DLR-IB-AT-KP-2021-110

Potenzialanalyse zum Einsatz
keramischer Faserverbund-
werkstoffe in Flugtriebwerken

Masterarbeit

Patrick Wehrel

# Deutsches Zentrum
DLR fir Luft- und Raumfahrt



Inhaltsverzeichnis

INNAITSVEI ZEICHNIS. .. ...ttt et ste e e be e saesteeneeneenneas |
Symbole, ABKUrzungen Und INAIZES.........cooviiiiiiiece e 11
Verzeichnis der verwendeten SYMDOIE .........cooiiiiie i 1l
Verzeichnis der verwendeten Abkirzungen und INdIizeS..........ccoovvieviienieneiiee e VI
O T o =T 1 4 o O 1
O A 1= I 1= g o= | SRR 2
2 Keramische FaserverbundwerkStoffe. ... 4
% N Y10 To] o 40 o o TSRO 4
N o =T (=] | [V oo O SOO T RSR 6
2.3 Erhéhung der Bruchzahigkeit durch Faserverstarkung .........cccocceeveeveesieesieesiiessieesenenenens 11
2.4 EIgENSCRATTEN ...ttt nre s 15
3 Stand der Forschung und TeChNIK ........c.cooiiiiciiiicce e e 19
3.1  Diskussion potenzieller CMC-Einsatzgebiete in Triebwerken .........ccccooevvviiieiieineiennas 20
3.2  CMC-EINSatz in TrieDWEIKEN .......cccviiiiiiieeee e e 24
3.3  CMC-Komponenten in der BreNNKamMEr .........c.ccciviieieieeiie et sve e sne 26
3.4  CMC-Komponenten in der TUIDINE ......c.cooeiieeiee et s e see e s snees 27
3.5  CMC-Komponenten der SChUBAUSE. .......ccoviieeieeiicsie e e e s 29
4 TrieDWErKSVOIENTWUIT......cciiiiiieeee e e 32
O C I - o TSRS 32
4.2 KenngroRen und Thermodynamik von Triebwerken .........ccccocviviiinincvicvc s 34
5 Keramische Faserverbundwerkstoffe in Flugtriebwerken..........ccocoviiiiiiiciicien, 44
5.1  Diskussion der Auswirkungen von CMC auf Flugtriebwerke .........ccccocovvviiiiiiinciennas 44
5.2 Konkretisierung geeigneter CIMC-StUAIEN.........ceciviiiiiie i et 48



Inhaltsverzeichnis

6  Thermodynamisches Potenzial von keramischen Faserverbundwerkstoffen in

FIUGErIEOWETKEN ... 51
6.1  Triebwerksmodell und RandbedingUNGEN..........ccoiiiiiiiiiiieieee s 51
6.2  Modellierung der KomponentenWirkungSgrade...........ccoceverererieieieniseniesienie e 54
6.3 KUNHUFIMOGEIHEIUNG ... e 58
6.4  Retrofit eines zivilen TUrDOTANS ..o 65
6.5  Neuauslegung eines zivilen TUrbOFaNS..........cccveiiiiiic i 70
6.6  CMC-Einfluss auf den Turbinenwirkungsgrad ............ccoceeeeieiieiiene e 78

7  Potenzial von keramischen Faserverbundwerkstoffen zur Gewichtsreduzierung von

FIUGEFIEOWETKEN ...t 83

7.1  CMC-Gewichtsreduzierung bei unveranderter Performance ...........ccccoovenenenencnennnn, 83
7.2 Modellierung der StUfenzahlen ... 86
7.3  CMC-Gewichtsreduzierung bei verbesserter Performance...........cccoovvevevevvieviesveiennens 90

8  Zusammenfassung UNd AUSDIICK ... 96
8.1 ZUSAMIMENTASSUNG .....iviiiiiieiieiietie ettt bbbttt bbb e enes 96
8.2 AUSBIICK ..t 98
(] ] = VLB V=T 2Tt oo VSR 99
Abbildungs- und TabelleNVerzeiChNIs ..o 108
ADDIAUNGSVEIZEICNNIS ... 108
TabElIENVEIZEICHNIS. ... 112

A ] = o RS 113



Symbole, Abkiirzungen und Indizes

Verzeichnis der verwendeten Symbole

Symbol Einheit Bedeutung

A m? Flache

a m-s? Schallgeschwindigkeit

BPR - Bypass Ratio

b - Kihlluftmodellparameter

c m-s? Stromungsgeschwindigkeit

(C19,i6/Ca,id)opt - optimales Verhaltnis der Strahlgeschwindigkeiten des
Neben- und Kernstroms

Cp JkgtK? spezifische Warmekapazitat bei konstantem Druck

D m Durchmesser

Fn N (Netto-)Schub

Fs m-s? spezifischer Schub

FAR - Fuel to Air Ratio

FPR - Fan Pressure Ratio

H m Flughohe

Huy Jkg? unterer Heizwert

HqT - HubToTip Ratio

h Jkg? spezifische Enthalpie

Ah Jkg? spezifische Enthalpiednderung

i - Ubersetzungsverhéltnis

KH m Kanalhthe

Ma - Machzahl

Mao - Flugmachzahl

m kg Masse, Triebwerksgewicht



Symbole, Abkiirzungen und Indizes

Am - Gewichtsanderung

m kg-st Massenstrom

Myeq kg-s? reduzierter Massenstrom

Mo KL - relative Kuhlluftentnahme des Sekundérluftsystems

n st Drehzahl

Nst - Stufenzahl

OPR - Overall Pressure Ratio

P w Leistung

Pn w Nutzleistung

Pe w Schubleistung

p Pa Druck

Ap Pa Druckverlust

0 w Warmestrom

r m Radius

S - Kihlluftmodellparameter

s JkgtK? spezifische Entropie

SFC g-kNtst specific Fuel Consumption

ASFC - SFC-Anderung

T K Temperatur

Te K maximal ertragbare Schaufeltemperatur

Torenz K Werkstoffgrenztemperatur

ATisa K Temperaturabweichung von der ICAO-
Standardatmosphére

u m-s? Umfangsgeschwindigkeit

UTip m-s? Blattspitzengeschwindigkeit (engl.: Rotor Tip Speed)

v m= kg spezifisches Volumen

€ - Dehnung

n - Wirkungsgrad

NBK - Brennkammerwirkungsgrad

Mcore - Kernwirkungsgrad



Symbole, Abkiirzungen und Indizes

Tges - Gesamtwirkungsgrad

e - Vortriebswirkungsgrad
Nfrans - Transmissionswirkungsgrad
Nih - thermischer Wirkungsgrad
ﬂg(ff’ fe - GroReneinfluss auf polytropen Wirkungsgrad
An; - Kihlluftwirkungsgraddefizit
Ang(l,\f ¢ - CMC-Wirkungsgraddefizit
A - Parameter in der Wirkungsgradmodellierung
I1 - Druckverhaltnis

T - Kreiszahl

p kg'm?3 Dichte

c N-m? Spannung

T N-m? Schubspannung

) - Lieferzahl

® - mittlere Lieferzahl

U - Druckziffer

U - mittlere Druckziffer

ol - Betrag

A - Differenz, Inkrement

o - Integral

IO - Summe



Symbole, Abkiirzungen und Indizes

Verzeichnis der verwendeten Abkiirzungen und Indizes

Abkirzung Bedeutung

ADVENT Adaptive Versatile Engine Technology

Al Aluminium

Al;O3 Aluminiumoxid

B Bor

B Schaufel

BPR Bypass Ratio (dt.: Nebenstromverhaltnis)

C Kohlenstoff

CIC kohlenstoffverstarkter Kohlenstoff

C/C-SiC kohlenstoffverstérkter Kohlenstoff mit SiC-Anteilen
C/SiC kohlenstoffverstarktes Siliziumcarbid

CFK Kohlenstoff- bzw. Carbonfaserverstarkter Kunststoff
CLEEN Continuous Lower Energy, Emissions, and Noise
CMAS Calcium-, Magnesium-, Aluminium- und Siliziumoxid
CMC Ceramic Matrix Composites (dt.: Keramische Faserverbundwerkstoffe)
CO; Kohlenstoffdioxid

CvD Chemical Vapor Deposition

CVI Chemical Vapor Infiltration

DLR Deutsches Zentrum fur Luft- und Raumfahrt

EBC Environmental Barrier Coating

EPD Electrophoretic Deposition

ERA Environmentally Responsible Aviation

FAA Federal Aviation Administration

FAR Fuel to Air Ratio (dt.: Brennstoff/Luft-Verhaltnis)
FPR Fan Pressure Ratio (dt.: Fandruckverhaltnis)

