kompensieren sich die Terme in den meisten Fällen,

und es verbleiben

p du
.

d cpi2 p
*/ x ^-uoau^-Aa,

—^ '

A(pi+p2)err_2^ dy
err

da +2
du)2 / du)2

cP(a = 0)

(A-7)

in der Beziehung für die Fehlmessung des statischen Druckes. Entsprechend der Abschätzung der

Grössenordnungen in HUMM/VERDEGAAL (1992A) sind die Terme (aj du / dy)2 vernachlässig-
bar und der Einbezug von Gleichung 4.2-11 in A-7 führt auf Gleichung 4.2-12.

A-4.2.5. EINFLUSS DER ANSTRÖMRICHTUNG

Die Ableitung d / da des Richtungskoeffizienten K12 (a) aus Gleichung 4.2-13 lautet:

-dfPLlP2)
d K12

_

da

^^(p'-e^Hp.-p*): d a

^n Pl+P2\2
(A-8)

Das Nullsetzen von Gleichung A-8 ergibt

Pi +P2

ÜP^lfpO.Pim)^,^,^ = 0 (A-9)

Gleichung A-9 ausmultipliziert führt auf Gleichung 4.2-14.

A-4.2.8.4. TURBULENZMESSUNG

Die Division von Ap'12 in Gleichung 4.2-24 durch den mittleren Staudruck p ü2 / 2 der Strömung
ergibt den Differenzdruck-Koeffizienten cp'12. Die Vernachlässigung der quadratischen Terme

führtauf

cp'12 = a" dcPi22u'
, _v'

d cp12 ü +_2u'
da u u + u' da u

Wird zusätzlich vereinfachend (ü + 2u') / (ü + u') « (ü + u') / ü gesetzt, lautet die Beziehung

cp',2-fe 2^ + y>±ul\dcp]2=(- 2£ +
iL{1+jq*pl

\ u ^2 I da \ u uv u//da

Die Varianz der Schwankung cp'12 berechnet sich nach Gleichung A-12:

^~2 =^t V'm2 =
±i [fc ^+^ (l +^)1^

Nr"^ N.~[\ u u v u» da

(A-10)

(A-ll)

=(^)2iik 4+4s^(1+^+^(<+m^
da / N :

i=\
ü2 ü2

(A-12)
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Für den ersten Term, welcher wegen dem Einfluss von a 2 vernachlässigbar ist, gilt die klare Be¬

ziehung:

1^4? ^=4c? HÜ (A-13)
N iri ir2 ü2

Der Mittelwert des zweiten Terms beinhaltet die Schubspannung

N

XV 4ä^-^- 1+-^- 4äaLv: (A-14)
Nfri S2 l u/ ü2

und nur wenn u' und v' unkorreliert sind, wird die Summe null. Der letzte Term in Gleichung A-12

wird zu:

X f xllfi +2u: + u^LZi(i +ÜÜ) (A-15)
N iTl ü2 l u ü2 / ü2 \ ü2 /

wobei vereinfachend v' 2 u' 2
= v'2 u'2 gesetzt wurde1. Daraus kann Gleichung 4.2-25 formuliert

werden.

• Druckmessung pj (t), p2 (t)

Bei der Druckmessung pi (t), p2 (t) beträgt die Schwankungsgrösse in Messbohrung 1

/ i— ,\dcpi\pc2 / -dcpi) pc2
Pi =Pi -Pi =Poo+ |cpa=0

+ (a +

a')-^j
— -

(cPa=o + a-^-)
—

[pc2 pc2\ ,- ,\dcpi pc2 -dcpi pc2

Gleichung A-16 für p'i beinhaltet neben dem unbekannten Wert p'oo den kursiv hervorgehobenen
Term, welcher ausformuliert

cpa=o(^- -^-) = cpa=0y( 2mm' + m'2 + v'2 + w'2 ) (A-17)

beträgt. Die Vernachlässigung irrelevanter Terme ergibt Gleichung 4.2-26.

l Dieser Zusammenhang kann leicht numerisch nachgewiesen werden (ohne Beweis).



