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1. Einleitung

1.1 Problemstellung und Zielsetzung

Die Auswirkungen des Flugverkehrs auf das weltweite Klima riicken in Zeiten
aufkommenden ,Flugschams® immer weiter in die offentliche Debatte. Aktuell hat die
zivile Luftfahrt einen Anteil von ca. 2% an den weltweiten CO2-Emissionen [1]. Die
Emissionen anderer Treibhausgase wie den Stickoxiden (NOx) kommen zusétzlich
noch hinzu. Da eine jahrliche Steigerung des Flugaufkommens um etwa 5% erwartet
wird [2], ist absehbar, dass ohne drastische Veranderungen die Menge der

ausgestolRenen Emissionen in den nachsten Jahrzehnten weiter zunehmen wird.

Zur Reduzierung der Umwelteinflisse wird viel daran gearbeitet, die Effizienz des
Gesamtsystems Flugzeug zu verbessern. Das Advisory Council for Aviation Research
and Innovation in Europe (ACARE) hat sich zum Ziel gesetzt, bis zum Jahr 2050 die
CO2-Emissionen pro geflogenem Passagierkilometer um 75% gegenuber einem
typischen neuen Flugzeug aus dem Jahr 2000 zu reduzieren [3]. Weitere Ziele zur
Reduktion der Flugzeugemissionen sind die Verringerung der NOx-Emissionen um

90% und des wahrgenommenen Larms um 65% bis 2050.

Einen groBen Anteil dieser Einsparungen soll durch Verbesserungen der
Triebwerkstechnologie erreicht werden. Seit Einfuhrung der Fluggasturbinen in den
1960er Jahren hat sich die Effizienz der Flugtriebwerke bereits deutlich gesteigert.
Wichtige Schritte dafir waren der Umstieg von Turbojets auf Turbofans, die
kontinuierliche Erh6hung des Bypassverhaltnisses und des Gesamtdruckverhaltnisses
der Turbofans sowie zuletzt die Einfihrung des ersten Getriebeturbofans im Jahr 2016.
Es ist allerdings abzusehen, dass die weiteren Verbesserungsmadglichkeiten des

konventionellen Turbofans begrenzt sind. Unklar ist nur, wo diese Grenze liegt.

Neben der evolutiondren Verbesserung der bewahrten Technologie stehen auch
revolutiondre Verdnderungen der Flugantriebe zur Debatte. So berichten zum Beispiel
die Medien in den letzten Jahren immer wieder Uber die Moglichkeiten des elektrischen
Fliegens. Die Potenziale anderer Technologien wie mantellose Fanrotoren in Open
Rotor Triebwerken oder die Integration von Warmetauschern in das Kerntriebwerk sind
der Forschung schon lange bekannt, konnten aber noch nicht zur Marktreife gefiihrt

werden.



Das Ziel dieser Arbeit ist es zum einen, aktuelle Turbofans zu analysieren und eine
Aussage daruber treffen zu kdnnen, welche Designveréanderungen den gré3ten Anteil
an der Performanceverbesserung haben. Darauf aufbauend sollen die weiteren
Verbesserungsmoglichkeiten von konventionellen Triebwerkstechnologien untersucht
werden, um eine Abschéatzung Uber die evolutiondren Entwicklungspotenziale zu
ermdglichen. Zuletzt sollen den Entwicklungsmdglichkeiten der evolutionaren
Verbesserung der Triebwerkstechnologie die Potenziale einiger revolutionarer

Ansétze zur Triebwerksverbesserung gegenibergestellt werden.

1.2 Methodisches Vorgehen und Aufbau der Arbeit

Um diese Ziele zu erreichen, sollen zuné&chst in Kapitel 2 einige Grundlagen erlautert
werden. Angefangen mit einem kurzen Uberblick tber Fluggasturbinen werden im
Anschluss der Aufbau, die Funktionsweise und Leistungskennzahlen des Turbofans
behandelt. Darauf folgen kurze Erlauterungen zur Performancesimulation und dem
Programm GTlab, mit dem die Triebwerkssimulationen in dieser Arbeit durchgefihrt
wurden, sowie zu der Morris Methode, einem numerischen Verfahren zur

Sensitivitatsanalyse, welches an mehreren Stellen in dieser Arbeit verwendet wurde.

In Kapitel 3 werden die Entwicklungen des Turbofans in den letzten 25 Jahren an Hand
eines Vergleichs zweier Triebwerke analysiert. Als Basistriebwerk fir diesen Vergleich
wurde das V2527-A5 ausgewahlt, welches 1993 in den Markt eingefuhrt wurde und zu
der erfolgreichen Triebwerksfamilie des V2500 gehort. Nach kurzen Erlauterungen zu
dem Hintergrund der Triebwerksfamilie V2500 und zu dem Design und Aufbau des
V2500-A5 werden zwei Studien vorgestellt, mit denen die Einfliisse von vier wichtigen
Designparameter auf die Performance eines Turbofans untersucht werden.
Anschlielend wird das Vergleichstriebwerk der modernsten Triebwerksgeneration
vorgestellt. Hierzu wurde das PW1133G-JM ausgewahlt, welches bei seiner
Markteinfihrung im Jahr 2016 der erste moderne Getriebeturbofan war. Auch hier
werden der Hintergrund der PW1000G Triebwerksfamilie sowie der Aufbau und das
Design des PW1100G-JM kurz vorgestellt, wobei die Unterschiede im Design zum
V2500-A5 hervorgehoben werden. Durch eine Sensitivitatsanalyse mit der Morris
Methode werden anschlie3end die Einflisse der Designunterschiede zwischen den

beiden Triebwerksmodellen auf die Triebwerksperformance analysiert.



Aufbauend auf den Erkenntnissen aus dem Kapitel 3 werden in Kapitel 4 die weiteren
Entwicklungsmoglichkeiten konventioneller Turbofans analysiert. Hierzu wurden zwei
Triebwerksmodelle mit Technologieniveau des Jahres 2050 entwickelt. In dem einen
Modell wurden konservative Annahmen und in dem anderen Modell optimistische
Annahmen zu den Verbesserungen der Komponententechnologien bis zum Jahr 2050
angenommen. Vor einer Analyse der Modelle auf Triebwerksebene werden zunachst
ausfuhrlich die Annahmen auf Komponentenebene vorgestellt, die den beiden
Modellen zu Grunde liegen. Durch einen Vergleich der beiden Triebwerksmodelle wird
anschlieBend untersucht, welchen Einfluss die unterschiedlichen Annahmen der
beiden Modelle auf die Performance der Triebwerke haben. Darauf aufbauend werden
die weiteren Entwicklungsmdglichkeiten durch einen Vergleich der Modelle mit dem
PW1100G-JM untersucht. Dabei wird herausgearbeitet, welchen Einfluss die

einzelnen Komponentenverbesserungen an dem Entwicklungspotenzial haben.

Die Ergebnisse der Analysen fir evolutiondre Technologien werden in Kapitel 5
diskutiert. Hierbei werden zundchst die Entwicklungen des thermischen
Wirkungsgrades und des Vortriebswirkungsgrades betrachtet. Dem folgt eine
Erorterung der Installationseffekte durch Verdnderungen des Triebwerksgewichts.
Zusatzlich werden die Effekte der zuklnftigen Triebwerkstechnologien auf
verschiedene Nicht-CO2-Emissionen diskutiert. Zuletzt werden die Ungenauigkeiten

und die Grenzen der analysierten und entwickelten Modelle aufgezeigt.

Anschlie3end werden in Kapitel 6 eine Reihe von revolutionaren Technologien fur eine
mdogliche Verbesserung von zukinftigen Flugtriebwerken vorgestellt. Hierzu werden
auf Basis einer Literaturrecherche zu jeder Technologie das Konzept vorgestellt,
maogliche Herausforderungen der Technologie erdrtert und eine Einschatzung tiber das
Potenzial gegeben. In dem abschlieRenden Fazit in Kapitel 7 werden alle Ergebnisse

zusammengefasst.



2. Grundlagen

2.1 Hintergrund zu Fluggasturbinen

2.1.1 Der Gasturbinenprozess

Fluggasturbinen zahlen zu den Gasturbinen, genauer genommen zu den luftatmenden
offenen Gasturbinen. Wie bei allen Gasturbinen dient auch bei den Fluggasturbinen

der ideale, geschlossene Joule-Prozess als Vergleichsprozess.

Bei dem idealen, geschlossenen Joule-Prozess wird zunéchst ein Arbeitsgas von den
Ausgangsbedingungen in einem Verdichter isentrop und adiabat auf einen hdheren
Druck verdichtet (1-2). AnschlieBend wird dem verdichteten Arbeitsgas isobar Warme
zugefihrt (2-3). Das heil3e, verdichtete Arbeitsgas wird dann in einer Turbine wieder
isentrop und adiabat auf den Ausgangsdruck entspannt (3-4). Zuletzt wird dem
Arbeitsgas isobar bis zur Ausgangstemperatur Warme entzogen (4-1). Die
mechanische Leistung der Turbine, die nach Abzug der fiir den Betrieb des Verdichters
bendtigten Leistung Ubrig bleibt, ist der Nutzen des geschlossenen Joule-Prozess. Der
Aufwand hierfur ist die Warme, die zwischen dem Verdichter und der Turbine zugefiihrt
wird. Das Verhaltnis aus Nutzleistung und der zugefiihrten Wé&rme ist der thermische

Wirkungsgrad eines Joule-Prozess.

Reale Fluggasturbinen unterscheiden sich in mehrerer Hinsicht von dem idealen
Vergleichsprozess. Im Gegensatz zum geschlossenen Joule-Prozess sind
Fluggasturbinen keine geschlossenen Kreislaufe. Stattdessen wird in einem offenen
Prozess Luft als Arbeitsgas verwendet, die vor dem Verdichter aus der Umgebung
angesaugt wird. Zur Warmezufuhr wird die Luft in der Brennkammer mit Kraftstoff
gemischt und das Gemisch verbrannt. Das Verbrennungsgas wird dann hinter der
Turbine wieder in die Umgebung abgelassen. Aus diesem Grund muss das
Verbrennungsgas in der Turbine nicht bis auf den Anfangsdruck sondern nur so weit
entspannt werden, dass die Turbine genug Leistung zum Antrieb des Verdichters

liefert.

Die Zuleitung des Kraftstoffs in der Brennkammer hat zur Folge, dass der
Triebwerksmassenstrom wahrend des Gasturbinenprozesses zunimmt und sich die
Gaszusammensetzung und die Gaseigenschaften andern. Bei der Mischung des

Kraftstoffs mit der Luft entstehen in der Brennkammer weiterhin Druckverluste, so dass
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die Warmezufuhr im Gegensatz zum idealen Prozess nicht isobar verlauft. Aul3erdem
sind im realen Prozess auch Verdichter und Turbinen mit Verlusten verbunden und
arbeiten nicht isentrop. Die Unterschiede zwischen dem idealen, geschlossenen Joule-
Prozess und einem realen, offenen Gasturbinenprozess sind in Abbildung 1 in einem

Ts-Diagramm dargestellt.

4 3

Temperatur [K]

@ Realer, Offener Gasturbinen-Prozess.

# ldealer. Geschlossener Joule-Prozess

»
>

Entropie [J/kg/K]

Abbildung 1: Ts-Diagramm des idealen, geschlossenen Joule-Prozesses und des realen,
offenen Gasturbinen-Prozess

2.1.2 Einteilung der Fluggasturbinen

Aus der Abbildung 1 wird deutlich, dass bei einem realen, offenen Gasturbinenprozess
nicht das gesamte Druckverhaltnis zwischen Turbineneintritt und Umgebung in der
Turbine abgebaut werden muss, um die nétige mechanische Leistung zum Antrieb des
Verdichters zu liefern. Wahrend der Gasturbinenprozess in allen Fluggasturbinen
ahnlich ist, lassen diese sich durch die Art, wie die Druckdifferenz zwischen
Turbinenaustritt und Umgebung zur Generierung von Schub genutzt wird, in drei

Gruppen einteilen.

Die erste Gruppe bilden die Turbojets. In einem Turbojet wird die Druckdifferenz
zwischen Turbinenaustritt und Umgebung in einer Schubdiise am Triebwerksaustritt
abgebaut, wodurch das Verbrennungsgas beschleunigt. Durch den Unterschied
zwischen der Strahlgeschwindigkeit und der Umgebungsgeschwindigkeit entsteht
Schub.

Bei einem Turbofan wird ein Teil des Drucks in einer weiteren Turbine abgebaut, die
einen Fan antreibt, der vor dem Verdichter installiert ist. In dem Fan wird der gesamte
Luftstrom des Triebwerks zuné&chst verdichtet, bevor der Luftstrom hinter dem Fan in

den Heil3gasstrom und den Kaltluftstrom geteilt wird.Der Heil3gasstrom durchlauft das
5



Kerntriebwerk bestehend aus Verdichter, Brennkammer und Turbinen. Der
Kaltluftstrom wird am Kerntriebwerk vorbei durch einen Bypasskanal geleitet. Beide
Massenstrome werden beim Verlassen des Triebwerks in Schubdiisen beschleunigt
und tragen zur Vortriebsgenerierung bei. Eine ausfuhrliche Beschreibung des Aufbaus
des Turbofans folgt in Kapitel 2.2.1.

Der Turboprop nutzt nahezu die gesamte Druckdifferenz, um Utber eine Arbeitsturbine,
die dem oben beschriebenen Gasturbinenprozess angehangt ist, einen Propeller
aulBerhalb des Triebwerks anzutreiben. Der Propeller erzeugt den Grof3teil des
Triebwerkschubs, wohingegen das Verbrennungsgas am Austritt der Arbeitsturbine

nur minimal zur Schuberzeugung beitragt.

Turbofan mit groBem Turbofan mit kleinem
Nebenstrom-Verhaltnis Nebenstrom-Verhéltnis

L > Turbo'jet
L~
/ -
60
/ / \Turboprop
40 / 4 /
20HH£A

/4

0 600 1200
Fluggeschwindigkeit [km/h]

)

N

NN
N

Vortriebswirkungsgrad [ % ]

Abbildung 2: Schematische Darstellung der Zusammenhange von Fluggeschwindigkeit und
Vortriebswirkungsgrad bei Fluggasturbinen, [4]

Der Vortriebswirkungsgrad von Fluggasturbinen gibt an, wie effizient die mechanische
Leistung des Gasturbinenprozess in Vortrieb umgewandelt wird. In Abbildung 2 sind
fur die drei Triebwerksgruppen der Vortriebswirkungsgrad Uber der
Fluggeschwindigkeit aufgetragen. Die Abbildung 2 zeigt, dass Turboprops bei kleinen
Geschwindigkeiten am effizientesten sind. Da ihre Effizienz allerdings bei héheren
Geschwindigkeiten rapide abnimmt, werden sie in der zivilen Luftfahrt nur flr

Regionalfliige mit langsameren Fluggeschwindigkeiten eingesetzt.

Turbojets kdénnen zwar hoéhere Geschwindigkeiten als Turboprops und Turbofan
erreichen, sie sind aber bei tieferen Geschwindigkeiten deutlich ineffizienter,
weswegen sie in der zivilen Luftfahrt heutzutage nicht mehr eingesetzt werden. Da sie
hohere Geschwindigkeiten als Turboprops erreichen und dabei effizienter als
Turbojets sind, sind die Turbofans die dominante Triebwerksklasse in der modernen

zivilen Luftfahrt [4]. Aus diesem Grund konzentriert sich diese Arbeit auf Turbofans.
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2.2 Funktionsweise des Turbofans

2.2.1 Aufbau des Turbofans

Ein Turbofan besteht aus den sechs Hauptkomponenten Einlass, Fan, Verdichter,
Brennkammer, Turbine und Duse. Abbildung 3 zeigt den schematischen Aufbau eines
Turbofans, wie er in der zivilen Luftfahrt verwendet wird, wobei der Einlauf nicht
dargestellt ist. Durch den Einlauf wird die Luft in das Triebwerk geleitet. Der Einlauf hat
hierbei die Aufgabe, die axiale Machzahl des Luftstroms zu verringern und eine

gleichférmige Stromung zum Fan zu gewabhrleisten [4].

High-pressure  High-pressure
compressor turbine

High-pressure
shgft

2-Spool Direct Drive

LPT
R HPC HPT éj
é pe = [
_—

3-Spool Direct Drive

LPT
—_— IPC IPT
Low-pressure % h HPC HPT
shaft i{}] ?
Low-pressure Combustion Low-pressure Nozzle
compressor chamber turbine: 00000 i e e T e . s —_—
Abbildung 3: Schematische Darstellung des Abbildung 4: Zweiwellige und Dreiwellige
Aufbau eines Turbofans, [5] Turbofanarchitekturen, [6]

Nach dem Einlauf wird in dem Fan der gesamte Luftstrom des Triebwerks verdichtet.
In der zivilen Luftfahrt haben Fans in der Regel nur eine Verdichterstufe. Hinter dem
Fanrotor wird der Luftmassenstrom in einen HeiRgasstrom und einen Kaltluftstrom
aufgeteilt wird. Der HeiRgasstrom wird durch das Kerntriebwerk, der Kaltluftstrom
durch einen Bypasskanal geleitet. Das Verhaltnis dieser Massenstrome wird als
Bypassverhaltnis (BPR) bezeichnet und ist ein wichtiger Designparameter eines

Turbofans.

Im  Kerntriebwerk folgt der Heildgasstrom dem oben beschriebenen
Gasturbinenkreislauf bestehend aus Verdichter, Brennkammer und Turbine. In
modernen Turbofans erfolgen die Verdichtung und die Entspannung nicht in einem
Verdichter und einer Turbine, sondern werden auf mehrere Komponenten aufgeteilt.
Es wird zwischen der zweiwelligen und der dreiwelligen Architektur unterschieden, die
in Abbildung 4 gegentibergestellt werden. Die zweiwellige Bauweise besteht aus einer
Hochdruckwelle mit einem Hochdruckverdichter (HPC) und einer Hochdruckturbine
(HPT) und einer Niederdruckwelle, auf der Fan und ein Niederdruckverdichter (LPC)
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von einer Niederdruckturbine (LPT) angetrieben werden. Der Niederdruckverdichter
wird bei dieser Architektur auch als Booster bezeichnet. Die dreiwellige Bauweise hat
zusatzlich noch eine Mitteldruckwelle mit einem Mitteldruckverdichter (IPC) und einer
Mitteldruckturbine (IPT). Bei dieser Bauweise wird kein Niederdruckverdichter
verwendet, so dass die Niederdruckturbine nur den Fan antreibt. In beiden Bauweisen
verlaufen die Wellen koaxial, wobei die Niederdruckwelle die innerste und die
Hochdruckwelle die auf3erste Welle ist. Die Ausfuhrungen in dieser Arbeit beziehen

sich, solange es nicht anders erwéhnt wird, auf die zweiwellige Architektur.

Weiterhin kénnen sich Turbofans auch in der Anzahl der Schubdtisen unterscheiden.
Es gibt eine Bauweise mit einer und eine Bauweise mit zwei Schubdisen. Bei der
ersten Bauweise wird der Kaltluftstrom durch den Bypasskanal an dem Kerntriebwerk
vorbeigeleitet und hinter der Niederdruckturbine wieder mit dem Heil3gasstrom
gemischt. Der gesamte Triebwerksmassenstrom verlasst das Triebwerk durch eine
Schubdise. Bei der zweiten Bauweise werden der Kaltluftstrom und der Heil3gasstrom
nicht im Triebwerk gemischt und verlassen das Triebwerk durch zwei separate

Schubdisen.

Die Mischung der beiden Strome im Triebwerk hat thermodynamische Vorteile, die zu
einer besseren Triebwerksperformance fiihren. Allerdings werden daflir eine
Mischerkomponente und eine Mischkammer bendtigt. Hierdurch verlangert sich das
Triebwerkgehduse und Gewicht und Widerstand des Triebwerks steigen. Im
Allgemeinen uberwiegt bei Triebwerken mit kleinem Bypassverhaltnis der
thermodynamische Vorteil durch die Mischung, wohingegen bei Triebwerken mit
hohem Bypassverhaltnis der thermodynamische Vorteil durch das héhere Gewicht und
den hoheren Widerstand kompensiert werden [7]. Der Turbofan in Abbildung 3 hat eine
zweiwellige Architektur ohne Mischung der beiden Strome. Da in der zivilen Luftfahrt
nicht im Uberschall geflogen wird, haben die Schubdiisen in beiden Bauweisen immer

eine konvergente Form.

Ein weiterer Bestandteil eines Turbofans, der nicht in Abbildung 3 eingezeichnet ist, ist
das Sekundarluftsystem. Aus dem Verdichterstrang eines Turbofans wird Druckluft
entnommen, die fiir unterschiedliche Zwecke eingesetzt werden kann. Da in modernen
Turbofans die Temperaturen am Austritt der Brennkammer so hoch sind, dass die
Temperaturen in den Turbinen die maximal zulassigen Temperaturen der verwendeten

Materialen Uberschreiten, wird ein Teil des Verdichtermassenstroms zur Kihlung der
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Turbinen verwendet. Hierflr wird die entnommene Druckluft an der Brennkammer
vorbei gefuhrt. In der Turbine wird die Kuhlluft dann gezielt an den zu kihlenden

Bauteilen zurtick in den Kernmassenstrom geleitet.

Da die Kuhlluft einen héheren Druck haben muss, als an der Stelle herrscht, an dem
sie in die Turbine geleitet wird, wird sie in der Regel in den hintern Stufen oder am
Austritt des Hochdruckverdichters abgezweigt, obwohl dort bedingt durch die
Verdichtung bereits hohe Temperaturen vorliegen. Der Anteil der im Verdichter
abgezweigten Kuhlluft betrdgt in modernen Turbofans zum Teil Gber 20%. Andere
Aufgaben der Druckluft, auf die hier nicht naher eingegangen werden sollen, sind unter
anderem die Kabinendruckregelung, als Sperrluft in Dichtungen, zur

Verdichterstabilitat und zur aktiven Spaltkontrolle an den Turbinen [4].

Seit der Einfuhrung der PW1000G-Triebwerksfamilie im Jahr 2016 sind weiterhin die
Getriebeturbofans als Weiterentwicklung des konventionellen Turbofans auf dem
Markt. Bei dieser Bauart ist zwischen dem Fan und dem Booster ein Planetengetriebe
installiert, durch das die Drehzahl des Fans gegentber der Drehzahl des Boosters und

der Niederdruckturbine untersetzt wird.

Im militdrischen Bereich kommen weiterhin Turbofans mit Nachbrenner und
verstellbaren und divergenten Schubdisen zum Einsatz. Da sich diese Arbeit auf die

zivile Luftfahrt beschrankt, wird hier nicht ndher auf diese Bauteile eingegangen.

Nachbrenner sekundare
(Sekundarkreis)  Schubdlse

© 2

:

Fan Verdichter & @ Turbine Nachbrenner primére
Brennkammer (Primérkreis) Schubduse

Abbildung 5: Nummerierung der Ebenen eines Turbofans, [4]
Zur Bezeichnung der Ebenen in einem Turbofan wird in dieser Arbeit die

Nummerierung verwendet, wie sie in Abbildung 5 zu sehen ist.
2.2.2 Designparameter von Turbofans

Die einzelnen Komponenten eines Turbofans kbnnen durch verschiedene Parameter
beschrieben werden, mit denen das Verhalten des gesamten Turbofans simuliert
werden kann. In diesem Abschnitt werden die Parameter kurz vorgestellt, auf die im

weiteren Verlauf der Arbeit eingegangen werden.



Ein wichtiger Designparameter eines Turbofans ist das bereits zuvor erwahnte
Bypassverhaltnis. Das Bypassverhdltnis gibt an, in welchem Verhaltnis der

Luftmassenstrom hinter dem Fan in den Kaltluftstrom im Bypass (mg,,) und in den

Heil3gasstrom im Kerntriebwerk (m¢,,.) aufgeteilt wird.

m m
BPR =22 -1

5 2.1
Mcore myq ( )

Weitere Designparameter des Fans sind dessen Druckverhaltnis und Wirkungsgrad.
Auf Grund der groR3en radialen Abmessung des Fans werden diese beiden Parameter
in vielen Modellen aufgeteilt. Das auf3ere Druckverhaltnis (Ir,,,) und der &uB3ere
Wirkungsgrad (nrqn,q) 9elten dabei fur den Teil des Massenstroms, der hinter dem Fan
in den Bypasskanal geleitet wird. Das innere Druckverhaltnis (IIr,, ;) und der innere
Wirkungsgrad (nrqn ;) gelten dementsprechend fir den Teil, der in das Kerntriebwerk
geleitet wird. Der Grund fir diese Aufteilung ist, dass die Werte dieser Parameter tber
den Radius eines Fans zum Teil stark variieren und sich dadurch fur den auf3eren
Bereich des Fans andere Werte als fur den inneren Bereich ergeben kdénnen. Das
Druckverhéltnis im auBeren Bereich wird auch als Fandruckverhaltnis (FPR)

bezeichnet und ist eng mit dem Bypassverhaltnis verbunden.

FPR = lTpgnq = 222 (2.2)

P2

Das Gesamtdruckverhdltnis (OPR) beschreibt das Verhdaltnis des Drucks vor der
Brennkammer zur Umgebung. Es ist ein Mald dafur, wie stark die Luft im Triebwerk
verdichtet wird. Die Druckverhéltnisse des Hochdruckverdichters (I1yp-) und des
Boosters (I1g,,ster) haben die grofiten Anteile am Gesamtdruckverhaltnis, wobei der
Anteil des Hochdruckverdichters erheblich gro3er als der Anteil des Boosters ist. Aber
auch der Druck im inneren Bereich des Fans tragt dazu bei. Ein Teil des aufgebauten
Drucks wird zur Uberwindung der Druckverluste im Einlauf des Triebwerks und im
Verdichterzwischenkanal (I1CD) bendtigt, der auf Grund seiner Form auch oft mit dem
englischen Begriff Swanneckduct bezeichnet wird. Die Druckverluste werden uber

Druckverlustkoeffizienten (PLC) ausgedruckt.

PLC = Pout (2.3)
Pin
b3
OPR = lIgan,; * Ipooster * lupc * PLCiyer ¥ PLCcp = P_ (2.4)
0
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Die Menge des bendtigten Kraftstoffs in der Brennkammer wird im Designpunkt des
Turbofans haufig Uber eine Vorgabe der Turbineneintrittstemperatur der
Hochdruckturbine (T4) am Austritt der Brennkammer bzw. Eintritt der
Hochdruckturbine  eingestellt. In  dieser Arbeit ist mit dem Begriff
Turbineneintrittstemperatur in  der Regel die Temperatur am Eintritt der
Hochdruckturbine gemeint. Wird sich stattdessen auf die Temperatur am Eintritt der
Niederdruckturbine bezogen, wird dies explizit erwahnt. Wie noch in Kapitel 2.2.3
erlautert wird, haben das Gesamtdruckverhaltnis und die Turbineneintrittstemperatur

einen grof3en Einfluss auf den thermodynamischen Prozess des Kerntriebwerks.

Uber den Ausbrenngrad der Brennkammer (ngx) wird angegeben, welcher Anteil der
im Kraftstoff ideal enthaltenen Warmeenergie tatsachlich der Brennkammer zugefihrt
wird. Die Druckverluste innerhalb der Brennkammer kdonnen entweder durch eine
relative Angabe des Druckverlustes (Ap/p;,) oder einen Druckverlustkoeffizienten

angegeben werden.

Genau wie beim Fan wird auch die Gite der Leistungsumwandlung in den anderen
Turbomaschinen Uber Wirkungsgrade beschrieben, wobei entweder der isentrope
oder der polytrope Wirkungsgrad verwendet werden kann. Bei dem isentropen
Wirkungsgrad von Verdichtern wird die tatsachliche Leistung der Komponente auf die
theoretische Leistung bei einer isentropen Zustandsanderung bezogen. Der polytrope
Wirkungsgrad eines Verdichters setzt die tatsachliche Leistung zu der Leistung bei
einer polytropen Zustandsénderung ins Verhéltnis. Da Turbinen im Gegensatz zu
Verdichtern, zu denen auch der Fan z&hlt, Kraftmaschinen und nicht Arbeitsmaschinen

sind, kehren sich hier die Verhaltnisse um.

P P
Misy = p—rMisT =5 (2.5)
P Pyot (2.6)
MpoLy = 5 MpoL,T =
pol,V Ppol pol,T P

Bei der Leistungsiibertragung von den Turbinen zu den Verdichtern entstehen an den
Wellen Verluste, die Gber die mechanischen Wirkungsgrade (n,,) beschrieben werden.
Bei Getriebeturbofans wird der Verlust im Getriebe zu den Verlusten der
Niederdruckwelle gezahlt und ist somit in dem mechanischen Wirkungsgrad der

Niederdruckwelle enthalten.
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Weitere Designparameter, auf die im weiteren Verlauf der Arbeit eingegangen werden,
sind die  Druckverlustkoeffizienten  des  Bypasskanals  (PLCg,,), des
Turbinenzwischenkanals (PLC;rp) und des Turbinenaustrittgehduses (PLCrgc), mit
denen die Druckverluste in den entsprechenden Stromungskanalen bestimmt werden.
Die Verluste in den Schubdiisen werden in dieser Arbeit durch den Schubkoeffizienten
(CFG) bertcksichtigt. Der Schubkoeffizienten entspricht dem Verhaltnis aus dem

tatsachlich in einer Dise erzeugtem Schub und dem theoretisch méglichen Schub.

CFG = : FG,Nozzle

Myozzie * CNozzie T ANozzie * (ps,Nozzle - ps,O)

2.7)

2.2.3 Leistungskennzahl von Turbofans

Zur Beurteilung der Performance von Turbofans kénnen unterschiedliche Kennzahlen
verwendet werden. In diesem Kapitel sollen die Kennzahlen, die in dieser Arbeit
benutzt werden, kurz vorgestellt werden. Die Kennzahlen sind abhéngig von dem
Betriebspunkt. Bei dem Vergleich zweier Triebwerke muss also darauf geachtet

werden, dass die Kennzahlen unter vergleichbaren Bedingungen ermittelt wurden.

Die effektive Vortriebskraft eines Triebwerks wird als Nettoschub (Fy) bezeichnet [4].
Der Nettoschub bildet sich aus der Summe der in den Dusen erzeugten Schibe (F; ;),
von der der Eintrittsimpuls (F,) abgezogen wird. Wird in dieser Arbeit von dem Schub
eines Triebwerks gesprochen, ist in der Regel der Nettoschub gemeint. Auch wenn
der Nettoschub eigentlich eine Leistungskennzahl eines Turbofans ist, wird er in dieser
Arbeit wie ein Designparameter verwendet. In den Triebwerksmodellen wird in jedem
Betriebspunkt der Triebwerksmassenstrom so eingestellt, dass ein vorgegebener

Schub erreicht wird.

