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Kurztassung

In der vorliegenden Arbeit werden zunéchst die hybrid-elektrischen Antriebskonzepte
turbo-elektrisch, parallel hybrid und seriell hybrid sowie die zugehorigen elektrischen
Komponenten vorgestellt. Des Weiteren wird auf Theorie zur Gasturbinenauslegung ein-
gegangen. Anschliefend wird das PW127F-Turboprop-Triebwerk als Referenztriebwerk
im Programmsystem GTlab modelliert. Dabei werden wesentliche Parameterwerte der
Triebwerkskomponenten ermittelt. Das entstehende Modell wird als Grundlage fiir die
anschliefsende Neuauslegung der Gasturbine genutzt. In diesem Schritt wird eine moderne
Gasturbine durch Verwendung extrapolierter Parameterwerte abgebildet. Diese Neuaus-
legung wird dann in die betrachteten hybrid-elektrischen Antriebssysteme integriert. Im
Rahmen einer Sensitivitatsanalyse werden im néchsten Schritt die Einfliisse der elektri-
schen Komponenten auf die (Gasturbine untersucht. Zum einen werden dabei die Auswir-
kungen der im System vorhandenen elektrischen Komponenten auf das Betriebsverhalten
der Gasturbine untersucht, zum anderen werden die Verdnderungen ausgewihlter Ga-
sturbinenparameter durch Variationen von Groéfen des elektrischen Strangs analysiert.
Es zeigen sich starke Abhingigkeiten der Parameterentwicklungen von dem Gasturbinen-
durchsatz sowie von der Verschiebung der Betriebspunkte in den Komponentenkennfeldern
im Off-Design.

Abstract

In this thesis initially the three hybrid-electric propulsion concepts turbo-electric, parallel
hybrid and serial hybrid are introduced as well as related electric components. Further-
more, theory concerning the design of gas turbines is presented. The turboprop engine
PW127F is modelled in the program system GTlab afterwards. For this case essential
parameter values of engine components are determined. The evolved model is the basis
for the following redesign of the gas turbine. This is done by representing a modern gas
turbine by application of extrapolated parameter values. The redesigned gas turbine is
then integrated into the considered hybrid-electric propulsion system. In the following
step the impacts of the electric components on the gas turbine are examined in a sensi-
tivity analysis. There is research on the impacts of the system’s electric components on
the operating performance of the gas turbine as well as on the changes of selected gas
turbine parameters by the variation of quantities of the electric line. There are considera-
ble dependencies of the development of the parameters on the mass flow through the gas
turbine and the shifting of the operating points in the component maps in off design.
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1. Einleitung

1. Einleitung

Der Klimaschutz wird zu einem immer brisanteren Thema in der heutigen Zeit. Um
der globalen Erwarmung entgegenzuwirken, werden Pline zur Reduktion des weltweiten
Kohlenstoffdioxid- Ausstofies entwickelt. Dazu gehort beispielsweise das Pariser Klimaab-
kommen, das von 195 Staaten unterzeichnet wurde. Langfristiges Ziel ist, den Anstieg der
weltweiten Durchschnittstemperatur auf deutlich unter 2°C in Bezug auf vorindustrielle
Werte zu begrenzen [1].

Der Flugverkehr trigt ca. 3% zu den weltweiten Emissionen an Kohlenstoffdioxid bei [2].
Dieser Wert allein scheint relativ gering. Zu beriicksichtigen sind allerdings weitere aus-
gestofene Stoffe wie z.B. Stickoxide, Aerosole, Ruf und Kohlenmonoxid. Die im Abgas
enthaltenen Partikel fiihren in grofen Hohen zur Bildung der sogenannten ,Homomuta-
tus”, die auch Kondensstreifen genannt werden. Es wird vermutet, dass diese kiinstlich
erzeugten Wolken im Gegensatz zu natiirlichen Wolken die Erde aufheizen. Auf diese
Weise konnte die Luftfahrt stirker fiir den Klimawandel verantwortlich sein als die reine
Betrachtung des Kohlenstoffdioxid-Ausstofes nahelegen wiirde. Dariiber hinaus soll der
européische Flugverkehr bis zum Jahr 2040 um 53% zunehmen [2].

Aus diesen Griinden setzen sich viele Ansétze mit dem Ziel der Reduzierung des Treib-
stoffbedarfs von Flugzeugen in zahlreichen Studien und Projekten auseinander. Neben
operationellen und aerodynamischen Optimierungen wird der Schwerpunkt vermehrt auf
die Antriebstechnik gelegt. Dabei geht es um die Steigerung der Effektivitit aktueller
Triebwerkstechnik, die Verwendung alternativer Kraftstoffe, aber auch die Untersuchung
anderer Antriebssysteme. Im Rahmen neuer Antriebstechniken werden Triebwerkskonfi-
gurationen basierend auf konventionellen Konzepten zur Energieerzeugung in Betracht
gezogen wie z.B. Open-Rotor-Konzepte.

Dariiber hinaus werden allerdings auch vermehrt Antriebskonzepte analysiert, die sich
elektrische Energie zu Nutze machen. Dabei kommen bei heutigem Stand der Technik
vor allem hybrid-elektrische Antriebsstrange in Frage. Mit Implementierung elektrischer
Komponenten ins Antriebssystem soll der Treibstoffbedarf im Betrieb und damit die
Schadstoff-Emission reduziert werden. Aufgrund der Leistungs- und Reichweitenanfor-
derungen im Luftverkehr ist allerdings zusétzlich der Einsatz von Gasturbinen im An-
triebsstrang erforderlich. Auf absehbare Zeit ist daher auf eine Gasturbine im Antriebs-
system nicht zu verzichten. Deren Performance trigt einen wesentlichen Teil zur Effizienz
des Gesamtsystems bei. Der Grofiteil der Forschungsarbeiten in diesem Themengebiet
beschéftigt sich allerdings mit dem Gesamtbild der hybrid-elektrischen Antriebskonzepte
und den eingebrachten elektrischen Komponenten.
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1.1. Motivation und Zielsetzung

Da in vielen Forschungsarbeiten lediglich das Gesamtsystem der hybrid-elektrischen Kon-
zepte betrachtet wird, soll im Rahmen dieser Arbeit die Integration der Gasturbine in
den entsprechenden Antriebsstrang untersucht werden. Ziel ist es, daraufhin eine Aus-
sage iiber das Betriebsverhalten dieser Gasturbine in verschiedenen hybrid-elektrischen
Antriebssystemen zu treffen. Dabei gilt es insbesondere zu untersuchen, welchen Einfluss
die im System vorhanden elektrischen Komponenten und welche Auswirkungen Variatio-
nen der Parameter des elektrischen Strangs auf die Gasturbine haben. Dies dient dem
Zweck, in zukiinftig evtl. umgesetzten hybrid-elektrischen Antriebssystemen eine Vorstel-
lung iiber zu erwartende Aspekte und Besonderheiten bei der Auslegung einer Gasturbine
zur Integration in ein solches System zu bekommen.

Im Fokus der vorliegenden Studie stehen die Leistungsrechnung und Analyse des Be-
triebsverhaltens der Gasturbine in den hybrid-elektrischen Antriebssystemen. Eine Vor-
auslegungen der Gasturbine wird daher nicht beriicksichtigt. Auch eine detaillierte Flug-
missionsanalyse wird in dieser Arbeit nicht vorgestellt.

1.2. Vorgehen und angestrebte Ergebnisse

Um das genannte Ziel zu erreichen, werden zunéchst einige Grundlagen erarbeitet. Ne-
ben der Vorstellung des betrachteten Flugzeuges wird dabei auf hybrid-elektrische An-
triebsstriange sowie deren elektrische Komponenten eingegangen. Dariiber hinaus werden
theoretische Elemente zur Gasturbinenauslegung behandelt. Im darauffolgenden Kapi-
tel wird das PW127F-Triebwerk modelliert. Dieses soll als Referenzkonfiguration fiir die
Gasturbinenneuauslegung dienen. Im Rahmen der Auslegung des Referenztriebwerks wer-
den Komponentenwirkungsgrade sowie Parameter des Kiihlluftsystems ermittelt. Dariiber
hinaus werden Betriebspunkte und zugehorige Leistungsanforderungen an das Triebwerk
definiert. Das Betriebsverhalten des modellierten Triebwerks wird in diesen Punkten mit
Hilfe des Programmsystems GTlab berechnet.

Die Neuauslegung der Gasturbine baut auf der Modellierung des Referenztriebwerks auf.
Es werden neue Komponentenwirkungsgrade ermittelt und Temperatur- und Drucknive-
aus bestimmt. Anschliefend wird die Gasturbine in die betrachteten hybrid-elektrischen
Antriebssysteme integriert. Am Ende der vorliegenden Arbeit wird dann der Einfluss der
elektrischen Komponenten im System auf das Betriebsverhalten der Gasturbine in den
definierten Betriebspunkten und einer typischen Flugmission analysiert. Nach der Aus-
wertung werden die Ergebnisse diskutiert und zusammengefasst.

Mit den vorliegenden Ergebnissen soll eine Aussage iiber den Einfluss der elektrischen
Komponenten auf das Betriebsverhalten der Gasturbine getroffen werden kdnnen. Dies
soll Aufschluss iiber die zu erwartenden Effekte bei der Integration einer Gasturbine in
verschiedene hybrid-elektrische Antriebskonzepte geben.
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2. Grundlagen

Dieser Abschnitt dient zur Vorstellung grundlegender Zusammenhinge, die wesentlich
zum Verstdndnis der darauf folgenden Teile der Arbeit beitragen. Neben dem betrach-
teten Flugzeug werden dazu die hybrid-elektrischen Antriebskonzepte sowie die darin
enthaltenen elektrischen Komponenten erldutert. Anschliekend wird auf grundséatzliches
zur Auslegung und Leistungsrechnung von (GGasturbinen eingegangen.

2.1. Das Flugzeug - ATR72-500

Bei dem in dieser Arbeit untersuchten Regionalflugzeug handelt es sich um die ATR72-
500 bzw. -210A, Abb. 2.1. ATR steht fiir ,Avion de Transport Regional. Dabei handelt es
sich um ein Konsortium von Aerospatial aus Frankreich und Aeritalia (heute Alenia) aus
[talien. Ziel des Zusammenschlusses ist bis heute die Entwicklung von Regionalflugzeugen
mit Turboprop-Triebwerken. Diese Flugzeuge sollten neben guten Leistungen giinstige Be-
triebskosten aufweisen. Das erste daraus entstandene Modell war die ATR42. Die ATR72
wurde spéter als grokere Variante entwickelt. Im Gegensatz zu anderen Flugzeugen sind
die ATR-Maschinen nicht mit Hilfsturbinen (APU - Auxiliary Power Unit) ausgestattet.
Damit am Boden dennoch ausreichend Druckluft und Energie zur Verfiigung stehen, lauft
das rechte Triebwerk weiter, ohne dass sich der zugehorige Propeller dreht. Dieser wird
mithilfe einer speziellen Bremse angehalten [3].

Abbildung 2.1.: Regionalflugzeug ATR72-500 [4]

Bei den Flugzeugen von ATR handelt es sich mittlerweile um ein weitverbreitetes Produkt,
das sich besonders auf der Kurzstrecke bewéahrt. Die Flugzeuge lassen sich vergleichsweise
einfach warten, sind zuverldssig und sehr wirtschaftlich im regionalen Verkehr. Aufgrund
der STOL-Eigenschaften die der Turboprop-Antrieb mit sich bringt kann dieser Flug-
zeugtyp auch an den meisten Flugplitzen betrieben werden, die fiir Jet-Flugzeuge nicht
zugédnglich sind.
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Daher kommen ATR-Maschinen unter anderem in Landern wie Indien oder dem Iran zum
Einsatz [5]. Die Version ATR72-500 hatte 1997 ihren Erstflug, bietet Platz fiir 68 Passagie-
re und ist ausgestattet mit zwei PW127F Turboprop-Triebwerken von Pratt und Whitney
Canada [3]. Da es sich bei der ATR72 um ein vielfach verwendetes Flugzeug auf der Re-
gionalstrecke handelt und es nach wie vor weiterentwickelt und produziert wird, eignet es
sich besonders gut als Anwendungsbeispiel fiir die Integration eines hybrid-elektrischen
Antriebsstrangs. Weitere Eigenschaften des Flugzeugtyps finden sich in Tab. 2.1 wieder.

Parameter Abkiirzung Wert
max. Startmasse 6] | MTOW | 22800 kg
Leergewicht 6] OEW 13600 kg
Fliigelfiiche [6] S 61 m?
max. Fluggeschwindigkeit |[7] Vo 250 KIAS
max. Machzahl [7] Mapyo 0,55
max. Flughohe 6] Hyo 25000 ft

Tabelle 2.1.: Eigenschaften der ATR72-500

Da die ATR72 iiber eine Druckkabine verfiigt, kann sie auch mit Passagieren an Bord
iber eine Flughohe von 10000 ft steigen. Solange auch die Geschwindigkeitsbegrenzungen
eingehalten werden, ist ein Betrieb des Flugzeugs bis zu der maximalen Flughohe von
25000 ft moglich. In Anhang A sind die genauen Mafe des Flugzeugs dargestellt.

2.2. Hybrid-elektrische Antriebsstrange

Unter hybrid-elektrischen Flugzeugen versteht man solche, die durch die Kombination
zweier unterschiedlicher Antriebstechnologien angetrieben werden. Neben einer Verbren-
nungskraftmaschine kommt dabei ein elektrischer Strang zum FEinsatz. Durch die Ver-
kniipfung beider Technologien kann die erforderliche Antriebsleistung erbracht werden.
Ein konventionelles Antriebssystem zeichnet sich durch die Verbrennung von Treibstoff in
einer Gasturbine zur Erzeugung der Energie fiir den bendtigten Antrieb der Welle aus.
Diese Leistung entsteht dabei aus einem thermodynamischen Prozess, bei dem die chemi-
sche Energie des Treibstoffs in mechanische Energie umgewandelt wird. Im elektrischen
Antriebsstrang wird mechanische Wellenleistung aus einem Prozess der Zufiihrung, Ver-
teilung und Umwandlung von elektrischer Energie zur Verfiigung gestellt [8].

Die beiden verschiedenen Prozesse werden in hybrid-elektrischen Antriebssystemen kombi-
niert. Diese Kombination kann in unterschiedlichen Konfigurationen der Antriebsstringe
erfolgen. Zur Beschreibung der hybrid-elektrischen Architekturen wird die Grofe ,Hy-
bridisierungsgrad®“ eingefiihrt. Dieser kann wiederum durch zwei Parameter beschrieben
werden |9]:
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2.2. Hybrid-elektrische Antriebsstringe

Der Parameter Hp beschreibt dabei das Verhéltnis aus maximal leistbarer elektrischer
Leistung und der installierten Gesamtleistung des Antriebsstrangs. Letztere setzt sich
je nach Konstruktion aus der Leistung der elektrischen Motoren und der Leistung der
Gasturbine zusammen. Die Groke Hp stellt das Verhéltnis zwischen der gespeicherten
elektrischen Energie sowie der gespeicherten Gesamtenergie dar. Diese setzt sich aus ei-
nem elektrischen Anteil und der in Kerosin gespeicherten chemischen Energie zusammen.
Dass beide vorgestellten Parameter nétig sind, um den Hybridisierungsgrad eines An-
triebssystems zu beschreiben, zeigen die folgenden Beispiele [9]:

e cin auf Kerosin basierender konventioneller Antriebsstrang mit einer Gasturbine
wird beschrieben durch Hp =0 und Hz =0

e cine hybride Architektur, bei der ausschlielich elektrische Leistung abgegeben wird,
aber Energie nur in Form von Kerosin gespeichert wird kann durch Hp = 1 und
Hg = 0 beschrieben werden

e cin vollelektrischer Antriebsstrang wird durch Hp = 1 und Hp = 1 beschrieben

Ein vollelektrisches Konzept wird im Rahmen dieser Arbeit aufgrund der dadurch entste-
henden operationellen Einschriankungen nicht betrachtet. Bei hybrider Antriebstechnolo-
gie werden hauptséchlich drei Architekturen unterschieden, die in den folgenden Unter-
abschnitten vorgestellt werden.

2.2.1. Turbo-elektrisches Antriebskonzept

Bei dem turbo-elektrischen Konzept handelt es sich um ein in Serie angeordnetes hybri-
des Antriebskonzept. Wie bei einer solchen seriellen Anordnung charakteristisch, findet
die Verkniipfung der zwei verschiedenen Antriebssysteme elektrisch statt. In einer turbo-
elektrischen Architektur treibt die Verbrennungskraftmaschine einen Generator an, wo-
durch elektrische Energie erzeugt wird. Bei dieser Verbrennungskraftmaschine handelt es
sich im Fall von Flugzeugen typischerweise um eine Gasturbine [8|.

Wie in Abb. 2.2 zu erkennen ist, wird der erzeugte Wechselstrom mit Hilfe von Leistungs-
elektronik in Gleichstrom umgewandelt und durch elektrischen Leitungen weitergeleitet.
Nach Riickwandlung in Wechselstrom wird der Motor versorgt und kann so die erforder-
liche Antriebsleistung erfiillen.

Abbildung 2.2.: Turbo-elektrische Architektur nach [10]
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2.2. Hybrid-elektrische Antriebsstringe

Einer der grofiten Vorteile dieses Antriebskonzeptes liegt in der mechanischen Entkopplung
von Gasturbine und Propeller. Die Drehzahl der Gasturbine ist dadurch unabhéngig von
der Propellerdrehzahl. Dabei nimmt das elektrische System die Funktion eines Getriebes
mit frei wiahlbarem Untersetzungsverhiltnis ein. Mit der Integration der Leistungselek-
tronik in den Antriebsstrang wird das Untersetzungsverhiltnis variabel, wodurch sich die
zwei unterschiedlichen Wellendrehzahlen unabhéngig voneinander verdndern konnen. Die
Wellendrehzahl der Gasturbine kann daher optimiert werden, ohne auf die Einschrinkun-
gen der Propellerdrehzahl aufgrund der limitierten Propellerblattspitzengeschwindigkeiten
Riicksicht zu nehmen [11]. So kommt es bei zu hohen Blattspitzengeschwindigkeiten zu
starken Einbriichen des Propellerwirkungsgrades und steigender Larmemission, weshalb
Propeller bei verhéltnismabig niedrigen Drehzahlen unter ca. 50 Umdrehungen pro Se-
kunde betrieben werden [12]. Im Gegensatz dazu erreichen Turbinen eher bei héheren
Drehzahlen eine optimale Performance [13]. Ein weiterer Effekt der mechanischen Ent-
kopplung von Gasturbine und Propeller ist die Flexibilitdt der Flugzeugauslegung. So
koénnen die Bestandteile des Antriebsstrangs an der jeweils geeignetsten Position im Flug-
zeug untergebracht werden, wodurch die Performance und der Betrieb des Luftfahrzeuges
verbessert werden.

Die mechanische Trennung der Gasturbine und des elektrischen Motors fiihrt allerdings
auch dazu, dass dieser fiir die im Missionsverlauf maximal erforderliche Leistung ausgelegt
werden muss [14]. Auferdem kénnte das Systemgewicht aufgrund der in diesem Konzept
eingebrachten elektrischen Komponenten in den Antriebsstrang grofer werden als es bei
einer konventionellen Auslegung der Fall wére [§].

Beim turbo-elektrischen Konzept wird Leistung ausschlieflich in elektrischer Form iiber
den Motor auf den Propeller iibertragen. Der Schubanteil durch die expandierende Luft
aus der Diise des Kerntriebwerks wird dabei vernachléssigt. Die Energie, die zur Erzeugung
der Antriebsleistung erforderlich ist, wird allerdings nicht in elektrischer Form sondern in
Form von Kerosin gespeichert. Dieses hybride Antriebskonzept kann also beschrieben wer-
den durch Hp =1 und Hg = 0.

2.2.2. Seriell hybrides Antriebskonzept

Wie der Name schon sagt, zeichnen sich die seriell hybriden Konzepte durch eine serielle
Anordnung der Komponenten des Antriebssystems aus. Die Verkniipfung von konven-
tionellem und elektrischem Strang ist daher elektrischer Natur [8]. Wie in Abb. 2.3 zu
erkennen, dhnelt der Aufbau des Konzeptes dem des turbo-elektrischen Systems. Hinzu
kommt nun noch eine Batterie als elektrische Energiespeichereinheit.

Battery

Fuel “""

Abbildung 2.3.: Seriell hybride Architektur [10]

[l

Institut fiir Flugantriebe und Stromungsmaschinen 6
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Die Speicherung und Verwendung zweier Energieformen zum Antrieb des Flugzeugs stellt
den wesentlichen Unterschied zum turbo-elektrischen Konzept dar. So kann der elektri-
sche Motor nur mit Hilfe einer der beiden Energieformen oder durch deren Kombination
angetrieben werden. Die Gasturbine verhilt sich in diesem Konzept &hnlich einer APU,
indem sie einen Generator antreibt, welcher entweder die Batterie oder den Motor mit
Energie versorgt.

Genau wie im turbo-elektrischen System ist auch in diesem Konzept lediglich der elek-
trische Motor mit dem mechanischen Antriebsstrang verbunden. So kann die Gasturbine
ebenfalls in einem optimalen Momenten- und Drehzahlbereich betrieben werden [14]. Ein
seriell hybrides System macht sich in dieser Form die Vorteile von turbo-elektrischem
und voll-elektrischem Konzept zu Nutze. Dies bewirkt auf der anderen Seite allerdings
eine erhohte Komplexitdt des Antriebssystems [8]. So fiihren die hohen erforderlichen
Energieumwandlungen zwischen dem mechanischen und dem elektrischen Strang zur Ver-
ringerung der Gesamtsystemeffizienz. Des Weiteren muss auch hier der elektrische Motor
fiir die maximal auftretende Leistung ausgelegt werden [14].

Ahnlich wie beim turbo-elektrischen Antriebskonzept wird auch bei den seriell hybriden
Systemen ausschlieklich eine elektrische Leistung zum Antrieb des Propellers abgegeben.
Daher nimmt das Leistungsverhéltnis auch in diesem Fall einen Wert von Hp = 1 an. Die
elektrische Energie, die zum Antrieb gespeichert wird, kann je nach Grad der Hybridisie-
rung unterschiedliche Werte annehmen. Es gilt 0 < Hg < 1.

2.2.3. Parallel hybrides Antriebskonzept

Eine parallel hybride Konfiguration zeichnet sich durch die mechanische Verkniipfung von
konventionellem und elektrischem Strang aus. Wie in Abb. 2.4 dargestellt, sind sowohl
die Gasturbine als auch der elektrische Strang daher auf mechanische Weise mit der An-
triebswelle verbunden. So kann die Vortriebsleistung durch beide Stringe parallel erbracht
werden. Um dies zu erreichen, wird in den meisten Fallen der elektrische Motor an die
Niederdruckwelle der Gasturbine angeschlossen [8]. Auf diese Weise kann einerseits die
Gasturbine entlastet werden, indem der elektrische Motor ebenfalls ein Moment auf die
Welle bringt.

Andererseits kann der Motor durch ein zusétzlich aufgebrachtes Moment der Gasturbine
als Generator fungieren und so die Batterie aufladen, die ebenfalls eine Komponente des
Antriebssystems darstellt. Aus diesem Grund kdnnen sowohl Gasturbine als auch Motor
kleiner ausgelegt werden als in seriell angeordneten hybriden Konzepten.

Battery

.lal.lllluIaI-lllllulllll.llllllllolnlauo

Abbildung 2.4.: Parallel hybride Architektur nach [10]
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2.3. Elektrische Komponenten des hybrid-elektrischen Antriebsstranges

Dariiber hinaus ist ein zusétzlicher Generator im System nicht erforderlich, da der elektri-
sche Motor diese Funktion iibernehmen kann. Auferdem kommt es im parallel hybriden
System aufgrund der reduzierten Prozesse der Energieumwandlung zu geringeren Um-
wandlungsverlusten im Vergleich zu seriellen Konfigurationen.

Aufgrund der kleineren Auslegung von Gasturbine und Motor und der nicht erforderlichen
elektrischen Komponenten wie Generator und Leistungselektronik fillt der parallel hybri-
de Antriebsstrang in der Regel leichter aus als ein seriell angeordneter. Im Gegensatz zu
den seriell hybriden Antriebsstringen kann die Gasturbine im parallel hybriden System
aufgrund der mechanischen Kopplung nicht immer im optimalen Drehzahlbereich betrie-
ben werden [14]. Des Weiteren haben Nachforschungen ergeben, dass sich das parallele
Antreiben der Gasturbinenwelle durch den elektrischen Motor negativ auf den Pump-
grenzabstand im System auswirken kann [8].

Zum Antrieb werden bei diesem Konzept Leistungen seitens des elektrischen und des
konventionellen Systems genutzt. Das Leistungsverhiltnis nimmt dabei abhingig vom
Hybridisierungsgrad einen Wert zwischen 0 und 1 an (0 < Hp < 1). Gleiches gilt fiir Hg,
da die Energie in elektrischer und chemischer Form gespeichert wird.

2.3. Elektrische Komponenten des hybrid-elektrischen
Antriebsstranges

In dem folgenden Abschnitt werden die in den Antriebsstrang eingebrachten elektrischen
Komponenten dargestellt. Dazu werden jeweils grundsétzliche Funktion und Aufbau der
Komponenten beschrieben. Des Weiteren werden Parameter genutzt, um die jeweiligen
Bestandteile zu charakterisieren. Zu diesen Parametern gehoren die Leistungs- und Ener-
giedichte sowie der Wirkungsgrad der betrachteten Komponente. Letzter wird verwendet,
um die Leistungsanforderungen an die Gasturbine zu ermitteln. Diese muss im turbo-
elektrischen und parallel hybriden Antriebskonzept die Verluste der elektrischen Kompo-
nenten kompensieren. Mit Hilfe der Leistungsdichte kénnen zusétzlich die Komponenten-
gewichte im Antriebssystem ermittelt werden. Diese werden bei der Flugmissionsrechnung
am Ende der Arbeit verwendet.

2.3.1. Elektrischer Motor

Der Motor ist im hybrid-elektrischen Antriebsstrang fiir die Ubertragung der erforderli-
chen mechanischen Leistung auf den Propeller zustdndig. Dabei ist er iiber eine Welle
direkt mit dem Propeller verbunden. Wie viel Leistung der Motor dabei zur Verfiigung
stellen kann, hangt von verschiedenen Faktoren ab. So ist die Output-Leistung zum einen
von der Hohe der eingespeisten elektrischen Leistung in den Motor abhéngig. Diese Leis-
tung kann dabei von Generatoren erzeugt oder aus Batterien gespeist werden. Weitere
Faktoren sind aus der allgemeinen Gleichung zur Output-Leistung einer elektrischen Ma-
schine gegeben [15]:

Py=Cy-B,-AC-D*-L-N (2.1)

Institut fiir Flugantriebe und Stromungsmaschinen 8



2.3. Elektrische Komponenten des hybrid-elektrischen Antriebsstranges

Bei C¢; handelt es sich um eine Konstante der elektrischen Maschine, die abhéngig ist von
Faktoren wie der Polzahl des Rotors und der Anordnung der Statorwicklungen. Unter By,
versteht man die magnetische Last der Maschine, die die magnetische Flussdichte iiber
dem Luftspalt beschreibt, der sich zwischen Rotor und Stator befindet. AC' wird als spezi-
fische elektrische Belastung bezeichnet und stellt die Stromstirke pro Umfangsmeter des
Rotors am Luftspalt dar. Der Durchmesser des Rotors ist durch D gegeben. Bei L handelt
es sich um die Lange der magnetisch aktiven Maschine und N stellt deren Drehzahl dar.
Diese Gleichung zeigt, dass es sich bei der Drehzahl um einen der wichtigsten Faktoren
handelt in Bezug auf Senkung von Gewicht und Volumen der elektrischen Maschine. So
konnen bei der Erh6hung der Drehzahl beispielsweise der Durchmesser des Rotors und die
Lange der magnetisch aktiven Maschine verringert werden. Dadurch sinken das Volumen
und somit auch das Gewicht des Motors.

Dahingegen sind Erhéhungen der Faktoren Bz, und AC mit der Verwendung teurer Ma-
terialien sowie einem aufwandigeren Kiihlsystem verbunden. Zusétzlich kann dies auch
negative Auswirkungen auf die Effizienz des Gesamtsystems haben. Drehzahlerh6hungen
zur Verbesserung der Leistungsfahigkeit des Motors sind allerdings begrenzt durch die
mechanische Integration in das hybrid-elektrische Antriebssystem. So muss die Dynamik
des Propellers beriicksichtigt werden, da beide Komponenten iiber eine mechanische Wel-
le direkt miteinander verbunden sind [15]. Hohe Propellerblattspitzengeschwindigkeiten
fithren zur Ablésung der Grenzschicht {iber dem Propellerblatt. Aufgrund von Kompres-
sibilitdtsproblemen kommt es dann zu einer hohen Larmemission und einer Verringerung
der Propellereffizienz [16]|. Dieser Effekt begrenzt damit auch die mogliche Drehzahl des
elektrischen Motors.

Um einen geeigneten Motor fiir die Anwendung im hybrid-elektrischen Antriebssystem
auswahlen zu konnen, werden die in Frage kommenden Konfigurationen zunéchst kate-
gorisiert. Abb. 2.5 zeigt dabei die in der Luftfahrt am hiufigsten eingesetzten Arten von
Elektromotoren.

EM in der Luftfahrt

Mit Kollektor

Kollektorlos

‘ Asynchron ‘ | Reluktanz ‘ Schleifring- DC PMM mit
\ Synchron Kollektor
Gewickeltes IM mit Wechselnde
Feld Kafiglaufer Reluktanz
Gezahnter Ungezahnter
Stator Stator
Gezahnt Gezahnt Ungezahnt Ungezahnt
zweipolig mehrpolig zweipolig mehrpolig

Abbildung 2.5.: Elektromotoren in der Luftfahrt nach [15]
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2.3. Elektrische Komponenten des hybrid-elektrischen Antriebsstranges

Unterteilt wird auf der ersten Ebene in elektrische Maschinen mit und ohne Kollektor
(bzw. Kommutator). Darunter versteht man eine Komponente zur Umpolung in elektri-
schen Maschinen. Zu erkennen ist, dass die Konfiguration mit Kollektor sich nicht iiber
die dritte Ebene hinaus verzweigt. Dies liegt daran, dass der mechanische Kontakt zum
Leistungstransfer vom Rotor negative Effekte wie z.B. eine Verringerung der Lebensdauer
der Maschine mit sich bringt.

Die kollektorlosen Konfigurationen unterteilen sich in synchrone und asynchrone Ma-
schinen sowie Reluktanzmaschinen. Die synchronen Maschinen verzweigen sich dabei am
weitesten, wobei die permanent erregten Synchronmaschinen die vielversprechendste Kon-
figuration fiir EPGS (Electrical Power-Generation Systems) hoher Leistungsklasse darstel-
len. Die weiteren Unterteilungen dieser Bauweise unterscheiden zwischen gezahnten und
ungezahnten Statoren mit verschiedener Polzahl. Um eine Aussage iiber die beste Kon-
figuration in diesem Bereich treffen zu kénnen, wurden die verschiedenen Bauweisen in
[15] nach mehreren Faktoren bewertet. Zu diesen Faktoren gehoéren z.B. die Verluste der
einzelnen Maschinenkomponenten sowie Temperaturbetrachtungen und Leistungsdichten.
Nach den untersuchten Faktoren schlieft der permanent erregte, ungezahnte Multipol-
Synchronmotor am besten ab [15]. Um einen permanent erregten Synchronmotor handelt
es sich auch bei dem von Siemens entwickelten Luftfahrtmotor SP260D [17]. Dieser Motor
ist skalierbar und soll nach Angabe von Siemens die Basis fiir die Entwicklung hybrid-
elektrischer Antriebssysteme von Regionalflugzeugen sein [18]. Dieser wird daher als Vor-
bild fiir das Modell des Motors im Rahmen des in dieser Arbeit erstellten Antriebsstranges
verwendet und auf die erforderliche Leistung hochskaliert. Verwendet werden dabei die
Energiedichte von 5,2 kW /kg und die Effizienz von 95% des Motors [18|.

2.3.2. Generator

Physikalisch handelt es sich bei dem Generator um die gleiche Maschine wie beim elek-
trischen Motor. Der Unterschied besteht in der Funktionalitit. So wird der Generator im
hybriden Antriebssystem hauptséchlich zur Umwandlung der mechanischen Wellenleis-
tung in elektrische Leistung genutzt. Diese Leistung wird anschliefend dazu verwendet
den Motor zu versorgen, um die erforderliche Antriebsleistung zur Verfiigung zu stellen.
Sollte beispielsweise im Reise- oder Sinkflug ein héheres Moment von der Gasturbine
bereitgestellt werden als normalerweise erforderlich, kann der Generator weiterhin dazu
genutzt werden, die evtl. im System integrierte Batterie aufzuladen [19].

2.3.3. Batterie

Damit Energie in elektrischer Form gespeichert werden kann, werden Batterien in be-
stimmte hybrid-elektrische Antriebsstringe integriert. Aktuell wird der Markt elektroni-
scher Geréte, aber auch elektrischer Fahrzeuge, durch die sogenannten Lithium(Li)-Ionen-
Batterien dominiert. Batterien dieser Art konnen skaliert werden, um die Leistungs- und
Energieanforderungen in der Luftfahrt zu erfiillen. So besitzen Li-lonen-Batterien eine
Leistungsfahigkeit von tiber 10 MW und kénnen Energien von iiber 10 MWh speichern
[20]. Mit welchen Faktoren sie auf diese Grofenordnung skaliert werden, héingt erneut von
der Leistungs- und Energiedichte dieser Komponenten ab.
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2.3. Elektrische Komponenten des hybrid-elektrischen Antriebsstranges

Die Energiedichte der Batterien stellt nach wie vor eine der grofiten Herausforderungen fiir
den Einsatz von Batterien in hybriden Antriebssystemen dar. So werden mit heutigen Li-
Ionen-Batterien Energiedichten von ca. 150-250 Wh/kg erreicht [20]. Diese Werte lassen
sich evtl. mit Fortschritten beim Kathoden- und Anodenmaterial sowie bei den Elek-
trolyten verdoppeln [20]. Noch hohere Energiedichten lassen sich langfristig mit anderen
Batteriekonzepten erreichen. Zu diesen gehoren z.B. Lithium-Schwefel- und Lithium-Luft-
Batterien [20]. Die mogliche Entwicklung der Energiedichte der Li-Ionen-Konzepte ist da-
bei in Abb. 2.6 dargestellt.

- Potential for non-automotive applications

;5" 2 U R il il st sl i - it : Li/02 (Li air) technology
r]
2 450
E 400 Cathode: Ni-rich (e.g. NCM8T1)
g Anode: Li-Metal, Ceramic-based structure
2 300
280
E,, 260 : Cathode: Ni-rich (e.g. NCMS10)
g 250 Anode: Graphite <90%, Silicone >10%
.‘E
E 180 : Cathode: NCM622-NCM811
i Anode: Graphite 95%, Silicone 5%
© 150
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Anode: Graphite 95%, Silicone 5%
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2024
2025
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Abbildung 2.6.: Mogliche Entwicklung der Energiedichte von Li-Batterien
[21]

Zu erkennen ist, dass Energiedichten von 500 Wh/kg oder mehr aus heutiger Sicht nicht
vor dem Jahr 2030 durch Lithium-Luft-Batterien zu realisieren sind. Um die in der Er-
forschung befindlichen Konzepte in der Praxis auch anwenden zu konnen, ist es allerdings
erforderlich, auch Parameter wie die maximale Zyklenanzahl, die Kosten und die Sicher-
heit im Betrieb der Konzepte zu beachten. Die Vielzahl an Faktoren macht dieses Opti-
mierungsvorhaben zu einer komplexen Herausforderung [20].

Im Rahmen dieser Arbeit wird der heutige Stand der Technik betrachtet, weshalb als Bat-
terien fiir die entsprechenden hybriden Antriebssysteme Lithium-Ionen-Technologie mit
einer Energiedichte von 230 Wh/kg angenommen wird. Damit wird der Mittelwert der
moglichen Energiedichten fiir den Zeitraum von 2018-2020 aus Abb. 2.6 gewihlt. Fiir die
in dieser Arbeit betrachteten Batterien wird der Anwendungsschwerpunkt auf eine hohe
Energiedichte gelegt. Konstruktiv zeigt sich dies auf Zellniveau in wenig porosen und di-
cken Elektroden. So zeichnen sich Batterien dieser Art durch eine lingere Lebensdauer
aber auch durch eine geringe Leistungsdichte aus. Diese betridgt nach [22] ca. 0,7 kW /kg
und wird als zweiter Wert zur Beschreibung der Batterie angenommen.

