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Zusammenfassung

Zur Reduzierung der CO2 Emissionen von Flugzeugtriebwerken werden die Nebenstromverhéltnisse von
modernen Turbofanantrieben immer weiter erhéht, um den Vortriebswirkungsgrad zu verbessern und damit
den Verbrauch zu senken.

Diese MalRnahme fiuhrt zu einem erhéhten Massenstrom im Nebenstromkanal und damit zu einem deutlich
vergréRerten Beitrag der Druckverluste innerhalb des Nebenstromkanalsystems zu den Gesamtverlusten.
Zuséatzlich Zu dem vergréBerten  Aullendurchmesser des  Triebwerkes, werden die
Kerntriebwerksdurchmesser immer kleiner, was einen Ansatz fiir eine grundsatzliche Optimierung der
Architektur des gesamten Antriebssystems hinsichtlich Strukturkonzept und Aufhangung, Anordnung von
Subsystemen sowie Integration mit Gondel und Schubumkehrer mit signifikanten Auswirkungen auf die
Gestaltung des Nebenstromkanals liefert.

Um dieser Zielsetzung Rechnung zu tragen, wurden innerhalb des - vom Land Brandenburg geférderten -
Forschungsprojektes OPAL unter der Leitung von Rolls-Royce Deutschland Methoden entwickelt, um ein
neuartiges Nebenstromkanalsystem mit seinen Komponenten zu entwerfen und unter Berlcksichtigung
struktureller, aerodynamischer und akustischer Anforderungen zu optimieren.

Das aktuelle Paper beschreibt konkret die folgenden Aspekte:

- Optimierung der Nebenstromkanalform fur ein Triebwerk mit hohem Nebenstromverhaltnis unter
Berlicksichtigungen der Anforderungen durch die am Kerntriebwerk angeordneten Subsysteme mit
dem Ziel einen mdéglichst geringen Druckverlust zu erreichen.

- Optimierung der Verkleidungen der Triebwerksaufhdngung und der Versorgungsleitungen zur
Minimierung des Druckverlustes und der Interaktion mit dem Fan.

- Entwurf und Optimierung eines strukturellen Fannachleitradkonzeptes in Bezug auf seine
Profilierung, dreidimensionale Formgebung und seine Interaktion mit den Verkleidungen zur
Erreichung eines minimalen Druckverlustes und einer minimalen Wechselwirkung mit dem Fan und
den stromab gelegenen Komponenten.

Das Paper prasentiert neben den einzelnen Auslegungsschritten und den Optimierungsmethoden,
Ergebnisse der Anwendung an einem generischen Triebwerksmodell und die Verbesserungen gegeniber
herkdmmlichen Auslegungsmethoden bzw. dem Stand der Technik.

ausgebildet sein, beim ,Core-mounted* Konzept

1. EINLEITUNG muss er dagegen eine geschwungene Form

BILD 1 zeigt zwei Turbofantriebwerke mit unter-
schiedlichen Konzepten zur Unterbringung der
Hilfsaggregate (z.B. Generator, Getriebe, Pumpen)
[1]: “Fan-mounted”, d.h. aul’en am Fangehdause,
und “Core-mounted”, d.h. direkt am Kerntriebwerk.
Beim ,Fan-mounted“ Konzept, das bei den meisten
im Einsatz befindlichen Triebwerken zum Einsatz
kommt, kann der Nebenstromkanal gerade

aufweisen, um genligend Platz fiir die Hilfssysteme
zu schaffen. Neben diesem Unterschied ist auch die
Schnittstelle zum Flugzeug verschieden. Das ,Fan-
mounted“ Konzept hat ein Zwischengehaduse
stromab des Fannachleitrades mit Streben zur
Verbindung zwischen Triebwerk und Flugzeudfligel,
beim ,Core-mounted” Konzept wird die strukturelle
Funktion vom Fannachleitrad mit ibernommen.
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BILD 1: “Core-mounted” und “Fan-mounted” Konzept

Bei beiden Konzepten befinden sich weiter stromab
bei zwdlf bzw. sechs Uhr so genannte Bifurkationen
die als Verkleidungen fur Leitungen und
Durchfuihrungen zur Triebwerks- bzw.
Kabinenversorgung dienen.