(2.8)

= Z (CFG * (mNozzle * CNozzle + ANozzle * (ps,Nozzle - ps,O)) — Myir * Co
Nozzle

Wie in Kapitel 2.1 bereits erlautert ist, kann der Gasturbinenprozess eines Turbofans
durch den idealen Joule-Prozess als Vergleichsprozess beschrieben werden. Fir den
Joule-Prozess kann die Effizienz, mit der Warme in Nutzleistung umgewandelt wird,
durch den thermischen Wirkungsgrad (nr;,) dargestellt werden. Die Nutzleistung des
Vergleichsprozesses vom Turbofan ist die Anderung der kinetischen Energie des
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Triebwerksmassenstroms zwischen Ein- und Austritt des Triebwerks [4]. Damit auch
bei kritischen Driicken in der Dise die Anderung der kinetischen Energie korrekt
bestimmt wird, werden die idealen Strahlgeschwindigkeiten verwendet, die sich bei
vollstandiger Expansion in der Duse ergeben. Die zugefuhrte Warme kann tber den
Kraftstoffmassenstrom und den Heizwert des Kraftstoffs bestimmt werden. Damit

ergibt sich der thermische Wirkungsgrad eines Turbofans zu:

1. 1.
§m9(09,id2 - Coz) + §m19(cl9,id2 - COZ) (2.9)

mp * dy

Nrth =

Fiur den idealen Vergleichsprozess des Gasturbinenprozesses, der in Kapitel 2.1.1
beschrieben ist und bei dem isentrope Verdichter und Turbinen sowie eine isobare
Warmezufuhr angenommen werden, kann der thermische Wirkungsgrad unter

Annahme eines idealen Gases vereinfacht werden zu:

T 1
Nrhja =L — 7 =1~ — K—1
T3 (1 +55 1 Maoz) « OPR *©

(2.10)

Daraus wird deutlich, dass der thermische Wirkungsgrad eines idealen Turbofans
steigt, je groRer das Gesamtdruckverhaltnis eines Turbofans ist. Mit dem
Gesamtdruckverhaltnis steigt auch die Verdichteraustrittstemperatur. Der optimale
Wert fir den idealen thermische Wirkungsgrad ergibt sich somit, wenn die
Verdichteraustrittstemperatur ~ maximal  wird, das heil3t  gleich der
Turbineneintrittstemperatur wird. In diesem Fall geht der ideale thermische

Wirkungsgrad in den Carnot-Wirkungsgrad Uber.
NThidmax = Ncarnot = 1 — 7 (2.11)

Da dadurch aber die Temperaturdifferenz Uber der Brennkammer gegen null geht,
kann der Luft in diesem Fall in der Brennkammer keine Energie mehr zugefihrt
werden. In einem realen Gasturbinenprozess mit verlustbehafteten Verdichtern und
Turbinen ergibt sich zu jedem Gesamtdruckverhéltnis eine optimale
Turbineneintrittstemperatur, bei der der thermische Wirkungsgrad maximal ist und die

mit zunehmenden Gesamtdruckverhaltnis steigt [8].

In Kapitel 2.1.2 wurde der Vortriebswirkungsgrad (n,,,) als Mal3stab fur die Effizienz
der Umwandlung von mechanischer Leistung in Vortriebsleistung eingefiihrt. Die
Vortriebsleistung beschreibt das Produkt aus Schub und Fluggeschwindigkeit. Somit

ergibt sich der Vortriebswirkungsgrad eines Turbofans zu:
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Fy * ¢,

Nprop = 1

. 1. 2.12
§m9(c9,id2 - Coz) + 277119(C19,ial2 - Coz) ( )

Unter den Annahmen, dass der Brennstoffmassenstrom vernachlassigt wird, dass die
Dusen perfekt expandieren und dass die Austrittsgeschwindigkeiten der Dusen

identisch sind, vereinfacht sich der Vortriebswirkungsgrad zu:

2 * ¢

Nprop = o + Co (2.13)

Aus dieser Gleichung kann abgeleitet werden, dass eine Reduzierung der
Stahlgeschwindigkeit an der Duse bei konstanter Fluggeschwindigkeit zu héherem
Vortriebswirkungsgrad fuhrt. Damit der Turbofan trotz kleinerer Strahlgeschwindigkeit
den gleichen Schub liefert, muss der Triebwerksmassenstrom erhdht werden. Da der
Kaltluftstrom im Allgemeinen eine kleinere Strahlgeschwindigkeit als der Hei3gasstrom
hat, fuhrt eine Erhdhung des Bypassverhaltnisses und des Triebwerkmassenstrom zu

einer Verbesserung des Vortriebswirkungsgrades.

Das Produkt aus thermischen Wirkungsgrad und Vortriebswirkungsgrad wird
Gesamtwirkungsgrad (n7.:q:) 9€enannt und beschreibt die Umwandlung der
chemischen Energie des Brennstoffstroms in Schubleistung. Genauso wie der
Vortriebswirkungsgrad ist der Gesamtwirkungsgrad bei statischen Betriebspunkten

gleich Null.

Fy * ¢,

Nrotat = Nth * NProp = (2.14)

Mg * Hy p
Der Transmissionswirkungsgrad (nrrqns) beschreibt die Energielibertragung vom
Kernmassenstrom in den Bypassmassenstrom [7]. Er ist abhangig von dem isentropen
Wirkungsgrad der Niederdruckturbine, dem mechanischen Wirkungsgrad der
Niederdruckwelle ggf. inklusive des Getriebes und dem isentropen Wirkungsgrad des

Fans.

Nrrans = Nis,LPT * Nm,LP * Nis,Fan,a (2.15)

Der Transmissionswirkungsgrad kann verwendet werden, um fiur Turbofans mit
separaten Schubdisen das optimale Fandruckverhdltnis zu bestimmen, bei dem der
Kraftstoffverbrauch in dem untersuchten Betriebspunkt minimal wird. Hierzu muss
nach [7] der folgende Zusammenhang erfullt sein. Fiar Turbofans mit einer

gemeinsamen Schubduse gilt dieser Zusammenhang nur ungefahr.
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_ C19,ia
NTrans = = (2-16)
Coid

In der Literatur wird gelegentlich auch der thermische Wirkungsgrad des
Kerntriebwerks (nr,*) als Quotient aus thermischem Wirkungsgrad des Triebwerks
und Transmissionswirkungsgrad verwendet [6]. Der Gesamtwirkungsgrad ergibt sich
dann aus dem Produkt des thermischen Wirkungsgrads des Kerntriebwerks, des
Vortriebswirkungsgrad und des Transmissionswirkungsgrad. In dieser Arbeit ist mit
dem thermischen Wirkungsgrad, solange nicht anderes angegeben, der thermische

Wirkungsgrad des Triebwerks gemeint.

. Nth
Non' = — (2.17)
NTrans
Nrotal = Nrh" * Nprop * NTrans (2.18)

Zur graphischen Gegenuberstellung verschiedener Triebwerke kann ein Diagramm
verwendet werden, in dem der thermische Wirkungsgrad {ber dem
Vortriebswirkungsgrad aufgetragen wird. In einem solchen Diagramm wird der
Gesamtwirkungsgrad durch eine Hyperbel abgebildet. Abbildung 6 zeigt die
historische Entwicklung von Turbofans in einem solchen Diagramm, wobeli in diesem

Fall der thermische Wirkungsgrad des Kerntriebwerks verwendet wird.
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Abbildung 6: Entwicklung der Wirkungsgrade von Turbofans, [9]
Eine weitere Mdglichkeit Triebwerke miteinander zu vergleichen ist der

schubspezifische Kraftstoffverbrauch (SFC). Dieser ist der Quotient aus dem
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Brennstoffmassenstrom und dem Nettoschub des Triebwerks. Bei konstantem
Heizwert und konstanter Fluggeschwindigkeit ist der spezifische Brennstoffverbrauch
reziprok proportional zum Gesamtwirkungsgrad. Der schubspezifische Verbrauch
macht weiterhin den direkten Einfluss der Fluggeschwindigkeit eines Flugzeugs auf
den Kraftstoffverbrauch deutlich. In dieser Arbeit wird der schubspezifische

Kraftstoffverbrauch auch abkirzend als spezifischer Verbrauch bezeichnet.

m C
SFC=—FH=——"2°2 (2.19)

Fy  Hyr *Nrotal

Zur Beurteilung der aerodynamischen Belastungen der Turbomaschinen im
Kerntriebwerk kann die Enthalpiekennzahl (¥) verwendet werden. In der
Enthalpiekennzahl wird die Enthalpiedifferenz, die in einer Stufe auf- bzw. abgebaut
wird, Uber die mittlere Umfangsgeschwindigkeit entdimensioniert. Hierbei wird
angenommen, dass sich die Enthalpiedifferenz der Maschine gleichm&Rig auf alle
Stufen aufteilt. Fur die mittlere Umfangsgeschwindigkeit der Komponente wird der
Mittelwert der Umfangsgeschwindigkeiten auf den flachengemittelten Radien am Ein-
und Austritt verwendet. Somit muss zur Bestimmung der Enthalpiekennzahl im
Gegensatz zu den Ubrigen vorgestellten Kennzahlen die radialen Abmessungen an
Ein- und Austritt der Turbokomponenten bekannt sein. In der Literatur werden
unterschiedliche Definitionen der Entahlpiekennzahl verwendet, die sich um den

Faktor 0,5 unterscheiden. In dieser Arbeit wird die Enthalpiekennzahl definiert als:

— tht _ thaschine

Un? Ngt (n (rm,E + rm,A) N)2

(2.20)

2.3 Performancerechnung mit GTlab

Das Betriebsverhalten eines Triebwerksmodells kann mit Hilfe einer
thermodynamischen Leistungssyntheserechnung oder auch Performancerechnung
simuliert werden. Die Performancerechnung basiert auf einem eindimensionalen
Stromungsansatz, bei dem der thermodynamische Zustand des Arbeitsmediums in
einzelnen Stationen beschrieben wird. Als Stationen werden hierbei die
Verbindungsstellen zwischen zwei Triebwerkskomponenten bezeichnet [10]. Die
einzelnen Triebwerkskomponenten werden durch Module modelliert, deren Parameter
das Verhalten der Komponenten beschreiben. Die Art und Anzahl der Modulparameter

unterscheiden sich dabei abhangig von der entsprechenden Triebwerkskomponente.
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Die Module funktionieren nach dem Black-Box-Prinzip. Das bedeutet, dass die
Zustandsanderung des Arbeitsmediums in einer Triebwerkskomponente simuliert
wird, indem die Zustandsdaten der Station, die stromauf des entsprechenden Moduls
gelegen ist, Uber analytische oder empirische Funktionen auf die Station stromab des
Moduls transferiert werden. Durch die Werte, die den Parametern der Module

zugewiesen werden, werden diese Funktionen definiert.

Ausgangspunkt einer Performancerechnung ist der Designpunkt. In einem
Designpunkt wird das Betriebsverhalten der Komponenten vorgegeben und an Hand
dessen das Triebwerksdesign und die Komponentencharakteristiken festgelegt. Der
Designpunkt kann grundsatzlich ein beliebiger hochbelasteter Betriebspunkt sein, zu
dem ausreichende Daten verfiigbar sind. Da sich ein Triebwerk fur die langste Zeit
einer Flugmission im Cruise Betriebspunkt befindet und da dieser Betriebspunkt somit
den groRten Einfluss auf den Kraftstoffverbrauch wéhrend einer Flugmission hat, wird
in dieser Arbeit, solange es nicht anders angegeben ist, der Cruise Betriebspunkt als

Designpunkt der Triebwerksmodelle verwendet.

In einem Designpunkt werden allen Modulparametern des Triebwerksmodells Werte
zugewiesen. Einerseits ist es maoglich, die Werte der Parameter direkt vorzugeben.
Andererseits konnen auch Parameter als unabhéngige Variable (Independent)
festgelegt werden, deren Werte in einem Gleichungssystem uber die Vorgabe einer
abhéngigen Variablen (Dependent) bestimmt werden. Als Dependents kdnnen
Stationsdaten wie die Turbineneintrittstemperatur, Leistungsdaten wie der
Triebwerksnettoschub oder Beziehungen zwischen Modulparametern, Stationsdaten
und Leistungsdaten verwendet werden. Zur Losung des Gleichungssystems muss fur
jede Dependent ein Parameter als Independent festgelegt werden. Eine haufige
Kombination von Dependent wund Independent ist die Vorgabe der
Turbineneintrittstemperatur als Dependent, tUber den der Parameter des Kraftstoff-
Luft-Verhaltnisses im Brennkammermodul als Independent eingestellt wird. Weiterhin
mussen die Umgebungsbedingungen zur Definition des Betriebspunktes vorgegeben
werden. In der Regel werden hierzu die Flughdhe, die Temperaturdifferenz zur
Standardatmosphére und die Flugmachzahl angegeben. Zur Berechnung der Radien
am Ein- und Austritt einer Komponente kdnnen in einem Designpunkt an den Stationen
stromauf und stromab des entsprechenden Moduls die axiale Machzahl der Strémung

sowie das Nabenverhaltnis vorgegeben werden.
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Ausgehend von dem Designpunkt kdnnen weitere Betriebspunkte eines Triebwerks
Uber Off-Designpunkte bestimmt werden. Die Berechnung von Off-Designpunkten
unterscheidet sich grundséatzlich von einer Designpunktrechnung. Wéahrend bei einer
Designpunktrechnung Uber ein vorgegebenes Betriebsverhalten der Komponenten
das Triebwerksdesign festgelegt wird, wird bei einer Off-Designpunktrechnung das
thermodynamische Verhalten eines Triebwerksmodells bestimmt, dessen
Charakteristiken zuvor in einer Designpunktrechnung definiert wurden. In einem Off-
Designpunkt konnen dem Triebwerksmodell vom Designpunkt abweichende
Randbedingungen oder Lastparameter vorgegeben werden. Das einzelne
Komponentenverhalten wird zunéchst, basierend auf vorhergegangenen
Betriebspunkten oder dem Designpunkt, geschéatzt. Die Synthese der Komponenten
wird anschlie3end iterativ Gber das Gleichungssystem hergestellt. Hierfiir werden die
Modulparameter als Inpendent festgelegt, die durch Dependents bestimmt werden, die
die Erhaltungsgleichungen beschreiben. Auch hier muss fir jede Dependent ein

Modulparameter als Independent gesetzt werden.
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Abbildung 7: Beispielkennfeld aus dem GTlab-Modell des V2500-A5

Zur Simulation des Betriebsverhaltens der Turbokomponenten eines Triebwerks im
Off-Design werden Kennfelder verwendet, in denen abhangig von der Drehzahl und
vom Massenstrom einer Komponente deren Druckverhéltnis und Wirkungsgrad
bestimmt werden. Abbildung 7 zeigt ein generisches Kennfeld einer Fanstufe, in dem
einige Betriebspunkte des Triebwerksmodells eingetragen sind. Die Lage eines
Betriebspunktes in einem solchen Kennfeld wird tGber die Modulparameter der
relativen reduzierten Drehzahl sowie des Beta-Wertes angegeben, der die Lage des

Betriebspunktes auf der Drehzahllinie beziglich der Pump- und Schluckgrenze angibt.
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Neben dem Cruise-Betriebspunkt wahrend des Reiseflugs sind typische
Betriebspunkte in  Performancerechnungen der Maximum-Take-Off-Thrust-
Betriebspunkt (MTO) zu Beginn des Startvorgangs bei maximalen Schub und
stehendem Flugzeug, bei dem die thermische Belastung sehr hoch ist, und der Top-
of-Climb-Betriebspunkt (ToC) im héchsten Punkt des Steigflugs, bei dem ein sehr

hoher korrigierter Massenstrom im Triebwerk vorliegt [11].

Im Rahmen dieser Arbeit wurden die Performancerechnungen mit dem Programm
GTlab durchgefuhrt, welches in der Abteilung Triebwerk des Instituts flr
Antriebstechnik im DLR entwickelt wird. GTlab ist eine interaktive,
plattformibergreifende Simulations- und Vorentwurfsumgebung fir Flugtriebwerke
und Gasturbinen [10].

Abbildung 8: GTlab-Modell des PW1100G-JM zur Performancerechnung

Der modulare Aufbau eines GTlab-Modells zur Performancerechnung ist in Abbildung
8 am Beispiel des Modells des PW1100G-JM dargestellt. Die Abbildung zeigt die
Komponentenmodule Einlass, Fan, Verdichter, Brennkammer, Turbine, Welle, Duse,
Stromungskanal und Sekundarluftsystem sowie die nummerierten Stationen zwischen
den Modulen. Mit Hilfe von Prozessketten kdnnen Performancerechnungen von
Design- und Off-Designpunkten in Schleifen oder Optimierern kombiniert werden [10].
Dadurch ist es zum einen moglich, Parameterstudien durchzuftihren, in denen eine
oder mehrere Modulparameter, Randbedingungen oder Dependents in vorgegebenen
Intervallen variiert werden. Zum anderen kdonnen Uber Optimierer Iterationen Uber
multiple Betriebspunkte durchgefihrt werden, bei denen die Modulparameter des
Designpunktes Uber Bedingungen fur Off-Designpunkte eingestellt werden. Damit ist
es zum Beispiel mdglich, die Kuhlluftmengen im Designpunkt an die

Temperaturbedingungen im Maximum-Take-Off-Thrust-Off-Designpunkt anzupassen.
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Neben den Performancerechnungen wurde GTlab auch zur Durchfihrung
stochastischer Sensitivitatsanalysen nach der Morris Methode verwendet, die im

nachsten Kapitel naher erlautert wird.

Zur Nachbearbeitung stehen in GTlab verschiedene Funktionen zur Erstellung von
Kennfeldern und Graphen zur Verfigung. Im Rahmen dieser Arbeit wurden die
Simulationsergebnisse allerdings aus GTlab exportiert und mit Microsoft Excel weiter

ausgewertet.

2.4 Sensitivitatsanalyse nach der Morris Methode

In dieser Arbeit werden in verschiedenen Stellen Sensitivitatsanalysen mit der Morris
Methode durchgefiihrt, welche 1991 in [12] von Morris etabliert wurde.
Sensitivitatsanalysen werden bei numerischen Simulationen eingesetzt, um zu
untersuchen, welchen Einfluss die Variation einer Variablen in einem vorgegeben

Intervall auf das Ergebnis der Simulation hat.

In dem Morris Verfahren werden fir alle Inputvariablen Verteilungen angegeben, in
denen die Variablen untersucht werden sollen. Diese Verteilungen werden in eine feste
Anzahl diskreter Werte, den sogenannten Level eingeteilt. Die Anzahl der Level ist fur
alle Variablen gleich. Ein Durchlauf des Morris Verfahrens besteht aus einzelnen
Trajektorien. Eine Trajektorie beginnt damit, dass flr alle Variablen ein zuféalliger Level
aus der Verteilung ausgewahlt wird. AnschlieRend werden schrittweise in zufalliger
Reihenfolge die Werte aller Variablen einzeln um einen fir alle Trajektorien konstanten
Anteil der Gesamtverteilung auf ein anderes Level geandert. Nach jeder Anderung des
Levels einer Variablen wird die dadurch hervorgerufene Verdnderung des Outputs
bestimmt. Die GréRe dieser Veranderung des Outputs bezogen auf die Anderung der
Variablen wird als Elementareffekt dieser Variablen bezeichnet. Nachdem alle
Trajektorien gerechnet wurden, werden fur jede Variable der Mittelwert aller
Elementareffekte sowie deren Standartabweichung bestimmt. Da die einzelnen
Elementareffekte einer Variablen in verschiedenen Abschnitten bestimmt werden, die
Uber die gesamte Verteilung gestreut sind, kann ihr Mittelwert als globale Sensitivitat

dieser Variable in der Verteilung verwendet werden.

Ein hoher Wert fur die globale Sensitivitat einer Variablen bedeutet, dass eine
Anderung dieser Variablen einen groRen Einfluss auf das Output der Simulation hat.

Eine kleine Standartabweichung der Elementareffekte einer Variablen deutet darauf
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hin, dass die Variable einen linearen Einfluss auf den Output hat. Grol3e
Standartabweichungen kénnen unterschiedliche Ursachen haben. Einerseits kann ein
nicht linearer, zum Beispiel quadratischer Zusammenhang zwischen Variable und
Output vorliegen. Eine andere Moglichkeit ist, dass der Einfluss einer Variablen auf
den Output stark von den Werten anderer Variablen abhangt.

Ein Nachteil des Morris Verfahrens tritt auf, wenn eine Variable einen nicht monotonen
Einfluss auf den Output hat. Wird der Output bei einer Erhéhung des Wertes der
Variablen in einem Teil der Verteilung grof3er und in einem anderen Teil der Verteilung
kleiner, sind die Elementareffekte in dem einen Teil der Verteilung positiv und in dem
anderen negativ. Dadurch heben sich die unterschiedlich signierten Elementareffekte
bei der Mittelwertbildung auf und es kann vorkommen, dass die Morris Methode einer
Variablen, die einen starken, aber nicht monotonen Einfluss auf den Output hat, nur
einen kleinen Einfluss zuschreibt. Aus diesem Grund wird in [13] der Mittelwert der
absoluten Werte der Elementareffekte als MalR3 flr die Sensitivitat eingefiihrt. Diese
GroRRe ist aber nur zur qualitativen und nicht zur quantitativen Beurteilung des

Einflusses der Variablen geeignet.

Neben der Sensitivitdtsanalyse wird die Morris Methode in dieser Arbeit auch bei dem
Vergleich zweier Triebwerkmodelle verwendet. Voraussetzung hierzu ist, dass sich die
beiden Triebwerksmodelle in ein gemeinsames GTlab-Modell Gberfihren lassen. In
diesem Fall werden alle Designparameter, die in den beiden Triebwerksmodellen
unterschiedliche Werte annehmen, als Variablen in die Analyse aufgenommen. Die
Grenzen der Verteilung, die in diesem Fall auch als Intervall bezeichnet wird, bilden
die beiden unterschiedlichen Werte des Designparameters. Durch die Morris Methode
kann untersucht werden, welchen Anteil die Anderung einer Variablen vom Wert im
ersten Modell auf den Wert dieser Variablen im zweiten Modell an der Differenz des
Outputs der beiden Modelle hat. Dadurch lasst sich der Unterschied in der
Performance zweier Triebwerksmodelle als Summe der Effekte aller Parameter
darstellen, die in den beiden Modellen verschiedene Werte haben. Hierzu muss als
Ergebnis der Morris Methode der Mittelwert der Elementareffekte und nicht der
Mittelwert der absoluten Elementareffekte verwendet werden.
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3. Analyse aktueller Turbofans

Als Uberblick tiber die Fortschritte, die im Design von Turbofans in den letzten 25
Jahren gemacht wurden, sollen in diesem Kapitel zwei Triebwerke analysiert und
miteinander vergleichen werden. Als typisches Triebwerk der spaten 1990er und
frihen 2000er Jahre wurde das V2500-A5 ausgewahlt. Diese Variante aus der V2500
Triebwerksfamilie der IAE wurde 1993 in den Markt eingefuhrt und wird am Airbus
A320ceo eingesetzt [14]. Als Vergleichstriebwerk der modernsten Generation wird das
PW1100G-JM verwendet. Das PW1100G-JM von Pratt & Whitney entstammt der
PW1000G Triebwerksfamilie, hatte 2016 Markeinfiihrung und wird als Antrieb der
Airbus A320neo Familie verwendet [15], dem Nachfolger des Airbus A320ceo Familie.
Die Analyse der Triebwerke wurde mit GTlab-Modellen durchgefuhrt, die von der
Abteilung Triebwerke des Instituts fur Antriebstechnik am DLR zur Verfligung gestellt
wurden. Diese Modelle wurden den wesentlichen Leistungsparametern der realen
Triebwerke V2527-A5 und PW1133G-JM nachempfunden, erheben aber nicht den

Anspruch, eine exakte Modellierung der Triebwerke zu sein.

3.1 Das V2500 als Basistriebwerk

3.1.1 Hintergrund zur V2500 Triebwerksfamilie

Das V2500-A5 gehort zur Triebwerksfamilie der V2500, die von der International Aero
Engines AG (IAE) produziert werden. Die IAE wurde 1983 als Joint-Venture von Pratt
& Whitney, Rolls-Royce, Japanese Aero Engines Cooperation (JAEC), MTU und
FiatAvio gegriindet [16]. Nachdem FiatAvio friihzeitig ausgestiegen ist und Rolls-
Royce seine Anteile im Jahr 2011 verkauft hat, besteht das Joint Venture zur Zeit aus
Pratt & Whitney, Pratt & Whitney Aero Engines International, JAEC und MTU [17]. Das
,V“im Namen der Triebwerksfamilie reprasentiert die funf urspringlichen Mitglieder
der IAE und die ,2500" die Schubklasse von 25.000 Ibf [16].

Die unterschiedlichen Modelle des V2500 werden in der gesamten Airbus A320ceo
Baureihe, an Airbus Corporate Jets, an der Boeing MD-90-30 und in der Embraer KC-
390 verwendet [14]. Die Markteinfihrung hatte die V2500-Familie mit dem V2500-Al
im Jahr 1989 an einem Airbus A320. Das V2500-A5 folgte im Jahr 1993 ebenfalls an
einem Airbus A320 [18]. Die V2500-Familie gehort zu den erfolgreichsten
Triebwerksfamilien, so wurde im Jahr 2016 das 7000ste V2500-Triebwerk ausgeliefert
[16].
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3.1.2 Design und Aufbau des V2500-A5

Das V2500-A5 ist ein zweiwelliger Turbofan mit einem hohen Bypassverhéaltnis von
4,8. Mit einem Take-Off Schub von 26.600Ibf deckt es die mittlere Schubklasse fur
Schmalrumpfflugzeuge ab. Das V2500 unterscheidet sich von den meisten anderen
Turbofans mit vergleichbaren Bypassverhéltnissen dadurch, dass es nur eine
Schubdise hat und der Kaltluftstrom im Triebwerk mit dem Heil3gasstrom gemischt
wird. Auf der Niederdruckwelle des V2500-A5 sind ein einstufiger Fan, ein vierstufiger
Booster und eine funfstufige Niederdruckturbine installiert. Der Hochdruckteil des
Triebwerks besteht aus einem zehnstufigen Hochdruckverdichter, einer Brennkammer
und einer zweistufigen Hochdruckturbine. Uber die Turboverdichter wird ein
Gesamtdruckverhaltnis von 27,2 aufgebaut. Die Architektur des V2500 ist in der
Schnittzeichnung in Abbildung 9 dargestellt.

Abbildung 9: Schnittzeichnung des V2500-A5, [14]

Das vorliegende GTlab-Modell des V2500-A5 sieht eine luftgekiihlte Hochdruckturbine
und eine ungekuhlte Niederdruckturbine vor. Der relative Anteil der gesamten Kihlluft
an dem Eintrittsmassenstrom betragt 23,7%, die an der achten und an der zehnten
Stufe des Hochdruckverdichters sowie am Eintritt der Brennkammer abgezweigt

werden.

Der Designpunkt des vorliegenden GTlab-Modells ist der Take-Off Betriebspunkt. Die
Betriebspunkte Cruise, Maximum-Take-Off, Top-of-Climb und Landeanflug werden
Uber Off-Designpunkte berechnet. Da die Auswertungen in dieser Arbeit in der Regel
im Cruise Betriebspunkt durchgefihrt werden, wurde das GTlab-Modell so
abgeéndert, dass der Cruise Betriebspunkt als Designpunkt dient. Diese Abanderung
des GTlab-Modells wurde so durchgeflhrt, dass das Verhalten des Triebwerks in allen
Betriebspunkten identisch bleibt. Weiterhin wurden an den Stationen am Ein- und
Austritt der Turbokomponenten axiale Machzahlen und Nabenverhaltnisse

hinzugeflgt, um eine Modellierung der Radien an diesen Stationen zu ermdglichen.
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In den Tabellen 1 und 2 sind einige ausgewdahlte Designparameter und
Performancewerte des GTlab-Modells des V2500-A5 zusammengestellt. Eine
ausfuhrliche Tabelle der Randbedingungen der Betriebspunkte, der Designparameter

und der Performancewerte ist in Anhang A zu finden.

Tabelle 1: Ausgewahlte Designparameter des Modells des V2500-A5

Parameter Einheit Cruise MTO ToC
BPR - 4,95 497 4,62
FPR — 1,63 1,61 1,73
OPR - 27,2 25,6 30,95

T4 K 1446 1649 1469
Tabelle 2: Ausgewahlte Performancewerte des Modells des V2500-A5

Parameter Einheit Cruise MTO ToC
Nrh % 45,4 37,9 46,7
Nprop % 72,7 0,0 70,2

NTotal % 33,0 0,0 32,7
SFC g/kNs 16,5 9,8 16,3

3.2 Studien der Designparametern des V2500-A5

3.2.1 Ziel und Vorgehensweise der Studien

Um die Unterschiede in der Performance des V2500-A5 und des PW1100G-JM besser
beurteilen zu konnen und einen allgemeinen Uberblick tber die Auswirkungen der
Designparameter auf die Performance zu erhalten, sollen zunéchst die Einfliisse der
vier Designparameter Bypassverhéltnis, Fandruckverhaltnis, Gesamtdruckverhaltnis
und Turbineneintrittstemperatur auf die Performance eines Triebwerks genauer
untersucht werden. Hierzu werden zwei Studien durchgefiihrt, die auf dem bereits
vorhandenen GTlab-Modell des V2500-A5 aufbauen. Als Kennzahl zur Beurteilung der
Performance wird der schubspezifische Verbrauch im Cruise Betriebspunkt
verwendet. In der ersten Studie wird das Bypassverhaltnis in dem Intervall von 3,95
bis 9,95 schrittweise erhdht. Zu jedem Bypassverhaltnis wird das Fandruckverhaltnis
in individuellen Intervallen variiert, in denen das Verbrauchsminimum liegt. Die zweite
Studie sieht eine Variation des Gesamtdruckverhaltnisses in dem Intervall von 25,2 bis

39,2 unter individueller Anpassung der Turbineneintrittstemperatur vor.
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Beide Studien werden in drei Varianten durchgefihrt, die im unterschiedlichen Grad
die Folgeeffekte der Parametervariationen beriicksichtigen. In der Variante A werden
die polytropen Wirkungsgrade aller Turbokomponenten sowie die relative
Kuhlluftmenge konstant gehalten. Variante B sieht eine Anpassung der Wirkungsgrade
des Boosters, des Hochdruckverdichter, der Hochdruckturbine und der
Niederdruckturbine an den veranderten Durchsatz vor. Der Hintergrund hierzu ist, dass
durch einen verringerten Durchsatz die geometrische Ausdehnung der Komponenten,
insbesondere der Schaufelhéhen kleiner wird. Da der Radialspalt an den Schaufeln
nicht beliebig verkleinert werden kann, steigt mit kleiner werdenden Durchsatz der
relative Anteil des Radialspalts, wodurch der Wirkungsgrad schlechter wird. Die
Dimensionen des Fans werden als so gro3 angenommen, dass sich dieser Effekt am
Fan nicht bemerkbar macht und der polytrope Wirkungsgrad des &uf3eren und inneren
Bereichs des Fans in der Studie konstant gehalten wird.

In Variante C wird zusatzlich zur Anpassung der Wirkungsgrade auch die Menge der
relativen Kuhlluft an das veradnderte Temperaturniveau im Betriebspunkt mit der
maximalen thermischen Belastung angepasst. Steigt die Temperatur am Eintritt der
Hochdruckturbine oder die Temperatur der Kihlluft wird mehr Kihlluft benotigt, damit
die maximalen Materialtemperaturen in der Hochdruckturbine nicht Uberschritten
werden. Auf der anderen Seite reicht bei geringeren Temperaturen weniger Kuhlluft
aus, was sich positiv auf die Performance auswirkt. Die Menge der in der
Hochdruckturbine zugeleiteten Kuhlluft hat auch Auswirkungen auf den Wirkungsgrad

der Turbine. Auch dieser Effekt wird in dieser Variante berlcksichtigt.

