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Zusammenfassung
Die vorliegende Arbeit ist Teil des Forschungsprojektes OPAL — geférdert durch das Land Brandenburg —
und beschreibt die aero-mechanische und aero-akustische Optimierung eines Fannachleitrades. Dieses ist
im, fir moderne Turbofantriebwerke reprasentativen, Nebenstromkanal des Modular Fan Rigs der Anecom
Aerotest angeordnet. Es dient dafiir den Drall des Fans aus der
Strdomung zu entfernen und die strukturelle Verbindung des Structural Analysis _
Triebwerkskerns und des Nebenstromkanals bzw. der DA S _%E
Triebwerksaufhdngung herzustellen. Dazu missen die t
Nachleitrader sowohl die aerodynamischen Anforderungen an
geringen Druckverlust, groBen Arbeitsbereich und Umlenkung |  Aerodynamics & 4#7  Rolls-Royce
der Absolutstrémung auf 0 Grad als auch die akustischen Aeroacoustics DLR
Anforderungen an geringe Schallabstrahlung und —erzeugung l
sowie die strukturmechanischen Anforderungen durch die
Triebwerkslasten in allen Betriebspunkten erfiillen. Eine solche

New SOGV Design

Anordnung hat den Vorteil, dass zusatzliche Streben stromab l

des Fannachleitrades nicht bendétigt werden, was Vorteile B
hinsichtlich der Bauldnge und des Triebwerksgewichtes und '~ Structural Design Proof %-
somit des Triebwerkstreibstoffverbrauchs bietet. Gleichzeitig )
widersprechen sich jedoch intuitiv die strukturmechanischen ‘

und die aerodynamischen bzw. akustischen Anforderungen an
ein solches Nachleitrad, so dass sich der Entwurf komplizierter
estaltet. Um den verschiedenen Anforderungen gerecht zu
\?verden wird hier im Gegensatz zu einem gherk%mmlichen BILD 1: Prozessablauf

iterativen  Entwurfsprozess ein interdisziplindrer Entwurfsprozess gewéahlt, der basierend auf
aerodynamischen und mechanischen Randbedingungen und Beschrdnkungen eine aero-mechanisch
optimierte Fannachleitradgeometrie liefert. BILD 1 zeigt den Prozessablauf. Die vorgegebenen
Randbedingungen sind die mechanischen Lastfélle (Flugbedingungen) sowie die aerodynamischen Ein- und
Austrittsbedingungen  fir den  Fanauslegungspunkt. Des weiteren wird die bestehende
Nebenstromkanalgeometrie des Modular Fan Rigs verwendet, um einen Vergleich mit einer herkdmmlich
entworfenen Nachleitrad/Streben Anordnung ziehen zu kénnen, die im Zuge des OPAL Projektes im Modular
Fan Rig getestet wird. Darliber hinaus wird eine aerodynamisch optimale Vorderkantenpfeilung vorgegeben.
In der strukturmechanischen Optimierung werden folgende Parameter variiert: Anzahl der
Nachleitradschaufeln, axiale Position des Nachleitrads im Nebenstromkanal, maximale Profildicke,
Sehnenlange. Die strukturmechanische Optimierung wird mit der Software ABAQUS durchgefiihrt. Fir die
aerodynamische Optimierung wird die Schaufelzahl basierend auf aero-akustischen und
strukturmechanischen Uberlegungen festgelegt. In einer Optimierung mit dem 2D-CFD-Léser MISES werden
einzelne Schaufelschnitte aerodynamisch so optimiert, dass sie einen minimalen Druckverlust bei
maximalem Arbeitsbereich erreichen. Dazu wird die Profiform frei modifiziert unter Einhaltung der
vorgeschriebenen Position, Dicken und Sehnenldngen aus der mechanischen Optimierung. Eine
Uberpriifung der so gefundenen Schaufel mit 3D RANS und Vergleich mit einer Anordnung aus Nachleitrad
und Streben beweist die Uberlegenheit des gewahlten Ansatzes.