G-CVI Gradienten-CVI-Verfahren

GTlab Gas Turbine Laboratory

GRC NASA Glenn Research Center

HPC Hochdruckverdichter

HPT Hochdruckturbine

HqT HubToTip Ratio (dt.: Nabenverhaltnis)

I-CVI isotherme-isobare-CVI-Verfahren

\



ICAO

LPI

LPT

LSI

Mg

MTO

N

NASA
Ni-Basis
NO-CMC
NOXx

o)

O-CMC
OPR
Ox/Ox
PERFECT
PIP

SFC bzw. TSFC

Si

SiC
SiC/SiC
T4

T41
TBC
TET

Ti

TiAl
Ti-MMC

TO-EoF
UEET
wiIC
WMC

Symbole, Abkiirzungen und Indizes

International Civil Aviation Organization

Liquid Polymer Infiltration

Niederdruckturbine

Liquid Silicon Infiltration

Magnesium

Maximum Take-Off

Stickstoff

National Aeronautics and Space Administration
Nickelbasis-Superlegierung

nichtoxidische CMC

Stickoxide

Sauerstoff

oxidische CMC

Overall Pressure Ratio (dt.: Gesamtdruckverhaltnis)
oxidfaserverstarkte Keramik mit Oxidmatrix
Preliminary Design and Evaluation of Future Engine Concepts
Polymer Infiltration and Pyrolysis Process
(thrust-)specific Fuel Consumption

(dt.: (schub-)spezifischer Brennstoffverbrauch)
Silizium

Siliziumcarbid

SiC-faserverstérktes Siliziumcarbid

Temperatur im Hochdruckturbineneintritt (vor Leitrad)
Temperatur im Hochdruckturbineneintritt (nach Leitrad)
Thermal Barrier Coating

Turbine Entry Temperature (analoge Bezeichnung flr T4)
Titan

Titanaluminid

Titanium-Metal-Matrix-Composites

(dt.: Titan-Metallmatrix-Verbundwerkstoffe)
Take-Off End of Field

Ultra Efficient Engine Technology

Weak Interface Composites

Weak Matrix Composites

VI



Symbole, Abkiirzungen und Indizes

Index Bedeutung

0-9 charakteristische Bezugsebenen eines Triebwerks, vgl. Anhang A
12-19 charakteristische Bezugsebenen eines Triebwerks, vgl. Anhang A
A Austritt

ab abgefiihrt

ax axial

B Brennstoff

BK Brennkammer

Booster Booster

Byp Bypass, Nebenstrom

CMC CMC-Annahme, CMC-Einsatz
Core Kern, Kernstrom

E Eintritt

F Faser

F Vortrieb (alternativ: P)

Fan Fan

fm flachengemittelt

G Gasstromung

Grenz Werkstoffgrenze

g gesamt

HPC Hochdruckverdichter

HPS Hochdruckwelle

HPT Hochdruckturbine

Hub Gehéuse

ISA ICAO-Standardatmosphére

id ideal, bei vollstandiger Duisenexpansion
KL Kuhlluft

L Luft

LPS Niederdruckwelle

LPT Niederdruckturbine

M Matrix

mech mechanisch

min minimal, Minimum

N Netto

N Nutz

VI
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1 Einleitung

Die Auswirkungen des Klimawandels auf die Erde sind heutzutage deutlich erkennbar: schmelzende
Polkappen, ansteigende Meeresspiegel und langanhaltende Dirreperioden sind nur einige von vielen
schwerwiegenden Folgen der globalen Erderwdrmung. Um den Klimawandel noch zu stoppen,
besteht ein dringender Handlungsbedarf. So gilt es unter anderem die Emission von Treibhausgasen
signifikant zu reduzieren und die Energieerzeugung klimaneutraler zu gestalten.

Nach neusten Studien betragt der Anteil des globalen Luftverkehrs zwischen 1940 und 2018 an der
gesamten menschgemachten Erderwarmung 3,5 % [Lee21]. In Anbetracht des fortschreitenden
Klimawandels ist daher der Einsatz von effizienteren und emissionsdrmeren Flugtriebwerken
unerlasslich. Auch die EU-Kommission erkennt bereits die Notwendigkeit zur Schadstoffreduktion
des Luftfahrtsektors und legt infolgedessen Emissionsziele im Rahmen des Flightpath 2050 fest
[EU11]. Relativ zum Jahr 2000 fordern diese Ziele bis 2050 eine Verringerung der CO.-Emission
um 75 % und der Stickoxid-Emission um 90% pro Passagierkilometer. Zusétzlich ist eine Senkung
des Flugzeugldarms um 65 % anzustreben. Da die geforderten Grenzwerte nur durch
umweltschonende Flugtriebwerke erfullt werden kdnnen, miissen innovative Ldsungen und neue
Konzepte erarbeitet werden.

Gerade die Einhaltung des CO,-Emissionsziels erfordert effiziente Triebwerke mit einem niedrigen
Treibstoffverbrauch. Eine vielversprechende Technologie zur Steigerung der Triebwerkseffizienz
sind keramische Faserverbundwerkstoffe (engl.: Ceramic Matrix Composites, kurz: CMC). In der
Triebwerksentwicklung gewinnen CMC aufgrund ihrer besonderen Werkstoffeigenschaften
zunehmend an Bedeutung. Wie fiir technische Keramiken typisch, weisen auch CMC eine geringe
Dichte, eine hohe Temperaturbestandigkeit und chemische Resistenz sowie eine grofle Harte- und
VerschleilRfestigkeit auf [R6s19], [Tel07]. Dartiber hinaus besitzen CMC durch die Faserverstarkung
eine deutlich hohere Bruchzahigkeit als unverstarkte Keramiken, deren konstruktiver Einsatz oftmals
durch eine grolRe Sprodigkeit limitiert wird. Insgesamt vereinen CMC somit die Vorziige von
technischen Keramiken mit einem schadenstoleranteren Werkstoffverhalten.

Aufgrund der zuvor geschilderten Eigenschaften bieten faserverstdrkte Keramiken im
Auslegungsprozess von Triebwerken aussichtsreiche Gestaltungsmdglichkeiten. GroRe Potenziale
bestehen unter anderem in einer hohen Temperaturbesténdigkeit sowie in einer Gewichtseinsparung.
Zur Reduktion des Kuhlluftbedarfs sind insbesondere Triebwerkskomponenten im Heilgasteil flr
den CMC-Einsatz pradestiniert, da keramische Faserverbundwerkstoffe wesentlich hohere

Temperaturen als die bisher genutzten Nickelbasis-Superlegierungen ertragen kénnen, vgl. Abb. 1.1.
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Abb. 1.1: Einordnung verschiedener Werkstoffklassen in Abhé&ngigkeit der Temperatur und der
spezifischen Zugfestigkeit [Heil5]

1.1 Ziel der Arbeit

Ziel der vorliegenden Arbeit ist es, das Potenzial von keramischen Faserverbundwerkstoffen in
Flugtriebwerken zu untersuchen. Im Rahmen des Triebwerkvorentwurfs sind dabei grundlegende
Studien mit geeigneten Modellierungsansatzen durchzufiihren, um erste Potenziale und Trends, aber
auch etwaige Problematiken zu identifizieren.

Eingangs gilt es die wesentlichen Eigenschaften von faserverstarkten Keramiken zu recherchieren,
um das notwendige Grundlagenwissen zur Potenzialanalyse zusammenzutragen. Zentrale Aspekte
sind im Zuge dessen die CMC-Herstellung, die Auswirkung der Faserverstarkung auf das
Werkstoffverhalten und die Ermittlung relevanter Werkstoffdaten. Dariiber hinaus sind potenzielle
Einsatzgebiete von CMC in Flugtriebwerken zu lokalisieren. Nach erfolgter Recherche sollen
anschlieend die Auswirkungen von keramischen Faserverbundwerkstoffe auf Triebwerke diskutiert
werden. Basierend auf der Diskussion gilt es zudem geeignete Studien zu konkretisieren, die im
weiteren Verlauf der Arbeit durchgefiihrt werden sollen. Dabei ist insbesondere das Potenzial zur
Gewichtsreduzierung sowie das thermodynamische Potenzial von faserverstirkten Keramiken zu
fokussieren.