In Tabelle 3 ist das Gleichungssystem zusammengefasst, welches bei der
Durchfiihrung der Variante A der ersten Studie verwendet wurde. Als Ausgangspunkt
dieser Studie dient der Cruise Betriebspunkt des Modells. Der Nettoschub und die
Turbineneintrittstemperatur werden auf dem Wert des Ausgangspunktes konstant
gehalten und Uber die Freigabe des Luftmassenstroms, der durch das Triebwerk
geleitet wird, sowie Uber das Kraftstoff-zu-Luft-Verhéltnis in der Brennkammer
eingestellt. Das Druckverhéltnis im inneren Bereich des Fans wird Uber ein festes
Verhéaltnis zu dem Druckverhéltnis im auf3eren Bereich des Fans eingestellt, welches
in dieser Studie Uber das Fandruckverhaltnis vorgegeben wird. Damit trotz der
Veranderung des Druckverhéltnisses im inneren des Fans das Gesamtdruckverhaltnis

auf dem Wert des Ausgangspunktes gehalten werden kann, werden die Werte der
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Druckverhéltnisse des Boosters und des Hochdruckverdichters freigegeben. Als
zusatzliche Vorgabe wird das Verhéltnis aus den Stufendruckverhéltnissen des
Boosters und des Hochdruckverdichters in der Studie konstant gehalten. Weiterhin
werden die Drehzahlen der Niederdruckwelle und der Hochdruckwelle tber konstante
relative Machzahlen an den Schaufelspitzen am Eintritt des Fans und des
Hochdruckverdichters eingestellt.

Tabelle 3: Gleichungssystem der BPR-FPR Studie in Variante A

Randbedingungen Independents Dependents
H = 10668 m Myir Fy = 22,5kN
Ma, = 0.78 FARgyrner T4 = 1446 K
ATISA = 10K HHPC OPR = 27,2
HHPC,St/ _
HBooster HBooster,St h 1'10
HFan,a —
HFan,i /HFan,i = 1,10
Nip MaFan,tip,rel = 1,43
Nyp MaHPC,tip,rel =112

Zur Anpassung der Wirkungsgrade in Variante B werden zusatzlich die Werte der
polytropen Wirkungsgrade der vier Turbokomponenten freigegeben und Uber
Vorgaben eingestellt, die auf Gleichung 3.1 aus [11] Gleichung 5.2.1.5 basieren. Die
Werte der Konstanten my,,,. = 70kg/s, Myeraichter = 0,063 und mqypine = 0,236

werden ebenfalls aus [11] Gbernommen. Die Werte von n,,, wurden fur die einzelnen

Komponenten im Ausgangspunkt bestimmt und in der Studie konstant gehalten.

. -m
1- Npot _ <mkorr> (3 1)
1- n;ol ml*corr

In Variante C der Studien werden die relativen Kihlluftmengen, die den vier
Schaufelreihen  der  Hochdruckturbine  zugeleitet  werden,  Uber  vier
Geradengleichungen bestimmt, die aus den Diagrammen [11] Bild 5.2.3.16 und [11]
Bild 5.2.3.17 hergeleitet wurden. Eine ausfihrliche Beschreibung der Herleitung dieser
Geradengleichungen ist in Anhang B zu finden. Diese Gleichungen sind abhangig von
den Temperaturen die wahrend des Take-Off-Betriebspunkt im Hochdruckbereich des
Triebwerks auftreten. Aus diesem Grund muss in der Studie zur Bestimmung der
Kdhlluftmengen ein Target-Converger verwendet werden. Durch den Target-

Converger werden die Kuhlluftstrome im Designpunkt Cruise so angepasst, dass im
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Off-Designpunkt Take-Off die hergeleiteten Gleichungen erfullt werden. Die
Anpassung des Wirkungsgrades der Hochdruckturbine an die veranderte
Kihlluftmenge findet lGber eine Beziehung statt, die aus [11] Bild 5.2.3.18 abgeleitet
wurde. Auch hier sei fur eine ausfuhrliche Beschreibung des Vorgehens auf Anhang C

verwiesen.

Fur alle Varianten wurden fir jedes vorgegebene Bypassverhdltnis zusatzlich die
Fandruckverhéltnisse ermittelt, bei denen der spezifische Verbrauch minimal wird. Bei
den Bestpunkten der Variante C wurde weiterhin das Verhalten im Off-Design

untersucht.
3.2.2 Einflisse von BPR und FPR

Abbildung 10 zeigt die Ergebnisse der BPR-FPR Studie als Kurvenschar. In der
Kurvenschar wurde in Linien konstanter Bypassverhaltnisse der schubspezifische
Verbrauch Gber dem Fandruckverhaltnis aufgetragen. Fir alle drei Varianten lassen
sich gemeinsame Trends erkennen. Zum einen gibt es fir jedes gegebene
Bypassverhdltnis ein optimales Fandruckverhaltnis, bei dem der spezifische
Verbrauch minimal wird. Zweitens nimmt der Wert dieses optimalen

Fandruckverhéltnisses bei steigenden Bypassverhaltnissen ab.

17,5 \

!
prras\_ /

17 \

9
BPR = 6.95 \ \
16,5 BPR =7.95 | § \ ] OPR=272 | |

- e e T4 = 1446 K
E BPR = 8.95 Designpunkt
=] des A2500-A5,
(3] Ausgangspunkt
" R \ der BPR-FPR Studie
16 ?
Variante A: Wirkungsgrade konstant,
k relative Kihlluft konstant
15,5 / —| Vergleichspunkt —s—Variante B: Wirkungsgrade angepasst, | |
der BPR-FPR Studie relative Kihlluft konstant

—e—Variante C: Wirkungsgrade angepasst,
relative Kihlluft angepasst

15 ! |
1,2 1,3 1,4 15 1,6 1,7 1,8 1,9
Fandruckverhaltnis [-]

Abbildung 10: Kurvenschar der BPR-FPR Studie
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Drittens fuhren steigende Bypassverhaltnisse dazu, dass der spezifische Verbrauch
im Punkt des optimalen Fandruckverhaltnisses abnimmt. Viertens liegen bei
steigenden Bypassverhaltnissen die Kurven konstanter Bypassverhéltnisse enger
beieinander. Dadurch werden die Unterschiede des Fandruckverhaltnis und des
spezifischen Verbrauch in den Bestpunkten geringer. Und letztlich wird der spezifische
Verbrauch bei steigenden Bypassverhaltnissen empfindlicher gegeniiber Anderungen
des Fandruckverhaltnisses. Die gleiche Anderung des Fandruckverhéltnisses bei
konstantem Bypassverhaltnis fiihrt somit bei hdheren Bypassverhaltnissen zu
grofReren Unterschieden im spezifischen Verbrauch.

Aus der Kurvenschar wird weiterhin deutlich, dass bei steigendem Bypassverhaltnis
der Unterschied zwischen den Varianten A und B groRer wird, je weiter das
Bypassverhdltnis vom Ausgangswert der Studie abweicht. Bei grof3er werdenden
Bypassverhéltnissen wird der Verbrauch im Bestpunkt bei Variante B zunehmend
schlechter als im Bestpunkt der Variante A. Das ist dadurch zu erkléaren, dass bei
steigendem Bypassverhéltnis der Massenstrom im Kerntriebwerk kleiner wird, obwohl
der gesamte Luftmassenstrom im Triebwerk zunimmt. Durch den geringeren
Massenstrom im Kerntriebwerk werden die Komponenten im Kerntriebwerk kleiner,
wodurch der Wirkungsgrad der Turbokomponenten im Kerntriebwerk schlechter wird.
Die Unterschiede zwischen den Variante A und B sind aber nur gering. So nimmt der
spezifische Verbrauch in den Bestpunkten bei einer Erhohung des
Bypassverhaltnisses vom Ausgangspunkt der Studie bei 4,95 auf einen Wert von 7,95

in Variante A um 5,16% und in Variante B um 5,07% ab.

Bei zuséatzlicher Anpassung der Kuhlluft fallen die Unterschiede grof3er aus, wie ein
Vergleich der Varianten B und C deutlich macht. Im Gegensatz zum Einfluss der
Komponentengrol3en verbessert sich die Performance der Triebwerke durch eine
Anpassung der Kuhlluft bei einer Erhdhung des Bypassverhéaltnisses. Durch eine
Erhohung des Bypassverhaltnisses wird der Kuhlluftbedarf geringer. Das liegt daran,
dass in dieser Studie die Eintrittstemperatur in die Hochdruckturbine im Cruise-
Betriebspunkt konstant gehalten wird, die Kuhlluftmengen aber im Take-Off-
Betriebspunkt bestimmt werden. Eine Erhdhung des Bypassverhéltnisses vom
Ausgangswert 4,95 auf 7,95 fuhrt zu einer Verringerung der Turbineneintritts-
temperatur im Take-Off von 1619K auf 1567K, wodurch der auf den Eintritt des

Hochdruckverdichters bezogene relative Kuhlluftstrom von 23,67% auf 21,52%
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abnimmt. Das hat zur Folge, dass der thermische Wirkungsgrad um 0,75% steigt und

der spezifische Verbrauch um 5,55% im Vergleich zu 5,07% in Variante B abnimmt.

Tabelle 4: Ergebnisse der BPR-FPR Studie des V2500-A5 Modells

Parameter Einheit | Ausgangspunkt | Variante A | Variante B | Variante C
BPR - 4,95 7,95 7,95 7,95
FPR - 1,630 1,416 1,415 1,432
NTh % 45,44 44,23 44,19 44,69
Nprop % 72,69 78,75 78,75 78,25
SFC g/kNs 16,49 15,64 15,66 15,58

ASFC % - -5,16 -5,07 —5,55

Durch einfache Beziehungen werden in den Studien die aerodynamischen

Belastungszahlen bestimmt. In Kapitel 3.2.3 folgen Erlauterungen zu den
Bedingungen, die zur Bestimmung der Belastungskennzahlen verwendet wurden,
sowie eine ausfluhrlichere Auswertung der Einflisse der Designparameter auf die
aerodynamischen Belastungen der Turbokomponenten. Da die Erhdéhung des
Bypassverhéaltnisses zu deutlich htheren Belastungen in der Niederdruckturbine flhrt,
wurde als Vergleichspunkt fir diese Studie der Bestpunkt bei einem Bypassverhéltnis
von 7,95 unter Variante C gewahlt. Eine weitere Erhéhung des Bypassverhaltnisses
wuirde zwar zu noch besseren Verbrauchswerten fiihren, die zusétzliche Belastung in
der Niederdruckturbine aber zu grol3 werden. In Tabelle 4 ist dieser Vergleichspunkt
dem Ausgangspunkt dieser Studie sowie den Bestpunkten der Varianten A und B des

gleichen Bypassverhaltnisses gegentibergestellt.
3.2.3 Einflisse von OPR und T4

In dieser Studie wurden das Gesamtdruckverhaltnis zwischen 25,2 und 39,2
schrittweise erhoht und die Turbineneintrittstemperatur in Intervallen um den
Optimalwert fur das jeweilige Gesamtdruckverhéltnis unter den verschiedenen
7,95
Fandruckverhéltnis bei 1,43 konstant gehalten. Die Vorgehensweise und das

Bedingungen variiert. Das Bypassverhdltnis wurde bei und das

Gleichungssystem in dieser Studie entsprechen im Wesentlichen denen der ersten
Studie. Der

Bypassverhaltnis, Fandruckverhéltnis und Gesamtdruckverhéltnis den Werten des

Ausgangspunkt fur diese Studie wurde so ausgewahlt, dass

Vergleichspunktes der ersten Studie entsprechen. Die Turbineneintrittstemperatur des

Ausgangspunktes wurde so angepasst, dass der spezifische Verbrauch unter den
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Bedingungen der Variante C minimal ist. Dadurch ergeben sich fir den Ausgangspunkt
ein Gesamtdruckverhéltnis von 27,2 und eine Turbineneintrittstemperatur von 1422 ,8K

bei einem relativen Kihlluftmassenstrom von 20,7%.

Der Aufbau des Gleichungssystems, mit dem diese Studie durchgefiihrt wurde,
entspricht bis auf einen Unterschied dem Gleichungssystem der ersten Studie,
welches in Tabelle 4 zusammengefasst ist. Da das Fandruckverhaltnis in dieser Studie
konstant ist, muss auch das Druckverhdltnis im inneren Bereich des Fans nicht
angepasst werden, weshalb diese Beziehung aus dem Gleichungssystem entfernt
wurde. Ein weiterer Unterschied, der aber nichts am Aufbau des Gleichungssystems
andert, ist, dass das Gesamtdruckverhéltnis und die Turbineneintrittstemperatur nicht
bei den Werten von 27,2 und 1446K konstant gehalten wurden, sondern in jedem

Punkt der Studie unterschiedliche Werte vorgegeben werden.

Die Bedingungen fir die drei unterschiedlichen Varianten dieser Studie wurden soweit
notig im Ausgangspunkt neu festgelegt. In Variante A wurden die Wirkungsgrade aus
dem Ausgangspunkt Uber der gesamten Studie konstant gehalten. Fur Variante B

musste der Parameter n,,,, der Hochdruckturbine fur Gleichung 3.1 neu bestimmt und

die Dependents im Gleichungssystem angepasst werden. Die Bedingungen der
tbrigen Komponenten fir Variante B sowie alle Bedingungen fir Variante C konnten

aus der vorherigen Studie Ubernommen werden.

Die Ergebnisse der OPR-T4 Studie sind als Kurvenschar von Linien konstanter
Gesamtdruckverhéltnisse Uber der Turbineneintrittstemperatur in Abbildung 11
dargestellt. Als Beurteilungskriterium auf der y-Achse wurde erneut der
schubspezifische Verbrauch verwendet. Aus der Kurvenschar wird deutlich, dass es
wie in der ersten Studie einige Trends gibt, die in allen drei Varianten zu erkennen

sind. Allerdings fallen auch gréf3ere Unterschiede zwischen den Varianten auf.

In allen Varianten gibt es fir jedes gegebene Gesamtdruckverhéltnis eine optimale
Turbineneintrittstemperatur, bei der der spezifische Verbrauch minimal wird, wobei die
optimale Turbineneintrittstemperatur mit steigendem Gesamtdruckverhaltnis zunimmt.
Bei konstanten polytropen Wirkungsgraden und konstanten relativen Kuhlluftmengen
in Variante A nimmt der spezifische Verbrauch in den Bestpunkten bei einer Erh6hung
des Gesamtdruckverhdltnisses immer weiter ab. Diese Verbesserungen im
spezifischen Verbrauch werden bei hoéheren Gesamtdruckverhéltnissen immer
geringer.
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Abbildung 11: Kurvenschar der OPR-T4Studie

Variante B mit Anpassung der Wirkungsgrade der Turbokomponenten an deren
Massendurchsatz zeigt dieselben Trends wie Variante A. Allerdings fuhrt eine
Erhohung des Gesamtdruckverhéltnisses in dieser Variante zu geringeren
Verbesserungen des spezifischen Verbrauchs in den jeweiligen Bestpunkten. Das liegt
daran, dass durch eine Erhéhung des Gesamtdruckverhéltnisses und der
Turbineneintrittstemperatur die massenbezogene Energiedichte des
Luftmassenstroms immer grof3er wird. Um dieselbe Leistung zu liefern wird demnach
ein kleinerer Massenstrom durch das Kerntriebwerk bendtigt. Aufgrund des geringeren
Massenstroms in den Komponenten werden deren Abmessungen kleiner, was aus den
zuvor erlauterten Grinden zu schlechteren Wirkungsgraden fihrt. Die optimale
Turbineneintrittstemperatur ist bei gleichem Gesamtdruckverhaltnis in Variante B
ebenfalls hoher als in Variante A.

In Variante C wird zusatzlich zu den Wirkungsgraden auch die Kuhlluftmenge
angepasst. Das fuhrt dazu, dass die Verbesserungen im spezifischen Verbrauch, die
durch eine Erh6hung des Gesamtdruckverhaltnisses moglich werden, im Vergleich zu
Variante B abermals kleiner werden. Die steigenden Turbineneintrittstemperaturen im
Cruise Betriebspunkt, die mit der Erhéhung des Gesamtdruckverhaltnisses
einhergehen, setzen sich in dem Take-Off Betriebspunkt fort, wodurch der Bedarf an

Kihlluft steigt. Da somit mehr Luft an der Brennkammer vorbei geleitet wird,
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verschlechtert sich die Performance des Triebwerks. Dadurch dass in der
Hochdruckturbine mehr Kuhlluft zugeleitet wird, verschlechtert sich zudem ihr
Wirkungsgrad. Das fiihrt dazu, dass ab einem Gesamtdruckverhéltnis von 35,2 eine
weitere Erh6hung des Gesamtdruckverhaltnisses zu einer Steigerung des Verbrauchs
fuhrt.

Tabelle 5: Ergebnisse der OPR-T4 Studie des V2500-A5 Modells

Parameter Einheit | Ausgangspunkt | Variante A | Variante B | Variante C
OPR - 27,2 33,2 33,2 33,2
T4 K 1423 1462 1461 1478
Nrh % 44,84 45,59 45,27 44,66
Nprop % 78,23 78,30 78,43 78,81
SFC g/kNs 15,56 15,26 15,35 15,48
ASFC % - -1,87 -1,34 -0,47

Da aber bereits eine Erhohung des Gesamtdruckverhaltnisses von 33,2 auf 35,2 nur
zu einer weiteren Verbesserung des spezifischen Verbrauchs um 0,01% fuhrt, dazu
die Turbineneintrittstemperatur aber um weitere 23,6K erhdéht werden muss, wurde der
Bestpunkt bei einem Gesamtdruckverhaltnis von 33,2 als Vergleichspunkt der Studie
festgelegt. Der relative Kuhlluftmassenstrom im Vergleichspunkt dieser Studie ist mit
23,6% um 3% hoher als im Ausgangspunkt der Studie. Die Erhéhung der
Kuhlluftmenge und die Verschlechterung der Wirkungsgrade der Turbokomponenten
haben zur Folge, dass sich der thermische Wirkungsgrad vom Ausgangspunkt zum
Vergleichspunkt der Studie trotz hoherem Gesamtdruckverhéltnis und hoherer
Tabelle 5

Vergleichspunkt den Ausgangspunkt der Studie sowie die Bestpunkte der Varianten A

Turbineneintrittstemperatur  sogar verschlechtert. stellt diesem

und B bei gleichen Gesamtdruckverhaltnis gegenuber.
3.2.4 Auswirkungen auf die aerodynamische Belastung

In den beiden Studien wurden die Drehzahlen der beiden Wellen utber konstante
relative Machzahlen an den Schaufelspitzen des Fans und an den Schaufelspitzen der
ersten Stufe des Hochdruckverdichters angepasst. Die radialen Abmessungen am Ein-
und Austritt der Turbokomponenten wurde Uber konstante axiale Machzahlen und
konstante Nabenverhéltnisse in den Stationen angepasst. Durch diese einfachen
Bedingungen konnen die

Auswirkungen der Designparameter auf die

aerodynamischen Belastungen in den Turbokomponenten mit der Enthalpiekennzahl
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untersucht

werden.

In Tabelle 6 sind die Enthalpiekennzahlen der

vier

Turbokomponenten des Kerntriebwerks fiir die Ausgangspunkte und Vergleichspunkte

der beiden Studien aufgelistet.

Tabelle 6: Auswertung der Enthalpiekennzahlen in den beiden Studien

BPR-FPR Studie OPR-T4 Studie

Ausgangs- | Vergleichs- | Ausgangs- | Vergleichs-
Parameter | Einheit punkt punkt punkt punkt
BPR - 4,95 7,95 7,95 7,95
FPR - 1,630 1,432 1,432 1,432
OPR - 27,2 27,2 27,2 33,2
T4 K 1446 1466 1423 1478
Mgooster — 1,75 1,82 1,82 1,92
Mype — 10,59 11,61 11,61 13,39
N.p 1/s 78,80 67,00 66,18 66,09
Nyp 1/s 217,7 215,3 212,7 219,5
Weooster — 0,41 0,58 0,58 0,66
7. - 0,42 0,46 0,46 0,54
Yy pr - 1,24 1,37 1,36 1,61
Y, or - 2,11 3,16 3,10 3,21

Der Vergleich der Enthalpiekennzahlen des Ausgangspunktes und es

Vergleichspunktes der Studie 1 zeigt, dass die Erhéhung des Bypassverhéltnisses zu
deutlich héheren Belastungen im Booster und in der Niederdruckturbine fihrt. Die
Enthalpiekennzahl des Boosters steigt um 41,0% und die der Niederdruckturbine um
50,0%. Der Hauptgrund dafir ist, dass wegen des hoheren Bypassverhéltnisses der
Durchmesser des Fans von 1,55 m auf 1,82 m ansteigt. Damit die relative Machzahl
an den Schaufelspitzen des Fans trotzdem konstant bleibt, muss die Drehzahl der
Da die Drehzahl
Enthalpiekennzahl eingeht, steigt diese deutlich.

Niederdruckwelle reduziert werden. guadratisch in die

Die Ursache daflr, dass alle Enthalpiekennzahlen steigen ist, dass wegen des
kleineren Fandruckverhaltnisses im &ufRReren Bereich des Fans auch das
Druckverhéltnis im inneren Bereich des Fans kleiner wird. Fir ein konstantes
Gesamtdruckverhéltnis mussen die Druckverhdltnisse des Boosters und des

Hochdruckverdichters steigen, wodurch die Enthalpiedifferenz und dadurch die
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Belastungen in den beiden Komponenten steigen. Um die héheren Anforderungen der
Verdichter zu bedienen, missen auch die Leistungen der Turbinen steigen, wodurch

wiederum deren Belastungen gro3er werden.

Die Erhdhung des Gesamtdruckverhaltnisses und der Turbineneintrittstemperatur in
der zweiten Studie wirkt sich besonders stark auf die Hochdruckturbine, den
Hochdruckverdichter und den Booster aus, deren Enthalpiekennzahlen um 18,6%,
16,9% und 13,1% ansteigen. Die Erhéhung der aerodynamischen Belastungen des
Boosters und des Hochdruckverdichter sind direkt mit der Erhohung des
Gesamtdruckverhaltnisses verbunden. Zur Erh6hung des Gesamtdruckverhéltnisses
mussen die Druckverhéltnisse des Boosters und des Hochdruckverdichters steigen.
Die Druckverhdltnisse der Verdichter sind direkt mit deren Enthalpiedifferenz
verbunden, die wiederum proportional in die Enthalpiekennzahl eingeht. Die
Gleichungssysteme der beiden Studien wurden so gewahlt, dass die Erhéhung der
Druckverhéltnisse von Booster und Hochdruckverdichter so erfolgt, dass deren
Stufendruckverhéltnisse gleichméaRig steigen. Dadurch sollte erreicht werden, dass die
zusatzlichen aerodynamischen Belastungen durch das héhere Gesamtdruckverhaltnis
gleichmalig auf die Verdichter aufgeteilt werden. Da sich aber die
Umfangsgeschwindigkeiten der beiden Komponenten im unterschiedlichen Mal3e
andern, hat sich die gleichmaRige Erhéhung der Stufendruckverhéltnisse zwar in die

Enthalpiedifferenzen aber nicht in die Enthalpiekennzahl fortgesetzt.

Auf Grund der hoheren Druckverhdltnisse der Verdichter steigen deren
Leistungsanforderungen, die wiederum von den Turbinen geliefert werden mussen.
Um die hoheren Leistungen liefern zu kbnnen, missen die einzelnen Stufen hdhere
Enthalpiedifferenzen abbauen, wodurch die aerodynamische Belastung der Turbinen
steigt. Da die Niederdruckturbine sowohl die Leistung fir den Booster als auch fir den
Fan liefert, die Leistung des Fans aber konstant bleibt, steigt die aerodynamische
Belastung der Niederdruckturbine in einem deutlich geringeren Mal3e als die Belastung

der anderen Turbomaschinen.

Auf Grund der héheren Driicke und Temperaturen im Kerntriebwerk durch das hohere
Gesamtdruckverhéltnis und die héhere Turbineneintrittstemperatur verkleinern sich
die radialen Ausdehnungen des Kerntriebwerks. Das fuhrt dazu, dass die Drehzahl der
Hochdruckwelle um  3,18%  steigt. Trotzdem sinken die  mittleren

Umfangsgeschwindigkeiten des Hochdruckverdichters und der Hochdruckturbine um

34



2,85% und 2,91% bedingt durch die kleineren radialen Abmessungen. Dadurch
steigen die Enthalpiekennzahlen dieser Komponenten zusatzlich an. Da die Erh6hung
des Gesamtdruckverhaltnisses keinen Einfluss auf die Drehzahl der Niederdruckwelle
und nur einen relativ kleinen Einfluss auf die radialen Abmessungen des Boosters und

der Niederdruckturbine hat, fallt dieser Effekt fir diese Komponenten kleiner aus.

Die zwei Studien haben gezeigt, dass sowohl eine Erh6hung des Bypassverhéltnisses
bei gleichzeitiger Reduzierung des Fandruckverhaltnisses als auch eine gleichzeitige
Erhohung des Gesamtdruckverhaltnisses und der Turbineneintrittstemperatur zu
Verbesserungen der Triebwerksperformance filhren, wobei der Effekt durch die
Erhbhung des Bypassverhaltnisses starker ausfallt. Die Erhéhung des
Gesamtdruckverhaltnisses und der Turbineneintrittstemperatur wird in dieser Studie
durch einen steigenden Kiuhlluftbedarf und durch steigende aerodynamische
Belastungen der Hochdruckkomponenten begrenzt. Eine unbegrenzte Erh6hung des
Bypassverhaltnisses wird in dieser Studie durch steigende aerodynamische

Belastungen der Niederdruckturbine verhindert.

3.3 PW1000G als Triebwerk der aktuellen Generation

3.3.1 Hintergrund zur PW1000G-Triebwerksfamilie

Als Triebwerk der aktuellen Triebwerksgeneration wurde das PW1100G-JM
ausgewahlt, um es dem V2500-A5 als Triebwerk der 2000er Jahre gegenuber-
zustellen. Das PW1100G-JM gehort zur Triebwerksfamilie PW1000G, die erste
moderne Triebwerksfamilie mit Planetengetriebe zwischen Fan und Niederdruckwelle
und die erste Getriebeturbofanfamilie Uberhaupt fir Linienflugzeuge [16]. Die
PW1000G Serie wird von Pratt & Whitney produziert, wobei an dem PW1100G-JM mit
der JAEC und der MTU auch zwei Partner aus der IAE beteiligt sind. Die Beteiligung
der Partner wird im Namen des Triebwerks durch den Zusatz ,-JM*“ reprasentiert [19].
Das PW1100G-JM ist das grof3te Triebwerk der Familie [20] und stellt neben dem CFM
LEAP-1A eine der Optionen an der Airbus A320neo Serie dar [19]. Andere Triebwerke
der PW1000G Familie werden an dem Mitsubishi Space Jet, der Embraer E-Jet E2
Serie, dem Airbus A220 und der Irkut MC-21 eingesetzt [20]. Das PW1100G-JM wurde
im Dezember 2014 zertifiziert und hatte seine Markteinfuhrung im Januar 2016 [15].
Bis Juni 2019 waren tber 470 Flugzeuge mit einem Triebwerk der PW1000G-Familie
im Einsatz, die Uber 110 Millionen Passagiere transportiert haben [20].
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3.3.2 Design und Aufbau des PW1100G-JM

Das PW1100G-JM ist wie das V2500-A5 ein zweiwelliges Triebwerk der mittleren
Schubklasse. Das PW1100G-JM hat ein Bypassverhaltnis von 12.5 und je nach
Ausfihrung einen Startschub zwischen 24.000 und 33.000 Ibf. Wie die meisten
Triebwerke mit hohen Bypassverhaltnissen und im Gegensatz zum V2500-A5 hat das
PW1100G-JM zwei getrennte Dusen fur den Heil3gasstrom und den Kaltluftstrom. Der
Verzicht auf die Mischung der beiden Stréme im Triebwerk hat zwar einen negativen
Einfluss auf die Thermodynamik des Triebwerks, durch eine Mischung wirden aber

die Lange und die Masse des Triebwerks deutlich zunehmen.

Der auffalligste  Unterschied gegeniber dem  V2500-A5 und das
Alleinstellungsmerkmal der PW1000G-Serie ist aber das Planetengetriebe, welches
den Fan mit der Niederdruckwelle verbindet. Durch das Getriebe kommen zwar
zusatzliche Komplexitat und Gewicht in das Triebwerk, allerdings kénnen durch das
Getriebeverhaltnis von ca. 3:1 der Fan 40% langsamer und die Niederdruckwelle 80%
schneller als in alteren Triebwerksgenerationen laufen [21]. Auf Grund der héheren
Drehzahl der Niederdruckwelle kénnen im Booster und in der Niederdruckturbine pro
Stufe groRBere Enthalpiedifferenzen auf- bzw. abgebaut werden, ohne dass die
aerodynamische Belastung in den Stufen steigt. Dadurch sind im Booster und in der
Niederdruckturbine nur drei Stufen nétig. Insgesamt konnten durch das Getriebe laut
Herstellerangaben 2000 Schaufeln eliminiert werden [21]. Der schematische Vergleich
eines Getriebeturbofans aus der PW1000G-Familie mit einem herkdmmlichen
zweiwelligen Turbofan in Abbildung 12 verdeutlicht das Potenzial zur Einsparung von

Triebwerkslange und —Gewicht durch den Einbau des Getriebes.
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Abbildung 12: Schematischer Vergleich eines  Abbildung 13: Schnittzeichnung des
PW1000G mit einem DDTF, nach [22] PW1100G-JM, [23]
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Wie in der Schnittzeichnung des PW1100G-JM in Abbildung 13 zu sehen ist, konnten
auch im achstufigen Hochdruckverdichter im Vergleich zum V2500-A5 zwei Stufen
eliminiert werden. Die Hochdruckturbine ist wie im V2500-A5 zweistufig ausgefuhrt.
Die Brennkammer des PW1100G-JM arbeitet nach dem Rich-Quench-Lean
Verfahren, wodurch die Emission von Stickoxiden vermindert werden soll [24].

In dem vorliegenden GTlab-Modell des PW21100G-JM wird sowohl die
Hochdruckturbine als auch die Niederdruckturbine mit Druckluft gekihlt. Insgesamt
werden 21,2% des Verdichtermassenstroms fur die Kiuihlung der Turbinen abgezweigt.
Davon entfallen 6,9% auf die erste Statorreihe, 12,8% auf die restliche
Hochdruckturbine und 1,5% auf die Niederdruckturbine. Als Designpunkt des GTlab-
Modells dient der Cruise Betriebspunkt. Die Betriebspunkte Maximum-Take-Off-
Thrust, End-of-Field, Maximum-Continuous-Thrust, Top-of-Climb und Leerlauf werden
Uber Off-Designpunkte berechnet. In den Tabellen 7 und 8 sind ausgewahlte
Designparameter und Performancewerte des GTlab-Modells zusammengefasst. Eine
ausfuhrliche Auflistung der Designparameter und Leistungsdaten ausgewahlter

Betriebspunkte ist im Anhang D zu finden.