Rig Integration
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1. EINLEITUNG

Das vorliegende Paper beschreibt die aero-
mechanische Optimierung eines Fannachleitrades
(Fan-OGV) fur den Nebenstromkanal des Modular
Fan Rigs der Anecom Aerotest in
Wildau/Brandenburg, dass reprasentativ fur das
Fan-/Nebenstromkanalsystem eines  modernen
Turbofan-Triebwerkes ist. Die Aufgabe der
prasentierten Nachleitradanordnung ist es, den Drall
aus der Fanabstrémung in eine axiale Richtung
umzulenken und den Triebwerkskern mit dem
Nebenstromkanal bzw. der Triebwerksaufhdngung
strukturell zu verbinden. Aus diesem Grund muss
das Nachleitrad aerodynamische Anforderungen —
wie  niedrigen  Druckverlust und  grossen
Arbeitsbereich — erflllen, als auch fahig sein die
strukturellen Triebwerkslasten in allen
Betriebspunkten aufnehmen zu kénnen.

Eine solche Anordnung hat den Vorteil, dass
zuséatzliche Stutzstreben stromab des Nachleitrades,
wie sie zum Beispiel in [1] beschrieben sind,
entfallen kénnen, was vorteilhaft in Bezug auf
Triebwerksldnge und —gewicht und somit fur den

Triebwerkstreibstoffverbrauch ist. Nachteilig ist
jedoch, dass sich die strukturellen und
aerodynamischen Anforderungen widersprechen,

was den Entwurf komplizierter als den eines
konventionellen rein aerodynamischen Nachleitrades
macht.

Daher wurde nicht der konventionelle
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Entwurfsprozess angewandt um die
unterschiedlichen  Anforderungen zu efrfillen,
sondern ein multi-disziplindrer Ansatz wurde

gewahlt, der ein aero-mechanisch optimiertes
Nachleitrad ergibt basierend auf aerodynamischen
und strukturellen Randbedingungen. BILD 1 zeigt die
gewahlte Prozesskette. Die  vorgegebenen
Randbedingungen sind die vorliegenden
mechanischen Krafte (Flugbedingungen) und die
aerodynamischen Ein- und Austrittsgréssen des
Fanauslegungspunktes. Dariiber hinaus wurde die
existierende Nebenstromkanalgeometrie des
Modular Fan Rigs als gegeben vorausgesetzt um

eine Vergleichbarkeit mit einer konventionell
entworfenen OGV / Streben — Anordnung zu
gewdhrleisten. Des  weiteren wird  eine

aerodynamisch optimierte Vorderkantendefinition
(Pfeilung) benutzt [2].

2. STRUKTURELLE OPTIMIERUNG

Der erste Schritt im Entwurfsprozess der
strukturellen oGv (BILD 1) ist die
strukturmechanische Optimierung der OGVs (BILD
2). Basierend auf einem Finite-Element-Modell der
erweiterten Frontstruktur ohne strukturelle OGV,
abgeleitet von einem reprasentativen Triebwerks-
modell fir die Unterfligelmontage, wurden Python-
Skripte und ABAQUS CAE v6.81 fur die Erstellung
eines voll parametrischen Modells der Frontstruktur
kombiniert. Parameter des Modells sind: Anzahl und
Material der OGV, Dicke der OGV Profile,

- representative aeroengine reproduction
in under wing condition

- section forces, moments derived from WEM,
-load cases - maximum take off
- maximum reverse thrust,

- hard landing (6 g down)
- total number, - leading edge radial sweep,
- thickness, - axial length,
- position - efc.

- detect dependences and coherences

- minimum number,
- minimum thickness,

- best position,
- minimum length, etc.

BILD 2: Prozess der strukturellen Optimierung
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Sehnenldange an Nabe bzw. Gehduse, axiale
Position der OGV im Nebenstromkanal, Pfeilung von
Hinter- bzw. Vorderkante [2, 3]. Der
Vorderkantenverlauf wird beschrieben durch die
Definition aus BILD 3 bzw. GLEICHUNG 1 am
Beispiel der Pfeilung an der OGV Spitze, siehe auch
[2], um ein optimales aerodynamisches Verhalten
und geringe Larmemissionen zu erzielen. Die
Vorderkante ist radial mit Hilfe einer e-Funktion
beschrieben. Dazu werden der Pfeilungswinkel an
Nabe und Gehduse sowie der axiale Versatz der
Aussenschnitte relativ. zum OGV Mittelschnitt als
Parameter vorgegeben.

