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Kurzfassung

In der vorliegenden Studie werden ausgewahlte Aspekte der Triebwerksvorauslegung fiir eine hoch gefeilte Nurfliigel-
konfiguration mit militdrischer Anwendung vorgestellt. Diese umfassen eine Auslegung des thermodynamischen Kreis-
prozesses, eine automatisierte Optimierung der Einlaufgeometrie sowie eine Potenzialabschatzung zu Triebwerken mit
variablen Komponentengeometrien.

Zunachst wird der thermodynamische Entwurf eines konventionellen Turbofantriebwerks vorgestellt, das die Anforderun-
gen der Nurfligelkonfiguration erfiillen soll. Neben den aus dem Missionsprofil abgeleiteten Schubanforderungen dimen-
sionieren weitere Nebenbedingungen, wie maximaler Treibstoffverbrauch, verfiigbarer Einbauraum sowie aerodynami-
sche und strukturmechanische Grenzen das Modell im Zuge des Vorentwurfs. Im nachsten Arbeitsschritt werden die
ermittelten Triebwerksdaten als Randbedingung fiir die Strémungssimulation des Triebwerkseinlaufs verwendet. Diese
ist Teil einer Optimierungsprozesskette zur Ermittlung einer Einlaufgeometrie mit moglichst geringem Totaldruckverlust
und geringer Sichtbarkeit der Triebwerkseintrittsebene. In einem letzten Schritt wird das Triebwerksmodell im Zuge einer
Potenzialstudie mit ausgewahlten, geometrisch variablen Triebwerkskomponenten ausgestattet, um den Kreisprozess
gezielt zu beeinflussen. Ziel dieser Modifikation ist das Erzeugen eines gewiinschten Triebwerksverhaltens fiir unter-
schiedliche Missionsphasen. Mit Hilfe eines numerischen Optimierungsverfahrens werden diese Einstellungen ermittelt.
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NOMENKLATUR 1. EINLEITUNG

AIP Aerodynamic Interface Plane Seit einigen Jahrzehnten wird verstarkt an der Entwicklung
BPR Bypass Ratio (Nebenstromverhaltnis) von unbemannten Luftfahrzeugen fir militdrische Kamp-
DLR Deutsches Zentrum fir Luft- und Raumfahrt feinsatze (UCAV) gearbeitet. Die Vorteile, die durch das

EOF End of Field

GTlab Gas Turbine Laboratory
HDT Hochdruckturbine

HDV Hochdruckverdichter

IR Infrarot

ISR Intelligence, Surveillance and Reconnaissance
LO Low Observability

MFC Mission Fuel Consumption

NDT Niederdruckturbine

OPR Overall Pressure Ratio

SEAD Suppression of Enemy Air Defenses
SM Surge Margin

TO-EOF Take-Off End of Field

TSFC Thrust Specific Fuel Consumption
UCAV Unmanned Combat Aerial Vehicle
VCE Variable Cycle Engine

VGV Variable Guide Vanes

DC60 Distortion Coefficient
SC60 Swirl Distortion Coefficient
m Massenstrom
Ma Mach-Zanhl

Drehzahl

Totaldruck

Totaltemperatur

Visibility value (Sichtbarkeitwert)
Dimensionsloser Wandabstand
Totaldruckverhaltnis

Isentroper Wirkungsgrad
Mittlere Stufenbelastungszahl
Totaldruckverlustbeiwert
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Ersetzen eines Onboard-Piloten entstehen, stellen fir die
Aufgabenerfillung militdrischer Einsatze ein groRes Po-
tenzial dar. Zum einen wird das Risiko der Eigenverluste
minimiert, zum anderen ermdglicht der Verzicht auf Pilo-
ten-Sicherheits- und  Schnittstelleneinrichtungen  wie
Cockpit, Schleudersitz usw. dem Flugzeugvorentwurf, ein
kleineres, wendigeres Fluggerat mit geringer Radar- und
IR-Signatur auszulegen.

Im Rahmen des DLR-internen Projektes Mephisto und der
NATO Forschungsaktivitat AVT251 wurde eine generische
Flugzeugkonfiguration eines UCAV in einem multidiszipli-
narem Vorentwurfsprozess entwickelt. Bei dieser Konfigu-
ration, genannt MULDICON, handelt es sich um ein agiles
und hoch gepfeiltes Nurfliigelflugzeug, das in den Ent-
wurfsdisziplinen Aerodynamik, Flugsteuerung, Fernaufkla-
rung und Antriebstechnik vorausgelegt und untersucht
wurde.

Um die Radar- und IR-Signatur des Fluggerates zu redu-
zieren, ist das Antriebskonzept in das Flugzeug stark
integriert. Wechselwirkungen mit anderen Entwurfsdiszip-
linen und Einschrdnkungen des Vorentwurfs des An-
triebssystems gehen mit dieser Integration einher. In der
hier vorgestellten Studie werden die ausgefiihrten Arbei-
ten an diesem Antriebssystem innerhalb des Projektes
Mephisto beschrieben. Dies umfasst die thermodynami-
sche Vorauslegung eines konventionellen Turbofantrieb-
werks unter Beachtung der Integrationsproblematik, eine
Mehrzieloptimierung der Einlaufgeometrie sowie eine
Potenzialstudie des Triebwerksmodells durch den Einsatz
variabler Komponentengeometrien.



1. TRIEBWERKSMODELLIERUNG

Die Wahl eines Turbofantriebwerks als Antriebskonzept
fir die UCAV Konfiguration ist mit den Designvorgaben
aus der Flugzeugkonfiguration und der Forderung nach
guten LO-Eigenschaften begriindet. Die Dimensionierung
des Turbofantriebwerks ist Inhalt der thermodynamischen
Triebwerksmodellierung. Ziel dieser ist die Ermittlung der
Komponentenparameter fiir ein gewiinschtes Betriebsver-
halten des Triebwerks, das die Anforderungen aus dem
Flugzeugvorentwurf erflllen kann.

1.1.

Der Vorteil von UCAVs, keinen Piloten an Board zu ha-
ben, qualifiziert diese besonders flir militarische Einsatze
im gegnerischen Luftraum, wie SEAD oder ISR. Die damit
einhergehenden Anforderungen an die Flugzeugkonfigura-
tionen sind:

e geringe Radar und IR-Signatur

e hohe Flugmachzahl bei niedriger H6he

e mdoglichst grolRe Einsatzreichweite
Daraus ergeben sich wiederum folgende Anforderungen
an das Antriebsystem:

e niedrige Abgastemperaturen und -geschwindigkeiten

e geringer Fandurchmesser

¢ hohe Leistungsdichte

e geringer TSFC
Zusammen ergeben diese Anforderungen wichtige Ziele
fur die Triebwerksauslegung. Zum Teil sind diese gegen-
satzlich und fiihren bei der Auslegung des Triebwerkskrei-
sprozesses zu Zielkonflikten. Das Ziel ist es somit den
bestméglichen Kompromiss zwischen diesen Zielen fir
den Triebwerksentwurf zu finden. Die genauere Spezifizie-
rung dieser Anforderungen erfolgt durch die Auswahl und
Definition der Auslegungsmission, dargestellt in BILD 1.