Im vorliegenden Paper wurde das “Core-mounted”
Konzept fiir eine systematische Optimierung des
Nebenstromkanalsystems und seiner Komponenten
ausgewahlt. Die in BILD 1 rot markierten Elemente
wurden  mithilfe  fortschrittlicher  Optimierungs-
prozesse entworfen, um einen minimalen Druck-
verlust und damit Treibstoffverbrauch zu erreichen.
Der Fan selbst wurde nicht optimiert.

Optimiert wurden:
- die Form des Nebenstromkanals von
Fansplitter bis Dlseneintritt
- das Fannachleitrad mit integrierten Streben
zur Aufnahme der Triebwerkslasten
- die beiden Bifurkationen

Dabei wurde nicht nur die Formgebung der
individuellen Komponenten, wie z.B.
Nachleitradschaufelprofile optimiert, sondern auch
die Interaktion der einzelnen Komponenten sowie
deren Interaktion mit dem Fan, um ein
verlustoptimales, aerodynamisch und strukturell
stabiles sowie akustisch akzeptables Gesamtsystem
zu erhalten [2].

2. OPTIMIERUNG DER FORM DES
NEBENSTROMKANALS

Aufgabe war es einen Nebenstromkanal zu
entwerfen, der reprasentativ fir ein “Core-mounted”
Triebwerk ist. Die Anordnung der Hilfssysteme am

Triebwerkskern, siehe BILD 2, erfordert eine steil
nach auften verlaufende Kanalform mit groRer
Krimmung und damit hoher Grenzschichtbelastung.
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BILD 2: Nebenstromkanal / Parametrisierung

Der Entwurf wurde voll automatisch fir den Kanal
ohne Einbauten mit dem Rolls-Royce SOPHY
Optimierungsprozess [3] bestehend aus der
Optimierungssoftware SOFT (41, dem
parametrischen Vernetzer PADRAM [5] und dem 3D
Navier-Stokes Léser HYDRA [6]. Der Prozessablauf
ist in BILD 3 dargstellt.

SOFT steuert mit Hilfe von Shell-Skripten und
FORTRAN-Programmen den Prozess. In SOFT
werden auflerdem der Optimierungsalgorhytmus, die
Entwurfsparameter und die Giitefunktionen definiert.

Da das Ziel der Optimierung war die
Nebenstromkanalform zu ermitteln, die unter den
gegebene Randbedingungen einen minimalen
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Druckverlust liefert, wurden als Gultefunktionen der
Totaldruckverlust AP/P; sowie der auf den Staudruck
bezogene Druckverlust AP/q, der die L&sung
unabhangig von den Eintrittsbedingungen macht,
definiert.
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BILD 3: Optimierungsprozess fur den
Nebenstromkanal

AP/P= (Pyiniet — Py, exit)/ Py, intet [1]
AP/q == (Ptotal,inlet - Ptotal, exit)/q [2]

Fir die Optimierung wurde der Nebenstromkanal mit
funf Kontrollpunkten parametrisiert, die die Mittellinie
des Kanals zwischen einer vorgegebenen und
unveranderlichen  Eintritts- und  Austrittsebene
beschreiben, siehe BILD 2.

BILD 4: CFD Netz und optimierte
Nebenstromkanalgeometrie

Fur die Berechnung mit CFD wurde ein strukturiertes
H-Netz mit 70 Punkten in Radialrichtung und 150
aquidistanten Punkten in Axialrichtung verwendet.
Radial ist das Netz zu den Wéanden hin verdichtet,
um ein y+ zwischen 1 und 10 zu realisieren. BILD 4
zeigt das Netz fur die optimierte Geometrie.

Die Randbedingungen der CFD Rechnung wurden
einer stationdren Nachrechnung der existierenden
Fanstufe mit Fansplitter, Kerntriebwerkseinlass mit
ESS und Fannachleitrad fir die “Fan-mounted”
Variante enthommen. Dabei wurden am Eintritt das
Totaldruck-, Totaltemperatur- und Drallprofil vom
Nachleitradaustritt fir den Fanauslegungspunkt bei
100% Drehzahl vorgegeben. Am Austritt wurde der
passende Massenstrom Uber einen geeigneten
statischen Druck unter der Annahme des radialen
Gleichgewichtes eingestellt. Die CFD Rechnungen
wurden stationdr mit dem  Spalart-Allmaras
Turbulenzmodell [8] durchgefiihrt. Dieses Modell ist
fur Schaufel- und Kanalstrémungen gut geeignet und
ein Vergleich mit dem k-o SST Modell ergab sehr
ahnliche Ergebnisse. Jede Rechnung benétigte 1000
Iterationen mit vier Netzverfeinerungsebenen.