Ax _Coord[%height] = éRad _ Extent _Sweep|[%height]

__ , Rad _ Extent _ Sweep[%height ]

tan Sweep _angle tip[l e

—5(100%—blade _ height[%)) )

(1

Das voll parametrische Modell der Frontstruktur wird
fir die strukturelle Optimierung der OGV
angewendet in dem die Entwurfsparameter (Anzahl
der OGV, Position, Pfeilung, Dicke, Sehnenlange,
usw.) fur die drei relevanten Lastfalle: maximaler
Umkehrschub (MRT), maximaler Startschub (MTO)
und harte Landung (6 g down) so variiert werden,
dass minimale Spannungen und Deformationen fir
alle drei Falle erreicht werden. Gleichzeitig werden
die aerodynamischen und akustischen
Anforderungen an OGV Anzahl, OGV Dicke und
Vorderkantenpfeilung  bericksichtigt um  die
unterschiedlichen Lésungen zu bewerten.

Local
sweep
angle (tip)

A

Radial
coordinate
Radial
extent of
sweep

blade
height

\4

Axial coordinate

BILD 3: Definition der Pfeilung

Aus den Ergebnissen der strukturellen Optimierung
lassen sich folgende Schlussfolgerungen ziehen:

- BILD 4 zeigt, dass die Anzahl der OGVs am
Umfang (untersucht in einem Bereich von 35
bis 48) nur einen geringen Einfluss auf die

resultierenden maximalen von-Mises-
Spannungen hat. Das bedeutet, dass die
Anzahl der OGVs bis auf 37/38 reduziert
werden kann, ohne dass signifikant héhere
Spannungen auftreten. Da 42 OGVs aus
Sicht der Akustik bevorzugt sind, ist diese
Anzahl fir die finale Geometrie gewahlt
worden. In den BILDERN 4 bis 6 sind zum
Vergleich die Spannungen eines nicht

strukturellen OGVs mit 44  Bléattern
eingetragen.
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BILD 4: Effekt der OGV Anzahl
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BILD 5: Effekt der axialen OGV Position
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Vom aerodynamischen und akustischen
Standpunkt aus sollte der Abstand zwischen
Fan und strukturellen OGVs (SOGVs)
maximiert werden, um die Interaktion der
beiden Blattreihen zu minimieren. Aus der
strukturellen Optimierung (BILD 5) ergibt
sich, dass sowohl die Position am nachsten
als auch die am entferntesten zum Fan
geeignet sind, wobei die Position mit dem
grossten Axialabstand den absolut
niedrigsten Spannungswert aufweist und
auch in Hinblick auf den Spannungs-
gradienten bei Positionsvariation robuster
ist. Nur die Anordnung mittig in der
Frontstruktur liefert sehr hohe OGV
Spannungen. Aus den beschriebenen
Grunden wurde die hintere Position
gewahlt.

Eine Pfeilung der OGV Vorderkante erhéht
stets die maximalen Spannungen. Dabei

ergibt sich ein nahezu linearer
Zusammenhang zwischen dem axialen
Versatz von Schaufelmitte zZu

Schaufelrandern und den Spannungen.
Daher wird als Kompromiss zwischen
strukturellen und aero-akustischen
Anforderungen nur eine kleine Pfeilung an
Nabe und Gehduse eingefihrt, so dass
akzeptables aerodynamisches, akustisches
und strukturelles Verhalten erreicht wird.
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BILD 6: Einfluss der OGV Dicke

BILD 6 zeigt, dass diinnere OGVs hohere
Spannungen aufweisen. Dabei féllt jedoch
auf, dass nur Schaufeln mit einer Dicke die
kleiner als die des nicht strukturellen
Vergleichs-OGVs ist, eine signifikant hdhere
Belastung aufweisen. Bei Schaufeln mit
grosserer Dicke (t>100%) sind die
maximalen Spannungen nur wenig reduziert.

Mit den maximal zuldssigen von-Mises
Spannungen fir die OGV Struktur von 90
N/mm? (mit einem Sicherheitsfaktor von 2.5)
kann die minimale OGV Sehnenlange und
minimale Dicke fir alle Betriebspunkte und
Entwurfsvarianten bestimmt werden. Die
resultierende optimale Kombination von
maximaler Profildicke und Sehnenldnge an
Nabe und Gehé&use ist in BILD 7 dargestellt.