ANHANG A-5

A-4.3.3. RICHTUNGSMESSUNG

In Tabelle A-l sind die Anströmwinkel a aufgeführt, unter welchen für die unterschiedlichen Son¬

dengeometrien die Bedingung dpi / da = 0 erfüllt ist. In Tabelle A-2 sind die Stellen minimaler

Druckwerte cp2mwi und Steigungen dcp2 / da aufgeführt.

Nr. Keilwinkel © VK- Rad. R/L Sensorpos. l/L oc (dp^dtx = 0) Bemerkungen

1

2

45° 0.0 4/8

6/8

65 < a < 70°

a = 90°

theor. a = 67.5°

3 45° 0.1 4/8 60 < a < 65°

5 45° 0.2 4/8 50 < a < 55°

7

8

9

10

11

60° 0.0 2/8

3/8

4/8

5/8

6/8

a = 30°

a = 45°

a = 60°

<x~70°

a~80°

theor. a = 60°

abgeschätzt aus

HUMM/VERDEGAAL (1990)

12 90° 0.0 4/8 a = 45° theor. a = 45°

Tab. A-l Anströmwinkel a (dpi/da = 0): Stagnation in der druckseitigen Messbohrung

Nr. Keil0° VKR/L Pos. l/L a (cp^m) cP2min a (3cp2 /9a)m„ (3cp2 /3aW

1

2

45 0.0 4/8

6/8

15°

16°

-0.86

-0.70

16°

18°

0.128

0.033

3

4

45 0.1 4/8

6/8

16°

17°

- 1.04

-0.76

18°

18°

0.152

0.067

5

6

45 0.2 4/8

6/8

16°

17°

- 1.16

-0.81

18°

19°

0.517

0.140

7

8

9

10

11

60 0.0 2/8

3/8

4/8

5/8

6/8

17°

18°

19°

19°

20°

-0.93

-0.88

-0.84

-0.80

-0.76

20°

21°

21°

21°

23°

0.081

0.067

0.071

0.042

0.047

12 90 0.0 4/8 27° -0.83 27° 0.041

Tab. A-2 Stelle minimaler Druckwerte cp2min und Steigungen dcp2 / da

Der Betrag der Steigung dcp2 / da, welcher u.a. vom Wert cp2mm abhängt, ist massgebend, ob der

eindeutige Kalibrierbereich an dieser Stelle überschritten wird. Die Werte dcp2 / da sind bei stump¬
feren Keilen mit scharfer Vorderkante (vgl. Sonden Nr. 1,7 und 12) weniger gross.

A-4.3.3.3. GRADIENTENEINFLÜSSE (MESSERGEBNISSE)

Messposition 1 2 3 4 5 6

Wandabstand y [mm] 8 10 13 19 29 37

Ma(y)= 0.20

0.25

0.30

0.35

a

b

c

d

e

f

g

h

i

k

1

Tab. A-3 Messpunkte in Abbildung 4.3-21; Wandabstände und Machzahlen

Die Werte in Tabelle A-3 repräsentieren die Wandabstände und Machzahlen der einzelnen Mess¬

punkte in Abbildung 4.3-21 (vgl. Abbildung 3.2-31, Abschnitt 3.2.7).



A-6 ANHANG

A-4.3.4. TURBULENZMESSUNG

Abbildung A-2 zeigt die Powerspektren der Signale in Messbohrung 1 bei unterschiedlichen An¬

strömwinkeln a für das Beispiel der 60°-Keilsonde (l/L = 0.5).
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Abb. A-2 Powerspektren der Drucksignale der 60°-Keilsonde (l/L = 0.5)fiir verschiedene An¬

strömwinkel a
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A-4.4. INTERFEROMETRISCHE UNTERSUCHUNGEN

In den Abbildungen A-3 bis A-5 sind die Interferogramme der bei Mao» = 0.7 unter verschiedenen

Winkeln angeströmten Sondenkörper aufgeführt. Ergänzt werden die nach den Beziehungen aus

Abschnitt 3.2.8 ermittelten Druckkoeffizienten durch die Resultate der pneumatischen Untersu¬

chungen aus Abschnitt 4.3 (Symbole "•").