Am Beginn des Prozesses wurde zuerst ein so
genanntes Design of  Experiment  (DoE)
durchgefiihrt, d.h. es wurden insgesamt 120
Nebenstromkanalformen zuféllig mit dem LPTAU
Algorhytmus generiert und mit HYDRA-CFD
berechnet, um eine Datenbank zu erzeugen auf
dessen Basis ein Ersatzmodell fir die Optimierung
basiert wurde. Die Optimierung wurde mit dem
genetischen ARMOGA [9] Algorhytmus mit 20
Individuen und 1600 Generationen durchgefiihrt.
Insgesamt musste die Datenbank 16 mal aktualisiert
werden, bis das Ersatzmodell auf die optimale
L&sung konvergiert ist [7].
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BILD 5: Pareto-Front (134 Lésungen)

Als Ergebnis der Optimierung erhdlt man eine
Pareto-Front fir die beiden Gutefunktionen AP/P;
und AP/q der insgesamt 134 Kkonvergierten
Lésungen die in BILD 5 dargestellt ist. Die Lésung
mit dem niedrigsten AP/q stellt das Verlustoptimum
dar. Die Geometrie ist in BILD 4 bzw. BILD 6
dargestellt.

BILD 6 zeigt die Machzahlverteilungen fir die
optimierte Geometrie verglichen mit einem manuell
iterativ erzeugten lokalen Optimum und einem
geraden Kanal des entsprechenden “Fan-mounted”
Turbofantriebwerkes.
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BILD 6: Machzahlverteilung der optimierten (Mitte)
und einer manuell entworfenen Nebenstrom-
kanalform (unten) mit einer geraden Referenz-
geometrie (oben)

Aufgrund der ansteigenden Kanalform und der damit
grélReren Uberstromten Flédche sowie der durch die
Krimmung Ilokal erhéhten Machzahl ist der
Gesamtdruckverlust des “Core-mounted” Kanals
gréRer als der des geraden Kanals, jedoch konnte
mit der Optimierung eine Verringerung dieses
Defizits gegenuber einer iterativen LOsung durch
Reduktion der Spitzenmachzahl erzielt werden.
Diese Verbesserung liegt in der GréRenordnung von
ca. 0.1% SFC. Der optimierte Kanal wurde im
Rahmen von OPAL im UFFA Rig der Anecom
Aerotest in Wildau erfolgreich getestet. Die
entsprechenden Ergebnisse sind Gegenstand eines
separaten Papers.

3. KASSETTEN OGV OPTIMIERUNG

Fir den in ABSCHNITT 2 beschriebenen
Nebenstromkanal wurde ein neuartiges
Fannachleitrad, das auch strukturelle Aufgaben
Ubernimmt, entworfen. Dieses Fannachleitrad
zeichnet sich dadurch aus, dass es aus 11
Kassetten mit jeweils vier Nachleitradschaufeln
besteht, von denen eine Schaufel langer und dicker
ausgebildet ist und die strukturellen Lasten
durchleitet, wahrend die anderen drei nur der
Strdmungsumlenkung dienen, siehe BILD 7.

Das Kassetten OGV System kann entweder eine
konventionelle OGV/Streben Konfiguration, wie sie
typisch fur 2-Wellen-Triebwerke von Rolls-Royce ist,
ersetzen oder eine OGV/A-Frame Konfiguration,
typisch fur Rolls-Royce 3-Wellen-Triebwerke [10 -

12]. Far beide Konfigurationen biete das
Kassettensystem  Vorteile hinsichtlich  Kosten,
Gewicht und  Triebstoffverbrauch  [13]. Der

aerodynamische Entwurf basiert auf existierenden
Erkenntnissen, die Randbedingungen fiir den
strukturellen Entwurf stammen aus
Triebwerksstudien und Untersuchungen der BTU
Cottbus im Rahmend es OPAL Projektes [12].