- Die Schaufelprofile selbst wurden in der
gezeigten Studie nicht modifiziert, der
Profiltyp des Vergleichs-OGVs (controlled
diffusion airfoil) wurde beibehalten. Die
Profilgeometrie wird nur aerodynamisch
optimiert, siehe KAPITEL 3.
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BILD 7: Optimale Kombination von Dicke und
Sehnenlange
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il
T

BILD 8: Strukturell optimiertes SOGV

Kombiniert mit den aerodynamischen (gepfeilte
Vorderkante) und akustischen (Anzahl der OGV)
Anforderungen wurde eine OGV Geometrie mit
gepfeilter Vorderkante gemass GLEICHUNG 1 und
42 Schaufeln und der grésstmdglichen Distanz zum
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Fan, siehe BILD 5, wund einer radialen
Sehnenlangenverteilung wie in BILD 8 zu sehen,
erstellt. Die dazugehdérigen Dicken an Naben— und
Gehéuseschnitt sind in BILD 7 zu sehen.

Basierend auf den zuvor beschriebenen Parameter-
einstellungen wird die aerodynamische Optimierung
des strukturellen OGVs durchgefiihrt. Diese
Optimierung ist im nachsten Abschnitt beschrieben.
Deren Ergebnis ist eine Geometrie, die integriert in
das Modell der Frontstruktur, mechanisch verifiziert
wurde. Das Ergebnis der strukturellen Uberpriifung
ist, dass die resultierenden maximalen Spannungen
innerhalb des Limits von 90 N/mm?2 fir alle drei
Lastfalle liegen, was bedeutet, dass die
aerodynamische Optimierung alle mechanischen
Anforderungen erfullt.

3. AERODYNAMISCHE OPTIMIERUNG

Die aerodynamische Optimierung wird auf vier zwei-
dimensionalen Profilschnitten des SOGV entlang der
Kanalhéhe durchgefiihrt: 10%, 30%, 50% und 90%
wie in BILD 9 gezeigt. Es werden dabei jeweils drei
Betriebspunkte in der Optimierung bericksichtigt:
der Auslegungspunkt und zwei Off-Design-
Betriebspunkte. Die verwendete Optimierungs-
software ist Auto Opti des DLR [6], das
Strémungsfeld wird mit dem 2D CFD Léser MISES
[7] berechnet. Am Ende werden die vier optimierten
Profile mit denen aus der strukturellen Optimierung
resultierenden Schaufelparametern zu einer drei-
dimensionalen Schaufeloberflache erweitert.

— b
original ogv dzg?ss
—_—
splitter
[ core duct

BILD 9: Zwei-dimensionale Profilschnitte

Die Ziele der Optimierung sind die Minimierung des
Druckverlustes (®w) sowie die Minimierung der
Abweichung des Abstrémwinkels (B2) vom Zielwert 0
Grad. Die entsprechenden Zielfunktionen ff1 und ff2
sind wie folgt implementiert:

ff1 = 0.50 wopo + 0.25 wopq t+ 0.25 Mop2, ff2 = BZOPO] (2)

Der Totaldruckverlust im Auslegungspunkt wird mit
50%, der der Off-Design-Punkte mit jeweils 25%

gewichtet. Der Abstrémwinkel wird nur im
Auslegungspunkt betrachtet.
Der Optimierungsprozess kann wie folgt beschrieben

werden:

1. Erzeugen der ,Member”. ,Member* werden
aus Kombinationen der Optimierungs-
parameter erzeugt. In dieser Optimierung
sind alle Parameter ein Teil des
Parameterraums, der die Form der SOGV
Profile  beschreibt. Die ersten 3000
Parameterkombinationen wurden mit Hilfe
der ,Latin Hyper Cube” Methode generiert.

Diese Methode erzeugt zuféllige
Kombinationen, so dass der gesamte
Parameterraum systematisch abgedeckt
wird. Dadurch gibt es keine grossen

Gebiete, die nicht geniligend erfasst sind.
Nachdem diese ,Member” den Prozess
durchlaufen haben, werden  weitere
.Member®* mit Hilfe eines Genetischen
Algorithmus erzeugt.

2. Berechnung der maximalen Dicke. Dies ist
ein zusatzlicher Schritt, der die speziellen
Anforderungen an die Geometrie aus der
strukturellen  Optimierung  berlicksichtigt.
Daher wird die maximale Dicke in
Anhéngigkeit von der axialen Sehnenlange
definiert, siehe BILD 7.

