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Kurzfassung

Der Beginn einer jeden Triebwerksentwicklung startet mit der Auslegung des Ringraumes des Primargasstro-
mes. Hier mussen einige vorlaufige aber auch grundlegende Entscheidungen zu Entwurfsparametern wie Ein-
trittsquerschnitte, Subsystemlangen, axiale Stufenanzahl in Verdichter und Turbine, usw. definiert werden. Fir
die Vorauslegung sollte die Palette an anfanglichen Entwurfsparametern so gering wie moéglich gehalten wer-
den, um die Menge an mdglichen Ringraumentwirfen nicht friihzeitig einzuschranken.

Dieses Paper prasentiert das Vorauslegungswerkzeug ,Gas Path Designer* (GPD), welches in der Lage ist
Ringraumentwirfe fiir Turbotriebwerke Uber zeiteffiziente Berechnungsmethoden in kirzester Zeit bereitzu-
stellen. Das Interface bietet eine Auswahl an Einstellungen, um die genannten Variationsmadglichkeiten zu
unterstiitzen. Der Aufbau ist Gbersichtlich, um im Rahmen grundlegender konzeptorientierter Gesprache mit
dem Kunden eine schnelle und beidseitig nachvollziehbare Variation und Visualisierung des Konzeptentwurfes
zu ermdglichen. Des Weiteren kdénnen die erhaltenen Ringraumstrukturen der Triebwerksentwirfe als Leit-
struktur fur CAD-Programme sowie weiterfihrende Optimierungsstrategien genutzt werden.

Abstract

The beginning of each aircraft engine development starts with the design of the annulus contour of the primary
gas path. In this case, preliminary but also fundamental decisions on design parameters such as inlet cross
sections, subsystem lengths, number of stages in compressor and turbine and many more details have to be
defined. For the preliminary design, the amount of initial design parameters should be kept as small as possi-
ble. Hence, the amount of possible annulus contours and future aero engine designs will not be limited at an
early design stage.

This paper presents the design tool "Gas Path Designer" (GPD) which is able to provide annulus designs for
aero engines via time efficient calculation methods. The user interface offers a suitable range of settings to
support the afore mentioned design variation possibilities. Hence, in the context of basic concept-oriented
discussions with customers, the GPD allows a quick and mutually comprehensible variation and visualisation
of conceptual designs. Furthermore, the resulting annulus contour of the aircraft engine designs can be used
as a reference curves for CAD programs and advanced optimization strategies.
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NOMENKLATUR
GPD Gas Path Designer SND swan neck duct
CAD computer-aided design ESS engine split section
FEM finite element method HPC  high pressure compressor
CFD  computational fluid dynamics HPT  high pressure turbine
XML  Extensible Markup Language LPT  Low pressure turbine

GUI  graphical user interface
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1. EINLEITUNG

Mithilfe der zuklinftigen Entwicklung moderner Turbo-
triebwerke spielt die Digitalisierung eine immer gro-
Rer werdende Rolle. Unterstiitzende Simulationspro-
gramme mithilfe von CFD oder FEM sind bereits zum
weit verbreiteten Entwicklungs-Standard geworden.
Die Firmen streben nach schnell ablaufenden Pro-
zessen und klrzeren Bearbeitungszeiten zur Ent-
wicklung neuer Technologien. Die aktuelle Grundlage
bei der Entwicklung neuer Triebwerke liegt jedoch in
der Auswertung und Aufarbeitung (Skallierung) vo-
rangegangener Triebwerkstypen. Diese werden als
Basis Ubernommen, und entsprechend der neuen
Richtwerte und Kundenwiinsche angepasst.