1 Einleitung

Im Rahmen dieser Arbeit wird zur Potenzialanalyse ein bestehendes Leistungssynthesemodell eines
modernen zivilen Turbofans verwendet, das zur Durchfiihrung der herausgearbeiteten CMC-Studien
entsprechend zu erweitern ist. Das zu nutzende Triebwerksmodell wurde mithilfe des

Vorentwurfswerkzeugs GTlab erstellt und wird vom Institut fir Antriebstechnik des DLR zur

Verfligung gestellt.



2 Keramische Faserverbundwerkstoffe

Aufgrund ihrer Werkstoffeigenschaften stellen keramische Faserverbundwerkstoffe eine einzigartige
Werkstoffklasse dar, die im Rahmen dieses Kapitel prasentiert wird. Eingangs erfolgt in Kap. 2.1 die
Einordnung der wichtigsten CMC-Werkstoffe innerhalb des breiten Spektrums der Keramiken.
Daraufhin wird in Kap. 2.2 die Herstellung und in Kap. 2.3 die erhdhte Bruchzahigkeit von
faserverstarkten Keramiken thematisiert. AbschlieRend werden in Kap. 2.4 die wesentlichen

Eigenschaften von CMC vor dem Hintergrund eines potenziellen Triebwerkseinsatzes dargestellt.

2.1 Einordnung

Da keramische Faserverbundwerkstoffe in technischen Anwendungen eingesetzt werden, zéhlen
diese zu den Technischen Keramiken und konnen in dieser Kategorie als Hochleistungskeramik
klassifiziert werden [Tel07]. Oftmals werden diese Begriffe jedoch gleichbedeutend verwendet
[Voil7].

Keramische Werkstoffe sind dadurch definiert, dass sie anorganisch, nichtmetallisch, weitgehend
wasserbestédndig und mindestens zu 30 % kristallin sind [Tel07]. Die geforderte Kristallinitat grenzt
Keramiken flir den technischen Einsatz von keramischen Glésern und anorganischen Bindemitteln,

wie z.B. Zement oder Gips, ab.

Abb. 2.1 bietet einen Uberblick tiber die Elemente, aus denen keramische Werkstoffe aufgebaut sind
[Hor19]. Keramiken entstehen durch die chemische Verbindung von Metallen, wie z.B. Aluminium
(Al) oder Magnesium (Mg), mit nichtmetallischen Elementen oder Halbmetallen. Geeignete
Nichtmetalle zur Keramikbildung sind die Elemente Bor (B), Kohlenstoff (C), Stickstoff (N) und
Sauerstoff (O). Anstelle von Metallen konnen des Weiteren auch direkt Halbmetalle verwendet
werden, die dann eine Verbindung mit den zuvor geschilderten Nichtmetallen eingehen. Eines der
wichtigsten Halbmetalle zur Keramikbildung ist Silizium (Si).

Falls eine Kombination mit Sauerstoff gemaR Abb. 2.1 vorliegt, so wird die entsprechende Keramik
als oxidisch klassifiziert. Oxidkeramiken sind hochschmelzend und weisen keine oder
vernachlassigbar kleine Anteile von Silicaten! auf [Bril4]. Kennzeichnend fiir diese Keramiken ist

der dominierende Anteil an lonenbindungen.



2 Keramische Faserverbundwerkstoffe

Tritt kein Sauerstoff in der chemischen Zusammensetzung nach Abb. 2.1 auf, so entsteht eine
nichtoxidische Keramik. Nichtoxidkeramiken sind ebenfalls hochschmelzend und Uberwiegend
durch kovalente Bindungen geprégt [Bril4]. Je nach Verbindungstyp wird innerhalb der
Nichtoxidkeramiken zwischen Boriden (Verb. mit B), Carbiden (Verb. mit C), Nitriden

(Verb. mit N) und Siliciden (Metall + Silizium) unterschieden.

______ Nichtmetalle
(: 5 C N Oxidkeramik
i SR Lo N\~ _\. Nichtoxidkeramik
e Borid
e Carbid
 Silicid

A 4

Metalle Halbmetalle (Si)

Abb. 2.1: Einteilung von Keramiken nach der chemischen Zusammensetzung angelehnt an
[Hor19]

Keramische Faserverbundwerkstoffe kdnnen ebenfalls auf Basis des Matrixwerkstoffs anhand des
zuvor geschilderten Schemas kategorisiert werden. Die wichtigsten faserverstarkten Keramiken im
Bereich der Triebwerksentwicklung sind [Koc03], [Koc17]:

e C/SiC kohlenstoffverstarktes Siliziumcarbid

e C/C-SiC kohlenstoffverstéarkter Kohlenstoff mit SiC-Anteilen

e SiC/SiC SiC-faserverstarktes Siliziumcarbid

e Ox/Ox oxidfaserverstarkte Keramik mit Oxidmatrix (z.B. Al,O3/Al,O3)

Die CMC-Kennzeichnung erfolgt dabei gemaR der folgenden Konvention: Fasertyp/Matrixtyp.
Oftmals wird aber auch die Schreibeweise Herstellungsverfahren-Fasertyp/Matrixtyp genutzt. SiC
ist ein Carbid und die bedeutendste Keramik im Bereich der nichtoxidischen CMC (kurz: NO-CMC).
Innerhalb der oxidischen CMC (kurz: O-CMC) sind Aluminiumoxid (Al.Os) und Mullit? die
relevantesten Werkstoffe [G6r03], [Koc17].

1 Silicat: Verbindung mit Silizium und Sauerstoff
2 Mullit: Mischkristall aus Aluminiumoxid und Siliziumdioxid



2 Keramische Faserverbundwerkstoffe

2.2 Herstellung

Im Folgenden werden die verschiedenen Verfahren zur Herstellung von CMC-Bauteilen
thematisiert. Da der Herstellungsprozess einen malgeblichen Einfluss auf das mechanische
Verhalten der CMC besitzt, ist dieser von essenzieller Bedeutung fir die spéteren

Werkstoffeigenschaften.

' -l |

Abb. 2.2: Darstellung einer CMC-Raktendiise: a) Preform, b) fertiges Bauteil, c¢) Einsatz
[Koc17]

Die CMC-Herstellung lasst sich im Wesentlich in drei Schritte gliedern [Leu03]: Zuné&chst erfolgt
die Anordnung und Fixierung der Fasern zur endkonturnahen Bauteilgeometrie, was auch als
Preforming bezeichnet wird. Zur Erzeugung der sogenannten Preform werden verschiedenste
textiltechnische Verfahren genutzt, die haufig auch zur Herstellung von faserverstarkten
Kunststoffen eingesetzt werden. Als représentatives Beispiel wird in Abb. 2.2a die Erzeugung einer
Raketendiisen-Preform durch Wickeltechnik dargestellt. Fir detailliertere Erlduterungen zu den
Textilverfahren wird an dieser Stelle auf die Quellen [Cla03], [Gri08] und [Sch07] verwiesen.

Im zweiten Schritt wird die Preform mit dem keramischen Matrixmaterial infiltriert. Die einzelnen
CMC-Herstellungsverfahren werden dabei anhand der angewandten Prozessroute zur
Matrixinfiltration gegliedert, vgl. Abb. 2.3. Zur Erzeugung von NO-CMC kann eine
Gasphaseninfiltration oder eine Flissigphaseninfiltration genutzt werden, wohingegen O-CMC
generell durch Schlickerinfiltration und anschliefendem Sintern hergestellt werden. Eine weitere
Prozessroute stellt die elektrophoretische Abscheidung dar, die jedoch derzeitig noch nicht im
industriellen Malstab eingesetzt wird.

AbschlieBend wird das CMC-Bauteil nachbearbeitet, insofern dies erforderlich ist. Im Zuge dessen
kann das Bauteil beispielsweise spanend bearbeitet oder beschichtet werden. Exemplarisch wird in
Abb. 2.2b die finale Bauteilstruktur der zuvor geschilderten Raketendiisen-Preform présentiert.
Abb. 2.2c zeigt die Raketendiise im Einsatz.
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P Fliissigphasen- .| 1 elektrophoretische |
Gasphaseninfiltration infiltration Schlickerinfiltration ! Abscheidung |
|
1
|___L__"
CVi LPI LSI Sintern ' EPD |
- _/
Y
NO-CMC O-CMC

Abb.2.3:  Gliederung der CMC-Herstellungsverfahren auf Basis von [Boc01], [Heil5], [Koc17]

Chemical Vapor Infiltration (CVI)

Das CVI-Verfahren basiert auf der chemischen Gasphasenabscheidung, die bereits in der
Beschichtungstechnik h&ufig in Form des CVVD-Verfahrens (Chemical Vapor Deposition) genutzt
wird [Sch04]. Bei der CVD-Beschichtung wird durch eine chemische Reaktion eine dinne
Feststoffschicht auf der heiBen Oberflache eines zu beschichtenden Kérpers (Substrat) aus einem
Reaktionsgas abgeschieden. Wird nicht nur eine Oberflache, sondern ein gesamtes pordses Substrat
bzw. eine Preform beschichtet, so wird der Prozess als chemische Gasphaseninfiltration (CVI)
bezeichnet.