3. Erzeugung des SOGV Profils mit dem DLR
Profilgeneratortool. Dies erfolgt automatisch.

4. Berechnung des Stromungsfeldes mit dem
2D-CFD Loser MISES.

5. Berechnung der Zielfunktionen aus den
MISES Ergebnissen. Falls die MISES

Rechnung nicht konvergiert, wird ein
Strafwert vergeben.

6. Speichern der Parameter und
Zielfunktionswerte des ,Members” in der
Datenbank.

7. Einstufung: Jeder ,Member® hat einen

entsprechenden Rang in der Datenbank, der
seine Gite im Verhdltnis zu den anderen
.Membern” wiedergibt. Nach jeder Iteration
wird die Datenbank aktualisiert, ,Member”
mit einem besseren Rang werden durch den
Genetischen Algorithmus mit grésserer
Wahrscheinlichkeit als ,Eltern® fir neue
Generationen von ,Membern® ausgewahlt.

Der Optimierungsprozess fur jede Schaufelhdhe
beinhaltete zahlreiche lterationen zur Feineinstellung
der Randbedingungen und des Parameterraums.
Insgesamt wurden zwischen 20.000 und 40.000
.Member® pro Schaufelschnitt erzeugt und
berechnet. Da der gesamte Prozessdurchlauf jedoch
nur wenige Sekunden betragt, ist die gesamte
Optimierung innerhalb von Tagen abgeschlossen.
BILD 10 zeigt die Zielfunktionswerte der besten
10.000 ,Member” des Mittelschnitts und die
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,Member‘ mit Rang 1, die die sogenannte Pareto
Front bilden.
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BILD 10: Die besten 10.000 ,Member* des
Mittelschnitts (oben) und die Pareto-Front (unten)
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Die Optimierung wurde zuerst fur den Mittelschnitt
(50% Kanalhthe) durchgefiihrt. Mit der daraus
resultierenden axialen Lange des Mittelschnittprofils
wird die axiale Ladnge der anderen Profilschnitte (10,
30 und 90%) so festgelegt, dass sie die
Anforderungen aus der strukturellen Optimierung
hinsichtlich Vorderkantenform und Hinterkanten-
position, siehe BILD 8, erfullen. Die maximale
Profildicke wird fur alle Profilschnitte identisch mit
der des Mittelschnitts gewahit.

Die aerodynamischen Randbedingungen fir die
MISES CFD sind die Eintrittsmachzahl, das
Verhdltnis des statischen zum Totaldruck, der
Turbulenzgrad und der Eintrittsstrdbmungswinkel
(variierend mit dem Betriebspunkt).

BILD 11: Optimiertes (grun) Mittelschnittsprofil
verglichen mit Referenzprofil (rot)

Die freien Geometrieparameter sind: Staffelungs-
winkel, Profilvorder- und hinterkantenwinkel, vier
Koordinaten zur Beschreibung der Profilsaugseite,

04 \
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BILD 12: Mises 2D-CFD Ergebnisse des optimierten (rot) Mittelschnitts und des
Referenzprofils (schwarz)
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Position der maximalen Dicke, zwei Werte zur
Beschreibung der Dickenverteilung und die axiale
Sehnenlange, aus der die maximale Dicke abgeleitet
wird (BILD 7).

BILD 11 zeigt einen Vergleich des optimierten aero-
mechansichen SOGV Profils und des nicht
strukturellen OGV  Referenzprofils auf 50%
Kanalhéhe. In BILD 12 sind MISES Ergebnisse
beider Profile gezeigt. Die Ergebnisse zeigen
deutlich, dass das optimierte Profil einen deutlich
erweiterten Arbeitsbereich aufweist und dass die
Verluste Uber einen weiten Bereich deutlich
verringert sind, im Auslegungspunkt sind die
Verluste dhnlich.

BILD 13: Finales SOGV

Um aus den vier optimierten Profilen ein drei-
dimensionales Schaufelmodell zu erzeugen, werden
die Profile an der inneren und dusseren Wand durch
kopieren der Profilparameter (Dickenverteilung,
Saugseitenform) des Schnittes bei 10 bzw. 90%
erzeugt. Die axiale Lange wird entsprechend der
zuvor ermittelten Schaufelform gewahlt um den
vorgeschriebenen Vorderkanteverlauf zu erreichen,
der Profilein- und austrittswinkel werden mit MISES
angepasst. Alle weiteren Profilschnitte zwischen den

optimierten Schnitten werden durch Interpolation mit
der jeweilig passenden Position von Vorder- und
Hinterkante erzeugt. Daraus ergibt sich eine glatte
Schaufeloberflache wie in BILD 13 gezeigt.