Als Auf- und Entladeeffizienz der Batterie wird ein Wert von 96% angenommen. Damit
findet eine konservative Orientierung an der in [23| angegebenen entsprechenden Effizienz
von 98% statt.
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2.3.4. Leistungselektronik

Um die Gasturbine auf elektrische Weise vom Propeller zu entkoppeln, ist Leistungselek-
tronik notwendig. Bei der im Rahmen dieser Arbeit in das hybrid-elektrische Antriebs-
system eingebrachten Leistungselektronik handelt es sich um Gleich- und Wechselrichter.
Diese Komponenten sind erforderlich, da im elektrischen System (Gleich- und Wechselstro-
me auftreten.

Komponenten der Leistungselektronik machen sich als zentrale Bestandteile Halbleiter-
technologie zu nutze. Zu dieser zihlen vor allem Dioden, Thyristoren, Zweiwegthyristoren,
GTO-Thyristoren (Gate Turn-Off), Feldeffekttransistoren in MOS-Technik (MOSFET),
Bipolartransistoren mit isolierter Gate-Elektrode (IGBT) und IGC-Thyristoren (Integra-
ted Gate-Commutated). Im Bereich mittlerer und hoher Leistungen haben sich die IGBTs
durchgesetzt, wobei die MOSFETSs sich eher fiir den Niederleistungsbereich mit hohen Fre-
quenzen eignen [24].

Bei hohen Leistungen im Megawatt-Bereich stellen die IGBTs zunehmend eine Konkur-
renz zu den in diesem Bereich dominierenden GTOs dar. Dies liegt unter anderem an der
leichten Steuerbarkeit der IGBTs. Weiterhin kombinieren Elemente dieser Art die besten
Eigenschaften der existierenden MOS-Arten und der bipolaren Komponenten mit dem
Ziel, optimale Eigenschaften zu erreichen. Dazu gehort, einen anndhernd idealen Schalter
fiir die zu iibertragenden Leistungen darzustellen. Dariiber hinaus besitzen IGBTs keine
integrierte Diode wie MOSFETs. Das bietet die Moglichkeit, je nach Anwendung des Bau-
teils eine passende externe Speicherschaltdiode zu verwenden. Der grofite Nachteil durch
die Zusammenfiihrung der Eigenschaften von MOS-Bauteilen und bipolaren Elementen
ist ein langsameres Schalten der IGBTs im Vergleich zu MOSFETs [25]. Nichts desto trotz
eignen sich IGBT-Elemente auch fiir die in dieser Arbeit betrachteten Antriebssysteme
zum Finsatz in der integrierten Leistungselektronik.

Die Effizienz der IGBT-Elemente liegt nach [26] zwischen 96 und 98%. In dem Konzept
aus [27] werden fiir die Leistungselektroniken Gleich- und Wechselrichter im hybriden
Antriebssystem Effizienzen von 97% angenommen. Diese Effizienz wird auch fiir die in
dieser Arbeit ins System eingebrachten Elemente der Leistungselektronik angenommen.
Die Leistungsdichte dieser Komponenten ldsst sich schwieriger ermitteln. Mit einer Ori-
entierung an [27] wird eine Leistungsdichte von 15 kW /kg fiir entsprechende Bauteile
angenommen.

2.3.5. Elektrische Leiter

Eine elektrische Leitung kann sich aus einem einzelnen oder mehreren Stromleitern zu-
sammensetzen, die von einem isolierenden Material umgeben sind. Bei den am haufigsten
verwendeten Stromleitern handelt es sich um Kupfer und Aluminium. Beide Materialien
weisen Eigenschaften auf, die Vor- und Nachteile mit sich bringen. Im Vergleich beider
Stromleiter hat Kupfer eine grofsere Leitfihigkeit. Dariiber hinaus ist Kupfer besser ver-
formbar, bietet zugleich eine hohere Zugfestigkeit und ist leicht zu verléten. Allerdings ist
Kupfer auch teurer und schwerer als Aluminium. Da Aluminium nur iiber ca. 60 % der
Leitfahigkeit von Kupfer verfiigt, ist der Durchmesser eines Aluminiumleiters bei gegebe-
nem elektrischen Durchsatz vergleichsweise grofs. Der relativ grofe Durchmesser reduziert
jedoch Koronaentladungen [28|.
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Unter diesem Begriff versteht man Gasentladungen bei lokal hohen elektrischen Feldstar-
ken, die zu Verlusten an elektrischer Energie fiithren. Die Verluste steigen mit abnehmen-
dem Leiterdurchmesser [29]. Einige Eigenschaften der beiden betrachteten Leitermateria-
lien sind in Tab. 2.2 zusammengefasst. Die besseren Leitfahigkeiten von Kupfer sind in

Parameter Einheit Kupfer | Aluminium
Spezifische Leitfihigkeit — [30] | m/(Q - mm?) 56 35
Spezifischer Widerstand ~ [30] | (- mm?)/m | 0.0178 0.0287
Dichte [31][32] g/cm? 8.93 2.7
Zugfestigkeit [31][32] MPa 200 50

Tabelle 2.2.: Kupfer und Aluminium im Vergleich

Tab. 2.2 anhand der héheren spezifischen Leitfihigkeit sowie deren Kehrwert dem spezi-
fischen Widerstand zu erkennen.

Anhand der Dichte zeigt sich allerdings der grofte Vorteil von Aluminium gegeniiber Kup-
fer. So fallen Kabel mit Aluminium als Leitermaterial deutlich leichter aus. Dies ist auch
der entscheidende Grund, warum im Rahmen der in dieser Arbeit betrachteten hybriden
Antriebskonzepte auf Aluminium als Leiterwerkstoff zuriickgegriffen wird.

Neben dem Material muss weiterhin eine bestimmte Art der Verteilung des Stromes fest-
gelegt werden. Dabei bestehen die Moglichkeiten der Verteilung von Gleichstrom (DC -
Direct Current) oder Wechselstrom (AC - Alternating Current) im System. Vor allem bei
den seriell angeordneten hybriden Konzepten stellt die Verteilung aufgrund des grofsen
Anteils des elektrischen Strangs am Gesamtsystem einen mafgeblichen Faktor dar. So
handelt es sich bei dem Output des Generators um Wechselstrom, wobei es sich dabei
auch um die vom Motor bendtigte Stromart handelt. Es stellt sich die Frage, in welcher
Form die Verteilung des Stromes zwischen Generator und Motor verlauft.

In vielen Féllen wird aufgrund der geringen elektrischen Leitungsverluste eine Gleich-
stromverteilung gewéhlt [33]. Dabei zu beriicksichtigen sind aber die Verluste in den
notwendigen Komponenten der Leistungselektronik wie Gleichrichter und Wechselrich-
ter. Allerdings konnen auch die Wechselstromverluste signifikante Werte annehmen, wenn
der Output des Generators nicht in DC umgewandelt wird. Diese Verluste konnen durch
Reduktion der Frequenz des Wechselstroms verringert werden. Das konnte z.B. durch ein
Getriebe realisiert werden, mit dessen Hilfe die Wellendrehzahl der Gasturbine gesenkt
werden konnte. Diese Modifikation wiirde allerdings auch zusétzliches Gewicht sowie einen
hoheren Wartungsaufwand mit sich bringen. Es konnte ganz auf ein Getriebe oder Leis-
tungselektronik verzichtet werden, wenn Generator und Motor synchron mit der gleichen
Drehzahl betrieben werden. Dabei geht jedoch die Moglichkeit der Motordrehzahlsteue-
rung verloren. Dariiber hinaus ist eine Optimierung der Systemeffizienz nur noch begrenzt
moglich [33].

Im parallel hybriden Antriebskonzept ist ein Wechselrichter im Strang erforderlich, um
den Gleichstrom der Batterie in Wechselstrom fiir den elektrischen Motor umzuwandeln.
Da die Leitungsverluste bei der DC-Verteilung geringer sind und die Leistungselektronik
optimalere Drehzahlbereiche der Antriebskomponenten ermdoglicht, wird fiir die hybrid-
elektrischen Architekturen im Rahmen dieser Arbeit eine Gleichstromverteilung gewéhlt.
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Bei der Auslegung der elektrischen Leitungen gilt weiterhin zu entscheiden, ob die Leiter
aus einem soliden (solid core wires) oder mehreren miteinander verwundenen Drahtadern
(stranded wires) bestehen. Die mehradrigen Leitungen verfiigen iiber eine hohere Flexi-
bilitdt als Leitungen, die nur aus einem Draht bestehen. Allerdings weist eine mehradrige
Leitung auch einen hoéheren elektrischen Widerstand auf als eine einadrige Leitung glei-
chen Durchmessers. Zu begriinden ist dies mit der gréferen Querschnittsfliche einadriger
Leiter im Vergleich zu Stromleitern eines mehradrigen Leiters durch deren unvermeidliche
Aderspalten. Dariiber hinaus sind mehradrige Leiter teurer im Fertigungsprozess [34].
Um eine moglichst grofie Freiheit in der Auslegung des hybrid-elektrischen Antriebsstrangs
zu ermoglichen, werden im Rahmen dieser Arbeit aufgrund der héheren Flexibilitdt mehr-
adrige Leitungen angenommen. Eine solche Leitung fiir den Mittelspannungsbereich ist
in Abb. 2.7 dargestellt. Zu erkennen ist, dass der Kabelkern sich in diesem Fall aus 19
Aluminiumstrangen zusammensetzt. Weiterhin abgebildet ist eine Isolierschicht, auf die
spéter in diesem Abschnitt eingegangen wird.

Abbildung 2.7.: Aluminiumkabel fiir den Mittelspannungsbereich [35]

Bevor die Masse der elektrischen Leitung bestimmt werden kann, muss die Spannung des
Systems festgelegt werden. Hohe Spannungen fithren dabei zu einer Reduktion der Ka-
belmasse. Fiir die Integration von elektrischen Systemen in Verkehrsflugzeuge wird daher
oft eine Spannung zwischen 1000 und 3000 V angenommen [36]. Im Rahmen dieser Arbeit
wird mit 1000 V eine Systemspannung im unteren Bereich des angegebenen Spektrums
gewéhlt, um einen konservativeren Weg bei der Gewichtsabschitzung einzuschlagen.

Um ein realistisches Kabelgewicht zu erhalten, wird auf Basis der bisherigen Annahmen
eine heutzutage in elektrischen Leitungen verwendete Aluminiumlegierung angenomimen.
Diese wird als AA-8000 bezeichnet. Diese Legierungsreihe stellt den Werkstoff dar, der als
Leiter in modernen Aluminiumleitungen verwendet wird [37]. Neben dem Hauptbestand-
teil Aluminium konnen Legierungen dieser Reihe unter anderem nennenswerte Mengen an
Zinn, Lithium oder Eisen enthalten [38|. Die Kombination der Bestandteile dieser Legie-
rungsreihe fithren zu guten Festigkeitseigenschaften sowie einem hohen Widerstand gegen
Korrosion. Durch Warmebehandlung des Gemisches wird das Material flexibel und kann
dadurch besser verformt werden ohne dass es zu Rissen oder Briichen kommt [39].

Um auf das Gewicht des elektrischen Leiters schliefsen zu konnen, muss zunéchst der Lei-
tungsquerschnitt bestimmt werden. Dafiir wird im ersten Schritt die elektrische Strom-
stiarke ermittelt.
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Diese ist durch die zu iibertragende Leistung sowie durch die definierte Systemspannung
gegeben [40]:

Pel
Uel
Die Stromstéirke wird anschliefend im Ohm’schen Gesetz verwendet, um die Verlustspan-
nung iiber der Leitung zu berechnen:

I= (2.2)

Uav =R, -1 (2.3)
Der Leitungswiderstand wird iiber folgenden Zusammenhang bestimmt [41]:

:pAl'L

Ry A,

(2.4)

Bei p4; handelt es sich dabei um den spezifischen Widerstand des Aluminiumleiters. Dieser
wird fiir den Werkstoff AA-8030 als 0,029730hm - mm?/m angenommen [42]. Weiterhin
vertreten sind die Kabelldnge L sowie der Leitungsquerschnitt A;. Die erforderliche Ka-
bellinge wird aufgrund der Gesamtlange des Flugzeuges von ca. 27 m auf 15 m geschétzt.
So konnen die elektrischen Kabel auf iiber der Hélfte der Flugzeuglinge verlegt werden.
Setzt man nun Formel 2.4 in 2.3 ein, so erhélt man die vollstdndige Funktionsgleichung fiir
die Verlustspannung in Abhéngigkeit von der unbekannten Querschnittsfliche des Leiters:

I-pa-L

Uygv =
LV A,

(2.5)

Mit einer nach [43] angenommenen zu iibertragenden Leistung von 2000 kW und der
Systemspannung 1000 V ldsst sich exemplarisch der in Abb. 2.8 dargestellte Graph der
Verlustleistung tiber der Leitung in Abhéngigkeit vom Leitungsquerschnitt erstellen.
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Abbildung 2.8.: Spannungsabfall {iber dem Leitungsquerschnitt
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Ebenfalls ins Diagramm aufgenommen ist eine vergleichbare Kupferleitung mit einem
spezifischen Widerstand von 0,017421 Ohm - mm?/m [44]. Beide Kurven zeigen einen iihn-
lichen Verlauf. So sinkt der Spannungsverlust iiber der Leitung mit steigendem Leitungs-
querschnitt. Wird der Leitungsquerschnitt jedoch sehr klein, steigen die Spannungsver-
luste unendlich stark an. Weiterhin zu erkennen ist, dass die Aluminiumleitung aufgrund
des hoheren spezifischen Widerstands einen gréfseren Querschnitt fiir einen bestimmten
Spannungsverlust aufweist als die Kupferleitung. Da das Gewicht im vorliegenden An-
wendungsfall jedoch als kritischer angesehen wird als das Volumen der Leitung, bleibt die
Wabhl fiir das hybrid-elektrische System bei der Aluminiumleitung. Die zuldssigen Ver-
luste der elektrischen Leitung sollten nach [45] nicht mehr als 1% betragen. Mit diesem
Grenzwert kann im Diagramm der zugehorige Leitungsquerschnitt abgelesen werden. Dies
erfolgt abhéngig von der an der Leitung anliegenden elektrischen Leistung.

Mit Festlegung des Kabelkerns kann im folgenden Schritt die Isolierung des Kabels be-
stimmt werden. Als Isoliermaterial wird der Kunststoff XLPE angenommen. Die Abkiir-
zung steht fiir ,cross-linked polyethylene“. Dieses Material wird mit Hilfe von hohem Druck
aus Polyethylen unter Hinzufiigung von organischen Peroxiden hergestellt. Als Isolator fiir
Mittel- und Hochspannungskabel zeichnet sich XLPE vor allem durch seinen geringen di-
elektrischen Verlust aus. Dieser ist niedriger als der von Kabeln, die mit PVC isoliert sind
[46].

Um das Gewicht der Leitung mdoglichst genau bestimmen zu kénnen, wird der ermittelte
Leitungsquerschnitt verwendet, um mit Hilfe der in Abb. 2.9 dargestellten Tabelle aus
[35] das Gewicht in Kilogramm pro Meter der Leitung zu bestimmen.

Aluminum 8000 XLPE Insulated, 1000 V / 2000 V

‘ Thickness Outside Diameter Net Weight

‘ MNumber of

Insulation Approximate Approximate

Strands | mil | i ' Ib/kft

& 7 85 | 035 | 63

4 7 85 039 84

2 7 85 045 120

1 19 105 052 157
10 19 105 0.56 184
20 19 105 0.60 223
30 19 105 065 266
4/0 19 105 0.70 319
250 37 120 078 319
300 @ 120 083 | 438
350 37 120 087 496
400 3 120 092 | 554
450 37 120 0.96 605
500 %7 120 0.99 | 665
600 61 135 1.10 798
750 61 135 120 966

" 1000 | 61 135 { 135 | 1240 _

Abbildung 2.9.: Gewicht von AA-8000-Leitungen mit XLPE-Isolierung
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Dafiir muss die passende AWG-Grofe ausgewihlt werden. Die Abkiirzung ,AWG* steht
fiir ,American Wire Gauge*. Es handelt sich hierbei um ein System zur Grokeneinteilung
von runden elektrischen Kabeln. Die Grofe 4/0 ist per Definition auf einen Durchmesser
von 0,46 inch festgelegt, was ca. 11,68 mm entspricht. AWG 36 ist auf einen Durchmesser
von 0,005 inch festgelegt. Zu erkennen ist, dass grofser werdende AWG-Nummern kleinere
Kabeldurchmesser angeben [47|. Der Leitungsdurchmesser, der sich aus der ermittelten
Leitungsflache ergibt, wird verwendet, um eine bestimmte AWG-Gréfe zu ermitteln. Bei
niedrigen von den Kabeln zu iibertragenden Leistungen kann die AWG-Grofe auf 6 oder
hoher steigen, wobei es sich dabei um sehr kleine Kabeldurchmesser handelt. Die minimale
AWG-Grofse der Kabel wird im Rahmen der folgenden Betrachtungen auf 6 festgelegt. Dies
entspricht einem Durchmesser von ca. 4,1 mm. Im letzten Schritt wird das aus der Tabelle
zugehorige Gewicht pro Leitungsmeter bestimmt, das zur Berechnung des Gesamtgewichts
der Leitung benutzt wird.

2.4. Theorie zur Auslegung von Gasturbinen

Im Rahmen dieser Arbeit wird zunéchst ein bestehendes Triebwerk nachmodelliert. Im
anschliefsenden Schritt wird eine neue Gasturbine basierend auf der gleichen Konfiguration
ausgelegt. Bei beiden Prozessen werden dabei die Komponenten der Gasturbine beschrie-
ben und zusammengefiigt, um auf diese Weise das Gesamtsystem abbilden zu kdénnen.
Dazu miissen Parameterwerte der Gasturbinenkomponenten ermittelt werden, die nicht
direkt gegeben sind. Die Qualitat der ins Modell implementierten Daten bestimmt die Gii-
te des entstehenden Gesamtmodells. Durch die ins Modell eingebrachten Werte werden
die Komponenten ausgelegt und dimensioniert. Die Ergebnisse dieses Prozesses hingen
dann von der zur Verfiigung stehenden Datenbasis ab, aus der die implementierten Daten
stammen [48].

Im Rahmen dieser Arbeit wird hauptséchlich auf statistische Werte und daraus entste-
hender Entwicklungstendenzen aus [48] und [49] zuriickgegriffen. Die daraus vorliegende
Datenbasis umfasst unter anderem Kreisprozess- und Leistungsdaten sowie Auslegungs-
daten der einzelnen Gasturbinenkomponenten aus dem Zeitraum von 1970 bis 1996 [48].
Daraus ergeben sich Tendenzen, die zur Extrapolation der Daten genutzt werden, um die
Gasturbinenneuauslegung zu realisieren. Bei dieser Neuauslegung wird ein héherer Tech-
nologiestand angenommen, um auf diesem Weg eine moderne Gasturbine abbilden zu
konnen. Im Folgenden wird daher allgemein auf die Entwicklung des Technologiestandes
eingegangen. Da es bei der Integrierung der neuausgelegten Gasturbine in das hybrid-
elektrische Antriebssystem unter anderem auch zu Verdnderungen der Dimensionen des
Triebwerkes kommt, wird im Folgenden auch das Vorgehen in diesem Punkt geschildert.

2.4.1. Technologiestand und Entwicklung

Bei dem im Rahmen dieser Arbeit betrachteten Triebwerkstyp handelt es sich um ein
Turboprop-Triebwerk. Bei diesem Konzept wird ein Propeller durch eine Gasturbine
angetrieben. Das Kerntriebwerk ist dabei &hnlich aufgebaut wie das eines Turbofan-
Triebwerkes.
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So gelangt die Luft iiber einen Einlauf ins Triebwerk und wird dort durch Kompressoren
verdichtet. Anschliefsend wird die verdichtete Luft in einer Brennkammer mit Kraftstoff
vermischt und entziindet, wobei chemische Energie in Form von thermischer Energie frei-
gesetzt wird.

Bei den darauf folgenden Komponenten handelt es sich um Turbinen, in denen die Luft
entspannt wird. Bei diesem Prozess wird thermische in mechanische Energie umgewandelt.
Diese Energie wird zum einen dazu verwendet, die Verdichter anzutreiben, zum anderen
wird der Propeller iiber die Antriebswelle mit Energie versorgt. So kann die erforderliche
Vortriebsleistung erzielt werden. Die restliche Energie wird anschliefend iiber eine Schub-
diise in kinetische Energie umgesetzt. Bei diesem Triebwerkstyp macht dies allerdings nur
einen sehr kleinen Teil des Gesamtschubs aus.

Ziele der Weiterentwicklung von Triebwerken sind unter anderem deren Leistungssteige-
rung und die Reduzierung des Kraftstoffverbrauchs. Um dies zu erreichen, kann beispiels-
weise der thermodynamische Kreisprozess im Kerntriebwerk verbessert werden. Neben
dem Druckniveau in der Gasturbine stellt die Temperatur am Turbineneintritt dabei
einen zentralen Parameter da, um die Leistungsfahigkeit der Gasturbine zu verbessern.
So gingen viele bisherige Entwicklungen in Richtung Temperaturerh6hung am Verdichter-
austritt und Turbineneintritt. Diese Entwicklung wird sich allerdings zeitlich nicht unbe-
grenzt fortsetzen lassen. So ist die Erhéhung der Verdichteraustrittstemperatur limitiert
durch die Werkstoffentwicklung. Bei Verwendung metallischer Werkstoffe kann diese Tem-
peratur nicht viel weiter erhht werden. Inwiefern dort nichtmetallische Werkstoffe in der
Zukunft eine Losung darstellen kénnen, steht abschliefsend noch nicht fest.

Die Brennkammeraustrittstemperatur nahert sich vor allem bei militarischen Triebwerken
immer weiter den stochiometrischen Bedingungen an [48|. Diese Bedingungen beschreiben
die vollstdndige Verbrennung des Luft-Kraftstoff-Gemischs durch die Zufiihrung der rich-
tigen Menge an Luft. Unter stéchiometrischen Bedingungen werden die héchstmdglichen
Flammentemperaturen erreicht. Diese Temperatur fallt wieder ab, wenn mehr Kraftstoff
oder Luft zugefiihrt wird, da in diesem Fall eine gréfere Stoffmenge erhitzt werden muss
[50]. Die zivilen Triebwerke haben noch einen groferen Abstand zu dieser Grenze, ndhern
sich aber langsam an. Bei Betrachtung der Schadstoffemissionen ist die Anndherung im
zivilen Bereich zusitzlich problematischer [48]. Dies ist dem Effekt geschuldet, dass mit
steigender Temperatur der Verbrennung auch die erzeugte Menge an Stickoxiden (NOx)
steigt [51].

Der Technologiestand des Hochdruckbereichs der Gasturbine stellt also einen wesentli-
chen Faktor fiir die Effektivitdt und Wirtschaftlichkeit des gesamten Triebwerks dar und
hdngt stark von den maximalen Temperaturen an Verdichteraustritt und Turbinenein-
tritt ab. Ebenfalls wichtig fiir den thermischen Wirkungsgrad der Gasturbine sind neben
den beschriebenen Temperaturen auch technische Daten der Komponenten. Dazu gehdren
z.B. die Wirkungsgrade der Turbokomponenten Verdichter und Turbine, Druckverluste in
Brennkammer und Kanélen sowie der erforderliche Kiihlluftmassenstrom des Kiihlsystems
[48]. Im Rahmen dieser Arbeit werden bei der Nachmodellierung des Triebwerkes und der
Neuauslegung der Gasturbine daher insbesondere diese Komponentenparameter betrach-
tet.
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2.4.2. Einfluss der Gasturbinengrolie

Bei der Auslegung der Gasturbine fiir die hybriden Antriebskonzepte werden abhéngig
vom Aufbau des Systems unterschiedliche Leistungsanforderungen an die Gasturbine ge-
stellt. Aus diesem Grund verdndern sich die Dimensionen der einzelnen Komponenten im
System und damit variiert auch die Gréfe der gesamten Gasturbine. Als Parameter fiir die
Grofse der Gasturbine kann der korrigierte Durchsatz durch das Kerntriebwerk verwendet
werden, da dieser mafgebend fiir die geometrischen Abmessungen ist.

Bei der Dimensionierung der Gasturbine kommt es zu Verdnderungen der Werte der Kom-
ponentenparameter. So fiilhren kleinere korrigierte Durchsétze eher zu einer stirkeren Ver-
ringerung und Streuung der Wirkungsgrade von Verdichtern und Turbinen. Ursachen da-
fiir sind [48]:

e die Qualitat der Schaufelprofile abhéngig von den Fertigungstoleranzen in Relation
zu den Abmessungen des Profils

e das Hohen zu Seitenverhaltnis der Schaufeln bei Turbinen

e die Grofe der Radialspalte, welche bei sehr kleinen Komponentendimensionen nicht
mehr im gleichen Verhéltnis zum Durchmesser oder der Schaufelh6he reduziert wer-
den kann

e der allgemeine konstruktive Standard, was z.B. die Ebenheit der Gehadusekontur
betrifft

Die Streuung der Wirkungsgrade in den vorliegenden Datenquellen hat vor allem folgende
Griinde [48]:

e bei der Riickrechnung der Wirkungsgrade aus Leistungsdaten treten generell Unsi-
cherheiten auf

e Wirkungsgrade, die direkt in Quellen angegeben sind, unterscheiden sich z.T. in
ihrer Definition, was besonders bei Turbinen mit Schaufelkiihlung der Fall ist

e bei Turbinen der Einfluss radialer Temperaturprofile auf die Definition des Wir-
kungsgrades

e die Punkte, an denen die Komponenten betrieben werden; so werden bei Betrieb-
spunkten wie TO (Takeoff) oder MCR (Maximum Cruise) nicht unbedingt die op-
timalen Komponentenwirkungsgrade erreicht, was besonders fiir Verdichter gilt

e der Einfluss der Konstruktion auf die Radialspalte, was in diesem Sinne mit kom-
pensierenden Gehdusen oder einer aktiven Spaltkontrolle beeinflusst werden kénnte

e im Zusammenhang mit der Rauhigkeit der Schaufeln die Unsicherheiten in der Ab-
schiatzung des Re-Einflusses

e die Gestaltung der Leitrdder ohne oder mit Innenringen

e die Ermittlung von Abmessungen unterliegt einer begrenzten Genauigkeit, was eine
Auswirkung auf die Bestimmung mechanischer und aerodynamischer Parameter hat
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Bevor die Wirkungsgrade n,,; in Abhéngigkeit des korrigierten Massenstroms und damit
der Grofe der Gasturbine angegeben werden, findet eine Normierung dieser Komponenten-
wirkungsgrade auf RNI = 1 statt. Die Abkiirzung RNI steht dabei fiir ,,Reynolds-Number
Index“. Definiert ist dieser Parameter als [48]:

Vref
v
Bei v handelt es sich um die kinematische Zahigkeit. Wie in Anhang A niher gezeigt,
kann die Normierung auf RNI = 1 in einfacher und homogener Weise erfolgen, ohne dass
dazu Informationen iiber geometrische Abmessungen der Beschaufelung vorliegen miissen
[48]. In dieser Art sind in der vorliegenden Quelle alle Verdichter- und Turbinendaten

normiert.

Die auf RNI = 1 normierten Wirkungsgrade 7, konnen nach einem iterativen Prozess
als Funktionen von Mp,,.. oder EIS dargestellt werden [48]. EIS steht dabei fiir ,Entry
into Service®, beschreibt das Jahr der Inbetriebnahme der entsprechenden Komponen-
te und ist so ein Parameter fiir dessen Technologiereife. Unter My, versteht man den
korrigierten Massenstrom, der den Bezug zur Gasturbinengrofe darstellt. Die polytropen
Wirkungsgrade von Verdichtern und Turbinen héngen in einer &hnlichen Tendenz wie der
Re-Abhéngigkeit von My, ab [48]:

1_77])01 Mkorr o
= 2.7
(3 27)

*
1- 77pol korr

RNI = (2.6)

Bei 1, und My, handelt es sich auch in diesem Fall um normierte Gréken. Um den
Wert fiir den normierten korrigierten Durchsatz zu ermitteln, werden alle Wirkungsgrade
fiir RNI = 1 und FEIS = 1995 normiert und iiber My,,, aufgetragen. Das dabei fiir die
Verdichter entstehende Diagramm zeigt Abb. 2.10. Bei den eingezeichneten einstufigen
Fans sind andere Parameter als der korrigierte Durchsatz mafsgebend fiir den Wirkungs-
grad. In Bezug auf den Grofseneinfluss wird diese Komponente daher in der vorliegenden
Quelle vernachlassigt. So wird der korrigierte Durchsatz fiir Verdichter und Turbinen auf
Miorr = T0kg/s festgelegt. Oberhalb dieses Wertes wird der Grofeneinfluss als vernach-

ldssigbar betrachtet [48].

Parameter | Einheit | Verdichter Turbinen
M., kg/s 70 70

Mol - 0,875...0,935 | 0,920...0,970
Mol - 0,905 0,945

m - 0,063 0,236

o - 0,63 0,85

Tabelle 2.3.: Parameter zur Ermittlung des polytropen Wirkungsgrades nach [4§]

Tab. 2.3 fasst die Werte der relevanten Parameter fiir die Ermittlung des polytropen
Wirkungsgrades von Verdichter und Turbine zusammen. Wiederzufinden ist der normier-
te korrigierte Durchsatz fiir Verdichter und Turbine sowie der Bereich des normierten
polytropen Wirkungsgrades. Dariiber hinaus ist der Exponent m fiir Verdichter und Tur-
binen aufgefiihrt sowie der Korrelationsparameter o, der die Streuung bei der Darstellung
statistischer n-Werte betrifft.
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Abbildung 2.10.: Grofeneinfluss bei Verdichtern [48]

2.5. Leistungsrechnung von Gasturbinen

Um ein Triebwerksmodell auszulegen, sind immer wieder Berechnungen der Triebwerks-
leistung und anderer fiir die Auslegung wichtiger Parameter erforderlich. Dazu geh6ren
Massenstrome als dimensionierende Groéfen sowie Driicke und Temperaturen zur Beschrei-
bung des thermodynamischen Kreisprozesses der Gasturbine. Diese Ausgangsdaten fiir die
Auslegung des Triebwerks werden durch den Prozess der Leistungssynthese generiert. Un-
ter diesem Prozess versteht man die Berechnung des Leistungs- und Betriebsverhaltens
des Triebwerks als Gesamtsystem. Dieses ergibt sich aus der Kombination (Synthese) der
einzelnen Komponenten des Triebwerks. Dabei nehmen vor allem die Komponenten Ein-
lauf, Verdichter, Kanéle, Brennkammer, Turbinen, Mischer, Diisen und je nach Modell
auch Wirmetauscher und Nachbrenner wichtige Rollen fiir die Leistungssynthese ein.
Um das physikalische Verhalten der Triebwerkskomponenten zu beschreiben, wird auf
eindimensionale analytische oder empirische Modelle zuriickgegriffen. Zustandsinderun-
gen des durch die Komponenten stromenden Fluides werden durch Energiezufuhr oder
-abfuhr oder durch Druckverluste in der jeweiligen Komponente hervorgerufen. Um solche
Rechnungen durchzufiihren, kdnnen auch Simulationen mit Hilfe von Computersystemen
genutzt werden. Fiir derartige Simulationen des Leistungs- und Betriebsverhaltens von
Gasturbinen werden Leistungssyntheseprogramme verwendet.

Unterschieden werden dabei die Programme, die bereits Antriebskonfigurationen wie z.B.
Einwellen-Einstrom-Strahltriebwerke fest vorgeben und solche Programme mit modula-
rem Aufbau. Mit letzteren konnen beliebige Triebwerkskonfigurationen abgebildet werden.
Auf diese Weise konnen beispielsweise auch zukiinftige Triebwerkskonzepte simuliert wer-
den [52].
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Ein Programm dieser Art eignet sich daher am besten fiir die im Rahmen dieser Arbeit
zu simulierenden Antriebssysteme. Bei dem im Folgenden verwendeten Programmsystem
,GTlab Performance handelt es sich um solch ein modular aufgebautes Leistungssynthese-
programm. Das Programmsystem ,GTlab“ wird beim DLR im Institut fiir Antriebstechnik
Abteilung Triebwerk entwickelt und umfasst verschiedene Module. Dazu geho6ren:

e Performance
e Sketchpad
e Predesign

Im Modul ,,GTlab Sketchpad® konnen mit Hilfe schneller Berechnungsverfahren erste
Ringraume der Turbomaschine, Triebwerksabmessungen und Systemgewichte ermittelt
werden. Das Modul ,,Predesign® bietet eine Triebwerksvorentwurfsumgebung. Damit kén-
nen z.B. zukiinftige Triebwerkskonzepte multidisziplindr vorausgelegt und bewertet wer-
den. Ausgegangen wird dabei von dem thermodynamischen Modell der Gasturbine und
eine Anwendung des Moduls bis zur Detailauslegung der Triebwerkskomponenten ist mog-
lich [53].

Um stationdre und transiente Leistungsrechnungen von Gasturbine durchfiihren zu kon-
nen, wird das modular aufgebaute Programm ,GTlab Performance* verwendet [53]. Bei
diesem Aufbau wird jedes Triebwerksmodul durch ein Modul im Rechenprogramm abge-
bildet. Vorhanden sind also z.B. Einlaufmodule, Verdichtermodule, Brennkammermodule,
Turbinenmodule und mehr. Jedes Modul verfiigt {iber eine Schnittstelle, an der es mit
anderen Modulen in jeder sinnvollen Reihenfolge verbunden werden kann. Das Zusam-
menspiel der Triebwerksmodule an den Ein- und Ausgingen der Komponenten wird {iber
die Vertriglichkeitsbedingungen Leistungsgleichgewicht, Massenerhaltung und Energieer-
haltung sichergestellt [52]. Das durch die Komponenten strémende Fluid wird in GTlab
als halbideales Gas modelliert. So erfolgt die Beriicksichtigung der spezifischen Warme
bzw. des Isentropenexponenten als Funktion der Temperatur [52].

2.5.1. Design Rechnung

Bei der Leistungssynthese handelt es sich bei dem ersten berechneten Betriebspunkt um
den Auslegungspunkt der Gasturbine. Alle enthaltenen Komponenten werden in diesem
Punkt thermodynamisch ausgelegt. Bei dem Auslegungspunkt (Design Point) handelt es
sich in der Regel um einen Volllastpunkt des Triebwerks. Durch die Definition der ein-
zelnen Komponentenparameter wird der Arbeitsprozess der Gasturbine in diesem Punkt
so festgelegt, dass die Randbedingungen beziiglich des Gesamtsystems getroffen werden.
Bei diesen Randbedingungen kann es sich z.B. um Schubanforderungen, spezifische Brenn-
stoffverbrauche oder bestimmte Temperaturen im System handeln, die eingehalten werden
miissen. Wichtige Parameter stellen dabei der Triebwerksdurchsatz, das Verdichterdruck-
verhiltnis und die Turbineneintrittstemperatur dar. Werden neben den Auslegungspa-
rametern auch Auslegungs-Machzahlen angenommen, ergeben sich durchstromte Quer-
schnitte der Komponenten. Diese werden fiir die Teillastrechnungen beibehalten [52].
Bei der Berechnung des Auslegungspunktes (Design-Punkt-Rechnung) werden die Kom-
ponenten der Gasturbine also auch auf bestimmte geometrische Werte festgelegt.
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Im Leistungssyntheseprogramm GTlab Performance werden den Triebwerksmodulen im
Rahmen der Berechnung des Auslegungspunktes wie beschrieben bestimmte Parameter-
werte zugewiesen. Die Art der Parameter hangt dabei von der betrachteten Komponente
ab. So werden Einlauf und Kanéle durch Druckverlustwerte beschrieben. Der Verdichter
wird hingegen durch ein vorgegebenes Druckverhéltnis und einen polytropen Wirkungs-
grad modelliert. Jedes Modul der Gasturbine wird auf diese Weise abgebildet, um die an-
schliefende Berechnung des Gesamtsystems zu ermdoglichen. Diese Berechnung wird {iber
ein Gleichungssystem realisiert, das unabhéngige (Independents) und abhéngige Variablen
(Dependents) enthélt. Bei den Dependents handelt es sich um die bereits beschriebenen
Randbedingungen beziiglich des Gesamtsystems. Diese Variablen bestimmen Leistungs-
oder Schubanforderungen an das Triebwerk. Die Independents werden dem Rechenpro-
gramm im Gleichungssystem als Variablen freigegeben, um die abhéngigen Variablen und
die voreingestellten Komponentenparameter erfiillen zu kénnen. Beispiele fiir Indepen-
dents sind das Treibstoff-Luft-Verhéltnis in der Brennkammer (FAR - Fuel to Air Ratio),
der Triebwerksdurchsatz und die Wellendrehzahlen.