Grundlegend wird zwischen zwei verschiedenen CVI-Varianten differenziert [Koc03], [Leu03]: Das
isotherme-isobare-CVI-Verfahren (kurz: I-CVI) beruht auf der freien Diffusion von Gasmolekiilen
bei homogenen Druck- und Temperaturverhéltnissen. Infolgedessen resultiert eine niedrige
Abscheiderate und somit eine lange Prozesszeit, die jedoch ggf. durch hohe Stiickzahlen kompensiert
werden kann.

Im Gegensatz zum I-CVI wird beim Gradienten-CVI-Verfahren (kurz: G-CVI1) ein Druckgradient
erzeugt, was zu einem erzwungenen Massenstrom durch die Preform fiihrt. Demzufolge entstehen
hohere Abscheideraten und kiirzere Prozesszeiten. Generell eignet sich das G-CVI jedoch nur fir
einfache Bauteilformen, wohingegen mit dem flexibleren 1-CVI auch komplexe Geometrien
infiltriert werden kdénnen.

Die wesentlichen Vorteile des CVI-Verfahrens sind die hohe Matrixreinheit sowie die relativ
geringen, faserschonenden Prozesstemperaturen von 1100 bis 1200 °C [Koc03], [Heil5]. Dariber
hinaus konnen mittels CVI im Allgemeinen die hochsten Festigkeitskennwerte fiir CMC erzeugt

werden.
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Liquid Polymer Infiltration (LPI)

Das LPI-Verfahren zdhlt zur Gruppe der Flussigphaseninfiltration und wird hdufig auch als
PIP-Verfahren (Polymer Infiltration and Pyrolysis Process) bezeichnet [Koc03], [Sch03]. Bei dieser
Technik wird die Preform zunachst mit kohlenstoffhaltigen und/oder siliziumhaltigen Polymeren
infiltriert.  AnschlieBend erfolgt die Keramisierung der Polymere im Rahmen eines
Hochtemperaturprozesses bei Temperaturen zwischen 1100 und 1600 °C, der sogenannten Pyrolyse.
Um ein Verbrennen der Fasern zu vermeiden, wird der Prozess zudem unter Luftausschluss
durchgefihrt. Da aus der Keramisierung eine Dichteerh6hung und somit ein Volumenschwund folgt,
ist die Matrix nach Prozessabschluss durch eine hohe Porositat gekennzeichnet. Zur Reduktion der
Porositat wird das LPI-Verfahren in mehreren Zyklen wiederholt. Gleichzeitig ist eine Verbesserung
der mechanischen Eigenschaften mit steigernder Zykluszahl bzw. sinkender Porositét zu verzeichnen
[Mot08].

Der Hauptvorteil des LPI-Verfahrens besteht darin, dass der Matrixaufbau zielgerichtet durch die
Polymerwahl an den jeweiligen Anwendungsfall angepasst werden kann [Heil5]. Darliber hinaus
konnen zur Herstellung der Polymer-Preform bekannte Techniken aus dem Bereich der
faserverstérkten Kunststoffe genutzt werden. Als nachteilig sind die relativ hohen Kosten fir die
polymeren Ausgangsprodukte zu werten. AuBerdem entstehen infolge der benétigten Zyklen lange

Prozesszeiten, insbesondere fir grole und komplexe Bauteile.

Liquid Silicon Infiltration (LSI)

Ein weiterer Reprasentant der Flissigphaseninfiltration ist das LSI-Verfahren, das grundlegend in
drei Teilprozesse gegliedert werden kann [Hei03]: Zunadchst wird ein CFK-VorkOrper aus
kohlenstoffhaltigen Polymeren erzeugt, wozu verschiedene Verfahren zur Herstellung
kohlenfaserverstarkter Kunststoffe (CFK) eingesetzt werden kdnnen.

Im zweiten Schritt wird die Polymermatrix mittels Pyrolyse in eine Kohlenstoffmatrix umgewandelt,
woraus insgesamt eine C/C-Struktur resultiert. Da die Pyrolyse durch eine Massen- bzw.
Volumenreduktion gepragt ist, entsteht im Zuge dessen ein Mikrorisssystem in der Matrix.
AbschlieBend wird das Mikrorisssystem des C/C-Kdrpers bei Temperaturen von ca. 1650 °C und
unter Vakuum mit flissigem Silizium infiltriert, was als Silizierung bezeichnet wird. Infolgedessen
reagiert der Kohlenstoff in der Matrix mit dem infiltrierten Silizium zu Siliziumcarbid, wobei nur
ein geringer Rest an freiem Silizium verbleibt. Weil die Tragfunktion des entstehenden
CMC-Werkstoffs mal3geblich durch den C/C-Anteil bestimmt wird, wird dieser auch mit C/C-SiC
gekennzeichnet [Koc03].

Im Vergleich zu den bisher préasentierten CMC-Herstellungsverfahren, zeichnet sich die LSI-Technik
besonders durch kurze Fertigungszeiten aus, da jeder Prozessschritt nur einmal durchlaufen werden
muss [Koc03], [Hei03]. Zusatzlich weist die Matrix eine geringe Porositét auf und kann infolge einer

variablen Prozessfiihrung gezielt an die jeweiligen Anforderungen angepasst werden. Ein weiterer
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wesentlicher Vorteil des LSI-Verfahrens ist die Moglichkeit zur sogenannten in situ Fiigetechnik.
Dabei werden einzelne Bauteilkomponenten zunéchst im C/C-Zustand, ggf. unter Zuhilfenahme
einer speziellen Flgepaste, zur Gesamtgeometrie angeordnet und anschlieRend gemeinsam siliziert.
Insgesamt konnen somit auch komplexe CMC-Bauteile via LSI-Verfahren hergestellt werden. In
[Hei03] und [Kre99] wird zudem gezeigt, dass die Fligung keine Schwachstelle im Bauteil darstellt.
Die Nachteile des LSI-Prozesses bestehen zum einen in der vergleichsweise hohen
Prozesstemperatur [Koc03], zum anderen kann eine mdglichst genaue Siliziumdosierung zu

Schwierigkeiten fuhren.

Sintern

Zur Herstellung von oxidischen CMC wird zunéchst ein sogenannter Grinkdrper durch
Schlickerinfiltration einer oxidischen Faser-Preform erzeugt [G6r03], [Koc17], [Pot17]. Dazu wird
das Fasergertst mit einem keramischen Schlicker getrankt, der aus einem LOsungsmittel (meist
Wasser), oxidischen Keramikpulver und Additiven besteht. Anschlieend wird das imprégnierte
Fasergeriist verpresst und getrocknet.

Nach der Erzeugung des Grunkdrpers wird dieser gesintert, wodurch eine oxidische Matrix um die
Fasern entsteht. Die Schlickeradditive ermdglichen dabei niedrige Sintertemperaturen unterhalb von
1350 °C, um eine Schédigung der Fasern zu vermeiden.

Insgesamt stellt die geschilderte Technik ein kostenglnstiges CMC-Herstellungsverfahren dar
[G6r03]. Da der Sinterprozess jedoch mit einem groBen Volumenschwund verbunden ist, kann eine

relativ hohe Matrixporositat entstehen [Rael3].

Electrophoretic Deposition (EPD)

Das EPD-Verfahren beruht auf der elektrophoretischen Abscheidung und wird zur Erzeugung von
Grinkdorpern eingesetzt, die anschlieBend in einem Hochtemperaturprozess weiterverarbeitet werden
kénnen [Boc01]. Im Zuge des EPD-Prozesses wird eingangs eine Suspension aus Keramikpartikeln
und einer Flissigkeit erzeugt, in die ein Fasergerist und ein Elektrode getaucht werden. Danach wird
eine Gleichspannung zwischen den beiden Komponenten angelegt und die Keramikpartikel werden
auf dem Fasergeriist abgeschieden, insofern dies elektrisch leitend ist.