Tabelle 7: Ausgewahlte Designparameter des Modells des PW1100G-JM

Parameter Einheit Cruise MTO ToC
BPR - 12,5 11,6 11,8
FPR - 1,42 1,44 1,49
OPR - 38,6 39,5 44,1

T4 K 1545 1903 1727

Tabelle 8: Ausgewahlte Performancewerte des Modells des PW1100G-JM

Parameter Einheit Cruise MTO ToC
NTh % 47,5 41,3 48,4
Nprop % 82,5 0,0 79,4
NTotal % 39,2 0,0 38,4
SFC g/kNs 13,6 7,3 14,2

Gegenuber dem V2500-A5 ergibt sich aus den GTlab-Modellen eine Verringerung des
spezifischen Verbrauchs im Cruise Betriebspunkt um 17,5%. Dieser Wert deckt sich
mit Herstellerangaben, dass die PW1000G-Triebweksfamilie Einsparungen des
Kraftstoffverbrauchs um bis zu 16% gegenuber Turbofans der vorherigen Generation

ermaglicht [25].
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3.4 Sensitivitatsanalysen

Zur Untersuchung, welche Designparameter den grof3ten Einfluss auf die Performance
eines Turbofans haben, wurden fur die Modelle des V2500-A5 und des PW1100G-JM
Sensitivitatsanalysen mit der Morris Methode durchgefiihrt. AnschlieRend wurden die
Sensitivitaten linear extrapoliert, um eine qualitative Aussage dartber zu erhalten,
welche Unterschiede im Design der beiden Triebwerke den grof3ten Anteil an der
Performanceverbesserung des PW1100G-JM gegeniuber dem V2500-A5 haben. Bei
der Auswertung der Sensitivitaten wurde der schubspezifische Verbrauch als

Kennzahl fur die Performance verwendet.

In den Sensitivitatsanalysen der beiden Triebwerksmodelle mit der Morris Methode
wurden die Werte der Designparameter in einem Intervall von minus einem Prozent
bis plus einem Prozent des urspriunglichen Wertes betrachtet. Bei manchen
Parametern wie den mechanischen Wirkungsgraden der Wellen oder den
Druckverlustkoeffizienten der Stromungskanale waren die urspringlichen Werte so
grof3, dass sie nicht um 1% erhoht werden konnten. In diesen Fallen wurde der
ursprungliche Wert des Parameters fur die Intervallgrenzen um 0,1% erhéht und
verringert. Der Ausbrandwirkungsgrad der Brennkammer ist mit 99,95% so hoch, dass

er nur um 0,01% variiert wurde.
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Abbildung 14: Sensitivitaten der Modelle des V2500-A5 und des PW1100G-JM
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Die Sensitivitaten der Modelle des V2500-A5 und des PW1100G-JM sind In Abbildung
14 dargestellt, die mit der Morris Methode ermittelt wurden. Die Ergebnisse sind so zu
interpretieren, dass eine Anderung des Werts des jeweiligen Parameters um 1% zu
der im Diagramm angegeben Anderung des spezifischen Verbrauchs fiihrt.
Beispielsweise wirde eine Erhohung des Druckverlustkoeffizienten des Bypasskanals
im Modell des PW1100G-JM um 1% zu einer Reduzierung des Verbrauchs des
PW1100G-JM um 1,54% fuhren.

Aus der Abbildung geht hervor, dass die beiden Modelle sehr sensibel auf
Veréanderungen des Druckkoeffizienten des Bypasskanals und auf Veranderungen der
Wirkungsgrade von Fan, Hochdruckverdichter, Hochdruckturbine, Niederdruckturbine,
Niederdruckwelle, Hochdruckwelle und Brennkammer reagieren. Auf Anderungen der
Turbineneintrittstemperatur, des Bypassverhaltnisses sowie der Druckverhéltnisse
von Fan, Booster und Hochdruckverdichter scheinen die Modelle nicht sehr sensibel

Zu sein.

Auffallig ist, dass die Sensitivitaten der Turbineneintrittstemperatur und des
Fandruckverhaltnisses im auf3eren Bereich des Fans relativ kleine und in den beiden
Modellen unterschiedliche Tendenzen haben. Allerdings sind diese Sensitivitaten auf
Grund einer Eigenheit der Morris Methode missverstandlich. Wie in Kapitel 2.4
beschrieben, fuhrt ein nicht monotoner Zusammenhang einer Variablen mit dem
Output zu einer fehlerhaften Unterschatzung des Einflusses dieser Variablen. Wie die
Studien in Kapitel 3.2 gezeigt haben, sind die Einflisse des Fandruckverhaltnisses und
der Turbineneintrittstemperatur auf den spezifischen Verbrauch nicht monoton
sondern stark von dem Bypassverhdltnis bzw. von dem Gesamtdruckverhaltnis

abhangig.

Aus den Ergebnissen in Abbildung 14 kénnte abgeleitet werden, dass Parameter mit
einer niedrigen Sensitivitat wie dem Bypassverhéltnis nicht der Fokus fir eine
Verbesserung eines Turbofans sein sollten. Diese Darstellung ist jedoch irrefihrend,
da in der Grafik die Auswirkungen auf die Performance bei einer Anderung der
Parameter um 1% dargestellt sind. Allerdings haben viele der Parameter mit hohen
Sensitivitaten nur kleine Spannweiten fur Verbesserungen. Beispielsweise kann der
Ausbrennwirkungsgrad mit Werten in beiden Modellen von 99,9% und 99,95% nur
noch minimal erhdht werden, wohingegen eine Erhdhung des Bypassverhéltnisses
des V2500-A5 von 4,95 um 5% auf 5,2 durchaus méglich erscheint.
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Zu einer besseren Abschatzung, welche Parameter das grof3te Entwicklungspotenzial
haben, soll mit Hilfe der ermittelten Sensitivitdten abgeschéatzt werden, welche Anteile
die Veranderungen der einzelnen Designparameter an der Verbesserung der
Performance des PW1100G-JM gegenlber dem V2500-A5 haben. Hierzu werden die
ermittelten Sensitivitdten mit den tatsachlich vorhanden Differenzen zwischen den
Werten der Parameter in beiden Modellen multipliziert. Bei dieser Vorgehensweise
wird angenommen, dass sich die ermittelten Sensitivitaten linear Uber die gesamte
Spannweite der Parameterwerte extrapolieren lassen. Da diese Annahme aber stark
vereinfachend ist, dienen die Erkenntnisse nur fur eine grobe qualitative Einschatzung
der Anteile. In Abbildung 15 sind die Ergebnisse dieser Einschatzung dargestellt,
wobei einmal die Sensitivitaten des V2500-A5 und das andere Mal die Sensitivitaten

des PW1100G-JM zur Abschatzung der Anteile verwendet wurden.
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Abbildung 15: Anteile der Designparameter an der Performanceverbesserung

Aus Abbildung 15 wird deutlich, dass die Parameter, flir die in Abbildung 14 eine hohe
Sensitivitat festgestellt wurde, auf Grund von geringen Verbesserungen im PW1100G-
JM  gegeniber dem V2500-A5 nur einen kleinen Anteil an der
Performanceverbesserung haben. Stattdessen ergibt sich fur die Erhéhung des
Bypassverhaltnisses der grofdte Anteil an der Verbesserung der Performance des
PW1100G-JM gegentuber dem V2500-A5.
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Der positive Einfluss des Gesamtdruckverhaltnisses wird ebenfalls durch die hohen
Anteile der Druckverhéltnisse der Verdichter deutlich. Auf Grund der zuvor diskutierten
Eigenheit der Morris Methode werden die Anteile des Fandruckverhéltnisses und der
Turbineneintrittstemperatur auch in Abbildung 15 missverstandlich dargestellt. Der
negative Einfluss durch die zusatzlichen Verluste im Getriebe des PW1100G-JM
spiegelt sich in dem negativen Einfluss der Niederdruckwelle auf den Verbrauch
wieder. Der negative Einfluss auf die Performance des Triebwerks durch die separaten
Dusen des PW1100G-JM gegenuber der Vermischung des Kaltluftstroms mit dem
Heil3gasstrom im V2500-A5 wird in dieser Auswertung nicht deutlich.

Abbildung 14 und 15 legen weiterhin dar, dass die Sensitivitaten fur viele
Designparameter, insbesondere aber fiur das Bypassverhaltnis und fir die
Druckverhéltnisse im Modell des PW1100G-JM kleiner als im Modell des V2500-A5
sind. Daraus kann gefolgert werden, dass das Verbesserungspotenzial durch eine
Erhbéhung dieser Parameter mit zunehmenden Werten immer kleiner wird. Diese

Erkenntnis deckt sich mit den Ergebnissen der Studien in Kapitel 3.2.

Die Auswertung der Sensitivitaten hat gezeigt, dass die Verbesserungen der
Performance vom V2500-A5 aus dem Jahr 1993 zum PW21100G-JM aus der
modernen  Triebwerksgeneration vor allem durch eine Erhéhung des
Bypassverhaltnisses und des Gesamtdruckverhéltnisses erreicht wurden. Die
deutliche Steigerung des Bypassverhaltnisses wurde durch den Einbau eines
Getriebes und durch die separaten Dusen im PW1100G-JM moglich. Die Studien in
Kapitel 3.2 sowie die Sensitivitatsanalyse haben aber verdeutlicht, dass die
Performanceverbesserungen durch weitere Erhéhung dieser beiden Designparameter
immer kleiner werden. Besonders fur das Gesamtdruckverhéltnis hangen die weiteren
Entwicklungspotenziale auch stark von den méglichen Turbineneintrittstemperaturen
und dem damit verbundenen Kiuhlluftoedarf ab. Womdoglich mussen fir weitere
Verbesserungen der Turbofans auch Parameter untersucht werden, die zwar nur einen
geringeren Anteil an der bisherigen Verbesserung der Turbofans hatten, bei denen
aber auf Grund hoher Sensitivitaten bereits kleine Verbesserungen grof3en Einfluss

auf die Triebwerksperformance haben kdonnen.
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4. Projektierung konventioneller Turbofans

4.1 Entwicklung der Triebwerksmodelle

Die Beurteilung des Entwicklungspotenzials durch eine weitere evolutionare
Verbesserung von konventionellen Turbofans gegeniber der aktuellen
Triebwerksgeneration soll an Hand von Triebwerksmodellen mit Annahmen fir das
Technologieniveau des Jahres 2050 durchgefiihrt werden. Da die Abschéatzung der
Designparameter fur das Jahr 2050 mit grof3en Unsicherheiten verbunden ist, wurden
zwei Modelle erstellt. Dem einen Modell wurden konservative und dem anderen Modell
optimistische Annahmen zur Verbesserung der Komponenten zugrunde gelegt. Ein
Vergleich dieser Modelle mit Triebwerken der aktuellen Generation soll zeigen, welche
Verbesserung des Turbofans mit einer sehr hohen Sicherheit erreicht werden kénnen
und wo die Obergrenze des moglichen Entwicklungspotenzials liegt. Durch eine
weitere Analyse der beiden Modelle sollen die Parameter identifiziert werden, die
einerseits den grofRten Anteil an den ermittelten Entwicklungspotenzialen haben und

andererseits die gréf3ten Abweichungen zwischen beiden Modellen verursachen.

Damit die Triebwerksmodelle mit den Technologieannahmen fir das Jahr 2050 mit
den zuvor analysierten Modellen des V2500-A5 und des PW1100G-JM verglichen
werden kénnen, werden die zuklunftigen Turbofans ebenfalls fir die Schubklasse der
Schmalrumpfflugzeuge projektiert. Da in dieser Arbeit nur das Potenzial der
Triebwerke untersucht werden soll, werden etwaige Veranderungen der
Schubanforderungen durch Fortschritte im Flugzeugdesign nicht beachtet und fir die
Betriebspunkte in den Triebwerksmodellen die gleichen Schubanforderungen wie im
Modell des PW1100G-JM angenommen.

In diesem Teil der Arbeit werden nur evolutionare Verbesserungen der Turbofans
untersucht. Aus diesem Grund werden keine revolutionaren Eingriffe in die Architektur
der Turbofans gegenuber dem PW1100G-JM vorgenommen. In den
Triebwerksmodellen fur das Jahr 2050 werden zweiwellige Getriebefans mit separaten
Schubdusen projektiert. In Abbildung 16 ist der Aufbau der GTlab Modelle dargestellt,
der fur das konservative und das optimistische Triebwerks identisch ist. Der
Designpunkt der Modelle ist der Cruise Betriebspunkt. Zur Bestimmung der Off-
Designpunkte wurden generische Kennfelder verwendet, die so angepasst wurden,

dass der Cruise-Betriebspunkt im Wirkungsgradmaximum liegt.
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Abbildung 16: GTlab-Modell fiir Turbofans des Technologieniveaus 2050

In dem folgenden Kapitel werden die Annahmen zu den Technologieverbesserungen
der einzelnen Komponenten eines Turbofans vorgestellt, auf deren Basis die Werte
der der Designparameter in dem konservativen und in dem optimistischen Modell
gewahlt wurden. Als Teill der Literaturrecherche Zu diesen
Technologieverbesserungen wurden die Triebwerksmodelle, die in [26] und [27] fur
das Technologieniveau des Jahres 2050 vorgestellt werden, in GTlab nachgebildet.
Die Ergebnisse der Literaturrecherche wurden anschliel3end mit den Fachabteilungen
Fan und Verdichter, Turbine und Brennkammer des Instituts fur Antriebstechnik am
DLR diskutiert. Da in der Literatur nur wenige explizite Zahlenwerte fur die Entwicklung
der Designparameter zu finden sind, basieren die in den Modellen konkret gewahlten
Werte in vielen Fallen auf den Analysen der Modelle des V2500-A5 und des
PW1100G-JM, die in Kapitel 3 erlautert werden, auf den nachgebildeten Modellen aus

[26] und [27] sowie auf den Experteninterviews in den Fachabteilungen.

Die Geometrie an den Ein- und Austritten der Turbokomponenten werden in den
Modellen tber die Machzahlen und die Nabenverhéltnisse an den Stationen bestimmt.
Diese Parameter wurden so gewahlt, dass sich sowohl ein sinnvoller Verlauf der
Gehause- und Nabenradien als auch realistische Belastungskennzahlen ergeben. Die
Grolienordnungen von Machzahl und Nabenverhaltnissen wurden an die Spannweiten

angepasst, die in [11] fur historisch ausgefiihrte Triebwerke angegeben sind.
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4.2 Verbesserungen der Triebwerkskomponenten

4.2.1 Fan

Fur die Simulation der Fanstufe in GTlab muissen die Designparametern
Bypassverhaltnis, Fandruckverhéltnis, Wirkungsgrad und Getriebeverhéltnis
angegeben werden. Fur das Fandruckverhéltnis und den Wirkungsgrad wird weiterhin
zwischen den Werten im &uf3eren Bereich des Fans und im inneren Bereich des Fans
unterschieden, die die Anteile des Luftstroms beschreiben, die hinter dem Fan in den
Bypasskanal bzw. in das Kerntriebwerk und geleitet werden. Weiterhin muss ein

Druckverlustkoeffizient fur den Bypasskanal angegeben werden.

Wie in Kapitel 3.2 gezeigt wurde, fihrt eine Erh6hung des Bypassverhaltnisses
verbunden mit einer Reduzierung des Fandruckverhaltnisses zu einer Verbesserung
der Performance des Turbofans. Allerdings fuhrt eine Erhéhung des
Bypassverhaltnisses auch zu gréReren und schwereren Fans, so dass ein
Verbrauchsoptimum  auf  Missionsbasis  zwischen  Bypassverhéltnis  und
Installationseffekten gefunden werden muss. Es wird angenommen, dass bis zum Jahr
2050 neue und leichtere Materialien wie Verbundwerkstoffe und gewichtssparende
Bauweisen vorhanden sein werden. Hierzu zahlt zum einen die Optimierung der
Fanschaufelanzahl zur Stromungsstabilitit und zur Gewichtsminimierung durch
hochentwickelte 3D-Fanschaufeln. Zum andern sind ein 3D-optimierter Einlauf sowie
die integrale Auslegung der Fanleitschaufeln und des Zwischengehauses im Bypass
Maglichkeiten zur Gewichtsreduzierung [28]. Durch die notwendige flachenvariable
Bypassduse wird das Triebwerksgewicht allerdings zusétzlich erhdht. Auf Grund der
vielen Variablen, die das Gewicht und die GrofRe des Fans und auch der anderen
Triebwerkskomponenten betreffen, divergieren die Werte des Bypassverhaltnisses im

konservativen und dem optimistischen Performancemodell stark.

Mit der Erhohung des Bypassverhéltnisses geht auch eine Reduktion des
Fandruckverhéltnisses einher. Das Fandruckverhaltnis im Bypass wird automatisch
Uber die Beziehung zwischen idealen  Dusengeschwindigkeiten  und
Transmissionswirkungsgrad bestimmt. Da die Strémung in Nabennahe zum Aufbau
eines Druckverhaltnisses infolge der geringeren Umfangsgeschwindigkeit starker
umgelenkt werden muss, wird das Fandruckverhéltnis im Kern kleiner gewahlt als im
Bypass. Aus dem Experteninterview ging hervor, dass Fandruckverhéaltnisse bis zu

1,27 in Kombination mit variabler Geometrie unproblematisch sind.
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Durch das kleinere Fandruckverhaltnis und die reduzierten
Umfangsgeschwindigkeiten, die auf Grund der gréReren Fandurchmesser ndétig
werden, koénnen hohe Fanwirkungsgrade erreicht werden. Zuséatzlich wird
angenommen, dass sich durch zukinftige, leistungsstarkere Designsoftware und
Rechenkapazitaten der Wirkungsgrad abermals erhgohen lasst. Da in Nabennahe
einerseits die Stromung zum Aufbau des Druckverhéltnisses stark umgelenkt werden
muss und andererseits die Versperrung durch die Schaufeln und die Wandreibung an
den Schaufeln maximal ist, wird der Fanwirkungsgrad fur den Heif3gasstrom schlechter

als fur den Kaltluftstrom angenommen.

Die Fandrehzahl wird durch eine konstante relative Schaufelspitzenmachzahl von 1,11
eingestellt, um die Larmemissionen zu minimieren. Das Getriebeverhéltnis wurde ohne
Einschrankung so gewahlt, dass sich eine Drehzahl des Booster und der
Niederdruckturbine ergibt, die ein gutes Verhéltnis aus aerodynamischen und
strukturellen Belastungen der Komponenten ergibt. Es wurde weiterhin eine leichte
Verbesserung des Getriebewirkungsgrad angenommen, die in GTlab durch eine
Erhohung des mechanischen Wirkungsgrades der Niederdruckwelle wiedergegeben

wird.

Tabelle 9: Annahmen zum Fan und Bypasskanal fur das Technologieniveau 2050

Parameter Einheit Konservativer Wert Optimistischer Wert
BPR - 16,5 24,0
Mpan,a - 1,38 1,29
Mpan,; - 1,23 1,19
Npol,Fan,a % 94,0 95,0
Npol,Fan,i % 92,5 94,0
GR - 3,15 4,10
Nm,LP % 99,0 99,2
PLCgy, - 0,985 0,990

Fur die FlachenvergroRerung der Bypassdise im Off-Design wurden keine Grenzen
festgelegt. Die relative Vergro3erung der Disenflache gegentiber dem Designpunkt,
wurde so gewahlt, dass in den Betriebspunkten beim Start des Flugzeugs ein
ausreichender Pumpabstand und eine optimale Performance vorliegen. In dem
optimistischen Modell ist eine maximale Flachenaufweitung um 20% und im

konservativen um 14% natig.
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Der Wert des Druckverlustkoeffizienten fur den Bypasskanal wurde an Hand der Werte
in den Modellen des V2500-A5 und des PW1100G-JM sowie der Werte der Modelle in
[26] und [27] gewahlt.

4.2.2 Verdichter

Die Designparameter des Verdichterstrangs, die fir die Performancerechnung
bendtigt werden, sind das Gesamtdruckverhaltnis, das Verhaltnis der
Druckverhéltnisse von Booster und Hochdruckverdichter, die Wirkungsgrade von
Booster und Hochdruckverdichter sowie der Druckverlust im Ubergangskanal

zwischen den Verdichtern.

Durch eine Erh6hung des Gesamtdruckverhéltnisses in Verbindung mit der Erhéhung
der Turbineneintrittstemperatur lasst sich, wie in Kapitel 2.2.3 beschrieben, der
thermische Wirkungsgrad eines Turbofans verbessern. Allerdings hat eine Erh6hung
des Gesamtdruckverhaltnisses auch negative Effekte auf den Turbofan, die
bericksichtigt oder kompensiert werden mussen. Durch hohe Druckverhaltnisse
werden die Schaufelhéhen in den letzten Stufen des Hochdruckverdichters immer
kleiner. Da fertigungsbedingt der Radialspalt zwischen Schaufelende und Gehé&use
eine gewisse MindestgrofRe haben muss, nimmt der relative Anteil des Spaltes am
Stromungskanal bei kleiner werdenden Schaufeln somit immer weiter zu. Dadurch
werden die Spaltverluste immer groBer und der Wirkungsgrad des
Hochdruckverdichters wird schlechter. Aus diesem Grund wurde die Schaufelhdhe der
letzten Stufe des Hochdruckverdichters (LSBH) analog zu den Triebwerksmodellen in
[26] und [27] auf 10mm begrenzt.

Weiterhin steigt mit dem Gesamtdruckverhaltnis auch die Austrittstemperatur des
Hochdruckverdichters. Es wird angenommen, dass die hinteren Stufen des
Hochdruckverdichters aus den Hochtemperaturmaterialien moderner
Hochdruckturbinen hergestellt werden, die diese Temperaturen aushalten. Allerdings
steigt mit den Austrittstemperaturen auch die Temperatur der Kuhlluft, wodurch das
Kuhlluftsystem ineffizienter wird. Aus diesem Grund wurde die maximale
Austrittstemperatur des Hochdruckverdichters, die in diesem Triebwerksmodell im
Betriebspunkt am Ende der Startbahn auftritt, auf 1000K begrenzt.

Aus Sicht der Thermodynamik ist es bei gleichen Wirkungsgraden irrelevant, welcher
Anteil des Gesamtdruckverhéltnisses im Booster und welcher Anteil im
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Hochdruckverdichter aufgebaut werden. Da der Booster aber im Allgemeinen einen
héheren Wirkungsgrad als der Hochdruckverdichter hat, ist es vorteilhaft, bereits
maoglichst viel Druck im Booster aufzubauen. Allerdings kann der Hochdruckverdichter
wegen der hoheren Umfangsgeschwindigkeiten kompakter und somit leichter gebaut
werden. In den Performancemodellen wurde das Druckverhaltnis im Booster so hoch
gewahlt, dass die aerodynamischen Belastungen und Stufendruckverhaltnisse bei
einer dreistufigen Bauweise noch im Rahmen liegen. Das Druckverhéltnis im
Hochdruckverdichter wurde daraufhin so festgelegt, dass die maximale
Austrittstemperatur des Hochdruckverdichters nicht Gberschritten wird.

Die Drehzahl der Hochdruckwelle wurde so eingestellt, dass an den Schaufelspitzen
der ersten Stufe des Hochdruckverdichters eine relative Machzahl von 1,33 vorliegt.
Auf diese Weise sollen zu hohe Verdichtungsstél3e vermieden werden, die mit hohen

Totaldruckverlusten verbunden sind.

Die Wirkungsgrade der Verdichter werden in den Performancemodellen gemali
Gleichung 4.1 unter Berlcksichtigung des Einflusses der GréRe der Komponenten
berechnet [11]. Die Werte der Konstanten my,,,, = 70kg/s und m = 0,063 werden
ebenfalls aus Referenz [11] Ubernommen. Die Veranderung der Wirkungsgrade bis

zum Jahr 2050 wird in den Werten far n,,,, wiedergegeben.

. -m
1- Mpot _ <mkorr> (4 1)
1- n;ol ml*corr

Fur den Booster werden auf Grund von verbesserter Aerodynamik und optimierter

Drehzahlen, die auf Grund des Getriebes moglich werden, sehr hohe Werte flr 7,

aus der in [11] gegebenen Bandbreite fir das konservative und das optimistische
Modell verwendet. Bei den Hochdruckverdichtern werden auf Grund der geringen
Schaufelh6hen in den hinteren Stufen Werte aus dem mittleren bis hohen Bereich der
Bandbreite genommen. Es wird angenommen, dass im Technologieniveau des Jahres
2050 MalRnahmen vorhanden sein werden, um die negativen Einflisse, die mit den
geringen Schaufelhbhen verbunden sind, zu vermindern. Diese Mal3nahmen
umfassen einerseits ein neuartiges Schaufeldesgin mit verminderter Sensitivitat zu
Spaltverlusten andererseits ein steiferes Gehause fir den Verdichterzwischenkanal,
wodurch kleinere Radialspalte mdglich werden [29]. Die sich daraus ergebenen
Wirkungsgrade stimmen in der Gré3enordnung mit den Wirkungsgrade in [26] und [27]

sowie den Einschatzungen in dem Experteninterview tberein.
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Tabelle 10: Annahmen zum Verdichterstrang fiir das Technologieniveau 2050

Parameter Einheit Konservativer Wert Optimistischer Wert
OPR - 47,4 55,4
gooster - 2,80 3,00
Iypc - 14,0 15,7
Npol,Booster % 92,4 93,2
Npol, HPC % 89,5 91,1
PLCicp - 0,982 0,989

Bei dem Design des Ubergangskanals zwischen Booster und Hochdruckverdichter
kommt es zu einem Zielkonflikt zwischen niedrigem Druckverlust und niedrigem
Gewicht und kurzer Baulange. Zur weiteren Gewichts- und Langenreduzierung wird
ein aggressives Design des Verbindungskanals zwischen den Verdichtern gewabhilt.
Dieses beinhaltet ein integrales Design von der letzten Statorreihe des Boosters und
den Stutzstreben im Verbindungskanal zwischen den Verdichtern. Es wurde gezeigt,
dass die Druckverluste eines solchen Designs vergleichbar zu gewdhnlichen
Stitzstreben sind [29]. Der angenommene Wert fur den Druckverlust wurde geman

den GréRRenordnungen in [26] und [27] gewahlt.
4.2.3 Turbine

Der Turbinenstrang lasst sich durch die Turbineneintrittstemperatur, das
Kuhlluftsystem, die Wirkungsgrade der Hochdruckturbine und der Niederdruckturbine
sowie den Druckverlust im Turbinenzwischenkanal und im Turbinenaustrittsgehause

beschreiben.

Wie in Kapitel 2.2.3 erlautert wurde, hat ein realer Gasturbinenprozess nicht ideale
Komponenten, so dass sich fir ein gegebenes Gesamtdruckverhéltnis eine optimale
Turbineneintrittstemperatur ergibt. Die Turbineneintrittstemperatur des Designpunkts
wurde so gewahlt, dass der Verbrauch in diesem Betriebspunkt minimal ist. Allerdings
ist die maximale Turbineneintrittstemperatur durch die Materialien der
Hochdruckturbine und durch das Kuhlluftsystem begrenzt. Als Grenze fur die
maximale Turbineneintrittstemperatur in allen Betriebspunkten der beiden Modelle
wurde 2050K festgelegt. Diese Grenze hat sich fur beide Modelle als unkritisch

erwiesen.
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Die Menge der benotigten Kuhlluft hangt von einer Reihe von Parametern ab. Je heil3er
die Turbineneintrittstemperatur oder die Kihllufttemperatur desto mehr Kahlluft wird
bendtigt. Je hdher die maximale Schaufeltemperatur der verwendeten Materialien und
je besser das Kuhlluftsystem desto weniger Kuhlluft wird benotigt. Es wird ausgehend
von dem Experteninterview der Turbinenabteilung und den Angaben in [26] und [27]
davon ausgegangen, dass die Statoren der Hochdruckturbine aus keramischen
Faserverbundstoffen (CMC) und die Rotoren der Hochdruckturbine aus
Titanaluminiden mit einer Warmedammschicht hergestellt sind und dadurch hdhere
Temperaturen aushalten und weniger Kuhlluft benétigen als aktuelle Turbofans mit
demselben  Temperaturniveau. Weiterhin  kénnen  Turbinenschaufeln aus
Titanalluminiden mit additiven Fertigungsverfahren hergestellt werden, wodurch neue
Innengeometrien mit effizienterer Kuhlluftverteilung maoglich werden. Im Gegensatz
dazu sind bei Faserverbundstoffen die Moglichkeiten zur Gestaltung der

Innengeometrie begrenzt.

Fur beide Modelle wurde ein Kuihlluftmassenstrom von 18% relativ zum
Eintrittsmassenstrom in den Hochdruckverdichter angenommen. In beiden Fallen wird
wie in [26] 2% des Massenstroms an der vierten Stufe des Hochdruckverdichters
entnommen und zur Kidhlung der Hohlraume und Scheiben der Hochdruckturbine
verwendet. Der restliche Kuhlluftstrom wird in einen Teil aufgespaltet, der in der
Hochdruckturbine Arbeit leistet, und einen Teil, der keine Arbeit leistet. Aus [11] Bild
5.2.3.16 und Bild 5.2.3.17 werden Geradengleichungen abgeleitet, mit denen bei
Vorgabe des Gesamtmassenstroms, der in den Schaufeln einer Hochdruckturbine
zugeleitet wird, die Anteile bestimmt werden kdénnen, die in den Statoren und die in
den Rotoren geleitet werden. Unter den Annahmen, dass der komplette den Statoren
zugeleitete Massenstrom und ein Viertel des den Rotoren zugeleiteten Massenstroms
in der Turbine Arbeit leistet, werden die Anteile der Kihlluft bestimmt, die Arbeit leisten
und die keine Arbeit leisten. Zur Bestimmung der Off-Design Betriebspunkte wird
angenommen, dass die Halfte der Arbeit leistenden Kuhlluft durch den engsten
Querschnitt der Turbine stromt. Fur die Niederdruckturbine wird wie in [26] und [27]

keine Kuhlluft vorgesehen.

Bei der Ermittlung der Wirkungsgrade der Turbinen wurde wie bei den Verdichtern der
Einfluss der Komponentengrél3e mittels Gleichung 4.1 aus [11] berlcksichtigt. Die

Konstanten wurden gemaR [11] fur Turbinen auf my,,, = 70kg/s und m = 0,236
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gesetzt. Die gewahlten Werte flr n,,, fallen in den oberen Bereich der in [11]

gegebenen Bandbreite fur Turbinen. Auf Grund der hohen Stufenbelastung in der
Niederdruckturbine wurden fur die Niederdruckturbine kleinere Werte flr n,,,, gewahit
als fuir die Hochdruckturbine. Durch die deutlich gro3eren korrigierten Massenstrome
haben sich dennoch fir die Niederdruckturbine héhere Wirkungsgrade als fur die

Hochdruckturbine ergeben. Bei der Wahl der Werte fur n,,,, wurde angenommen, dass

durch das verbesserte Kuhlluftsystem der negative Einfluss der zugeleiteten Kuhlluft
auf den Wirkungsgrad geringer als bei aktuellen Triebwerken ist. Weiterhin wurde eine
Verbesserung der Wirkungsgrade auf Grund verbesserter Aerodynamik durch
leistungsstarkere  Auslegungsprogramme und verbesserte Malinahmen zur
Spaltkontrolle in der Hochdruckturbine unterstellt. Die Werte, die sich fur die
Wirkungsgrade in den Modellen ergeben haben, stimmen in der Gré2enordnung mit
[26] und [27] sowie den Einschatzungen aus dem Experteninterview tberein.