Zur Berechnung des Triebwerksverhaltens im Off Design werden im Rahmen dieser Ar-
beit generische Komponentenkennfelder verwendet. Diese werden mit den Ergebnissen
der Design Rechnung skaliert und so auf die ausgelegte Gasturbine angepasst. Fiir die
Skalierung werden die entsprechenden in der Auslegung ermittelten Parameter Wirkungs-
grade, Druckverhéltnisse und Drehzahlen genutzt. Wie die Komponentenkennfelder in der
Leistungsrechnung im Off Design eingesetzt werden, wird im Folgenden beschrieben.

2.5.2. Off-Design Rechnung

Bei der Berechnung von Teillastpunkten liegen keine direkten Informationen zu Kompo-
nentenparametern vor, somit miissen die erforderlichen Daten auf andere Weise gewonnen
werden. Da die analytische Ermittlung der meisten Komponentencharakteristiken nur mit
grofsem zeitlichen Aufwand und entsprechender vorliegender geometrischer Daten zu rea-
lisieren ist, werden Komponentenkennfelder fiir die Teillastrechnung verwendet. Die Qua-
litit der Ergebnisse der Rechnung hiingt dabei von der Giite der eingesetzten Kennfelder
ab. Komponentenkennfelder dieser Art werden entweder durch Messungen oder aufwen-
dige Rechnungen erstellt und machen die Beriicksichtigung mehrdimensionaler Effekte in
der Arbeitsprozesssynthese moglich [52].

In Abb. 2.11 ist das Beispiel eines Verdichterkennfeldes dargestellt. Dieses Komponen-
tenkennfeld gibt den Zusammenhang zwischen Verdichterdruckverhéltnis, Drehzahl, Wir-
kungsgrad und korrigiertem Durchsatz wieder. Es kann beispielsweise bei der Bestimmung
von Massendurchsidtzen im Nieder- und Hochdruckverdichter aus den jeweiligen Kom-
ponentenkennfeldern eine Differenz auftreten. Dieses Beispiel zeigt, dass Teillastpunkte
aufgrund der Verwendung entsprechender Kennfelder iterativ bestimmt werden miissen.
In dem angedeuteten Fall wire der Fehler z.B. durch die iterative Anpassung der Dreh-
zahl des Verdichters und dem Beta-Wert auszuloschen. Bei dem ,Beta-Wert” handelt es
sich um eine Hilfskoordinate im Verdichterkennfeld. Zusammen mit der Drehzahllinie be-
stimmt sie die Lage eines Betriebspunktes im Komponentenkennfeld. Die Notwendigkeit
der Beta-Linien im Kennfeld wird besonders deutlich im Bereich senkrechter und ho-
rizontaler Drehzahllinien, wo mit deren Hilfe eindeutige Werte fiir den Durchsatz, das
Druckverhéltnis sowie den Wirkungsgrad ermittelt werden kénnen [52].
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Abbildung 2.11.: Beispiel eines Verdichterkennfeldes

Ahnlich zur Design Rechnung wird auch im Off Design ein Gleichungssystem zur Leis-
tungsrechnung eingesetzt. Neben den abhédngigen und unabhingigen Variablen werden
dabei zusétzlich dufere Rahmenbedingungen (Boundary Conditions) definiert, die bei der
Design Rechnung als Komponentenparameter bereits ins Modell implementiert werden.
Bei diesen kann es sich z.B. um eine bestimmte Geschwindigkeit und Hohe handeln, in der
das Triebwerk betrieben wird. Des Weiteren kann eine Temperaturabweichung gegeniiber
der Standardatmosphére beriicksichtigt werden. Als Dependents werden in diesem Fall
Randbedingungen wie z.B. Leistungs- oder Schubanforderungen sowie Leistungsgleichge-
wichte auf den mechanischen Wellen oder Massenstromgleichgewichte definiert. Bei den
unabhéngigen Variablen handelt es sich um Parameter wie z.B. den Beta-Werten der
einzelnen Komponentenkennfeldern oder den Drehzahlen der mechanischen Wellen.
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3. Auslegung des Referenztriebwerks

Im Rahmen dieser Arbeit soll eine Gasturbine ausgelegt werden, die in den hybrid-
elektrischen Antriebsstrang integriert werden kann. Dafiir wird zunéchst das aktuell an
der ATR72-500 eingesetzte Turboprop-Triebwerk PW127F ausgelegt. Dieses wird fiir die
Neuauslegung als Referenzkonfiguration dienen. So kann eine Orientierung an Parameter-
werten des Triebwerks stattfinden. Dazu wird das PW127F im ersten Schritt vorgestellt.
Daraufthin wird das Triebwerk in GTlab modelliert. Anschliefsend werden Betriebspunkte
und Leistungsanforderungen an die Gasturbine definiert und basierend darauf wird die
Leistungssyntheserechnung durchgefiihrt. Im letzten Schritt werden die Ergebnisse der
Rechnung dargestellt und validiert.

3.1. Das Triebwerk PW127F

Die ATR72-500 wird durch zwei Turboprop-Triebwerke des Typs PW127F von Pratt&
Whitney angetrieben. Es handelt sich dabei um eine drei-Wellen Konfiguration mit freier
Leistungsturbine. Wie in Abb. 3.1 zu erkennen, ist letztere nicht mit einem Verdichter,
sondern iiber ein zweistufiges Getriebe direkt mit dem Propeller verbunden. Der Luf-
teinlass ins Kerntriebwerk befindet sich unterhalb der Propellerachse und fiihrt zu einem
S-férmigen Einlauf. Durch diesen gelangt die eingesaugte Luft zu zwei hintereinander
angeordneten Radialverdichtern, die sich auf zwei verschiedenen konzentrischen Wellen
befinden. Diese werden jeweils von einer einstufigen Axialturbine angetrieben [54].

Die Luft wird iiber einen Ring aus gebogenen Rohrleitungen vom Diffusor des Nieder-
druckverdichters (LPC) zum Eintritt des Hochdruckverdichters (HPC) geleitet. Anschlie-
flend gelangt die Luft in eine Ringbrennkammer mit riickseitigem Einfluss, in der sie
iiber 14 druckluftbetriebene Treibstoffeinspritzdiisen mit Kraftstoff vermischt wird. Ent-
ziindet wird das Gemisch mit Hilfe zweier Ziindkerzen. Hinter der Brennkammer folgt
im Hochdruckbereich eine einstufige Axialturbine (HPT) mit 47 luftgekiihlten Blittern.
Auch die darauffolgende Niederdruckturbine (LPT) ist einstufig ausgelegt. Bei der bereits
erwihnten Leistungsturbine (PWT) handelt es sich um eine zweistufige Konfiguration mit
ummantelten Blattspitzen [54].
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Ll

Abbildung 3.1.: Schnittdarstellung eines Triebwerkes der PW120-Familie [55]

3.2. Modellierung des PW127F

Um sowohl beziiglich der Konfiguration sowie der thermodynamischen Gréfen eine Re-
ferenz fiir die Neuauslegung der Gasturbine zu erhalten, wird das Triebwerk PW127F in
GTlab abgebildet. Dabei ist das Ziel nicht die exakte Nachbildung dieses Triebwerktyps,
sondern eher ein Modell gleicher Konfiguration und plausibler Werte zu konstruieren, das
dieser Gasturbine nahekommt. Um dies zu erreichen, wird das Triebwerk zunéchst aus
vielen Einzelmodulen in GTlab zusammengefiigt.

Abb. 3.2 zeigt das dadurch entstandene Modell. Den beiden Radialverdichtern wird jeweils
das gleiche Druckverhéltnis im Design-Punkt zugewiesen. Als Auslegungspunkt wird der
hochbelastete Betriebspunkt Takeoff gewéhlt. Insgesamt betragt das Verdichterdruckver-
héltnis [1¢ = pi3/per nach [55] 15,77. Zwischen den beiden Verdichtern ist eine zusétzliche
Rohrleitung eingefiigt, mit der die Umlenkungsverluste der gebogenen Rohrleitungen ab-
gebildet werden konnen.
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Abbildung 3.2.: Modellierung des PW127F in GTlab
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Diese werden auf 1,5% geschétzt. Nach [56] nehmen die Druckverluste in Brennkammern
Werte zwischen 2,5 und 5% an. Da es sich im vorliegenden Fall um eine Brennkammer
mit riickseitigem Einfluss handelt und um Stromungsverluste in den Rohrleitungen im Be-
reich der Turbinen zu berticksichtigen, wird ein Druckverlust von 6% angenommen. Die
Implementierung der mechanischen Wellendrehzahlen orientiert sich an [43]. Die Drehzahl
der Niederdruckwelle wird dabei auf 28000 RPM festgelegt, die der Hochdruckwelle auf
33900 RPM und die Drehzahl der Antriebswelle liegt bei 1200 RPM. Die Parameter aller
Komponenten sind in Anhang B dargestellt.

Im Folgenden wird auf wesentliche Parameter zur Beschreibung des Gasturbinenverhal-
tens eingegangen. Dazu gehoren die polytropen Wirkungsgrade der Turbokomponenten.
Auferdem werden das Kiihlsystem und die Ermittlung des erforderlichen relativen Kiihl-
luftmassenstroms beschrieben. Dariiber hinaus wird auf die Beschreibung des Propeller-
verhaltens durch die Erstellung eines zugehorigen Kennfeldes eingegangen.

3.2.1. Wirkungsgrade der Turbokomponenten

Die Wirkungsgrade von Verdichtern und Turbinen stellen Parameter dar, die einen si-
gnifikanten Einfluss auf den thermodynamischen Kreisprozess im Kerntriebwerk haben.
Zu ermitteln sind die Werte dieser Parameter im Design-Punkt. Wie in Abschnitt 2.5
erldutert, werden durch die Definition dieser Werte im Auslegungspunkt die Kennfelder
der betrachteten Turbokomponenten skaliert. Im Off-Design wird der entsprechende Wir-
kungsgrad dann aus dem skalierten Kennfeld ermittelt. Um plausible Werte fiir diese
Parameter zu erhalten, wird auf statistische Werte aus [48] und [49] zuriickgegriffen.

Verdichterwirkungsgrade Die polytropen Verdichterwirkungsgrade werden mit Hilfe
von Abb. 3.3 ermittelt.

Wirkungsgrade korrigiert far
Mko” =70 kg/S

0,95 RNI = 1
Rt=5um Tendenz mangels Daten  Trend bei Axialteilen
nur vage feststellbar,  yon Ax/R-Verdichtern
vgl. MDV, HDV ;

Polytroper Wirkungsgrad 1 g1

0,90 -
—m— A Endbtufen, GG von TM, TP
& Endbtufen, HDV von CTF
¢ 2-stuf. RV, Stufe 1
& 2-stuf. RV, Stufe 2 }TM- TP
0,85 ——7¢ T T | ' T

70 80 90 Jahr 2000
Einfihrung in den Dienst EIS

Abbildung 3.3.: Zeitliche Entwicklung der polytropen Wirkungsgrade von Radialver-
dichtern [49]
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In diesem Diagramm dargestellt ist der auf My, und RNI = 1 mit Rt = 5um korrigierte
polytrope Wirkungsgrad verschiedener Verdichterarten. Diese Daten sind iiber den Para-
meter FIS aufgetragen. Dieser wird fiir das betrachtete Turboprop-Triebwerk PW127F
nach [54] auf das Jahr 1995 festgelegt. Dieses Jahr ist zur Orientierung als senkrechte
Linie im Diagramm markiert. Um einen Wert fiir 7,4 grs zu erhalten, wird zwischen den
vorhandenen Punkten der zweistufigen Radialverdichter interpoliert. Im Diagramm wird
dabei zwischen der ersten und der zweiten Radialverdichterstufe unterschieden.

Der polytrope Wirkungsgrad 1y, ps der ersten Stufe wird dem LPC im modellierten Sys-
tem zugewiesen. Dieser weist einen kleineren Wert auf als der abgelesene Wirkungsgrad
der zweiten Stufe, der dem HPC zugeordnet wird. Bei den so ermittelten normierten Wir-
kungsgraden handelt es sich um den Parameter 7, aus Gleichung 2.7. Durch Umstellung
dieser Gleichung nach 7, erhdlt man den direkt geltenden polytropen Wirkungsgrad des
betrachteten Verdichters in Abhéngigkeit des korrigierten Massenstroms My,

Mk —0,063
) _ orr . * -1 1 3.1
Npol,C (70kg/3) (npol,C’ ) + ( )

Dieser Zusammenhang wird als sogenannte ,,Fixpression® in GTlab implementiert. Die ein-
gesetzten Werte fiir M} . und den Exponenten m konnen fiir Verdichter und Turbinen
der Tab.2.3 entnommen werden. Fiir den Parameter Mj,,, wird fiir den LPC der korri-
gierte Massenstrom an der Station 2 und fiir den HPC der korrigierte Massenstrom an
der Station 25 (siehe Abb. 3.2) eingesetzt.

Bei der Design Rechnung wird der so definierte Ausdruck in GTlab durch Gleichsetzen
mit den entsprechenden polytropen Wirkungsgraden der Verdichter in das Gleichungssys-
tem implementiert. So wird fiir jede Leistungsrechnung in GTlab die Grofenabhéngigkeit
des Komponentenwirkungsgrades beriicksichtigt. Das sich ergebende Gleichungssystem im
Auslegungspunkt wird in den folgenden Abschnitten dargestellt. Bei dem auf diese Weise
ermittelten polytropen Wirkungsgrad handelt es sich wie bereits erwdahnt um den Design-
Wirkungsgrad des jeweiligen Verdichters. Um auch fiir die Off-Design Rechnung einen
polytropen Wirkungsgrad zu erhalten, wird ein generisches Kennfeld aus [57| verwendet.
Dieses wird beiden Verdichtern zugrunde gelegt und in der Design Rechnung skaliert.

Turbinenwirkungsgrade Nach dem Verdichter stellen die im System integrierten Turbi-
nen die restlichen Turbokomponenten dar, die mit polytropen Wirkungsgraden beschrie-
ben werden sollen. Dazu gehoren die Hochdruckturbine, die Niederdruckturbine sowie
die Leistungsturbine. Die Entwicklung der Turbineneffizienz fiir die PW100-Familie ist
in Abb. 3.4 iiber das Jahr der Zertifizierung aufgetragen. Zu erkennen ist, dass das Zer-
tifizierungsjahr dem Jahr der Einfiihrung in den Dienst vorausgeht. Dargestellt sind die
Entwicklungen der Turbineneffizienz von Hoch- und Niederdruckturbine sowie der Leis-
tungsturbine.

Entgegen der Erwartung steigender Wirkungsgrade mit der Zeit aufgrund héherer Tech-
nologiereife fallen alle drei Kurven zunéchst ab. Erst nach der Zertifizierung der PW127-
Reihe steigen die dargestellten Wirkungsgrade wieder an. Der Turbinenwirkungsgrad ist
im Wesentlichen von der Druckziffer ¥ und der Lieferzahl ¢ abhéngig [58].
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Abbildung 3.4.: Zeitliche Entwicklung der Turbineneffizienz der PW100-Familie [55]

Definiert sind die beiden Parameter wie folgt [49]:

2HS (%
v (3.2)
OG.Z‘

Dabei steht Hj,,, fiir die spezifische Arbeit der Turbine, U fiir die Umfangsgeschwindigkeit
und C,, fir die Axialgeschwindigkeit des Gases durch die Turbine [49]. Mit steigender
Druckziffer steigt auch der Druckgradient in dem jeweils betrachteten Kanal an. Dies
fiihrt allerdings auch zu steigenden Verlusten. Eine grofsere Lieferzahl bringt einen er-
hohten Durchsatz mit sich, wodurch der Druckabfall steigt und mehr Verluste generiert
werden. Die grokten Effizienzen werden daher bei geringen Werten von ¥ und ¢ erreicht
[58]. Uber diese Grofen sind die abfallenden Kurven in Abb. 3.4 zu erkliren. So steigt die
Druckziffer im Laufe der Entwicklung an. Gleiches gilt fiir die Lieferzahl, da ein héherer
Massenstrom durchgesetzt wird, ohne wesentliche geometrische Anderungen vorzunehmen
[55].

Im Diagramm wird zusétzlich zum PW127 der Ausgangspunkt der Entwicklung durch
eine gestrichelte Linie markiert. Dieser stellt das Jahr des ersten in Betrieb gegangenen
Triebwerks aus der PW100-Familie dar. Dabei handelt es sich nach [55] um das Jahr 1985.
Dieses wird fiir die Auftragung tiber dem Jahr der Zertifizierung um den gleichen Betrag
reduziert, wie es bei dem PW127-Technologiestand zu beobachten ist.

Um die sich ergebende Differenz auf einen bestimmten Ausgangswert anwenden zu kon-
nen, wird erneut auf statistische Daten zuriickgegriffen. Die entsprechenden Daten der
normierten polytropen Wirkungsgrade von Hoch- und Mitteldruckturbinen sind in Abb.
3.5 dargestellt. Aufgrund der dreiwelligen Konfiguration der betrachteten Gasturbine wer-
den der LPT im System die aus dem Diagramm ermittelten Werte der Mitteldruckturbine
zugewiesen.
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Da an dem mit einem senkrechten Strich markierten EIS-Wert im Diagramm keine pas-
senden Daten vorhanden sind, muss auf eine friihere Diensteinfithrung zuriickgegriffen
werden. Gewdhlt werden die mit zwei waagerechten Strichen gekennzeichneten Turbinen-
wirkungsgrade. Diese weisen im Diagramm eine Verbindung untereinander auf, wobei es
sich um eine einstufige Hochdruckturbine und eine ebenfalls einstufige Mitteldruckturbine
in einer dreiwelligen Konfiguration handelt. Die relative Lage dieser Punkte wird auf das
Jahr 1985 extrapoliert, um so die jeweiligen normierten polytropen Turbinenwirkungsgra-
de im vorliegenden Fall zu erhalten.
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Abbildung 3.5.: Zeitliche Entwicklung der polytropen Wirkungsgrade von HD- und
MD-Turbinen [48|

Ahnlich wird bei der Leistungsturbine vorgegangen. In diesem Fall wird das in Abb. 3.6
dargestellte Diagramm zur Ermittlung des normierten Wirkungsgrades verwendet. Ab-
gebildet sind die entsprechenden Daten fiir Niederdruckturbinen. Im dreiwelligen System
der betrachteten Gasturbine werden diese Daten fiir die Leistungsturbine, als Turbine
mit dem geringsten Druckniveau im System, angenommen. Genau wie im Falle der Hoch-
und Mitteldruckturbinen wird auch fiir den Ausgangswert der Leistungsturbine ein FIS
von 1985 angenommen. Dieses Jahr ist mit einer senkrechten Linie im Diagramm gekenn-
zeichnet. Daneben, mit einer waagerechten gestrichelten Linie markiert, ist der Wert einer
zweistufigen Niederdruckturbine im Turboprop-Triebwerk. Dabei handelt es sich also um
die gleiche Konfiguration wie im vorliegenden Fall. Die relative Lage dieses Wertes in
Bezug auf die eingezeichneten Kurven wird auf das Jahr 1985 iibertragen, um auf diese
Weise einen entsprechenden normierten Wirkungsgrad fiir die betrachtete Leistungstur-
bine abzubilden.
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Abbildung 3.6.: Zeitliche Entwicklung der polytropen Wirkungsgrade von ND-Turbinen
48]

Die so erhaltenen Werte fiir 7, werden zusammen mit den weiteren Parametern zur
Turbine aus Tab. 2.3 und den ermittelten Differenzen jeweils als Zusammenhang zur Er-
mittlung des polytropen Turbinenwirkungsgrades festgehalten:

M, \ 0%

ol (70kg/s) (Mpot,r — 1) + 1= Ayt (3.4)
Wie im Falle des Verdichters wird auch diese Gleichung in GTlab implementiert und
abhéngig vom korrigierten Massenstrom in das Gleichungssystem zur Berechnung des
Auslegungspunktes eingebunden. Genau wie beim Verdichter gilt der auf diese Weise
ermittelte 1, nur fiir den Auslegungspunkt. Die Off-Design-Punkte werden ebenfalls iiber
generische Kennfeld abgedeckt. HPT und LPT werden dabei iiber das Kennfeld aus |59]
beschrieben. Der polytrope Wirkungsgrad der Leistungsturbine wird im Off-Design {iber
das generische Kennfeld einer zweistufigen Turbine aus [60] berechnet. Mit der Festlegung
der Wirkungsgrade aller Turbokomponenten kann im néchsten Schritt auf das Kiihlsystem
eingegangen werden.

3.2.2. Kiihlluftmodellierung

Wie in Abb. 3.7 zu erkennen ist, wird dem Hochdruckverdichter komprimierte Luft ent-
nommen und dem Kiihlsystem zugefiihrt. Dieses bietet eine Schnittstelle fiir die Kiihlung
der Hochdruckturbine und eine zur Versorgung der Kabine.
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Abbildung 3.7.: Kiihlluftentnahme und -zufuhr im Hochdruckbereich

Zu letzterer fehlen verlissliche Daten aus der Literatur, weshalb sie der Vollstandigkeit
halber ins System implementiert ist, aber keine Luft aus dem Verdichter entnimmt. Die fiir
die Kiihlung der HPT zusténdige Komponente des Kiihlsystems hat drei Verbindungen
zur Hochdruckturbine. Dabei stellt die mit ,, 1 gekennzeichnete Kiihlluftleitung den Anteil
des Kiihlluftmassenstroms dar, der an der Turbine keine Arbeit verrichtet. Es handelt sich
um die Luft, die nicht in den Turbinenkanal ausgeblasen wird und so auch keinen Anteil
an der erzeugten mechanischen Arbeit der Turbine leistet. Bei der mit ,Rotor work“ be-
titelten Verbindung handelt es sich um den Kiihlluftteil, der den Rotor der HPT kiihlt.
Da die Hochdruckturbine im Fall des PW127F nach [55] iiber eine Filmkiihlung verfiigt,
leistet dieser Teil der Kiihlluft durch Ausblasung Arbeit an der Turbine. Die letzte, mit
»2" beschriebene Verbindung fiihrt den Anteil des Kiihlluftmassenstroms, der fiir die Kiih-
lung des Turbinenstators zustdndig ist.

Bei der Beschreibung des Kiihlsystems stellt der relative Kiihlluftmassenstrom einen we-
sentlichen Parameter dar. Im Folgenden wird daher der im betrachteten System erforder-
liche relative Kiihlluftdurchsatz bestimmt. Ahnlich wie bei der Ermittlung der Wirkungs-
grade der Turbokomponenten wird auch in diesem Fall auf statistische Daten zuriickge-
griffen. Verwendet wird dabei zundchst Abb. 3.8. Dargestellt ist der auf den Durchsatz
des HPC bezogene Kiihlluftdurchsatz durch Leit- und Laufrad der abgebildeten Turbinen
iiber der Bezugstemperatur 7, fiir den Betriebspunkt Takeoff bei Standardbedingungen.
Daher kénnen die Daten fiir den im System betrachteten Auslegungspunkt Takeoff an-
genommen werden. Die Bezugstemperatur stellt das Mittel aus Turbineneintritts- und
Verdichteraustrittstemperatur dar [48].

Eine Randbedingung fiir die Auslegung des Kiihlsystems ist durch eine im Gleichungssys-
tem geforderte Turbinenzwischentemperatur (ITT-Inter-Turbine Temperature) von 800°C
aus 43| gegeben. Diese Temperatur wird an der Station 43, also zwischen der HPT und
der LPT, definiert und begrenzt somit auch die Turbineneintrittstemperatur der HPT.
Bei der im betrachteten System gekiihlten Turbine handelt es sich um eine einstufige
Hochdruckturbine in einer dreiwelligen Konfiguration. Bei Betrachtung der Daten dieser
Turbinenart im Diagramm ist z.T. eine grofe Streuung erkennbar. Aus diesem Grund
wird zur Bestimmung des relativen gesamten Kiihlluftdurchsatzes immer der Mittelwert
zwischen den im Diagramm angedeuteten Geraden gebildet.
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Abbildung 3.8.: Relativer Kiihlluftdurchsatz durch Leit- und Laufrad [48|

Um dies direkt in GTlab implementieren zu kénnen, werden beide Geraden durch Glei-
chungen beschrieben, die den relativen Kiihlluftdurchsatz in Abhéngigkeit der Bezugstem-
peratur angeben:

AM
( KL,S+R> =T, -0,0607 — 61,4213 (3.5)
My miin,
AM
( ﬂ) T, 0,0556 — 48,2611 (3-6)
MV max

AMgy, s+r stellt dabei den Kiihlluftdurchsatz durch Stator und Rotor da und My steht
fiir den Massenstrom des Hochdruckverdichters. Die Ergebnisse fiir den jeweiligen Be-
triebszustand werden dann gemittelt und ergeben so den endgiiltigen, gesamten relativen
Kiihlluftdurchsatz. Um dariiber hinaus auch die Aufteilung dieses Kiihlluftdurchsatzes
fiir die Rotor- bzw. Statorkiihlung bestimmen zu kénnen, wird Abb. 3.9 verwendet. Dar-
gestellt ist der auf den Durchsatz des HPC bezogene Kiihlluftdurchsatz im Bereich des
Laufrades. Die Auftragung erfolgt erneut iiber der Bezugstemperatur und unter gleichen
Bedingungen wie in Abb. 3.8. Der Bereich des Laufrades umfasst dabei die Scheibe, die
Laufschaufeln sowie die Lauffliche bzw. die Gehéusepartie iiber den Laufschaufeln [48].
Das Vorgehen in diesem Fall ist das gleiche wie zur Bestimmung des gesamten relativen
Kiihlluftdurchsatzes. So werden auch in diesem Fall die beiden angedeuteten Geraden
durch Gleichungen beschrieben:

AM
<ﬂ) = T, -0,0301 — 30,1311 (3.7)
MV min
AM
(ﬂ> = T, - 0,0299 — 27,8579 (3.8)
MV maxr
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Abbildung 3.9.: Relativer Kiihlluftdurchsatz im Bereich des Laufrades [48]

Die Ergebnisse werden in GTlab ebenfalls gemittelt, sodass man einen plausiblen Wert
fiir den relativen Kiihlluftmassenstrom durch den Bereich des Laufrades erhélt. Bei der
Aufteilung des gesamten Kiihlluftdurchsatzes auf die drei Verbindungen zur HPT wird
der Anteil im Bereich des Laufrades jeweils zur Hilfte auf die Verbindungen ,1“ und
sRotor work” aufgeteilt. Da davon ausgegangen wird, dass der Stator der Turbine am
meisten Kiihlluftdurchsatz benétigt, erhélt dieser den restlichen Teil des gesamten Kiihl-
luftmassenstroms.

Um den Einfluss des relativen Kiihlluftmassenstromes auf den Wirkungsgrad der gekiihl-
ten Turbine zu beriicksichtigen, wird Abb. 3.10 verwendet. Neben dem polytropen, nor-
mierten Wirkungsgrad mit inbegriffenem Kiihlungseinfluss ist auch der mittlere Einfluss
der Kiihlung auf den Turbinenwirkungsgrad angegeben. Die Auftragung dieser Parame-
ter erfolgt iiber den relativen gesamten Kiihlluftdurchsatz fiir Stator und Rotor. Genauer
betrachtet wird bei dieser Abbildung die mit Ang;, bezeichnete Kurve. Diese gibt die Dif-
ferenz zum polytropen Wirkungsgrad durch den Einsatz der Kiihlluft an. Zu erkennen ist,
dass der Turbinenwirkungsgrad mit groferem relativen Kiihlluftmassenstrom sinkt. Unter
einem Kiihlluftdurchsatz von 10% ist der negative Effekt auf den polytropen Wirkungs-
grad jedoch sehr klein. Die beschriebene Kurve wird dennoch durch eine quadratische
Funktion beschrieben und ebenfalls in GTlab implementiert:

AMkr, 54

A = 0,0068 -
NKL ’ ( MV

2
) +0,0985 (3.9)

Die sich abhéngig vom gesamten relativen Kiihlluftmassenstrom ergebende Differenz Angy,
wird in die Gleichung zur Bestimmung des polytropen Wirkungsgrades der Hochdruck-
turbine eingepflegt.
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Abbildung 3.10.: Einfluss des relativen Kiihlluftdurchsatzes auf den Turbinenwirkungs-
grad [48]

3.2.3. Propellerkennfeld

Zur Beschreibung des Betriebsverhaltens eines Propellers ist ein zugehériges Kennfeld
erforderlich. Ein solches Kennfeld setzt sich aus drei verschiedenen Parametern zusam-
men. So wird fiir gewohnlich der Leistungskoeffizient Cp iiber dem Fortschrittsgrad J
aufgetragen. Des Weiteren enthélt das Diagramm Wirkungsgradlinien des Propellers. Der
Leistungskoeffizient wird durch folgenden Zusammenhang beschrieben [61]:

PPro
Dabei stellt Pp,,, die Propellerleistung dar. Die Flughohe hat iiber die Dichte p eine
Auswirkung auf den Koeffizienten. N steht fiir die Drehzahl des Propellers und D fiir
den Propellerdurchmesser. Letztere beiden Parameter sind auch Teil der Beschreibung
des Fortschrittsgrades [61]:

Vo
N-D
Hinzu kommt nun die Fluggeschwindigkeit V, des Flugzeuges. Der Wirkungsgrad npy,,
bildet den Zusammenhang zwischen diesen Grofen [61]:

J:

(3.11)

Cr

o (3.12)

NpProp = J
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3.2. Modellierung des PW127F

Bei C'7 handelt es sich um den Schubkoeffizienten, der &hnlich definiert ist wie der Leis-
tungskoeffizient [61]:
Tfm

Cr = [)_Tfm (3.13)
Dabei stellt T'pp,, den Propellerschub dar. Um das Kennfeld beschreiben zu kénnen, miis-
sen also Informationen zu den Werten dieser Parameter des Propellers bekannt sein. Dabei
miissen die vorliegenden Daten einen mdoglichst grofen Betriebsbereich abdecken. Bei dem
Propeller des betrachteten Triebwerks handelt es sich um den Hamilton Standard HS568F
[62]. Dieser stellt einen Propeller mit verstellbaren Bléttern und konstanter Drehzahl dar
[63]. In [64] finden sich die in Abb. 3.11 dargestellten Diagramme, die in Bezug auf die
ATR72-500 und zugehorigen HS568F-Propellern erstellt wurden.
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Abbildung 3.11.: Diagramme zur Beschreibung des HS568F-Propellers [64]

Zusammen enthalten die beiden Diagramme alle fiir die Erstellung eines Propellerkennfel-
des erforderlichen Parameter. So ist im linken Diagramm der Vortriebswirkungsgrad des
Propellers iiber dem Fortschrittsgrad aufgetragen. Das rechte Diagramm stellt den Schub-
iiber dem Leistungskoeffizienten dar. Die Kurven in den Diagrammen zeigen konstante
Propellerblatteinstellungen an, {iber die beide Diagramme in Verbindung gebracht werden
konnen. Aus den beiden Diagrammen muss nun eine Datenmenge der drei Parameter Cp,
J und npr, erzeugt werden, um daraus das gesuchte Kennfeld erstellen zu kénnen. Dazu
werden die Diagramme zunéchst aus der Buchquelle digitalisiert.

Den Kurven beider Diagramme werden dann abhangig von der Blattverstellung in kleiner
Schrittweite alle zu Verfligung stehenden Parameterwerte zugeordnet. Fiir die Erzeugung
des Kennfeldes wird im folgenden Schritt durch Gl. 3.12 eine Verbindung zwischen den Da-
ten hergestellt. Auf diese Weise wird eine Datenmenge der Parameterwerten von Cp, J und
Nprop €rzeugt. Im letzten Schritt muss aus diesen Daten ein Kennfeld erstellt werden. Dies
wird mit Hilfe der sogenannten Gauf-Prozess-Regression, die auch als Kriging-Verfahren
bekannt ist, durchgefiihrt. Das Kriging ist als Interpolationsmethode im Bergbau entstan-
den und basiert auf der rdumlichen Abhéingigkeit von Messpunkten [65].
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Abbildung 3.12.: Erzeugtes Propellerkennfeld

Mit Hilfe der Gauss-Prozess-Regression wird iiber einen iiberwachten maschinellen Lern-
prozess ein Zusammenhang zwischen den Daten gebildet [66]. Das sich ergebende Kennfeld
ist in Abb. 3.12 dargestellt. Zu erkennen ist ein fiir ein Propellerkennfeld eher untypischer
Verlauf. Wo iibliche Kennfelder in Bereichen hohen Fortschrittsgrad und Leistungskoeffi-
zienten auffichern, sind die Kurven im erzeugten Kennfeld geschlossen. Dies zeigt, dass
die verwendeten Daten aus der Literaturquelle gerade diesen Bereich unzureichend ab-
decken. Das erstellte Propellerkennfeld kann aufgrund dieser ,Verzerrung“ nicht fiir den
gewihlten Anwendungsfall genutzt werden, ohne die Ergebnisse der Rechnungen zu ver-
falschen. Verwendet wird also ein generisches Kennfeld aus [67].

Dieses weist den qualitativ richtigen Verlauf eines Propellerkennfeldes auf und ist in An-
hang B abgebildet. Um aus diesem Kennfeld plausible Rechenergebnisse zu erhalten, wird
es mit Hilfe von Daten aus dem erstellten Kennfeld skaliert. Verwendet werden dabei
Werte aus dem Bereich geringer Fortschrittsgrade, in dem die Kurven einen plausiblen
Verlauf aufweisen. Aufserdem wird der maximale Wirkungsgrad aus dem erzeugten Kenn-
feld verwendet, um das generische Kennfeld auch im Bereich hoher Leistungskoeffizienten
und Fortschrittsgrade zu beschreiben.

3.3. Betriebspunkte und Leistungsanforderungen

Um das Triebwerk in GTlab auslegen und validieren zu kénnen, ist es erforderlich, Punkte
zu definieren, in denen das Triebwerk bestimmte Vorgaben erfiillen soll. In diesen Punkten
werden verschiedene Leistungsanforderungen und Umgebungsbedingungen an das Trieb-
werk gestellt. Abb. 3.13 zeigt den qualitativen Verlauf der angenommenen Flugmission
bis zum Reiseflug aufgetragen iiber Flughohe und -zeit. Eingezeichnet sind die vier Be-
triebspunkte, die im Rahmen dieser Arbeit betrachtet werden. Nach dem Takeoff folgt
der Betriebspunkt ,FEnd of Field One Engine Inoperative“ (EoF OEI). Dieser definiert die
Leistungsanforderungen an das zweite Triebwerk im Falle des Ausfalls des Ersten.
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ToC Cruise

Takeoff EoF OEI

O
< A=
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Abbildung 3.13.: Qualitativ aufgetragene Flugmission mit Betriebspunkten

Fiir einen solchen Fall sind bestimmte Reststeigraten vorgegeben, die das Flugzeug erfiillen
muss. So wird bei Transportflugzeugen mit zwei Triebwerken ein Gradient von 2,4% gefor-
dert [68]. Dieser Punkt ist in der dargestellten Flugmission nur hypothetisch vorhanden,
da eine deutlich steilere Steigkurve eingezeichnet ist als es mit einem Triebwerk moglich
wére. Der letzte Punkt im Climb wird durch den ,/Top of Climb“ (ToC) definiert. Dieser
Betriebspunkt ist {iber eine erhdhte Leistungsanforderung aus dem Reststeigflug gekenn-
zeichnet und bildet den Ubergang zum Reiseflug. Dieser wird durch den Betriebspunkt
,Cruise dargestellt, welcher in der zeitlichen Mitte des Reiseflugsegmentes definiert wird.
In Tab. 3.1 sind die Rahmenbedingungen Hohe, Machzahl und Temperaturdifferenz zur
ISA-Standardatmosphére fiir die einzelnen Betriebspunkte angegeben.