Die Vorteile dieser Herangehensweise spiegeln sich
in einer deutlich kirzeren Vorauslegungszeit und
dem Einsparen finanzieller Mittel fur nachfolgende
Triebwerksmodelle wieder. Innovative ldeen und
technologische Fortschritte werden jedoch selten be-
rucksichtigt oder in vollem Umfang ausgeschdpft.
Neuerungen, welche den Anspriichen eventuell so-
gar besser gerecht werden kénnten, werden aus Kos-
ten- und Zeitgriinden oft nicht in vollem Umfang be-
ricksichtigt. Um dem entgegen zu wirken, missten
zukulnftige Triebwerke von Grund auf neu aufgesetzt
und auf die jeweiligen Anforderungen angepasst wer-
den, ohne den Einschrankungen durch bereits entwi-
ckelte Triebwerkssysteme gerecht zu werden.

Kommerzielle Programme zur Berechnung und Vo-
rauslegung von Gaspfaden fir stationare Gasturbi-
nen und Flugtriebwerke sind unter anderem ,Gas-
Turb® von der GasTurb GmbH [1] und GTlab (Gas
Turbine Laboratory) vom Deutschen Zentrum fir Luft-
und Raumfahrt (DLR) [2]. Des Weiteren arbeiten die
gangigen Triebwerkshersteller Rolls-Royce, General
Electric — Aviation und Pratt & Whittney mit ihren ei-
genen Vorauslegungsprogrammen und firmeninter-
nen Standards. Die kommerziell verfugbaren Pro-
gramme bieten eine hohe Ergebnisvielfalt und einen
groRen Umfang an Einstellmdglichkeiten. Dies kann
fur detaillierte Auslegungsprozesse von Vorteil sein.
Fur schnelle Konzeptstudien oder kurze Erganzun-
gen und visuelle Ausgaben in Kundengesprachen ist
dieser Umfang und das erforderliche Wissen (ber die
verschiedenen Einstellparameter von Nachteil.

Das Vorauslegungsprogramm ,Gas Path Designer®
(GPD) ist eine zeiteffiziente und Ubersichtliche Alter-
native fur schnelle Adaptionen des Ringraumentwurfs
von Flugtriebwerken in der friihen Vorauslegungs-
und Konstruktionsphase, sowie bei Kundengespra-
chen. Neben der Vorauslegung des Ringraumes der
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Subsysteme (Verdichter, Brennkammer, Turbine)
werden zusatzliche Strukturen wie Fan, Einlasska-
nale des Primar- & Sekundarstromes, Niederdruck-
welle, Lagerpositionen und weitere lastleitende Struk-
turen definiert, modelliert und visualisiert. Die Kombi-
nation der relevanten Hauptkomponenten des Gas-
pfades mit zusatzlichen triebwerksspezifischen
Strukturen liefert einen umfangreichen und ange-
passten Ringraumentwurf. Dieser kann neben der
zeiteffizienten Visualisierung von Kundenwinschen
wahrend der Verkaufsgesprache auch als Referenz-
struktur fir komplexe 3D-CAD (Abb. 1) und FE-Mo-
delle sowie als Startgeometrie fur komplexe Optimie-
rungsstrategien verwendet werden.

1.1. Stand der Technik

Die Bemuhungen zur Beschreibungen von Turbo-
komponenten Uber definierte parametrische Berech-
nungsansatze ist seit der Entwicklung des Turbotrieb-
werkes durch Sir F. Whittle (1939) und Prof. Dr. H.-J.
Pabst v. Ohain (1937) [3,4] nicht mehr wegzudenken.
Eine einheitliche Theorie zur Verdichterauslegung
wurde 1942 durch Traupel [5] veroffentlicht. Aufbau-
end darauf erarbeitete P. de Haller [6] und S. J.
Andrews et al. [7] ihre Studien, welche versuchten
den Einfluss von Parametern bei der Verdichter-
schaufelauslegung mit Testergebnissen in Einklang
zu bringen. Dieser Gedanke der parametrisierten
Triebwerksauslegung wurde Uber die Jahrzehnte ste-
tig erweitert.