BILD 7: Kassetten OGV System (rauf-und
Seitenansicht einer Kassette mit drei diinnen und
einem dickem OGV)

Der aerodynamische Entwurf wurde mit den Rolls-
Royce Verdichterentwurfstools PARABLADING [15],
MISES [16] und HYDRA fur die 3D-CFD Analyse
durchgefiihrt. Dazu wurden die Profile fir das dicke
und dinne OGV iterativ auf diskreten
Stromlinienschnitten mit PARABLADING und MISES
unter Berlcksichtigung der Fanabstrémung, einer
drallfreien OGV Abstrémung und der strukturellen
Anforderungen an Profildicke und Sehnenldnge so
entworfen, dass der Profildruckverlust maoglichst
gering und der Arbeitsbereich mdglichst grol3 sind.
Durch eine Auffadelung der einzelnen Profilschnitte
wurden dann die 3D Schaufelgeometrien erzeugt.
Dabei wurde gezielt eine Vorderkantenpfeilung
gemaly der Definition in BILD 8 aus [17, 18]
verwendet um ein maoglichst gunstiges
aerodynamisches Verhalten zu erreichen. Diese Art
der Vorderkantenform hat dartber hinaus keinen
negativen Einfluss auf das mechanische Verhalten,
wie im Rahmen von OPAL von der BTU Cottbus
gezeigt werden konnte [14].

A

v

BILD 8: Definition der Vorderkantenpfeilung

Die  3D-HYDRA-CFD Analyse des in BILD 1
dargestellten Rechengebiets mit Fan, ESS und dem
Kassettensystems bestehend aus einem dicken und
drei identischen dinnen OGV zeigt, dass das
Kassettensystem keine negative Rickwirkung auf
den Fan hat und sich &hnlich verhdlt wie die



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2012

konventionelle Referenzkonfiguration aus 42 OGV
und 10 Streben.

In der Detailanalyse offenbaren sich jedoch einige
Schwachen. Die Machzahlverteilung fir 100%
Drehzahl (Fanauslegungspunkt) auf dem
Mittelschnitt, die in BILD 9 dargestellt ist, zeigt, dass
die Spitzenmachzahl an den diinnen OGV bei etwa
1.3 ist. Dies ist aus akustischen Grinden nicht
akzeptabel und birgt zusatzlich das Risiko von
Flattern und damit mechanischen Schaden. Die
Totaldruckverteilung am Austritt der Nachleitradreihe
in BILD 10 weist aulRerdem dicke Nachlaufdellen
und groRe Sekundarverluste an der duReren Wand
auf. Dies fihrt zu unerwinscht hohen Druck-
verlusten.

BILD 9: Machzahlverteilung auf dem
Schaufelmittelschnitt des nicht optimierten
Kassettensystems

Grund fir das nicht optimale Verhalten ist die
ungleichmaRige Durchstrémung der einzelnen
Schaufelpassagen, die in BILD 9 deutlich erkennbar
ist. Daher wurde entschieden im Rahmen einer
Optimierung die Austritts- und Staffelungswinkel fr
die dicke Schaufel und die zu ihrer Saugseite
benachbarte diinne Schaufel (Passagen 1 und 2 in
BILD 9) als Parameter zu variieren, um eine
gleichmafigere Durchstrémung und damit geringere
Spitzenmachzahlen und Verluste zu erreichen um so
den Treibstoffverbrauch, die akustischen
Emissionen und die Interaktion mit dem Fan zu
verbessern.

I 40 kPa

NON-
OPTIMISED

BILD 10: Totaldruck P, [Pa] am OGV Austritt fir das
nicht optimierte Kassettensystem

Der Optimierungsprozess entspricht dem aus

ABSCHNITT 2 (BILD 3). Die Anpassung der

Geometrie wird im Vernetzungstool PADRAM

durchgefiihrt.

Fur die Optimierung wurden zwei Ansétze verfolgt:

- Optimierung auf dem Profilmittelschnitt (2D)
fur das dicke und das benachbarte dinne
OGV mit 4 Parametern (jeweils der
Blattaustritts- und Staffelungswinkel) und
Anwendung der gleichen Anderung fir die
gesamte Schaufel und
- Optimierung der gesamten Schaufeln mit 8

Parametern (jeweils der Blattaustritts- und
Staffelungswinkel am Naben- und
Gehauseschnitt) und Interpolation der Werte
dazwischen

Der Unterschied in der Rechenzeit zwischen beiden

Ansatzen ist signifikant: Die 2D Optimierung benétigt

lediglich einen Tag, die 3D dagegen etwa einen

Monat. Die 3D Optimierung liefert etwas geringere

Druckverluste, so dass es eine Abwagung zwischen

Aufwand und Nutzen ist. Die hier gezeigten

Ergebnisse stammen von der 2D Optimierung.