‘ Takeoft ‘ EoF OEI ‘ ToC ‘ Cruise

H (m] [ 0 0 6096 | 6096
Ma [ |0 0,174 0,375 | 0,407
ATgs K] | +20 | 420 0 0

Tabelle 3.1.: Betriebspunkte - Rahmenbedingungen

Takeoff und EoF OEI sind auf Bodenhdhe definiert. So wird bei letzterem Punkt zwar
schon rotiert und ein Steigwinkel angenommen, Hohe wird jedoch noch nicht gewonnen.
Der Steigflug erfolgt bis zu einer Hohe von 20000 ft. Dabei handelt es sich um eine typi-
sche Missionshohe dieses Regionalflugzeuges [69]. Beim Betriebspunkt Takeoff handelt es
sich um einen statischen Punkt. Die Machzahl des Punktes EoF OEI bestimmt sich aus
der Schallgeschwindigkeit auf Meereshéhe und der Geschwindigkeit V5, des Flugzeuges aus
[62]. Bei der Geschwindigkeit Vs, handelt es sich um die Minimalgeschwindigkeit, die im
Falle eines Triebwerkausfalls bis zum Erreichen der sogenannten Beschleunigungshohe ge-
halten werden muss. Der Flug bei dieser Geschwindigkeit stellt sicher, dass der minimale
Steiggradient eingehalten wird und das Flugzeug kontrollierbar bleibt [70].
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Die Geschwindigkeitsinformation fiir den Betriebspunkt ToC stammt aus der sogenannten
BADA-Datenbank. ,BADA* steht fiir ,Base of Aircraft Data“ und stellt eine von Euro-
control zur Verfiigung gestellte Datenbank dar, die wesentliche Flugmissionsparameter
von Transportflugzeugen enthilt. Verwendet wird eine TAS fiir den Steigflug mit hoher
Flugzeugmasse in 20000 ft Hohe. Die durchschnittliche Reisefluggeschwindigkeit betragt
fiir die ATR72-600 nach [71]| ca. 250 kt und wird im Rahmen dieser Arbeit auch fiir die
ATR72-500 angenommen. Diese TAS kann dann in die angegebene Machzahl umgerechnet
werden. Damit das Kiihlsystem der Gasturbine fiir den hochst belasteten Fall ausgelegt
werden kann, werden die Betriebspunkte Takeoff und EoF OEI mit einer im Vergleich zur
Standardatmosphére um 20K hoheren Temperatur berechnet.

Im néchsten Schritt miissen die Leistungsanforderungen an das Triebwerk in den betrach-
teten Betriebspunkten definiert werden. Dies dient dem Zweck der Dimensionierung der
Gasturbine. Der Takeoff wird dabei als einziger Punkt mit einer erforderlichen Wellen-
leistung beschrieben. Bei den restlichen Betriebspunkten wird der fiir den Antrieb des
Flugzeuges nétige Schub berechnet. Dazu wird die allgemeine Schubgleichung im Steig-
flug verwendet [72]:

Tac = Dac + Wacsiny (3.14)

mit v
ny = — 3.15
siny = < (3.15)

Dabei steht V. fiir die Vertikalgeschwindigkeit des Flugzeuges und V fiir die Geschwin-
digkeit parallel zur Flugbahn. Der Flugzeugwiderstand berechnet sich nach [73] folgen-

dermalfsen: c v ) g

D P (2“5) ' (3.16)
Neben der TAS wird der Widerstand zusitzlich durch die Dichte p, die Fliigelfliche S
sowie den Widerstandsbeiwert Cp beeinflusst. Letzterer setzt sich wiederum aus dem
parasitiren Widerstandsbeiwert Cpo, dem induzierten Widerstandsbeiwert Cps und dem
Auftriebsbeiwert Cj, zusammen [73]:

Cp = Cpo+ Cps2 - (C1)? (3.17)

Gleichung 3.17 gilt nach [73] fiir alle Flugsituationen, wenn die Werte der Widerstands-
beiwerte entsprechend der Konfiguration des Flugzeugs angepasst werden. Der Auftriebs-
beiwert wird wie folgt definiert [73]:

Dyc =

2-mac - o
p-(Vrus)?- S - cose
Dabei stellt ¢ den Querneigungswinkel dar. Wird ohne Querneigungswinkel geflogen, wird

der zugehorige Wert in der Gleichung zu eins. Setzt man nun die Gleichungen 3.17 und
3.18 in 3.16 ein, so ergibt sich:

Cp =

(3.18)

Cp2 - Wic
q-9S
Um eine moglichst iibersichtliche Darstellung des Zusammenhanges zu erhalten, wurde
der dynamische Druck g eingefiihrt. Dieser beschreibt das Produkt 0,5-p- V2. Im letzten

Schritt werden die Gleichungen 3.19 und 3.15 in die Schubgleichung 3.14 eingesetzt:
CDQ - W Vc

2
AC
D2 TAC | W -
q-S+ACV

Dyc=Cpo-q-S+ (3.19)

Tac =Cpo-q- S+ (3.20)
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Gleichung 3.20 wird mit Werten aus der BADA-Datenbank verifiziert und dient im Fol-
genden zur Berechnung des erforderlichen Schubes zum Antrieb des Flugzeuges in den
definierten Betriebspunkten. Um den Zusammenhang zwischen Schub und Leistungsab-
gabe des Propellers zu bilden, wird Gl. 3.12 nach Cp umgeformt:

Cr

T Prop

Cp=J-

(3.21)

Im n&chsten Schritt wird Gl. 3.13 in Gl. 3.21 eingesetzt. Die sich ergebende Gleichung
wird nach der Propellerleistung aufgeldst und durch Kiirzen ergibt sich:

J
Pprop = —— - Toyop - N - D (3.22)
T Prop

Die so in Beziehung gesetzten Groken Ppyop, Nprop Und T'ppyp, sind in Tab. 3.2 in Bezug auf
die vier betrachteten Betriebspunkte dargestellt. Die berechneten Werte sind aufgerun-
det. Hervorgehoben sind die Grofsen, die bei der Leistungssyntheserechnung beriicksichtigt
werden. Dazu gehdren im Auslegungspunkt der statische Propellerwirkungsgrad, der ab-
geschitzt und zur Beschreibung des Propellers direkt in das Modell implementiert wird,
und die im Gleichungssystem geforderte Leistung des Propellers. Diese stammt aus dem
Type Certificate Data Sheet (TCDS) der EASA [43].

Da der Zusammenhang 3.22 nur fiir ein Flugzeug in Bewegung gilt, wird der statische
Schub des Triebwerks grob mit Hilfe von [74] abgeschétzt. Bei den Off-Design-Punkten
wird jeweils der erforderliche Schub in die Gleichungssysteme iibernommen. Der Wir-
kungsgrad 71py,, beim Betriebspunkt EoF OEI ist aus dem Bereich geringer Fortschritts-
grade des in Abschnitt 3.2.3 erzeugten Propellerkennfeldes. Der Propellerwirkungsgrad
im Cruise entspricht dem maximalen Wirkungsgrad dieses Kennfeldes. Beide Werte wer-
den verwendet, um im Auslegungspunkt iterativ das generische Kennfeld zu skalieren.
Die nicht hervorgehobenen Daten dienen lediglich dazu, eine Vorstellung der Gréfenord-
nung dieser Werte zu bekommen. In der Leistungssyntheserechnung mit Hilfe von GTlab
werden die genauen Werte dieser Parameter berechnet.

‘ Takeofl ‘ EoF OEI ‘ ToC ‘ Cruise

Trrp [KN] | 33 22 74 |5,8
nrp ||| 0,6 0,65 0,85 | 0,886
Pprp  [KW] | 2051 | 2000 1100 | 850

Tabelle 3.2.: Betriebspunkte - Leistungsanforderungen

3.4. Leistungsrechnung

In diesem Abschnitt sollen die wichtigsten Aspekte der Leistungsrechnung vom erstellten
Modell dargelegt werden. Dazu werden zunichst die aufgestellten Gleichungssysteme bzw.
Iterationsschemata vorgestellt. Im Anschluss daran findet eine Validierung der Ergebnisse
dieser Rechnung statt.
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3.4.1. Gleichungssysteme und lterationsschemata

Im Folgenden werden das Gleichungssystem fiir die Design Rechnung und das Iterations-
schema fiir die Off-Design Rechnungen beschrieben. Obwohl in den Off-Design-Punkten
ebenfalls Gleichungssysteme aufgestellt werden, werden diese im Rahmen dieser Arbeit
aufgrund des erforderlichen iterativen Losungsvorgangs als Tterationsschemata bezeichnet.

Design Rechnung Zur Leistungssyntheserechnung des Auslegungspunktes wird das in
Tab. 3.3 dargestellte Gleichungssystem aufgestellt. Der Auslegungspunkt Takeoff wird im
Bodenstandfall gerechnet. So sind die Umgebungsbedingungen Hohe und Machzahl beide
Null. Um das Kiihlsystem fiir die maximale Belastung auszulegen, wird eine Temperatur-
differenz A Tys4 von +20K in diesem Punkt definiert. Die abhéngigen Variablen enthalten
bestimmte Parameterwerte, auf die das Gleichungssystem hin gelost werden soll. Zu die-
sen gehort das Druckverhiltnis am Austritt der Diise, das bei dem Turboprop auf einen
Wert von 1,1 geschitzt wird. Das bedeutet, dass nur ein kleiner Anteil am Gesamtschub
durch das aus der Diise expandierende Gas geleistet wird. Des Weiteren stellt die be-
reits erwdhnte Leistungsanforderung am Propeller eine abhéngige Variable dar. Durch
die Definition der Propellerleistung in GTlab beschreiben die 2051 kW die Leistung auf
der Antriebswelle direkt am Propeller. Da unter den definierten Takeoff-Bedingungen in
diesem Fall die groften Temperaturen im Betrieb der Gasturbine auftreten, ist die ITT
von 800°C (1073,15 K) als Limit ebenfalls als abhéngige Variable festgehalten.

Die restlichen Dependents beschreiben die Wirkungsgrade der Turbokomponenten (siehe
Abschnitt 3.2.1). So wird jeweils der als Expression in GTlab definierte, massenstromab-
héngige, polytrope Wirkungsgrad npei,cqre dem polytropen Wirkungsgrad der Komponente
gleichgesetzt. Damit die polytropen Wirkungsgrade im Auslegungspunkt verindert wer-
den konnen, um diese Bedingung zu erfiillen, werden sie im Gleichungssystem als unab-
hingige Variablen definiert. Auf diese Weise ist kein manuelles ,Nachziehen“ der Werte
n6tig. Um dariiber hinaus auch die Leistungsanforderungen im Gleichungssystem erfiillen
zu konnen, werden das Kraftstoff-Luftverhiltnis FAR, der Leistungskoeffizient des Pro-
pellers im Auslegungspunkt Cp pesign sowie der Massenstrom durch das Kerntriebwerk
als unabhéngige Variablen definiert. Der als Expression berechnete erforderliche Kiihl-
luftmassenstrom wird nicht ins Gleichungssystem iibernommen und muss inklusive der
Aufteilung zwischen Stator und Rotor manuell ins Modell implementiert werden.

Independent Dependent
Combustor FAR Nozzle Dot/ Ps 1,1
Propeller Cp design | Propeller  Ppy,, 2051 kW
FlowStart — Weore ITT S43.T 1073,15 K
LPC Npol, Des LPC Npol,LPC  Mpol,LPC calc
HPC Npol, Des HPC Mpol, HPC  Mpol, HPC ,calc
HPT Npot,pes | HPT Npol, HPT — Tpol, HPT, cale
LPT Npot,pes | LPT Npol, LPT  Npol, LPT, calc
PWT Mpol, Des PWT Npol, PWT  Mpol, PWT,calc

Tabelle 3.3.: Gleichungssystem im Auslegungspunkt
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Off-Design Rechnung Da der Losungsweg bei der Leistungsrechnung von Off-Design-
Punkten wie in Abschnitt 2.5 beschrieben iterativer Natur ist, werden Iterationsschemata
aufgestellt. Bei diesen handelt es sich wie bei der Design Rechnung ebenfalls um Glei-
chungssysteme. Tab. 3.4 zeigt das Iterationsschema zur Berechnung der Off-Design-Punkte
der modellierten Gasturbine. Im Iterationsschema werden zusétzlich die Umgebungsbe-
dingungen in Form der ,Boundary Conditions” festgelegt. Dazu gehort neben der Flughohe
und -Machzahl auch die Abweichung von der ISA-Standardtemperatur. Im Betriebspunkt
EoF OEI wird diese genau wie im Auslegungspunkt auf 420K definiert. Bei den anschlie-
fsenden Off-Design-Punkten ToC und Cruise wird diese jeweils auf null gesetzt. Ebenfalls
abweichend zum Gleichungssystem im Design wird nun der Triebwerksschub als abhén-
gige Variable definiert. Der Index ,N* steht fiir Netto und beschreibt damit die Art des
Schubes. Bei diesem handelt es sich um den Schub, der effektiv als Vortriebskraft wirkt.
[hm gegeniiber steht der Brutto-Schub, der nur die Vortriebskraft des Austrittsstrahls
beriicksichtigt und nicht den Teil der zur Uberwindung des Eintrittimpulses aufgewendet
werden muss [75].

Bei den restlichen Dependents handelt es sich um ,Error-Grofsen®. Grofsen dieser Bezeich-
nung beschreiben Differenzen, die z.B. bei der Ermittlung der zugehorigen Werte aus den
Komponentenkennfeldern entstehen. So handelt es sich bei den Turbokomponenten in
diesem Fall jeweils um die Massenstromdifferenz W,,,.. Die Austrittsdiise wird {iber den
Druckfehler p... beschrieben und die mechanischen Wellen iiber die Leistungsdifferenz
PW.,,,. Letztere stellt sicher, dass die Antriebsleistung abziiglich mechanischer Verluste
am Ausgang der Welle anliegt. So werden alle Differenzen im Rechenprozess auf null ite-
riert.

Die Parameter, die dem Programm dazu zur Verfiigung stehen, sind unter den unabhén-
gigen Variablen aufgelistet. Ahnlich wie zum Gleichungssystem des Auslegungspunktes
werden auch in diesem Fall die Gréfen FAR, Cp und W,y beriicksichtigt, um die Leis-
tungsanforderungen des Systems erfiillen zu kénnen. Damit die Error-Gréfen aus der
Kennfeld-Rechnung auf null iteriert werden kénnen, werden die Parameter BETA der
Turbokomponenten als Independents freigegeben. Durch die Definition dieser Grofen als
unabhéngige Variable ist eine ,Bewegung“ im jeweiligen Kennfeld mdglich, so dass die
Massenstromdifferenzen der Turbokomponenten auf null iteriert werden koénnen.

Boundary Conditions Independent Dependent
FlowStart H Combustor FAR | Engine Txn
FlowStart Ma Propeller Cp Nozzle Derr
FlowStart ATjgs FlowStart ~ Wegope | PW-Shatt PW,,.,
LPC BETA | LPC Wepr
HPC BETA | HPC Wepr
HPT BETA | HPT Wy
LPT BETA | LPT Worr
PWT BETA | PWT Wepr
LP-Shaft N LP-Shaft PW,,,
HP-Shaft N HP-Shaft PW,,,

Tabelle 3.4.: Iterationsschema in den Off-Design-Punkten
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Aus einem adhnlichen Grund werden die mechanischen Drehzahlen der Nieder- und Hoch-
druckwellen freigegeben. So soll auf die Parameter PW,,,. der Wellen auf Seiten der Depen-
dents reagiert werden. Die Drehzahl der Antriebswelle wird allerdings nicht freigegeben,
da es sich um eine Constant-Speed-Konfiguration handelt.

Bei Verwendung der vorgestellten Gleichungssysteme bzw. Iterationsschemata wird eine
Konvergenz der Leistungssyntheserechnung erreicht. Die Ergebnisse sollen im Folgenden
vorgestellt und validiert werden.

3.4.2. Auswertung

Im Folgenden werden die erzielten Ergebnisse der Leistungsrechnung des modellierten
Triebwerks dargestellt. Anschlieend werden diese Ergebnisse validiert.

Ergebnisse Die Ergebnisse der Leistungssyntheserechnung der wesentlichsten Parame-
ter der vier definierten Betriebspunkte finden sich in Tab. 3.5 wieder. Der Vollstindig-
keit halber sind auch die Rahmenbedingungen in Form der ersten drei Parameter mit
aufgenommen. Anschlieffend folgen die Leistungsanforderungen in Form von Schub und
Leistung. Der Wirkungsgrad des Propellers ist in den Punkten ToC und Cruise fast gleich.

Parameter Einheit | Takeoff | EoF OEI | ToC | Cruise
H m 0 0 6096 6096
Ma - 0 0,174 0,375 | 0,407
ATisa K +20 +20 0 0
Tw kN 36,99 22,00 7,40 5,80
Pprop kW 2051 1934 938 806
N Prop - 0,600 0,651 0,885 | 0,886
W core kg/s 10,87 10,73 5,89 5,63
W rgel kg/s 0,172 0,162 0,072 | 0,063
S4.T K 1324.6 1291,0 | 1082,3 | 1030,3
ITT K 1073,2 1045,0 870,0 | 826,8
AMkrs+r/My | - 0,047 0,047 0,047 | 0,047
IIo - 15,77 15,03 15,18 | 13,92
TNpol,LPC - 0,884 0,892 0,892 | 0,904
Npol, HPC - 0,878 0,880 0,880 | 0,883
Npol HPT - 0,809 0,809 0,807 | 0,807
Mpol, LPT - 0,859 0,858 0,857 | 0,854
Npol PWT - 0,884 0,887 0,894 | 0,891

Tabelle 3.5.: Ergebnisse der Leistungsrechnung - PW127F-Modell
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Dies liegt daran, dass diese Punkte beziiglich der Rahmenbedingungen sehr nahe beiein-
anderliegen. Die Massenstrome Mg, und Mp,. sinken im Verlauf der Mission deutlich
ab. Zwischen der Turbineneintrittstemperatur und der I'TT liegt ein grofter Sprung. Dies
liegt zum einen an dem Abbau der Temperatur durch Expansion des Gases in der HPT
und zum anderen an dem zugefiihrten Kiihlluftmassenstrom. Anschliefend aufgefiihrt ist
der erforderliche relative Kiihlluftdurchsatz durch Stator und Rotor der HPT bezogen auf
den Massenstrom durch den Hochdruckverdichter. Er wird im Auslegungspunkt Takeoff
durch das in Abschnitt 3.2.2 beschriebene Verfahren auf ca. 4,7% festgelegt und iiber die
gesamte Mission beibehalten. Der Parameter I¢ stellt das Druckverhéltnis ps/ps iiber
die beiden Radialverdichter dar. So hat dieses Verhéltnis im Auslegungspunkt den Wert
15,77 und nimmt in den anschliefenden Punkten ab.

Die Verdichter weisen héhere polytrope Wirkungsgrade mit steigenden Betriebspunkten
auf. So werden die groften 7,, im Reiseflug erreicht. Zu erkennen ist diese Tendenz bei
Betrachtung der Betriebspunkte in den zugehérigen Kennfeldern. Abb. 3.14 zeigt das zum
LPC gehorende Kennfeld mit eingetragenen Betriebspunkten. Ebenfalls eingezeichnet ist
die Linie, auf der die Betriebspunkte des LPCs liegen. Da der reduzierte, standardisierte
Massenstrom mit dem geringeren Leistungsbedarf und der groferen Hohe sinkt, verschie-
ben sich die Betriebspunkte in Richtung der Pumpgrenze und hoherer Wirkungsgrade.
Eingezeichnet sind dabei die isentropen Verdichterwirkungsgrade. Die entsprechende Li-
nie im Falle des Hochdruckverdichters weist einen dhnlichen Verlauf auf, wobei die Be-
triebspunkte deutlich ndher zusammen liegen.

Die polytropen Wirkungsgrade der Leistungsturbine steigen ebenfalls mit den Betrieb-
spunkten an. Der maximale Wirkungsgrad wird in diesem Fall bereits im ToC erreicht.
Die Turbinen des Nieder- und Hochdruckbereichs weisen im Vergleich zu den Verdich-
tern einen genau entgegengesetzten Verlauf auf und erreichen ihre maximalen polytropen
Wirkungsgrade im Auslegungspunkt. Dieser Verlauf ist z.B. im Kennfeld der Niederdruck-
turbine in Abb. 3.15 zu erkennen.
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Abbildung 3.14.: Kennfeld des LPCs mit eingetragenen Betriebspunkten
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Abbildung 3.15.: Kennfeld der LPT mit eingetragenen Betriebspunkten

Da die reduzierte, standardisierte, relative Drehzahl der Turbine mit der Leistungsanfor-
derung im Verlauf der Mission fillt, verschieben sich hier die Betriebspunkte in Richtung
geringerer Wirkungsgrade.

Beim Vergleich der polytropen Komponentenwirkungsgrade im Design fallt auf, dass die
Turbokomponenten im Niederdruckbereich hohere Werte aufweisen, als die im Hochdruck-
bereich. Zu begriinden ist dieser Zusammenhang mit der Gleichung, die diesen Wirkungs-
graden zugrunde liegt. So ist der polytrope Wirkungsgrad nach Gl. 2.7 lediglich vom
korrigierten Massenstrom abhéngig, welcher im Hochdruckbereich fallt.

Validierung Die vorgestellten Ergebnisse sollen im Folgenden mit Hilfe von recherchier-
ten Daten auf ihre Plausibilitit iiberpriift werden. Ziel der Modellierung war wie bereits
erwahnt nicht das exakte Nachmodellieren eines bestehenden Triebwerks, sondern eher
dessen Konfiguration zu verwenden und mit moglichst realistischen Daten zu unterfiit-
tern. Mit Hilfe der Validierung soll nun gepriift werden, wie nah die Modellierung der
bestehenden Gasturbine kommt. Als Datenbasis dazu dient die Emissionsdatenbank zu
Turboprop-Triebwerken der FOI. Bei der FOI handelt es sich um die schwedische Behorde
fiir Verteidigung und Forschung.

Zur Validierung des Modells werden drei FOI-Betriebspunkte nachgerechnet. Die Beson-
derheit bei Betriebspunkten dieser Art ist, dass sie fiir den Bodenstandfall unter ISA-
Bedingungen gerechnet werden. Die Leistungsanforderung an die Gasturbine wird bei der
FOI-Datenbank iiber die Wellenleistung im Verhéltnis zur maximalen Takeoff-Leistung
angegeben. So ist der erste Betriebspunkt Takeoff mit 100% gekennzeichnet.
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Die zwei weiteren Betriebspunkte Climb Out und Approach werden iiber 85% bzw. 30%
Takeoff-Leistung beschrieben. Um die Werte fiir den Treibstoffmassenstrom in diesen
Punkten vergleichen zu konnen, werden die Boundary Conditions auf den Bodenstandfall
unter ISA-Bedingungen angepasst. Aufterdem wird von einer Schub- in eine Leistungs-
anforderung umgestellt. Die Betriebspunkte und dazugehorige Rechenergebnisse sind in
Tab. 3.6 zusammengefasst.

Es zeigen sich bei den ersten beiden Betriebspunkten Abweichungen von unter 3% was
den Treibstoffmassenstrom angeht. Beim Takeoff-Punkt liegt Mp,e des erstellten Modells
dabei ca. 1,8% unter dem der FOI-Datenbank. Beim ersten Off-Design-Punkt liegt der
errechnete Treibstoffmassenstrom ca. 2,8% iiber dem Wert von der FOI. Lediglich der Be-
triebspunkt Approach weist mit ca. 12,6% eine groke Abweichung zwischen berechnetem
und vorliegendem Wert auf. Die Abweichung wird im Hinblick auf die definierten Be-
triebspunkte bis zum Reiseflug jedoch als akzeptabel befunden. Somit gilt das entworfene
Modell als valide Grundlage fiir die Neuauslegung der Gasturbine.

Takeoff (100%) | Climb Out (85%) | Approach (30%)
Pprop kW | 2051 1743,35 615,3
Mparor | kg/s | 0,1664 0,1380 0,0818
Mpwercae | kg/s | 0,1633 0,1419 0,0715
Abweichung | - | 0,0184 0,0284 0,1259

Tabelle 3.6.: FOI-Betriebspunkte und Nachrechnung
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4. Neuauslegung der Gasturbine

In diesem Abschnitt wird basierend auf der Konfiguration und den Ergebnissen des Re-
ferenztriebwerks eine Neuauslegung der Gasturbine durchgefiihrt. Bei dieser soll es sich
um eine moderne Gasturbine auf heutigem Technologiestand handeln. Nach der Ausle-
gung wird sie in den hybrid-elektrischen Antriebsstrang integriert. Ziel dabei ist es, die
Auswirkungen der elektrischen Komponenten auf die Parameterwerte der Gasturbine zu
untersuchen.

4.1. Modellierung

Um eine moderne Gasturbine abbilden zu konnen, werden neue Werte zum Beschreiben
ausgewdhlter Systemparameter benotigt. Zu diesen Parametern zdhlen zunéchst wieder
die Wirkungsgrade der Turbokomponenten. Anschliefsend wird auf das Temperaturniveau
in der Gasturbine und das Verdichterdruckverhaltnis eingegangen.

4.1.1. Komponentenwirkungsgrade

Die Entwicklung der polytropen Wirkungsgrade der Komponenten spielt eine grofe Rolle
bei der Abbildung einer modernen Gasturbine. Aufgrund der Datenlage wird dabei ledig-
lich auf die Turbokomponenten eingegangen. Zu Komponenten wie Brennkammer oder
mechanischen Wellen fehlen verldssliche Daten, um eine plausible Entwicklung darstel-
len zu konnen. Die Parameterwerte der betroffenen Komponenten werden in Bezug auf
das modellierte Referenztriebwerk nicht verdndert. Das Vorgehen bei der Ermittlung der
neuen polytropen Wirkungsgrade basiert auf den gleichen Datenquellen wie in Abschnitt
3.2.1.

Der Verlauf der in den verwendeten Diagrammen dargestellten Entwicklung der Wir-
kungsgrade wird nun auf das Jahr 2010 extrapoliert. Die Wahl dieses Jahres griindet auf
der Annahme eines modernen Technologiestandes zum heutigen Zeitpunkt. Da Technolo-
gieentwicklungen in der Luftfahrt meist viele Jahre zur Inbetriebnahme benotigen, wird
damit ein vom heutigen Stand (2018) etwas zuriickliegendes Jahr gewdhlt. Ziel dieser
Annahme ist es, ein Triebwerk mit heute verfiigharen Technologien abzubilden und nicht
eines aus heute erreichbaren Technologieentwicklungen. Um die verwendeten Diagramme
nicht noch einmal darzustellen, sind diese in Anhang C mit eingezeichneter Extrapolation
dargestellt.
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Verdichter Die polytropen Wirkungsgrade des Radialverdichters werden basierend auf
Abb. C.1 ermittelt. Dabei werden mit Hilfe der angegebenen Punkte im Diagramm in
Bezug auf die zwei Stufen von Radialverdichtern Entwicklungen prognostiziert. Zum
EIS = 2010 werden dann die sich jeweils ergebenden Werte fir 7, abgelesen und in
die Gleichungen zur Berechnung der polytropen Wirkungsgrade der Radialverdichter im
Design in GTlab implementiert. Die Anderungen dieser Wirkungsgrade im Vergleich zum
Referenztriebwerk sind fiir den Auslegungspunkt in Tab. 4.1 dargestellt.

‘ Referenztriebwerk ‘ Neuauslegung
0,884 0,887
0,878 0,880

Npol,LPC H
Mpol , HPC H

Tabelle 4.1.: Polytrope Verdichterwirkungsgrade von Referenz und Neuauslegung

Zu erkennen ist, dass die polytropen Verdichterwirkungsgrade bei Verwendung eines ho-
heren Technologiestandes ansteigen. Dieser Anstieg ist allerdings nicht besonders grok.
Dies wird deutlich durch Betrachtung der Extrapolation im verwendeten Diagramm. Die
dadurch entstehenden Entwicklungen weisen nur eine geringe Steigung auf. So werden
aus den statistischen Daten die geringen Potentiale der Radialverdichtertechnologie deut-
lich. Des Weiteren ist auch der Grofeneffekt bereits beriicksichtigt, da fiir die Rechnung
vorgreifend die sich ergebende neue Gasturbine verwendet wird. Diese kann aufgrund ei-
nes effizienteren Kreisprozesses kleiner ausgelegt werden. Daher fillt der durchgesetzte
Kernmassenstrom ab, was nach Gl. 2.7 zu einem kleineren polytropen Wirkungsgrad des
Verdichters fiihrt. Dieser Effekt wird also zusétzlich von der héheren Technologiereife aus
dem Diagramm abgezogen.

Turbinen Zur Ermittlung der polytropen Turbinenwirkungsgrade wird das gleiche Ver-
fahren angewandt wie bereits bei den Verdichtern. Im Falle der HPT und LPT wird dazu
Abb. C.2 verwendet. Dabei werden die mittlere und die obere Kurve extrapoliert. An die-
sen beiden Kurven orientiert sich dann auch die Extrapolation der Wirkungsgrade, deren
Ausgangspunkte weiterhin durch waagerechte gestrichelte Linien gekennzeichnet sind.
Zur Ermittlung der polytropen Wirkungsgrade der Leistungsturbine wird dhnlich vorge-
gangen. Hierbei wird Abb. C.3 verwendet. Extrapoliert wird lediglich die mittlere einge-
zeichnete Linie im Diagramm. Die Extrapolation des verwendeten Punktes der zweistufi-
gen Niederdruckturbine aus einem Turboprop-Triebwerk orientiert sich ausschlieflich an
dieser Kurve. Die sich ergebenden Wirkungsgrade im Auslegungspunkt sind im Vergleich
zum Referenztriebwerk in Tab. 4.2 zusammengefasst. Man erkennt eine Steigerung des
polytropen Wirkungsgrades fiir jede der im System enthaltenen Turbinen.

‘Referenztriebwerk Neuauslegung

Npot,zpr || | 0,809 0,864
Npot.pr |- | 0,859 0,910
Npot,pwr -] | 0,884 0,931

Tabelle 4.2.: Polytrope Turbinenwirkungsgrade von Referenz und Neuauslegung
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Zusammenfassung Um einen besseren Uberblick iiber die Veréinderung der polytropen
Komponentenwirkungsgrade zu erhalten, sind die ermittelten Daten in Abb. 4.1 in Ab-
hangigkeit der berechneten Betriebspunkte festgehalten. Dargestellt sind die absoluten
Anderungen der polytropen Wirkungsgrade der Turbokomponenten. Das Referenztrieb-
werk liegt dabei auf der Ordinate des Diagramms. Eingetragen sind dementsprechend die
absoluten Anderungen der polytropen Komponentenwirkungsgrade der Neuauslegung in
Bezug auf die Referenz. Zu sehen ist, dass die Wirkungsgrade jeder betrachteten Kom-
ponente positive Verdnderungen aufweisen. Die Neuauslegung wirkt sich also gut auf
die Komponentenwirkungsgrade aus. Unter der Neuauslegung wird vorgreifend die abge-
schlossene Auslegung der neuen Gasturbine verstanden, sodass bereits alle betrachteten
Aspekte bei dieser Auswertung mit einbezogen sind. Dazu gehort auch der Grofeneinfluss
der Gasturbine.

So wirkt sich der sinkende Kernmassenstrom negativ auf die betrachteten Wirkungsgrade
aus. Die Potentiale der Effizienzsteigerungen der Turbokomponenten kénnen diesen Ein-
fluss jedoch tiberkompensieren. Dabei weist der Hochdruckverdichter im Auslegungspunkt
das geringste Entwicklungspotential aller Turbokomponenten auf. Der Niederdruckver-
dichter weist ein groferes Potential zur Wirkungsgradsteigerung auf. Zu begriinden ist
dies mit den konvergierenden Extrapolationslinien im entsprechenden Diagramm. Dieser
Effekt kehrt sich allerdings in den Off-Design-Punkten EoF OEI und ToC um. Hierbei
handelt es sich um Kennfeldeffekte. Aufgrund der Neuauslegung werden auch die Kompo-
nentenkennfelder entsprechend anders skaliert. Durch leicht unterschiedliche Positionen
der Betriebspunkte in den entsprechenden Kennfeldern kommt es zu der Variation der
absoluten Anderungen.

Cruise
ToC
2 PWT_ETApol
- LPT_ETApol
HPT_ETApol
EoF OFEI
HPC_ETApol
] LPC_ETApol
Takeoff
T T T T T 1
0 1 2 3 4 5 6

Absolute Anderung [%]

Abbildung 4.1.: Vergleich polytroper Komponentenwirkungsgrade Referenztriebwerk -
Neuauslegung
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Wie in Abb. 3.14 am Beispiel des Referenztriebwerkes zu erkennen ist, bilden Takeoff
und Cruise die beiden dufseren Betriebspunkte, wihrend EoF OEI und ToC dazwischen
liegen. Durch die Nihe dieser beiden Punkte weisen sie die gleiche Tendenz der Anderun-
gen von 1,y auf. Aufgrund der starken Steigung der Linien im Diagramm fiir die Hoch-
und Mitteldruckturbinen weist die HPT trotz des negativen Kiihllufteinflusses in allen
Betriebspunkten die grokte absolute Anderung des polytropen Wirkungsgrades mit ca.
5,5% auf. Obwohl die Wirkungsgrade der HPT und LPT aus demselben Diagramm ab-
gelesen werden, unterscheiden sie sich leicht. Dies liegt daran, dass die Extrapolation der
zugehorigen Punkte im Diagramm anhand unterschiedlicher Linien erfolgt ist. Die Leis-
tungsturbine weist mit unter 5% das schwichste Wirkungsgradwachstum der Turbinen
auf.

4.1.2. Temperaturniveau der Gasturbine

Der thermodynamische Kreisprozess der Gasturbine wird im Wesentlichen durch das Tem-
peraturniveau bestimmt. Letzteres wiederum ist im Fall des betrachteten Modells abhan-
gig von dem definierten ITT-Limit. Um bei der Neuauslegung auf ein heutiges Techno-
logieniveau auch eine hohere Temperatur annehmen zu konnen, wird mit Hilfe von Abb.
4.2 die Entwicklung der Turbineneintrittstemperatur untersucht. Aufgetragen ist die Ty
iiber dem Parameter FIS. Die in diesem Fall interessanten Informationen finden sich in
der Auftragung der Materialtemperaturentwicklung.

Da keine wesentlichen Anderungen am Prinzip des Kiihlsystems vorgenommen werden
sollen, wird das Potential der Steigerung der maximalen Materialtemperatur der Hoch-
druckturbine auf das ITT-Limit iibertragen. Die genauen Materialien und zugehorigen
Temperaturen werden nicht betrachtet. Ziel ist, eine Temperaturdifferenz zu ermitteln
und diese auf die mégliche ITT zu {ibertragen. Dazu wird zunéchst die Lage des Refe-
renztriebwerks im Diagramm eingezeichnet.
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Abbildung 4.2.: Entwicklung der Turbineneintrittstemperaturen und -materialien |75
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Bei der Turbinentechnologie wird fiir den Parameter FIS wieder das Jahr 1985 gewihlt.
Das Temperaturniveau des Materials liegt bei ca. 1300 K. Eine Entwicklung iiber ca.
12,5 Jahre zeigt einen Temperaturanstieg von ca. 50 K. Mit einer weiteren Entwicklung
ergibt sich fiir das Jahr 2010 somit ein Temperaturanstieg von ca. 100 K im Vergleich zur
Referenz. Somit wird das ITT-Limit der Neuauslegung auf 900°C (1173,15 K) gelegt und
im Gleichungssystem des Auslegungspunktes festgehalten.

4.1.3. OPR-Studie

Im letzten Schritt der Modellierung der neuen Gasturbine wird das Druckverhéiltnis der
Verdichter betrachtet. Man unterscheidet zwischen den Begriffen ,Overall Pressure Ra-
tio“ OPR und dem ,Compressor Pressure Ratio“. Wird das Verhéltnis des Verdichter-
austrittsdrucks zum Druck vor dem Triebwerkseinlauf betrachtet, so ist die Rede vom
OPR = p;3/pio- Das Druckverhiltnis aller Verdichterstufen zusammen definiert sich iiber
das Verhéltnis der Driicke nach und vor den Verdichtern CPR = p;3/ps2 |76]. Fiir die fol-
genden Betrachtungen macht eine Unterscheidung der beiden Grofen keinen wesentlichen
Unterschied, weshalb die Begriffe gleichwertig verwendet werden.

Bei der Analyse der OPRs soll der Frage nachgegangen werden, inwieweit ein Hochsetzen
der Verdichterdruckverhiltnisse aufgrund der héheren I'TT bzw. T4 zu einem effizienteren
Kreisprozess in der Gasturbine fiihrt. Da Literaturdaten zu diesem Thema nicht vorlie-
gen, wird in GTlab eine Parameterstudie durchgefiihrt. Bei Studien dieser Art werden
bestimmte Parameter des betrachteten Betriebspunktes variiert, um eine Arbeitslinie des
Triebwerks zu erzeugen. Das Vorgehen in diesem Fall ist die Auftragung des TSFC (Thrust
Specific Fuel Consumption) iiber dem Triebwerksschub im Off-Design-Punkt Cruise. Da-
bei handelt es sich um einen Betriebspunkt, in dem die Gasturbine wihrend der Mission
zeitlich lange betrieben wird. Eine Reduktion der TSFC wiirde sich dort daher besonders
positiv auswirken. Um dies zu realisieren, werden in der Parameterstudie zwei Schlei-
fen aufgebaut. Dieses Rechenschema ist in Abb. 4.3 veranschaulicht. Zur Erzeugung des
gewiinschten Diagramms wird in der dufseren Schleife der Triebwerksschub im Reiseflug
variiert.