Triebwerksanforderungen
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BILD 1. Hohen- und Flugmachzahl-Verlauf der generi-

schen Designmission [1]

Fir die Dimensionierung des Triebwerks werden finf
Betriebspunkte aus der Mission abgeleitet. Diese Be-
triebspunkte stellen hinsichtlich der Triebwerksdimensio-
nierung unterschiedliche Anforderungen (TAB 1).

TAB 1.  Betriebspunkispezifikation der Auslegungs-
mission

Betriebs- Mag Hbéhe Fn/Fnrto  kritischer Parameter

punkt [-] [m] [-]

TO-EOF 0.2 0 1 therm. Belastung
Turbine

Max. Climb 0.8 11000 0.25 max. M,eq

Cruise 0.8 11000 0.12 geringer TSFC

Ingress 0.8 300 0.40 geringe Detektier-
barkeit

Dash 0.9 300 0.60 grofder Schub

1.2. Performancemodellierung
1.2.1. Triebwerkssynthese

Bei der Vorauslegung von Triebwerken ist die Perfor-
mancesynthese ein wichtiges Element. Bei dieser wird das
Betriebsverhalten des ausgewahlten Triebwerkskonzepts
mit Hilfe von computergestiitzten Berechnungsverfahren
ermittelt. Die Hauptkomponenten des Triebwerks werden
hierbei durch virtuelle Module ersetzt und deren Betriebs-
verhalten Uber analytische Formeln und Kennfelder repra-
sentiert. Das hier verwendete Programm ist das DLR-
eigene Simulationswerkzeug fir Performancesynthese
GTlab-Performance [2]. Dieses kann fir die thermodyna-
mische Simulation unterschiedlicher Gasturbinenkonfigu-
rationen eingesetzt werden. In BILD 2 ist schematisch die
Modulzusammensetzung des Turbofantriebwerkes in
GTlab-Performance dargestellt.
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BILD 2.  Schematisches Performancemodell des

2-welligen Turbofantriebwerks mit Mischer

1.2.2. Kreisprozess und Technologielevel der
Komponenten

Der zugrundeliegende Kreisprozess sowie das Technolo-
gieniveau der Triebwerkskomponenten haben einen star-
ken Einfluss auf die Triebwerksleistung. Durch eine Ver-
besserung der Komponentenwirkungsgrade oder geringe-
re Druckverluste verbessert sich die Leistungsfahigkeit
des gesamten Triebwerks. Genauso verhalt es sich bei
den Ubergeordneten Kreisprozessparametern. Beispiels-
weise bewirkt eine Erhéhung des OPR und der Turbinen-
eintrittstemperatur T4 eine hdhere Effizienz des Kerntrieb-
werkes. Das Technologieniveau nach dem heutigen Stand
der Technik wurde mit Hilfe von Literaturquellen festgelegt
[3]. Eine Auflistung der ausgewahlten Komponentenwir-
kungsgrade und Kreisprozessparameter ist in [4] naher
beschrieben.

1.3. Performanceoptimierung
1.3.1. Optimierungsproblem

Aufgrund der Vielzahl von Anforderungen bei der Trieb-
werksvorauslegung kann es zu Zielkonflikten kommen,
wenn zwei oder mehr Anforderungen kontrar sind. An
dieser Stelle der Auslegung muss entschieden werden,
welche Kompromisslésung am besten geeignet ist. In der
Vorauslegung des integrierten Triebwerks gibt es einen
solchen Konflikt bei der Dimensionierung des Fandurch-
messers zwischen den Zielen Sichtbarkeit und hoher
Wirkungsgrad. Neben der Begrenzung des maximalen
Fandurchmessers durch den verfligbaren Bauraum bieten
kleinere Durchmesser den Vorteil einer hdheren Flexibilitat
in der Geometrieauslegung von Einlauf und Dise. Das ist
besonders wichtig, da diese Flexibilitit die LO-
Eigenschaften und damit die Uberlebensfahigkeit des
Fluggerates erhéhen kann. Allerdings hat eine Verkleine-
rung des Fandurchmessers negative Auswirkung auf den
TSFC und somit auf die Missionsreichweite [4]. Mit Hilfe



einer automatisierten Mehrzieloptimierung werden die
optimalen Triebwerksparameter anhand folgender Ziel-
funktionen gesucht: kleiner Fandurchmesser und geringer
Missionstreibstoffverbrauch MFC. Zur schnellen Abschat-
zung des Treibstoffverbrauchs m; jedes Missionssegments
i wurde die umgestellte Breguet'sche Reichweitenformel
verwendet. Die Summe aller Segmenttreibstoffverbrauche
ergibt den MFC

s-TSFC-g
MFC = mel Zml (1—exp< ))

Der Fandurchmesser ist |n der Auslegung von folgenden
Parametern abhangig:

(2) Dpan = f(MaZrTs,Z'ps,Z'VZImZ)-

Ziel ist ein Spektrum bestmdglicher Kompromisse zwi-
schen den Zielfunktionen zu finden, das dem Designer
erlaubt, aus der Menge bester Lésungen ein geeignetes
Triebwerksdesign auszuwahlen.

1.3.2. Optimierer AutoOpti

Fir diese Untersuchung wird der DLR eigene Optimierer
AutoOpti [5] verwendet. Bei AutoOpti handelt es sich um
ein auf der Evolutionsstrategie basierendes und durch
Ersatzmodelle beschleunigtes Programmpaket zur Mehr-
zieloptimierung beliebiger Zielfunktionen, unter der Einhal-
tung von Nebenbedingungen. Aufgrund der Verwendung
evolutionarer Strategien gehoért AutoOpti zur Gruppe der
stochastischen Optimierer und hat dadurch den Vorteil,
keine Voraussetzungen fir die Zielfunktionen und Restrik-
tionen zu fordern. Diese miissen weder stetig noch diffe-
renzierbar sein. Das Verfahren ist stabil gegeniiber nicht
konvergenten Bereichen und es kénnen nicht-lineare
Nebenbedingungen bertcksichtigt werden. Die Annahe-
rung an das Optimum erfolgt durch eine Kombination aus
zufalligem Abtasten der naheren Umgebung bekannter
Punkte im Parameterraum, als Member bezeichnet, und
dem Einsatz von Ersatzmodellen wie Kriging oder neuro-
naler Netze. Durch den modularen Aufbau dieses Pro-
grammpaketes ist der Optimierungsprozess parallelisier-
bar und kann somit beschleunigt werden.