Tabelle 11: Annahmen zum Turbinenstrang fir das Technologieniveau 2050

Parameter Einheit Konservativer Wert Optimistischer Wert
T4 K 1642 1671
Nis,HPT % 90,9 93,1
Nis,LPT % 94,0 95,1
Meootrel % 18,0 18,0
PLCirp - 0,992 0,997
PLCrgc - 0,993 0,996

Ahnlich wie beim Ubergangskanal zwischen Booster und Hochdruckverdichter wurde
auch bei den Ubergangskanalen zwischen Hochdruckturbine und Niederdruckturbine
sowie zwischen Niederdruckturbine und Schubdise eine aggressive Bauweise mit
integralem Design zwischen der Niederdruckturbine und den Kanalen angenommen
[30]. Auf diese Weise werden zwar nicht die Druckverluste in den Kanalen minimiert,
aber es konnen das Triebwerksgewicht und die Triebwerkslange reduziert werden.
Wie beim Verdichter wurden die angenommenen Werte fur die Druckverluste an Hand

der GréRRenordnung in [26] und [27] gewahlt.

50



4.2.4 Brennkammer

Auch wenn das Design der Brennkammer einen grof3en Einfluss auf die Emissionen
eines Triebwerks, auf das Stromungsprofil und die Temperaturverteilung am Eintritt
der Hochdruckturbine sowie auf den allgemeinen Aufbau des Triebwerks hat, wird die
Brennkammer gemafd dem Black-Box Prinzip in Performancerechnungen mit GTlab
nur durch den Heizwert des Kraftstoffs, den Ausbrenngrad und der Druckverlust

beschrieben.

Bei der Auslegung der Triebwerksmodelle wurde angenommen, dass weiterhin
Kerosin oder ein Kraftstoff eingesetzt wird, der dieselben Spezifikationen wie Kerosin
erflllt. Aus diesem Grund wurde in den Performancemodellen der Standartheizwert

von GTlab verwendet.

Aus dem Experteninterview ist hervor gegangen, dass der Ausbrenngrad bereits im
Bereich von 99,95% liegt und keine weitere Verbesserung zu erwarten ist. Weiterhin
wurde ausgehend aus dem Interview der Druckverlust mit vier Prozent angenommen.
Dieser teilt sich auf in einen Druckverlust von etwa einem Prozent in dem der
Brennkammer vorgeschalteten Diffusor und etwa drei Prozent Druckverlust, der
innerhalb der Brennkammer anfallt, um die notige Energie zur Zerstaubung des
Brennstoffes und die Mischung mit der Luft zu liefern.

Tabelle 12: Annahmen zur Brennkammer fur das Technologieniveau 2050

Parameter Einheit Konservativer Wert Optimistischer Wert
NBk % 99,95 99,95
Hy,r MJ]/kg 43,43 43,43
(Ap/p) K % 4,0 4,0

4.3 Entwicklungspotenzial auf Triebwerksebene

4.3.1 Analyse der Spannweiten in den Annahmen

Die oben erlauterten konservativen und optimistischen Annahmen fur das
Technologieniveau des Jahres 2050 wurden in die beiden Triebwerksmodelle
eingebaut. Die Performancekennzahlen, die sich aus den Modellen fir den Cruise
Betriebspunkt ergeben haben, sind in Tabelle 13 aufgelistet. Eine ausfihrliche
Auflistung der Performancedaten des Cruise Designpunkts sowie der Off-
Designpunkte Maximum-Take-Off-Thrust und Top-of-Climb ist in Anhang E und F zu

finden.
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Aus Tabelle 13 wird deutlich, dass die unterschiedlichen Annahmen in den beiden
Modellen zu deutlichen Abweichungen in den Performancekennzahlen fiihren. Zum
Beispiel ist der schubspezifische Verbrauch in dem Modell mit den optimistischen
Annahmen um 1,27 g/kNs geringer, was einer Verbesserung von 9,48% gegenuber
dem konservativen Modell entspricht.

Tabelle 13: Performancekennzahlen der Triebwerksmodelle des Technologieniveaus 2050

Parameter | Einheit | Konservatives Modell | Optimistisches Modell | Differenz
Nrh % 47,91 51,29 3,39
Nprop % 82,75 85,38 2,63
NTotal % 39,64 43,80 4,15
SFC g/kNs 13,44 12,17 —1,27

Um zu untersuchen, bei welchen Designparametern die unterschiedlichen Annahmen
zu den grof3ten Unterschieden in der Performance flihren, wurde eine Analyse nach
der Morris Methode durchgefuhrt. Alle Variablen, die in den beiden Modellen
unterschiedlich Werte haben, wurden untersucht. Die Werte der beiden Modelle
wurden in der Morris Methode als Intervallgrenzen fur die jeweiligen Variablen
verwendet. Durch die Morris Methode konnte fur jede Variable der Einfluss auf den
spezifischen Verbrauch bestimmt werden, den die Anderung dieser Variablen vom
Wert des konservativen auf den Wert des optimistischen Modells hat. Der so
bestimmte Einfluss wurde auf die Differenz des spezifischen Verbrauchs zwischen den
beiden Modellen von 1,27 g/kNs bezogen, um den Anteil zu ermitteln, den die
jeweiligen Variablen an dieser Differenz haben. Diese Anteile sind in Abbildung 17

dargestellt.

Die Auswertung der Morris Methode in Abbildung 17 zeigt, dass die unterschiedlichen
Annahmen fur das Bypassverhaltnis in den beiden Modellen mit 21,7% den grof3ten
Anteil an der Differenz der spezifischen Verbrauchen der beiden Modelle hat. Diese
Erkenntnis deckt sich mit denen aus Kapitel 3.4. Dort wurde festgestellt, dass der
spezifische Verbrauch eines Turbofans sehr sensibel auf Anderungen des
Bypassverhaltnisses reagiert. Die hohe Sensitivitat verbunden mit der grof3en
Spannweite zwischen den Annahmen flr das Bypassverhaltnis fihrt zu grol3en

Unterschieden in der Performance.
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Abbildung 17: Anteile der Designparameter an dem Performanceunterschied zwischen dem
konservativem und dem optimistischen Modell

Die einzige Variable, bei der eine Anderung vom Wert des konservativen Modells auf
den Wert des optimistischen Modells einen negativen Einfluss auf den spezifischen
Verbrauch hat, ist das Druckverhéltnis im inneren Bereich des Fans. Dass der
optimistische Wert zu einer schlechteren Performance als der konservative Wert fuhrt,
widerspricht bei der ersten Betrachtung der Pramisse, dass die Annahmen im
optimistischen Modell die Verbesserungsmoglichkeiten hoher einschatzen und somit
zu einer besseren Performance fuhren sollten. Dieser augenscheinliche Widerspruch
ist damit zu erklaren, dass der Wert des Druckverhéltnisses im inneren Bereich des
Fans an das Fandruckverhéltnis im &uf3eren Bereich des Fans gekoppelt ist. Da das
optimale Fandruckverhéltnis im &ufReren Bereich des Fans mit steigendem
Bypassverhdltnis sinkt, wie in Kapitel 3.2 gezeigt wurde, fiihrt das hohere
Bypassverhéltnis im optimistischen Modell gegenliber dem konservativen Modell zu
einem kleineren Druckverhéltnis im inneren Bereich des Fans. Das kleiner werdende
Druckverhéltnis im inneren des Fans wirkt sich wiederrum negativ auf das
Gesamtdruckverhéltnis aus, was den negativen Einfluss auf die

Triebwerksperformance erklart.

Nach dem Bypassverhdaltnis haben die unterschiedlichen Annahmen fir den

Druckverlustkoeffizienten des Bypasskanals und fur die Wirkungsgrade der
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Hochdruckturbine, des Hochdruckverdichters und der Niederdruckturbine die
nachsthochsten Anteile an der Differenz zwischen den spezifischen Verbrauchen der
beiden Modelle. Der groRe Anteil des Druckverlustkoeffizienten des Bypasskanals
trotz der relativ kleinen Abweichung in den Annahmen wird durch die hohe Sensitivitat
des spezifischen Verbrauchs gegeniber dem Druckverlustkoeffizient des
Bypasskanals erklart, die in Kapitel 3.4 festgestellt wurde. Die hohen Anteile der
Wirkungsgrade  des  Hochdruckverdichters, der  Hochdruckturbine, der
Niederdruckturbine und auch des auf3eren Bereichs des Fans an den Unterschieden
in der Performance der Modelle lassen sich durch die groRe Spannweite der
Annahmen verbunden mit den hohen Leistungen der Komponenten erklaren. Auf
Grund der geringen Leistung des inneren Bereichs des Fans und des Boosters haben
die Unterschiede in Annahmen fur deren Wirkungsgrade nur relativ geringe Einfliisse

auf die Performance.

Da das Gesamtdruckverhaltnis in der Morris Methode nicht als Inputgréf3e verwendet
wurde, kann sein Einfluss auf den spezifischen Verbrauch nicht direkt wiedergegeben
werden. Die Anderung des Gesamtdruckverhaltnisses kann aber durch die
Anderungen der InputgroRBen der Druckverhaltnisse im Inneren des Fans, des
Boosters und des Hochdruckverdichters sowie der Druckverlustkoeffizienten des
Einlass und des Verdichterzwischenkanals ausgedriickt werden. Fasst man die
Einflisse dieser InputgroBen zusammen, haben die unterschiedlichen
Gesamtdruckverhéltnisse in den beiden Modellen einen Anteil von 17,1% an der

Differenz des spezifischen Verbrauchs.

Die Morris Methode schreibt der hoheren Turbineneintrittstemperatur im
optimistischen Modell gegenliber dem konservativen Modell nur einen relativ geringen
Anteil an der Verbesserung des spezifischen Verbrauchs zu. Dieser geringe Antell
lasst die Vermutung zu, dass der Wert der Turbineneintrittstemperatur nur einen
geringen Einfluss auf die Performance hat. Dass diese Vermutung nicht zutrifft, zeigen
die Ergebnisse der Studie in Kapitel 3.2.2. Fir jedes Gesamtdruckverhaltnis gibt es
eine optimale Turbineneintrittstemperatur und weicht die Turbineneintrittstemperatur
unter sonst konstanten Bedingungen von dieser optimalen Temperatur ab,
verschlechtert sich der Verbrauch deutlich. Dass die Morris Methode nur einen
geringen  Einfluss  feststellt, liegt daran, dass der Einfluss der

Turbineneintrittstemperatur auf den Verbrauch nicht monoton ist und eine Erhéhung
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der Temperatur unter gewissen Umstanden zu einer Verschlechterung des

Verbrauchs fuhren kann, wie in Kapitel 2.4 beschrieben ist.

Bei den ubrigen Variablen haben die Unterschiede in den Annahmen der Modelle nur
einen relativ geringen Anteil an der Differenz der spezifischen Verbrauche zwischen
den beiden Modellen.

Die Analyse hat gezeigt, dass die unterschiedlichen Annahmen, die fur das
Technologieniveau des Jahres 2050 getroffen werden, zum Teil einen sehr hohen
Einfluss auf die Ergebnisse der Triebwerksmodelle haben. Besonders betroffen davon
ist einerseits das Bypassverhaltnis, da bei diesem Designparameter eine hohe
Sensitivitat der Performance mit einer groBen Spannweite der Annahmen
zusammenkommt. Die unterschiedlichen Gesamtdruckverhaltnisse in den beiden
Modellen haben ebenfalls einen grof3en Einfluss auf den spezifischen Verbrauch, da
sich hier die Einflisse durch unterschiedliche Annahmen von mehreren
Designparametern addieren. Trotz der relativ geringen Unterschiede in den Annahmen
fur den Druckverlustkoeffizienten des Bypasskanals haben diese Unterschiede auf
Grund der sehr hohen Sensitivitdt einen grof3en Einfluss auf den Verbrauch der
Triebwerksmodelle.

4.3.2 Analyse des Entwicklungspotenzials konventioneller Turbofans

Mit Hilfe eines Vergleichs der beiden Triebwerksmodelle des Technologniveaus des
Jahrs 2050 mit dem Modell des PW1100G-JM sollen die Entwicklungspotenziale des
konventionellen Turbofans abgeschatzt werden.

Ein einfacher Vergleich der Performancedaten der drei Modelle in Tabelle 14 zeigt fur
das optimistische Modell eine Verbesserung des spezifischen Verbrauchs gegeniber
dem Modell des PW1100G-JM von 10,54%. Fur das konventionelle Modell ergibt sich
nur eine relativ geringe Verbesserung von 1,17%. Bei dem Vergleich der Modelle muss
aber darauf hingewiesen werden, dass dem Modell des PW1100G-JM an zwei Stellen
andere Modellierungsannahmen als den Modellen des Technologieniveau 2050
zugrunde liegen. Zum einen wurden in dem Modell des PW1100G-JM verlustfreie
Dusen angenommen, wohingegen bei den Modellen des Technologieniveau 2050 die
Schubdiisen mit Verlusten behaftet sind. Zum anderen wird in dem Modell des
PW1100G-JM keine Wellenleistung zum Betrieb von Hilfsaggregaten abgezweigt. Im
Gegensatz dazu wird in den Modellen des Technologieniveaus 2050 eine

Leistungsabfuhr von 250 kW an der Hochdruckwelle vorgesehen.
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Tabelle 14: Vergleich der Modelle des Technologieniveaus 2050 mit dem PW1100G-JM Modell

PW1100G-JM | Konservatives | Optimistisches
Parameter Einheit Modell Modell Modell
g
SFC NS 13,60 13,44 12,17
ASFC % - -1,17 —10,54

Zur naheren Analyse der Entwicklungspotenziale wurden die Unterschiede zwischen
dem Modell des PW1100G-JM und den beiden Triebwerksmodellen des
Technologieniveaus 2050 mit zwei Durchgangen der Morris Methode untersucht. Ziel
dieser Analysen war einerseits die Entwicklungspotenziale der einzelnen
Komponenten qualifizieren zu kdnnen. Andererseits sollten Griinde gesucht werden,
warum das konservative Modell trotz einer Erh6hung des Bypassverhaltnisses von
12,54 auf 16,5 und einer Erh6hung des Gesamtdruckverhaltnisses von 38,57 auf 47,40
nur zu einer Verbesserung des spezifischen Verbrauchs von 1,17% fuhrt. Bei diesen
Analysen wurde erneut das Fandruckverhaltnis Gber den Zusammenhang in Gleichung
2.16 eingestellt, weswegen es nicht als Inputvariable aufgefihrt ist. Die Kihlluft wurde
simuliert, indem die gesamte relative Kuhlluftmenge als Inputvariable verwendet
wurde. Die Aufteilung der Kiuhlluftmengen auf die einzelnen Strange wurde Uber den
Wert der gesamten Kuhlluftmenge linear interpoliert.

Die Ergebnisse aus den beiden Durchgéngen der Morris Methode sind in Abbildung
18 dargestellt. Fur die Auswertung wurde fir jede Variable die Differenz des
spezifischen Verbrauchs, die durch die Anderung des Wertes dieser Variable bei dem
Ubergang vom Modell des PW1100G-JM auf das jeweilige Modell des
Technologieniveaus 2050 hervorgerufen wurde, auf den spezifischen Verbrauch des
PW1100G-JM bezogen. Die blauen Saulen in der Abbildung zeigen die Ergebnisse
des Morris Screenings von dem Modell des PW1100G-JM mit dem konservativen
Modell und die roten Saulen die Ergebnisse des Morris Screenings vom Modell des
PW1100G-JM mit dem optimistischen Modell.

Bei den zwei Durchgangen der Morris Methode weichen die Summen aller
berechneten Einzeleinflisse der Designparameter auf den spezifischen Verbrauch
geringfugig von den Differenzen der spezifischen Verbrduche zwischen dem Modell
des PW1100G-JM und den Modellen des Technologieniveaus 2050 ab. Die
Ergebnisse aus den beiden Morris Screenings kdonnen also nicht fir eine exakte
guantitative Beschreibung der Einzeleinflisse der Variablen verwendet werden. Flr
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einen qualitativen Vergleich zwischen den Einzeleinflissen reicht die Genauigkeit der
beiden Durchgédnge der Morris Methode aber aus. Die Ungenauigkeiten der Morris
Methode sind der hohen Anzahl der Variablen und der zum Teil sehr groR3en
Intervallgro3en einiger Variablen geschuldet. Durch eine hohe Anzahl an Trajektorien
verbunden mit vielen Levels kann die die Genauigkeit der Morris Methode verbessert

werden. Durch die Rechenzeit wird die Anzahl der Trajektorien aber begrenzt.

4
3
=
2 85
—
o 3
e —
— 3
XR1 o
s = 3 RS o
= 1 Ny o~
= 5 o 8| =2 =g |3 38
I =) o | oo
0 | . J[ o .
3 " L ImEl
g 25 3 53| 2o
= e P | mm < m g Fm
S | on SN 1 3 s
= g = ' D m T '
w) ['a] I~
[=] (=] Co
3 e | 3 | = Sias
g Mo Ll - -
= — ] '
[ ]
7 3 8 ©
o : o -
<] 2 o b
-3
B Konservatives Modell
-4
M Optimistisches Modell
<+ -4 . B =] o Y " %) B B a a, - 2z Q 5] B I a
& o« ¢ ¢ x ¢ F P o5 &5 3 0B T K ¢ § & B & § 2
SECE L T D - T SO S B N T N~ B R
2 3 = B & S 5
= & f & = 0F g & 2 = & a a3 S
= s = &
= 2

Abbildung 18: Anteile der Designparameter an dem Performanceunterschieden zwischen dem
Modell des PW1100G-JM und dem konservativen und optimistischen Modell

Fur beide Durchgange der Morris Methode zeigen die Ergebnisse in Abbildung 18 die
grol3ten Einsparungen im spezifischen Verbrauch bei dem Bypassverhaltnis. Andere
Designparameter, die in beiden Durchgangen ein groRes Verbesserungspotenzial fur
den spezifischen Verbrauch zeigen, sind die Druckverhaltnisse des Boosters und des
Hochdruckverdichters, die Wirkungsgrade des auf3eren Bereichs des Fans und der

Hochdruckturbine sowie der mechanische Wirkungsgrad der Niederdruckwelle.

Die grofRen Einflisse des Bypassverhaltnisses sowie der Druckverhaltnisse und
Wirkungsgrade der Turbokomponenten sind durch die deutlichen Verbesserungen zu
erklaren, die fur diese Parameter angenommen wurden, wobei die Druckerh6hungen
im Booster und im Hochdruckverdichter die Erhdhung des Gesamtdruckverhaltnis
wiederspiegeln. Dass die Wirkungsgrade des inneren Bereichs des Fans und des
Boosters nur deutlich geringere Anteile an der Performanceverbesserung haben,

obwohl fur sie &hnliche Verbesserungen wie fiur die Wirkungsgrade des aul3eren
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Bereichs des Fans und der Hochdruckturbine angenommen wurden, ist der geringeren
Sensitivitat geschuldet, die in Kapitel 3.4 flr diese Parameter ermittelt wurde und mit

der verhaltnismalig geringer Leistung dieser Komponenten zu erklaren ist.

Die ermittelte hohe Verbrauchseinsparung durch eine Verbesserung des
mechanischen Wirkungsgrades lasst sich durch den grof3en Unterschied zwischen der
relativ tiefen Annahme des Wirkungsgrades in dem Modell des PW1100G-JM von 98%
und den Annahmen in den Modellen des Technologieniveaus 2050 zurlckfihren. Da
in GTlab der Getriebewirkungsgrad als Teil des mechanischen Wirkungsgrades der
Niederdruckwelle betrachtet wird und da im Modell des PW1100G-JM der
mechanische Wirkungsgrad der Hochdruckwelle mit 99,5% deutlich hoéher
angenommen wird, resultiert die relative niedrige Annahme des mechanischen
Wirkungsgrades der Niederdruckwelle vermutlich aus einem niedrig angenommenen
Getriebewirkungsgrad. Aus diesem Grund spiegelt die hohe Verbrauchseinsparung,
die fur den mechanischen Wirkungsgrad der Niederdruckwelle ermittelt wurde,

wahrscheinlich eine Verbesserung im Getriebewirkungsgrad wieder.

Auffallig an den Ergebnissen fur das Morris Screening vom Modell des PW1100G-JM
mit dem konservativen Modell ist, dass die Wirkungsgrade des Hochdruckverdichters
und der Niederdruckturbine im Modell des PW1100G-JM hdoher als im konservativen
Modell des Technologieniveaus 2050 sind und deswegen negativen Einflisse auf den
spezifischen Verbrauch haben. Das konnte einerseits darauf hinweisen, dass die
Wirkungsgrade im konservativen Modell zu tief angenommen wurden. Da aber auch
das optimistische Modell nur relativ kleine Verbesserungen des spezifischen
Verbrauchs fur diese Wirkungsgrade zeigt, ist eine andere mdgliche Interpretation der
Ergebnisse von den beiden Durchgadngen der Morris Methode, dass fur diese
Wirkungsgrade nur noch wenig Verbesserungspotenzial vorhanden ist und dass
kleinere Schaufelhbhen und héhere Belastungen in Zukunft sogar zu Wirkungsgraden

unterhalb des heutigen Niveaus fuhren kdonnten.

Die Abbildung 18 zeigt weiterhin fur beide Durchgange des Morris Screenings negative
Einflisse auf den spezifischen Verbrauch durch die Druckverlustkoeffizienten der
Verbindungskanale zwischen den Verdichtern und zwischen den Turbinen sowie des
Austrittskanal aus der Niederdruckturbine. Das liegt daran, dass auf Grund von
aggressiveren Bauweisen dieser Komponente die Druckverluste steigen, dafir aber

das Triebwerksgewicht und die Triebwerkslange reduziert werden kénnen. Da die
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negativen Einflisse durch die hoheren Druckverluste verhaltnismaldig gering sind,

scheint diese Vorgehensweise sinnvoll.

Fur das Druckverhdltnis im inneren des Fans und fiir den Druckverlustkoeffizienten
des Bypasskanals wurden ebenfalls in mindestens einem Durchgang des Morris
Screening negative Einflusse festgestellt. Die Erlauterungen dafur sind analog zu den

Erlauterungen im vorherigen Kapitel.

Die Ergebnisse der beiden Durchgange der Morris Methode zeigen weiterhin, dass die
unterschiedlichen Annahmen fur die Schubdisen und die Leistungsabfuhr, die am
Anfang des Kapitels erlautert wurden, erheblichen Einfluss auf die Performance
haben. Die Leistungsabfuhr an der Hochdruckwelle und die Verluste an der
Bypassdise haben sowohl beim konservativen als auch beim optimistischen Modell
die starksten negativen Einflusse auf die Performanceverbesserung gegentiber dem
Modell des PW1100G-JM.

Der hohen Leistungsabfuhr an der Hochdruckwelle in den Modellen des
Technologieniveaus 2050 liegt die Annahme zugrunde, dass der Bedarf an
elektrischer Leistung zukinftiger Flugzeuge deutlich hoher als bei heutigen
Flugzeugen ist und dass der Grol3teil dieser Leistung durch Generatoren geliefert wird,
die von den Triebwerken angetrieben werden. Wirde stattdessen angenommen, dass
die Leistung anderweitig, zum Beispiel von Batterien gestellt wird, fallt der negative
Einfluss auf die Performance weg und der Vergleich mit dem Modell des PW1100G-
JM ware weniger verzerrt. Durch die unterschiedlichen Annahmen in den
Triebwerksmodellen konnte jedoch der gro3e Einfluss der Leistungsabfuhr auf die

Performance gezeigt werden.

Die hoheren Verluste in der Bypassdise in den Modellen des Technologieniveaus
2050 gegenuber dem Modell des PW1100G-JM konnten auf Grund zusatzlicher
Verluste durch die flachenvariable Bauweise oder durch die grél3eren geometrischen
Abmessungen begriindet sein. Da in den Modellen des Technologieniveaus 2050 fur
die Duse des Kerntriebwerks nur kleine Verluste angenommen werden und da der
Anteil des Schubs dieser Diise am Gesamtschub gering ist, haben diese Verluste nur

einen minimalen Einfluss auf die Performance.

Werden die negativen Einflisse auf die Triebwerksperformance nicht beriicksichtigt,
die durch die Annahmen einer Leistungsabfuhr an der Hochdruckwelle und die

Annahme nicht idealer Schubdisen verursacht werden, ergeben sich ausgehend vom
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Modell des PW1100G-JM Verbrauchseinsparungen bis zum Technologieniveau 2050
von 6,08% flr das konservative Modell und 15,51% fiir das optimistische Modell. Unter
Beachtung der physikalischen Erklarungen fur die verschiedenen Annahmen bei der
Modellierung und der leichten Ungenauigkeiten bei den Ergebnissen der Morris
Methode erscheinen 5% und 15% als sinnvolle Abschatzungen fur die Spannweite der

zukUnftig moglichen Kraftstoffeinsparungen.

Die durchgefuihrten Analysen haben ergeben, dass fir Turbofans der Schubklasse fir
Schmalrumpfflugzeuge, fur die in den nachsten 20 Jahren ein Anteil von Uber 70% an
allen ausgelieferten Flugzeugen prognostiziert wird [31], bei weiterer evolutionarer
Verbesserung der Komponententechnologien bis zum Jahr 2050 mit hoher
Wahrscheinlichkeit von weiteren Kraftstoffeinsparungen von 5% ausgegangen werden
kann. Auf der anderen Seite erscheinen weitere Kraftstoffeinsparungen durch
evolutionare Verbesserungen von mehr als 15% nicht sehr wahrscheinlich. Die grol3e
Spannweite dieser Abschatzung ergibt sich vor allem aus Unsicherheiten bei den
Annahmen des Bypassverhaltnisses, des Gesamtdruckverhaltnisses und auch des
Druckverlust im Bypasskanal. Im Mittel scheint eine Verbesserung des spezifischen
Verbrauchs von 10% als ein sinnvoller Schatzwert fir das Entwicklungspotenzial fur
eine  evolutiondre  Verbesserung  konventioneller  Turbofans  bis  zum
Technologieniveau 2050. Den grof3ten Anteil an diesem Verbesserungspotenzial hat
eine weitere Erh6hung des Bypassverhéltnisses, gefolgt von einer Erh6hung des
Gesamtdruckverhaltnisses, der Wirkungsgrade im auf3eren Bereich des Fans und der

Hochdruckturbine sowie einer Verbesserung des Getriebewirkungsgrades.
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5. Diskussion der evolutionaren Technologien

5.1 Entwicklung der Wirkungsgrade von Turbofans

In den Analysen in Kapitel 4 wurde untersucht, welche Verbesserungen des
schubspezifischen Verbrauchs von Turbofans bis zum Jahr 2050 noch mdglich sind.
Es wurde gezeigt, dass eine Reduzierung des spezifischen Verbrauchs um
mindestens 5% mit einer hohen Wahrscheinlichkeit erreicht werden kann. Von

Einsparungen grol3er als 15% kann allerdings nicht ausgegangen werden.

Als Kennzahl fur die Performance eines Turbofans wurde in diesen Analysen wie auch
in den Untersuchungen in Kapitel 3 der schubspezifische Verbrauch verwendet. Das
hat den Vorteil, dass dadurch die Auswirkungen auf die Triebwerksperformance durch
eine einzelne Kennzahl dargestellt werden kénnen. Weiterhin ist der spezifische
Verbrauch bei Vernachlassigung von Installationseffekten ein direktes Malf3 fir den
Kraftstoffverbrauch und damit auch fir die CO2-Emissionen in dem untersuchten
Betriebspunkt. Bei einem konstanten Heizwert des Kraftstoffs kann der spezifische
Verbrauch Uber die Fluggeschwindigkeit in den Gesamtwirkungsgrad umgerechnet
werden. Im Gegensatz dazu ermoglicht eine Teilung des Gesamtwirkungsgrades in
den thermischen Wirkungsgrad und dem Vortriebswirkungsgrade Aussagen dartber,
welchen Anteil der Gasturbinenprozess und welchen Anteil die Vortriebsgenerierung

an einer Veranderung der Triebwerksperformance haben.

Um einen Eindruck tber die Entwicklung dieser Wirkungsgrade in den letzten 25
Jahren sowie tUber mégliche Veranderungen in den nachsten 30 Jahren zu erhalten,
sind in Abbildung 19 die thermischen Wirkungsgrade der in dieser Arbeit untersuchten
Triebwerksmodelle dber ihren Vortriebswirkungsgrad aufgetragen. Neben den
Modellen des V2500-A5 und des PW1100G-JM, die von der Abteilung Triebwerk des
Instituts flr Antriebstechnik am DLR zur Verfligung gestellt wurden, und den beiden
Triebwerksmodellen, die im Rahmen dieser Arbeit fir das Technologieniveau 2050
erstellt wurden und in Kapitel 4 erlautert werden, sind auch die Triebwerksmodelle
aufgetragen, die in [26] und [27] fir das Technologieniveau 2050 diskutiert werden und
im Rahmen dieser Arbeit in GTlab nachgebildet wurden. Bis auf das Modell nach [27]
sind alle Triebwerksmodelle fur die Schubklasse der Airbus A320 Familie ausgelegt.
Das Modell nach [27] wurde fur die etwas grol3ere Schubklasse des Airbus A330

entwickelt. In allen Modellen fiir das Technologieniveau 2050 werden im Gegensatz
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zu den Modellen des V2500-A5 und des PW1100G-JM eine Leistungsabfuhr an der

Hochdruckwelle sowie verlustbehaftete Disen angenommen.
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Abbildung 19: Entwicklung des thermischen Wirkungsgrades und des
Vortriebswirkungsgrades

Aus dem Vergleich der Modelle des V2500-A5 und des PW1100G-JM in Abbildung 19
wird deutlich, dass sich die Performanceverbesserung von Turbofans in den letzten 25
Jahren hauptséachlich in einer Erhdhung des Vortriebswirkungsgrades (+9,7%) und nur
im geringeren Mal3e in einer Erh6hung des thermischen Wirkungsgrad (+2,1%)
wiederspiegelt. Bei der zuklnftigen Entwicklung der Turbofans andert sich dieser
Trend. So steigt im konservativen Modell, im optimistischen Modell und im Modell nach
[26] der thermische Wirkungsgrad gegentiber dem Modell des PW1100G-JM im etwas
groReren Male als der Vortriebswirkungsgrad, der thermische Wirkungsgrad

zwischen 0,4% und 3,8% und der Vortriebswirkungsgrad zwischen 0,3% und 3,0%.

Das Modell nach [27] weicht von diesem Trend ab. Gegentiber dem PW1100G-JM hat
es einen deutlich besseren thermischen Wirkungsgrad (+6,2%), daflir aber auch einen
etwas schlechteren Vortriebswirkungsgrad (-0,7%). Ein moglicher Grund fur diese
Abweichung gegenuber den anderen Triebwerksmodellen des Technologieniveaus
2050 ist, dass dieses Modell fur eine héhere Schubklasse ausgelegt ist, was zu einem
grolBeren Triebwerksmassenstrom filhrt. Das hat einerseits zur Folge, dass das
Bypassverhaltnis starker begrenzt ist, um zu verhindern, dass das Triebwerk auf

Grund zu grof3er Fandurchmesser nicht mehr unter den Fligeln installiert werden
62



kann. Andererseits kann durch den héheren Triebwerksmassenstrom und der damit
verbundenen gréReren radialen Ausdehnung des Kerntriebwerks ein héheres
Gesamtdruckverhaltnis erreicht werden, ohne dass die Spaltverluste in den
Turbokomponenten durch kleiner werdende Schaufelh6hen zu grof3 werden. Dass in
dem Modell gekihlte Kuhlluft angenommen wird, wirkt sich zusatzlich positiv auf den

thermischen Wirkungsgrad aus.