Abb. A-3 Interferogramme und Druckverteilungen am scharfkantigen 45°-Keü (Ma^ = 0.7)
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a = 0° a = 20c

a = 25°

cx=10° a = 30°

iEÜ—-i 10

a=15° cc = 45c

Abb. A-4 Interferogramme und Druckverteilungen am 45°-Keil mit gerundeter Vorderkante (R/L

= 0.2),-Maoo = 0.7
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a = 20c

a = 5° a = 25°

a=10° oc = 30°

a=15° oc = 45°

Abb. A-5 Interferogramme und Druckverteilungen am scharfkantigen 60°-Keil (Ma^ = 0.7)
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MaM=0.7 Ma =0.8 Ma„,,=09 Ma„»1.0

Abb. A-6 Interferogramme der Strömung am scharfkantigen 45 °-Keil (R/L = 0);
0.7 <Maco < 1 (a = 0°)

Ma =0.7 Ma =0 8 Ma^O.9 Ma«, = 1.0

Abb. A-7 Interferogramme der Strömung am 45°-Keil mit gerundeter Vorderkante (R/L = 0.2);

0.7<Max <1 (a=0°)

Abb. A-8 Interferogramme der Strömung am scharfkantigen 60 °-Keil (R/L = 0);
0.7 <Maao <1 (a = 0°)
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Ma =0.5 Ma =0.6 Ma =0.7

Ma =0.8 Ma =0.9 Ma„«1.0

Abb. A-9 Interferogramme der Strömung am Zylinderfür 0.5 < Max < 1

A-5.2.3. DYNAMISCHES GRENZSCHICHTVERHALTEN

Die Ausformulierung für den quasistationären Druckgradienten Ue dUe / dx lautet:

dUe
Ue^

= [U0 (x) + U! (x) sin (cot)]

dU0
= Uo (x) • -~- + Ui (x) sin (cot)

dx

dU0 8Ui
.

, A

^L +^- sin (cot)
dx dx

dU0
dx

+ Uo (x) •
^ sin (cot) + Ui (x) •

^L sin2 (cot)
dx dx

(A-18)

A-5.2.4. DYNAMISCHE ABLÖSUNG

Der Wert (c/^yn - cpstat) I CAstat ~ 0.18 wurde aus den in CARR et al. (1977) aufgeführten Messre¬

sultaten abgeschätzt. Hierzu erfolgte die Bestimmung der mittleren Auftriebswerte anhand der

Normalkoeffizienten (unter der Annahme, dass cn ~ ca). Die Beziehung für Cn (für statische und

dynamische Verhältnisse) lautet

»2jc

cn = ^t | p (cot) cN (cot) d(cot) (A-19)

mit der Verteilungsdichte p (cot) nach Gleichung 5.3-10:

p(cot) =
1/q (A-20)

a (t) - a

a
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für eine sinusförmige Oszillation a (t) = a + a sin (cot).

A-5.3. STATISCHE KALIBRIERUNGEN

Die Richmngskoeffizienten cp\2stat (oc) der Sonden Nr. lü, VE, VIE und X sind in den Abbildun¬

gen A-10 bis A-l3 aufgeführt. Die Tabellen enthalten die Polynomkoeffizienten zur mathemati¬

schen Beschreibung der statischen Kalibriercharakteristik. Diese werden für den Vergleich zwi¬

schen statischen und dynamischen Kalibriereigenschaften benötigt (Abschnitt 5.5.1).
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0.0

-1.0

-2.0

-3.0

Richtungskoeffizient cpn [-]

; ,1
'

'
/ 445<ct<i-50°

/° l
...