Durch die Mdglichkeit der parametrisierten Ausle-
gung von Triebwerkssysteme und dem Aufstreben
der fir damalige Verhaltnisse leistungsfahigen Re-
chensysteme entstanden ab den 70er Jahren erste
Versuche den Entwurfsprozess fir stationare Gastur-
binen, sowie Flugtriebwerke zu automatisieren [8].
Ein weiterer Schritt in der automatisierten Triebwerks-
auslegung wurde durch Optimierungsstrategien ge-
legt, welche bestimmte Teilsysteme oder gar ein ver-
einfachtes Gesamttriebwerksmodell optimieren konn-
ten. Dazu zahlen unter anderem die Arbeiten von
Minzberg et al. [9] Stahara [10], sowie Holt et al. [11],
Bird et al. [12] und Despierre et al. [13].

Durch die Weiterentwicklung der Rechentechnik
konnten zunehmend komplexere Optimierungs- und
Konstruktionsprozesse digital abgebildet werden.
Einflisse durch diverse Korrekturfaktoren, welche
durch die praktische Anwendung im Rahmen der
Triebwerksprojektierung gewonnen wurden [14,15],
konnten in die Automatisierungsprozesse integriert


https://creativecommons.org/licenses/by/4.0/

Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2020

i

"

Abbildung 1: Assoziatives 3D-CAD-Modell eines Turbofantriebwerkes mit Referenzgaspfad aus dem GPD

werden. Aktuelle Forschungen und Entwicklungen
basieren groRtenteils auf der detaillierten Optimie-
rung der einzelnen Triebwerkssysteme wie Verdich-
ter [16,17], Brennkammer [18,19] und Turbine [20].
Neben der Optimierung einzelner Subsysteme wer-
den auch Anstrengungen zur Erforschung des opti-
mierten Zusammenspiels der Triebwerkssubsysteme
untereinander gefuhrt. Zu nennen, sind dabei die Ar-
beiten von Samuelsson et al. [21], sowie Hendler und
Extra [22,23]. Oft kbnnen solche subsystemibergrei-
fende Auslegungs- und Optimierungsstrategien einen
kombinierten Gaspfad von Null auf erzeugen, jedoch
ist dies sehr zeit- und rechenintensiv.

2. GAS PATH DESIGNER
2.1. Nutzeroberflache

Die Nutzeroberflache des GPD ist in mehrere Regis-
ter gegliedert (Abb. 2). Unter ,General® kdnnen
grundlegende Einstellungen zur aktuellen Sitzung ge-
macht werden. Dazu zahlt die Auswahl eines geeig-
neten Speicherverzeichnisses sowie die Entschei-
dung ob eine gesamte Gaspfad-Konfiguration bereit-
gestellt werden soll oder nur einzelne Subsysteme
wie zB. Verdichter und Turbine. Unter der Register-
karte ,Settings” kdnnen zusatzliche Einstellungen zu
Umfang und Aufbereitung der Ausgabedateien ge-
macht werden.
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Die Eingabedaten werden im Hintergrund Gber XML-
Dateien eingelesen und bei Bedarf abgeandert. Die
XML-Datei fir die Limitwerte innerhalb der Berech-
nungen und GUI-Eingaben, sowie die XML-Datei fir
die Definition der Variablen der Verteilungskurven,
welche fir die Verdichter und Turbinenmodellierung
notwendig sind, kénnen ebenfalls unter ,Settings*
eingestellt werden. Limits und Verteilungskurven sind
fur den Nutzer festgegeben und nicht innerhalb der
Anwendung variierbar. Um diese zu variieren, muss
die entsprechende XML-Datei separat angepasst und
neu in der GPD-Umgebung geladen werden.

Die Nutzereingaben zur thermodynamischen Berech-
nung sowie spezifische Daten zu den einzelnen
Triebwerkskomponenten werden in einer weiteren In-
put-XML-Datei geladen. Eine Variation der Werte die-
ser XML-Datei kann jederzeit durch die Nutzerober-
flache erfolgen (Abb. 2). Die Input-Datei wird bei An-
derungen automatisch in den vom Nutzer vorgege-
bene Speicherpfad kopiert und umbenannt. So wird
verhindert, dass die Originaldatei zur Programminiti-
alisierung uberschrieben wird und dem GPD bei je-
dem Neustart ein Set sinnvoller Parameter fiir den
ersten Rechenzyklus bereitsteht. Falls dennoch Feh-
ler in der originalen Input-Datei auftreten sollten ist
der GPD in der Lage die original Input-XML selbst zu
reparieren oder bei groberen Fehlern den Nutzer auf-
zufordern sinnvolle Werte fir die entsprechenden
Fehlstellen zu definieren.
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@ Gas Path Designer

| General | Thermodynamical Calculation | Fan | HPC | CC | HPT | LPT | Bearings/ Shaft | Settings | Output |