Aus der Spannweite, die sich in Abbildung 19 fir die Gesamtwirkungsgrade der
Triebwerksmodelle des Technologieniveaus 2050 ergibt, kann weiterhin abgeleitet
werden, dass Turbofans im Jahr 2050 mit hoher Wahrscheinlichkeit
Gesamtwirkungsgrade  Uber 40%  erreichen werden. Zwar liegt der
Gesamtwirkungsgrad des konservativen Modells knapp unter 40%. Da aber in diesem
Triebwerksmodell fur alle Designparameter Werte angenommen werden, die am
unteren Ende der Schatzungen fur das Jahr 2050 liegen, ist ein tatsachlich
erreichbarer héherer Gesamtwirkungsgrad nicht unwahrscheinlich. Auf der anderen
Seite scheint die Obergrenze des Gesamtwirkungsgrades fur konventionelle

Turbofans um 45% zu liegen.

In Abbildung 19 sind weiterhin auch eine Reihe hypothetischer Triebwerksmodelle
eingetragen, mit denen ausgehend vom optimistischen Modell quantifiziert werden
soll, welche weiteren Performanceverbesserungen durch Reduzierung von Verlusten
theoretisch erzielt werden konnen. Hierbei werden die Druckverluste in den
Stromungskanélen, die Verluste in den Turbokomponenten sowie die Verluste durch
Kahlluft betrachtet. Weiterhin wurden auch die Verluste durch die unterschiedlichen
Modellierungsannahmen zwischen dem Modell des PW1100G-JM und den Modellen
fur das Technologieniveau 2050 untersucht, die im Kapitel 4.3.2 naher erlautert
wurden. In dieser Untersuchung werden keine real umsetzbaren Triebwerke sondern
hypothetische Modelle betrachtet, bei denen die Verluste zum Teil vollstandig

eliminiert wurden.

In allen hypothetischen Modellen wurde das Fandruckverhaltnis Uber die Beziehung in
Gleichung 2.16 angepasst und die optimale Turbineneintrittstemperatur eingestellt. Da
das Druckverhéltnis im Inneren des Fans an das Fandruckverhaltnis gekoppelt wurde,
die Druckverhaltnisse von Booster und Hochdruckverdichter aber konstant gehalten
wurden, ist das Gesamtdruckverhaltnis in einigen dieser Modelle kleiner als im

Ausgangsmodell der Untersuchung, dem optimistischen Modell fir das
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Technologieniveau 2050. Das Bypassverhéltnis wurde bei 24 konstant gehalten. Die
Annahmen fur die hypothetischen Modelle sowie deren Fandruckverhéltnisse,
Gesamtdruckverhaltnisse, Turbineneintrittstemperaturen und Gesamtwirkungsgrade
sind in Tabelle 15 zusammengefasst. Eine ausfuhrlichere Auflistung der
Leistungsdaten der hypothetischen Triebwerksmodelle ist in Anhang G hinterlegt.

Tabelle 15: Hypothetische Triebwerksmodelle

Optimistisches Hypothetisches Modell
Parameter | Einheit Modell 1 2 3A 3B 4A 4B
Pex up 147%4 —250 0 0 0 0 0 0
CFGroggtes — <1 1 1 1 1 1 1
PLCpyces — <1 <1 1 1 1 1 1
ANpot,Turbo % Bezug 0 0 +2 +2 +4 +4
Meoolrel % 18 18 18 18 0 18 0
FPR - 1,29 1,30 | 1,30 | 1,24 1,23 1,21 1,17
OPR - 55,42 55,9 | 56,7 | 54,2 53,7 53,0 51,0
T4 K 1671 1671 | 1672 | 1495 | 1332 | 1360 | 1163
NTotal % 43,80 46,4 | 482 | 50,3 | 52,3 | 54,1 | 55,7

Im ersten hypothetischen Modell (1) wurde das optimistische Modell dahingehend
abgeéndert, dass keine Verluste in den Schubdisen und keine Leistungsabfuhr an der
Hochdruckwelle angenommen werden. Dadurch ist der thermische Wirkungsgrad
gegentber dem optimistischen Modell um 2,1% und der Vortriebswirkungsgrad um
1,45% gestiegen. Da die Verluste in Duiusen keinen Einfluss auf den
Gasturbinenkreislauf haben, wird die Erh6hung des thermischen Wirkungsgrades nur
durch die Eliminierung der Leistungsabfuhr an der Hochdruckwelle erreicht. Auf der
anderen Seite beeinflusst das Wegfallen der Leistungsabfuhr zwar die ideale
Strahlgeschwindigkeit an der Kerntriebwerksdise und somit auch die
Vortriebsgenerierung, die Verbesserung des Vortriebswirkungsgrades ist aber
hauptséachlich der Eliminierung der Disenverluste geschuldet.

Ausgehend von dem hypothetischen Modell 1 wurden im zweiten hypothetischen
Modell (2) zusatzlich die Druckverluste in den Stromungskandalen eliminiert. Das fuhrt
zu einer weiteren Erhdhung des Gesamtwirkungsgrades um 1,8%. Auf Grund der
hohen Sensitivitat der Triebwerksperformance gegenuber den Druckverlusten im
Bypasskanal, die in Kapitel 3.4 ermittelt wurde, hat die Eliminierung dieses
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Druckverlustes wahrscheinlich den grof3ten Anteil an der Performanceverbesserung.
Der Wegfall der Druckverluste im Einlass und im Zwischenverdichterkanal fuhrt dazu,
dass das Gesamtdruckverhaltnis trotz konstanter Druckverhaltnisse im Fan und in den
Verdichtern ansteigt. Durch die Eliminierung der Druckverluste im Turbinenstrang
steigt der Druck am Eintritt der Kerntriebwerksdise und somit die ideale
Strahlgeschwindigkeit des Heil3gasstroms. Dadurch steigt wiederum bei konstanten
Transmissionswirkungsgrad nach Gleichung 2.16 die optimale, ideale
Strahlgeschwindigkeit der Bypassdiise. Durch den Wegfall der Druckverluste im
Bypasskanal kann diese erhohte Strahlgeschwindigkeit ohne eine Vergrol3erung des
Fandruckverhéltnisses erreicht werden. Die hoheren idealen Strahlgeschwindigkeiten
in den Dusen fuhren dazu, dass der Vortriebswirkungsgrad bei der Eliminierung der
Druckverluste abnimmt und somit die gesamte Performanceverbesserung durch eine

Erhohung des thermischen Wirkungsgrades erreicht wird.

In den hypothetischen Modellen 3A und 4A wurden ausgehend vom Modell 2 die
polytropen Wirkungsgrade aller Turbokomponenten um 2% bzw. 4% erhoht. Das fuhrt
neben einer deutlichen Verbesserung der Triebwerksperformance auch dazu, dass die
optimale Turbineneintrittstemperatur deutlich sinkt. Allerdings sinkt auch das optimale
Fandruckverhéltnis in Bereiche, die technisch erheblich schwieriger umsetzbar sind.
Eine Anhebung des Gesamtdruckverhaltnisses kénnte in Verbindung mit der erhéhten
optimalen Turbineneintrittstemperatur moglicherweise zu einer Steigerung der idealen
Strahlgeschwindigkeit an der Kerntriebwerksduse und analog zur obigen Erlauterung
auch zu einer VergroRerung des optimalen Fandruckverhéltnisses fuhren. Hierbei
mulsste aber entweder das Bypassverhdltnis oder der Triebwerksmassenstrom
reduziert werden, um den Nettoschub des Triebwerks konstant zu halten. Bei der
Reduzierung der Verluste in den Turbokomponenten ist kein einheitlicher Trend

beziglich der Anteile des thermischen und des Vortriebswirkungsgrades zu erkennen.

In den hypothetischen Modellen 3B und 4B wurden ausgehend von den Modellen 3A
und 4A die Verluste durch Kuhlluft eliminiert, wodurch der Gesamtwirkungsgrad um
2% bzw. 1,6% ansteigt. Durch den Wegfall der Kuihlluft nehmen die optimale
Turbineneintrittstemperatur und das optimale Fandruckverhaltnis weiter ab. Wie bei
den Verbesserungen der Komponentenwirkungsgrade lasst sich kein Trend fir die
Performanceverbesserung bezlglich des thermischen Wirkungsgrades und des

Vortriebswirkungsgrades erkennen.
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5.2 Installationseffekte

Da der Fokus dieser Arbeit auf der Modellierung der Thermodynamik von
Flugtriebwerken liegt, wurden in den Analysen der Kapitel 3 und 4 die Bewertung und
der Vergleich von  Triebwerksmodellen mit den thermodynamischen
Beurteilungskriterien durchgefiihrt, die in Kapitel 2.2.3 erlautert wurden. In den meisten
Fallen wurde der schubspezifische Verbrauch im Cruise Betriebspunkt als Kennzahl
fur die Triebwerksperformance verwendet. In diesen thermodynamischen
Modellierungen werden allerdings die Einflisse des Triebwerksgewicht und der
TriebwerksgréRe nicht berticksichtigt. Fur einen vollstandigen Vergleich der Effizienz
zweier Triebwerke miusste stattdessen die Menge des Kraftstoffs ermittelt werden, die
diese Triebwerke auf vergleichbaren Flugmissionen verbrauchen.

Tabelle 16: Trading Faktoren fir SFC und Triebwerksmasse, nach [32]

Trading Faktor

Anderung des Kraftstoffverbrauchs pro Anderung des

o ! 1,2%
spezifischen Verbrauchs um einen Prozent

Anderung des Kraftstoffverbrauchs pro Anderung der

0,
Masse eines Triebwerks um einen Prozent 0,11%

Da Simulationen von Flugmissionen sehr aufwendig sind und zusatzlich zu den Daten
des Triebwerks auch ausfuhrliche Informationen (ber das Flugzeug und die
entsprechende Flugmission benétigt werden, werden die Einflisse des spezifischen
Verbrauchs, des Triebwerksgewichts und der Triebwerksgré3e auf den verbrauchten
Kraftstoff in einer Flugmission oft tUber Trading Faktoren bestimmt. Mit Hilfe von
Trading Faktoren kénnen fiir Anderungen des spezifischen Verbrauchs, des Gewichts
oder der GrofRRe eines Triebwerks die dadurch verursachte Veranderung des
Kraftstoffverbrauchs bestimmt werden. Abhéngig von dem geplanten Einsatz der
Triebwerke gibt es grof3e Unterschiede in den Trading Faktoren. In [32] sind Trading
Faktoren gegeben, deren zugrundeliegende Flugmission zu den in Kapitel 4
entwickelten Triebwerksmodellen passt. Diese Trading Faktoren sind in Tabelle 16
aufgelistet, wobei der Trading Faktor fur das Triebwerksgewicht von einer absoluten

auf eine relative Gewichtsanderung umgerechnet wurde.

Sind die Unterschiede des spezifischen Verbrauchs und des Triebwerksgewichts
zweier Triebwerksmodellen bekannt, kbnnen mit diesen Faktoren die Auswirkungen
auf den Kraftstoffverbrauch abgeschétzt werden. Fir einen Vergleich des PW1100G-

JM mit den Triebwerksmodellen des Technologieniveaus 2050, die in Kapitel 4
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entwickelt wurden, fehlt allerdings eine Abschatzung der Auswirkungen der
zukUnftigen Technologien auf das Triebwerksgewicht. Mit Hilfe der Abschatzung der
Verbesserung des spezifischen Verbrauchs koénnen aber Grenzen fir die
Gewichtszunahme ermittelt werden, so dass sich noch substantielle Verbesserungen
im Kraftstoffverbrauch ergeben. In Abbildung 20 sind die Auswirkungen auf den
Kraftstoffverbrauch durch eine Massenerhdéhung fir verschiedene Annahmen fir die

Verbesserung des spezifischen Verbrauchs aufgetragen.
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Abbildung 20: Einfluss der Massendnderung eines Triebwerks auf dem Kraftstoffverbrauch

Aus der Abbildung wird deutlich, dass bei der Untergrenze der fir das Jahr 2050
ermittelten Verbesserungen des schubspezifischen Verbrauchs von knappen 5% das
Triebwerksgewicht um maximal 10% steigen darf, damit eine Reduzierung des
Kraftstoffverbrauchs um 5% mdglich wird. Sehr optimistische Schatzungen der
Verbesserung des spezifischen Verbrauchs von 15% fuhren selbst bei Zunahmen des
Triebwerksgewichts von 40% zu einer Reduzierung des Kraftstoffverbrauchs tber
10%. Bei einer mittelgrolen Annahme fur die Verbesserung des spezifischen
Verbrauchs um 10% ist eine Reduzierung des Kraftstoffverbrauchs um 10% selbst bei

einer Zunahme des Triebwerksgewichts von knappen 15% maoglich.

67



5.3 Auswirkungen auf Nicht-CO2-Emissionen

Die CO2-Emissionen, die auf einer Flugmission ausgestol3en werden, sind proportional
mit der Menge des verbrannten Kraftstoffs verbunden. Dadurch kann der
schubspezifische Verbrauch auch als ein Mal3stab fur die verursachten COq-
Emissionen in dem untersuchten Betriebspunkt angesehen werden. Zusatzlich zum
CO:2 werden in der Luftfahrt aber auch weitere Emissionen ausgestol3en, die teilweise
gesundheitsschadlich und teilweise klimaschadlich sind. Die gesundheitsschéadlichen
Emissionen sind besonders in Flughafennahe wahrend Start, Taxi und Landung des
Flugzeugs kritisch, weshalb die ICAO fur die Emission von Stickoxiden (NOx),
Kohlenstoffmonooxid (CO), unverbrannten Kohlenwasserstoffen (UHC) und Partikeln
wie zum Beispiel Ruld Grenzwerte vorgibt, die bei der Zertifizierung eines Triebwerks
fur einen standardisierten Zyklus von Landung und Start (LTO) kontrolliert werden.
Hierbei sind die Grenzwerte zur NOx-Produktion im Allgemeinen am schwierigsten
einzuhalten [33]. Da NOx aufRerdem auch einen negativen Einfluss auf den
Klimawandel hat, ist die Reduktion der NOx-Emissionen um 90% bis zum Jahr 2050
eines der Ziele, welches die ACARE in ihrem Flightpath 2050 formuliert hat.

NOx entsteht durch eine Nebenreaktion bei der Kraftstoffverbrennung, die langsamer
als die Hauptreaktion der Verbrennung des Kraftstoffs zu CO2und Wasser ablauft.
Allerdings nimmt die Reaktionskinetik der NOx-Produktion mit steigendem Druck und
besonders mit steigender Temperatur rapide zu. Dadurch ist die Menge des
entstehenden NOx einerseits von den maximalen Driicken und Temperaturen bei der
Verbrennung des Kraftstoffs und andererseits auf Grund der relativ langsamen
Reaktionskinetik von der Verweilzeit des Verbrennungsgemisches bei diesen Driicken
und Temperaturen abhangig [33].

Ein Ansatz, um trotz der steigenden Gesamtdruckverhaltnisse und
Turbineneintrittstemperaturen zur Effizienzsteigerung von Turbofans die NOx-
Emissionen zu begrenzen, ist die Vermeidung von stochiometrischen
Verbrennungsverhaltnissen. Bei einer fetten Verbrennung mit einem Uberschuss an
Kraftstoff und bei einer mageren Verbrennung mit einem Uberschuss an Luft wird ein
Teil der Verbrennungsenergie zur Erwdrmung des Uberschissigen Anteils bendtigt.
Dadurch ist die Flammtemperatur der Verbrennung geringer und die Produktion von
NOx wird reduziert. Allerdings fordern fette Verbrennungsverhéltnisse die Produktion

von Partikeln, CO und UHC [34] und magere Verbrennungsverhaltnisse kénnen
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insbesondere bei Teillastbetrieb zu instabilen Verbrennungen fiihren, die wiederum die
Produktion von CO und UHC férdern. Durch langere Verbrennungsdauern kénnten die
Mengen dieser Emissionen wieder verringert werden. Die langen Verweildauern bei
hohen Temperaturen wirden aber wiederum zu einer vermehrten NOx-Produktion
fuhren. Die Fenster fur schadstoffarme Verbrennung bei halbfetten und halbmageren
Luft-Treibstoffgemischen stellen Kompromisse fiir den Zielkonflikt zur Minimierung der
NOx-Emissionen und zur Minimierung der anderen gesundheitsschadlichen

Emissionen dar.

Fur zuklnftige Turbofans wird einerseits eine weitere Verbesserung der Rich Burn —
Quick Quench — Lean Burn Technologie (RQL) diskutiert, die auch im PW1100G-JM
eingesetzt wird. Dabei wird der Kraftsoff zuerst halbfett verbrannt, um eine stabile
Verbrennung zu gewahrleisten. Anschlie3end wird dem Verbrennungsgemisch viel
Luft beigemischt und die restliche Verbrennung verlauft bei einem Uberschuss an Luft.
Da bei dieser Technologie beim Ubergang von der fetten zur mageren Verbrennung
stéchiometrische Verhaltnisse vorliegen, ist die Geschwindigkeit, in der Luft dem fetten
Verbrennungsgemisch zugemischt wird, ein wichtiger Faktor zur Minimierung der NOx-
Emission. Andere Brennkammertechnologien, die fur zukinftige Turbofans diskutiert
werden, aber noch nicht in den Markt eingefiihrt sind, sind unter anderem die Lean
Direct Injection (LDI) und die Multipoint Lean Direct Injection (MLDI) [34].

Neben dem CO2 und dem NOx haben auch die Emissionen von Wasser und
Schwefeloxide (SOx) eines Turbofans einen negativen Einfluss auf das Klima. Wasser
ist wie COz2 ein Produkt bei der Verbrennung von Kohlenwasserstoffen und ist somit
proportional zum Kraftstoffverbrauch. Die Menge des ausgestol3enen SOx hangt direkt
von der Menge des Schwefels im Kraftstoff ab. In den Spezifikationen der
Flugkraftstoffe sind Grenzwerte fur den enthaltenen Schwefel angegeben. Eine
minimale Menge Schwefel ist aber zur Sicherstellung der Schmierung im Triebwerk
vorgeschrieben. Wird in Zukunft die Schmierfahigkeit eines Triebwerks Uber andere
MalRnahmen gewahrleistet, kdonnen durch schwefelfreie Kraftstoffe die SOx-

Emissionen komplett verhindert werden.
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5.4 Ungenauigkeiten und Grenzen der Modellierung

Der Triebwerksvorentwurf ist ein hochgradig multidisziplinarer Prozess, bei dem die
Anforderungen unterschiedlicher Fachbereiche miteinander verknlpft werden
muissen. Nachdem in einem Vorstudium das Konzept und der Kreisprozess des
Triebwerks festgelegt werden, beginnt die Entwicklung eines Triebwerksvorentwurfs
mit einem ersten Entwurf der Thermodynamik. Darauf aufbauend wird das
Triebwerksmodell durch  weiterfihrende aerodynamische und strukturelle
Untersuchungen immer weiter verfeinert. Dadurch entsteht ein hochiterativer Prozess,
bei dem die Thermodynamik, die Aerodynamik und die Struktur des Triebwerks immer
wieder auf einander abgestimmt werden missen. Durch immer detaillierte

Simulationen sind am Abschluss prézise Beschreibungen aller Komponenten madglich.

Die Triebwerksmodelle, die fur diese Arbeit entwickelt wurden, sind innerhalb dieses
Prozesses auf dem Stand des ersten Entwurfs der Thermodynamik. Bei der
Entwicklung der Modelle wurden die Aerodynamik und die Struktur des Triebwerks nur
durch einfache Kennzahlen der aerodynamischen und mechanischen Belastungen in
den Turbokomponenten des Boosters, des Hochdruckverdichters, der
Hochdruckturbine und der Niederdruckturbine in stationdren Betriebspunkten
betrachtet. Diese Modelle erheben nicht den Anspruch, eines vollstdndigen
Triebwerksvorentwurfs. Sie sollen nur einen Eindruck tber die GroRenordnung der
thermodynamischen Leistungskennzahlen liefern. Auch bei der Untersuchung der
anderen Triebwerksmodelle im Rahmen dieser Arbeit lag der Fokus auf der

Thermodynamik.

Zusatzlich zu diesen Einschrankungen sind die Simulationen mit Hilfe dieser Modelle
wie alle numerischen Simulationen mit Unsicherheiten verbunden. Das liegt daran,
dass bei der mathematischen Modellierung hochkomplexer, realer Systeme wie zum
Beispiel einem Flugtriebwerk Vereinfachungen noétig sind. Je starker diese
Vereinfachungen sind, desto gro3er sind die Ungenauigkeiten in den Ergebnissen der
Simulation. Bei der Simulation der Triebwerksmodelle in dieser Arbeit werden starke
Vereinfachungen angenommen. So werden beispielsweise in den Stationen zwischen
zwei Triebwerksmodulen im Kerntriebwerk die Gasdaten von turbulenten Strémungen
mit komplexen radialen Auspragungen durch einzelne diskrete Werte beschrieben. Da
die Modelle aber nur fur einen ersten Entwurf der Thermodynamik verwendet werden,

sind die Auswirkungen dieser Ungenauigkeiten vernachlassigbar.
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6. Diskussion von revolutionédren Technologien

6.1 Einteilung der revolutionéren Technologien

Alle bisher dargestellten Technologien stellen evolutionare MalRnahmen zur
Verbesserung der Turbofans da. Da diese Verbesserungen aber aller Voraussicht
nach nicht ausreichen werden, um die anspruchsvollen Ziele der ACARE Flightpath
2050 einzuhalten, missen revolutiondre Eingriffe in die Schuberzeugung diskutiert
werden. Diese revolutionaren Eingriffe stellen grof3e Verdnderungen im System
Triebwerk dar und lassen sich grob in drei Kategorien einteilen. Die ersten beiden
Kategorien umfassen MalRRnahmen mit dem Ziel, den Gesamtwirkungsgrad der
Triebwerke zu erhéhen. In der ersten Kategorie soll der thermische Wirkungsgrad
durch eine Veranderung des thermodynamischen Prozesses im Kerntriebwerk
verbessert werden. In der zweiten Kategorie wird versucht, durch revolutionare
Technologien die Schubgenerierung zu Gunsten besserer Vortriebswirkungsgrade zu
verandern. Die MalRnahmen in der dritten Kategorie zielen darauf ab, die Art, wie die
Energie fur die Triebwerke an Bord des Flugzeug gespeichert wird, und die Art, wie
diese Energie in Antriebsleistung umgewandelt wird, zu verandern. Diese Diskussion
soll nur einen groben Uberblick tiber revolutionére Technologien geben und stellt keine

ausfuhrliche Erlauterung aller méglichen Konzepte dar.

6.2 Verdnderung des Gasturbinenprozesses

6.2.1 ZwischenkuUhler und Rekuperator

Eine Mdglichkeit, mit der die Effizienz des Gasturbinenprozesses in Turbofans
verbessert werden kann, ist die Integration von Warmetauschern in das Triebwerk,

wobei zwei unterschiedliche Ansatze verfolgt werden kdnnen.

Der erste Ansatz sieht den Einbau eines Warmetauschers zwischen Booster und
Hochdruckverdichter vor. Mit diesem Zwischenkuhler wird ein Teil der Warme, die
wahrend Verdichtungsprozess entsteht, von dem Heif3gasstrom in den Kaltluftstrom
im Bypasskanal Ubertragen. Dadurch sinkt die Temperatur am Eintritt und folgend
auch am Austritt des Hochdruckverdichters und es konnen hohere
Gesamtdruckverhaltnisse erreicht werden, ohne dass die negativen Einflisse durch
den steigenden Kuhlluftbedarf auf Grund der hei3eren Kihlluft und durch die sinkende

Temperaturdifferenz Gber der Brennkammer Uberhand nehmen. Durch die kéltere
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Temperatur am Eintritt des Hochdruckverdichters sinkt weiterhin die Leistung, die fur
den Antrieb des Verdichters bendtigt wird. Dadurch nimmt die Grol3e der
Hochdruckturbine trotz des gréf3eren Druckverhaltnisses im Hochdruckverdichter
wenn Uberhaupt nur geringfugig zu. Zuletzt wirkt sich die Warmetbertragung aus dem
Heil3- in den Kaltluftstrom auch positiv auf den Transmissionswirkungsgrad aus [35].
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Abbildung 21: Einfluss von Warmetauschern auf die Thermodynamik eines
Gasturbinenprozess im Ts-Diagramm

Der zweite Ansatz sieht vor, die Warme im Abgas der Niederdruckturbine mit einem
Rekuperator zu nutzen, um die Luft vor der Brennkammer vorzuwérmen und somit die
Menge des bendtigten Kraftstoffs zu reduzieren. Da zur Warmeulbertragung die
Temperatur am Austritt des Hochdruckverdichters niedriger als am Austritt der
Niederdruckturbine sein muss, funktioniert dieser Prozess nur bei niedrigen
Gesamtdruckverhaltnissen. Wird der Rekuperator mit einem Zwischenkihler
kombiniert, sind etwas hohere Gesamtdruckverhéltnisse méglich, wodurch sich die
Effizienz des Triebwerks weiter steigern lasst. Aus diesem Grund sehen die meisten
Konzepte mit einem Rekuperator auch einen Zwischenkuhler vor, wobei die
Gesamtdruckverhéltnisse auch bei dieser Kombination unterhalb konventioneller
Turbofans liegen. Wegen des kleinen Gesamtdruckverhaltnisses werden in
Triebwerken mit Rekuperator nur kleine Verdichter und Turbinen bendtigt. Im Ts-
Diagramm in Abbildung 21 sind die Unterschiede zwischen dem konventionellen
Gasturbinenprozess, dem Gasturbinenprozess mit Zwischenkihler und dem

Gasturbinenprozess mit Zwischenkihler und Rekuperator dargestellt.

Um einen sicheren und optimalen Betrieb im Off-Design des Triebwerks

sicherzustellen, werden Triebwerksmodelle mit Warmetauschern haufig mit variablen
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Geometrien ausgefihrt. Wird der kalte Luftstrom des Zwischenkihlers hinter dem
Warmetauscher durch eine separate Duse aus dem Triebwerk geleitet, kann dieser
Massenstrom Uber eine variable Dise geregelt werden. Dadurch lasst sich in jedem
Punkt die optimale Kuhlleistung des Zwischenkihlers einstellen [36]. Um auch im
Cruise-Betriebspunkt eine hohe Temperaturdifferenz fur den Rekuperator
sicherzustellen, konnen Uber variable Leitschaufeln in der Niederdruckturbine der
Massenstrom des Heildgases und dadurch die Temperaturen im Turbinenstrang

eingestellt werden [37].

Durch den Einbau der Warmetauscher nimmt jedoch das Triebwerksgewicht deutlich
zu. Bei Triebwerken mit Zwischenkihler und Rekuperator ist die Gewichtszunahme
auf Grund der zwei Warmetauscher und der Leitungen zwischen den Austritten des
Hochdruckverdichters und der Niederdruckturbine besonders hoch. Weiterhin
entstehen durch die Warmetauscher auch Druckverluste. Wie in Kapitel 3.4 gezeigt
wurde, hat besonders der Druckverlust im Bypasskanal durch den Zwischenkanal
grolRen Einfluss auf die Triebwerksperformance. Wie grol3 die Gewichtszunahme und

die Druckverluste ausfallen, hangt stark von der Effizienz der Warmetauscher ab.

Fur Turbofans mit Zwischenkuhlung wurden Kraftstoffeinsparungen zwischen 3,2%
[38] und 4,9% [36] zu konventionellen Turbofans des gleichen Technologieniveaus
festgestellt. Ein alternatives Triebwerksdesign mit Umkehrung der Stromung hinter
dem Zwischenkihler, durch das der Hochdruckteil des Triebwerks von dem
Niederdruckteil getrennt wird, verspricht weiteres Verbesserungspotenzial [39].
Untersuchungen fur einen Turbofan mit Zwischenkihler und Rekuperator haben sogar
Kraftstoffeinsparungen von 22% gegenuber konventionellen Turbofans gezeigt [38].
Da bei langen Flugdauern der negative Einfluss des Gewichts immer geringer und der
positive Einfluss des reduzierten Verbrauchs immer starker wird, stellen Turbofans mit

Zwischenkuhler und Rekuperator vor allem eine Option flr Langstreckenfliige dar.

Auf Grund der niedrigen Temperaturen und Dricke am Brennkammereintritt haben
Turbofans mit Rekuperator auf3erdem das Potenzial zur deutlichen Reduktion der NOx-
Emissionen. Bei zwischengekuhlten Turbofans ist das Potenzial wegen der hohen
Gesamtdruckverhaltnisse nicht so hoch. Weiterhin schirmen Rekuperatoren den L&rm
des Kerntriebwerks ab und haben somit auch einen positiven Einfluss auf den

Triebwerkslarm.
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6.2.2 Composite Cycle

In Triebwerken mit einer druckerhéhenden Verbrennung wird der Gasturbinenprozess
dahingehend veréandert, dass die ideale isobare Warmezufuhr durch eine ideale
isochore Wéarmezufuhr ersetzt wird, wodurch der thermische Wirkungsgrad des
idealen Prozesses erhoht wird. Durch die zusatzliche Druckerhohung bei der
Verbrennung des Kraftstoffs kénnen zusatzlich héhere Gesamtdruckverhéltnis der
Triebwerke erreicht werden. Die Konzepte des Composite Cycle, der Pulse Detonation
Combustor Turbine und der Rotoating Detonation Combustor Turbine nutzen
druckerhéhende Verbrennungen. Diesen Konzepten ist gemein, dass bei lhnen der
Verbrennungsvorgang instationar erfolgt, was zu Herausforderungen bei der
Integration der Technologien ins Triebwerk fuhrt. Beispielhaft fir ein Konzept mit
druckerhdhender Verbrennung soll hier der Composite Cycle vorgestellt werden.

Die Idee hinter Composite Cycle Triebwerken ist die Integration von Kolbensystemen
in den Hochdruckteil des Gasturbinenprozess eines Turbofans. In dem Kerntriebwerk
wird die Luft zun&chst durch einen Turboverdichter komprimiert bevor es in ein System
aus Kolbenmaschinen geleitet wird. Dieses System besteht entweder aus
Kolbenverdichtern und Kolbenmotoren, die die vorgeschalteten Kolbenverdichter
antreiben wodurch die Gasarbeit erhdéht wird, oder nur aus Kolbenmotoren, deren
Leistung zum Antrieb des Fans genutzt wird. Im Anschluss an die Kolbenmaschinen
wird dem Verbrennungsgas in einer Brennkammer weitere Energie zugefihrt, bevor

es in Turbinen entspannt wird, die den Turboverdichter und den Fan antreiben.
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Abbildung 22: Thermodynamische Vorteile des Composite Cycle im Ts-Diagramm, [40]
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Der ideale Vergleichsprozess der Kolbenmotoren ist der Seilinger-Prozess, bei dem
ein Teil der Verbrennung isochor und damit druckerhéhend und der andere Teil isobar
erfolgt. Damit ist der thermische Wirkungsgrad idealer Kolbenmotoren héher als bei
idealen Turbomaschinen mit gleichen Druck- und Temperaturniveau. Ein weiterer
Vorteil von Kolbenmaschinen gegenliber Turbomaschinen ist, dass deutlich hohere
Spitzendricke und Spitzentemperaturen erreicht werden kénnen. Das liegt daran,
dass Kolbenmotoren im Gegensatz zu Turbomaschinen instationar arbeiten und die
maximalen Driicke und Temperaturen somit nur fur sehr kurze Zeit auftreten. In
Composite Cycle Triebwerken kdonnten dadurch Gesamtdruckverhéltnisse von Uber
300 erreicht werden [40], wodurch der thermische Wirkungsgrad der Triebwerke
zusatzlich erhéht wird. In Abbildung 22 sind diese Vorteile schematisch in einem Ts-
Diagramm dargestellt. Eine mogliche Integration von Zwischenkihlern vor den
Kolbenmaschinen verspricht weiteres Potenzial zur Erhéhung des thermischen
Wirkungsgrads [41].