Der Grund fir die groRen Rechenzeitdifferenz liegt
zum einen in der erhdhten Rechenzeit fur das 3D
Modell gegeniiber dem 2D Modell und zum anderen
darin, dass fir das Design of Experiment mit dem
LPTAU Algorhytmus, siehe auch ABSCHNITT 2,
anstatt ca. 40 Rechnungen (2D, 4 Parameter) etwa
80 Rechnungen (3D, 8 Parameter) bendtigt wurden,
um eine zuverlassige Antwortflache zu erhalten. Die
Optimierung selbst wurde wieder mit dem
genetischen ARMOGA Algorhytmus durchgefihrt.
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BILD 11: Ergebnisse der Kassetten OGV
Optimierung (Pareto)

Als Gitefunktion wurden der Druckverlust AP/q und
der Abstromwinkel gewahlt, da Ld&sungen mit
minimalem Verlust bei einer drallfreien Abstréomung
gesucht werden. Als Ergebnis erhdlt man die
Verteilung in BILD 11. Die Pareto-Front stellt dabei
mogliche  nicht  dominante  L&sungen  von
Druckverlust und Abstromwinkel dar. Die markierte
Lésung stellt dabei den besten Kompromiss
zwischen geringem Verlust und einem
Abstrémwinkel innerhalb der Fertigungstoleranz dar.

Die Geometrie dieser Ldsung mit entsprechend
angepassten Staffelungs- und Blattaustrittswinkeln
(BOA) istin BILD 12 dargestellt

-
-
/

unverandert

BOA= -9°

BILD 12: Optimierte Kassetten OGV Profile

BILD 13: Machzahlverteilung auf dem
Schaufelmittelschnitt des optimierten
Kassettensystems

OPTIMISED

BILD 14: Totaldruck P, [Pa] am OGV Austritt fir das
optimierte Kassettensystem und eine OGV/Streben

Anordnung (Referenz)
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Die 3D HYDRA-CFD Nachrechnung bestétigt das
Ergebnis der Optimierung und zeigt signifikant
niedrigere  Druckverluste, eine gleichmaRigere
Passagenmachzahlverteilung mit deutlich
reduzierten Spitzenmachzahlen (BILD 13), dinnere
Nachléufe und erhdhte Driicke nahe der AuRenwand
(BILD 14), sowie eine verringerte Druckvariation am
Umfang nahe der OGV Vorderkante und damit eine
reduzierte Anregung des Fans (BILD 15).
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BILD 15: Stromauf Wirkung (statische
Druckschwankung) der optimierten und nicht
optimierten Kassetten OGV

Verglichen mit der nicht optimierten Geometrie weist
das optimierte OGV um mehr als 10% verringerte
Spitzenmachzahlen auf, der Druckverlust ist um
0.25% AP/P; kleiner und die Umfangsdruckvariation
ist um 0.4% reduziert worden. Verglichen mit der
herkdmmlichen Anordnung aus OGV und Streben
konnte der Druckverlust sogar um 1.5% verringert
werden.

4. OPTIMIERUNG DER BIFURKATIONEN UND
IHRER INTERAKTION

Im n&chsten Schritt werden nun die Verkleidungen
stromab des Fannachleitrades, Bifurkationen
genannt, siehe BILD 1, entworfen. Die Bifurkationen
dienen dazu Leitungen fur Kabinenluft, Treibstoff,
Oldampf sowie Kabel und Triebwerksaufhédngungen
aerodynamisch zu verkleiden. Diese Funktionen
erfordern zwei Bifurkationen mit  jeweils
ausreichender Dicke und Lange und zwar bei 12
bzw. 6 Uhr. Die obere Bifurkation weist in diesem
Fall eine relative Dicke von 24% auf, die untere eine
von 6%, wobei die obere stromab der
Fannachleitradreihe angeordnet ist und die untere
eines der dicken OGV ersetzt.

Aus diesem Grund kann der Entwurf auch mit
unterschiedlichen Anséatzen erfolgen, wahrend die
Profilierung der oberen (kurzen dicken) Bifurkation
separat optimiert werden kann, muss die der unteren
im Zusammenhang mit den umgebenden OGV
Schaufeln optimiert werden.

Kurze dicke Bifurkation

Die kurze dicke Bifurkation wurde auf mehreren
Profilschnitten entlang ihrer radialen H6he mit einem
automatischen Optimierungsprozess (BILD 16)
entworfen, der aus friheren Untersuchungen an
Verdichtern [19-21] abgeleitet wurde.