Im Gegensatz zu den bisher prasentierten CMC-Herstellungsverfahren wird die EPD-Technik nicht
im industriellen Malistab eingesetzt, weshalb die zugehorige Prozessroute in Abb. 2.3 nur als
Strichlinie dargestellt wird. Generell besitzt das EPD-Verfahren jedoch das Potenzial, sich als

einfache und kostengiinstige Methode zur Matrixinfiltration zu etablieren [Boc01].
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Gegenuberstellung

AbschlieBend werden erneut die Herstellungsverfahren nichtoxidischer CMC (vgl. Abb. 2.3)
fokussiert und in Abb. 2.4 gegenlbergestellt. Im Vergleich zu den Fertigungszeiten von metallischen
Bauteilen sind die CMC-Fertigungszeiten deutlich ldnger. So kann die Herstellung eines
CMCBauteils, je nach Verfahren, mehrere Tage oder gar Wochen betragen. Dies begriindet sich
hauptsachlich in einer zeitintensiven, diffusionsgesteuerten Matrixerzeugung und den damit
verbundenen langen Ofenbelegzeiten sowie den notwendigen Aufheiz- und Abkiihlzyklen der Ofen
[Kre03a].

Da im Zuge des LSI-Verfahrens jeder Teilprozessschritt nur einmal durchlaufen werden muss, kann
die LSI-Technik, inshesondere bei hohen Wandstarken, als die wirtschaftlichste
Herstellungsmethode gewertet werden. Im Gegensatz dazu ist das LPI-Verfahren infolge der nétigen
Iterationszyklen durch relativ lange Fertigungszeiten geprégt. Bei der CVI-Technik kdnnen sich die
Fertigungszeiten, je nach gewahlter Prozessvariante, bedeutend unterscheiden.

Um die Vorteile verschiedener CMC-Herstellungsverfahren auszunutzen und die zugrundeliegenden
Fertigungszeiten zu reduzieren, kénnen des Weiteren auch verschiedene Verfahren kombiniert
werden [Sch03]. So kann beispielsweise ein pordser Vorkérper im LPI-Prozess erzeugt werden, der

anschlieBend via CVI- oder LSI-Technik nachverdichtet wird.
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Abb. 2.4:  Typische Prozesszeiten fur 2D faserverstarkte C/SiC Platten (300 x 300 mm) [Heil5]
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2.3 Erhohung der Bruchzdhigkeit durch Faserverstarkung

Wie im Rahmen von Kap. 1 bereits geschildert wurde, sind Keramiken ohne Faserverstarkung, die
im Folgenden auch als monolithische Keramik bezeichnet werden, durch eine geringe Bruchzahigkeit
und ein sprodes Werkstoffverhalten gekennzeichnet. Diese Aspekte limitieren den Einsatz von
monolithischer Keramik stark unter mechanischer und/oder thermischer Belastung. Faserverstarkte
Keramiken weisen im Vergleich zur monolithischen Keramik eine wesentlich hthere Bruchzahigkeit
auf, woraus ein schadenstoleranteres Werkstoffverhalten resultiert. Somit bieten CMC eine
vielversprechende Mdglichkeit, um keramische Werkstoffe auch unter thermo-mechanischer
Belastung zuverl&ssig einsetzen zu kdnnen. Die zugrundliegenden Mechanismen, die zur Erh6hung

der Bruchzahigkeit von CMC fiihren, werden im weiteren Verlauf dieses Kapitels erlautert.

Grundlegend wird die mechanische Festigkeit von Keramiken durch die Gro3e und Verteilung von
Anrissen bzw. rissartigen Defekten innerhalb des Werkstoffs bestimmt [R6s19]. Diese Defekte
begriinden sich dabei unter anderem in herstellungsbedingten Fehlern, wie z.B. Poren, weshalb die
Festigkeit einer Keramik maBgeblich vom Herstellungsverfahren abhangt. Im Vergleich zu anderen
Werkstoffen besitzen Keramiken jedoch eine hohe Festigkeit, insbesondere unter Druckbelastung,
sowie eine grol3e elastische Steifigkeit.

Pragend fur die Bruchzéhigkeit einer Keramik ist die chemische Bindung (kovalent
und/oder ionisch), die im Allgemeinen keine plastische Verformung des Werkstoffs zulésst [Rs19].
Infolgedessen konnen Anrisse in der Keramik nicht entlastet werden und bei einem Rissfortschritt
wird aufgrund der mangelnden Plastizitat wenig Energie dissipiert. Dies flihrt insgesamt zu einer
geringen Bruchzéhigkeit und einem rissempfindlichen Werkstoffverhalten.

Zusammenfassend sind monolithische Keramiken somit durch einen steilen linearen Anstieg im
Spannungs-Dehnungs-Diagramm mit anschlieBendem Sprddbruch ohne plastische Verformung

gekennzeichnet, vgl. Abb. 2.5.

Im Gegensatz zu monolithischen Keramiken weisen CMC aufgrund der Faserverstarkung einen
groleren Risswiderstand auf, was zu einer Erschwerung des Risswachstums innerhalb des
Werkstoffs fuhrt [R6s19]. Demzufolge wird bei einem Rissfortschritt mehr Energie dissipiert und
somit die Bruchzahigkeit erhoht.

Im Spannungs-Dehnungs-Diagramm (vgl. Abb. 2.5) fihren die geschilderten Aspekte zu einem
guasiplastischen Bereich vor dem Versagen, welcher dem plastischen Bereich von Metallen ahnelt
[Cohl7]. Die Flache unter der Kurve reprédsentiert dabei die Energiedissipation aufgrund der
Quasiplastizitat. Folglich ist daher ein quasiduktiler Bruch anstelle eines Sprddbruchs zu

verzeichnen.
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linear-elastischer Bereich
Sprédbruch

erste Matrixrisse
Risswachstum und Debonding
erste Faserbriiche

Faserbriiche und Faser-Pull-Out

~N O o1 A W N P

quasiduktiler Bruch

Energiedissipation durch Quasiplastizitét

v

— |_> Oberlast . — monolithische Keramik
nutzbar erlas

— faserverstarkte Keramik

Abb. 2.5:  Schematisches Spannungs-Dehnungs-Diagramm einer monolithischen Keramik und
einer faserverstarkten Keramik auf Basis von [Coh17], [R6s19], [Sch03], [Sin99]

Nachfolgend werden die fir CMC charakteristischen Bereiche im Spannungs-Dehnungs-Diagramm
fokussiert, vgl. Abb. 2.5. Ziel dabei ist es, die Mechanismen, die zur Erh6hung des Risswiderstands
von CMC fuhren, detaillierter zu erldutern:

Linear-elastischer Bereich

Der linear-elastische Bereich stellt den konstruktiv nutzbaren Bereich von faserverstarkten
Keramiken dar [Sch03]. Wird die Matrixspannung owm Uberschritten, so beginnt der Risswachstum
innerhalb der Matrix und der Werkstoffverbund wird Uberlastet. Da diese Grenziiberschreitung
jedoch nicht mit einem kompletten Versagen, so wie bei einer monolithischen Keramik, verbunden
ist, kann die Bruchspannung der Matrix als zuldssige Maximalspannung zur Auslegung von
CMC-Bauteilen genutzt werden [R6s19]. Demzufolge werden faserverstiarkte Keramiken im

Vergleich zu monolithischen Keramiken auch als schadenstoleranter bezeichnet.

Debonding

Bei faserverstdrkten Werkstoffen mit sproder Matrix, wie z.B. CMC, ist die Bruchdehnung der
Matrix in der Regel kleiner als die der Faser, weshalb der Matrixbruch vor dem Faserbruch eintritt
[R0s19]. Der Zweck der Faserverstarkung ist daher eine Erh6hung der Bruchzahigkeit, um die
Sprodigkeit des Matrixwerkstoffs zu kompensieren. Es wird keine Festigkeitssteigerung angestrebt,
so wie beispielsweise bei faserverstarkten Kunststoffen, bei denen der Faserbruch vor dem

Matrixbruch eintritt.
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Der wesentliche Mechanismus, der zur Steigerung des Risswiderstands bei CMC fihrt, ist die
Verlangerung des Risspfads [R6s19]. Ziel dabei ist es, den Rissfortschritt so umzuleiten, dass sich
die Rissoberflaiche bezogen auf den zuriickgelegten Risspfad vergrofert, vgl. Abb. 2.6.
Infolgedessen ist der Werkstoff in der Lage mehr Energie zu dissipieren, was insgesamt zu einer
erhohten Bruchzahigkeit fihrt. Bei CMC wird der Risspfad durch den Einsatz von Fasern verlangert
bzw. umgelenkt. Die Voraussetzung dafiir ist, dass die Fasern bei der Rissankunft nicht sprode
brechen. Um dies zu gewahrleisten, wird an der Grenzflache zwischen Faser und Matrix eine
schwache Faser-Matrix-Haftung erzeugt, sodass die Grenzflache anstelle der Faser versagt.
Demzufolge tritt ein lokales Ablésen zwischen Faser und Matrix ein, was auch als Debonding
bezeichnet wird [Sin99]. Ein Matrixriss kann sich somit um eine Faser ausbreiten, ohne dass diese
bricht. Nachdem die Rissfront die Faser passiert hat, ist es fur den Risswiderstand bzw. die
Bruchzahigkeit von essenzieller Bedeutung, dass eine Rissliberbriickung durch die Faser stattfindet.
Diese ist so weiterhin an der Lastentbertragung beteiligt und eine weitere Risséffnung wird
erschwert [R0s19]. Ein zusatzlicher Mechanismus, der wahrend des Debonding zu einer
Verlangerung des Risspfads und ergo zu einer Steigerung der Bruchzahigkeit fuhrt, ist die
Rissspaltung an einer Faser [Heil5].