Gas Constant 287 [ Nm/kgK ] —1J )
Kappa 1,40 [=]

Flight Mach Number 0,85 [-]

Thrust 80000 [N] 0
Heating Value 43000000,00 [ J/kg ] D]
Bypassratio 4,60 [=1]

@ Use Altitude 11000 [m] ]
Airpressure 28000,00 [Pa]
Airtemperature 220,00 [K]

Mach Number Jet 0,30 [

T
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Abbildung 2: Registerkarte der thermodynamischen Berechnung; Parameterdefinition (links) mit Parameterinfor-
mationen (rechts oben) und programminterner Visualisierung (rechts unten)

Der grundlegende Aufbau der spezifischen Register-
karten der einzelnen Triebwerkssubsysteme ist iden-
tisch und gliedert sich in drei Bereiche. Auf der linken
Seite befinden sich die fur die jeweiligen Subsysteme
notwendigen Parameter, welche vom Nutzer frei vari-
iert werden kénnen. Die obere und untere Grenze so-
wie Intervalle beim Variieren mittels der Schaltflachen
oder Schieberegler ist durch die Limit-XML-Datei vor-
gegeben. Bei Bedarf kdnnen die Werte direkt per
Tastatur in der jeweiligen Einheit angegeben werden.

Auf der oberen rechten Seite befindet sich eine Abbil-
dung welche, die Position des aktuellen Subsystems
im Gesamttriebwerk zeigt. Zusatzlich werden kompo-
nentenspezifische Punkte und Informationen ange-
geben, welche vom GPD berechnet und vom Nutzer
manuell nachjustiert werden kdnnen. Rechts unten in
der Registerkarte wird die visuelle Ausgabe des Ring-
raumentwurfs des Subsystems der aktuellen Regis-
terkarte anhand der temporaren Eingabewerte und
Berechnungen ausgegeben (Abb. 2). Bei Variation
der Eingabewerte und erneuter Berechnung wird der
vorherige Ringraum in einem leichten Blauton einge-
farbt und von der neuen Ringraumkonfiguration in ei-
nem kréftigen Rotton tiberlagert. Dadurch kénnen An-
derungen an der Ringraumkonfiguration direkt visua-
lisiert und dem Nutzer zuganglich gemacht werden.
Der Nutzer kann zwischen einer Neuberechnung mit
rein visueller Ausgabe mittels des ,Accept‘-Button
oder eine komplette Berechnung mit Datenausgabe
(Kap. 2.7) Uber den ,Calculate“-Button unter ,Gene-
ral“ wahlen.
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2.2. Thermodynamisches Model

Die Berechnung der vorherrschenden Zustandsgro-
Ren im Primar- und Sekundarstrom eines Turbotrieb-
werks sind auRerst komplex und ohne Vereinfachun-
gen nicht zeiteffizient oder nur mit erheblichem re-
chenaufwand umsetzbar.

Das im GPD hinterlegte thermodynamische Modell
liefert eine Annaherung der thermodynamischen Ei-
genschaften in den einzelnen Triebwerksrefe-
renzebenen durch die Anwendung grundlegender
thermodynamischer Zustandsgleichungen. Im Kon-
text der Vorauslegung und Konzeptstudie werden der
thermodynamischen Berechnung nur allgemeine Be-
triebsdaten wie unter anderem

e die gewiinschte Flugmachzahl (Mao),

o die Flughdhe (Temperatur (To) und Druck
(Po) auf entsprechender Flughdhe) und

e das Nebenstromverhaltnis (u)

bereitgestellt. Diese Basisdaten sollten bei méglichen
Kundengesprachen und schnellen Designstudien
stets verfligbar sein, sodass Anderungen an der vor-
liegenden Gaspfadkonfiguration jederzeit durchge-
fuhrt werden kénnen.