1

i 1 x<

/° 1 i
r
- / - —

.-50<c

-'. -

<-25°K i25<a<+255 ;

,
! i

/?~°'"^7! i
' i i !

Polynomkoeffizienten

i ii 1Ü

a° -6.6848 -106.79

a' -0.34602 8.077e-2 15.223

a2 -8.9178e-3 4.802e-22 -0.83013

a3 -7.4593e-5 -1.0083e-4 2.215le-2

a4 -6.0655e-25 -2.8972e-4

a5 2.0309e-7 1.4885e-6

-60 -40 -20 0 20 40

Anströmwinkel oc [°]

60

Abb. A-10 Richtungskoeffizient cpi2stat (&) und Polynomkoeffizienten von Sonde Nr. III (60°-
Keilsonde K60L4/8R0: R/L = 0, l/L = 0.5)
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\2stat
Abb. A-ll Richmngskoeffizient cp (a) und Polynomkoeffizienten von Sonde Nr. VII (45°-

Keilsonde K45L4/8R0: R/L = 0, l/L = 0.5)
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Abb. A-12 Richtungskoeffizient c/?/2stat (&) und Polynomkoeffizienten von Sonde Nr. VIII

(90°-Keilsonde K90L4/8R0: R/L = 0, l/L = 0.5)
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Abb. A-13 Richtungskoeffizient cpi2sta.t (a) und Polynomkoeffizienten von Sonde Nr. X

(Zylindersonde ZYL_45°; cp = 45°)

Die Aufteilung der Polynome in Teilbereiche gewährleistet eine sehr gute Übereinstimmung mit den

experimentellen Daten. Im für die Sondenmesstechnik bedeutenden quasilinearen Bereich (ii) er¬

folgte die Modellierung für alle Sonden mit Polynomen 5. Grades. In den Ablösebereichen (i & iii)

reichen für die 90°-Keil- und Zylindersonde Polynome 3. Grades aus.

A-5.3.2. SONDENFORMEN VON GIZZI (1994)

Abbildung A-14 zeigt die von GIZZI (1994) eingesetzten Sonden für Untersuchungen der

Fluktuationen in der Kippwinkelebene. Aus technischen Gründen konnten die Sensoren nicht im

Rotationszentrum untergebracht werden. Damit verbundene Fehlmessungen durch die Eigen¬

dynamik der Sensoren und der eingeschlossenen Wassersäule müssten mit Hilfe vorgängiger Ver¬

suche kompensiert werden. Die mit einer Länge von ca. 300 mm ausgeführten Sonden wurden in

einer Tiefe von ca. 250 mm des Schleppkanals mit Hilfe des in Abschnitt 3.3.2 beschriebenen An¬

triebsmechanismus oszilliert (Abbildung 3-6). Dadurch sollten Beeinflussungen der Sondenanzeige

aufgrund Oberflächenwellen des Wasserkanals und der Strömungsvorgänge am senkrechten An¬

triebsarm möglichst ausgeschlossen werden. Aufgrund der breit ausladenden Antriebsarme resul¬

tierten sehr grosse Strömungskräfte auf den gesamten Versuchsaufbau. Aus diesem Grund wurden

die Experimente bei sehr tiefen Schleppwagengeschwindigkeiten und maximalen reduzierten Fre¬

quenzen k = 0.2 der Oszillation durchgeführt. Dennoch vibrierte der Versuchsaufbau teils sehr

stark. Angesichts dieser Einschränkungen, und im Zusammenhang mit Messunsicherheiten wegen

der geringen Staudrücke, lieferten diese Untersuchungen hervorragende Ergebnisse und vermittel¬

ten wertvolle Informationen über den Einfluss der Fluktuationen in der Kippwinkelebene.
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ZYLINDERELEMENTSONDE PARABOLOID-SONDE