Verlangerung des Risspfads durch Faserverstarkung

Faserbruch E B B Rissuberbriickung
|t
L]
—\/ Rissspaltung _—————000
Faser-Pull-Out Debonding

Abb. 2.6:  Schematische Darstellung des Risswachstums in einer faserverstarkten Keramik

Hinsichtlich der schwachen Faser-Matrix-Haftung gilt es folgende Aspekte zu beriicksichtigen
[R6s19]: Einerseits darf die Grenzflache keine zu hohe Festigkeit besitzen, da ansonsten bei der
Rissankunft ein Faserbruch auftreten wirde. Demnach ist eine chemische Verbindung zwischen
Faser und Matrix in der Regel ungeeignet. Andererseits muss eine ausreichende Festigkeit in der
Grenzflache bestehen, um eine Lastubertragung auf die Fasern und eine Energiedissipation beim
spateren Faser-Pull-Out zu gewéhrleisten.

Grundlegend wird zwischen zwei Konzepten zur Erzeugung einer schwachen Faser-Matrix-Haftung
differenziert [Koc17], [R6s19], [Sch03]: Bei Weak Interface Composites (kurz: WIC) weisen Fasern

13
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und Matrix Ublicherweise Steifigkeiten derselben GroRenordnung auf. Um ein Debonding ohne
Faserbruch zu ermdglichen, wird eine schwache Zwischensicht zwischen den Komponenten erzeugt,
vgl. Abb. 2.7. Dazu werden die Fasern im Allgemeinen mit haftungsmindernden Graphitschichten
mit Dicken im Bereich von 0,1 bis 1 um beschichtet. Ein typisches WIC ist SiC/SiC.

Im Gegensatz zu WIC sind Weak Matrix Composites (kurz: WMC) durch eine schwache Matrix
gekennzeichnet, deren Steifigkeit deutlich geringer als die der Fasern ist, vgl. Abb. 2.7. Somit sind
die Anforderungen an die Grenzflache per se erfillt, da ein Matrixriss generell nicht zu einem
Faserbruch flihren kann. Die geringe Matrixsteifigkeit begriindete sich dabei im Wesentlichen in

einer hohen Porositét, wie es z.B. bei vielen O-CMC der Fall ist.

Weak Interface Composite Weak Matrix Composite

schwache schwache Matrix

Zwischenschicht

dichte Matrix— :: \___i : v’l a S RS- Porositat

Abb. 2.7: Darstellung eines WIC (links) und eines WMC (rechts) [Sch08]

Faserbruch

Sobald die Faserspannung or Uberschritten wird, beginnen die ersten Fasern zu brechen [Sin99], vgl.
Abb. 2.6 und Abb. 2.8. Folglich ist im Spannungs-Dehnungs-Diagramm eine Spannungsabnahme
mit steigender Anzahl an Faserbriichen zu verzeichnen, vgl. Abb. 2.5. Die Fasern brechen dabei in
der Regel wahrend der Rissilberbriickung, da dies zu einem kritischen Spannungszustand innerhalb
der Faser fiihrt [RGs19].

Faser-Pull-Out

Nachdem eine Faser gebrochen ist, wird in den verbliebenen Teilstiicken kein Kkritischer
Spannungszustand mehr erreicht, weshalb diese mit zunehmender Dehnung aus der Matrix
herausgezogen werden [R0s19]. Dieser Effekt wird auch als Faser-Pull-Out bezeichnet, vgl.
Abb. 2.6 und Abb. 2.8. Da infolge der Faser-Matrix-Haftung beim Herausziehen der Faser Arbeit
gegen eine rickhaltende Schubspannung r geleistet wird, ist der Faser-Pull-Out mit einer
Energiedissipation verbunden. Dies flihrt insgesamt, neben den zuvor geschilderten Effekten, zu

einer zusétzlichen Erhdhung des Risswiderstands bzw. der Bruchzahigkeit. Des Weiteren ist zu
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erlautern, dass auch unbeschédigte Fasern im Werkstoffverbund existieren, die nicht brechen und
direkt in den Faser-Pull-Out ubergehen.

Faserbriiche

RERAE n 1

Faser-Pull-Out 10 pm

Abb. 2.8:  Faserbruiche und Faser-Pull-Out einer faserverstérkten Keramik [Kel15]

2.4 Eigenschaften

Aufgrund der in Kap. 1 beleuchteten Vorteile von faserverstarkten Keramiken sind CMC fiir den
Fortschritt von vielen technischen Anwendungen pradestiniert, insbesondere fiir die
Triebwerksentwicklung. In Anbetracht dessen werden im weiteren Verlauf die wesentlichen
Eigenschaften von NO-CMC (SiC/SiC, C/SiC, C/C-SiC) und O-CMC (Ox/Ox) prasentiert. Auf die
potenziellen Einsatzgebiete von CMC in Triebwerken wird dann in Kap. 3 eingegangen. Zudem ist
zu erwahnen, dass die im Rahmen dieses Kapitels erlauterten CMC-Eigenschaften inklusive der
zugehdrigen Quellenangaben zusammenfassend in Tab. 2.1 aufgefiihrt werden. Daher wird an dieser

Stelle empfohlen, die nachfolgenden Ausfiihrungen in Kombination mit Tab. 2.1 zu lesen.

Dichte

Im Gegensatz zu metallischen Werkstoffen sind faserverstarkte Keramiken durch eine deutlich
geringere Dichte im Bereich von 1,8 bis 2,8 g/cm® gekennzeichnet. Wird als Referenz eine fir
Turbinenschaufeln Ubliche Nickelbasis-Superlegierung betrachtet (z.B. VDM Alloy 718), so weist
diese eine Dichte von 8,26 g/cm® auf [VDM16]. Gegenliber Nickelbasis-Superlegierungen bieten

CMC somit verallgemeinert eine Gewichtsreduzierung um circa zwei Drittel.
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Werkstoffgrenztemperatur

Die Festlegung einer konkreten Werkstoffgrenztemperatur von CMC in Triebwerken ist sehr
komplex, da es zahlreiche Aspekte, wie z.B. das Belastungskollektiv oder die Lebensdauer, zu
berucksichtigen gilt. Im Bereich der Werkstoffwissenschaften geben viele Quellen an, dass O-CMC
bis ca. 1100 °C und NO-CMC bis ca. 1300 °C eine Langzeitbestandigkeit in oxidierender
Atmosphare aufweisen [Koc03], [Kocl17], [Lei20], [Mot08]. Oberhalb von 1100 °C wird der Einsatz
von O-CMC durch eine temperaturbedingte Abnahme der Kriechfestigkeit limitiert. Bei
unbeschichteten NO-CMC begrenzt der Einfluss der HeilRgaskorrosion die zuléssige
Hochsttemperatur. Diese Korrosionsform beschreibt die Reaktion eines Werkstoffs mit einem hei3en
Gas und wird genauer unter dem Punkt Korrosion erldutert [Mail19].