Zu Beginn der automatisierten Optimierung wird der vor-
gegebene Parameterraum zufallig abgetastet. Dadurch
wird es AutoOpti ermdglicht ein Ersatzmodell Gber einen
maoglichst groRen Bereich des Parameterraums zu erstel-
len. Danach sucht der Optimierer gezielt im Bereich der
grolten, erwarteten Verbesserung der Zielfunktionswerte.
Durch weitere Member vergréRert sich die Datenbasis und
damit die Vorhersagegenauigkeit des kontinuierlich trai-
nierten Ersatzmodells. Nach dem Erreichen einer maxima-
len Anzahl von Membern wird die Optimierung beendet.

1.3.3. Ergebnisse der Optimierung

Ziel der durchgefiihrten Optimierung ist die Ermittlung der
optimalen Triebwerkseinstellung fur unterschiedliche Fan-
durchmesser. Die Optimierung wurde fir eine ein- und
eine zweistufige Konfiguration der Niederdruckturbine
(NDT) durchgefihrt, indem die Restriktionen fiir den Be-
lastungsparameter

7 2 Ah,

3 =3,z

(3) NDT uiﬂ_d

und das Totaldruckverhaltnis TIxpr auf 4.5 (einstufig) oder
9.0 (zweistufig) gesetzt werden.

In BILD 3 sind eine Auswahl der besten Member der Op-
timierung Uber ihre Zielfunktionswerte aufgetragen. Der
Missionstreibstoffverbrauch ist hier normiert auf den Ver-

brauch eines Triebwerksdesigns mit dem Fandurchmesser
0.99 m, welches urspriinglich fir die Mephisto UCAV
Konfiguration vorgesehen war. Die beiden ausgebildeten
Punktewolken, stellen die besten 300 Member der jeweili-
gen Optimierung dar. Dabei bilden die Member am linken
unteren Rand der Wolke die Paretofront. Fur die Zielfunk-
tionen von Fandurchmesser und Missionstreibstoffver-
brauch stellt jeder der Paretomember einen optimierten
Kompromiss dar. Fir die Auswahl der finalen Konfigurati-
on werden weitere Bewertungskriterien wie Stufenanzahl
einzelner Komponenten oder LO-Eigenschaften einge-
fuhrt. Zur Ermittlung der optimalen Triebwerkseinstellun-
gen werden vielversprechende Member aus der Pare-
tofront ausgewahlt und nach Beurteilungskriterien in einer
Tabelle aufgelistet (TAB 2). Diese bildet die Basis fur die
Entscheidungsfindung der finalen Triebwerkseinstellun-
gen.

Direkt verbunden mit der Stufenanzahl von Fan und NDT
sind das Triebwerksgewicht und die Anschaffungskosten.
Wichtige Parameter, die durch das Triebwerksdesign
beeinflusst werden, sind die  Abgastemperatur
und -geschwindigkeit im aufklarungskritischen Betriebs-
punkt Ingress. Da bei dem UCAV eine sehr geringe Detek-
tierbarkeit im Fokus steht, kommt diesen Kriterien eine
besondere Bedeutung zu. Zuséatzlich sind diese Kriterien
ausschlaggebend fiir die Auswahl des Members M9468
als finale Konfiguration.
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BILD 3. Darstellung aller Member mit einem Paretorang
kleiner als 15

TAB 2.  Bewertungskriterien der ausgewahlten Member
Bewertungskriterium  M9468  M6464  M5257  M3472
Zielfunktion
MFCrei [%] +1.19 +2.59 +5.52 +8.99
Dean [M] 0.908 0.860 0.796 0.796
Gewicht und Kosten
Stufen Fan 2 2 2 3
Stufen NDT 2 2 2 1
Detektierbarkeit
Taune [K] 577 612 692 692
Vg ing [M/s] 439 452 480 480

1.4. Geometrieabschéatzung des Triebwerks

Nach einer Ermittlung der optimalen Einstellungen des
Performancemodells, kénnen die Komponenten auf Basis
dieser Parameter geometrisch skizziert werden. Die
Triebwerksvorentwurfsumgebung GTlab bietet dafiir die
Maoglichkeit die Ergebnisse aus der Performancerechnung



in das Modul GTlab-Sketchpad [6] zu Uberfiihren und dort
eine geometrische Vorauslegung durchzufiihren. In
GTlab-Sketchpad werden unter der Verwendung schneller
Berechnungsverfahren erste Turbomaschinenringraume,
Triebwerksabmessungen und Systemgewichte ermittelt.
Die Sketchpad-Prozesse ermdglichen damit eine direkte
Bewertung der Einflisse des Kreisprozesses auf die rele-
vanten Eigenschaften des Gesamtsystems. Das Ergebnis
aus diesem Entwurfsprozess, dargestellt in BILD 4, dient
in der weiteren Flugzeugvorauslegung als Platzhalter fir
das Triebwerk und als Randbedingung fiir die fir die Ein-
lauf- und Diisengeometrieauslegung.
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BILD 4. Abgeschatzte Ringraumgeometrie des Mem-

bers M9468
2. OPTIMIERUNG DER EINLAUFGEOMETRIE

Zur Reduzierung der Detektierbarkeit der Nurfligelkonfi-
guration mittels Infrarot- oder Radaraufklarung wird ein
geometrisch angepasster Einlaufkanal verwendet, der die
Sicht auf den dahinterliegenden Fan verringern oder bes-
tenfalls vollkommen ausschlieBen kann. Zur Automatisie-
rung einer simulationsgestitzten Auslegung des soge-
nannten S-Ducts wird ein Optimierungsprozess genutzt.
Im Zuge dessen werden sowohl die Sichtbarkeit auf den
Fan als auch die Stromungsverluste mittels CFD-
Rechnungen und Post-Processing quantifiziert und redu-
Ziert.