Neben den Vorteilen im thermischen Wirkungsgrad bringt die Integration der
Kolbenmaschinen in den Turbofan aber auch erhebliche Nachteile mit sich. Zum einen
werden die Triebwerke durch die Kolbensysteme deutlich komplexer. Soll die Leistung
der Kolbenmotoren auch zum Antrieb des Fans genutzt werden, kommt durch das
dafir notwendige Getriebe zusatzliche Komplexitat hinzu. Weiterhin ist die
Leistungsdichte von Kolbenmaschinen in etwa sieben Mal Kkleiner als die von
Turbomaschinen. Ein Triebwerk mit einem Composite Cycle ist dadurch tber 30%
schwerer als ein vergleichbarer herkdbmmlicher Turbofan [40]. Auf Grund des
instationaren Verhaltens der Kolbenmaschinen missen hinter dem Turboverdichter
und vor der Brennkammer Puffervolumen installiert werden, um Druckwellen zu
verhindern. Diese Puffervolumen nehmen zum einen weiteren Raum im Triebwerk ein

und sind zum anderen mit Druckverlusten verbunden [41].

Trotz dieser Nachteile haben sich in den Untersuchungen Einsparungen fir Composite
Cycle Triebwerke gegenuber herkbmmlichen Turbofans im spezifischen Verbrauch
von 17,5% und im Kraftstoffverbrauch auf Missionsbasis von 15 bis 16% ergeben [40].
Es bleiben aber noch Fragen beziglich der aerodynamischen und strukturellen
Stabilitat der Turbokomponenten, der Skalierbarkeit der Kolbenmaschinen, dem Larm

und dem Verhalten des Triebwerks in Extremsituationen [40].
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6.3 Veranderung der Vortriebsgenerierung

6.3.1 Gegenlaufige Fanrotoren

Die weitere Verbesserung des Vortriebswirkungsgrades durch eine stetige Erhéhung
des Bypassverhaltnisses wird bei konventionellen Turbofans dadurch begrenzt, dass
der Fandurchmesser mit dem Bypassverhaltnis immer weiter ansteigt. Das fuhrt dazu,
dass ab einem Grenzwert des Bypassverhaltnisses die negativen Auswirkungen durch
den steigenden Widerstand und das steigende Gewicht des Triebwerks die
Effizienzsteigerung durch den héheren Vortriebswirkungsgrad kompensieren. In den
revolutiondren Technologien des Contra-Rotating-Turbofan und des Open-Rotor wird
versucht, die Vortriebsgenerierung so zu verandern, dass dieser Grenzwert zu

hoheren Bypassverhaltnissen verschoben wird.

Bei beiden Technologien wird der Druckaufbau im Fan bzw. Rotor auf zwei
gegenlaufige Stufen aufgeteilt. Durch die kleineren Stufendruckverhaltnisse kann die
Anzahl der Fanschaufeln und die Drehzahl der Rotoren reduziert sowie der
Fanwirkungsgrad und die axialen Machzahlen erhdht werden. Da weiterhin der Drall
der Abstromung des ersten Fanrotors durch den zweiten Fanrotor entfernt wird, wird

keine Statorstufe bendtigt, wodurch der Wirkungsgrad zusatzlich steigt.

Zum Antrieb eines gegenlaufigen Fans kommen drei Moéglichkeiten in Frage, die in
Abbildung 23 dargestellt sind. Werden die Fanrotoren tUber zwei gegenlaufige Turbinen
angetrieben, sind sehr viele Turbinenstufen noétig, da beide Turbinen bei kleinen
Drehzahlen laufen. Stattdessen kann auch eine kdmmende Niederdruckturbine
verwendet werden, bei der die Statorreihen der Turbine durch gegenléaufige Rotoren
ersetzt werden. Durch die hohen Relativgeschwindigkeiten sind bei diesem Konzept
weniger Turbinenstufen notwendig. Allerdings ist dieses Konzept neuartig und mit

hoher Komplexitat verbunden.

“ w1y " w1 hifh| ILDMI

Zwei Turbinen Kammende Turbine Getriebe

Abbildung 23: Antriebsmadglichkeiten fur einen gegenlaufige Fan, nach [42]

Die dritte Moglichkeit ist die Verwendung eines Getriebes. Da dadurch die
Niederdruckturbine auf hoher Drehzahlen laufen kann, werden wenige Turbinenstufen
bendtigt. Wird allerdings wie bei den Getriebeturbofans ein Planetengetriebe
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verwendet, ist auf Grund der Drehmomentverteilung in diesen Getrieben keine
drallfreie Abstromung des Fans moglich. Die dadurch entstehenden Verluste

kompensieren zumindest teilweise die positiven Effekte auf den Fanwirkungsgrad [42].

Bei Contra-Rotating-Turbofans wird das System der gegenlaufigen Fanrotoren dazu
verwendet, durch hohere axiale Machzahlen die Massenstromdichte im Fan zu
erhéhen. Dadurch kdnnen im Vergleich zum konventionellen Turbofan auf dem
gleichen Querschnitt héhere Massenstrome durch den Fan geférdert und héhere

Bypassverhéltnisse erreicht werden.

Ein Nachteil dieses Konzeptes ist der entstehende Triebwerkslarm. Zwar sind die
Drehzahlen der Fanrotoren geringer als bei herkémmlichen Turbofans, durch die
hohen Relativgeschwindigkeiten im zweiten Rotor liegen an dessen Schaufelspitzen
trotzdem hohe relative Machzahlen vor, die LArm erzeugen. Weiterhin lauft der zweite
Rotor in den Nachlaufdellen des ersten Rotors und durch die Interaktion entsteht
zusatzlicher Larm. Dieses Problem kann zwar durch einen gré3eren Abstand zwischen
den Stufen reduziert werden, da bei diesem Konzept aber auch nur
Kraftstoffeinsparungen zwischen 1,4% und 2% gegenuber konventionellen Turbofans
zu erwarten sind, ist es fraglich, ob sich Investitionen in diese Technologie lohnen [43].

Open-Rotor weichen in ihrem Design starker von konventionellen Turbofans ab. Bei
dieser Technologie wird auf eine Ummantelung des Fans verzichtet, um so die
negativen Auswirkungen héherer Fandurchmesser auf den Widerstand und das
Gewicht der Triebwerke zu verringern und dadurch sehr hohe Bypassverhaltnisse zu
ermdglichen. Durch die gegenlaufigen Fanrotoren werden weniger Fanschaufeln

bendtigt, wodurch der Widerstand weiter verringert werden kann.

Bei diesem Konzept ist die Larmproblematik noch gravierender als bei den Contra-
Rotating-Turbofans. Dadurch dass die zweiten Fanrotoren kleiner als die ersten
ausgefuhrt werden, kann zwar ein Teil der Interaktion zwischen den Stufen verhindert
werden, durch die fehlende Ummantelung wird der Fanlarm aber auch nicht mehr
abgeschirmt. Weiterhin steigt ohne Ummantelung auch die Gefahr durch
Schaufelblattverlust der Fanschaufeln. Da die Triebwerke zusatzlich auf Grund der
groBen Fandurchmesser nicht langer unter dem Fligel installiert werden kdnnen,

werden komplett neue Flugzeugkonfigurationen erforderlich.

Sollten diese Probleme geldst werden, verspricht der Open-Rotor-Turbofan trotz eines

deutlich héheren Gewichts Verbrauchseinsparungen zwischen 12% [44] und 22% [32]
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gegenuber Getriebeturbofans des gleichen Technologieniveaus. Da Open-Rotor-
Triebwerke nur langsamere Fluggeschwindigkeiten bis maximal Mach 0,8 erreichen

kénnen, sind sie eher flr Kurzstreckenfliige geeignet.
6.3.3 Boundary Layer Ingestion und Distributed Propulsion

Eine weitere Moglichkeit fiur eine effizientere Vortriebsgenerierung ist die
Grenzschichteinsaugung (Boundary Layer Ingestion, BLI). Bei dieser Technologie wird
nicht wie bei konventionellen Triebwerke eine mdglichst ungestdrte Anstrémung
angestrebt. Stattdessen wird ein moglichst grof3er Anteil der Triebwerksluft aus der
Grenzschicht des Flugzeugs angesaugt. Dadurch ergeben sich zwei Vorteile fur die

Vortriebsgenerierung.

Zum einen wirkt sich die Boundary Layer Ingestion durch hoéhere
Vortriebswirkungsgrade positiv auf die Dissipation im Triebwerksstrahl aus. Werden
bei der Vereinfachung des Vortriebswirkungsgrades von Gleichung (2.12) zu
Gleichung (2.13) eine von der Umgebungsgeschwindigkeit abweichende
Eintrittsgeschwindigkeit berucksichtigt, ergibt sich der vereinfachte
Vortriebswirkungsgrad nach Gleichung (6.1). Betrachtet man ein Triebwerk mit
konstantem Nettoschub und konstantem Triebwerksmassenstrom wird deutlich, dass
durch eine Verminderung der Eintrittsgeschwindigkeit in das Triebwerk der
Vortriebswirkungsgrad erhéht werden kann. Da die Grenzschicht eines Flugzeugs
gegenuber dem Triebwerk eine geringere Geschwindigkeit als die Umgebungsluft hat,
ermdglicht die Boundary Layer Ingestion somit Triebwerke mit hohen

Vortriebswirkungsgraden.

2¢y 2¢

Nprop & oty FN + 2, (6.1)

Alr

Der zweite Vorteil der Boundary Layer Ingestion ist, dass neben der verringerten
Dissipation des Triebwerkstrahls auch die Dissipation in der Nachlaufdelle und somit
der Flugzeugwiderstand reduziert wird. Das liegt daran, dass durch die Boundary
Layer Ingestion die Grenzschicht des Flugzeugs beschleunigt wird. Dadurch verringert
sich die Geschwindigkeitsdifferenz zwischen der Nachlaufdelle des Flugzeugs und der
Umgebung, wodurch die Dissipation verringert wird. In Abbildung 24 sind beide Effekte
in einem Vergleich eines herkdbmmlichen Triebwerks mit einem Triebwerk mit idealer

Boundary Layer Ingestion dargestellt.
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Abbildung 24: Idealisierte Darstellung der Vorteile durch BLI, [45]

Das Potenzial der Boundary Layer Ingestion hangt stark von der Umsetzung ab. Eine
Moglichkeit zur Implementierung dieses Systems ist es, konventionelle Turbofans am
Heck des herkdmmlichen Flugzeugs mit geringem Abstand zum Rumpf zu installieren.
Hierbei macht die eingesaugte Grenzschicht aber nur einen geringen Anteil der
Triebwerksluft aus. Weiterhin wirkt sich die ungleichformige Anstromung negativ
sowohl auf die strukturelle Stabilitat des Triebwerks als auch auf den Fanwirkungsgrad
aus, sodass der positive Einfluss der Boundary Layer Ingestion auf die

Triebwerksperformance kompensiert wird [46].

Die Boundary Layer Ingestion wird aber auch in vielen neuartigen, unkonventionellen
Flugzeugskonfigurationen verwendet, die hoheres Potenzial zur Kraftstoffeinsparung
versprechen. Beispiele hierfur sind das Aurora D8 Konzeptflugzeug von MIT, Pratt &
Whitney und NASA [47] oder rumpfumlaufende Fans, bei denen die Fanschaufeln um

den Rumpf am Heck des Flugzeugs angebracht sind [48].

Die Distributed Propulsion ist eine weitere Technologie, die auch in Verbindung mit der
Grenzschichteinsaugung genutzt werden kann. Bei diesem Konzept wird die
Vortriebsgenerierung auf viele Triebwerke verteilt. Dadurch kann jedes einzelne
Triebwerk kleiner ausgefuhrt werden, wodurch der Anteil der angesaugten

Grenzschicht sowie das Bypassverhaltnis deutlich erhéht werden kénnen.

Die Leistung der Triebwerke wird zentral erzeugt und entweder mechanisch, tber
Druckluft oder elektrisch zu den anderen Triebwerken geleitet. Bei der mechanischen
Leistungsubertragung sind die anzutreibenden Triebwerke mit Wellen und
Getriebeboxen mit einer zentralen Gasturbine verbunden, in der die Leistung erzeugt
wird. Zur Leistungsibertragung Uber Druckluft wird aus einer zentralen Gasturbine

Druckluft aus dem Verdichterstrang abgeflhrt, die zu den anzutreibenden Triebwerken
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geleitet und dort in Turbinen in mechanische Leistung umgewandelt wird. Die
Bereitstellung elektrischer Leistung kann entweder Uber Generatoren, die durch
Gasturbinen angetrieben werden, Gber Batterien oder Uber Brennstoffzellen erfolgen.
Die unterschiedlichen Méglichkeiten zur Erzeugung der elektrischen Leistung werden
in Kapitel 6.4.2 ausfuhrlicher diskutiert. Bei der Leistungstibertragung tber Wellen oder
Druckluft missen die zusétzlichen Triebwerke in der N&he der zentralen Gasturbine
installiert werden, um hohe Verluste bei der Leistungstibertragung zu vermeiden.
Werden die zusatzlichen Triebwerke Uber Elektromotoren angetrieben, steigen die

konfigurativen Freiheitsgrade im Flugzeugdesign.

Ein weiterer Vorteil der elektrisch angetriebenen Distributed Propulsion ist, dass der
Ausfall eines Antriebs weniger Auswirkungen auf die gesamte Antriebsleistung hat.
Konventionelle Triebwerke mussen tberdimensioniert werden, damit im Falle des
Ausfalls eines Triebwerks die tbrigen Triebwerke noch genigend Schub erzeugen
kénnen, um eine sichere Landung zu gewahrleisten. Auf Grund der hohen Anzahl der
Antriebe ist in der elektrischen Distributed Propulsion eine geringere

Uberdimensionierung der einzelnen Triebwerke ausreichend [49].

Die Potenziale zur Kraftstoffreduzierung durch die Distributed Propulsion hangen stark
mit den dazugehorigen Flugzeugkonfigurationen zusammen. Es wurden
Kraftstoffeinsparungen gegeniber konventionellen Triebwerken des gleichen
Technologieniveaus von 12% festgestellt [50]. Auf Grund der kleineren Triebwerke und
der geringen Strahlgeschwindigkeit ist auch ein grof3es Potenzial zur Reduzierung des

Flugzeuglarms vorhanden.

6.4 Veranderung der Energiespeicherung und —Umwandlung

6.4.1 Alternative Kraftstoffe

Die zuvor prasentierten Technologien verfolgen alle den Ansatz, die Performance des
Triebwerks zu verbessern und dadurch die Menge des verbrannten Kerosins und der
dabei ausgestol3enen Emissionen zu verringern. Eine Mdoglichkeit, die durch die
Luftfahrt verursachten Emissionen zu verringern, ohne das Design der Triebwerke
verandern zu mussen, stellt die Verwendung von alternativen Kraftstoffen aus
regenerativen Rohstoffen dar. Diese sogenannten Drop-In Kraftstoffe erfillen
dieselben Spezifikationen wie herkémmlicher Luftfahrtkraftstoff und kénnen somit

analog zu Kerosin verwendet werden. Zum jetzigen Zeitpunkt gibt es bereits sechs
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zertifizierte Prozessketten, deren Erzeugnisse in Gemischen mit mindestens 50%
Volumenanteil Kerosin verwendet werden durfen und bereits in Gber 180.000
kommerziellen Fligen genutzt wurden. Funf weitere Prozessketten befinden sich

weiterhin noch im Zulassungsverfahren [51].

Da die alternativen Kraftstoffe ahnliche chemische Zusammensetzungen wie
herkdbmmliches Kerosin haben, werden bei ihrer Verbrennung vergleichbare Mengen
an CO2 ausgestoRRen. Der Vorteil eines alternativen Kraftstoffs gegentber Kerosin wird
erst bei einem Vergleich der Lebenszyklusanalysen ihrer Herstellungsprozesse
deutlich. Werden alternative Kraftstoffe aus regenerativen Ausgangsmaterialien wie
Biomasse oder Pflanzendélresten gewonnen, wird bei ihrer Verbrennung nur CO:2
ausgestofRen, das wahrend des Wachstums der Pflanze aus der Atmosphére
aufgenommen wurde. Allerdings wird auch wahrend des Herstellungsprozess eines
Kraftstoffs Energie benétigt und es werden Treibhausgase erzeugt, die die
Lebenszyklusanalyse beeinflussen. Abhéngig von dem Ausgangsmaterial und dem
Herstellungsprozess gibt es grol3e Unterschiede wie vorteilhaft ein alternativer

Kraftstoff gegentuber Kerosin ist [52].

Neben dem Herstellungsverfahren miussen auch Landnutzungsédnderungen zur
Erzeugung der Ausgangsmaterialien in einer Lebenszyklusanalyse berucksichtigt
werden. Je nach Rohstoff und Anbauweise kbnnen Landnutzungsanderungen einen
positiven oder negativen Effekt auf die Nachhaltigkeit eines Kraftstoffs haben. Werden
Flache wie Regenwaélder oder Moore, in denen viel Kohlenstoff gespeichert wird, in
Anbauflachen fur alternative Kraftstoffe umgewandelt, kdénnen die Effekte der
Landnutzungsanderung die Vorteile kompensieren, die sich durch die Nutzung
alternativer Kraftstoffe ergeben. Andererseits gibt es auch Ausgangsmaterialien wie
Jatropha, die in trockenen Gebieten mit sehr wenig natirlicher Vegetation angebaut
werden kénnen. Somit fihrt eine Landnutzungsanderung durch die Kultivierung dieser
Pflanzen dazu, dass mehr CO:2 als zuvor in diesen Flachen gespeichert wird [52].
Neben der Verfugbarkeit von Land wird der nachhaltige Anbau der Rohstoffe zur
Produktion alternativer Kraftstoffe auch durch die Verfugbarkeit von Wasser begrenzt
[53].

Neben den positiven Effekten auf die CO2-Bilanz fihrt die Nutzung von alternativen
Kraftstoffen auch zur Reduktion anderer Emissionen. Da alternative Kraftstoffe im

Vergleich zu Kerosin noch geringere bzw. keine Mengen Schwefel enthalten,
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entstehen bei ihrer Verbrennung auch keine klimaschéadlichen Schwefeloxide [54]. Der
positive Effekt des Schwefels auf die Schmierfahigkeit des Treibstoffs kann durch
andere Zugaben in den Kraftstoff ausgeglichen werden [53]. Weiterhin wirkt sich der
deutlich geringere Aromatenanteil in alternativen Kraftstoffen positiv auf die
Rufbildung aus. Allerdings sind in den Spezifikationen gewisse Anteile an Aromaten
vorgeschrieben, da die Aromaten bendétigt werden, um die Dichtheit der Dichtungen
sicherzustellen. Aus diesem Grund sind aktuell viele alternative Kraftstoffe nur in
Gemischen mit Kerosin zugelassen [53]. Weiterhin wurden bei der Verbrennung von
alternativen Kraftstoffen um bis zu 10% geringere Mengen an NOx-Emissionen

festgestellt, die auf eine veranderte Stéchiometrie zurlickgefihrt werden [55].

Solange der Anteil der alternativen Kraftstoffe gegeniber herkdmmlichem Kerosin
gering ist, ist es fiir die Okobilanz der gesamten Luftfahrt nur von geringer Bedeutung,
ob die alternativen Kraftstoffe nur in Gemischen verwendet werden oder Kerosin auf
einzelnen Fligen komplett ersetzen, da die Menge des substituierten Kerosins

dieselbe ist.

Alternative Drop-In Kraftstoffe haben weiterhin einen Vorteil gegentber allen anderen
diskutierten Technologieverbesserungen, da zu ihrer Nutzung kein Retrofit an bereits
bestehenden Flugzeugen noétig ist. Bei neuartigen Triebwerkstechnologien kann auf
Grund der langen Lebensdauer eines Linienflugzeuges eine lange Zeit vergehen, bis
diese Technologien den Markt durchdrungen hat und ihr Einfluss auf die Effizienz der
gesamten Flugzeugflotte bemerkbar wird [2]. Da alternative Kraftstoffe analog zu
herkdbmmlichen Kerosin verwendet werden kann, héngt ihre Marktdurchdringung nur
von der Menge des produzierten Kraftstoffs zu wettbewerbsfahigen Preisen ab.
Momentan reichen die verfigbaren Mengen bei weitem nicht aus. Die insgesamt
180.000 kommerziellen Fluge, bei denen bereits alternative Kraftstoffe eingesetzt
wurden [51], stellen gegentiber 38 Millionen Fliigen allein im Jahr 2018 nur einen
Bruchteil der zivilen Luftfahrt dar [1].

Neben Drop-In Kraftstoffen bietet auch die Verwendung von regenerativ erzeugtem
Wasserstoff Potenziale zur Reduzierung von CO2- und Partikelemissionen.
Wasserstoff kann einerseits als Kraftstoff fur Gasturbinen verwendet werden, weil bei
der Verbrennung von Wasserstoff in der Hauptreaktion nur Wasser entsteht. Da die
Eigenschaften von Wasserstoff allerdings stark von denen von Kerosin abweichen, ist

dessen Nutzung in konventionellen Fluggasturbinen nur mit Modifikationen der
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Brennkammertechnologie moglich. Durch diese Modifikationen kénnen weiterhin auch
eine Reduktion der NOx-Emissionen erreicht werden [56]. Andererseits kann
Wasserstoff auch als Kraftstoff flir Brennstoffzellen verwendet werden, mit denen die
Leistung fur elektrische Antriebe erzeugt wird. Auf diese Alternative wird im nachsten

Kapitel genauer eingegangen.

Auf Grund der etwa dreimal gréf3eren gravimetrischen Energiedichte im Vergleich zu
Kerosin bietet Wasserstoff das Potenzial zur deutlichen Gewichtsreduzierung. Da aber
die volumetrische Energiedichte bei fliissigem Wasserstoff ca. viermal kleiner als bei
Kerosin ist und bei gasformiger Speicherung noch schlechter wird, wéren sehr gro3e
Tanks notig, die den Widerstand des Flugzeugs drastisch wirden [4]. Aus diesem
Grund scheint eine Verbreitung von Wasserstoff in der zivilen Luftfahrt bis auf weiteres
unwahrscheinlich. Zuséatzlich entsteht durch Wasserstoff ein Sicherheitsrisiko durch
Explosionsgefahr bei Undichtigkeiten des hoch flichtigen Elements.

6.4.2 Elektrische Antriebe

Neben den alternativen Kraftstoffen ist das elektrische Fliegen ein weiterer Ansatz, um
die Art der Energiespeicherung und auch der Leistungserzeugung in Flugzeugen zu
verandern. Unter dem elektrischen Fliegen werden verschiedene Konzepte
zusammengefasst, in denen die Antriebsleistung zumindest teilweise Uber elektrische
Antriebe erzeugt wird. Welchen Anteil die elektrische Antriebsleistung an der
gesamten Antriebsleistung hat, kann tber den Grad der Hybridisierung der Leistung
Hp angegeben werden.

— Pel
Ptot

Hp (6.2)

Die Vorteile, die sich bei der Vortriebserzeugung mit elektrischen Antrieben ergeben,
basieren darauf, dass diese kompakter als Gasturbinenantriebe sind und sich fast
ohne EinbufRen in der Performance skalieren lassen [49]. Dadurch ergibt sich ein
groRes Potenzial zur Umsetzung der in Kapitel 6.3.2 vorgestellten Technologien der
Distributed Propulsion und der Boundary Layer Ingestion, indem viele kleine, elektrisch
angetriebene Fans Uber das Flugzeug verteilt werden. Weiterhin kbnnen kompakte,
elektrisch angetriebene Fans an den Flugelenden installiert werden, um die dort
entstehenden Verwirbelungen zu verringern und dadurch den Flugzeugswiderstand zu
reduzieren [49]. Es ist aber auch maéglich, konventionelle Flugzeugskonfigurationen zu

verwenden, in denen die Triebwerke von Elektromotoren anstelle von Gasturbinen
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angetrieben werden. Unabhangig von der Konfiguration ergeben sich weitere Vorteile
dadurch, dass elektrische Antriebsstrange prinzipiell weniger Umwandlungsverluste
als konventionelle Gasturbinen aufweisen und somit weniger Energie flir den

Triebwerksantrieb an Bord des Flugzeugs gespeichert werden muss.

Neben dem Grad der Hybridisierung der Leistung gibt es auch den Grad der
Hybridisierung der Energie Hg, Uber den angegeben wird, wie viel der Energie, die zum
Antrieb der Triebwerke bendtigt wird, in elektrischer Form im Flugzeug gespeichert

wird.

Eel

H. =
T Eror

(6.3)

Mit Hilfe dieser beiden Kennzahlen kénnen die Konzepte in unterschiedliche Gruppen
eingeteilt werden, die in Tabelle 17 zusammengetragen sind. Bei den
turboelektrischen Antrieben wird die komplette Energie in herkdmmlichen oder
alternativen Kraftstoffen gespeichert, die zum Antrieb von Gasturbinen verwendet
werden. Die mechanische Leistung der Gasturbine wird entweder komplett oder
teilweise mit Generatoren in elektrische Leistung umgewandelt, die zum Antrieb von
elektrischen Triebwerken verwendet wird. Der restliche Teil der mechanischen
Leistung der Gasturbine kann wie in konventionellen Fluggasturbinen zur

Vortriebgenerierung genutzt werden.

Tabelle 17: Einteilung der elektrischer Antriebe, nach [49]

Konventionelle Fluggasturbinen Hp; =0 Hp =0
Turboelektrische Antriebe Hp; =0 0<Hp<1
Hybride Antriebe 0<Hg<1 0<Hp<1

Rein elektrische Antriebe Hp =1 Hp =1

Hybride Antriebe zeichnen sich dadurch aus, dass ein Teil der Energie in elektrischer
Form in Batterien und der andere Teil in chemischer Form in Kraftstoffen transportiert
werden. Die Antriebsleistung kann wie bei turboelektrischen Antrieben entweder
komplett elektrisch oder teilweise elektrisch und teilweise konventionell erzeugt
werden. Bei rein elektrischen Antrieben wird die Energie komplett in elektrischer Form
in Batterien gespeichert und demnach wird die Antriebsleistung auch komplett

elektrisch erzeugt.

Bei dieser Einteilung wird nur zwischen der Energiespeicherung in Form von

chemischer Energie in Gasturbinenkraftstoffen und der Energiespeicherung in Form
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von elektrischer Energie in Batterien unterschieden. Es gibt aber noch eine dritte
Option, bei der Wasserstoff als Energiespeicher genutzt wird, dessen chemische
Energie in Brennstoffzellen in elektrische Leistung umgewandelt wird. Bei der obigen
Einteilung der Antriebe kann die Erzeugung elektrischer Leistung in
Wasserstoffbrennzellen analog zu der elektrischen Energiespeicherung in Batterien

verwendet werden.

Da in Brennstoffzellen nur Wasser entsteht und Batterien komplett emissionsfrei
arbeiten, haben hybride und rein elektrische Antriebe das Potenzial zur deutlichen
Reduktion bzw. Elimination der gesundheitsschadlichen Emissionen von NOx, CO,
unverbrannten Kohlenwasserstoffen und Partikeln in Flughafennahe. Um eine
Aussage Uber das Potenzial treffen zu kodnnen, die diese Technologien zur
Reduzierung der Klimaauswirkungen der zivilen Luftfahrt haben, missen, wie auch bei
den alternativen Kraftstoffen, Lebenszyklusanalysen durchgefiihrt werden, um die
Okobilanzen dieser Technologien mit der Okobilanz konventioneller Antriebe zu
vergleichen. Dabei muss zum einen die Erzeugung der elektrischen Energie fur die
Batterien oder des Wasserstoffs fur die Brennstoffzellen untersucht werden. Weiterhin
flieRen aber auch die Produktion und das Recycling der Batterien und der

Brennstoffzellen in die Lebenszyklusanalyse mit ein.

Die Nachteile der elektrischen Antriebe ergeben sich vor allem durch deren Energie-
oder Leistungsdichten. Zusatzlich zu der schlechten volumetrischen Energiedichte des
Wasserstoffs, auf die im vorherigen Kapitel eingegangen wurde, ist auch die
Leistungsdichte von Brennstoffzellen trotz ihrer hohen Wirkungsgrade gering [49], was
bei den hohen Antriebsleistungen, die in der zivilen Luftfahrt bendétigt werden, zu hohen
Gewichten fiihren wirde. Infolgedessen erscheint das Potenzial von Brennstoffzellen

in der zivilen Luftfahrt derzeit nur gering.

Lithium-lonen-Batterien haben bei aktuellem Stand der Technik mit 200 Wh/kg eine
etwa 60-mal schlechtere gravimetrische Energiedichte als herkémmliches Kerosin mit
einem Heizwert von umgerechnet etwa 12.000 Wh/kg. Selbst bei optimistischen
Schatzungen fur die Energiedichten zukinftiger Batterien von 400 Wh/kg bis 1000
Wh/kg liegen diese noch deutlich unterhalb der von Kerosin [49]. Im Gegensatz zu
Kraftstoffen, die wahrend des Fluges verbraucht werden, nimmt das Gewicht von
Batterien bei der Entladung wahrend einer Flugmission auch nicht ab. Da die im

Vergleich zu herkémmlichen Kraftstoffen negativen Einflisse der niedrigen
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gravimetrischen Energiedichte der Batterien und des konstanten Batteriegewichts mit
zunehmender Lange der Flugmission immer weiter ansteigen, eignen sich

batteriebetriebene Antriebe nur fur sehr kurze Flugstrecken.

Weitere Nachteile, die sich durch eine Energiespeicherung in Batterien ergeben, sind
die Notwendigkeit eines Warmemanagementsystem zur Abfuhr der Abwéarme der
Batterien aus dem Flugzeug, die Gefahr eines Thermal Runaway von Lithium-lonen-
Batterien sowie die Gefahren durch Hochspannung sowohl fiir das Bodenpersonal als
auch zur Bildung von Spannungsbricken wéhrend des Fluges [49]. Aus diesen
Grunden ist eine Verbreitung von rein elektrischen Antrieben sowie von hybriden
Antrieben mit hohem Grad der Hybridisierung der Energie in der zivilen Luftfahrt bis

auf weiteres unwahrscheinlich.

Die Nachteile durch turboelektrische Antriebe ergeben sich vor allem durch das
Gewicht der Generatoren, Elektromotoren und Stromleitungen, die zu dem Gewicht
der eigentlichen Gasturbinen hinzukommen. Weiterhin entfallt bei turboelektrischen
Antrieben der Vorteil elektrischer Antriebe durch verminderte Umwandlungsverluste
im Antriebsstrang, da die Leistung weiterhin in einer Gasturbine erzeugt wird und sich
somit die Verluste der Gasturbine mit denen im Antriebsstrang summieren. Das
Potenzial der turboelektrischen Antriebe in der zivilen Luftfahrt hangt somit vor allem
davon ab, ob der positive Einfluss der Distributed Propulsion auf die
Vortriebsgenerierung in neuartigen Flugzeugkonfigurationen die negativen Einflisse
durch das steigende Gewicht und die zusatzlichen Umwandlungsverluste tberwiegen.
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7. Fazit

In dieser Masterarbeit wird ausfihrlich das Entwicklungspotential von Turbofans als
dominante Vertreter der Fluggasturbinen fir den zivilen Luftverkehr untersucht. Hierzu
wird zunachst im ersten Teil der Arbeit die Entwicklung des Designs von Turbofans in
den letzten 20 Jahren an Hand zweier Beispieltriebwerke analysiert. Auf diesen
Analysen aufbauend werden im zweiten Teil der Arbeit Triebwerksmodelle fir
konventionelle Turbofans mit dem Technologieniveau des Jahres 2050 entwickelt. Mit
diesen Modellen werden das evolutionare Entwicklungspotenzial der konventionellen
Turbofans sowie der einzelnen Triebwerkskomponenten abgeschatzt. Anschlie3end
wird im dritten Teil der Arbeit ein Uberblick tiber revolutionare Triebwerkstechnologien

gegeben, von denen sich eine weitere Verbesserung der Flugantriebe erhofft wird.