Die Berechnungen an den jeweiligen Referenzebe-
nen im Ringraum werden durch statische Annahmen
der Fluidstrdomung mit einer Gleichverteilung der ther-
modynamischen Eigenschaften Gber den Querschnitt
angegeben. Ausgehend von den thermodynami-
schen Eigenschaften kann die radiale Verteilung
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Abbildung 3: Reprasentative Referenzebenenstruktur der Subsysteme eines Ringraumes fiir Turbotriebwerke

(Kreisringflache und Position) der jeweiligen Refe-
renzebene bestimmt werden. Dies liefert einen ver-
einfachten skelettartigen Aufbau des Primar- und Se-
kundarstromes, welcher die Ein- und Austrittsebenen
der einzelnen Triebwerkssubsysteme hinreichend
genau beschreibt (Abb. 3). Aufbauend darauf werden
die nachfolgenden Subsysteme zwischen den Ein-
und Austrittsebenen integriert und Uber verschiedene
Methoden im Detail modelliert.

2.3. Fan-Sektion

Die Registerkarte der Fan-Sektion liefert die Eingabe-
felder zu fan-spezifischen Werten wie dem Fan-
Druckverhaltnis, der Fan-Anstrommachzahl und dem
Fan-Nabenverhaltnis (Abb. 4). Diese Werte werden
im thermodynamischen Model verrechnet, um die Zu-
standsgroflien, Flachenanteile und radialen Positions-
werte der Referenzebene zu ermitteln welche, fir die
Fan-Sektion relevant sind. Zudem wird hier auch die
gewlnschte axiale Lange des Verbindungskanals

@ Gas Path Designer = T
| General | Thermodynamical Calculation = Fan LHP; lecc I HPT | LPT i Bearings/ Shaft | Settings | Output |

Fan f:f@?ﬁgsﬁﬂ

Pressure Ratio Fan 1,60 [~ ] ff ) .f ‘r?'“é _ll -

Mach Number Fan 0,50 [-1 bl e, [

Hub Ratio 0,33 [- 1 P F—] i Ui WE@E&?@L

R 1 0,00 [mm ]

R 2 0,00 [mm ]

R3 0,00 [mm ]

R_4 0,00 [mm ]

B.5 0,00 [mm ]

R 6 0,00 [mm ] 800 1

R.7 0,00 [mm ] 600

E 13 0,030 [= ] PR

E 22 0,010 [-] 200

Area A 13 125,00 [ %] N

Swan Nec Duct ~1000 500 0 500 1000

Length 346,00 [mm] | Accept ]

Abbildung 4: Registerkarte der Fan-Sektion; Parameterdefinition (links) mit Parameterinformationen (rechts oben)

und programminterner Visualisierung (rechts unten)
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@ Gas Path Designer [E=aa
| General | Thermodynamical Calculation | Fan | HPC | CC | HPT | LPT | Bearings/ Shaft | Settings | Output |
Length 664,00 [mm] B e
TT : Iy m i
_ J i ;
Number of Stages 9 [-] { i o L : .
AT et B

Pressure Ratio 40,00 [-1 P > £ :+ }g{?ﬂ" R N
Bleedair/Air Ratio 0,25 [ mm]
R 1 0,00 [ mm]
R 2 0,00 [ mm]
R 3 0,00 [ mm]

400
R 4 0,00 [ mm] 350

DbooooobesEoS
E 26 -0,240 [=]

250 1
E 30 -0,170 [=] 200

150
Area A 26 110,00 [ % J 0 100 200 300 400 500 600

450,00 [%] Accept

Area A 30

Abbildung 5: Registerkarte des Hochdruckverdichters; Parameterdefinition (links) mit Parameterinformationen
(rechts oben) und programminterner Visualisierung (rechts unten); analog fiir Hoch- und Niederdruckturbine

zwischen Fan-Sektion und Verdichter (SND) defi-
niert. Die zusatzlichen Parameter dienen zur manuel-
len Korrektur der radialen Positionen der Punkte R+
bis R7, sowie der Position des Kreisringmittelschnittes
der Referenzebenen E22 und E130. Diese Werte wer-
den vom GPD im Hintergrund berechnet, kénnen
aber durch die entsprechenden Nutzerangaben tUber-
schrieben werden.