2.1. Optimierungsvorbereitung
2.1.1. Geometrieerstellung und freie Parameter

Zur Optimierung wird wie bei der Performanceoptimierung
AutoOpti verwendet. Die geometrische Erstellung des S-
Ducts erfolgt in dem vom DLR entwickelten Tool DuctGen.
Mit DuctGen werden sogenannte, parametrisierbare Rib-
Curves entlang einer veranderlichen Spine-Curve positio-
niert. Durch eine Interpolation zwischen den Rib-Curves
wird der geometrische S-Duct generiert [7]. Aus den dar-
aus vorhandenen geometrischen Freiheitsgraden lassen
sich freie Variable fir den Optimierungsprozess festlegen.
In BILD 5 sind die freigegebenen Kontrollpunkte einer
Rib-Curve abgebildet. Im Zuge der Optimierung sind in
jeder Rib-Curve funf freie Kontrollpunkte vorhanden, von
denen vier vertikal und einer horizontal verschoben wer-
den konnen. Diese Kontrollpunkte werden an der Symmet-
rieachse gespiegelt und bilden durch eine Interpolation
zwischen den Kontrollpunkten eine symmetrische Ebene
im S-Duct ab.

Die auf der Spine-Curve positionierten Rib-Curves und
samtliche freie Variablen sind in BILD 6 dargestellt. Die
Eintrittsflache stammt aus der AuRengeometrie der Me-
phisto-Nurfligelkonfiguration und die Austrittsflache ergibt
sich aus dem ausgelegten Fandurchmesser. Alle dazwi-
schenliegenden Rib-Curves sind wie beschrieben para-
metrisierbar sowie in ihrer Grof3e skalierbar (gelbe Pfeile).
Zuséatzlich konnen diese Rib-Curves entlang der Spline-
Curve (griine Pfeile) und in der Héhenlage (orange Pfeile)
verschoben werden. Dabei kann die Austrittsflache und
somit das gesamte Triebwerk in seiner Hohenlage variiert

werden. Des Weiteren symbolisieren die roten Pfeile Rich-
tungsvektoren an der Eintritts- und Austrittflache, anhand
derer die Kriimmung an S-Duct-Eintritt bzw. Austritt ver-
kleinert oder vergréRert werden kann [4]. Aus der vorlie-
genden Parametrisierung ergeben sich insgesamt 27 freie
Variable.
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BILD 5. Darstellung variierbarer Kontrollpunkte einer
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Visualisierung weiterer freier Variablen

2.1.2. Rechengitter

In DuctGen erfolgt neben der Geometrieerzeugung zu-
satzlich die Rechengittergenerierung. Das verwendete
Rechengitter ist ein strukturiertes Butterfly-Netz mit zu-
satzlichen Extrusionen am Eintritt und Austritt des S-Ducts
zur Abbildung der CFD-Randbedingungen [8].

2.1.3. Stromungsléser und Randbedingungen

Als Strémungsloser wird der RANS-Loser TRACE 9.0
verwendet [9]. Zur Turbulenzmodellierung wird dabei auf
das Wilcox k-w-Modell zurlickgegriffen. Die Wandbehand-
lung erfolgt mit Low-Reynolds. Dafiir betragt y* = 1. Die
Verwendeten Randbedingungen stammen aus der voran-
gehenden Performance-Rechnung im Betriebspunkt Crui-
se (TAB 1).

2.1.4. Zielfunktionen und Hilfsgréfen

Zur Quantifizierung des Sichtbarkeitswertes V wird ein
Verfahren verwendet, das im Visibility-Tool implementiert
ist [7]. Darin ist das Verhaltnis von Dyis zu Diotar in der Aus-
trittsflache als V definiert.
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Diotar ist die Anzahl der Punkte, in die die S-Duct Austritts-
flache diskretisiert ist. Die Anzahl dieser Punkte, die von
mindestens einem Punkt der diskretisierten Eintrittsflache
sichtbar ist, wird als D.is bezeichnet. Als quantifizierende
Zielfunktion fur die Strdmungsverluste innerhalb des S-
Ducts wird der Totaldruckverlustkoeffizient

(4) V=

[Ptz — Pl
®) © = ez

verwendet. Damit bilden die Sichtbarkeit V und der Total-

druckverlustbeiwert w die Zielfunktionen. Weitere Hilfs-

gréfen zur Bewertung der Strémungshomogenitat am S-

Duct-Austritt sind der Distortion Coefficient [10]

|pm - p60,min|

pci/2
und der Swirl Distortion Coefficient [11].

(6) DC60 =

u
(7) SC60 — max,60
Uabps,AlP

2.1.5. Prozesskette

Die innerhalb von AutoOpti verwendete Prozesskette ist in
BILD 7 dargestellt. Diese beginnt mit einer Parameterab-
frage eines vollstdndigen Variablensatzes um sicherzu-
stellen, dass der vorgegebene Bauraum eingehalten wird.
Danach erfolgen die Geometrieerstellung und die Re-
chengittergenerierung in DuctGen, gefolgt von der Ermitt-
lung der Sichtbarkeit des Fans im Visibility-Tool. Abschlie-
Rend wird eine CFD-Simulation mit TRACE durchgefihrt
und die Strdmungskennzahlen im Post-Processing be-
stimmt. Diese werden als Zielfunktionswerte und soge-
nannte Flowparameter an AutoOpti zurlickgegeben. Da-
rauf basierend wird der bestehende Member zur Bewer-
tung mit einem Paretorang versehen und vom Optimierer
ein neuer Variablensatz zum Durchlaufen der Prozessket-
te erzeugt [12].
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BILD 7.  Ablauf der Prozesskette
2.2. Ergebnisse
2.2.1. Paretofront

Anhand der in BILD 8 visualisierten Paretofront wird deut-
lich, dass die Zielfunktionenen Totaldruckverlust und
Sichtbarkeit eine kontrare Tendenz aufweisen. Des Weite-
ren ist eine globale Verbesserung gegenuber den Ziel-

funktionswerten des initialen Members ersichtlich. Basie-
rend auf den in dieser Grafik vorhandenen Daten kann
eine Vorauswahl zu untersuchender Member getroffen
werden. Dabei dienen neben den Zielfunktionswerten von
Sichtbarkeit und Totaldruckverlustbeiwert die Homogeni-
tatskriterien DC60 und SC60 als Grundlage zur Voraus-
wahl detailliert zu untersuchender Member. Anhand der in
TAB 3 getroffenen Vorauswahl und detaillierten Analysen
in [7], fallt die finale Entwurfsauswahl auf Member 5763.