2000 N ... 10000 N

37529

Design-Punkt-Takeoff

Schubvariation

Off-Design-Punkt-Cruise

Iy pc pes-Variation

Abbildung 4.3.: Veranschaulichung der OPR-Parameterstudie
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4.1. Modellierung

Da der normale Schub in diesem Off-Design-Punkt 5,8 kN betrigt, wird durch die gewahlte
Variation zu beiden Seiten dieses Wertes ein in etwa gleich grofier Bereich beriicksichtigt.
Die Schrittweite betragt dabei 200 N. In der inneren Schleife wird das Verdichterdruck-
verhéltnis des HPC im Auslegungspunkt variiert. Im Gleichungssystem des Auslegungs-
punktes werden dann die Design-Druckverhéltnisse beider Radialverdichter gleichgesetzt,
sodass lediglich einer der beiden in der Schleife vertreten sein muss. Das Druckverhalt-
nis eines Verdichters vor der Studie betrigt ca. 3,84. Daten unterhalb dieses Wertes sind
weniger interessant als die Daten in den hoéheren Bereichen, weshalb von 3,5 mit einer
Schrittweite von 0,1 bis zu einem Verdichterdruckverhéltnis von 9 variiert wird. Von bei-
den Schleifen eingeschlossen finden sich der Auslegungspunkt und der Betriebspunkt Crui-
se. Diese stellen die Gleichungssysteme bzw. Iterationsschemata fiir die Parameterstudie
bereit. Die Ergebnisse dieser Analyse sind in Abb. 4.4 aufgetragen.
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Abbildung 4.4.: Arbeitslinien bei variierenden Verdichterdruckverhéltnissen

Aus Griinden der Ubersichtlichkeit werden nicht alle berechneten II--Kurven dargestellt.
Bei einer Erhohung der Verdichterdruckverhiltnisse ist die Tendenz zu erkennen, dass
die Kurven sich in Richtung niedrigerer TSFCs verschieben. Ein héheres Druckverhiltnis
fiihrt also zu einem geringeren Treibstoffverbrauch. Die Minima der Kurven sind durch die
eingezeichnete schwarze Linie miteinander verbunden. Weiterhin erkennt man, dass diese
Verbesserung des Kreisprozesses allerdings auch eine Grenze hat. So werden die Einspa-
rungen bei gleicher Schrittweite des Druckverhéltnisses zundchst immer kleiner, bis sich
ab einem Ils von ca. 8 die anfiangliche Tendenz sogar umkehrt. Bei einem zu hohen
Druckverhéltnis wird also mehr Kraftstoff verbraucht als im Ausgangspunkt. Zusétzlich
im Diagramm eingezeichnet ist die Lage des Betriebspunktes Cruise als gestrichelte rote
Linie. Mit hoherem Verdichterdruckverhéltnis verschiebt sich die Lage der Kurvenminima
in Richtung dieses Betriebspunktes.

Institut fiir Flugantriebe und Stromungsmaschinen 52



4.1. Modellierung

Das bedeutet, dass der Reiseflug ndher am optimalen Verbrauch stattfindet. Um ein neues
Druckverhéltnis fiir LPC und HPC auswihlen zu kénnen, muss nun eine Begrenzung fiir
I ype pes gewdhlt werden. Da der Kreisprozess in der Gasturbine mit hherem OPR auch
hohere Temperaturen mit sich bringt, muss das Kiihlluftsystem einen gréferen Durchsatz
bereitstellen. Der maximale relative Kiihlluftdurchsatz bezogen auf den HPC betrigt beim
PW127F nach [43] 10%. Dieser Wert wird als normaler relativer Kiithlluftmassenstrom fiir
die Neuauslegung gew#hlt, um die Implikation des Kiihlsystems auf den Kreislauf mog-
lichst gering zu halten. Daraus ergibt sich ein moderater Anstieg des Druckverhéltnisses
auf ca. 4,416 pro Radialverdichter. Dieser Wert wird in das Modell der neuausgelegten
Gasturbine implementiert.

Die Neuauslegung ist damit abgeschlossen. Bevor im néchsten Schritt auf die Integration
der auf diese Weise modellierte Gasturbine in die hybrid-elektrischen Antriebsstringe ein-
gegangen wird, werden zundchst die weiteren Ergebnisse der Neuauslegung mit der Refe-
renz verglichen. Da die Wirkungsgrade der Turbokomponenten bereits dargestellt wurden,
wird im Folgenden auf die Massenstréme und weitere thermodynamische Parameter aus
dem Kreisprozess eingegangen. Abb. 4.5 zeigt den Vergleich der Triebwerksmassenstrome.

Cruise

ToC

Wruel
EoF OEl Wcare

Takeoff

GT_Neuauslegung

Abbildung 4.5.: Vergleich der Massenstrome von Referenztriebwerk und Neuauslegung

Dabei stellt die Ordinate wieder das Referenztriebwerk dar. Aufgenommen ins Diagramm
sind die relativen Anderungen des Luftmassenstroms ins Kerntriebwerk und des Treib-
stoffmassenstroms der Neuauslegung in Bezug auf das Referenztriebwerk. Die Anderungen
sind aufgeteilt nach den definierten Betriebspunkten. Fiir alle Betriebspunkte erkennt man
eine deutliche Reduktion der Massenstréme der Neuauslegung im Vergleich zur Referenz.
Dabei weist der Luftmassenstrom durchs Kerntriebwerk im Auslegungspunkt die groften
Anderungen von iiber 30% auf. Das bedeutet, dass die Gasturbine kleiner ausgelegt wer-
den kann. Der Treibstoffmassenstrom nimmt ebenfalls stark ab.
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Hier liegt die Anderung bei um die 20%. Durch den effizienteren Kreisprozess der Ga-
sturbine, welcher hervorgerufen wird durch verbesserte Wirkungsgrade, héhere System-
temperaturen und ein grofseres OPR, kann die Gasturbine kleiner ausgelegt werden und
verbraucht weniger Kraftstoff.

Die grofite Verdinderung des Luftmassenstroms und die meiste Treibstoffersparnis tritt im
Design auf. Der Grund ist, dass das Triebwerk auf die Leistungsanforderungen in diesem
Punkt ausgelegt wird und somit dort auch am effizientesten arbeitet. Abb. 4.6 stellt die
Anderung der Temperaturen und des Verdichterdruckverhiltnisses dar.
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Abbildung 4.6.: Vergleich thermodynamischer Parameter von Referenztriebwerk und
Neuauslegung

Neben der Turbineneintrittstemperatur an der Station 4 sind auch die relativen Ande-
rungen der I'TT sowie des CPR im Diagramm eingetragen. Wie erwartet, weisen diese
Parameter nach der Neuauslegung hohere Werte auf als die Referenz. Die Temperatur an
Station 4 weist dabei in allen Punkten eine gréfsere Verdnderung auf als die I'TT. Dies liegt
daran, dass das Kiihlsystem angepasst wurde und der Kiihlluftmassenstrom zwischen den
Messpunkten der beiden Temperaturen eingebracht wird. Durch die absoluten kleineren
Werte der Verdichterdruckverhiltnisse wirkt sich dort eine relative Anderung stéirker aus
als bei den beiden Temperaturen, weshalb fiir diesen Parameter die groften Ausschla-
ge auftreten. Die den Vergleichen zugrunde liegenden berechneten Parameterwerte der
Neuauslegung sind in Anhang C aufgefiihrt.
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4.2. Integration in den hybrid-elektrischen
Antriebsstrang

Dieser Abschnitt beschéftigt sich mit der Integration der neuausgelegten Gasturbine in
die hybrid-elektrischen Antriebsstringe. Dabei wird auf Besonderheiten bei der Integra-
tion sowie beim Modellieren der jeweiligen Konzepte in GTlab eingegangen. Auferdem
werden die elektrischen Wirkungsgradketten aufgestellt. Bei der Integration wird fiir jedes
der hybriden Konzepte davon ausgegangen, dass jeweils zwei Gasturbinen in das Antriebs-
system implementiert werden. Dabei treibt jede Gasturbine jeweils einen Antriebsstrang
an. Durch dieses Vorgehen wird eine bessere Vergleichbarkeit mit dem Referenztriebwerk
und der Neuauslegung gewéhrleistet, da sich die Konfiguration nicht grundlegend &ndert
und die Redundanz der Systeme gewihrleistet bleibt. Um dennoch die Potentiale auf-
zuzeigen, wird am Beispiel des turbo-elektrischen Konzepts eine einzelne Gasturbine ins
System integriert.

Bei den hybrid-elektrischen Konzepten mit Unterstiitzung durch eine Batterie werden die
am hochsten belasteten Betriebspunkte unterstiitzt. So wird im Takeoff und EoF OEI
elektrische Leistung zum Antrieb des Propellers hinzugespeist, um die Gasturbine zu
entlasten. Beim ToC und Cruise handelt es sich um Betriebspunkte ohne elektrische Un-
terstiitzung. Dabei wird angenommen, dass die elektrische Energie der Batterie im Laufe
des Steigfluges ausgeschopft wird. Analysiert wird nach den in Abschnitt 3.3 definierten
Betriebspunkten. So wird im Reiseflug keine zuséitzliche Leistungsabgabe der Gasturbine
zur Aufladung der Batterie beim parallel und seriell hybriden Konzept angenommen. Es
wird davon ausgegangen, dass die Batterie im Sinkflug aufgeladen wird, sodass die fiir ein
Durchstartemanover erforderliche Energie beim Landeanflug wieder zur Verfiigung steht.

4.2.1. Turbo-elektrisches Konzept

Die Modellierung des turbo-elektrischen Konzepts in GTlab ist in Abb. 4.7 zu erkennen.
Zusétzlich zur neuausgelegten Gasturbine wurden jetzt die Komponenten Generator und
Motor hinzugefiigt.
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Abbildung 4.7.: Turbo-elektrisches Konzept in GTlab
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Die restlichen Komponenten des elektrischen Strangs werden in einem Gesamtwirkungs-
grad festgehalten und so als Expression in GTlab implementiert und bei der Leistungsbi-
lanz zwischen Motor und Generator beriicksichtigt. Die Verbindung zwischen elektrischem
Generator und Motor wird im Gleichungssystem hergestellt. Dieses ist in Anhang D ab-
gebildet. Die Wirkungsgradkette baut sich wie folgt auf:

Nel,ges = NGen * NLE * NLeit * ILE * TIMot = 07 8407 (41)

Der elektrische Gesamtwirkungsgrad des Systems ergibt sich durch Multiplikation der
entsprechenden Komponentenwirkungsgrade aus Abschnitt 2.3 zu ca. 84%.

Der grofte Vorteil des turbo-elektrischen Systems besteht, wie in Abschnitt 2.2.1 ge-
schildert, in der Drehzahlentkopplung von Propeller und Leistungsturbine durch die Ein-
bringung der Leistungselektronik in den Antriebsstrang. So ist es der Leistungsturbine
moglich, immer in einem optimalen Drehzahlbereich betrieben zu werden. Zu diesem
Zweck verfiigt das Referenztriebwerk iiber ein Untersetzungsgetriebe vor dem Propeller.
Durch die Einbringung der Leistungselektronik ist man jedoch nicht an die mechanischen
Einschrinkungen des Getriebes gebunden und gewinnt dadurch zusétzlich Freiheit. Im fol-
genden Teilabschnitt wird auf Auswirkungen dieser Drehzahlentkopplung und mégliche
Modellierungen des daraus entstehenden Komponentenverhaltens eingegangen.

Drehzahlentkopplung Bei einer schneller laufenden Leistungsturbine treten geringere
Druckziffern auf, was zu einer héheren Turbineneffizienz fithrt. Dadurch ist es moglich,
diese kleiner auszulegen oder weniger Turbinenstufen zu verwenden [77|. Da keine geome-
trischen Veranderungen an der Turbine durchgefiihrt werden sollen, wird im Folgenden auf
die Wirkungsgradeffekte eingegangen. Diese Effekte konnten in der Leistungssyntheserech-
nung des turbo-elektrischen Modells durch héhere polytrope Wirkungsgrade im Design
beriicksichtigt werden. Da auch die abgegebene Arbeit der Turbine unverindert bleiben
soll, ist der Wirkungsgrad der Turbine im Auslegungspunkt die einzige Grofse, die modifi-
ziert werden kann. Ziel ist es, diese Grofe im Vergleich zur neuausgelegten Gasturbine zu
erh6hen. In einem Fall wie diesem sind Daten zur Wirkungsgradverbesserung schwer zu
finden, weshalb ein plausibles Ergebnis auf anderem Wege ermittelt werden muss. Es sei
bereits vorweggenommen, dass der im Folgenden dargestellte Losungsansatz viele Annah-
men erfordert. Dies ist mit dem Zuriickgreifen auf Statistiken zu begriinden, wie es haufig
in der Vorauslegung eines Triebwerks der Fall ist. Das gezeigte qualitative Vorgehen dient
dazu zu zeigen, welcher Weg eingeschlagen werden kénnte um eine Drehzahlentkopplung
dieser Art festzuhalten.

Eine Korrelation zwischen der Druckziffer und der Lieferzahl einer Axialturbine wird
im sogenannten Smith-Diagramm wiedergegeben. Im Diagramm sind zusédtzlich Linien
konstanten isentropen Wirkungsgrades aufgetragen [75]. In Abb. 4.8 ist ein solches Dia-
gramm dargestellt. Mit Hilfe dieser Abbildung soll die Verinderung der Position im Dia-
gramm durch die Drehzahlentkopplung untersucht werden. So kénnten sich die Punkte
bei Variation der Drehzahl nach |78] entlang der gestrichelten Linie verschieben. Zunéchst
miisste die aktuelle Lage im Diagramm bestimmt werden. Diese ist abhidngig von der
Druckziffer ¥, der Lieferzahl & und dem isentropen Wirkungsgrad der Turbine. Fiir die
Bestimmung beider Werte ist die aktuelle Umfangsgeschwindigkeit der Leistungsturbine
erforderlich. Diese ist entweder gegeben oder kann durch Verwendung eines Diagramms
aus 48] abgeschitzt werden.
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Abbildung 4.8.: Smith-Diagramm fiir Axialturbinen [13]

Im betrachteten Fall wird diese fiir die letzte Stufe der Leistungsturbine bestimmt. Das
zugehorige Diagramm sowie alle weiteren verwendeten Diagramme, die hier erwihnt aber
nicht explizit abgebildet sind, finden sich in Anhang D wieder. Da die geleistete Arbeit
iiber die Turbine unverdndert bleibt, kann der Wert der Druckziffer nun bestimmt wer-
den.

Die Lieferzahl ist neben der Umfangsgeschwindigkeit abhidngig von der Axialgeschwin-
digkeit des Gases durch die Turbine. Sollte diese Grofe nicht gegeben sein, kann sie
mit Hilfe der axialen Eintrittsmachzahl in die Turbine abgeschitzt werden. Letztere ist
wiederum durch statistische Werte ermittelbar (siche Anhang D). Zusitzlich muss die
Schallgeschwindigkeit bestimmt werden. Unter Annahme eines idealen Gases kann dies
mit folgender Gleichung realisiert werden [79:

a =K Reype - T (4.2)

Die Gasgroben konnen aus dem GTlab-Modell entnommen werden. Damit kann die Axi-
algeschwindigkeit und somit auch die Lieferzahl berechnet werden, wodurch sich die als
Dreieck eingezeichnete aktuelle Position im Diagramm ergibt.

Um zu ermitteln, wie weit die Drehzahl der Leistungsturbine hochgesetzt werden kann,
muss ein gewisser Grenzwert definiert werden. Als entsprechender Grenzwert wird der
mechanische Belastungsparameter der Beschaufelung Ag, - (N /60)? gewihlt. Dieser gilt
jeweils fiir die letzte Stufe einer Turbine [48]. In Abb. 4.9 ist dieser Parameter in Ab-
hiangigkeit des EIS aufgetragen. Zu erkennen ist, dass der Parameter fiir mehrstufige
Niederdruckturbinen von Mantel-Prop-Fans mit Getriebe am hochsten ist. Diese Art von
Niederdruckturbinen kénnen aufgrund des Getriebes schneller laufen und sind daher auch
hoher belastet.
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Abbildung 4.9.: Mechanische Laufschaufelbelastung von ND-Turbinen [48]

Wird ein bestimmter Wert aus dem Diagramm abgeschétzt, kann nach Ermittlung der
Querschnittfliche am Turbinenausgang die maximale Drehzahl ausgerechnet werden, um
die Laufschaufel nicht zu iiberlasten. Dieser Wert weist das Potential zur Steigerung der
Turbinendrehzahl auf. Der Prozess der Ermittlung der Turbinenaustrittsflache kann wie-
der iiber eine statistische Machzahl am Austritt erfolgen (siche Anhang D). So wird zu-
nichst eine zugehdrige Axialgeschwindigkeit des Gases berechnet. Mit bekannter Dichte
und Massenstrom aus der Leistungssyntheserechnung folgt [80]:

w
A:
p'Caz

Mit der Festlegung der Drehzahl auf die berechnete Grenze kann nun auf die neue Um-
fangsgeschwindigkeit der Leistungsturbine geschlossen werden. Im letzten Schritt wird
die sich ergebende neue Lage im Smith-Diagramm eingezeichnet. Diese ist beispielhaft
als Kreis gekennzeichnet. Die Differenz der beiden abgelesenen isentropen Wirkungsgrade
ergibt dann die Steigerung des Turbinenwirkungsgrades aufgrund der Drehzahlentkopp-
lung.

Wie Anfangs bereits erwahnt, sind zum Treffen einer quantitativen Aussage fiir die Leis-
tungssyntheserechnung zu viele Annahmen erforderlich. So wire zur genaueren Unter-
suchung ein geometrischer Vorentwurf der Gasturbine erforderlich. Es wird also keine
entsprechende Modifikation ins Modell implementiert.

(4.3)

Einzelne Gasturbine Das folgende Konzept dient der Untersuchung der Auswirkungen
einer einzelnen Gasturbine im Gesamtsystem. Das Modell ist in Abb. 4.10 dargestellt.
Zu erkennen ist hier, dass die Gasturbine beide Propeller des Flugzeuges antreibt. Dabei
wiirden im realen Antriebsstrang allerdings die doppelte Anzahl an elektrischen Kom-
ponenten vorhanden sein. Diese werden bei der Gewichtsbestimmung beriicksichtigt. Ins
Modell werden lediglich ein Motor und ein Generator implementiert.
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Abbildung 4.10.: Turbo-elektrisches Konzept mit einzelner Gasturbine in GTlab

An der Wirkungsgradkette des elektrischen Strangs &ndert sich allerdings nichts, da die
zwei Strange parallel zueinander an die Gasturbine geschaltet werden. So muss diese zwar
die doppelte Leistung aufbringen, der zusétzliche Leistungsanteil zur Beriicksichtigung
der elektrischen Verluste ist aber unverdndert. Im Gleichungssystem und Iterationssche-
ma wird jeweils die hinzugekommene Propellerleistung beriicksichtigt.

4.2.2. Parallel hybrides Konzept

Der parallel hybride Antriebsstrang dhnelt stark der konventionellen Konfiguration. Wie
in Abb. 4.11 erkennbar wird dem Modell der Gasturbine lediglich ein Motor-Modul hin-
zugefiigt. Dieses Modell zeigt, dass der elektrische Motor parallel auf die Antriebswelle
geschaltet wird.
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Abbildung 4.11.: Parallel hybrides Antriebskonzept in GTlab
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So kann die Gasturbine in den hdochstbelasteten Betriebspunkten unterstiitzt und da-
durch kleiner ausgelegt werden. Hinzu kommt, dass keine Zusatzleistung der Gasturbine
fiir die Verluste der elektrischen Komponenten aufgebracht werden muss. Die elektrische
Wirkungsgradkette muss allerdings sehr wohl bei einer Gewichtsaufstellung beriicksichtigt
werden und wird folgendermafen aufgestellt:

Nel,ges = NLE * Mieit * Mot = 0, 9123 (4-4)

Zu erkennen ist, dass die Batterie kein Bestandteil dieser Wirkungsgradkette ist. Sie muss
zusatzliche Energie liefern, um die anfallenden Verluste durch die nachgelagerten Kom-
ponenten auszugleichen.

Die parallel hybriden Konzepte konnen nach der Hohe der elektrischen Unterstiitzung un-
terschieden werden. Sie werden im Rahmen dieser Arbeit mit dem Leistungsverhéltnis Hp
beschrieben. So wird die zum Antrieb genutzte elektrische Leistung ins Verhiltnis gesetzt
zur gesamten erforderlichen Antriebsleistung. Auf diese Weise werden die Konzepte mit
10, 20, 30 und 44% Leistungsverhiltnis aufgestellt. Die Begrenzung des Leistungsverhélt-
nisses auf 44% kommt durch das Erreichen des ITT-Limits im ToC zustande. In diesem
Punkt erfihrt die Gasturbine keine elektrische Unterstiitzung mehr. Da diese im Ausle-
gungspunkt jedoch vorhanden ist, wird die Gasturbine aufgrund der reduzierten Leistung,
die sie aufbringen muss, kleiner ausgelegt. Im ToC muss die erforderliche Antriebsleistung
dann allein von der Gasturbine erzeugt werden. Diese muss also schneller drehen. Des
Weiteren muss der Kreisprozess in der kleineren Gasturbine heifser laufen, damit die er-
forderliche Leistung erfiillt werden kann. Ab einem Hp = 0,4378 wird das ITT-Limit von
900°C auch im ToC erreicht. Dieses Konzept wird abkiirzend PH 44 genannt.

Skalierung der Komponentenkennfelder Wie bereits angesprochen, wird die Gastur-
bine aufgrund der elektrischen Unterstiitzung im Design-Punkt kleiner ausgelegt. Daher
muss die Gasturbine in den Off-Design-Betriebspunkten ToC und Cruise heifer laufen und
schneller drehen, um die gleiche Leistung zu erbringen wie eine Gasturbine mit héherem
Durchsatz. Wie in Abb. 4.12 am Beispiel des LPC gezeigt, laufen diese Betriebspunkte
z.T. aus den Kennfeldern. So werden im Off-Design unrealistische Ergebnisse erzielt. Zu
erkennen ist das Kennfeld des LPC vom parallel hybriden Konzept mit 30 prozentiger
Unterstiitzung.

Im Vergleich zu Abb. 3.14 liegen die Betriebspunkte ToC und Cruise aufgrund der héhe-
ren Drehzahl nun rechts vom Auslegungspunkt und EoF OEIL Je hoher der Hybridisie-
rungsgrad, desto weiter liegen die Betriebspunkte auseinander. Um die betroffenen Punkte
wieder ins Kennfeld zu bringen, wird die reduzierte, relative Drehzahl der jeweiligen Kom-
ponente im Design Nyeq e, pes angepasst. Die Off-Design-Punkte werden nun wieder in das
Kennfeld ,,gezogen®, indem dieser Parameter auf einen kleineren Wert gesetzt wird. So dn-
dert sich die relative Lage der Betriebspunkte im Kennfeld.

Um dabei unter den Konzepten eine einheitliche relative Lage zu erreichen, wird der Be-
triebspunkt ToC mit Orientierung an den Komponentenkennfeldern in der Neuauslegung
der Gasturbine immer auf die gleiche Drehzahllinie gebracht. Im betrachteten Beispiel des
LPC handelt es sich um die zweite Drehzahllinie von rechts. Diese bietet zugleich einen
ausreichenden Abstand zur Pumpgrenze. Skaliert werden vor allem die beiden Verdich-
terkennfelder sowie das Kennfeld der LPT.
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Abbildung 4.12.: Unskaliertes Kennfeld des LPC am Beispiel PH 30

Die HPT ist sehr unempfindlich gegeniiber den vorgenommenen Anderungen der Trieb-
werksdimensionen. Die Betriebspunkte laufen im Kennfeld der Leistungsturbine nicht aus
den Grenzen. Eine Skalierung wird daher nicht vorgenommen.

4.2.3. Seriell hybrides Konzept

Die Ubertragung des seriell hybriden Konzepts in GTlab zeigt Abb. 4.13. Zu erkennen ist,
dass der Aufbau dem des turbo-elektrischen Konzeptes gleicht. Den einzigen Unterschied
stellt die in das Modell des seriell hybriden Konzeptes eingebrachte Batterie dar. Im Pro-
gramm ist diese ebenfalls durch ein ,Motor-Modul“ dargestellt.
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Abbildung 4.13.: Seriell hybrides Konzept in GTlab

Institut fiir Flugantriebe und Stromungsmaschinen 61



4.2. Integration in den hybrid-elektrischen Antriebsstrang

So kann gew#hrleistet werden, dass die Antriebswelle neben der eingebrachten konventio-
nellen Leistung der Gasturbine auch durch eine elektrische Leistung versorgt wird. Die
elektrische Wirkungsgradkette entspricht der des turbo-elektrischen Konzeptes. Auch das
Gleichungssystem und die Iterationsschemata entsprechen denen des modellierten turbo-
elektrischen Antriebssystems. Das seriell hybride Konzept stellt eine Kombination aus
dem turbo-elektrischen und parallel hybriden Antriebssystem dar. So wird die Antriebs-
leistung ausschlieklich elektrisch zur Verfiigung gestellt. Diese elektrische Leistung setzt
sich allerdings aus einer konventionellen und der elektrischen Unterstiitzung durch die
Batterie zusammen.

In diesem Sinne werden auch hier die Konzepte anhand der Grade der Leistungsabnah-
me durch die Batterie in die Schritte 10, 20, 30 und 44% eingeteilt. Die Begrenzung der
Unterstiitzung stellt auch in diesem Fall die maximale ITT im ToC bei ca. 43,53% elek-
trischer Leistung im Verhéltnis zur erforderlichen Gesamtleistung dar. Genau wie beim
turbo-elektrischen Konzept, bietet auch das seriell hybride Antriebskonzept die Moglich-
keit der freien Drehzahlwahl der Leistungsturbine durch mechanische Entkopplung vom
Propeller. Auch in diesem Fall wird dieser Effekt im Modell nicht abgebildet. Da die Ga-
sturbine aufgrund der Leistungsabnahme durch das elektrische System kleiner ausgelegt
wird, miissen auch hier die Kennfelder der Turbokomponenten nachskaliert werden.
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5. Sensitivitatsanalyse und
Flugmissionsrechnung

Nach der Neuauslegung der Gasturbine und der Integration in den hybriden Antriebss-
trang sollen im Folgenden die Einfliisse der im System vorhandenen elektrischen Kompo-
nenten auf die Gasturbine untersucht werden. Auf diese Weise soll das Betriebsverhalten
der Gasturbine im hybrid-elektrischen System analysiert werden. Dariiber hinaus wird die
Sensitivitat ausgewdhlter Gasturbinenparameter auf die Variation von Grofen des elektri-
schen Strangs untersucht. Diese Auswertung wird dabei in eine Sensitivitdtsanalyse und
eine Flugmissionsrechnung aufgeteilt.

5.1. Sensitivitatsanalyse

Um den Einfluss der elektrischen Komponenten auf die Gasturbine auszuwerten, wer-
den Sensitivitdtsanalysen durchgefiihrt. Dabei werden einzelne Parameter variiert, die
den elektrischen Strang beschreiben. Die betrachteten Parameterwerte der Gasturbine
werden bei jedem Schritt ausgewertet. Auf diesem Weg ist nicht nur eine Aussage iiber
die Auswirkungen der elektrischen Komponenten im Antriebssystem auf die Gasturbine
moglich, sondern auch iiber die Sensitivitdt der analysierten Gasturbinenparameter auf
Variationen wesentlicher Grofen des elektrischen Strangs. Welche Parameter des elektri-
schen Strangs dabei verdndert werden ist konzeptabhéngig. Als Referenz fiir die Vergleiche
der Gasturbinenparameter wird die erstellte Neuauslegung verwendet. Da es sich hierbei
um die Gasturbine handelt, die in die hybrid-elektrischen Antriebssysteme implementiert
wird, kann der Einfluss der eingebrachten elektrischen Komponenten am besten analysiert
werden.

Bei den betrachteten Gasturbinenparametern handelt es sich um die gleichen wie beim
Vergleich des Referenztriebwerks mit der Neuauslegung in Abschnitt 4.1. So werden neben
den Massenstromen die Parameter Temperaturen und Verdichterdruckverhéltnis sowie die
polytropen Wirkungsgrade der Turbokomponenten analysiert. Die Auswertung dieser Pa-
rameter erfolgt auch hier iiber die vier vorgestellten Betriebspunkte.

Im Sinne einer besseren Vergleichbarkeit werden in dieser Analyse keine Konzeptgewichte
beriicksichtigt. So werden an alle Systeme die gleichen Leistungs- und Schubanforderungen
gestellt. Auf die Systemgewichte wird in der Flugmissionsrechnung eingegangen.
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5.1.1. Turbo-elektrisches System

Im turbo-elektrischen Antriebssystem wird die Gasturbine seitens der eingebrachten elek-
trischen Komponenten nur iiber den Gesamtwirkungsgrad des elektrischen Strangs be-
einflusst. Dieser stellt damit den Parameter dar, der fiir die Sensitivitdtsanalyse dieses
Konzeptes verwendet wird. Wie in Gl. 4.1 zu erkennen ist, setzt sich die Wirkungsgrad-
kette aus den Elementen Generator, Leitung, Leistungselektronik und Motor zusammen.
So bestimmen die einzelnen Komponentenwirkungsgrade den Gesamtwirkungsgrad und
haben so einen Einfluss auf das Betriebsverhalten der Gasturbine. Der Wirkungsgrad der
Leitungen wird bei der Variation nicht beriicksichtigt, sondern konstant bei 99% belas-
sen. Die restlichen Komponenten werden zu gleichen Anteilen in den Gesamtwirkungs-
grad eingebracht. Durch die Variation dieses Wirkungsgrades in beide Richtungen werden
abweichende Komponenteneffizienzen beriicksichtigt. So konnen Unsicherheiten aus Lite-
raturrecherche und Technologieentwicklungen zusétzlich abgedeckt werden.

Wenn z.B. die Effizienz der Leistungselektronik im realisierten System nicht die angenom-
menen 97% sondern nur 96% betragen wiirde, so wiirde sich der Gesamtwirkungsgrad des
elektrischen Strangs von 84,07% auf 82,34% verschlechtern. In diesem Fall ist die An-
derung relativ hoch, da Leistungselektronik als Komponente zweimal im Antriebsstrang
vertreten ist. Wiirde sich auf der anderen Seite die Motoreffizienz im Zuge von Tech-
nologieverbesserungen um 1% steigern, wiirde der elektrische Gesamtwirkungsgrad vom
Referenzwert 84,07% auf 84,95% steigen. Um zu beiden Seiten des Referenzwertes Wir-
kungsgrade zu beriicksichtigen, wird die Sensitivititsanalyse neben dem Referenzwert
auch fiir 82 und 86% elektrischem Gesamtwirkungsgrad durchgefiihrt. Dariiber hinaus
wird zusiitzlich eine Gesamteffizienz von 89% in die Analysen einbezogen. Damit wird
Potential fiir einen gréferen Technologiesprung berticksichtigt. So konnte sich die Effizi-
enz der elektrischen Maschinen Motor und Generator um fast 2% erhohen. Andernfalls
konnten die Effizienzen der elektrischen Maschinen und der Leistungselektronik jeweils
um etwas iiber 1% steigen.

Abb. 5.1 zeigt die relative Anderung der Massenstrome der turbo-elektrischen Konzepte
mit 82, 84, 86 und 89% elektrischem Gesamtwirkungsgrad in Bezug auf die Neuauslegung
der Gasturbine als Referenz. Das turbo-elektrische Konzept mit dem Referenzwirkungs-
grad von ca. 84% wird hervorgehoben. Durch die Einbringung der elektrischen Komponen-
ten ins Antriebssystem ist ein deutlicher Anstieg des Durchsatzes von ca. 16% und damit
auch der Grofe der Gasturbine zu erkennen. Damit steigt auch der Treibstoffmassenstrom
an. Die Steigerungstendenz des Gasturbinendurchsatzes entsteht aufgrund der durch die
Gasturbine zusétzlich zu liefernden Leistung zum Ausgleich der Verluste der elektrischen
Komponenten im System. Die relativen Anderungen in Bezug auf die Referenz sind im
Auslegungspunkt aufgrund der hohen Leistungsanforderungen am grofiten. Die prozen-
tuale Veranderung beider Massenstrome ist in diesem Punkt gleich. Das bedeutet, dass
sich die grofere Auslegung der Gasturbine zu gleichen Anteilen auf den Durchsatz und
den Treibstoffmassenstrom auswirkt. In den Off-Design-Punkten zeigt sich allerdings die
Tendenz der geringeren Zunahme des Treibstoffmassenstroms im Vergleich zum Trieb-
werksdurchsatz.

Die Variation des elektrischen Wirkungsgrades zeigt eine plausible Tendenz. So fiihrt
ein abnehmender Wirkungsgrad zu einem erhéhten Durchsatz und Treibstoffmassenstrom
aufgrund groferer Leistungsanforderungen.
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Ein zunehmender Wirkungsgrad entlastet die Gasturbine, weshalb sie kleiner ausgelegt
werden kann, was zu einem geringeren Verbrauch fiihrt. Die Entwicklungen der Mas-
senstrome weisen untereinander bei den Variationen der elektrischen Gesamteffizienz die
gleiche Tendenz auf. Insgesamt bewegen sich die relativen Anderungen des Massenstroms
bei der dargestellten Variation der Gesamteffizienz des elektrischen Strangs in einem Be-
reich von ca. 9%.
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Abbildung 5.1.: Vergleich der Massenstrome - Turbo-elektrisches System

Die Entwicklung der Wirkungsgrade der Turbokomponenten der Gasturbine durch Ein-
bringung der elektrischen Komponenten in den Antriebsstrang ist fiir den Fall der Re-
ferenzeffizienz des elektrischen Strangs in Abb. 5.2 dargestellt. Dabei sind die absoluten
prozentualen Anderungen der betrachteten Wirkungsgrade dargestellt. Bei der Referenz-
effizienz von ca. 84% des elektrischen Strangs ist zu erkennen, dass sich alle Kompo-
nentenwirkungsgrade leicht verbessern. Zu erkliren ist dies mit dem groferen Durchsatz
durch die Gasturbine. So kann diese grofser ausgelegt werden, was allgemein zu héheren
Wirkungsgraden fiihrt (siehe Abschnitt 2.4.2). Weiterhin ist ein deutlicher Unterschied
zwischen den absoluten Anderungen der Verdichterwirkungsgrade und der Turbinenwir-
kungsgrade zu erkennen. Letztere sind hoher als bei den Verdichtern. Der Grund fiir diese
Tendenz ist in der massenstromabhéngigen Definition der jeweiligen Komponentenwir-
kungsgrade zu suchen.
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Abbildung 5.2.: Vergleich der Komponentenwirkungsgrade - Turbo-elektrisches System

So unterscheiden sich die Gleichungen zur Berechnung der polytropen Wirkungsgrade
von Verdichtern und Turbinen im Exponenten m. Dieser ist nach Tab. 2.3 fiir Verdichter
deutlich geringer. Dadurch fallen Anderungen im Massenstrom, und damit in der Groke
der Gasturbine, nicht so schwer ins Gewicht wie bei Turbinen. Veranschaulicht ist dies
in Abb. 5.3. Aufgetragen ist 7,4, der Turbokomponenten iiber dem korrigierten Massen-
strom. Dabei wird deutlich, dass die Kurven der Turbinen einen steileren Verlauf zeigen.
Bei einer Anderung des Durchsatzes weisen diese also gréfere Spriinge im Wirkungsgrad
auf.

Im Auslegungspunkt ist zu erkennen, dass die Anderung der Wirkungsgrade der Turbi-
nen gestuft ist. So weist die HPT die hochste absolute Anderung auf. Zu erkliren ist dies
mit der Entwicklung der korrigierten Massenstrome an den Stationen vor den jeweiligen
Turbokomponenten. Um diese Entwicklung mit der Anderung der polytropen Komponen-
tenwirkungsgrade in Verbindung zu bringen, werden die im Design berechneten Punkte
aus der Neuauslegung und des TE 84-Konzeptes in die Abb. 5.3 eingetragen. Dabei ist
zu erkennen, dass die HPT trotz der absolut gesehen kleinsten Anderung im korrigierten
Massenstrom aufgrund des steilen Verlaufs der Kurve im Bereich kleiner Massenstréme die
grofste Entwicklung im Wirkungsgrad aufweist. Danach folgen mit groferen korrigierten
Massenstromen die LPT und PW'T. Trotz des groften Massenstromsprungs beim LPC
ist die Entwicklung des Wirkungsgrades durch den flachen Verlauf der Kurve in diesem
Bereich kleiner als beim HPC.