Abb. A-14 Sondengeometrien für Untersuchungen der Fluktuationen in der Kippwinkelebene
aus GIZZI (1994)

A-5.5.1.3. SONDENFORMEN VON KOPPEL (1995)

Die Form des von KOPPEL (1995) untersuchten 3D-Sondenkopfes in Abbildung A-l5 ist iden¬

tisch zu derjenigen in GIZZI (1994) nach Abbildung A-14, hingegen unterscheidet sich das ge¬

wählte Konzept für die Versuchsdurchfuhrung vollständig. Die Kraftübertragung für die erzwun¬

gene Oszillation erfolgte in diesem Fall nicht über den Schaft selbst, sondern über einen Antriebs-

dorn mit DA = 14 mm Durchmesser. Signifikante nachteilige Auswirkungen auf die Druckanzeige
in den Messbohrungen sind aufgrund des geringen Durchmesserverhältnisses DA / D = 0.23 nicht

zu gewärtigen. Der in dessen Innern vertikal ausgerichtete Sensor befindet sich immer im

Rotationszentrum, wodurch Probleme infolge Eigendynamik1 entfallen (vgl. A-5.3.3). Weiter

konnten bei dieser Konfiguration mit geringem Herstellungsaufwand gefertigte, modular

aufgebaute Schaftformen am Sondenkopf befestigt werden.

Antriebsdorn 0 Da =14 mm

Abb. A-15 3D-Paraboloidsonde (KOPPEL 1995)

l
Vgl. hierzu die Ausführungen in Abschnitt 3.3.3 über die geometrische Gestaltung der Messstelle.
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A-6.3. KORREKTURVERFAHREN

Der Rekonstruktionsalgorythmus von STEARNS (1975) wurde mit Hilfe eines analytischen Test¬

falls für Fluktuationen des Geschwindigkeitsbetrags mit nichtharmonischer Frequenz überprüft.
Für eine Geschwindigkeit c (cot) = c [1 + 0.1 cos (cot) + 0.05 cos (2cot) + 0.05 cos (3cot)] wurde zu

diesem Zweck die Sondenanzeige po (cot) nach Gleichung 6.3-1 (bzw. 5.2-10) simuliert und der

nach Gleichung 6.3-3 rekonstruierte Totaldruck porek mit dem korrekten Wert p^ + p c2 (cot) / 2

verglichen (Abbildung A-16).

Totaldruckanzeige pj (cot)

OC2(C0t) / \
quasist.: p + cp0-£—^—'- 1 \

i *^ , Anzeige der Sonde (Messung) / A i

\ y o Rekonstruktion / J>

c[ 1 + 0.1 cos (cot) + 0.05 cos 2 cot)+ 0.05 cos 3 cot)]
1 1 1 i 1 i 1

0 ji/2 jt 3jc/2 2tc

Phasenwinkel cot [-]

Abb. A-16 Rekonstruktion des korrekten quasistatischen Totaldrucks aus der dynamischen Son¬

denanzeige; analytischer Testfall

Auch für den nach Abbildung A-16 simulierten Testfall vermag die Rekonstruktion den korrekten

quasistatischen Totaldruck mit sehr hoher Zuverlässigkeit wiederzugeben. Einzige Voraussetzung
ist hierbei, dass für den "Einschwingvorgang" des rekursiven Algorithmus genügend Daten im Be¬

reich cot < 0 zur Verfügung stehen. Erst bei sehr hohen Fluktuationsgraden c / c sind dem Verfah¬

ren Grenzen gesetzt, da die Linearisierung von Gleichung 6.3-1 dann nicht mehr zulässig ist. Doch

selbst für c / c = 0.5 liefert das Verfahren hervorragende Ergebnisse, wie die in Abbildung 6.3-4

gezeigte Rekonstruktion des korrekten quasistatischen Staudrucks aus den im Experiment gemes¬

senen Werten belegt.
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