TAB 3. Bewertungskriterien der ausgewahlten Member

Member 5454 5763 5969
Zielfunktion
Y, 59.7% 314 % 16.3 %
w 115% 134 % 171 %
Strdmungshomogenitét
DC60 75 % 141 % 48.5 %
SC60 9.8 % 17.3% 31.5%
Konvergierte Member
Paretorang = 1
DC60 und SC60 < 20%
100 e
%v ' °
80 | ..'\:m_..-_: 3 Initialer Member
= .
= 60
@ Member 5454 ‘170 )
£ 40 e, . Member 5969
S .
» 20 /
Member 5763
0
0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3
Totaldruckverlustbeiwert [-]
BILD 8. Darstellung aller Member (ber die Zielfunkti-

onswerte
2.2.2. Sichtbarkeit

Zu einer Betrachtung der Einflisse auf die Sichtbarkeit
sind die in BILD 9 dargestellten Parameter hervorzuhe-
ben. Einerseits ist der Spline-Curve Verlauf entscheidend
fur die Form des S-Ducts (BILD 9, oben). Das vorhandene
Minimum bei x/L = 0,7 zwischen dem Eintritts- und dem
Austrittsmaximum, fihrt durch das Verbergen dahinterlie-
gender Strukturen zu einer deutlichen Reduktion der
Sichtbarkeit. Des Weiteren reduziert eine kleinere S-Duct-
Flache A(x) die Sicht auf dahinterliegende Strukturen.
Somit bewirken die in BILD 9 (unten) vorhandenen lokalen
Minima in den Bereichen 0,4 < x/L < 0,6 und 0,8 < x/L < 1
eine Verkleinerung der sichtbaren Flache der AIP-Ebene
(Aerodynamc Interface Plane). Der ausgewahlte S-Duct
verbirgt den Fan in einer direkten Frontansicht auf die
Nurfligelkonfiguration, unter diversen Blickwinkeln ist
jedoch eine Durchsicht auf die AIP-Ebene mdglich [7].
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Darstellung des Spine-Curve Verlaufs (oben)
und der lokalen Flachenaufweitung (unten)

BILD 9.

2.2.3. Stromungsfeld und AIP-Ebene

Fur den ausgewahlten Einlaufkanal Iasst sich das berech-
nete Strédmungsbild mit Hilfe von Druck und Mach-Zahl-
Verteilung (BILD 10) analysieren. Von der Eintrittsflache
zur Austrittsflache wird die Stréomung aufgrund einer
wachsenden Kanalaufweitung verzogert. Zusatzlich ergibt
sich am Kanaleintritt auf der Unterseite eine Beschleuni-
gung der Strémung aufgrund der Strémungsumlenkung,
gefolgt von einer Verzégerung in der Kanalmitte. Zum
Kanalaustritt wird die Strémung erneut beschleunigt. Das
Stréomungsbild auf der Kanaloberseite ergibt eine starke
Beschleunigung zur Kanalmitte hin. Dahinter folgt eine
starke Verzdgerung unmittelbar vor der AlP-Ebene. An-
hand von BILD 11 lassen sich groe Druckanstiege zwi-
schen den Bereichen verzdgerter Stromungsgeschwindig-
keiten und den Bereichen niedriger Strdmungsgeschwin-
digkeiten festhalten.

BILD 10. Darstellung der Machzahlverteilung

Innerhalb der AIP-Ebene liegen durch die Strdomungsver-
zbgerungen vor der Eintrittsebene erhéhe Stromungsver-
luste an der Oberseite vor, wie aus dem lokalen Total-
druckverlustbeiwert in BILD 12 (links) hervorgeht. Diese
Wirbelgebiete sind ebenfalls in BILD 12 (rechts) anhand
der lokalen Stromungsgeschwindigkeit in x-Richtung und
der abgebildeten Strémungsvektoren zu erkennen. Insge-
samt sind kleine Strdmungsinhomogenitaten festzuhalten.
Strdmungsabldsungen sind durch die positive Strdmungs-
geschwindigkeit in x-Richtung nicht vorhanden.

p [Pa]
32000
31000
30000
29000
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| 27000
26000
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BILD 11. Statische Druckverteilung auf der Oberseite

(oben) und der Unterseite (unten)

x-Geschw.
[m's]
230
205
180
| 155

BILD 12. Totaldruckverteilung (links) und Geschwindig-
keitsverteilung der x-Geschwindigkeit (rechts) in
der AIP-Ebene

2.2.4. Bauraumverifizierung

Der ausgewahlte S-Duct kann in dem gegebenen Bau-
raum der Nurfligelkonfiguration verbaut werden, wie die
Schnittdarstellungen in BILD 13 bestatigen. Im Zuge einer
weiteren Optimierung sind aufgrund der voll ausgenutzten
Beschréankungen innerhalb des Bauraums keine nen-
nenswerten Verbesserungen hinsichtlich der Sichtbarkeit
oder der Aerodynamik zu erwarten.

BILD 13. Eingebauter S-Duct in Schnittdarstellungen
3. VCE PERFORMANCE OPTIMIERUNG

Die in Kapitel 1.1 vorgestellte Auslegungsmission stellt in
den jeweiligen Missionsphasen stark unterschiedliche
Betriebsanforderungen an das Antriebssystem. Zu Beginn
des Vorauslegungsprozesses von Fluggerat und Trieb-
werk entsteht daher die Fragestellung nach dem auszu-
wahlenden Design-Betriebspunkt fir die Optimierung.
Meist werden Triebwerke fir militdrische Gefechtsanwen-
dungen auf maximale Schuberzeugung optimiert, um die
Uberlebensfahigkeit des Fluggerats im kritischen Be-
triebspunkten wie Dash zu erhéhen. Eine Folge der Opti-
mierung auf diesen Betriebspunkt ist ein suboptimales
Arbeiten in den anderen Betriebspunkten. Dies wirkt sich
negativ auf den Missionstreibstoffverbrauch aus oder fiihrt



zu geringerer Leistungsproduktion in anderen Betriebs-
punkten. Die Forderung nach einem moglichst breiten
Betriebsbereich des Triebwerks fiihrt dazu, dass das in
Kapitel 1 vorgestellte konventionelle Triebwerksmodell um
geometrisch variable Komponenten erweitert wird. Mit
Hilfe dieser Variabilititen kann der thermodynamische
Kreisprozess des Triebwerks gezielt beeinflusst werden,
um ein gewunschtes Gesamttriebwerksverhalten zu er-
zeugen. Die Ermittlung dieser optimalen Einstellparameter
der Variabilitdten stellt ein Optimierungsproblem dar. Die
konventionelle Vorgehensweise, sich dem Optimierungs-
ziel mittels Parameterstudien zu nahern, stof3t bei dieser
komplexen Problemstellung an seine Grenzen. Die Ursa-
chen dafiir sind die Vielzahl der potentiellen Variabilitaten,
der Einfluss durch die Kennfeldcharakteristik und die un-
terschiedlichen Strémungszusténde der durchstrémten
Kanale. Neben diesen nichtlinearen Einflussfaktoren er-
schweren Wechselwirkungen zwischen den Variabilitaten
die Suche nach den optimalen Einstellparametern. Zur
Unterstitzung dieser Suche kdnnen Ersatzmodelle wie
Kriging oder neuronale Netze, wie sie das Programmpaket
AutoOpti [5] enthalt, eingesetzt werden. Ziel dieser Unter-
suchung ist die Abschatzung des Verbesserungspotenzi-
als unterschiedlicher Triebwerksparameter durch Einflh-
rung geometrisch variabler Komponenten.