Bei Betrachtung der Off-Design-Betriebspunkte ist bei den Turbinen ein &hnlicher Trend
erkennbar. Die Entwicklung der Verdichterwirkungsgrade kehrt sich allerdings um. In die-
sen Punkten kann nicht mehr mit dem im Auslegungspunkt geltenden Zusammenhang
aus Gl. 2.7 argumentiert werden. So werden die polytropen Wirkungsgrade im Off-Design
iiber die Komponentenkennfelder bestimmt. Um die Unterschiede zwischen den Wirkungs-
graden der betrachteten Komponenten der Neuauslegung und des TE 84 zu untersuchen,
miissen also die entsprechenden Kennfelder miteinander verglichen werden.
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Abbildung 5.3.: Polytrope Komponentenwirkungsgrade iiber dem korrigierten Massen-
strom

Dabei konnen bereits minimale Abweichungen in der Lage der Betriebspunkte im Kenn-
feld zu den verschiedenen Entwicklungen der Wirkungsgrade fiihren. Vor allem, wenn
es sich bei diesen Entwicklungen um so kleine Gréfenordnungen wie im vorliegenden
Fall handelt. Zu unterschiedlichen Positionen der Betriebspunkte im Kennfeld zwischen
der Neuauslegung und des TE 84 kommt es zum einen wegen der unterschiedlichen La-
ge der Betriebspunkte untereinander durch Einbringung der elektrischen Gesamteffizienz
und zum anderen aufgrund der Skalierung der Kennfelder. So kommt es aufgrund der
ins System eingebrachten elektrischen Komponenten im Falle des TE 84 zu einer neuen
Dimensionierung der Gasturbine. Dies liegt unter anderem an dem gréfseren Durchsatz
wegen der hoheren Leistungsanforderungen. Durch die verdnderte Grofke der Gasturbine
miissen auch die Kennfelder angepasst werden. Dabei kann es zur Verschiebung der Be-
triebspunkte in den entsprechenden Kennfeldern kommen. Da die Komponentenkennfelder
im Design skaliert werden, bleibt die relative Lage des Auslegungspunktes im Kennfeld
jedoch gleich. So kann es zu unterschiedlichen Entwicklungen der polytropen Wirkungs-
grade im Design und Off-Design kommen.

Die Entwicklung der Anderungen der Komponentenwirkungsgrade in Folge der Variation
der Gesamteffizienz des elektrischen Strangs ist in Anhang E abgebildet. Es zeigt sich, dass
die Wirkungsgrade mit abnehmender elektrischer Gesamteffizienz aufgrund der groferen
Gasturbine zunehmen. Bei steigender Effizienz nehmen die Wirkungsgrade wie erwartet
ab. Die Entwicklung der Komponentenwirkungsgrade in den jeweiligen Konzepten weisen
allerdings untereinander den gleichen Verlauf auf wie im Referenzfall.

Weiterhin werden die Verdnderungen wesentlicher Temperaturen in der Gasturbine sowie
des Verdichterdruckverhéltnisses untersucht. Dargestellt sind diese Entwicklungen in Abb.
5.4.
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Abbildung 5.4.: Vergleich thermodynamischer Grofsen - turbo-elektrisches Konzept

Aufgetragen sind die relativen Anderungen von der Brennkammeraustrittstemperatur,
der I'TT und des Verdichterdruckverhiltnisses des Konzeptes TE 84 in Bezug auf die
Neuauslegung. Im Auslegungspunkt kommt es zu keinen Anderungen der ITT oder des
CPR. Diese Grofen werden in der Design-Rechnung fest vorgeschrieben und bleiben daher
auch bei dem hybriden Konzept konstant. Obwohl die ITT unveridndert bleibt, weist die
Brennkammeraustrittstemperatur eine negative Entwicklung auf. So kommt es aufgrund
der grofseren Dimensionierung der Gasturbine zu héheren Durchsédtzen, was zu einer ge-
ringeren erforderlichen Temperatur an der Station 4 fiihrt.

Bei Betrachtung der Off-Design-Punkte sind deutlich grofere Anderungen der untersuch-
ten thermodynamischen Grofen zu erkennen. Da die entsprechenden Parameter in diesen
Betriebspunkten nicht auf bestimmte Werte festgelegt werden, kommt es zu einer groferen
Verédnderung bei Einsatz der elektrischen Komponenten ins System. Das Verdichterdruck-
verhiltnis weist aufgrund der absolut gesehen kleinen Zahlenwerte relativ die grofiten An-
derungen auf. Des Weiteren zeigen sich bei der Brennkammeraustrittstemperatur grofere
relative und auch absolute Anderungen als bei der ITT. Dies ist mit dem Kiihlsystem zu
erklidren, das zwischen den Stationen liegt, an denen die beiden Temperaturen gemessen
werden. So wird das héhere Temperaturniveau vor der HP'T durch einen Kiihlluftmassen-
strom abgeschwicht, wodurch es zu geringeren Anderungen der ITT kommt.

Die Anderungen der betrachteten thermodynamischen Gréfen sind beim Off-Design-
Punkt mit den héchsten Leistungsanforderungen am gréfsten. So fallen aufgrund der hohen
thermischen Belastungen in diesem Punkt die Spriinge in Temperatur und Druckverhélt-
nis am groften aus. Die in Anhang E dargestellten Anderungen der beschriebenen Groken
bei Variation der elektrischen Gesamteffizienz zeigen den erwarteten Verlauf. So werden
die Ausschldge in den negativen Bereich mit sinkender Effizienz grofer.
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Bei steigendem elektrischen Wirkungsgrad fallen die Anderungen in den thermodynami-
schen Parametern nicht so grofs aus. So nimmt die Grofe der Gasturbine weniger stark
zu, wodurch die Temperaturen und das Druckverhéltnis ndher an der Referenz liegen.

TE singleGT 84 Zusitzlich zum beschriebenen turbo-elektrischen Antriebssystem,
wird dieses Konzept mit nur einer Gasturbine ausgewertet. Dabei soll untersucht werden,
wie sich die doppelte Leistungsanforderung auf die Parameter der Gasturbine auswirkt.
Zunéchst werden dazu die Entwicklungen der Luft- und Treibstoffmassenstrome der ein-
zelnen Gasturbine in turbo-elektrischer Konfiguration in Bezug auf die Neuauslegung in
Abb. 5.5 betrachtet.

= 2%Neuauslegung
Cruise
ToC
Wiuel
EoF OEl Wcore
Takeoff
T T T T T 1
0 20 40 60 80 100 120 140

Relative Anderung [%] - TE_singleGT_84

Abbildung 5.5.: Vergleich der Massenstréme - TE singleGT 84

Zu erkennen ist ein sehr dhnlicher Verlauf zu den Entwicklungen der Massenstréme im
Falle von zwei Gasturbinen im Antriebssystem. Es kommt jedoch wie erwartet zu deut-
lich hoheren relativen Anderungen der Werte. Diese liegen in allen Betriebspunkten bei
tiber 120% im Vergleich zur Neuauslegung. Die Zunahme des Durchsatzes betrigt mehr
als 100%, da eine doppelte Antriebsleistung und zusitzlich ein Ausgleich der Verluste im
elektrischen Strang erbracht werden miissen. Der Treibstoffmassenstrom passt sich ent-
sprechend an.

Bei Untersuchung der in Abb. 5.6 dargestellten absoluten Anderung der polytropen Kom-
ponentenwirkungsgrade ist ebenfalls ein dhnlicher Verlauf zu der entsprechenden Ent-
wicklung mit zwei Gasturbinen im System zu erkennen. Die relativen Anderungen ther-
modynamischer Parameter sind in Abb. 5.7 wiederzufinden. Auch in diesem Fall ist der
Wertebereich der relativen Anderungen mit etwas iiber 2,5% deutlich héher.
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Abbildung 5.6.: Vergleich der Komponentenwirkungsgrade - TE _singleGT 84
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Abbildung 5.7.: Vergleich thermodynamischer Grofsen - TE singleGT 84
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In diesen Bereichen kommt es im Off-Design zu leicht abweichenden Tendenzen der Ent-
wicklungen untereinander im Vergleich zum normalen turbo-elektrischen Antriebssystem
mit zwei Gasturbinen. Zu begriinden ist dies mit der Skalierung der Komponentenkennfel-
der. So miissen diese im Falle der einzelnen Gasturbine aufgrund deutlich h6herer Durch-
sitze neu skaliert werden, weshalb sich die Verldufe der dargestellten Entwicklungen in
den Diagrammen 5.6 und 5.2 leicht unterscheiden.

Die erkennbaren Anderungen der betrachteten Parameter liegen in dhnlicher Grokenord-
nung wie bei der turbo-elektrischen Konfiguration mit zwei Gasturbinen. Im Auslegungs-
punkt ist auch in diesem Fall keine Entwicklung in den Parametern I'TT und CPR zu
sehen. Beide Parameter werden im Design auf bestimmte Werte festgelegt. Im Vergleich
zur Entwicklung bei der normalen turbo-elektrischen Konfiguration dndert sich die Brenn-
kammeraustrittstemperatur am stiarksten. Diese nimmt aufgrund des deutlich gréferen
Durchsatzes ab. Dabei werden Anderungen von ca. 0,5% im Vergleich zur Neuauslegung
erreicht. Die ITT zeigt aufgrund des zwischengeschalteten Kiihlsystems weniger ausge-
prigte Anderungen. Wegen der wachsenden Verringerung der S4.7 zeigt das Verdichter-
druckverhiltnis im Vergleich zur Entwicklung beim TE 84 weniger starke Ausschlége.
Die entsprechenden Vergleiche des Konzeptes TE singleGT 84 mit der Konfiguration
TE 84 sind ebenfalls in Anhang E dargestellt.

5.1.2. Parallel hybrides System

Beim parallel hybriden Konzept haben die eingebrachten elektrischen Komponenten iiber
deren Gesamteffizienz keinen Einfluss auf die Gasturbine. Die Eigenschaften der Gastur-
bine werden iiber das Leistungsverhéltnis Hp beeinflusst.
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Abbildung 5.8.: Vergleich der Massenstréme - PH 10
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Die Entwicklung der Massenstrome in der Gasturbine bei Einbringung der elektrischen
Komponenten in einen parallel hybriden Strang mit einem Leistungsverhaltnis von 10% ist
in Abb. 5.8 dargestellt. Zu erkennen ist, dass beide Massenstrome in allen Betriebspunk-
ten im Vergleich zur Neuauslegung abnehmen. Im Auslegungspunkt Takeoff nehmen Kern-
und Treibstoffmassenstrom fast um den gleichen relativen Wert ab. Die Anderungen belau-
fen sich auf knapp unter 10%. Aufgrund der elektrischen Unterstiitzung werden geringere
Leistungsanforderungen an die Gasturbine gestellt. Daher ist ein kleinerer Durchsatz er-
forderlich, was zu einer kleineren Gasturbine fiihrt. Dies wirkt sich auch direkt auf den
erforderlichen Treibstoffmassenstrom aus.

Der zweite Betriebspunkt EoF OEI weist eine dhnliche Tendenz auf. Beide Betriebspunkte
werden elektrisch unterstiitzt. Dies gilt nicht fiir die beiden Off-Design-Punkte ToC und
Cruise. In diesen Betriebspunkten sinkt der Durchsatz nicht so stark ab wie in den un-
terstiitzten Punkten. Noch deutlicher ist dies am Treibstoffmassenstrom zu erkennen. So
muss die kleiner ausgelegte Gasturbine die erforderliche Antriebsleistung in diesen Punk-
ten iiber schnellere Drehzahlen und einen heifferen Kreisprozess erfiillen. Es kann daher
weniger Treibstoff gespart werden. Im hdher belasteten ToC-Punkt wird die minimale
Ersparnis des Treibstoffmassenstroms erreicht. Die Entwicklung dieser Massenstrome bei
hoheren Leistungsverhéltnissen findet sich in Abb. 5.9 wieder.
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Abbildung 5.9.: Vergleich der Massenstrome - Parallel hybrides System
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Eine Anhebung des Leistungsverhéltnisses fiihrt zu gréferen Abnahmen im Kernmassen-
strom. So wird noch mehr Antriebsleistung durch den elektrischen Strang iibernommen,
wodurch die Gasturbine weiter entlastet und kleiner ausgelegt werden kann. Die Ande-
rungen bei der Variation von Hp sind in den unterstiitzten Punkten am gréfsten. So wird
in den Off-Design-Punkten ToC und Cruise eine hohere Leistungsanforderung eher iiber
hohere Wellendrehzahlen und Temperaturen ausgeglichen.

Die Entwicklung der polytropen Komponentenwirkungsgrade durch Einbringung der elek-
trischen Komponenten ins Antriebssystem PH 10 zeigt Abb. 5.10.
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Abbildung 5.10.: Vergleich der Komponentenwirkungsgrade - PH 10

Im Auslegungspunkt fallen alle betrachteten Wirkungsgrade geringfiigig ab. Zu erkliren
ist dies mit der Abnahme des Kernmassenstroms und damit der Gasturbinengréfte. Die
beiden Radialverdichter weisen einen dhnlichen Ausschlag auf. Die Turbinen zeigen im
Vergleich mit den Verdichtern grofere Entwicklungen aufgrund der steiler verlaufenden
Wirkungsgradkurven. Dabei wird die HPT wie im Falle der turbo-elektrischen Syste-
me mit der steilsten Kurve beschrieben, wodurch die Anderungen des zugehérigen po-
lytropen Wirkungsgrades am grofiten sind. Der erste Off-Design-Punkt weist aufgrund
gleicher Gréfsenordnung der Leistungsanforderungen und elektrischer Unterstiitzung dhn-
liche Entwicklungen auf. Es kommt allerdings auch in diesem Konzept zu einer Umkehr
der Entwicklung von LPC und HPC zwischen Design und Off-Design. Auch hier sind
Kennfeldeffekte der ausschlaggebende Faktor.

In den Off-Design-Punkten ToC und Cruise kommt es zu groken Verdnderungen des Wir-
kungsgrades des Niederdruckverdichters. Da die Wirkungsgrade im Off-Design aus den
jeweiligen Komponentenkennfeldern bestimmt werden, miissen die entsprechenden Kenn-
felder des hybriden Konzeptes und der Neuauslegung miteinander verglichen werden, um
diese deutlichen Spriinge nachvollziechen zu konnen. Zu diesem Zweck sind Ausschnitte
der LPC-Kennfelder beider Gasturbinen in Anhang E abgebildet.
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Es zeigt sich eine Verschiebung der Betriebspunkte. So verindern die nicht elektrisch
unterstiitzten Off-Design-Punkte ihre Position am stérksten. Sie wandern aufgrund der
kleineren Auslegung der Gasturbine in Richtung héherer Drehzahlen. Dieser Effekt, kom-
biniert mit der Neuskalierung des Kennfeldes bei der Design-Rechnung dieser Gasturbine,
fithrt zur Verringerung des polytropen Wirkungsgrades des LPC von um die 1% in ToC
und Cruise.

Weiterhin auffallend beim Betriebspunkt ToC ist die Verbesserung des polytropen Wir-
kungsgrades der LPT im Vergleich zur Neuauslegung. Auch in diesem Fall muss eine
Begriindung fiir dieses Verhalten in den jeweiligen Komponentenkennfeldern von Neuaus-
legung und PH 10 gesucht werden. Ausschnitte beider Kennfelder finden sich in Anhang
E wieder. Auch hier macht sich der Sprung der letzten beiden Off-Design-Betriebspunkte
in hohere Drehzahlbereiche bemerkbar. In diesem Fall fiihrt dies zu einem leichten An-
stieg des polytropen Wirkungsgrades der LPT. Auch im Cruise ist eine leicht positive
Entwicklung dieses Wirkungsgrades zu erkennen.

Beim Betriebspunkt Cruise fillt aufserdem die Entwicklung des polytropen Wirkungs-
grades der Leistungsturbine auf. So zeigt sich ausschlieflich in diesem Punkt eine Erho-
hung dieses Komponentenwirkungsgrades in Bezug auf die Neuauslegung. Auch in diesem
Betriebspunkt kann eine Aussage iiber dieses Verhalten lediglich mit Hilfe der in An-
hang E abgebildeten entsprechenden Kennfelder erfolgen. Im Gegensatz zu den bisher
betrachteten Turbokomponenten sinkt die relative Drehzahl der Leistungsturbine bei der
Einbringung von elektrischer Unterstiitzung in den Antriebsstrang ab. Da dennoch die
gleiche Leistung erbracht werden muss, erhéht sich das zugehérige Druckverhéltnis. So
verschiebt sich der Betriebspunkt Cruise im Kennfeld in einen Bereich héherer Wirkungs-
grade. Der ToC wandert etwas aus diesem Bereich heraus. Sollte sich diese Tendenz durch
weitere Verkleinerung der Gasturbine bzw. Erhohung der elektrischen Unterstiitzung fort-
setzen, so fallt ab einem gewissen Grad der Unterstiitzung der polytrope Wirkungsgrad
der Leistungsturbine auch im Cruise ab.

Letzterer Zusammenhang ist bei der Betrachtung der Entwicklungen der polytropen Kom-
ponentenwirkungsgrade bei Erh6hung des Leistungsverhéltnisses zu erkennen. Diese Ent-
wicklung ist in Abb. 5.11 dargestellt. Bereits bei einem Hp von 20% ist die beschriebene
Tendenz des abnehmenden Wirkungsgrades bei der Leistungsturbine in Bezug auf die
Neuauslegung zu erkennen. Mit steigendem Leistungsverhéltnis, und damit abnehmender
Gasturbinengréfie, zeigt sich eine Verringerung der Komponentenwirkungsgrade in den
unterstiitzten Punkten. In den beiden Off-Design-Punkten ToC und Cruise steigt der po-
lytrope Wirkungsgrad der LPT kennfeldbedingt weiter an. Die absoluten Anderungen des
LPC und der PWT weisen dabei die hochsten Werte von um die 5% im ToC auf.

Die Anderungen thermodynamischer Parameter des Konzeptes PH 10 im Vergleich zur
Neuauslegung sind in Abb. 5.12 dargestellt. Im Auslegungspunkt ldsst sich ein Anstieg
der Brennkammeraustrittstemperatur erkennen. ITT und CPR &ndern sich im Design
nicht, da diese Parameter konzeptunabhingig auf bestimmt Werte festgelegt wurden. Dass
sich die Temperatur an der Station 4 trotzdem dndert, liegt an der kleineren Auslegung
der Gasturbine und dem angepassten Kiihlluftmassenstrom. Auch im Betriebspunkt EoF
OFEI kommt es nicht zu groken Anderungen der thermodynamischen Gréfen. So steigen
Temperaturen sowie Druckverhiltnisse geringfiigig an. Dies ist mit dem geringeren Kern-
massenstrom und somit heifseren Kreisprozess zu begriinden. Dabei treten keine grofseren
Anderungen auf, da die kleinere Gasturbine in diesen Punkten auch weniger leisten muss.
Die restliche Antriebsleistung wird vom elektrischen System iibernommen.
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Abbildung 5.11.: Vergleich der Komponentenwirkungsgrade - Parallel hybrides System
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Abbildung 5.12.: Vergleich thermodynamischer Grofen - PH 10
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In den nicht unterstiitzten Off-Design-Punkten treten grofiere Entwicklungen auf. Die Ga-
sturbine 1auft erkennbar schneller und heiffer, um die gleiche Antriebsleistung erbringen
zu konnen wie eine grofer ausgelegte Gasturbine. Die relative Betrachtungsweise der Tem-
peraturentwicklungen lésst hier vermuten, dass die I'T'T einen gréfseren Sprung macht als
die S4.T. Absolut gesehen weist die Brennkammeraustrittstemperatur jedoch knapp die
grokere Anderung auf. Dies ist mit dem dazwischen liegenden Kiihlsystem zu begriinden,
welches das Temperaturniveau senkt. Aufgrund der kleinen Zahlenwerte der verglichenen
Druckverhiltnisse, weist dieser Parameter relativ gesehen die grokten Anderungen auf.
Die Entwicklung der betrachteten thermodynamischen Parameter bei Erhéhung des Leis-
tungsverhéltnisses ist in Anhang E abgebildet. Bei Erhchung des Leistungsverhéltnisses
Hp auf 20-44% vergrofern sich die Anderungen der thermodynamischen Parameter, wobei
die dargestellten Tendenzen untereinander beibehalten werden.

5.1.3. Seriell hybrides System

Das seriell hybride Antriebskonzept kombiniert Eigenschaften des turbo-elektrischen und
parallel hybriden Systems. Dementsprechend treten bei Einbringung elektrischer Kompo-
nenten in den Antriebsstrang auch beide geschilderten Einflussarten auf die Gasturbine
auf. So wird diese zum einen von der elektrischen Gesamteffizienz der Komponenten im
Antriebsstrang, zum anderen von der Hohe der elektrischen Leistungszugabe beeinflusst.
Beide Aspekte werden in der Analyse beriicksichtigt. Variiert wird allerdings nur der Grad
der elektrischen Unterstiitzung, da in diesem Fall signifikante Anderungen auftreten.
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Abbildung 5.13.: Vergleich der Massenstrome - SH 10 84
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Die elektrische Gesamteffizienz wird fiir jedes betrachtete seriell hybride System auf den
Referenzwert von 84% festgelegt. Auswirkungen einer Variation dieses Wertes wurden
in Abschnitt 5.1.1 untersucht. Die Auswirkungen auf die Massenstrome der Gasturbine
durch Einbringung entsprechender elektrischer Komponenten in den seriell hybriden An-
triebsstrang zeigt Abb. 5.13 am Beispiel der 10%igen Unterstiitzung bei einer elektrischen
Gesamteffizienz von 84%. Zu erkennen ist eine Steigerung beider Massenstrome um in et-
wa 5% im Auslegungspunkt. Die Gasturbine wird in diesem Konzept also grofer ausfallen
als die Neuauslegung. Daher kommt auch der Mehrverbrauch zustande.

Eine dhnliche relative Anderung der Massenstrome ist im Off-Design-Punkt EoF OEI wie-
derzufinden. Aufgrund der geringeren Leistungsanforderungen in diesem Punkt fallen die
Anderungen allerdings nicht so hoch aus wie im Takeoff und der Treibstoffmassenstrom
zeigt eine kleinere Entwicklung als der Durchsatz. Diese Tendenz dndert sich allerdings
bei Betrachtung der beiden weiteren Off-Design-Punkte. In diesen Punkten fehlt die Un-
terstiitzung des elektrischen Systems. Dies fiihrt zu einem deutlichen Anstieg des Treib-
stoffmassenstroms in diesen Punkten. Dieser betrigt im héher belasteten Betriebspunkt
ToC an die 15%. Die nicht unterstiitzte Gasturbine verbrennt deutlich mehr Kraftsoff
zur Erbringung der erforderlichen Antriebsleistung. Dariiber hinaus muss eine zusétzliche
Leistung fiir die Verluste im elektrischen Strang aufgebracht werden.
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Abbildung 5.14.: Vergleich der Massenstrome - Seriell hybrides System
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Die Entwicklung der Massenstrome bei Erhéhung der elektrischen Unterstiitzung im hy-
briden Antriebssystem ist in Abb. 5.14 dargestellt. Ab einer Unterstiitzung von 20% sind
abnehmende Massenstréme in den ersten beiden Betriebspunkten zu erkennen. Die Ga-
sturbine wird also erstmals kleiner ausgelegt. Durch die elektrische Unterstiitzung in diesen
Punkten verringert sich auch der Treibstoffmassenstrom.

Die Off-Design-Punkte ToC und Cruise weisen untereinander ebenfalls ein dhnliches Ver-
halten auf. Die Entwicklung des Kernmassenstroms bei 20%iger Unterstiitzung ist im Ver-
gleich zu SH 10 84 deutlich riickgingig. So nimmt mit der Groke der Gasturbine auch
der Durchsatz ab. Anders verhélt sich allerdings der Treibstoffmassenstrom. Trotz klei-
nerer Auslegung im Vergleich zur Unterstiitzung von 10%, bleibt dieser zwischen 10 und
15% Steigerung im Vergleich zur Neuauslegung. Die Gasturbine muss in diesen Punkten
aufgrund der wegfallenden elektrischen Unterstiitzung und der kleineren Auslegung heifser
laufen. Aus diesem Grund ist ein groferer Treibstoffmassenstrom als bei der Neuauslegung
erforderlich. Da die Gasturbine mit einem im Vergleich zu SH 10 84 geringerem Kern-
massenstrom bereits heiffer lduft, kommt es beim erforderlichen Treibstoffmassenstrom
nur zu geringen Anderungen.

Eine gleiche Entwicklungstendenz zeichnet sich auch bei Betrachtung der zwei weiteren
Unterstiitzungsgrade im seriell hybriden Antriebssystem ab. So nehmen die Massenstro-
me in den unterstiitzten Betriebspunkten weiter ab und kommen im Falle der 44%igen
Unterstiitzung auf Werte iiber 30% Abnahme in Bezug auf die Neuauslegung. In den Off-
Design-Punkten ToC und Cruise 1auft die Entwicklung des Kernmassenstroms in den ne-
gativen Bereich. Die Tendenz der Treibstoffmassenstrome verandert sich allerdings kaum.
In diesen Punkten zeigen sich aufgrund der kleineren Auslegung der Gasturbine und nicht
vorhandener elektrischer Unterstiitzung keine positiven Auswirkungen auf den Kraftstoft-
bedarf der Gasturbine.
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Abbildung 5.15.: Vergleich der Komponentenwirkungsgrade - SH 10 84
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Die Entwicklung der polytropen Komponentenwirkungsgrade durch Einbringung der elek-
trischen Komponenten in den seriell hybriden Antriebsstrang ist in Abb. 5.15 dargestellt.
Im Auslegungspunkt ist eine leichte Steigerung der betrachteten Wirkungsgrade zu erken-
nen. Da die Gasturbine im Falle der elektrischen Unterstiitzung von 10% grofer ausgelegt
wird, erhohen sich entsprechend die polytropen Wirkungsgrade der Turbokomponenten.
Dabei kommt es im Falle der Turbinen zu gréferen Steigerungen aufgrund der in Abb. 5.3
erkennbaren steileren Verldufe der zugrunde gelegten Funktionen. Im zweiten unterstiitz-
ten Betriebspunkt EoF OEI bewegen sich die Entwicklungen im gleichen Gréfenbereich
wie im Takeoff. Aufgrund von Kennfeldeffekten kommt es unter den Komponenten zu
leicht abweichenden Tendenzen im Vergleich zum Auslegungspunkt.

In den nicht unterstiitzten Off-Design-Punkten ToC und Cruise kommt es zu differieren-
den Entwicklungen der dargestellten Wirkungsgrade. Trotz der grofer ausgelegten Ga-
sturbine und des dadurch im Vergleich zur Neuauslegung groferen Durchsatzes, sinken
die Wirkungsgrade der Verdichter und der Leistungsturbine im ToC. Zu begriinden ist
dies mit den entsprechenden Komponentenkennfeldern. So kommt es aufgrund der feh-
lenden elektrischen Unterstiitzung zu héheren Drehzahlen in diesen Betriebspunkten, da
das entsprechende Kennfeld im Design mit elektrischer Unterstiitzung skaliert wird. Die
Position des ToC verschiebt sich in den Kennfeldern dadurch in Bereiche hoherer relativer
Drehzahlen. Bei den Verdichtern und der Leistungsturbine fiihrt dies zu sinkenden poly-
tropen Wirkungsgraden, wobei die Anderungen beim LPC mit ca. 1% am groften sind. In
den Kennfeldern der HPT und LPT wandert der ToC durch die Drehzahlinderung in Be-
reiche hoheren Wirkungsgrades. Beim Betriebspunkt Cruise sind die Anderungen weniger
extrem, wobei die Leistungsturbine nun einen Ausschlag in den positiven Bereich aufweist.
Die verschiedenen Verldufe der Entwicklung des entsprechenden polytropen Komponen-
tenwirkungsgrades griindet auf den unterschiedlichen Lagen der Betriebspunkte ToC und
Cruise im Kennfeld der Leistungsturbine.

Die Anderungen der Wirkungsgrade des seriell hybriden Konzeptes bei Erhohung des Un-
terstiitzungsgrades im Vergleich zur Neuauslegung sind in Abb. 5.16 dargestellt. Sobald
die Gasturbine ab einer elektrischen Unterstiitzung von 20% kleiner ausgelegt wird, ver-
ringern sich die polytropen Komponentenwirkungsgrade im Vergleich zur Neuauslegung
in den unterstiitzten Betriebspunkten. In den Off-Design-Punkten ToC und Cruise ist ein
Umschlagen der Entwicklung des HPT-Wirkungsgrades in den negativen Bereich zu er-
kennen. Ab einem Unterstiitzungsgrad von 30% weist die Leistungsturbine auch im Cruise
eine negative Entwicklung auf. Lediglich die Effizienz der LPT steigt mit fortschreitender
elektrischer Unterstiitzung an. Ansonsten nehmen die polytropen Komponentenwirkungs-
grade mit wachsendem Unterstiitzungsgrad um dhnliche Gréfsenordnungen wie beim par-
allel hybriden Antriebssystem ab.

Die Entwicklung thermodynamischer Parameter der ins seriell hybride Konzept SH 10 84
implementierten Gasturbine im Vergleich zur Neuauslegung findet sich in Abb. 5.17. Im
Auslegungspunkt ist lediglich eine sehr kleine Anderung der Brennkammeraustrittstem-
peratur zu erkennen. Diese nimmt leicht ab. Im Betriebspunkt EoF OEI kommt es zu
grokeren Abnahmen der betrachteten thermodynamischen Parameter. Da die Gasturbine
im vorliegenden Konzept grofer ausgelegt wird, nehmen Temperaturen und Druckver-
héiltnisse aufgrund des gestiegenen Durchsatzes etwas ab. Anders verhélt es sich in den
anderen beiden Off-Design-Punkten. Hier ist ein starker Anstieg der Temperaturen und
des Verdichterdruckverhiltnisses zu erkennen. Die Gasturbine muss in diesen Betrieb-
spunkten aufgrund der fehlenden elektrischen Unterstiitzung heifer laufen.
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Abbildung 5.16.: Vergleich der Komponentenwirkungsgrade - Seriell hybrides System
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Abbildung 5.17.: Vergleich thermodynamischer Parameter - SH 10 84
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Abbildung 5.18.: Vergleich thermodynamischer Parameter - Seriell hybrides System

Die Verdnderung der thermodynamischen Gréfsen bei Erhohung der elektrischen Unter-
stiitzung ist in Abb. 5.18 dargestellt. Aufgrund der Skalierung der Diagramme ist schwer
zu erkennen, dass die Entwicklung der Brennkammeraustrittstemperatur ab einer elek-
trischen Unterstiitzung von 20% in die positive Achsenrichtung umschwenkt. Im Betrieb-
spunkt EoF OEI hingegen weisen die thermodynamischen Parameter erst ab einer Unter-
stiitzung von 30% eine Erhohung im Vergleich zur Neuauslegung auf. Die Entwicklungen
der betrachteten Gréfen zeigen mit hoheren Unterstiitzungsgraden steigende Anderungen
in den positiven Bereich und behalten die Tendenzen untereinander bei.

5.2. Flugmissionsrechnung

Folgender Abschnitt dient zur Auswertung der Einfliilsse der ins Antriebssystem einge-
brachten elektrischen Komponenten auf Flugmissionsebene. Dazu wird das Programm
,GTlab-Flight“ verwendet. Als Input-Dateien werden dabei Informationen zum Trieb-
werk und Flugzeug bendtigt. Letztere kommen aus der BADA-Datenbank. Es handelt
sich hierbei um Flugzeuggewichte sowie aerodynamische Beiwerte.
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Diese hingen von der Konfiguration des Flugzeuges und damit der Flugphase ab. Die er-
forderlichen Triebwerksdaten werden mit Hilfe der Leistungssyntheserechnung in GTlab-
Performance erzeugt. Dazu wird unter Verwendung von Parameterstudien ein sogenann-
tes Triebwerksdeck berechnet. Durch diese Berechnung werden wesentliche Parameter des
Triebwerks in einem definierten Betriebsbereich in einer Matrix festgehalten.
Anschliefsend wird die Flugmission segmentweise definiert. So werden mit Hilfe von [81]
und der BADA-Datenbank Flugsegmente durch Fluggeschwindigkeiten, Steig- und Sin-
kraten sowie Hohen definiert. Auf diesem Weg wird eine typische Flugmission dieses Flug-
zeuges abgebildet. Diese ist in Abb. 5.19 mit der Flughohe iiber die Flugzeit aufgetragen.
Zu erkennen sind neben dem Climb Out zwei weitere Steigflugphasen.
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Abbildung 5.19.: Definierte Flugmission aufgetragen iiber die Flugzeit

Diese unterscheiden sich in der zugrunde liegenden Steigrate und Fluggeschwindigkeit.
Nach dem Verlassen der Reiseflughohe von 20000 ft beginnt der Sinkflug mit anschliefsen-
dem Approach und Landing. Die auf diese Weise abgebildete Flugmission umfasst eine
zeitliche Dauer von etwas iiber zwei Stunden.

Bei dem wesentlichsten, in der Flugmissionsrechnung ermittelten, Parameter handelt es
sich um die erforderliche Kraftstoffmenge. Dabei werden keine Reserven beriicksichtigt.
Gerechnet wird die Flugmission riickwérts von der Landung bis zum Start. So wird zu-
nichst das Landegewicht des Flugzeuges berechnet. Anschliefend wird in der Rechnung
auf die Startmasse des Flugzeuges iteriert. Die Differenz beider Gewichte ergibt dann den
erforderlichen Missionskraftstoff.

Um das Flugzeugleergewicht bestimmen zu konnen, muss das Gewicht des jeweiligen An-
triebssystems bekannt sein. Mit der Ermittlung dieser Grofse beschaftigt sich der folgende
Teilabschnitt.
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5.2.1. Gewichtsbestimmung

Das Flugzeuggewicht wird mafsgeblich durch das Gewicht des Antriebssystems beeinflusst.
Dies zeigt die Gewichtsiibersicht der ATR72-500 mit konventionellem Antrieb in Tab. 5.1.

Masse [kg|

OEW 13600
EngSyst 962

Max PL 7200
Max Fuel Load 2000
MZEW 20800
MLW 22350
MTOW 22800

Tabelle 5.1.: Gewichtsiibersicht - ATR72-500

Das Gewicht des Antriebes ist bereits im OEW enthalten und wird daher ausgegraut dar-
gestellt. Weiterhin ist zu erkennen, dass nicht das maximal mogliche Nutzlastgewicht mit
vollen Tanks transportiert werden kann, ohne das MTOW zu iiberschreiten. So muss je
nach Definition der Flugmission eine bestimmte Nutzlast vorgegeben werden. Abhéngig
vom Flugprofil kann dann der erforderliche Missionstreibstoff bestimmt werden.

Das Gewicht der hybriden Antriebsstrange setzt sich aus der neuausgelegten Gasturbi-
ne und den eingebrachten elektrischen Komponenten zusammen. Da die Neuauslegung
abhéngig vom hybriden Konzept unterschiedliche Grofsen und damit auch Gewichte an-
nimmt, ist zur Bestimmung der jeweiligen Masse der Gasturbine eine Leistungsdichte
erforderlich. Diese konnte durch Abschéitzung der Gasturbinenmasse der Neuauslegung
ermittelt werden. Eine solche Gewichtsabschitzung kann am besten mit einer Vorausle-
gungskette durchgefiihrt werden. Auf diesem Weg kénnen mit Hilfe von Komponentengeo-
metrien und bekannten Materialdichten Gewichte der Gasturbine auch bei variierenden
Durchsétzen bestimmt werden.