4. CFD VALIDIERUNG

Die SOGV Geometrie, die sich aus der strukturellen
und der aerodynamischen Optimierung mit 2D
(MISES) ergeben hat, wird mit Hilfe einer 3D CFD
Rechnung der Fan Stufe des Modular Fan Rigs mit
Fan, Splitter, Engine Section Stator, 42 SOGVs und
dem Nebenstromkanal (BILD 14) durchgefihrt und
mit den Ergebnissen einer konventionellen
Anordnung aus 44 aerodynamischen OGVs und 10
stromab befindlichen Streben zur Abstitzung des
Nebenstromkanals auf dem Triebwerkskern — wie es
im OPAL Projekt im Modular Fan Rig (BILD 15)
getestet wird — verglichen.
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BILD 14: CFD Doméne

Das Netz, das fir die CFD Rechnung verwendet
wird, ist strukturiert und besteht aus H- und O-
Blocken. Der Vernetzer ist die Rolls-Royce Software
PADRAM [8]. Die einzelnen Schaufelreihen (Fan,
ESS, OGV) werden als Einzelpassagen vernetzt und
mit Mischungsebenen (Mixing-Planes) miteinander
verbunden. Das Netz hat ca. 3 Millionen Zellen. Die
Rechnungen werden mit der Rolls-Royce 3D RANS
CFD Software Hydra [9] im stationdren Modus unter
Nutzung des Turbulenzmodells von Spalart-Allmaras
[10] durchgefiihrt.

Die Randbedingungen sind am Faneintritt der
Totaldruck, die Totaltemperatur sowie die Drall- und
Radialwinkelverteilung. Am Austritt des
Nebenstromkanals wird ein statischer Gegendruck
(radiales Gleichgewicht) so gewahlt, dass der
gewtlnschte Fanbetriebspunkt erreicht wird. Der
Kern lauft auf einer gleichbleibenden Stromfunktion.
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BILD 15: Modular Fan Rig

Der Vergleich des Fan-Kennfeldes fir die
konventionelle  Konfiguration und die neue
Konfiguration zeigt, dass der Fan nahezu

unbeeinflusst ist von den unterschiedlichen OGV
Konzepten. Sowohl der Fanwirkungsgrad als auch
die Betriebsstabilitat sind gleich.

SOGVs OGV+Strebe
AP/P | AP/D | AP/P | AP/D

oGV 1.09 1.18 1.00 1.00
Strebe -- -- 0.44 0.56
Total 1.09 1.18 1.45 1.44

TAB 1: Verlustiibersicht

Die von Hydra vorhergesagten Druckverluste des
neuen SOGVs und der konventionelle OGV /
Streben Anordnung sind in TAB 1 angegeben, wobei
der Verlust des Referenz-OGVs mit 1 angegeben ist.
Die SOGV Konfiguration (42 Schaufeln) hat
niedrigere Verluste als die Referenz mit 44 OGV
Schaufeln und 10 Streben, wobei die SOGV leicht
héhere Verluste aufweisen als die OGVs selbst. Dies
ist auch erkennbar in der umfangsgemittelten radial
aufgelosten Darstellung der Verluste entlang der
Schaufelhdhe in BILD 16. Die SOGV haben kleinere
Seitenwandverluste am Gehause, Grund dafir ist
die Vorderkantenpfeilung, aber héhere Verluste im
Bereich des Schaufelmittelschnitts, hevorgerufen
durch die gréssere Sehnenldnge und Dicke der
SOGV. Insgesamt ist eine signifikante Reduzierung
des Druckverlustes zu erkennen, so ist der

Totaldruckverlust AP/D um ca. 20% kleiner
verglichen mit der OGV/Streben Konfiguration, was
zu einer Reduktion des spezifischen
Brennstoffverbrauchs von 0.5% fiihrt.
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BILD 16: Umfangsgemittelte radiale Verlust-
verteilung fir SOGV (rot) und Referenz-OGV
(schwarz)

Der insgesamt geringere Druckverlust resultiert aus
der vermiedenen  Wechselwirkung  zwischen
Nachleitrad und Streben, die unter anderem einen
signifikanten stromauf Druckeffekt erzeugt, der bei
den SOGVs nicht zu beobachten ist, hier ist das
stromauf wirkende Druckfeld in Umfangsrichtung
nahezu gleichférmig, siehe BILD 17.