3.1.

Die in Kapitel 1.1 beschriebenen Triebwerksanforderun-
gen sind je nach Missionsabschnitt unterschiedlich stark
gewichtet. Im langen Missionssegment Cruise sollen die
Verstellparameter so gewahlt werden, dass der spezifi-
sche Treibstoffverbrauch TSFC minimal ist, um die Flug-
reichweite zu vergroRern. Die thermische Belastung der
Turbine hat neben den Materialeigenschaften der Turbi-
nenschaufeln direkten Einfluss auf die Lebensdauer die-
ses Bauteils. Mit Hilfe der verstellbaren Komponenten-
geometrien ist es das Ziel die thermische Belastung in
Form der Turbineneintrittstemperatur T4 zu reduzieren.
Die Kreisprozessanalysen fiir das konventionelle Trieb-
werksdesign lassen darauf schlief’en, dass im Betriebs-
punkt Take-Off End of Field (TO-EOF) die héchsten Tur-
bineneintrittstemperaturen der gesamten Auslegungsmis-
sion herrschen. Aus diesem Grund ist eine Minimierung
von T4 in diesem Betriebspunkt von Interesse. Im Be-
triebspunkt Ingress hingegen steht das unentdeckte Ein-
dringen in den gegnerischen Luftraum im Fokus und damit
ist eine geringe Abgastemperatur Tg die Forderung an den
variablen Kreisprozess.

Optimierungsziele

TAB 4. Optimierungsziele

e Die Verstellstatoren der Turbokomponenten (engl.
variable guide vanes, VGV) Fan, HDV, HDT und
NDT,

e die Abgasmischerflaichen (Kern- und Nebenstrom)

¢ und die Disenflache.

Die thermodynamische Modellierung dieser Variabilitaten
ist detailliert in [13] erlautert und nachfolgend zusammen-
gefasst dargestellt.

3.2.1. Variable Turbokomponenten

Fir die Abbildung des Betriebsverhaltens von Turbokom-
ponenten kénnen Kennfelder eingesetzt werden, die einen
weiten Betriebsbereich mit weinigen machzahlahnlichen
Kennwerten abbilden. Diese Beschreibung ist in erster
Naherung unabhangig von den Umgebungsbedingungen,
da bei dieser Charakterisierung die geometrische Ahnlich-
keit der Geschwindigkeitsdreiecke berlcksichtigt wird. Die
Reynolds-Ahnlichkeit wird bei dieser Naherung durch
einen Korrekturfaktor in der Leistungssynthese berlick-
sichtigt. Voraussetzung fir diese Charakterisierung ist
eine feste Komponentengeometrie. Eine Geometriemodifi-
kation, wiirde ein verandertes Kennfeld erfordern. In der
Modellierung der variablen Geometrie der Turbokompo-
nenten wird diese Anderung (iber eine geeignete Skalie-
rung des Basiskennfeldes (BK) umgesetzt. Die Skalierung
erfolgt Uber die Formeln 8 - 10 fur die Verdichter- und
Formeln 11, 12 fir die Turbinenkomponenten. Die Skalie-
rungsfaktoren s bis ss beschreiben dabei die Sensitivitat
der KenngréRe auf die Verstellung der Statorenanstellwin-
kel Aavev bzw. ABvey. Die resultierende relative Anderung
der KennfeldgréRen inklusive der gewahlten Sensitivitaten
ist in BILD 14 grafisch darstellt.

Verdichter:
(8) My rea = My rea,pk * (1 = 51 Daygy)
9) (Ily —=1) = (lypg — 1) - (1 — 52 - Bayey)
(10) Mv,is = Mv,isex - (1= S3° Aayey?)
Turbine:
(11) Mrrea = Mrreapr (11 Sy Aﬁvsvz)

(12) Nr,is = Nris,ex * (1 — S5 'A.BVGVZ)

Betriebspunkt | ZielgrofRe | Motivation
Cruise TSFC Erhéhung der Reichweite
TO-EOF T4 Erhdhung der Lebens-
dauer der HDT
Ingress Ts Verringerung IR-Signatur
3.2. Thermodynamische Modellierung der Vari-

abilitaten

Fir die Optimierung des Triebwerksmodells werden geo-
metrisch variable Komponenten eingefuhrt, die je nach
Betriebspunkt zur Minimierung bzw. Maximierung der
gewlnschten ZielgréRen eingestellt werden sollen. Fir die
Abbildung dieser Variabilititen in der Leistungssynthese
werden diese thermodynamisch modelliert. In dem hier
untersuchten Triebwerksmodell handelt es sich dabei um
sechs Variabilitdten deren freigegebener Parameterraum
in TAB 6 angegeben ist:

Verdichter

Turbine
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red. Massenstrom

= — = = Totaldruckverhaeltnis
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BILD 14. modellierte relative Anderung der Kennfeldgré-
Ren bei Variation der VGV Winkel




3.2.2. Variable Flachen

Abgasmischerflache

Im Auslegungspunkt wird die Abgasmischerflache, beste-
hend aus Kern- und Nebenstromflache Agz und Ases di-
mensioniert. Die Grundlage dafiir bildet die Zwangsbedin-
gung des statischen Druckgleichgewichts in der Mi-
scherebene und die Vorgabe der Machzahlen in den bei-
den Teilflachen. Diesen Flachen wird eine prozentuale
Anderung aufgeprégt, um einen flachenvariablen Abgas-
mischer abzubilden. In der hier vorgestellten Studie wird
jedoch nur die Kernstromflache (As3) vorgegeben und die
Nebenstromflache Uber die Vorgabe einer konstanten die
Gesamtmischerflache (Summe aus beiden Teilflachen)
berechnet. Somit wird ein variabler Ring bzw. eine variab-
le Mischerbliite simuliert.

(13) Agz = Agzpesign * (1 + Se3)

Durch die Variation der Teilflachen verandern sich die
Strdmungsgeschwindigkeiten in den nebenstrom- und
kernstromseitigen Kanalen des Mischers. Da sich nach
[14] der Totaldruckverlust in einem Kanal ndherungsweise
proportional zum reduzierten Massenstrom .., verhalt,
ergibt sich eine Verdnderung des Totaldruckverlustes
durch die Variation der Mischerflachen nach Formel 15.