Dabei dient ISIGHT [22] als Prozessintegrationstool,
das die anderen Programme wie MATLAB 7, den
Rolls-Royce Profilgenerator PARABLADING und den
CFD Loéser MISES miteinander koppelt. Die
Optimierung wird mit /ISIGHT selbst durchgefihrt.
Die zu optimierenden GréRen sind der
Totaldruckverlust AP/P; (GLEICHUNG 1) sowie die
Profilquerschnittsflache. Als Optimierungs-
algorhytmus wurde der genetische NSGA2 mit 80
Individuen und 60 Generationen gewahlt.

Die Profilgeometrie wird entlang der Profilsehne ¢
mit 10 Parametern p beschrieben (BILD 17): Sechs
Kontrollpunkte mit 9 Parametern fir die
Dickenverteilung und der Radius der Vorderkante.
Die Kotrollpunke kénnen entweder axial oder radial
oder nur axial variiert werden, wie in BILD 17
dargestellt.  Mit den Kontrollpunkten wird eine
Ausgleichsfunktion 2. Ordnung definiert, mit der in
PARABLADING in  Kombination mit dem
Vorderkanteradius die Oberflachenbeschreibung
der Bifurkation erzeugt wird.

Bewertung der Lésung

v

Generierung einer
Dickenverteilung

!

Parablading:
Erzeugung der
Profilgeometrie

ISIGHT
Update

\ 4

MISES: Berechnung der
Polare und der Verluste

!

Ausgabe der
Verluste

BILD 16: Optimierungsprozess fir die kurze dicke
Bifurkation
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BILD 17: Parametrisierung der kurzen dicken
Bifurkation

Das Stréomungsfeld um die Profilgeometrie wird

automatisch in MISES berechnet. Die
Randbedingungen kommen dabei aus einer
Stromlinienlésung des  Fan-OGV-Nebenstrom-

kanalsystems. Um ein robustes Optimum zu finden
wurde eine MISES Nachrechnung nicht nur im
Auslegungspunkt durchgefihrt, sondern es wurde

jeweils eine Verlustpolare fiir verschiedene
Anstromwinkel berechnet. Aus dieser
Polarenrechnung wurde dann ein  mittlerer

Druckverlust gebildet, der minimiert wurde.

Die optimierte sowie eine konventionelle Geometrie
gemall dem Stand der Technik sind in BILD 18
abgebildet.
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BILD 18: Konventionelle (oben) und optimierte
(unten) kurze dicke Bifurkaton

Um die optimierte Geometrie und ihre Interaktion mit
dem Fannachleitrad zu verifizieren wurde sie mit 3D-
CFD (HYDRA) nachgerechnet und mit der
konventionellen Geometrie (BILD18) verglichen. In
BILD 19 ist das Rechengebiet mit Spinner, Fan und
ESS sowie das Netz um OGV und Bifurkation
gezeigt. Das Netz besteht aus 14.8 Millionen
strukturierten Zellen der H- und O- Topologie und
wurde mit PADRAM erstellt. Zwischen den
rotierenden und stehenden Netzgebieten wurden fur

die stationare Nachrechnung Mischungsebenen
eingesetzt, als Turbulenzmodell kam Spalart-
Allmaras zum Einsatz und vier Gitterverfeinerungen
wurden zur besseren Konvergenz verwendet. Als
Rechenpunkt wurde der Fanauslegungspunkt bei
100% Drehzahl gewahlt.

OGV , Bifurcation

[ o

Fan

Cassette OGVmesh| ! '_
mid-height '

no andH mesh H | :

BILD 19: CFD Rechengebiet und Netz fir OGV und
kurze dicke Bifurkation

BILD 20: Totaldruck (P;[Pa]) der konventionellen
(oben), und optimierten (unten) kurzen dicken
Bifurkation

BILD 20 zeigt die Totaldruckverteilung stromab der
Hinterkante der konventionellen und optimierten
Bifurkation. Man erkennt grole Gebiete mit
niedrigem Totaldruck, d.h. Verlust, bei der
konventionellen Bifurkation, hervorgerufen durch
eine Ablésung der Strémung bei etwa 60% der
Sehnenlange. Diese Abldsung wurde durch die
Optimierung komplett eliminiert. Das fuhrt zu einer
Verminderung des Totaldruckverlustes fir die
Bifurkation von zwei Prozentpunkten.
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Obwohl die optimierte Bifurkation mit den OGV aus
ABSCHNITT 3 dieses Papers wesentlich geringere
Verluste liefern als ein konventioneller Entwurf, so
erkennet man in BILD 21 doch, dass die Interaktion
von OGV und Bifurkation nicht optimal ist und
weiteres Potential zur Verlustminimierung vorhanden
ist. Daher wurde, wie zuvor bei den OGV, wieder
eine 2D Optimierung der Blattaustritts -und
Staffelungswinkel auf dem Mittelschnitt durchgefihrt.
In diesem Fall wurden die Optimierung mit dem
Prozess aus ABSCHNITT 3 auf die drei diinnen und
zwei dicken OGVs stromauf der Bifurkation
begrenzt.