Ein einfaches Abschéitzungsmodell von NASA kann auf jede Art von Gasturbine angewen-
det werden. Dabei werden die Komponenten der Gasturbine jeweils durch einen Zylinder
mit bestimmter Lange und bestimmtem Durchmesser abgebildet. Mit diesen Daten kann
dann das jeweilige Volumen der Zylinder berechnet werden. Mit bekannter Komponen-
tendichte wird anschliefiend das entsprechende Gewicht ermittelt. Das Gesamtgewicht der
Gasturbine setzt sich dann aus der Summe der Komponentengewichte zusammen [82]. Als
Gesamtgleichung ausgedriickt lautet dieser Zusammenhang wie folgt [82]:

_ T 2
maer = ZzannDn (5-1)

Weitere Abschitzmethoden des Triebwerkgewichts beziehen sich auf den Nettoschub im
Takeoff, so z.B. der Ansatz von Svoboda. In anderen Fillen, wie z.B. bei Raymer, wird
zusétzlich das Nebenstromverhéltnis (BPR - Bypass Ratio) des Triebwerks berticksichtigt
[83].
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Da die Leistungsanforderung an die Gasturbine bei der Neuauslegung jedoch unverédndert
bleibt und sich die Methode des Bypass-Verhiltnisses auf Turbofan-Triebwerke bezieht,
kommen diese Verfahren zur Abschétzung des Gasturbinengewichts im vorliegenden Fall
nicht in Frage.

Bei einem Parameter, in dem die Neuauslegung sich vom Referenztriebwerk unterscheidet,
handelt es sich um den Durchsatz. Fiir eine Abschitzung des neuen Gasturbinengewichts
wiirde dementsprechend der massenstromabhéngige Ansatz von Whitehead und Brown
in Frage kommen. Dabei wird ein einfacher Zusammenhang zwischen Gasturbinenmasse
und Durchsatz im Design fiir Turbojet-Triebwerke hergestellt. Unterschieden werden da-
bei die zwei Konstruktionsarten ,lightweight design“ und orthodox design® [83]. Da es
sich bei dem Kerntriebwerk der betrachteten Turboprop-Konfiguration um den gleichen
Aufbau wie beim Turbojet-Triebwerk handelt, konnten die im Folgenden dargestellten
Korrelationen evtl. angewendet werden [83]:

mar sightweight X ( Waes)* (5.2)

MaGT, orthodoz X (Wdes)l’gﬁ (53)

Wird unter Verwendung des Mittelwertes der Exponenten beider Konstruktionsarten die-
se Korrelation auf die Neuauslegung in Bezug auf das Referenztriebwerk angewendet,
ergibt sich eine Masse von ca. 293 kg. Im Vergleich zur Masse des Referenztriebwerkes
von 481 kg scheint der ermittelte Wert sehr niedrig. Da es sich bei dieser Berechnung um
eine sehr grobe Abschitzung handelt und geometrische Werte zu den Komponenten der
Gasturbinen fehlen, wird fiir die Neuauslegung das gleiche Gewicht und somit auch die
gleiche Leistungsdichte wie beim Referenztriebwerk angenommen. Die sich daraus erge-
benden Gewichte der hybriden Antriebssysteme finden sich in Anhang F wieder.
Zusitzlich zu den in Abschnitt 2.3 beschriebenen elektrischen Komponenten wird ein
Wirmetauscher beriicksichtigt. Dieser fiihrt die aus den Verlusten der Komponenten ent-
stehende Warmeenergie nach [84] mit einer Leistungsdichte von 2,4465 kW /kg ab. Bei der
Bestimmung des Batteriegewichts kann neben der Leistungsdichte auch die Energiedich-
te verwendet werden. Welcher der Parameter verwendet wird, hingt von der definierten
Flugmission ab. Im vorliegenden Fall wird die Batterie im gesamten Steigflug verwendet.
Der Betriebspunkt ToC stellt den ersten nicht unterstiitzten Betriebspunkt dar. Die Dauer
des Steigfluges betrigt ca. 23 min. Bei diesem Wert handelt es sich bei der Energiedich-
te um den gewichtsbestimmenden Parameter. So ist die Speicherung einer ausreichenden
Menge an elektrischer Energie in diesem Fall der limitierende Faktor.

Die hybriden Antriebssysteme werden aufgrund der eingebrachten elektrischen Kompo-
nenten voraussichtlich schwerer als das Referenzmodell. So ist der Antrieb nicht ldnger
ganz im OEW enthalten. Die Differenz der Gewichte des jeweiligen hybriden Antriebs-
systems und des Referenzantriebes muss also auf Kosten der verfiigharen Nutzlast trans-
portiert werden. Um allen Antriebskonzepten die gleiche Transportaufgabe zu stellen,
wird die zu befordernde Nutzlast des schwersten hybriden Konzepts auch allen anderen
Konzepten zugrunde gelegt. Diese bestimmt sich iiber das MZFW des Flugzeuges.
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5.2.2. Auswertung

Die Zusammensetzungen der Flugzeuggewichte sind konzeptabhéingig in Abb. 5.20 aufge-
tragen. Zusétzlich ist jeweils der erforderliche Missionskraftstoff abgebildet. Zu erkennen
ist, dass die Nutzlast fiir alle Antriebssysteme auf die maximale Nutzlast beim Konzept
SH 44 84 festgelegt wird. Das hohere Gewicht des hybrid elektrischen Antriebssystems
im Vergleich zur Referenz begrenzt diese zu transportierende Nutzlast durch Erreichen
des MZF'W. Bei Betrachtung der Differenz aus dem Gewicht des elektrischen Antriebssys-
tems und dem Gewicht des Referenzantriebes ist unter den hybrid-elektrischen Konzep-
ten mit Batterie ein starker Anstieg mit zunehmendem Unterstiitzungsgrad zu erkennen.
Dies ist neben der Gewichtszunahme der anderen elektrischen Komponenten im Antriebss-
trang vor allem mit der deutlichen Steigerung des Batteriegewichtes aufgrund des héheren
Energiebedarfs zu erkléren. Neben den hybrid elektrischen Konzepten sind auch die Re-
ferenzkonfiguration und die neuausgelegte Gasturbine im konventionellen Antriebssystem
abgebildet.
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Abbildung 5.20.: Gewichtsaufstellung zur Flugmission

Mit Kenntnis der eingesetzten elektrischen Energie und des Treibstoffbedarfs auf der Flug-
mission kann fiir die parallel und seriell hybriden Konzepte nun auch das Energieverhéltnis
Hpg bestimmt werden. Die zugehorigen Werte sind konzeptabhéngig in Tab. 5.2 aufgelistet.
Dabei wird der verbannte Kraftstoff mit dem Heizwert fiir Kerosin von ca. 43,43 MJ/kg
und die durch das elektrische System aufgebrachte Antriebsleistung mit der Steigflugdau-
er von 23 min multipliziert. Man erkennt die Tendenz der steigenden Energieverhiltnisse
mit hoherem Unterstiitzungsgrad der hybrid-elektrischen Konzepte. So erhdht sich der
Wert fiir Hg beim parallel hybriden Konzept von 2% auf fast 10%.
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Hp [-]
PH_10 0,020
PH_ 20 0,041
PH_ 30 0,064
PH 44 0,099

SH 10 84 | 0,016
SH 20 84 | 0,033
SH 30 84 | 0,052
SH 44 84 | 0,081

Tabelle 5.2.: Energieverhiltnisse der untersuchten Konzepte

Die seriell hybriden Konzepte weisen trotz gleicher Unterstiitzungsgrade geringere Ener-
gieverhéltnisse auf. Zu begriinden ist dies mit dem héheren erforderlichen Treibstoffbedarf
auf den entsprechenden Flugmissionen. Dieser ergibt sich aus dem hoheren Flugzeugge-
wicht bei diesen Konzepten sowie einem groferen Treibstoffmassenstrom des Antriebssys-
tems.

Die Energieverhéltnisse werden auch bei der Veranschaulichung der fiir die Flugmissionen
erforderlichen Antriebsenergie in Abb. 5.21 deutlich. Aufgetragen ist die auf den Flug-
missionen verbrauchte Energiemenge durch die Verbrennung von Kraftstoff sowie die zum
Antrieb aufgebrachte elektrische Energie. Zu erkennen ist die Reduktion der erforderlichen
Antriebsenergie bei der Flugmission mit der Neuauslegung im Vergleich zur Referenzkonfi-
guration aufgrund der verbesserten Gasturbine im konventionellen Antriebssystem. Trotz
der neuausgelegten Gasturbine im turbo-elektrischen System zeigt dieses einen héheren
Energiebedarf des Flugzeuges auf der definierten Mission als der Referenzfall. Zu begriin-
den ist dies mit den ins Antriebssystem eingebrachten elektrischen Komponenten. Obwohl
dies auch bei den seriell hybriden Konzepten der Fall ist, fallt der Energiebedarf insgesamt
im Vergleich zur Referenz ab.

Den geringsten Energiebedarf weist allerdings das parallel hybride Konzept mit maximal
untersuchter elektrischer Unterstiitzung auf. In diesem Fall ist die Gasturbine entspre-
chend klein ausgelegt, wodurch weniger konventionelle Energie verbraucht wird. Der An-
teil der elektrischen Antriebsenergie auf Flugmissionsebene ist bei diesem Konzept mit
an die 10% am grofsten. Generell ist der Anteil der elektrischen Energie aufgrund der
definierten Flugmission relativ klein. So wird das Flugzeug nach wie vor im grofsten Teil
der Flugmission auf konventionellem Weg angetrieben.
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Abbildung 5.21.: Antriebsenergie - Flugmissionen
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6. Diskussion

Die Auslegung der Gasturbine fiir hybrid-elektrische Antriebssysteme hat nicht nur Aus-
wirkungen auf die Gasturbinengréfe, sondern auch auf wesentliche Komponenten- und
Kreisprozessparameter. Dazu gehdren Massenstrome, Wirkungsgrade, Temperaturen und
Druckverhéltnisse. Wird die Gasturbine wie im Falle der Integration ins turbo-elektrische
Konzept aufgrund hoherer Leistungsanforderungen groker ausgelegt, steigen die polytro-
pen Wirkungsgrade der Turbokomponenten an. Die gréfsere Gasturbine erfordert aller-
dings auch einen héheren Treibstoffmassenstrom. Durch den erhéhten Massendurchsatz
fallen Temperaturen und Druckverhéltnisse im Kreisprozess. Variationen der Gesamteffi-
zienz der elektrischen Komponenten wirken sich auf die untersuchten Parameterwerte der
Gasturbine aus. So zeigt sich neben steigenden thermodynamischen Gréfen wie Tempera-
tur und Druckverhéltnisse auch ein sinkender Treibstoffmassenstrom bei Erhohung dieser
Effizienz. Die betrachteten Komponentenwirkungsgrade zeigen allerdings einen entgegen-
gesetzten Verlauf bei dieser Entwicklung.

Fiir hybrid-elektrische Konzepte mit Batterie kann die Gasturbine bei ausreichend hoher
Unterstiitzung des elektrischen Strangs kleiner und dadurch im Design treibstoffsparender
ausgelegt werden. Die kleinere Auslegung wirkt sich allerdings negativ auf die polytropen
Wirkungsgrade der Turbokomponenten Verdichter und Turbine aus. Bei Betriebspunk-
ten ohne elektrische Unterstiitzung zeigt sich dies besonders deutlich. In den Kennfeldern
der Turbokomponenten ist dabei eine Verschiebung der nicht unterstiitzten Punkte in
Bereiche hoherer Drehzahlen zu beobachten. Zuséatzlich kommt es zum Anstieg der Tem-
peraturen im Kreisprozess iiber die im Design definierten Grenzen hinaus. Damit wird
der hochstbelastete Off-Design-Punkt ToC zum limitierenden Betriebspunkt in Bezug auf
die Steigerung des elektrischen Unterstiitzungsgrades. Im Falle des parallel hybriden Kon-
zeptes kommt es in den nicht unterstiitzten Betriebspunkten nur zu geringen Senkungen
des Treibstoffmassenstroms. Beim seriell hybriden Antriebssystem zeigt sich dagegen ei-
ne Steigerung des Treibstoffmassenstroms in den Off-Design-Punkten ToC und Cruise.
Gegeniiber den anderen untersuchten Konzepten zeigt sich diese Tendenz auch bei der
Flugmissionsrechnung. So liegen die Werte fiir den Treibstoffbedart auf der Mission bei
den Antriebskonzepten in seriell hybrider Konfiguration iiber denen der parallel hybriden
Systeme und der Neuauslegung im konventionellen Antriebsstrang.

Im Rahmen dieser Arbeit wird die in die hybrid-elektrischen Antriebssysteme implemen-
tierte Gasturbine performance-seitig ausgelegt. Dabei werden die Komponenten der Ga-
sturbine mit Parameterwerten beschrieben und mit Hilfe von Gleichungssystemen bzw.
I[terationsschemata durch Leistungssyntheserechnungen als Gesamtsystem abgebildet. Auf
diesem Weg werden keine Geometrien der Gasturbinenkomponenten beriicksichtigt. Um
dies zu realisieren, miisste eine Vorentwurfskette des Triebwerks aufgebaut werden. Da-
mit kdnnte auch das Gewicht der neuausgelegten Gasturbine ermittelt werden. Unter
Verwendung einer Vorauslegungskette kénnten auch Fragestellungen bei der Integration
der Gasturbine in die hybrid-elektrischen Antriebssysteme bearbeitet werden.
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So konnte beispielsweise bei den turbo-elektrischen und seriell hybriden Konzepten der
Aspekt der Drehzahlentkopplung von Propeller und Leistungsturbine auch quantitativ
untersucht werden. Im Zusammenhang der Vorauslegung kénnten des Weiteren neue Ga-
sturbinenkonfigurationen untersucht werden. So findet die Neuauslegung im Rahmen die-
ser Arbeit am Vorbild der Konfiguration des PW127F statt. Mit einer entsprechenden
Vorauslegungskette konnten auch andere Triebwerkskonfigurationen zur Integration in
ein hybrid-elektrisches Antriebssystem untersucht werden.

Im Sinne einer besseren Vergleichbarkeit wird bei den in dieser Arbeit untersuchten hybrid-
elektrischen Konzepten von zwei Gasturbinen im System ausgegangen. Dies bietet zusitz-
lich den Vorteil der Redundanz im Antriebsstrang. Es konnte allerdings auch eine einzelne
Gasturbine ins System integriert werden. Dabei konnten geometrische Verdnderungen der
Gasturbinenkomponenten in Betracht gezogen werden. So wire es bei einer entsprechend
groker dimensionierten Gasturbine eventuell sinnvoll, Axialverdichter statt der im vorlie-
genden Fall modellierten Radialverdichter zu implementieren.

Der Schwerpunkt der in dieser Arbeit durchgefiihrten Untersuchungen liegt auf der Sensi-
tivitdtsanalyse der Parameter der Gasturbinenkomponenten bei der Integration in hybrid-
elektrische Antriebskonzepte. Es wird zusitzlich eine Auswertung auf Flugmissionsebene
durchgefiihrt, um die Einfliisse der ins System eingebrachten elektrischen Komponenten
auch in diesem Bereich zu beriicksichtigen. Dabei kénnten dann weitergehende Aspekte
wie erforderliche Durchstartemandver oder Treibstoffreserven mit einbezogen werden. In
Antriebssystemen mit elektrischer Unterstiitzung in den hochbelasteten Betriebspunkten
Takeoff und EoF OEI kann die Gasturbine kleiner ausgelegt werden. Bei einer detaillierten
Flugmissionsbetrachtung miisste dann allerdings auch die erforderliche Leistung fiir ein
Durchstartemandver beriicksichtigt werden. In diesem Fall miisste die Batterie im Flug
wieder aufgeladen werden.

Aufgrund der besseren Vergleichbarkeit unter den Konzepten werden im Rahmen dieser
Arbeit gleiche Leistungsanforderungen an die Antriebssysteme gestellt. In weiterfiihren-
den Studien kénnten mit den Ergebnissen der Flugmissionsrechnung die Leistungsanfor-
derungen an die jeweiligen Antriebskonzepte neu bestimmt werden. So kommt es aufgrund
der Beriicksichtigung des Flugzeuggewichtes zu unterschiedlichen Schubanforderungen in
den betrachteten Betriebspunkten. In Bezug auf die durchgefiihrte Flugmissionsrechnung
wiirde die Beriicksichtigung dieses Aspektes in der Mitte des Reisefluges beim Vergleich
vom parallel hybriden Konzept PH 10 mit der konventionellen PW127F-Konfiguration
zu einer erhohten Schubanforderung von ca. 2% fiihren. Fiir das turbo-elektrische Kon-
zept TE 84 wire aufgrund des hoheren Systemgewichtes bereits ein um ca. 10% hoherer
Schub erforderlich. So erhéhen sich die Schubanforderungen mit steigendem Systemge-
wicht. Beim seriell hybriden Konzept SH 44 84 ergibt sich eine um ca. 16% hohere Schu-
banforderung an das Antriebssystem. Bei der Beriicksichtigung des zusétzlichen Aspektes
der unterschiedlichen Schubanforderungen wiirden sich konzeptabhéangig weitere Vor- bzw.
Nachteile ergeben.
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7. Zusammenfassung und Ausblick

Zu Beginn dieser Arbeit wird auf grundlegende Aspekte und Zusammenhinge eingegan-
gen, die im Verlauf der Studie zentrale Rollen spielen. Dazu wird zunéchst das Flugzeug
ATRT72-500 vorgestellt, an dem exemplarisch die Elektrifizierung des Antriebsstrangs un-
tersucht wird. Im néchsten Schritt werden hybrid-elektrische Antriebskonzepte beschrie-
ben. Betrachtet werden dabei der turbo-elektrische Strang sowie die parallel und seri-
ell hybriden Konzepte. Anschliefsend werden die in den untersuchten hybrid-elektrischen
Antriebssystemen vorhandenen elektrischen Komponenten vorgestellt. Zu diesen gehoren
neben den elektrischen Maschinen Motor und Generator auch Leistungselektronik, Lei-
tungen und Batterien. Letztere finden sich in den parallel und seriell hybriden Konzepten
wieder.

Des Weiteren wird in den Grundlagen auf Theorie zur Gasturbinenauslegung eingegangen.
So wird zunédchst der aktuelle Technologiestand der betrachteten Turboprop-Konfiguration
erldutert. Im folgenden Schritt wird das Potential der Technologieentwicklungen in Be-
zug auf Gasturbinen beschrieben. Daraufhin wird der in dieser Arbeit zentrale Aspekt der
Grofenabhingigkeit bei der Gasturbinenauslegung geschildert. Dieser Zusammenhang be-
zieht sich auf die Abhéngigkeit der Wirkungsgrade der Turbokomponenten der Gasturbine
von deren Durchsatz und wird bei jeder Triebwerksmodellierung im Rahmen dieser Ar-
beit implementiert. Die Anderungen des Kernmassenstroms der Gasturbine stehen dabei
fiir die Verdnderung der Gasturbinengréfse. Der letzte Abschnitt in den Grundlagen be-
zieht sich auf die Leistungsrechnung von Gasturbinen. Dabei wird die zur Bearbeitung
der Fragestellung verwendete Performance-Rechnung erlautert, wobei auch das zugehdri-
ge Programmsystem GTlab vorgestellt wird.

Um eine Referenz fiir die Neuauslegung der Gasturbine zur Integration in die hybrid-
elektrischen Antriebssysteme zu erhalten, wird nachfolgend die Modellierung des PW127F
durchgefiihrt. Damit dieses Triebwerk fiir die Leistungssyntheserechnung in GTlab abge-
bildet werden kann, werden die Komponenten der Gasturbine mit Werten charakteris-
tischer Parameter beschrieben. Dabei werden zunéchst die korrigierten polytropen Wir-
kungsgrade der Turbokomponenten mit Hilfe statistischer Daten bestimmt und in GTlab
implementiert. Uber massenstromabhingige Zusammenhinge werden daraus die entspre-
chenden polytropen Komponentenwirkungsgrade im Design berechnet. Daraufhin wird
das Kiihlsystem beschrieben. Des Weiteren wird auch ein Propellerkennfeld erzeugt, das
anschliefsend zur Skalierung eines entsprechenden generischen Kennfeldes verwendet wird.
Vor der Leistungssyntheserechnung werden Betriebspunkte definiert. Bei diesen handelt
es sich um den Takeoff, EoF OEI, ToC und Cruise. Als Auslegungspunkt wird dabei der
Takeoff festgelegt. In jedem dieser Betriebspunkte werden bestimmte Leistungsanforde-
rungen an das Triebwerk definiert. In den Off-Design-Punkten ergeben sich diese aus dem
berechneten Schubbedarf des Flugzeuges. Im Design liegt eine entsprechende erforderliche
Wellenleistung vor. Die so definierten Betriebspunkte werden auch fiir die Neuauslegung
und die Sensitivitdtsanalyse am Ende der Arbeit verwendet.
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Im abschlieenden Schritt der Auslegung des Referenztriebwerks wird die Leistungsrech-
nung durchgefiihrt und validiert.

Anschliefsend wird die Neuauslegung der Gasturbine am Vorbild der Konfiguration des Re-
ferenztriebwerks vorgenommen. Ziel dabei ist es, eine moderne Gasturbine abzubilden und
diese anschliefend in die hybrid-elektrischen Antriebssystem zu integrieren. Dazu ist das
Vorgehen zunéchst dhnlich zur Modellierung des Referenztriebwerks, indem die korrigier-
ten polytropen Wirkungsgrade der Turbokomponenten durch Extrapolation der vorliegen-
den statistischen Daten ermittelt werden. Auch in diesem Fall werden diese daraufhin iiber
den massenstromabhéngigen Zusammenhang in GTlab zu polytropen Komponentenwir-
kungsgraden im Auslegungspunkt umgerechnet. Anschlieftend wird das Temperaturniveau
der Gasturbine unter der Annahme moderner Materialien im Turbinenbereich angehoben.
In einer Parameterstudie zum OPR wird unter Anpassung des Kiihlsystems zusétzlich das
Verdichterdruckverhéltnis im Auslegungspunkt angehoben. Im letzten Schritt der Model-
lierung dieser Gasturbine wird eine Leistungssyntheserechnung durchgefiihrt, wobei die
Ergebnisse mit denen des PW127F-Modells verglichen werden.

In der anschliefenden Integration der Neuauslegung in die hybrid-elektrischen Antriebss-
trange werden konzeptabhéngige Besonderheiten beriicksichtigt. So wird bei der turbo-
elektrischen Konfiguration auf die Moglichkeit der Drehzahlentkopplung von Propeller
und Leistungsturbine eingegangen. Aufgrund der vielen Annahmen, die bei dem darge-
stellten Weg getroffen werden miissten, wird die Drehzahlentkopplung jedoch nicht im
Modell festgehalten. Durch die elektrische Unterstiitzung im parallel hybriden Konzept
kann die Gasturbine in diesem Fall kleiner ausgelegt werden. In den nicht unterstiitzten
Betriebspunkten (ToC und Cruise) lduft diese dann allerdings deutlich schneller, um die
gleichbleibenden Leistungsanforderungen zu erfiillen. Dies fiihrt zu einer Verschiebung
der betroffenen Betriebspunkte in héhere Drehzahlbereiche in den Kennfeldern der Tur-
bokomponenten und damit in einigen Féllen auch aus diesen Kennfeldern heraus. Um
diesem Effekt entgegenzuwirken, werden die entsprechenden Kennfelder skaliert. Diese
Kennfeldskalierung wird im ebenfalls dargestellt. Auch das seriell hybride Konzept wird
mit integrierter Neuauslegung in GTlab modelliert. Die auf diese Weise erstellten hybrid-
elektrischen Antriebssysteme werden im letzten Schritt mit Hilfe der Leistungssynthese-
rechnung in GTlab berechnet.

Abschlieftend werden die Einfliisse der elektrischen Komponenten auf die ins hybrid-
elektrische Antriebssystem integrierte Gasturbine analysiert. Dazu werden die Ergebnisse
der Leistungssyntheserechnungen der entworfenen Modelle in GTlab genutzt. Die Auswir-
kungen der elektrischen Komponenten auf verschiedene Gasturbinenparameter werden in
Bezug auf die vier definierten Betriebspunkte untersucht. Als Referenz fiir die Verglei-
che mit den Ergebnissen der Leistungsrechnung der hybrid-elektrischen Konzepte wird
die neuausgelegte Gasturbine gewihlt. So steht fest, dass alle erkennbaren Anderungen in
den betrachteten Gasturbinenparametern durch die Einbringung der elektrischen Kompo-
nenten ins System hervorgerufen werden. Bei den untersuchten Gasturbinenparametern
handelt es sich um den Kern- und Treibstoffmassenstrom, die polytropen Wirkungsgra-
de der Turbokomponenten, die Temperaturen an Station 4 und 43 (ITT) und das Ver-
dichterdruckverhiltnis. Die Sensitivitit der Werte der Gasturbinenparameter wird auf
Variationen von Grofsen des elektrischen Strangs untersucht. Beim turbo-elektrischen An-
triebssystem handelt es sich bei dem variierten Parameter im elektrischen Strang um die
Gesamteflizienz der eingesetzten elektrischen Komponenten. Im Antriebsstrang mit paral-
lel hybrider Konfiguration wird der Unterstiitzungsgrad des elektrischen Systems variiert.
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Das seriell hybride Konzept stellt eine Kombination dieser zwei Antriebskonzepte dar,
weshalb beide geschilderten Parameter des elektrischen Systems variiert werden kénnen.
In der Auswertung der Vergleiche zeigt sich eine starke Abhéngigkeit der untersuchten Pa-
rameter von der Grofe der Gasturbine und dem jeweils betrachteten Betriebspunkt. Die
Gasturbinengréfe wird durch den Kernmassenstrom représentiert. Dieser wird durch die
Leistungsanforderungen an die Gasturbine bestimmt. So nimmt er beim turbo-elektrischen
Konzept aufgrund der ins System eingebrachten elektrischen Komponenten und damit
einhergehender Verluste zu. Bei hybrid-elektrischen Konzepten mit elektrischer Unter-
stiitzung durch eine integrierte Batterie nimmt der Durchsatz z.T. ab. Aufgrund der
massenstromabhéngigen Definition der polytropen Wirkungsgrade der Turbokomponen-
ten zeigen diese im Auslegungspunkt eine tendenziell gleiche Verdnderung wie die Ent-
wicklung des Kernmassenstroms. Thermodynamische Parameter, wie z.B. Temperaturen
oder Druckverhiltnisse, zeigen einen entgegengesetzten Verlauf. Nimmt der Durchsatz
zu, so konnen die Temperaturen sinken, da die Leistungsanforderung an das Triebwerk
unverandert bleibt. Beim turbo-elektrischen System zeigen die untersuchten Parameter
eine dhnliche Tendenz und Gréfsenordnung in allen definierten Betriebspunkten. Ledig-
lich die betrachteten thermodynamischen Groéfen hiangen stark von den an die Gasturbine
gestellten Leistungsanforderungen ab. Auferdem kommt es zusétzlich zu Unterschieden
zwischen Design und Off-Design aufgrund der Festlegung bestimmter Parameterwerte im
Auslegungspunkt.

In den hybrid-elektrischen Konzepten mit elektrischer Unterstiitzung kommt es zu deut-
lichen Unterschieden der Parameterentwicklungen zwischen unterstiitzten und nicht un-
terstiitzten Betriebspunkten. So wird die Gasturbine in den leistungsfordernsten Betrieb-
spunkten Takeoff und EoF OEI durch das elektrische System entlastet und wird dadurch
bei ausreichender Unterstiitzung kleiner ausgelegt. In diesen Punkten kommt es daher
zu einer Senkung des Kernmassenstroms im Vergleich zur Neuauslegung. Dies wirkt sich
negativ auf die Komponentenwirkungsgrade aus. Die thermodynamischen Grofen steigen
dagegen etwas an. Wird die kleinere Gasturbine nun ohne elektrische Unterstiitzung in
den Off-Design-Punkten ToC und Cruise betrieben, kommt es zu deutlich ausgeprégte-
ren Anderungen und abweichenden Entwicklungstendenzen. In diesen Betriebspunkten
muss die Gasturbine schneller und heifer laufen. Dies fiihrt zu einer Verschiebung der
Betriebspunkte in den Kennfeldern der Turbokomponenten. Da im Off-Design mit Hilfe
dieser Kennfelder auf die Wirkungsgrade und Druckverhéltnisse der Turbokomponenten
geschlossen wird, zeigen sich beim Vergleich von Design und Off-Design Unterschiede in
den Anderungen der entsprechenden Grofen. Durch die Variation der elektrischen Ge-
samteffizienz bzw. des Unterstiitzungsgrades werden aufgrund der verdnderten Leistungs-
anforderungen an die Gasturbine andere Massenstrome durchgesetzt, weshalb sich auch
die weiteren betrachteten Gasturbinenparameter entsprechend dndern.

Im letzten Schritt wird eine Flugmissionsrechnung aller betrachteten Antriebssysteme
durchgefiihrt. Dabei wird der erforderliche Missionskraftstoff bzw. der Energiebedart auf
Flugmissionsebene analysiert. Hierbei machen sich die Mehrverbriuche der seriell hybri-
den und turbo-elektrischen Konzepte bemerkbar. Obwohl das seriell hybride System in
den ersten beiden Betriebspunkten unterstiitzt ist und die Gasturbine ab einem gewissen
Unterstiitzungsgrad daher kleiner ausgelegt wird, fiihrt der hohere Treibstoffverbrauch in
den Off-Design-Punkten ToC und Cruise aufgrund des hohen Anteils an der Gesamtmis-
sion zu dem hohen Kraftstoffbedart.
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7. Zusammenfassung und Ausblick

Die Ergebnisse der im Rahmen dieser Arbeit durchgefiihrten Untersuchungen zeigen, dass
es sich bei der Auslegung einer Gasturbine fiir ein hybrid-elektrisches Antriebssystem und
deren Integration in dieses System um einen Prozess der Synthese vieler Faktoren und
Parameter handelt. So muss neben der Auslegung der Gasturbine fiir den Design-Punkt
auch das Betriebsverhalten im Off-Design beriicksichtigt werden. Dies ist noch wichtiger
bei der Betrachtung von hybrid-elektrischen Konzepten mit Batterie. In diesem Fall un-
terscheidet sich das Verhalten der Gasturbine zwischen elektrisch unterstiitzten und nicht
unterstiitzten Betriebspunkten sehr stark. Dabei ist insbesondere auf die Verschiebung
der betroffenen Betriebspunkte in den Kennfeldern der Turbokomponenten im Vergleich
zum konventionellen Betrieb der Gasturbine zu achten.

Die durchgefiihrte Studie konnte z.B. als Vorarbeit fiir Untersuchungen zum ,More-Electric-
Engine* genutzt werden. Bei Konzepten dieser Art werden z.T. Generatoren zur Stromer-
zeugung direkt auf mechanische Wellen der Gasturbine gesetzt. Diese Generatoren kénnen
konzeptabhéngig auch als Motoren zum Start der Gasturbine eingesetzt werden. Die Aus-
wirkungen der Implementierung der elektrischen Komponenten auf Wellen des Triebwerks
konnen je nach Konzept im ersten Schritt der Auslegung eines More-Electric-Engine mit
den in der vorliegenden Studie erzeugten Ergebnissen abgeschitzt werden.

Im Rahmen dieser Arbeit werden Grofseneffekte auf die Gasturbinenparameter im Aus-
legungspunkt beriicksichtigt. Im Off-Design kommt es aufgrund von Kennfeldeffekten zu
Anderungen der betrachteten Parameter. Um weitere Faktoren bei der Integration der
Gasturbine in hybrid-elektrische Antriebssysteme zu beriicksichtigen, konnte in weiterfiih-
renden Arbeiten eine Vorauslegungskette entworfen werden. Dadurch kénnten zusétzlich
Analysen zum Gasturbinengewicht und Komponentengeometrien durchgefiihrt werden.
Des Weiteren wire es moglich, konzeptabhéingige Effekte, wie z.B. Drehzahlentkopplun-
gen, zu beriicksichtigen. Auf diesem Weg konnten auch andere Gasturbinenkonfiguratio-
nen eingesetzt werden.

In diesem Zusammenhang konnten dariiber hinaus auch einzelne Gasturbinen im hybri-
den Antriebsstrang analysiert werden. In der vorliegenden Arbeit findet dies als Rand-
betrachtung im Rahmen des turbo-elektrischen Konzeptes statt. Im Fall der einzelnen
Gasturbine wiirden geometrische Anpassungen der zugehorigen Komponenten eventuell
Sinn machen. So kénnten beispielsweise statt Radialverdichtern Axialverdichter eingesetzt
werden. Durch die Beriicksichtigung zusétzlicher Parameter bei der Integration der Ga-
sturbine in hybrid-elektrische Antriebssysteme wird sich ein immer genaueres Bild der
zu erwartenden Effekte zusammenfiigen, deren Kenntnis bei der praktischen Umsetzung
eines solchen Konzeptes unabdingbar sein werden.

Institut fiir Flugantriebe und Stromungsmaschinen 93



Literaturverzeichnis

Literaturverzeichnis

[1] Europiische Kommission. Pariser Ubereinkommen. Abgerufen am 15.08.18 von
https://ec.europa.eu/clima/policies/international/negotiations/paris_
de#ttab-0-0.

[2] N. Ahr, D. Asendorpf und P. Pinzler. Die Hélle am Himmel. Nr. 33. Die Zeit, 2018.
S. 13-15.

[3] K. Friebertshiuser. Geschichte der Luftfahrt: Flugzeugtypen von 1908 bis heute. 1.
Auflage. tredition, 2013.

[4] Pakistan Defence (2015).  PIA to acquire three more ATR-72-500 aircraft:
NA informed. Abgerufen am 13.03.18 von https://defence.pk/pdf/threads/
pia-to-acquire-three-more-atr-72-500-aircraft-na-informed.391060/.

[5] B. Verma (Editor). Indian Defence Review. Band 24. Lancer Publishers, 2006. S. 42.
[6] ATR. ATR Family. 2014. S. 18.

[7] ANAC. Type Certificate Data Sheet No. EA-9312. 2012. S. 11-13.

[8] R. Agarwal et al. Green Aviation. Wiley, 2016. S. 202, 203.

[9] C. Pornet und A. T. Isikveren. Conceptual design of hybrid-electric transport aircraft.
Elsevier. Progress in Aerospace Sciences 79, 2015. S. 119.

[10] A. Strohmayer und 1. Geiss. Fco4 - a new generation hybrid-electric four place
atreraft. E2 Flight Symposium Stuttgart, 2017.

[11] J. L. Felder, H. D. Kim und G. V. Brown. Turboelectric Distributed Propulsion Engine
Cycle Analysis for Hybrid- Wing-Body Aircraft. NASA Glenn Research Center, 20009.
S. 15.

[12] C.-C. Rossow, K. Wolf und P. Horst (Hrsg.). Handbuch der Luftfahrzeugtechnik.
Hanser Verlag, 2014. S. 456.

[13] P. P. Walsh und P. Fletcher. Gas Turbine Performance. 2. Auflage. Blackwell Science,
2004. S. 182, 277.

[14] F. G. Harmon, A. A. Frank und J.-J. Chattot. Conceptual Design and Simulation
of a Small Hybrid-Electric Unmanned Aerial Vehicle. Band 43. Nr. 5. Journal of
Aircraft, 2006. S. 1491.

[15] E. Ganev. Selecting the Best Electric Machines for FElectrical Power-Generation
Systems. IEEE Electrification Magazine, 2014. S. 14-19.

Institut fiir Flugantriebe und Stromungsmaschinen xiil



Literaturverzeichnis

[16]

[17]

18]
[19]

[20]

[21]

22]
23]

[24]
[25]
[26]

27]
28]

[29]
[30]

[31]
32]

33]

F. E. Hitchens. Propeller Aerodynamics - The History, Aerodynamics and Operation
of Aircraft Propellers. Andrews UK Limited, 2015. S. 25.

T. Lombardo (2016). Inside Siemens’ Record-Breaking Electric Aircraft Motor.
engineering.com. Abgerufen am 30.06.18 von https://www.engineering.
com/ElectronicsDesign/ElectronicsDesignArticles/ArticleID/12805/
Inside-Siemens-Record-Breaking-Electric-Aircraft-Motor.aspx.

Siemens. Aerobatic Airplane ,Extra 330LE“ with world-record electric motor from
Siemens. 2016. S. 1-2.

J. Y.-C. Hung und L. F. Gonzales. On Parallel Hybrid-FElectric Propulsion System
for Unmanned Aerial Vehicles. Progress in Aerospace Sciences, 2012.

Committee on Propulsion and Energy Systems to Reduce Commercial Aviation Car-
bon Emissions, Aeronautics and Space Engineering Board und Division on Enginee-
ring and Physical Sciences. Commercial Aircraft Propulsion and Energy Systems
Research: Reducing Global Carbon Emissions. The National Academies Press, 2016.
S. 61-62.

R. Thomson et al. Aircraft Electrical Propulsion - The Next Chapter of Aviation?
Roland Berger, 2017. S. 17.

N. Wagner. Wo bleibt die Superbatterie? DLR, 2016.

P. G. Juretzko, M. Immer und J. Wildi. Performance Analysis of a Hybrid-FElectric
Retrofit of a RUAG Dornier Do-228NG. ALR. RUAG Aviation, 2017.