Die Modellierung der Referenzlinien und Splines er-
folgt Uber Zusammenhange zwischen den thermody-
namischen und geometrischen Eigenschaften der
Fan-Referenzebene (E20 bzw. E120) und den daraus
abgeleiteten Dimensionen der Fanschaufel und des
FanschaufelfuRes. Die Berechnungen basieren auf
gemittelten Werten bestehender Triebwerksgeomet-
rien und Iterationsvorgangen zur geometrischen Po-
sitionierung und Modellierung der Teilbereiche wie

e dem Fankonus,

e dem ESS (Bereich zur Aufteilung in Primar-
und Sekundarstrém) und

e den strukturellen Leitschaufeln im Neben-
stromkanal und SND.

2.4. Verdichter und Turbine

In den Registerkarten zum Hochdruckverdichter
(HPC), der Hochdruckturbine (HPT) und der Nieder-
druckturbine (LPT) werden zusatzliche komponen-
tenspezifische = Berechnungsdaten bereitgestellt
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(Abb. 5). Mithilfe der Ergebnisse aus der thermody-
namischen Berechnung zur

e Ringraumflache am Ein- und Austritt,
e der axialen Lange und
e der gewlinschten Stufenanzahl

im jeweiligen Teilsystem kann eine hinreichend ge-
naue Modellierung der Ringraumkontur fiir jede ein-
zelne Stufe erfolgen. Die dazu nétigen Methoden
durch Nutzung von normierten Verteilungsfunktionen
wurden durch Hinz [24] und Mischke et al. [25] defi-
niert und umfangreich beschrieben. Durch Variation
dieser drei Parameter in Kombination mit den vorde-
finierten Daten in der Verteilungskurven-XML-Datei
kénnen quasi unendlich viele verschiedene Konfigu-
rationen fur Verdichter und Turbine definiert und mo-
delliert werden.

2.5. Brennkammer

In Bereich der Brennkammer werden thermodynami-
sche Daten bereitgestellt, welche ohne komplexe
Thermal- und Strémungsanalysen in Kombination mit
einer vordefinierten Brennkammergeometrie nicht
verfigbar waren. Dazu zahlen die Brennkammerein-
tritts- und Austrittsgeschwindigkeit sowie die Aus-
trittstemperatur in der entsprechenden Referenz-
ebene E4o. Diese thermodynamischen Zustandsgro-
Ren werden aktiv durch die geometrische Gestaltung
des Brennkammerdiffusor und der Brennkammer
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@ Gas Path Designer [E=ma ™
General | Thermodynamical Calculation | Fan | HPC  CC HPT | LPT | Bearings/ Shaft | Settings | Output |
Length Heatshield 5,00 [mm] il 1 : :
A0 g i :
Ll He ! ] "
! 5 e ATy
| J S =] 152 M 8
Offset Outer Casing 30,00 [ mm ] - ‘\_\:“‘@}me.._.;\;d_:jmm», it
g LB = = p——
Offset Inner Liner 2,00 [mm]
Mach Number CC Inlet 0,125 [ mm]
° Use Length 0,00 [ mm] 07
400
Angle 6,00 [°] 350 {
300 4
Tt 40 11450,00 i [K] 250
I0 160 260 360 460 560
Ma 40 0,365 lie=1]
Accept

Abbildung 6: Registerkarte der Brennkammer; Parameterdefinition (links) mit Parameterinformationen (rechts
oben) und programminterner Visualisierung (rechts unten)

selbst beeinflusst. Die geometrische Auslegung die-
ser Teilkomponenten hat jedoch gewisse Richtwerte,
welche durch die Physik und Chemie in Form von
Flammstabilitat und Materialeigenschaften begrenzt
werden. Diese Richtwerte werden dem GPD durch
den Nutzer bereitgestellt.