BILD 18 =zeigt, dass die SOGVs den gleichen
Austrittsdrallwinkel liefern wie die konventionellen
OGVs. BILD 19 zeigt die Machzahlkonturen in der
Schaufelpassage in Nebenstromkanalmitte fur
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SOGV und OGV. Aufgrund der erhéhten Dicke
haben die SOGVs eine leicht erhéhte saugseitige
Spitzen-Machzahl und so einen lokal niedrigeren
statischen Druck auf der Saugseite.

Static Pressure Fluctuation at (S)OGV Leading Edge
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BILD 17: Umfangsverteilung des statischen Drucks
am Mitteschnitt stromauf der (S)OGV Vorderkante
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BILD 18: Umfangsgemittelte radiale Abstrémwinkel-
verteilung fir SOGV (rot) und Referenz-OGV
(schwarz)

Die Verringerung der Druckverluste der SOGV
Konfiguration verglichen mit der OGV Konfiguration
wird auch durch das Totaldruckfeld stromab im
Nebenstromkanal bestétigt (BILD 20). Wahrend die
SOGV Konfiguration zwar dickere Nachlaufe der
Nachleitradschaufeln aufweist und auch leicht
erhdhte Sekundarstrémungen nahe den
Seitenwanden zeigt, hat die OGV Konfiguration
insgesamt gesehen ein héheres Verlustniveau
aufgrund der zusétzlichen Streben, die signifikante
Nachlaufe und Wechselwirkung mit  der
Seitenwandgrenzschicht produzieren.
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BILD 19: Machzahlkontur im Mittelschnitt des OGV
(oben) und SOGV (unten)
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5. ZUSAMMENFASSUNG

Das vorliegende Paper beschreibt die aero-
mechanische Optimierung eines Fannachleitrades
(OGV) im Nebenstromkanal eines modernen
Turbofantriebwerkes. Das Nachleitrad dient dazu
den Drall aus der Fanstrdmung in eine axiale
Richtung umzulenken und den Triebwerkskern
strukturell mit dem Nebenstromkanal bzw. der
Treibwerksaufhangung zu verbinden. Um die daraus
resultierenden unterschiedlichen Anforderungen zu
erreichen, wird der konventionell iterative
Entwurfsprozess durch einen multidisziplindren
Ansatz ersetzt, der ein aero-mechanisch optimiertes
Nachleitrad, basierend auf aerodynamischen und
strukturellen  Rand-bedingungen, liefert. Die
strukturelle Optimierung wurde mit der Software
ABAQUS durchgefihrt.

Die Profile des strukturell optimierten OGVs werden
aerodynamisch auf vier Profilschnitten optimiert um
a) einen minimalen Totaldruckverlust und b) eine
mdglichst geringe Abweichung des Abstromwinkels
von 0 Grad zu erreichen. Die zwei-dimensionalen
MISES Rechnungen zeigen, dass der Druckverlust
des optimierten strukturellen OGVs ist in der
gleichen Grdéssenordnung oder sogar besser als der
eines konventionellen nicht strukturellen OGV.

Eine 3D-CFD Nachrechnung des optimierten OGVs
in der Fanstufe des Modular Fan Rigs bestatigt die
2D CFD Ergebnisse und liefert im Vergleich zu einer
herkdmmlichen OGV/Streben Anordnung deutlich
reduzierte Druckverluste. So ist AP/D um ca. 20%
geringer und der Triebwerkstreibstoffverbrauch kann
um ca. 0,5% reduziert werden.

Die Untersuchung zeigt, dass die Konfiguration mit
strukturellen OGVs kleinere Verluste liefert als eine
gewodhnliche Anordnung. Dartber hinaus wird
gezeigt, dass der neuartige Entwurfsansatz zu einem
sehr guten OGV Entwurf fihrt, der sowohl die
aerodynamischen als auch die strukturellen
Anforderungen erfllt.
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