~+9° BOA
~+3°BOA
~+2° BOA

=~ -3 BOA
~-7° BOA

BILD 21: Machzahlverteilung auf dem
Schaufelmittelschnitt des nicht-optimierten und
optimierten OGV mit kurzer dicker Bifurkation

Das Ergebnis in BILD 21 zeigt bei den
Machzahlkonturen der nicht-optimierten und der
optimierten Konfiguration eine signifikante
Verbesserung der OGV Passagenstromung mit
geringeren Machzahlen und dinneren, nahezu
drallfreien Nachlaufen Dies fuihrt insgesamt zu einer
weiteren Verringerung des Totaldruckverlustes um

0.1% und zu einer Reduzierung der Druckvariation
stromauf der OGV um 1%.

Lange dtinne Bifurkation

Da die lange dunne Bifurkation Teil des
Fannachleitrades ist, kommt eine isolierte
Betrachtung nicht in Frage. Daher muss ein Entwurf
zusammen mit den umgebenden OGV erfolgen. Als
Referenz wurde eine lange diinne Bifurkation durch
Verldngerung und Aufdickung eines der dicken OGV
erzeugt (BILD 22 oben). Die umgebenden OGV
blieben unveréndert.

s e,

N

BILD 22: Konventionelle (oben) und optimierte
(unten) lange diinne Bifurkaton

Um Rechenzeit fur die so erzeugte Konfiguration zu
sparen wurde in diesem Fall auf die Berechnung des
Fan und ESS verzichtet (BILD 23). Dies ist ein
zuldssiger Ansatz, da die vorherigen Rechnungen
gezeigt haben, dass die Interaktion mit dem Fan
unkritisch fur die Aussagekraft der CFD Ergebnisse
ist. Da in diesem Fall die Geometrie komplexer ist
als zuvor, kamen nun O-Netze kombiniert mit
unstrukturierten Netzen (Hybridnetze) anstatt voll
strukturierter Netze zum Einsatz, siehe BILD 23. Als
Codes wurden wieder PADRAM fir das Netz mit
15.5 Millionen Zellen und HYDRA fur die CFD
Rechnung mit SA-Modell verwendet.

BILD 23: Rechengebiet und Netz fiir die lange diinne
Bifurkation

Die Rechenergebnisse fir die nicht-optimierte
Konfiguration sind in BILD 24 (Totaldruck stromab
der Hinterkante der Bifurkation) und BILD 25
(Machzahlkontur auf dem Mittelschnitt) dargestellt.
BILD 24 zeigt eine grof3e Verblockung stromab der
Bifurkation nahe der &uReren Wand des
Nebenstromkanals. Hervorgerufen wird das durch
eine Ablésung an der Vorderkante der Bifurkation

entlang ihrer Druckseite (BILD 25).
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I 40 kPa

BILD 24: Totaldruck P; [Pa] der OGVs mit nicht-
optimierter langer diinner Bifurkation

Auferdem zeigt BILD 25 eine Grenzschichtablésung
an dem OGV benachbart zur Sauseite der
Bifurkation, sowie signifikante Ubergeschwindig-
keiten an einigen OGV Passagen. Basierend auf
diesen Ergebnissen wird klar, dass die Bifurkation
und die sie umgebenden OGV zusammen optimiert
werden missen um die Konfiguration nutzbar zu
machen.

Auch in diesem Fall wurde der Prozess aus
ABSCHNITT 3 angewandt. Neben den Blattwinkeln
der die Bifurkation umgebenden sechs diinnen und
zwei dicken OGV wurde allerdings zusatzlich die
Waélbungsverteilung der langen dinnen Bifurkation
mit optimiert.