Zusatzlich zu den direkten Berechnungsparametern
werden zusatzliche Parameter zur geometrischen
Modellierung der Brennkammer bereitgestellt (Abb.
6). Ahnlich wie bei den Angaben zur Flughdhe, in der
Registerkarte zur thermodynamischen Berechnung,
kann bei der Brennkammer zwischen zwei Eingabe-
methoden entschieden werden. Dem Nutzer wird hier
freigestellt, ob der Brennkammeranstellwinkel direkt
eingegeben oder Uber eine vorgegebene Lange und
die radialen Positionen der Anschlussflachen (Refe-
renzflachen Eso und E4o0) von Verdichter und Turbine
ermittelt werden soll.

2.6. Wellen, Lager und zuséatzliche Strukturen

Zusatzlich zu den Hauptkomponenten eines Turbo-
fan-Triebwerkes werden durch den GPD die Positio-
nen moglicher Lagerpunkte bereitgestellt (Abb. 7). In
Kombination mit der Niederdruckwelle kann so eine
mogliche Konfiguration der lastleitenden Strukturen
modelliert und visualisiert werden.

Die berechneten Positionen der Lager richten sich
nach dem Durchmesser der Niederdruckwelle sowie
den Positionen der lastlibertragenden Strukturen im
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SND und der ersten Statorstufe der Niederdrucktur-
bine. Wie auch bei den Registerkarten der Hauptkom-
ponenten konnen die durch den GPD vorgegebene
Positionen durch entsprechende Nutzereingaben an-
gepasst werden.

2.7. Ausgabe und Anwendung

Die erste Berechnung beim Start des GPD erfolgt bin-
nen weniger Sekunden (im Schnitt 5 -10 Sekunden;
auf gangigen Laptops (Stand 2019)) tber die Initiali-
sierungswerte der originalen Input-XML. Erneute Be-
rechnungen mit variierten Werten benétigen die glei-
che Zeit. Die Ausgabe des GPD erfolgt Uber zwei
Wege. Der erste und fur den Nutzer direkt sichtbare
Ausgabemodus wird Uber die Visualisierung der ein-
zelnen Subsysteme in jeder Registerkarte bereitge-
stellt. Diese Diagramme mit der vordefinierten Ring-
raumkontur des Gesamttriebwerkes und jedem ein-
zelnen Subsystem kdnnen bei Bedarf extern ausge-
geben, entsprechend skaliert und lokal gespeichert
werden.

Der zweite Ausgabemodus erfolgt in Form von sepa-
raten Dateien fir jedes Subsystem. Auch hier kann
vom Nutzer vorab entschieden werden, ob der Ring-
raum des Gesamtsystems oder nur von einzelne
Subsystemen ausgegeben werden soll. Die Ausga-
bedateien enthalten die axialen und radialen Punkt-
koordinaten der berechneten und modellierten Ring-
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Abbildung 7: Registerkarte der Lager und Wellen; Parameterdefinition (links) mit Parameterinformationen (rechts
oben) und programminterner Visualisierung (rechts unten)

raumkontur. Dabei wird zwischen Linien mit zwei Ko-
ordinatenpunkten und Splines (3. Grades) mit min-
destens 2 oder beliebig vielen Punkten unterschieden
(Tab. 1). Jeder Linie und jedem Spline ist ein Name
zugewiesen, welcher sich nicht wiederholt.