H. Abu-Rub, M. Malinowski und K. Al-Haddad (Editoren). Power Electronics for
Renewable Energy Systems, Transportation and Industrial Applications. Wiley, 2014.
Kap. 1.

V. K. Khanna. IGBT Theory and Design. Wiley, 2003.

J. Pollefliet. Power Electronics - Volume 1: Switches and Converters. Elsevier, 2018.
Kap. 15, S. 36.

G. V. Brown. Efficient Flight-Weight Electric Systems. NASA, 2012.

FAA. Awiation Maintenance Technician Hanbook - Airframe. 1. Auflage. U.S. De-
partment of Transportation, 2012. Kapitel 9, S. 67.

Lexikon der Physik. Koronaentladung. Spektrum Akademischer Verlag, 1998.

M. Albach. Grundlagen der Elektrotechnik 1: Erfahrungssdtze, Bauelemente, Gleich-
stromschaltungen. Pearson Studium, 2008. S. 89.

Kupferinstitut.de (2018). FEigenschaften von Kupfer. Abgerufen am 17.07.18 von
https://www.kupferinstitut.de/de/werkstoffe/eigenschaften/kupfer.html.

B. Arnold. Werkstofftechnik fir Wirtschaftsingenieure. Springer Vieweg, 2013. S.
160.

F. Berg et al. HTS Electrical System for a Distributed Propulsion Aircraft. Auflage
25. Nr. 3. I[EEE, 2015. S. 3.

Institut fiir Flugantriebe und Stromungsmaschinen xiv



Literaturverzeichnis

[34] T. L. Norman. Flectronic Access Control. 2. Auflage. Elsevier Inc., 2017. S. 444.
[35] CME Wire and Cable. Photovoltaic Cable XLPE Insulated. 2017.

[36] A. T. Isikveren et al. Conceptual Studies of Universally-FElectric Systems Architectu-
res suitable for Transport Aircraft. Bauhaus Luftfahrt e. V., 2012.

[37] Christel Hunter. Aluminum Building Wire Installation and Terminations. TAEI
News, 2006. S. 81-82.

[38] J.R. Davis. Aloying: Understanding the Basics. ASM International, 2001. S. 353.
[39] Thad Maugle. Technical Analysis Nr. 2. Civista Medical Center. S. 50.

[40] L. Jendrian. Nutzungsentgelte elektrischer Energieverteilungsnetze: Ein zahlungsstro-
morientiertes Verfahren. Erich Schmidt Verlag, 2002. S. 14.

[41] P. B. A. Linker. Elektrotechnische Messkunde. 4. Auflage. Springer-Verlag, 1932. S.
30.

[42] Jiangsu Changfeng Cable Co. LTD. CHF Cable - Product Catalog.
[43] EASA. EASA Type-Certificate Data Sheet IM.E.041. 2014. S. 6, 8-10.

[44] M. A. Laughton und D. F. Warne (Editoren). Electrical Engineer’s Reference Book.
16. Auflage. Elsevier Science, 2003. Kap. 5, S. 3.

[45] K. Mertens. Photovoltaik: Lehrbuch zu Grundlagen, Technologie und Praxis. 3.
Auflage. Carl Hanser Verlag, 2015. S. 178.

[46] Universal Cable. XLPFE Insulated Power Cables. 2017. S. 8.
[47] R. E. Fehr. Industrial Power Distribution. Wiley, 2016. S. 357.

[48] H. Grieb. Projektierung von Turboflugtriebwerken. Springer-Verlag, 2004. S. 5-7, 11,
154-157, 160-161, 238-250, 781.

[49] H. Grieb. Verdichter fiir Turbo-Flugtriebwerke. Springer-Verlag, 2009. S. 89, 647-648,
652.

[50] U. Wernekinck (Hrsg.). Gasmessung und Gasabrechnung. 3. Auflage. Vulkan Verlag,
2005. S. 125.

[51] B. Heidenreich und J. Goring. Die CMC-Werkstoffe des DLR und ihre Einsatzmdg-
lichkeiten. DLR, 2008.

[52] R. Schaber. Numerische Auslegung und Simulation von Gasturbinen. TU Miinchen,
2000. S. 16, 18, 36-38.

[53] R.-G. Becker und S. Reitenbach. Development of a gas turbine performance code
and its application to preliminary design. Deutscher Luft- und Raumfahrt Kongress
DLRK, 2011.

[54] M. Daly und B. Gunston. Janes Aero-Engines. THS, 2013. S. 80-83.

[55] E. Hosking et al. The PW100 Engine: 20 Years of Gas Turbine Technology Evolution.
Pratt and Whitney Canada Inc., 1998. S. 1, 5-6.

Institut fiir Flugantriebe und Stromungsmaschinen XV



Literaturverzeichnis

[56] A. H. Lefebvre. Gas Turbine Combustion. 2. Auflage. Taylor and Franci, 1999. S.
14.

[57] H. Krain, B. Hoffmann und H. Pak. Aerodynamics of a Centrifugal Compressor
Impeller with Transsonic Inlet Conditions. ASME 95-GT-79, 1995. S. 3.

[58] Q. H. Nagpurwala. Azial Turbines. M. S. Ramaiah School of Advanced Studies. S.
21.

[59] R. G. Stabe, W. J. Whitney und T. P. Mott. Performance of a High-Work Low
Aspect Ratio Turbine Tested with a Realistic Inlet Radial Temperature Prole. NASA
TM83655, 1984.

[60] G. K. Serovy. Compressor and Turbine Prediction System Development - Lessons
from 30 Years of History. Advisory Group for Aerospace Research and Development
(AGARD), 1976.

[61] M. Hepperle (2018). Aerodynamic Characteristics of Propellers. mh-aerotools. Abge-
rufen am 23.07.18 von https://www.mh-aerotools.de/airfoils/propuls3.htm.

[62] ATR. ATR72-500 - The Ultra-Efficient Standard. 2014.
[63] Luftfahrt-Bundesamt. JAR-P Gerdte-Kennblatt Nr. 32.130/100. 2002. S. 2.

[64] A. Filippone. Advanced Aircraft Flight Performance. Cambridge University Press,
2012. S. 165-166.

[65] J. Riesterer. Gauf-Prozess-Regression: Bayessche Regression und Gauflprozesse. TE-
CO, 2017.

[66] M. Ebden. Gaussian Processes for Regression: A Quick Introduction. University of
Oxford, 2008. S. 1.

[67] M. Laban, J. C. Kok und B. B. Prananta. Numerical Tools for Contra-Rotating Open-
Rotor Performance, Noise and Vibration Assessment. 27th International Congress
of the Aeronautical Sciences, 2010. S. 3.

[68] FAA. Pilot Guide to Takeoff Safety. 2004. Kap. 2, S. 17.

[69] flightradar24 (2018). Playback of Flight IR3345. Abgerufen am 29.06.18 von https:
//www.flightradar24.com/data/aircraft/ep-ita#lcedaebc.

[70] Airbus Customer Services. Flight Operations Briefing Notes - Takeoff and Departure
Operations - Understanding Takeoff Speeds. 2004.

[71] Air India (2018). ATR72-600. Abgerufen am 02.07.18 von http://www.airindia.
in/atr-72-600.htm.

[72] M. Asselin. An Introduction to Aircraft Performance. AIAA Education Series, 1965.
S. 103.

[73] Eurocontrol Experimental Centre. User Manual for the Base of Aircraft Data (BA-
DA) Revision 3.12. Eurocontrol, 2014. S. 20.

[74] M. Hepperle (2018). Static Thrust of Propellers. mh-aerotools. Abgerufen am
17.08.18 von https://www.mh-aerotools.de/airfoils/prpstati.htm.

Institut fiir Flugantriebe und Stromungsmaschinen xvi



Literaturverzeichnis

[75] W. J. G. Braunling. Flugzeugtriebwerke: Grundlagen, Aero-Thermodynamik, ideale
und reale reale Kreisprozesse, Thermische Turbomaschinen, Komponenten, Emissio-
nen und Systeme. 4. Auflage. Springer-Verlag, 2015. S. 165, 1280, 1283.

[76] A. Linke-Diesinger. Systems of Commercial Turbofan Engines: An Introduction to
Systems Functions. Springer-Verlag, 2008. S. 18.

[77] X. Zhao, T. Gronstedt und K. G. Kyprianidis. Assessment of the Performance Po-
tential for a Two-Pass Cross Flow Intercooler for Aero Engine Applications. ATAA,
2013. S. 3.

[78] J. Kurzke und I. Halliwell. Propulsion and Power: An Ezploration of Gas Turbine
Performance Modeling. Springer-Verlag, 2018. S. 76.

[79] H. Schade et al. Stromungslehre. 4. Auflage. De Gruyter GmbH, 2013. S. 164.

[80] R. Parthier. Messtechnik: Grundlagen und Anwendungen der elektrischen Messtech-
nik. 8. Auflage. Springer-Verlag, 2016. S. 234.

[81] Eurocontrol. Aircraft Performance Database - ATR72. Abgerufen am 09.08.18 von
https://contentzone.eurocontrol.int/aircraftperformance/details.aspx?
ICAO=AT72%.

[82] N. Hall (2015). Engine Weight Model. Nasa. Abgerufen am 10.08.18 von https:
//www.grc.nasa.gov/www/K-12/airplane/turbwt.html.

[83] P. Lolis et al. Evaluation of aero gas turbine preliminary weight estimation methods.
Ausgabe 118. Nr. 1204. The Aeronautical Journal, 2014. S. 627-629.

[84] T. P. Dever et al. Assessment of Technologies for Noncryogenic Hybrid FElectric
Propulsion. NASA, 2015. S. 18.

[85] Lexikon der Physik. Reynolds-Zahl. Spektrum Akademischer Verlag, 1998.

Institut fiir Flugantriebe und Stromungsmaschinen xvil



. Anhang

Anhang

A. Grundlagen

Dieser Teil des Anhangs beinhaltet Ergdnzungen zum Grundlagenkapitel der Arbeit.

Abmessungen ATR72-500

In der folgenden Abbildung sind die geometrischen Abmessungen des betrachteten Regio-
nalflugzeuges ATR72-500 aus [6] dargestellt.
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Abbildung A.1.: ATR72-500 - Abmessungen
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A. Grundlagen

Reynolds-Zahl Index

Die Beziehung zwischen der Reynolds-Zahl und dem polytropen Wirkungsgrad wird be-
schrieben durch [48]:
1 —npo Re\ ™"
ool _ ( ‘ ) (A1)
L =15 Re*

Dabei steht 7,,, fiir den direkt geltenden polytropen Wirkungsgrad der Turbokomponente.
Bei 1, und Re” handelt es sich um die normierten Groken. Fiir den Exponenten n sind
je nach Turbokomponente verschiedene Werte einzusetzen, welche sich aus der zugrunde
liegenden Datenbank ergeben. Betrachtet wird nun die kritische Reynolds-Zahl, ab der
auch bei weiterer Steigerung der Reynolds-Zahl keine Wirkungsgradsteigerung mehr zu
erwarten ist [48]. Unter der kritischen Re-Zahl versteht man den Ubergang von laminarer
zu turbulenter Stromung. Dieser Ubergang ist allerdings nicht zwangsliufig vorhanden.
So stellen die Anfangsbedingungen der Strémung beispielsweise im Rohreinlauf sowie die
Oberflachenrauhigkeit der betroffenen Komponente wesentliche Parameter dar, von denen
das Eintreten des Ubergangs abhiingig ist [85]. So wird die kritische Re-Zahl neben der
Eintrittsgeschwindigkeit W; und der kinematischen Zahigkeit auch iiber die technische
Rauhigkeit Rt bestimmt [48]:

W, - Rt

Vstat,l

Rery grir = (A.2)
Abb. A.2 zeigt dabei die entsprechenden Geschwindigkeitsdreiecke von Verdichter und
Turbine sowie die zugehorigen Veranderungen der kinematischen Zahigkeit und des Drucks
tiber die Stufen aus [48]. In Gl. A.2 dargestellt ist die kritische Re-Zahl bei einem Axialver-
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" S § 11 Y Y _ > A
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Abbildung A.2.: Geschwindigkeitsdreiecke und Parameter iiber die Verdichter- und
Turbinenstufen

dichter, da die Lage des Ubergangs von glatt zu rau in diesem Fall besser iiberschaubar
ist als im Falle von Radialverdichtern oder Turbinen. Verdichter und Turbinen weisen
allerdings eine vergleichbare aerodynamische Problematik auf. So kommt es auch bei Tur-
binenschaufeln zu einem Auflaufen der Grenzschicht auf der Saugseite hinter dem Eintritt.
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A. Grundlagen

Daher kann auch bei Turbinen eine kritische Reynolds-Zahl definiert werden. Diese Re-
Zahl wird nach den Geschwindigkeitsdreiecken in Abb. A.2 mit der Austrittsgeschwin-
digkeit O, bzw. W, und Rt gebildet und zeigt den klaren Ubergang von glatter zu rauer
Oberflidche [48]:

Cy- Rt

Vstat,1

Rept kit = (A.3)

Auch bei Turbinen ist in diesem Fall allerdings der Profileintritt mit der zugehorigen An-

laufgrenzschicht mafsgebend. Aus diesem Grund erfolgt die Definition der auf den Eintritt

bezogenen Re-Zahl mit der Eintrittsgeschwindigkeit Cy bzw. W, [48]:
Co- Rt

Vstat,0

(A4)

Regt kit =

Der Ubergang von laminarer zu turbulenter Strémung iiber die Schaufel, bzw. von glatter
zu rauher Schaufeloberfliche ist nach A.2 und A.4 unabhingig von der absoluten Gro-
fse der Maschine sowie der Kanalweite oder Schaufelgrofe. So kann die Normierung auf
RNI =1 in einfacher und homogener Weise erfolgen, ohne dass dazu Informationen iiber
geometrische Abmessungen der Beschaufelung vorliegen miissen [48].
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B. Auslegung des Referenztriebwerks

B. Auslegung des Referenztriebwerks

Dieser Teil des Anhangs stellt ergéinzende Aspekte zum entsprechenden Abschnitt der Ar-
beit dar. Dazu gehoren die Komponentenparameter des modllerierten Triebwerks PW127F
sowie das verwendete Propellerkennfeld.

Komponentenparameter

Die folgende Abbildung zeigt die implementierten Parameterwerte der Komponenten des
Triebwerkes PW127F. Dargestellt sind neben den eingegebenen Grofen auch die in der
Leistungssyntheserechnung ermittelten Werte bestimmter Komponenten. Dazu gehdren
beispielsweise das Treibstoff-Luft-Verhéltnis des Brennkammermoduls oder die polytro-
pen Wirkungsgrade der Turbokomponenten im Design.

PW coeff. Design =
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D=3893m
Stat. Eff.=0,6 HP_Cooling
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Flow= 0,047
\L ETApolDes ETApolDes ETApolDes
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BETA=05 BETA=05 BETA=05
NrelDes = 1 NrelDes = 1 NrelDes = 1
H=0m !
Ma=0 ] Pue_Shaft
Q
5 Fropelier HP_ Cboling ) R Link to
11 Loss Coeff. " Cboiing ()
l =0,085 FlowStart
t | Cabin (=]
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] T L ) (3 t ml  Hn
1 224 ] 25 3Gl 3] a6 & 11
i Dot Combustor | | ;
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.
Abbildung B.1.: Parameterwerte des PW127F
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B. Auslegung des Referenztriebwerks

Verwendetes Propellerkennfeld

In der folgenden Abbildung ist das verwendete generische Propellerkennfeld dargestellt.
Dieses wird sowohl in das Modell des Referenztriebwerkes, als auch in die Neuauslegung
implementiert. Dazu ist es mit Hilfe des in Abschnitt 3.2.3 erstellten Propellerkennfeldes
skaliert.

1,2

= -0.380

N -0.191

0,8

-0.002

0,942

CP[-]

0.4

0,2

0.565 0.754

0.187
1 F————

1]

Abbildung B.2.: Verwendetes skaliertes Propellerkennfeld
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C. Neuauslegung

C. Neuauslegung

In diesem Abschnitt des Anhangs finden sich Erginzungen zur Neuauslegung der Gastur-
bine. Dargestellt werden neben der Ermittlung der normierten polytropen Wirkungsgrade
der Turbokomponenten auch die Ergebnisse der Leistungssyntheserechnung.

Wirkungsgrade der Turbokomponenten

Im Folgenden sind die extrapolierten Diagramme zur Ermittlung der polytropen Kompo-
nentenwirkungsgrade der Radialverdichter, Hoch- und Mitteldruckturbine sowie Nieder-
druckturbine nach [48] dargestellt.

Wirkungsgrade korrigiert far
Myorr = 70 kg/s

0,95 - RNI = 1
Rt=5um  Tendenz mangels Daten  Trend bei Axialteilen
nur vage feststellbar, von Ax/R-Verdichtern
vgl. MDV, HDV

Polytroper Wirkungsgrad M pol, EIS

0,90 | - i
AMpol, EIS ) |
_f Bezeichnungen: !
— A Endstufen, GG von TM, TP !
A Endstufen, HDV von CTF :
¢” 2-stuf. RV, Stufe 1 1
) S Pau RV Sue2) ™M TP
0,85 ¢ T T — T

T
70 80 90 Jahr 2000
Einfihrung in den Dienst EIS

Abbildung C.1.: Polytrope Wirkungsgrade der Radialverdichter - extrapoliert
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C. Neuauslegung
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© AT] e r=als % _____ JI
0,95 EIS - L :
- pel . o B~ :
g M ok- :
% g 1
o o ;
: 1
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§ — !
2 |
2 e
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o 1
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Wirkungsgrade korrigiert fiir M'ko,, =70 kg/s, RNI =1 '
0,85 I I I e
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Abbildung C.2.: Polytrope Wirkungsgrade der Hoch- und Mitteldruckturbinen - extra-

poliert
1,0 1 Wirkungsgrade normiert fir Mo, 2 70 kg/s, RNI = 1
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w

g
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= :
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(7] 1
=) i
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3 |
= i
.= 1
= 0,90 5
3 @® MPF, mehrstufig, mit Getriebe i
o o CTF, " :
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o i
*)KihlungseinfluB eliminiert i
0,85 T T T PR R S R

60 70 80 90 Jahr 2000

Einfihrung in den Dienst EIS

Abbildung C.3.: Polytrope Wirkungsgrade der Niederdruckturbinen - extrapoliert
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C. Neuauslegung

Ergebnisse der Leistungssyntheserechnung

Die folgende Tabelle zeigt die quantitativen Ergebnisse der Leistungssyntheserechnung.
Zu erkennen ist das hohere Temperatur- und Druckniveau der neuausgelegten Gasturbi-
ne im Vergleich zur Referenz. Diese Ergebnisse werden auch fiir die Vergleiche mit den
Auswertungen der hybrid-elektrischen Konzepten verwendet.

Parameter Einheit | Takeoff | EoF OEI | ToC | Cruise
H m 0 0 6096 6096

Ma - 0 0,174 0,375 | 0,407

ATisa K +20 +20 0 0

T kN 36,30 22,00 7,40 5,80
Pprop kW 2051 1987 954 816
NProp - 0,600 0,646 0,884 | 0,887

W core kg/s 7,37 7,33 4,03 3,83

W kel kg/s 0,136 0,131 0,058 | 0,050
S4.T K 14850 | 1458,7 | 1226,8 | 1162,1
ITT K 1173,2 1152,0 961,8 | 910,0
AMgps+r/My | - 0,10 0,10 0,10 0,10
I¢ - 19,21 18,52 18,76 | 17,03
TNpol, LPC - 0,887 0,894 0,892 | 0,907
Npol, HPC - 0,880 0,881 0,882 | 0,885
Npol, HPT - 0,864 0,864 0,862 | 0,862
Mpol, LPT - 0,910 0,909 0,907 | 0,904
Npol PWT - 0,931 0,923 0,942 | 0,939

Tabelle C.1.: Ergebnisse der Leistungsrechnung - Neuauslegung
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D. Turbo-elektrisches Antriebssystem

D. Turbo-elektrisches Antriebssystem

In diesem Abschnitt des Anhangs sind alle ergdnzenden Darstellungen zum Turbo-elektrischen
Antriebssystem abgebildet.

Gleichungssystem

Im Folgenden ist das Gleichungssystem im Auslegungspunkt des in GTlab modellierten
turbo-elektrischen Konzepts zu sehen.

Independent Dependent
Combustor FAR Nozzle p;—:t 1,1
Propeller Cp design | Propeller PwW 2051 kW
FlowStart  Mcore ITT S43.T 1073,15 K
Motor PW Electr. Connection MotorPWR Motor.PW
LPC Npot,pes | LPC Tpol,LPC Tpol,LPC,calc
HPC Npot,pes | HPC Npol, HPC Npol, HPC.,cale
HPT Npot,pes | HPT Npol, HPT Npol, HP T, cale
LPT Mpol, Des LPT Npol, LPT Npol,LPT,calc
PWT Mpol, Des PWT Mpol, PWT Npol, PWT,calc

Tabelle D.1.: Gleichungssystem im Auslegungspunkt - Turbo-elektrisches Konzept

Zu erkennen ist die groRe Ahnlichkeit zum Gleichungssystem des Referenztriebwerks.
Die Anderung auf Seiten der Dependents ist die Implementierung der ,Verbindungs-
Expression®, die definiert ist als Produkt der Generatorleistung und des elektrischen Ge-
samtwirkungsgrades. Bei den Iterationsschemata der Off-Design-Punkte wird zuséitzlich
auch nur dieser Parameter im Vergleich zu den Referenzschemata erginzt, weshalb auf
eine Darstellung verzichtet wird.

Drehzahlentkopplung

Im Folgenden sind alle Diagramme aufgefiihrt, die zu dem in Abschnitt 4.2.1 erlduterten
Losungsansatz fiir die Drehzahlentkopplung gehoren. Zunéchst ist dabei das Diagramm
zur Bestimmung der Umfangsgeschwindigkeit der Turbine aus [48] aufgefiihrt. Bei dem
abgelesenen Wert handelt es sich allerdings um die im Flachenmittel herrschende Um-
fangsgeschwindigkeit. Diese miisste mit gegebenem Nabenverhéltnis der Leistungsturbine
bei Bedarf in eine Blattspitzengeschwindigkeit umgerechnet werden. Ist kein Nabenver-
héltnis gegeben, kann dieses mit dem anschliefend abgebildeten Diagramm aus [48] be-
stimmt werden. Das entsprechende Turbinendruckverhéltnis kann mit Hilfe von GTlab
berechnet werden.

Zur Ermittlung der Eintritts- und Austrittsmachzahlen kann das im Anschluss dargestell-
te Diagramm aus [48| verwendet werden.
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D. Turbo-elektrisches Antriebssystem
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Abbildung D.1.: Mittlere Umfangsgeschwindigkeiten an den Laufschaufeln von ND-
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D. Turbo-elektrisches Antriebssystem

<06 -

bl

(1]

= 05 -

E 04+

=

<

E 03 -

e

S 02 -

5 @ MPF, mehrstufig, mit Getriebe ) Daten bei

s 04 O CTF, * MCR, ISA
1 ® MTF, 1- und 2-stufig

% a TP, TM, 2-stufig i TO, ISA, 0/0

< 0

0 01 02 03 04 05 06 07
Axiale Machzahl am Eintritt  Ma 5 g

Abbildung D.3.: Axiale Machzahlen am ND-Turbinen Ein- und Austritt
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E. Sensitivitatsanalyse

E. Sensitivitatsanalyse

In diesem Teil des Anhangs werden alle in der Sensitivititsanalyse erzeugten Diagramme
dargestellt, die im Text erwéhnt, aber nicht dargestellt werden. Diese Abbildungen werden
nach den hybriden Konzepten geordnet.

Turbo-elektrisches Konzept

Folgende Abbildung zeigt die Entwicklung der polytropen Komponentenwirkungsgrade
bei Variation der elektrischen Gesamteffizienz. Anschliefsend abgebildet sind die Entwick-
lungen der betrachteten thermodynamischen Grofsen bei Variation der Gesamteffizienz
der elektrischen Komponenten.

Des Weiteren werden die Anderungen der Parameterwerte bei der Umstellung von zwei
auf eine Gasturbine im turbo-elektrischen System. Anhand der Entwicklung des Luftmas-
senstroms ist zu erkennen, dass die Gasturbinengrofe allerdings nicht auf den doppelten
Wert steigt. Dies ist mit Betrachtung der Anderungen der Wirkungsgrade der Turbokom-
ponenten zu erkennen. Diese nehmen aufgrund des deutlich angewachsenen Durchsatzes
in allen Betriebspunkten zu. Da die Gasturbine auf diese Weise effizienter arbeiten kann,
benotigt sie einen kleineren Luftmassenstrom, um die gleichen Leistungsanforderungen
wie zwei kleine Gasturbinen zu erfiillen. Die Entwicklung thermodynamischer Parameter
zeigt eine abnehmende Brennkammeraustrittstemperatur in allen Betriebspunkten. Dies
ist mit dem wachsenden Luftmassenstrom zu erkléren.

Weiterhin erkennt man allerdings eine steigende ITT sowie ein zunehmendes CPR. Da
sich das Kiihlsystem abhingig von der Bezugstemperatur 7, ebenfalls verindert, kommt
es zum anderen Verlauf der ITT im Vergleich zur Temperatur an Station 4. Das Druck-
verhiltnis nimmt zu, da die einzelne Gasturbine einen kleineren Durchsatz aufweist als
zwei kombinierte Gasturbinen des Konzeptes TE 84. Trotz dessen muss sie die gleiche
Leistung liefern wie die beiden kleineren Gasturbinen zusammen, mit insgesamt héherem
Durchsatz. Dies fiihrt dazu, dass eine hohere Verdichterleistung erforderlich ist.
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E. Sensitivitatsanalyse

Cruise Cruise
ToC ToC
EoF OEI EoF OEI
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PWT ETApol [CILPT ETApol = HPT ETApol @ HPC ETApol [1LPC ETApol

Abbildung E.1.: Entwicklung der Komponentenwirkungsgrade - Turb-elektrisches Kon-
zept
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E. Sensitivitatsanalyse

Cruise Cruise
ToC ToC
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Takeoff Takeoff
-0.8 0.6 -0.4 -0.2 0 -0.8 -0.6 0.4 -0.2 0
Relative Anderung [%] - TE_82 Relative Anderung [%] - TE_86
Cruise Cruise

ToC ToC

EoF OEl EoF OEI

Takeoff Takeoff

\
0.8 -0.6 0.4 -0.2 0 0.8 0.6 0.4 -0.2 0
Relative Anderung [%] - TE_84 Relative Anderung [%] - TE_89

CPR [IITT =S4T

Abbildung E.2.: Entwicklung thermodynamischer Parameter - Turb-elektrisches Kon-
zept
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E. Sensitivitatsanalyse
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Abbildung E.3.: Vergleich der Massenstrome - TE 84 und TE _singleGT 84

Cruise

ToC !
' PWT_ETApol
(R

LPT_ETApol

" HPT_ETApol
EoF OEI
(TR 2 HPC_ETADDE
I LPC_ETApol
Takeoff
0 0.5 1 1.5 2
Absolute Anderung [%] - TE_singleGT_84
Abbildung E.4.: Vergleich der Komponentenwirkungsgrade - TE 84 und

TE singleGT 84
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Takeoff

I T T T T 1

0.3 -0.2 -0.1 0 0.1 0.2 0.3
Relative Anderung [%] - TE_singleGT_84

Abbildung E.5.: Vergleich thermodynamischer Grofen - TE 84 und TE _singleGT 84

Parallel hybrides Konzept

Dargestellt ist im Folgenden der Vergleich zwischen dem LPC-Kennfeld der Gasturbi-
ne im hybriden Antriebssystem PH 10 und der Neuauslegung. Im Anschluss daran sind
Ausschnitte aus den LPT- und PWT-Kennfeldern von Neuauslegung und PH 10 zu Ver-
gleichszwecken abgebildet. Des Weiteren ist die Entwicklung thermodynamischer Para-
meter in Abhéngigkeit des Leistungsverhéltnisses Hp dargestellt.
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Neuauslegung:

55 | /
4 0,872
5
s \
= Tdo':o\
- mn
0. £of U5
-
4 Cruise
3'5 \ \
' ‘ ‘ ' 6 ' 7 8 9
WredsStd [kg/s]
PH_10:

7 ————1_ 0868

5; A N
E / N

T2 T

55

PI [-]
]
g
|
i
&'1
s
B

6
WredsStd [kg/s]

Abbildung E.6.: Ausschnitte der LPC-Kennfelder von Neuauslegung und PH_ 10
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Abbildung E.7.: Ausschnitte der LPT-Kennfelder von Neuauslegung und PH_ 10
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Abbildung E.8.: Ausschnitte der PWT-Kennfelder von Neuauslegung und PH_ 10
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Abbildung E.9.: Vergleich thermodynamischer Parameter - Parallel hybrides Konzept
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F. Flugmissionsrechnung - Gewichtsiibersicht

F. Flugmissionsrechnung - Gewichtsiibersicht

In diesem Abschnitt des Anhangs finden sich die Gewichtsunterteilungen der bei der Flug-
missionsrechnung betrachteten Antriebssysteme wieder. Das Gewicht der jeweiligen elek-
trischen Komponenten wird mit der zugehorigen Leistungsdichte berechnet. Die Leistung,
die von der Komponente dabei umgesetzt werden muss, ist abhéngig von der Position die-
ser Komponente im Antriebsstrang. So muss z.B. ein Generator eine hohere elektrische
Leistung abgeben als fiir den Antrieb erforderlich ist, um die Verluste der zwischenge-
schalteten elektrischen Komponenten zu beriicksichtigen. In den folgenden Gewichtsiiber-
sichten ist das Gewicht des Gesamtsystems dargestellt. So wird bereits die Anzahl der
jeweiligen Komponenten im Antriebssystem beriicksichtigt. Neben dem sich ergebenden
Gesamtgewicht des Antriebssystems wird zusétzlich die Differenz zum Referenztriebwerk
angegeben.

Turbo-elektrisches Konzept

Das Gewicht des Antriebsstrangs wird abhéngig von der Variation der Gesamteffizienz der
elektrischen Komponenten bestimmt. Um eine Anderung dieser Gesamteffizienz darzustel-
len, werden die Effizienzen der Komponenten Motor, Generator und Leistungselektronik
iterativ um jeweils den gleichen absoluten Wert angepasst. Abgebildet sind im Folgenden
die Gewichtsiibersichten der betrachteten turbo-elektrischen Konzepte.

Komponente Masse
kg
Elektromotoren 869,0
Generatoren 1000,5
Gasturbinen 1173,2
Peripherie
Wechselrichter 300,5
Gleichrichter 314,8
Leitungen 14,2
Wairmetauscher 334.9
> gesamtes System | 4007,2
A Referenz 3045,2

Tabelle F.1.: Gewichtsiibersicht TE 82
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F. Flugmissionsrechnung - Gewichtsiibersicht

Komponente Masse
kg
Elektromotoren 863,6
Generatoren 975,9
Gasturbinen 1144,3
Peripherie
Wechselrichter 296,8
Gleichrichter 309,0
Leitungen 14,2
Wirmetauscher 292.5
>} gesamtes System | 3896,3
A Referenz 2934.3

Tabelle F.2.: Gewichtsiibersicht TE 84

Komponente Masse
kg
Elektromotoren 858,6
Generatoren 953.,9
Gasturbinen 1118,6
Peripherie
Wechselrichter 293.4
Gleichrichter 303,8
Leitungen 14,2
Wirmetauscher 253,8
> gesamtes System | 3796,4
A Referenz 28344

Tabelle F.3.: Gewichtsiibersicht TE 86
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F. Flugmissionsrechnung - Gewichtsiibersicht

Komponente Masse
kg
Elektromotoren 851,2
Generatoren 921,8
Gasturbinen 1080,9
Peripherie
Wechselrichter 288,4
Gleichrichter 296,1
Leitungen 14,2
Warmetauscher 195,8
Y gesamtes System | 36484
A Referenz 2686,4

Tabelle F.4.: Gewichtsiibersicht TE 89

Parallel hybrides Konzept

Die Gewichtunterteilungen der vier untersuchten parallel hybriden Konzepte sind im Fol-
genden dargestellt. Variiert wird dabei das Leistungsverhéltnis Hp. Die Effizienzen der
einzelnen Komponenten bleiben unveréindert.

Komponente Masse
kg
Elektromotoren 86,4
Batterien 781,0
Gasturbinen 865,8
Peripherie
Wechselrichter 29,7
Leitungen 2,8
Wirmetauscher 15,4
>} gesamtes System | 1781,1
A Referenz 819,1

Tabelle F.5.: Gewichtsiibersicht PH_ 10
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F. Flugmissionsrechnung - Gewichtsiibersicht

Komponente Masse
kg
Elektromotoren 1727
Batterien 1562,0
Gasturbinen 769,6
Peripherie
Wechselrichter 59,4
Leitungen 3,75
Wirmetauscher 30,8
> gesamtes System | 25983
A Referenz 1636,3

Tabelle F.6.: Gewichtsiibersicht PH 20

Komponente Masse
kg
Elektromotoren 259,1
Batterien 2343,1
Gasturbinen 673,4
Peripherie
Wechselrichter 89.0
Leitungen 0,36
Warmetauscher 46,2
Y gesamtes System | 3416,2
A Referenz 24542

Tabelle F.7.: Gewichtsiibersicht PH 30

Komponente Masse
kg
Elektromotoren 380,9
Batterien 3444.7
Gasturbinen 537,7
Peripherie
Wechselrichter 130,9
Leitungen 7,0
Wirmetauscher 68,0
Y gesamtes System | 4569,2
A Referenz 3607,2

Tabelle F.8.: Gewichtsiibersicht PH 44
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F. Flugmissionsrechnung - Gewichtsiibersicht

Seriell hybrides Konzept

Beim seriell hybriden Konzept muss zum einen die Gesamteffizienz des elektrischen Strangs
und zum anderen der Grad der Unterstiitzung des elektrischen Systems beriicksichtigt
werden. Im Folgenden sind die Gewichtsunterteilungen fiir die vier betrachteten seriell
hybriden Antriebskonzepte mit einer elektrischen Gesamteffizienz von 84% abgebildet.
Zu erkennen ist im Fall des Konzeptes SH 20 84 und héherer Unterstiitzungsgrade das
geringere Gewicht des Generators im Vergleich zum Motor trotz gleicher Effizienz. Dies ist
mit der zwischen beiden Komponenten zugespeisten elektrischen Energie aus der Batterie
zu erkléren. Der Generator muss aufgrund dieser Unterstiitzung eine kleinere mechanische
Leistung in elektrische Leistung umwandeln und kann aus diesem Grund kleiner ausgelegt
werden.

Komponente Masse
kg
Elektromotoren 863,6
Generatoren 878,3
Gasturbinen 1029,9
Batterien 781,0
Peripherie
Wechselrichter 296,8
Gleichrichter 278,1
Leitungen 14,2
Wiérmetauscher 263,2
> gesamtes System | 4405,1
A Referenz 3443,1

Tabelle F.9.: Gewichtsiibersicht SH_ 10 84
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F. Flugmissionsrechnung - Gewichtsiibersicht

Komponente Masse
kg
Elektromotoren 863,6
Generatoren 780,7
Gasturbinen 915,5
Batterien 1562,0
Peripherie
Wechselrichter 296,8
Gleichrichter 2472
Leitungen 14,2
Wairmetauscher 234,0
Y gesamtes System | 4914,0
A Referenz 3952.0

Tabelle F.10.: Gewichtsiibersicht SH 20 84

Komponente Masse
kg
Elektromotoren 863,6
Generatoren 683,1
Gasturbinen 801,0
Batterien 23431
Peripherie
Wechselrichter 296,8
Gleichrichter 216,3
Leitungen 14,2
Wirmetauscher 204,7
Y gesamtes System | 54228
A Referenz 4460,8

Tabelle F.11.: Gewichtsiibersicht SH 30 84

Institut fiir Flugantriebe und Stromungsmaschinen xliii



F. Flugmissionsrechnung - Gewichtsiibersicht

Komponente Masse
kg
Elektromotoren 863,6
Generatoren 547.,8
Gasturbinen 642,3
Batterien 3426,2
Peripherie
Wechselrichter 296,8
Gleichrichter 173,5
Leitungen 14,2
Wairmetauscher 164,2
Y gesamtes System | 6128,5
A Referenz 5166,5

Tabelle F.12.: Gewichtsiibersicht SH 44 84

Institut fiir Flugantriebe und Stromungsmaschinen xliv