A_p — DPein — Paus

14
( ) p Pein
> 2
(15) (A—p) = (A_”) (w)
p Of f-Design p Design mTEd,Design
Disenflache

Die Geometrieanderung im Off-Design wird (ber einen
Skalierungsfaktor sg auf die geometrische Disenaustritts-
flache in der nachfolgend dargestellten Form modelliert:
(16) A8,geo = AS,geo,Design “(1+sg)

Wie bei der Variation der Mischerflachen bewirkt eine
Flachenvariation einen veranderten Totaldruckverlust in
dem Dusenkanal. Zusatzlich bewirkt die veranderte DU-
senaustrittsfliche eine Anderung des Durchsatzkoeffizien-
ten, der das Massenstromverhalten durch die Diise be-
schreibt. Somit hat die Disenaustrittsgeometrie einen
Einfluss auf den durchgesetzten Massenstrom, der in [13]
im Detail beschrieben ist.

3.3.

Die Restriktionen sind neben den Zielfunktionen und freien
Variablen wichtige Parameter der Optimierung, mit deren
Hilfe impraktikable Triebwerkszustande, hervorgerufen
durch die Verstellung der Variabilitdten, wahrend der Op-
timierung vermieden werden kdénnen. Dabei wird ein
Member der die Grenzwerte Uberschreitet mit einem
Strafterm belegt und in der Auswertung der Optimierung
vernachlassigt. In TAB 5 sind die verwendeten restringier-
ten Triebwerksparameter und deren Grenzwerte aufgelis-
tet. Diese Tabelle enthalt neben technischen Limits wie
Maximaltemperaturen oder = Maximaldrehzahlen auch
turbomaschinenspezifische Parameter wie Stabilitatsgren-
zen und zu hohe Schaufelbelastungen.

Die Pumpgrenze eines Verdichters begrenzt den stabilen
Betriebsbereich der Komponente und des gesamten
Triebwerks. Aus diesem Grund sollte sich der einstellende
Betriebspunkt unterhalb dieser Grenze befinden. Dariiber
hinaus wird ein Pumpgrenzabstand gefordert, damit der

Restriktionen

Betriebspunkt durch Einflisse wie Fertigungstoleranzen,
transiente Betriebspunktdnderung oder Einlaufstérung
nicht Uber die Pumpgrenze verschoben wird. Der hier
restringierte Pumpgrenzabstand ist wie folgt nach [15]

definiert:
17) SM =———-100
Igp

Die Limitierung der HDV Austrittstemperatur T3 ist der
maximalen Materialtemperatur der Schaufeln und Schei-
ben geschuldet. Im Gegensatz zur Turbine ist der HDV
ungekuhlt und somit entspricht, im stationaren Betrieb, die
Gastemperatur der Materialtemperatur. In der Turbine
kann durch Isolierung und aktive Kihlung Uber das Se-
kundarluftsystem die Gastemperatur weit Uber den maxi-
malen Schaufelmaterialtemperatur Ty tuw liegen. Die Aus-
legung einer Brennkammer bei sehr niedrigem Luft-
Kraftstoff-Verhaltnis wird durch die Notwendigkeit einer
ausreichenden Filmkihlung der Brennkammer sowie die
Einhaltung einer hinreichend guten Temperaturverteilung
am Eintritt der Turbine begrenzt [16]. Daraus ergibt sich
eine Begrenzung fir die Brennkammeraustritts- bzw. Tur-
bineneintrittstemperatur T4. Zur Abschatzung dieser
Grenzwerte dienen Literaturquellen [3].

HSL - ”BP

TAB 5. Liste der Optimierungsrestriktionen

Parameter Grenzwert | Motivation
= SMnin [%0] 15 Betriebsstabilitat
i Nred,max [-] 1.1 max. Drehzahl
SMnin [%0] 15 Betriebsstabilitat
é Nred,max [-] 1.1 max. Drehzahl
T3 max [K] 900 max. Materialtemperatur
Tamax [K] 1850 Brennkammerkiihlung
Tw.1ub [K] 1250 max. Materialtemperatur
é Nred,max [-] 1.1 max. Drehzahl
Inax [1] 45
P ax [] 45 Schaufelbelastung
Nred,max [-] 1.1 max. Drehzahl
'é Tmax [-] 9
Y max [-] 4.5 Schaufelbelastung

3.4. Ergebnisse der VCE Optimierung

Fir die Auswertung der untersuchten Optimierungsziele
TSFC, T4 und T sind die sich einstellenden Betriebspunk-
te im normierten Fan-Kennfeld (BILD 15) dargestellt. Fir
diese Darstellung wurden die KennfeldgroRen doppelt
normiert. Bei der ersten Normierung wurde der Kennfeld-
einfluss durch die Verstellung der Fan-VGV berticksichtigt,
sodass die qualitative Lage der urspriinglichen und der
optimierten Betriebspunkte verglichen werden kénnen. In
der darauffolgenden Normierung wurden der reduzierte
Massenstrom und das Totaldruckverhaltnis auf den Be-
triebspunkt TO-EOF normiert. Hingegen wurde der im
Kennfeld dargestellte maximale isentrope Wirkungsgrad
auf eins normiert. Die Einstellungen der Variabilitdten, die
diese Betriebspunktverschiebung verursacht, sind in TAB
6 aufgelistet. Fiir die Bewertung der Kreisprozessgite in
den untersuchten Betriebspunkten sind in BILD 16 die
relativen Anderungen der Vortriebs-, der thermischen und
der Gesamtwirkungsgrade grafisch dargestellt.
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BILD 15. Lage der untersuchten Betriebspunkte im nor-
mierten Fan-Kennfeld

TAB 6. Parameterraum und optimierte Einstellungen
der Variabilitaten
Parameterraum Optimierungsziel

Variabilitat min max TSFC T4 T8
Aaygy pan [°] 0 30 0 0 6.70
Aaygy upy [ 0 30 10.21 0 4.61
AByey mpr [ -5 5 4.07 -1.72 2.22
AByey npr [ -5 5 3.28 -0.27 1.86
Sg [%] -20 30 -11.39 -6.10 18.49
Se3 [%] -40 30 -32.73  -12.85 -8.33

TSFC@Cruise : T8@Ingress | TA@TOEOF

relative Anderung [%)]
N

8 .Ar]Vor
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BILD 16. Relative Anderung der Wirkungsgrade fiir die
untersuchten Betriebspunktoptimierungen