Da jedes Subsystem in seinem eigenen lokalen Ko-
ordinatenursprung startet, wird zusatzlich eine Offset-
Datei fur jedes Subsystem erstellt. Diese beinhaltet
lediglich die axiale Verschiebung der zugehdrigen
Komponente fiir den Fall, dass mehrere Subsysteme
der Ringraumkonfiguration fur eine weiterfihrende
Anwendung genutzt werden. Dazu z&hlen unter an-
derem die Nutzung der generisch erzeugten Ring-
raumkontur als Referenzstruktur fur komplexere 3D-
CAD-Modelle (Abb. 1) und Strukturanalysen. Eine
Kombination aus assoziativen 3D-Geometriebaustei-
nen [26] und einer gekoppelten aber austauschbaren
Ringraumreferenzstruktur kann eine schnelle geo-
metrische Variation von detaillierten dreidimensiona-
len Gesamttriebwerksstrukturen realisieren.

Tabelle 1: GPD-Ausgabeformat der Punktkoordinaten;
Linien (links) und Splines (rechts) mit Referenzkontur
in Abbildung 1

curve FanOGV_LE

15.624593 19.588011
17.073351 34.702608

curve Rotor_TE deg=3

7.257888 13.409814
7.425164 18.089138
7.239056 22.768463
6.688643 27.447787
5.712411 32.127111
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Eine weitere Anwendung ware die direkte Einbindung
der Punktkoordinaten in einen komplexen Optimie-
rungsprozess, welcher basierend auf einer Startgeo-
metrie und entsprechend vorkonditionierten Optimie-
rungszielen die thermodynamische, aerodynamische
und/ oder strukturmechanische Adaption der Ring-
raumkonturen vornimmt. Im Rahmen dieses Anwen-
dungsbereichs sind besonders die Arbeiten von
Hendler und Extra [22,23] zu nennen. Durch den
GPD kénnen binnen weniger Sekunden gezielte An-
passungen der Ringraumkontur erfolgen. Dadurch
kann erreicht werden, die Startgeometrie zeiteffizient
maoglichst nah an die optimierte Zielgeometrie anzu-
passen, was sich in einer deutlichen Reduzierung der
Rechenzeit komplexer Optimierungsprozesse wie-
derspiegelt.

3. ZUSAMMENFASSUNG

Um einen ersten Ansatz zur zeiteffizienten, generi-
schen Erzeugung innovativer und parameterbasierter
Triebwerksentwirfe zu ermoglichen, wurde der GPD
als Konstruktionswerkzeug zur Modellierung von ge-
nerischen, parameterbasierten 2D-Ringrdumen ent-
wickelt. Dabei werden ausgewahlte Designparameter
durch den Nutzer vorgegeben und Uber grundle-
gende thermodynamische Gleichungen und sinnvoll
gewahlte Verhaltnisse ein erster grundlegender Ring-
raumentwurf erzeugt. Der Gesamtringraum wird da-
bei in seine einzelnen triebwerksspezifischen Sub-
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systeme (zB. Verdichter, Brennkammer, Turbine) un-
terteilt, um die spatere Selektion und Kombination der
Subsysteme verschiedener Ringraumentwiirfe zu er-
maoglichen.

Die Nutzeroberflache des GPD ist in mehrere Regis-
terkarten gegliedert. Jede dieser dient der Konfigura-
tion eines separaten Triebwerkssubsystems. Somit
werden dem Nutzer je nach aktiver Registerkarte nur
Informationen zum jeweiligen Subsystem gegeben
und abgefragt. Anderungen in einem der Subsysteme
kann, je nach variiertem Parameter,

e nur Einfluss auf das Subsystem selbst,

e Einfluss auf das thermodynamische Modell
(Eigenschaften der Referenzebenen) oder

e einen Einfluss auf mehrere Subsysteme ha-
ben.

Zur Integration in externe Entwicklungs-Workflows
und Automatisierungsprozesse wurde fir die Aus-
gabe ein einfaches Datenformat gewahlt, welches le-
diglich die Punktkoordinaten der Ringraumreferenz-
strukturen (Linien und Splines) mit entsprechender
Namenskonvention enthalt. Die ausgegebenen
Punktkoordinaten bieten die Mdoglichkeit einer Ver-
wertung der Ringraumkonfiguration in allen gangigen
CAD und Analyseprogrammen (zB. Struktur-, Stro-
mungs-, Thermalanalyse).
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