Das Ergebnis der Optimierung ist die in BILD 22
(unten) gezeigte Bifurkationsgeometrie. Die so
veranderte Bifurkation in Kombination mit den in
BILD 25 dargestellten Winkeldnderungen der
umgebenden OGV flhrt dazu, dass die zuvor
beschriebene Ablésung an der Druckseite der
Bifurkation verschwindet und das sich die Strémung
gleichmafiger auf die OGV Passagen verteilt ohne
das es zu Ablésungen oder  starken
Verdichtungsstofien kommt. Verglichen mit der
nicht-optimierten Anordnung aus Kassetten OGV
und langer dinner Bifurkation weist die optimierte
Konfiguration daher einen um 0.6% geringeren
Totaldruckverlust AP/P; auf, was ca. 0.5% weniger
SFC entspricht. Gleichzeitig verringert sich auch die
Variation des Druckfeldes nahe der Vorderkante des
Nachleitrades um 7% (BILD 26).

Der in diesem Paper prasentierte Entwurf wurde
erfolgreich im UFFA Rig der Anecom Aerotest in
Wildau im Frihjahr 2011 getestet. Die Ergebnisse
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bestatigten die CFD Vorhersagen und zeigten die
Uberlegenheit des vorgestellten Ansatzes. Die
Ergebnisse werden separat verdffentlicht.

~ +4° BOA
~+3° BOA
~+2° BOA
~ +4° BOA

~-5° BOA

~-5° BOA
~-5° BOA

~-6° BOA

BILD 25: Machzahlverteilung auf dem
Schaufelmittelschnitt des nicht-optimierten und
optimierten OGV mit langer diinner Bifurkation
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BILD 26: Umfangsvariation des statischen Druckes

(Ps/Pmean) stromauf der Konfiguration mit optimierter

und nicht-optimierter langer diinner Bifurkation und
Kassetten OGV
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5. ZUSAMMENFASSUNG

Das vorliegende Paper beschreibt die systematische
Optimierung des Nebenstromkanalsystems eines
modernen Turbofantriebwerks mit “Core-mounted”
Hilfssystemen. Die Entwurfsoptimierung beinhaltet
die Form des Nebenstromkanals, das
Fannachleitrad und die Verkleidungen im
Nebenstromkanal. Neu ist die Realisierung eines so
genannten Kassetten OGV und die Optimierung der
Interaktionen der einzelnen Komponenten
untereinander und mit dem stromauf befindlichen
Fan.

Die Untersuchungen wurden mit Hilfe der Rolls-
Royce Software PARABLADING zur Erzeugung der
OGV- und Bifurkationsprofile, PADRAM fur die
Vernetzung, MISES fur 2D CFD, HYDRA fur 3D CFD
und SOFT fir die Optimierung. Auflerdem kam fir
die Prozessintegration und Optimierung das
kommerzielle ISIGHT zum Einsatz.

Das Paper hat die Anwendung des
Entwurfsansatzes und die Optimierungsstrategie und
deren Ergebnisse vorgestellt. Mit 3D CFD des Fan
und Nebenstromkanalsystems wurde die
Uberlegenheit der optimierten Geometrien
gegentber  herkdbmmlich iterative  erzeugten
Geometrien in Bezug auf Verluste, Triebwerks-
leistung und Treibstoffverbrauch gezeigt. Weitere
Informationen finden sich in [23].
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7. ABKURZUNGEN

2D Zwei-dimensional

3D Drei-dimensional

ACAT Anecom Aerotest

bif Bifurkation

BIA Blatteintrittswinkel

BOA Blattaustrittwinkel

BTU Brandenburgische
Technische Universitat

c Sehne

CFD Computational fluid
dynamics

CcO2 Carbon dioxide

DLR Deutsches Zentrum flr
Luft- und Raumfahrt

APy Totaldruckdifferenz

DP Design Punkt

deg Grad

ESS Engine Section Stator

h Schaufelhthe
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NSGA Natural search genetic
algorithm
oGv Fannachleitrad
OPAL Optimiertes
Nebenstromkanalysytem
p Parameter
Pa, kPa Pascal, Kilopascal
PADRAM Parametric Design and
Rapid Meshing
P: Totaldruck
Ps Statischer Druck
Prean Mittlerer statischer Druck
q Staudruck
SA Spalart-Allmaras
SFC Spezifischer
Kraftstoffverbrauch
SOPHY SOFT-PADRAM-HYDRA
UFFA Universal fan facility
adapter
X Axialkoordinate
y Radialkoordinate
A Delta
I Pfeilungswinkel
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