Die Entwicklung der Turbofans in den letzten 25 Jahren wird beispielhaft an zwei
Triebwerken der mittleren Schubklasse fur Schmalrumpfflugzeuge untersucht. Als ein
typisches Triebwerk der 2000er Jahre wurde das V2500-A5 ausgewdahlt. Das
Triebwerk aus der erfolgreichen V2500 Triebwerksfamilie wurde 1993 in den Markt
eingefihrt und an dem Airbus A320 eingesetzt. Dem gegeniber gestellt wird das
PW1100G-JM als Triebwerk der aktuellen Triebwerksgeneration, welches an dem
Airbus A320neo Verwendung findet. Bei seiner Markteinfihrung im Jahr 2016 war das

Triebwerk aus der PW1000G Familie der erste moderne Getriebeturbofan.

Die durchgefiihrten Analysen mit den haben die Herstellerangaben fir das PW1000G
bestatigt, dass mit dem Getriebeturbofan Verbrauchsreduzierungen um bis zu 15%
gegenuber der vorherigen Triebwerksgeneration erreicht werden. Den gréf3ten Anteil
an dieser Performanceverbesserung hat die Erhéhung des Bypassverhaltnisses von
4,95 im Modell des V2500-A5 auf 12,5 im Modell des PW1100G-JM. Die Erh6hung
des Gesamtdruckverhaltnisses im Reiseflug von 27,2 auf 38,6 hat im geringeren Mal3e
zur Verbrauchsverminderung beigetragen. Diese deutliche Erhdéhung des
Bypassverhaltnisses hat die Integration des Planetengetriebes zwischen dem Fan und
der Niederdruckwelle in dem PW1100G-JM ermdglicht. Das Getriebe entkoppelt die
Drehzahlen der beiden Komponenten, wodurch die LA&rmemissionen des Fans sowie
die aerodynamischen Belastungen im Booster und in der Niederdruckturbine minimiert

werden.

Die Abschatzung des weiteren Entwicklungspotenzials durch eine evolutionare

Verbesserung der Komponententechnologien eines Turbofans wird ebenfalls an Hand
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von Triebwerken der mittleren Schubklasse durchgefuhrt. Bei der Projektierung wird
davon ausgegangen, dass sich die Vorteile des Getriebefans bewéahren und Turbofans
dieser Schubklasse in Zukunft weiterhin eine zweiwellige Architektur mit
Planetengetriebe an der Niederdruckwelle haben. Auf Grund der grol3en
Unsicherheiten bei Annahmen fir die Zukunft, wurden im Rahmen dieser Arbeit zwei

Modelle von Turbofans fur das Technologieniveau des Jahres 2050 entwickelt.

Ein Vergleich des konservativen Modells mit dem Modell des PW1100G-JM zeigt, dass
eine Verbesserung des schubspezifischen Kraftstoffverbrauchs im Cruise-
Betriebspunkt um mindestens 5% sehr wahrscheinlich ist. Auf der anderen Seite macht
der Vergleich mit dem optimistischen Modell deutlich, dass eine Reduzierung des

spezifischen Verbrauchs um mehr als 15% nicht wahrscheinlich ist.

Die Erhohung des Bypassverhaltnisses auf 16,5 im konservativen Modell und auf 24
im optimistischen Modell hat in beiden Untersuchungen den grof3ten Anteil an den
Performanceverbesserungen dieser Modelle gegeniber dem Modell des PW1100G-
JM. Damit so hohe Bypassverhéltnisse maoglich werden, ist eine Einfihrung von
flachenvariablen Bypassdiisen ndtig, um einen sicheren Betrieb der Triebwerke im Off-
Design zu gewahrleisten. Weitere Designparameter, deren Verbesserungen hohes
Potenzial zur Reduzierung des spezifischen Verbrauchs zeigen, sind das
Gesamtdruckverhaltnis mit Anpassung der Turbineneintrittstemperatur, die

Wirkungsgrade von Fan und Hochdruckturbine sowie der Getriebewirkungsgrad.

Wahrend die Performanceverbesserungen von dem V2500-A5 zum PW1100G-JM
sich hauptséachlich in einer Erh6hung des Vortriebswirkungsgrad wiederspiegeln,
verteilt sich die zukinftige Verbesserung des Turbofans wahrscheinlich gleichmagiger
auf den thermischen Wirkungsgrad und den Vortriebswirkungsgrad. Fur Turbofans der
Schubklasse fur Schmalrumpfflugzeuge im Technologieniveau des Jahres 2050 wurde
fur den thermischen Wirkungsgrad eine Spanweite von 48% bis 52% ermittelt. Wird
die Leistung zum Betrieb von Hilfssystemen nicht von den Triebwerken erzeugt,
sondern anderweitig geliefert, ist eine weitere Erhoéhung des thermischen
Wirkungsgrades um etwa 2% moglich. Fur den Vortriebswirkungsgrad wurde eine
Spanne von 83% bis 85,5% ermittelt woraus sich ein Gesamtwirkungsgrad dieser
Turbofans zwischen 40% und 46% ergibt. Weitere Steigerungen dieser Wirkungsgrade
erfordern erhebliche Verbesserungen in den Komponentenwirkungsgraden oder

deutliche Reduzierungen der Verluste im Triebwerk.
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Um genauere Aussagen Uber die Installationseffekte und die Auswirkungen auf den
Kraftstoffverbrauch auf einer Flugmission zu ermdglichen, kénnen in weiterfihrenden
Untersuchungen der Detailgrad der entwickelten Modelle weiter erhéht werden, um so
auch das Triebwerksgewicht und die Triebwerksgro3e simulieren zu kdnnen.
Weiterhin konnen ahnliche Modelle fir Triebwerk hoéherer Schubklassen entwickelt
werden, um zu untersuchen, ob gréRere Triebwerke ein unterschiedliches

Entwicklungspotenzial haben.

Von den revolutionaren Technologien ist vor allem der Open-Rotor fur die Kurz- und
Mittelstreckenflige vielversprechend, da bei diesen Entfernungen die niedrigeren
Reisefluggeschwindigkeiten einen geringen Einfluss auf die Flugdauer haben. Sollten
die Druckverluste und die zusatzlichen Gewichte durch Warmetauscher begrenzt
werden konnen, stellen Turbofans mit Zwischenkihler und Rekuperator eine gute
Option fir Langstreckenflige dar, um sowohl die CO2- als auch die NOx-Emissionen
deutlich zu senken. Die Distributed Propulsion mittels turboelektrischer Antriebe
verspricht in Verbindung mit revolutionaren Flugzeugkonfigurationen ebenfalls

Potenzial zur Kraftstoffeinsparung.

Ausgenommen deutlicher Verbesserungen in der gravimetrischen Energiedichte von
Batterien scheint es unausweichlich, dass zukinftige Flugtriebwerke weiterhin tber
eine Verbrennung von Kohlenwasserstoffen angetrieben werden. Insofern ist eine
drastische Steigerung der Produktion von alternativen Kraftstoffen, die aus
regenerativen Rohstoffen gewonnen werden, ein wichtiger Schritt, um die gesetzten
Ziele zur Reduzierung der CO2-Emissionen einzuhalten. Da sich alternative Kraftstoffe
mit allen diskutierten Triebwerkstechnologien ausgenommen den rein elektrischen
Antrieben kombinieren lassen, kann die Forderung der Technologien zur Produktion
der regenerativen Kraftstoffe parallel und unabhéngig zu den sonstigen

Triebwerksentwicklungen erfolgen.

Abschlief3end ist zu sagen, dass Triebwerke ein Teil des Gesamtsystems Flugzeug
sind und Entwicklungen der Triebwerkstechnologien besonders bei revolutiondren
Anderungen eng mit Weiterentwicklungen des Flugzeugsdesigns und Veranderungen
des Flugverkehrsmanagement verbunden sind. Um die Auswirkungen der zivilen
Luftfahrt auf den Klimawandel so weit wie méglich zu reduzieren, sind Fortschritte in
allen drei Bereichen nétig. An einem fachuibergreifenden Austausch zwischen allen

beteiligten Disziplinen fuhrt kein Weg vorbei.
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Anhang

Anhang A: Leistungsdaten des V2500-A5 Modells

Die folgenden Leistungsdaten wurden mit dem GTlab-Modell des V2500-A5 erstellt,

welches von der Abteilung Triebwerke des Instituts fir Antriebstechnik am DLR zur

Verfligung gestellt wurde.

Tabelle 18: Performancedaten des V2500-A5 Modells

Komponente | Parameter | Einheit Cruise MTO ToC
Randbedingung H m 10668 0 10668
Ma - 0,78 0 0,78
AT K 10 15 0
Fy kN 22,5 111,2 26,6
Fan BPR - 4,95 4,97 4,62
11, - 1,63 1,61 1,73
if — 1,48 1,46 1,56
Nis,a % 88,53 89,52 86,72
Nis,i % 90,52 91,53 88,67
PLCgyp - 0,989 0,990 0,990
Booster 11 - 1,75 1,70 1,79
Nis % 92,65 93,03 89,72
PLC;p — 0,992 0,992 0,991
HPC I1 - 10,6 10,4 11,2
Nis % 85,16 85,09 85,38
T3 K 719 823 720
LSBH mm 21,8 21,8 21,8
Brennkammer Ap/Din % 5,04 5,01 4,99
n % 99,9 99,9 99,9
HPT T4 K 1446 1649 1469
Nis % 89,00 89,01 88,98
MeooLrel % 23,7 23,7 23,7
LPT Nis % 92,02 92,04 92,02
Wellen Nm.Hp % 99,5 99,5 99,5
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Nyp 1/s 217,7 234,2 217,8

Nm,LP % 99,5 99,5 99,5

N, 1/s 78,8 83,0 81,8

Output T kg/s 139,1 348 4 1484
OPR — 27,21 25,60 30,95

NTh % 45,44 37,88 46,66

Nprop % 72,69 0,00 70,15

Nrotal % 33,03 0,00 32,73

SFC g/kNs 16,49 9,83 16,28
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Anhang B: Approximation der bendtigen Kiuhlluftmenge fir eine
zweistufigen HPT
Zur Anpassung der bendtigten relativen Kdihlluftmengen an verdnderte

Temperaturbedingungen wurden aus den Diagrammen [11] Bild 5.2.3.16 und [11] Bild
5.2.3.17 verwendet. Abbildungen 25 und 26 zeigen diese Diagramme.
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Abbildung 25: Relativer Kihimitteldurchsatz in Abbildung 26: Relativer KilhImitteldurchsatz in
HPT-Stufen, [11] den Rotoren von HPT-Stufen, [11]

In Abbildung 25 sind fur eine Reihe zweistufiger Hochdruckturbinen realer Triebwerke
fur beide Stufen der relative Kuhlluftstrom bezogen auf den Luftdurchsatz am Eintritt
des Hochdruckverdichter Uber einer Bezugstemperatur aufgetragen. Abbildung 26
entspricht Abbildung 25 mit dem Unterschied, dass hier nur der relative
KuhImitteldurchsatz aufgetragen ist, der iber dem Rotor der Stufe aufgetragen wurde.
Aus diesen beiden Diagrammen lassen sich vier Ausgleichsgeraden flr zweistufige
Hochdruckturbinen ableiten, mit denen tber eine Bezugstemperatur Richtwerte fur die
benottigten Mengen an Kdihlluft in den Statoren und Rotoren der beiden Stufen
bestimmt werden kdnnen. Die Bezugstemperatur ist als Mittelwert der Temperatur der
Kuhlluft an ihrer Entnahmestelle und der Temperatur am Rotoreintritt der jeweiligen
Stufe definiert.

In GTlab kann die Rotoreintrittstemperatur einstufiger Turbinen direkt an einer der vier
Stationen abgelesen werden, die in dem Turbinenmodul zur Einleitung von Kuhlluft
vorhanden sind. Bei zwei- oder mehrstufigen Turbinen ist das Auslesen der

Rotoreintrittstemperaturen nicht moglich.

Fur zweistufige Turbinen wie die Hochdruckturbine des V2500-A5 miuissen die
Rotoreintrittstemperaturen der beiden Stufen also approximiert werden. Die
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Rotoreintrittstemperatur der ersten Turbinenstufe wird gemaf Gleichung B.1zwischen
den Stationen am Eintritt der Hochdruckturbine (4) und der Station innerhalb des
Turbinenmoduls (42), bei der in einstufigen Turbinen die Rotoreintrittstemperatur
abgelesen werden kann, Uber den Faktor Xy, interpoliert. Zur Approximation der
Rotoreintrittstemperatur der zweiten Stufe wird mit Gleichung B.2 zwischen der Station
42 und dem Austritt der Hochdruckturbine (45) tGber den Faktor Xy, interpoliert.

Tyuprri = Taz + Xp1(Ty — Ty 2) (B.1)

Tuprrz = Tas + Xpa(Taz — Tas) (B.2)

Zur Bestimmung der Faktoren Xz; wurden zwei GTlab-Modelle verwendet, die beide
abgewandelte Versionen des Modells des V2500-A5 sind. Solange nicht anders
angegeben wurden alle Designparameter aus dem urspringlichen Modell
Ubernommen. Da die relativen Kuhlluftmengen im urspriinglichen Modell nicht zu den
zuvor hergeleiteten Ausgleichgeraden passen, wurden die Werte der Kihlluftmengen
nicht in die beiden abgewandelten Modelle ibernommen. Im ersten Modell (M1) wurde
das Turbinenmodul der Hochdruckturbine des V2500-A5 durch zwei Turbinenmodule
ersetzt, die die beiden Stufen der Hochdruckturbine darstellen. Hierbei wurden die
Annahmen getroffen, dass erstens der polytrope Wirkungsgrad der Turbinenstufen
dem polytropen Wirkungsgrad der gesamten Turbine entspricht und dass zweitens in
beiden Turbinenstufen das gleiche Druckverhéltnis abgebaut wird. Unter diesen
Annahmen koénnen die Rotoreintrittstemperaturen der beiden Stufen der
Hochdruckturbine an den Stationen innerhalb der beiden Turbinenmodule abgelesen
werden. In einer anschlieBenden Designpunkt-Rechnung unter Take-Off Bedingungen
wurden mit Hilfe der Rotoreintrittstemperaturen und der Ausgleichsgeraden die

relativen Kuhlluftstrome ermittelt.

Diese relativen Kuhlluftstrome wurden in das zweite GTlab-Modell (M2) Gbernommen,
das mit Ausnahme der Kuhlluftstrome dem urspringlichen Modell entspricht. Mit den
Temperaturen am Ein- und Austritt der Hochdruckturbine, die sich aus einer
Designpunkt-Performancerechnung unter Take-Off Bedingungen mit diesem Modell
ergeben haben, und den Rotoreintrittstemperaturen aus der ersten Rechnung wurden
anschlieend die Faktoren Xg; bestimmt.

TI-%}T,RI - Tz{l./lzz

XRl = TMZ _ TMZ
4 4.2

(B.3)
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_ TI%DIT,RZ —Tp% (B.4)

e = T T
Diese Faktoren wurden benutzt um im urspringlichen Modell des V2500-A5 die
Rotoreintrittstemperaturen der beiden Stufen der Hochdruckturbine zu bestimmen.
Uber die so ermittelten Rotoreintrittstemperaturen wurden die Bezugstemperaturen
der beiden Stufen bestimmt. AnschlieRend wurden die aus den Diagrammen in
Abbildung 25 und 26 ermittelten Ausgleichsgeraden bei gleicher Steigung so
verschoben, dass sich aus den Ausgleichsgeraden die urspringlichen relativen

Kahlluftmengen ergeben.

Mit Hilfe der verschobenen Ausgleichsgeraden und den Faktoren Xz, und X, kénnen
die Kuhlluftstrome im Modell des V2500-A5 an verdnderte Temperaturniveaus

angepasst werden.
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Anhang C: Approximation des Kihllufteinflusses auf den

Wirkungsgrad einer zweistufigen Turbine

Die Einleitung von Kiuhlluft in eine Hochdruckturbine wirkt sich negativ auf den
Wirkungsgrad dieser Turbine aus. Mit Hilfe des Diagramms in Abbildung 27 nach [11]
Bild 5.2.3.18 kann der mittlere Einfluss, den die in einer Turbinenstufe zugeleitete
Kahlluft auf den polytropen Wirkungsgrad dieser Stufe hat, abgeschatzt werden.
Dieses Diagramm ist in Abbildung 27 dargestellt. Der Einfluss auf den Wirkungsgrad

wird als Abschlag angegeben, der von dem polytropen Wirkungsgrad (4n,01,7,c001) der

ungekuhlten Stufe abzuziehen ist.
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v

Abbildung 27: Mittlerer Einfluss der Kuhlluft auf den Wirkungsgrad, nach [11]

Da der Zusammenhang in Abbildung 27 nur fur einzelne Stufen gilt, missen bei
mehrstufigen Turbinen die Stufen einzeln betrachtet werden, um den Einfluss der
zugeleiteten Kuhlluft auf den Wirkungsgrad der gesamten Turbine zu ermitteln. Um
den Einfluss, den die zugeleitete Kuhlluft auf den Maschinenwirkungsgrad einer
zweistufigen Turbine hat, dennoch direkt abbilden zu kdnnen, wurden vier

Vorgehensweisen untersucht.

- 1. Der Abschlag auf den Turbinenwirkungsgrad ist der Abschlag, der sich aus
dem Diagramm fur die Summe der Kuhlluftmengen beider Stufen ergibt.

— Dia . .
Anpol,T,cool - Anpol,cool(mcool,rel,St.l + mcool,rel,St.Z) (Cl)

- 2. Der Abschlag auf den Turbinenwirkungsgrad ist der Abschlag, der sich aus
dem Diagramm fur den Mittelwert der Kihlluftmengen beider Stufen ergibt.

. 1
— Dia ) :
Anpol,T,cool - Ar]pol,cool (E (mcool,rel,St.l + mcool,rel,St.Z) (C-Z)
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3. Der Abschlag auf den Turbinenwirkungsgrad ist die Summe der beiden
Abschlage, die sich aus dem Diagramm fir die jeweiligen Kihlluftmengen

beider Stufen ergeben.
— Di . Di .
Anpol,T,cool - Anpcl)(ll,cool(mcool,rel,St.l) + Anpé‘ll,KL (mcool,rel,St.Z) (C-3)

4. Der Abschlag auf den Turbinenwirkungsgrad ist der Mittelwert der beiden
Abschlage, die sich aus dem Diagramm fir die jeweiligen Kuhlluftmengen

beider Stufen ergeben.

1, o . _—
Anpol,T,cool = E (Angcl)cll,cool(mcool,rel,St.l) + Angécll,KL (mcool,rel,St.z)) (C-4)

Zur Beurteilung, welche dieser Vorgehensweisen das beste Ergebnis liefert, wurde

eine Beispielrechnung mit einer zweistufigen Turbine durchgefiihrt. Damit das

Ergebnis moglichst gut die Verhéltnisse im V2500-A5 wiederspiegelt, wurden die fur

die Beispielrechnung bendtigten Parameter aus dem GTlab-Modell des V2500-A5

Ubernommen.

Die Beispielrechnung wurde unter folgenden Annahmen durchgefuhrt:

1.

4.

Die polytropen Wirkungsgrade der Stufen entsprechen dem der gesamten

Turbine > Npol,T = Mpol,st1 = Npol,st.2

adiabat > 1, = — "2

K—=1 n

beide Turbinenstufen entspannen uber das gleiche Druckverhaltnis

9Pm=\/PE*PA

Konstante Gasparameter Uber die gesamte Turbine 2> k = kg, R = Ry

Fur die Beispielrechnung wurde nach folgendem Rechenschema vorgegangen:

1.

o gk~ WD

Ermitteln des Wirkungsgradabschlag 4n,,;stic000 fUr beide Stufe aus
Meoorrelst.; Mittels Abbildung 27
Anpassen des Stufenwirkungsgrade 1,5, s¢; = Mpot,sti — Mpoist.ikL
Ermitteln von Ty, dhg, 1 UNd yg¢ 1 @QUS pg, Pm, Tgy Ky R UN 1500 564
Ermitteln von dhg; , und yg;, Qus pp, Pas T,y &, R UN 156, 6¢ 5
Ermitteln von dh; = dhg 1 + dhgi o, UNd Y = Vg1 + Vsio
dhr

Ermitteln des neuen Maschinenwirkungsgrades n,,,,r = e
! T

Ermitteln des Turbinenwirkungsgradabschlag Anyo,r.coot = Mpot,ri = MpolT
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Das Ergebnis dieser Beispielrechnung wurde mit den Abschlagen auf den
Turbinenwirkungsgrad verglichen, die sich mit den vier oben beschrieben
Vorgehensweisen ergeben. Bei der vierten Vorgehensweise war die Abweichung mit
0,07% am geringsten. Aus diesem Grund wurde diese Vorgehensweise zur
Approximation des Einflusses der Kuhlluft auf den Wirkungsgrad einer zweistufigen

Turbine verwendet.
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Anhang D: Leistungsdaten des PW1100G-JM Modells

Die folgenden Leistungsdaten wurden mit dem GTlab-Modell des PW1100G-JM

erstellt, welches von der Abteilung Triebwerke des Instituts flr Antriebstechnik am DLR

zur Verfugung gestellt wurde.

Tabelle 19: Performancedaten des PW1100G-JM Modells

Komponente Parameter Einheit Cruise MTO ToC
Randbedingung H m 10630 0 10668
Ma — 0,78 0 0,78
AT, K 0 10 10
Fy kN 22,8 147,3 27,6
Fan BPR - 12,5 11,6 11,8
1, — 1,42 1,44 1,49
1, - 1,25 1,25 1,28
Nisa % 91,67 89,64 90,65
Nis,i % 89,76 89,29 86,73
PLCppjet — 0,997 0,997 0,997
PLCgyp - 0,990 0,991 0,990
GR - 3,063 3,063 3,063
D m 1,96 1,96 1,96
Booster Il - 2,56 2,48 2,63
Nis % 89,50 88,94 86,61
PLCcp - 0,990 0,989 0,989
HPC 11 - 12,2 13,0 13,2
Nis % 87,37 87,14 87,03
T3 K 759,2 914,6 831,3
LSBH mm 12,9 12,9 12,9
Brennkammer Ap/vin % 4,1 4,1 4,1
n % 99,95 99,95 99,95
HPT T4 K 1545 1903 1727
Nis % 89,13 89,17 89,13
Meoolrel % 21,2 21,2 21,2
LPT Nis % 94,24 93,87 94,09
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Wellen Nm.HP % 99,5 99,5 99,5
Nyp 1/s 294.,4 325,3 308,8
NMm,Lp % 98,0 98,0 98,0
Nyp 1/s 126,9 140,2 138,3
Output Myir kg/s 233,2 564,8 236,9
OPR - 38,57 39,55 44,08
N1 % 47,49 41,30 48,41
Nprop % 82,49 0,00 79,41
Nrotal % 39,17 0,00 38,44
SFC g/kNs 13,61 7,31 14,17
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Anhang E: Leistungsdaten des konservativem Triebwerksmodells

fur das Technologieniveau 2050

Tabelle 20: Performancedaten des konservativen Modells fiir das Technologieniveau 2050

Komponente | Parameter | Einheit Cruise MTO ToC EoF
Randbedingung H m 10668 0 12000 0
Ma - 0,78 0 0,80 0,25
AT, K 0 15 0 15
Fy kN 22,8 147,3 27,6 114,3
Fan BPR - 16,5 16,9 14,6 16,5
1, - 1,38 1,34 1,52 1,36
II; — 1,23 1,21 1,32 1,22
Nisa % 93,72 93,37 89,73 93,58
Nis,i % 92,27 92,28 91,52 92,26
PLCipniet - 0,997 0,997 0,997 0,997
PLCgy, - 0,985 0,985 0,985 0,985
GR - 3,15 3,15 3,15 3,15
D m 2,17 2,17 2,17 2,17
Booster Il - 2,80 2,49 2,85 2,55
Nis % 91,24 91,31 80,97 90,76
PLCycp - 0,982 0,980 0,976 0,979
HPC I - 14,0 14,9 17,1 15,2
Nis % 85,36 85,50 85,26 85,50
T3 K 810 960 903 987
LSBH mm 10,6 10,6 10,6 10,6
Brennkammer Ap/vin % 4,00 3,95 3,86 3,94
n % 99,95 99,95 99,95 99,95
HPT T4 K 1642 1946 1901 2003
Nis % 90,94 90,99 90,89 90,99
Meool rel % 18,0 18,0 18,0 18,0
LPT Nis % 93,99 93,64 93,91 93,84
PLCirp - 0,992 0,992 0,992 0,992
PLCrgc - 0,993 0,996 0,992 0,995
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Wellen Nm HP % 99,5 99,5 99,5 99,5
Nyp 1/s 323,8 355,6 343,0 361,2

P nip kw —250 —250 —250 —250

Nm,Lp % 99,0 99,0 99,0 99,0

N;p 1/s 128,6 136,4 147,9 141,2

Disen CFGgyyp — 0,995 0,995 0,995 0,995
CFGepre — 0,999 0,999 0,999 0,999

Output My kg/s 265,5 653,0 239,3 696,6
OPR — 47,40 43,95 62,52 46,47

Nrh % 47,91 41,98 49,94 43,24

Nprop % 82,75 0,00 77,47 50,89

NTotal % 39,64 0,00 38,69 22,00

SFC g/kNs 13,44 6,26 14,05 9,13

107



Anhang F: Leistungsdaten des optimistischen Triebwerksmodells

fur das Technologieniveau 2050

Tabelle 21: Performancedaten des optimistischen Modells fir das Technologieniveau 2050

Komponente | Parameter | Einheit Cruise MTO ToC EoF
Randbedingung H m 10668 0 12000 0

Ma - 0,78 0 0,80 0,25

AT, K 0 15 0 15
Fy kN 22,8 147,3 27,6 114,3

Fan BPR - 24,0 24,9 21,3 24,2
I, - 1,29 1,23 1,39 1,26

II; — 1,19 1,16 1,26 1,17
Nis.a % 94,82 93,77 91,55 94,41
Nis.i % 93,85 93,82 93,19 93,85
PLCipiet - 0,998 0,998 0,998 0,998
PLCgy, - 0,990 0,991 0,990 0,990

GR - 4,10 4,10 4,10 4,10

D m 2,45 2,45 2,45 2,45

Booster Il - 3,00 2,58 2,99 2,71
Nis % 92,03 91,84 80,63 92,12
PLCycp - 0,989 0,989 0,985 0,988

HPC Il - 15,7 15,8 19,6 16,6
Nis % 87,38 87,43 87,20 87,53

T3 K 831 959 927 998

LSBH mm 10,5 10,5 10,5 10,5

Brennkammer Ap/vin % 4,00 3,98 3,85 3,96
n % 99,95 99,95 99,95 99,95

HPT T4 K 1671 1914 1938 1995
Nis % 93,12 93,19 93,07 93,19

Meool rel % 18,0 18,0 18,0 18,0
LPT Nis % 95,06 94,35 95,05 94,77
PLCirp - 0,997 0,997 0,997 0,997
PLCrgc - 0,996 0,998 0,995 0,997

108



Wellen Nm HP % 99,5 99,5 99,5 99,5
Nyp 1/s 365,7 396,0 387,8 404,9

P nip kw —250 —250 —250 —250

Nm,Lp % 99,2 99,2 99,2 99,2

N;p 1/s 148,3 150,8 170,2 159,7

Disen CFGgyyp - 0,995 0,995 0,995 0,995
CFGepre — 0,999 0,999 0,999 0,999

Output My kg/s 338,3 780,7 301,3 863,9
OPR — 55,42 46,64 72,50 51,98

N1h % 51,29 44,21 52,90 46,30

Nprop % 85,38 0,00 81,09 56,14

NTotal % 43,80 0,00 42,90 25,99

SFC g/kNs 12,17 497 12,68 7,73
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Anhang G: Leistungsdaten der hypothetischen Triebwerksmodelle

Tabelle 22: Performancedaten der vom optimistischen Modell abgeleiteten hypothetischen
Triebwerksmodelle

Hypothetisches Modell
Komponente | Parameter | Einheit 1 2 3A 3B 4A 4B
Rand- H km 10,7 10,7 10,7 10,7 10,7 10,7
bedingung Ma ~ | o078 | 078 | 078 | 078 | 078 | 0,78
AT;s K 0 0 0 0 0 0
Fy kN 22,8 22,8 22,8 22,8 22,8 22,8
Fan BPR - 24,0 24,0 24,0 24,0 24,0 24,0
I, - 1,30 1,30 1,24 1,23 1,21 1,17
I1; - 1,20 1,20 1,15 1,14 1,12 1,08
Nisa % 94,8 | 948 | 948 | 96,9 | 99,0 | 99,0
Misi % 93,8 | 93,8 | 939 | 959 | 980 | 98,0
PLCpjer — 10998 | 1 1 1 1 1
PLCsyp - 0990 | 1 1 1 1 1
D m 2,39 2,34 2,56 2,62 2,72 3,00
Booster I1 - 3,00 3,00 3,00 3,00 3,00 3,00
Nis % 92,0 92,0 94,4 94,4 96,7 96,7
PLC,cp — 10989 | 1 1 1 1 1
HPC Il — 15,7 15,7 15,7 15,7 15,7 15,7
Nis % 87,4 87,4 90,2 90,2 93,0 93,0
LSBH mm 10,2 9,9 11,0 12,5 11,7 14,5
HPT T4 K 1671 | 1672 | 1495 | 1332 | 1360 | 1163
Nis % 93,1 | 93,1 | 949 | 949 | 96,6 | 96,6
ool rel % 18 18 18 0 18 0
LPT Mis % | 951 | 951 | 965 | 966 | 980 | 98,0
PLCyrp - 0,997 1 1 1 1 1
PLCrgc - 0,996 1 1 1 1 1
Wellen Nm,HP % 99,5 99,5 99,5 99,5 99,5 99,5
Pex up kw 0 0 0 0 0 0
Nim.Lp % 99,2 | 992 | 992 | 992 | 992 | 99,2
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Diisen CFGgy, - 1 1 1 1 1 1
CFGeore - 1 1 1 1 1 1

Output Tiair kg/s | 320 | 308 | 368 | 387 | 416 | 507
OPR - 559 | 56,7 | 542 | 53,7 | 53,0 | 51,0

Nrh % 53,4 | 558 | 56,9 | 58,8 | 60,3 | 61,0

Nprop % 868 | 864 | 884 | 889 | 89,6 | 91,4

Nrotal % | 464 | 482 | 50,3 | 52,3 | 54,1 | 55,7

SFC | g/kNs| 11,5 | 11,1 | 106 | 102 | 99 | 96
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