3.4.1. TSFC Optimierung in Cruise

Aus dem Ergebnis der TSFC Optimierung im Betriebs-
punkt Cruise geht ein Einsparpotenzial von ATSFCe =
4.65 % bei konstantem uninstallierten Schub hervor, ver-
ursacht durch die die Verstellung der Variabilititen. Die
positiven VGV Winkel der Turbokomponenten im Kern-
triebowerk und der Verkleinerung der kernseitigen
Mischerflache bewirken eine Reduzierung des Kernmas-
senstroms. Der Nebenstrom wird ebenfalls durch eine
Reduzierung der Disenflache verringert, sodass der durch
das gesamte Triebwerk durchgesetzte Luftmassenstrom
kleiner wird. Dies wird auch durch die Betriebspunktver-
schiebung im Fan-Kennfeld deutlich. Der Betriebspunkt

wandert durch den Einsatz der Variabilitaten zu niedrigen
Massenstromen in Richtung Pumpgrenze. Begrenzt wird
das Einsparpotenzial an Treibstoff durch den minimal
zulassigen Pumpgrenzabstand des Fans. Dieser ent-
spricht im optimierten Betriebspunkt gerade noch den der
Restriktion SM., > 15. Trotz des schlechteren Komponen-
tenwirkungsgrades wird der Gesamtwirkungsgrad in Crui-
se verbessert, wie BILD 16 zu entnehmen ist. Ursache
dafir ist die deutliche Verbesserung des thermischen
Wirkungsgrades um 6,2 %.

Ein Anteil fur dieses deutliche Potential ist der Tatsache
geschuldet, dass das konventionelle Triebwerkmodell
hinsichtlich Missionstreibstoffverbrauch MFC optimiert ist.
Waére das Modell auf TSFC im Betriebspunkt Cruise opti-
miert worden, ware das Verbesserungspotential kleiner.
Dies sollte bei der Bewertung des Treibstoff-
einsparpotenzials beriicksichtigt werden.

3.4.2. T4 Optimierung in TO-EOF

Die Optimierung des Triebwerksmodells im Betriebspunkt
Take-Off End of Field weist ein Verbesserungspotenzial
bzgl. einer Verringerung der thermischen Belastung der
Hochdruckturbine auf. Durch die Verstellung der geomet-
risch variablen Komponenten kann die Turbineneintritts-
temperatur T4 um 36.03 K reduziert werden, ohne das
Kuhlluftsystem anzupassen. Hierdurch werden die sehr
hoch belasten Schaufeln bei gleichem Schub in diesem
Betriebspunkt thermisch entlastet. Durch die Verringerung
des durchgesetzten Massenstroms verschiebt sich der
Betriebspunkt in Richtung besserer Fan-Wirkungsgrade
(BILD 15). Das Druckverhéltnis und der Massenstrom
fallen dementsprechend ab. Der isentrope Wirkungsgrad
steigt des Fans steigt um 5,4 %.

3.4.3. Tg Optimierung in Ingress

Im Betriebspunkt Ingress durchquert die Flugzeugkonfigu-
ration den gegnerischen Luftraum. Eine geringe Dusen-
austritttemperatur Tg reduziert die IR-Signatur in diesem
aufklarungskritischen Missionssegment und erhéht damit
die Uberlebensfahigkeit des Fluggerates. Durch die Ver-
stellung der untersuchten Variabilitaten konnte im Modell
diese Temperatur am Disenaustritt um ATs = 15.57 K
reduziert werden. Uber die DiisenflaichenvergréRerung
und die Verkleinerung des Kernmassenstroms wird das
Nebenstromverhaltnis erhdht. Somit ist der Anteil des
kalteren Luftstroms am gemischten Abgasstrahl héher und
die Gesamttemperatur geringer.

Allerdings bewirkt diese Verstellung eine Verschlechte-
rung des Gesamtwirkungsgrades und damit eine Vergro-
Rerung des spezifischen Treibstoffverbrauchs um
ATSFCye = +8.73 %. Fr ein zeitlich langeres Flugsegment
wie Ingress ist dieser Triebwerkszustand daher nicht ge-
eignet. Im Falle einer Detektion kdnnte diese Verstellung
jedoch als GegenmaRnahme aktiviert werden, um die
Sichtbarkeit fur IR-Suchképfe zu reduzieren.

4. ZUSAMMENFASSUNG

In dem hier vorgestellten Bericht wurden die Studien zum
Triebwerksentwurf fiir eine taktische Kampfdrohne vorge-
stellt. Im ersten Arbeitsschritt wurde ein konventionelles
generisches Triebwerksmodell mit Hilfe einer Mehrzielop-
timierung vorausgelegt. Ziel diese Studie war es, die opti-
malen Triebwerksdesignparameter fir die kontraren Ziel-
funktionen Fandurchmesser und Missionstreibstoffver-
brauch zu finden. Anschlielend wurde aus dem sich er-
gebenden Spektrum bester Ldsungen ein geeigneter



Kompromiss aus Fandurchmesser und Missionstreibstoff-
verbrauch ausgewahlt.

Auf Basis dieses Triebwerksmodells wurde im nachsten
Arbeitsschritt eine Einlaufgeometrie hinsichtlich geringer
Sichtbarkeit der Triebwerkseintrittsebene und geringer
Totaldruckverluste im Einlauf optimiert. Hierbei wurde die
Zielfunktion des Totaldruckverlustbeiwerts tber eine 3D
CFD Rechnung ermittelt und die sichtbare Flache der
Triebwerkseintrittsebene Uber die geometrische Bezie-
hung des jeweiligen Einlaufkanals quantifiziert.

In einem weiteren Arbeitsschritt wurde das konventionelle
Turbofantriebwerk um geometrisch variable Komponenten
erweitert, um unterschiedliche Verbesserungspotenziale
auf Basis der Leistungssynthese abzuschatzen. Da sich je
nach Flugphase die Anforderungen an das Triebwerk
verandern, bieten geometrisch variable Komponenten die
Méoglichkeit den Kreisprozess aktiv zu beeinflussen bzw.
anzupassen. Die Suche nach den Einstellparametern
dieser Variabilitaiten stellt ein Optimierungsproblem dar.
Die hier untersuchten Zielfunktionen waren der spezifische
Treibstoffverbrauch TSFC, die Turbineneintrittstemperatur
T4 und die Abgastemperatur Tg in verschiedenen Be-
triebspunkten.

Mit einer gezielten Einstellung der Variabilitdten im Ver-
bund kénnen gezielt wichtige Triebwerksparameter positiv
beeinflusst werden. So lasst sich der spezifische Treib-
stoffverbrauch im Betriebspunkt Cruise um ATSFC. =
8.73 % reduzieren. Die Turbineneintrittstemperatur in die
Hochdruckturbine kann im Betriebspunkt TO-EOF um AT4
= 36.03 K abgesenkt werden. In dem aufklarungskriti-
schen Betriebspunkt Ingress liegt das Verbesserungspo-
tential durch die Verstellung der Variabilitaten bei ATg =
15.57 K.
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