Um keramische Faserverbundwerkstoffe vor Korrosion und Oxidation zu schiitzen, kdnnen diese mit
einem Environmental Barrier Coating (kurz: EBC) auf Basis von Yttriumsilicaten' beschichtet
werden. Durch diese Beschichtung ist es méglich NO-CMC auch bei Temperaturen tiber 1300 °C in
oxidierender Atmosphére einzusetzen. Zwar kdnnen O-CMC ebenso zum Schutz vor schadigenden
Korrosionsformen EBC-beschichtet werden, jedoch fiihrt dies zu keiner Steigerung der
Langzeitbestandigkeit. Der Grund dafir ist, dass die zuldssige Hochsttemperatur von O-CMC nicht
durch HeilRgaskorrosion, sondern durch die Kriechfestigkeit begrenzt wird. Da der Aufbau und die
chemische Zusammensetzung eines EBC sehr komplex ist, wird im Rahmen dieser Arbeit nicht
weiter auf diese Thematik eingegangen. Fir detailliertere Erlduterungen wird an dieser Stelle auf
[Lei20] verwiesen.

Das NASA Glenn Research Center (kurz: GRC) beschaftigt sich intensiv mit der Entwicklung von
CMC-Komponenten fiir Triebwerksanwendungen. Unter anderem wurden am GRC bereits
Prototypen eines SiC/SiC-Flammrohrs sowie einer SiC/SiC-Turbinenleitradschaufel hergestellt, die
unbeschichtet Temperaturen bis zu 1315 °C und mit EBC-Beschichtung Temperaturen bis zu
1480 °C ertragen koénnen [Hall3]. In Anbetracht von Abb. 1.1 sowie der zuvor geschilderten
werkstofftechnischen Aspekte erscheint dies plausibel. Somit bilden die Werte des GRC eine
fundierte erste Annahme der Werkstoffgrenztemperatur von NO-CMC in Triebwerken.

Derzeitige einkristalline Nickelbasis-Superlegierungen weisen eine Warmfestigkeit? bis ca. 1100 °C
auf [Ber19]. Weitere Temperatursteigerungen sind durch den Einsatz von Thermal Barrier Coatings
(kurz: TBC) mdoglich, die als Warmeddmmschichten fungieren und in der Regel aus Oxidkeramiken,
wie z.B. Yttrium-teilstabilisiertem Zirconiumoxid, bestehen [Cze19]. TBC-beschichtete Bauteile
kdnnen Oberflachentemperaturen bis zu 1200 °C ertragen. Im Vergleich zeigt sich also, dass
NO-CMC bei wesentlich htheren Temperaturen als Nickelbasis-Superlegierungen eingesetzt werden

konnen. Daher sind CMC-Werkstoffe flr zahlreiche Hochtemperaturanwendungen préadestiniert.

1 Yttriumsilicat: Verbindung von Yttrium mit Silizium und Sauerstoff
2 Warmfestigkeit in [Ber19]: 1000 h Lebensdauer bei einer Last von 137 MPa
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Korrosion

Bei hohen Temperaturen und unter der Anwesenheit von Wasserdampf, wie es z.B. in einer
Triebwerksatmosphare der Fall ist, werden faserverstarkte Keramiken durch eine
wasserdampfinduzierte HeilRgaskorrosion geschadigt. Dabei bilden sich auf der CMC-Oberflache
fliichtige Hydroxide, was zu einem Materialabtrag fiihrt. In Triebwerken wird die HeiRgaskorrosion
zudem durch hohe Stromungsgeschwindigkeiten beglinstigt, da diese den Abtransport der Hydroxide
fordern.

Eine weitere CMC schadigende Korrosionsform, die ebenfalls in Triebwerken auftritt, ist die
chemische Wechselwirkung mit Sand und Flugasche. Diese Stoffe sind in der Erdatmosphére
enthalten und bestehen im Wesentlichen aus Calcium-, Magnesium-, Aluminium- und Siliziumoxid
(kurz: CMAS).

Oxidation

O-CMC sind aufgrund der chemischen Verbindung mit Sauerstoff per se oxidationsbesténdig, vgl.
Kap. 2.1. Demgegeniber kénnen NO-CMC nur als bedingt oxidationsbestandig eingestuft werden.
Generell bilden NO-CMC durch passive Oxidation eine Siliziumdioxidschicht aus, die den
Werkstoff vor weiteren Oxidationsprozessen schiitzt. Bei hohen Temperaturen und unter der
Anwesenheit von Wasserdampf wird diese Schutzschicht jedoch durch die zuvor geschilderte
HeilRgaskorrosion zerstort, weshalb CMC unter diesen Bedingungen nicht mehr oxidationsbesténdig

sind. Der zugrundeliegende Mechanismus wird dabei auch als aktive Oxidation bezeichnet.

Warmeleitfahigkeit

Im Gegensatz zu NO-CMC sind O-CMC durch eine geringe Wérmeleitfahigkeit gekennzeichnet.
Daher sollte der Einsatz von O-CMC unter groRen thermischen Gradienten vermieden werden, da
ansonsten innere Spannungen auftreten kénnen, die zu einer hohen mechanischen Belastung fiihren
[Kocl7]. In Triebwerken sind besonders innengekiihlte Bauteile im HeiRgasteil, wie z.B.

Turbinenschaufeln, durch hohe thermische Gradienten geprégt.

Mechanische Eigenschaften

Generell kdnnen die mechanischen Eigenschaften von NO-CMC als sehr gut und die von O-CMC
als moderat bewertet werden. Auf eine Angabe von quantifizierten Festigkeitswerten wird im
Rahmen dieser Arbeit verzichtet, da CMC infolge der Faserverstarkung durch ein anisotropes
Materialverhalten gekennzeichnet sind und viele Aspekte die Festigkeitswerte beeinflussen.
Stattdessen werden im Folgenden einige wichtige Einflussfaktoren auf die mechanischen
Eigenschaften von CMC genannt: Faserorientierung, Fasertyp, Faservolumenanteil,
Herstellungsverfahren, Porositét.
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2 Keramische Faserverbundwerkstoffe

Tab. 2.1:

Eigenschaften von nichtoxidischen und oxidischen CMC

Eigenschaft NO-CMC O-CMC
Quelle NO-CMC / Quelle 0-CMC (SiC/SiC, C/SiC, C/C-SiC) (Ox/Ox)
Dichte [g/cm’] 1,8-2,9 2128
[Rael3]
Grenztemperatur ohne EBC [°C] ~ 1315 ~ 1100
[Hal13] / [Koc17], [Mot08]
Temperaturlimitierung HeilRgaskorrosion Kriechfestigkeit
[Frio6], [Lei20] / [Koc17]
Beschichtung EBC ggf. EBC
[Kun20], [Lei20]
Grenztemperatur mit EBC [°C] ~ 1480 ~1100
Abb. 1.1, [Hal13]
Korrosion CMAS & wasserdampf- CMAS & wasserdampf-

[Kun20], [Lei20]

induzierte HeiRgaskorrosion

induzierte HeilBgaskorrosion

Oxidation bedingt besténdig besténdig
[Kun20], [Lei20] / [Kun20], [G6r03]
Waérmeleitféhigkeit hoch gering
[G6ro3]
mechanische Eigenschaften sehr gut moderat

[G6r03]
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Die Eigenschaften von faserverstarkten Keramiken qualifizieren CMC-Werkstoffe fur eine Vielzahl
von Einsatzgebieten. Einige Branchen und Anwendungsmdglichkeiten werden nachfolgend in
Tab. 3.1 aufgelistet. Das groBte Marktpotenzial fir CMC ist dabei nach [Cohl7] in der

Energietechnik und der Luftfahrt zu erwarten.

Tab. 3.1: Anwendungsmaoglichkeiten von keramischen Faserverbundwerkstoffen gegliedert
nach Branchen [Koh08], [Kre03b], [Wei08]

Branche Anwendung

Triebwerks- und Leichtbaukomponenten,
Luft- und Raumfahrt
Thermalschutzsysteme

Energie- und Kraftwerkstechnik | Gasturbinenkomponenten, Hochtemperatur-Warmetauscher

Nukleartechnik Reaktorbau
Friktionsanwendungen Bremsscheiben, Kupplungsbeldge
Maschinenelemente Gleitelemente, Gleitlager, Zahnréder
Hochtemperaturanwendungen Ofenbau

Da der Schwerpunkt dieser Arbeit auf Triebwerken liegt, wird im Folgenden der Einsatz von
faserverstarkten Keramiken in Triebwerken fokussiert. Dabei werden zunidchst in Kap. 3.1.
potenzielle CMC-Triebwerkskomponenten identifiziert und diskutiert. In Kap. 3.2 wird daraufhin
die zeitliche Entwicklung des Triebwerkseinsatzes von keramischen Faserverbundwerkstoffen
geschildert. Abschlieend werden exemplarische CMC-Bauteile in der Brennkammer (Kap. 3.3), in

der Turbine (Kap. 3.4) und im Bereich der Schubdiise (Kap. 3.5) prasentiert.
Im weiteren Verlauf dieser Arbeit wird vorausgesetzt, dass der Lesende grundlegende Kenntnisse

tiber den Aufbau und die Funktionsweise von Flugzeugtriebwerken besitzt. Insofern dies nicht der

Fall ist, wird an dieser Stelle auf die Quellen [Bral5] und [Ric13] verwiesen.
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3.1 Diskussion potenzieller CMC-Einsatzgebiete in Triebwerken

Gegeniiber metallischen Werkstoffen ermdglichen faserverstidrkte Keramiken eine hdéhere
Werkstoffgrenztemperatur sowie eine Gewichtsreduzierung infolge einer geringeren Dichte, vgl.
Kap. 2.4. Vor dem Hintergrund der zuvor genannten CMC-Benefits werden nachfolgend potenzielle

Einsatzgebiete von keramischen Faserverbundwerkstoffen in Triebwerk lokalisiert und diskutiert.

1. Aspekt — Werkstoffgrenztemperatur

In Triebwerken treten die grofiten thermischen Belastungen im HeiBgasteil auf, welcher aus der
Brennkammer und der Turbine besteht, vgl. Abb. 3.1. Weil bei der Verbrennung in der
Brennkammer Temperaturen von ca. 2300 K entstehen kénnen, missen heigasfiihrende Bauteile in
der Regel gekihlt werden, um eine Zerstérung dieser zu vermeiden [Bral5]. Die Kuhlluftverteilung
erfolgt dabei Uber das Sekundéarluftsystem, in dem alle Luftstrdme zusammengefasst werden, die
nicht an der Schuberzeugung beteiligt sind. Neben der Kihlluft regelt das Sekundarluftsystem unter
anderem die Luftversorgung des Flugzeugs, die Sperrluft und den Axialschubausgleich der
Triebwerkslagerung sowie ggf. die aktive Spaltkontrolle in der Turbine. Abh&ngig vom notwendigen
Druckniveau entnimmt das Sekundéarluftsystem die Luft an verschiedenen Stellen aus den
Verdichtern, der Hauptanteil wird jedoch aus der letzten Stufe des Hochdruckverdichters
entnommen. Je nach Triebwerk kann der aus dem Primarstrom abgezweigte Luftanteil bis zu 25 %
betragen.

Insgesamt mindert die Kdihlluftentnahme und -riickfihrung die Energiewandlungsgite eines

Triebwerks. Dies kann mit folgenden Aspekten begriindet werden [Jon05], [Reil9a]:

e Weil die Kihlluft vor der Brennkammer entnommen wird, wird dieser keine Enthalpie im
Verbrennungsprozess zugefuhrt.

e Die kalte Kuhlluft wird nach erfolgter Kihlaufgabe in den heilen Primérstrom
zuriickgefiihrt. Daraus resultiert eine Abkuhlung des Primarstroms, was wiederum den
thermodynamischen Prozess verschlechtert.

e Durch die an der Turbinenbeschaufelung austretende Kiihlluft wird die Aerodynamik der
Schaufeln beeintrachtigt. Dies fuhrt zu zusatzlichen Strdmungsverlusten am Schaufelgitter.

e Infolge von Druckverlusten im Kihlluftsystem kann die an der Kihlluft verrichtete

Kompressionsarbeit in der Turbine nicht vollstdndig zurtickgewonnen werden.

20



3 Stand der Forschung und Technik

Ziviler Turbofan @® Fan
® Verdichter

® Brennkammer
@ Turbine

Heilgasteil
® Schubduse

Hitzeschild

Abb. 3.1: Darstellung eines zivilen Turbofans (PW4098 von Pratt & Whitney) [Bral5] und eines
militarischen Turbofans (F100-PW-229 von Pratt & Whitney) [Pril6] mit rot

eingefarbtem HeilRgasteil

Um den Kihlluftverbrauch zu reduzieren und somit die Effizienz des Triebwerks zu steigern, kann
entweder ein temperaturbestandigerer Werkstoff verwendet oder die Kuhltechnologie verbessert
werden [Bré&15], [Grol19]. Erstere Option kann durch den Einsatz von faserverstarkten Keramiken
umgesetzt werden, da diese im Vergleich zu den bisher genutzten metallischen Werkstoffen eine
deutlich hthere Temperaturbestédndigkeit aufweisen. In Anbetracht dessen sind daher alle gekiihlten
metallischen Bauteile fir die Substitution durch CMC-Werkstoffe qualifiziert.

Im HeilRgasteil miussen insbesondere das Flammrohr in der Brennkammer sowie die
Turbinenbeschaufelung gekiihlt werden. Zusatzlich wird bei militarischen Triebwerken mit einem
Nachbrenner der Hitzeschild von einem Kduhlluftmantel umgeben, da bei der Nachverbrennung
Temperaturen bis zu 2200 K auftreten kénnen [Gri04]. Die Kuhllufttemperatur betragt dabei ca.
900 K [Bral15].
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Weitere pradestinierte CMC-Bauteile in den genannten Bereichen sind Turbinendeckb&nder sowie
die Flammhalter des Nachbrenners [Spr14]. Dariiber hinaus werden bei militarischen Triebwerken
die strahlfiihrenden Komponenten der Schubduse, wie z.B. verstellbare Disenklappen oder Flachen-
und Dichtsegmente, thermisch stark belastet und sind somit fiir die Nutzung von CMC-Werkstoffen
qualifiziert.

Da die Austrittstemperatur des Hochdruckverdichters materialbedingt begrenzt ist [Gri09], ist zudem
ein Einsatz von Keramikschaufeln in den letzten Stufen des Hochdruckverdichters denkbar. Jedoch
sind im Zuge dessen die unter dem Punkt Gewichtsreduzierung thematisierten Aspekte zu
berucksichtigen, die ggf. die Verwendung von Keramikschaufeln in den Endstufen des

Hochdruckverdichters relativieren.

2. Aspekt — Gewichtsreduzierung

Generell ist eine Gewichtsreduzierung fir ein Triebwerk stets von Vorteil, da es infolgedessen
leichter wird und sich somit viele neue Konstruktions- und Auslegungsmdglichkeiten ergeben.
Detailliertere Ausfiihrungen zu dieser Thematik werden dabei in Kap. 5.1 présentiert. Im weiteren
Verlauf werden nun potenzielle Bereiche lokalisiert, in denen CMC-Werkstoffe eingesetzt werden
konnen, um das Triebwerksgewicht zu reduzieren.

Teilweise werden bei zivilen Triebwerken zur La&rmminderung und Reduktion des spezifischen
Brennstoffverbrauchs Mischer eingesetzt, die den Primar- und Sekundéarstrom nach der Turbine, aber
vor der Schubdise, mischen [Bral5]. Demzufolge besitzen Turbofans mit einem Mischer nur eine
einzige Schubdise. Durch das zusétzliche Gewicht des Mischers wird der angestrebten Senkung des
Brennstoffverbrauchs jedoch  entgegengewirkt, weshalb leichtere CMC-Mischer eine
vielversprechende Alternative zu metallischen Mischern darstellen [Spri14]. Weitere Bauteile von
zivilen Schubdisen, die durch die Nutzung von CMC-Werkstoffen zur Gewichtsreduzierung des
Triebwerks beitragen kénnen, sind der Austrittskonus und der AuRenring der Primarschubduse.
Wird der kalte Triebwerksteil vor der Brennkammer bestehend aus Fan und Verdichter betrachtet,
so wird hier der Einsatz von CMC durch folgende Aspekte erschwert: Einerseits sind
Verdichterschaufeln im Vergleich zu Turbinenschaufeln deutlich filigraner (vgl. Abb. 3.2), was in
Anbetracht der Fertigungsmdglichkeiten und Bauteilauslegung von faserverstarkten Keramiken ein
Hindernis darstellt, da beim Preforming sehr dinne Strukturen mit wenigen Faserschichten in
Dickenrichtung erzeugt werden missen. Noch grofiere Schwierigkeiten sind fiir den Fan zu erwarten,
insbesondere bei zivilen Triebwerken mit langen und komplex geformten Fan-Schaufeln.
Andererseits  weisen  faserverstarkte  Kunststoffe, Titan-Metal-Matrix-Composites  und
Titanaluminide in den fur Fan und Verdichter typischen Temperaturbereich deutlich hohere
spezifische Festigkeitswerte auf, vgl. Abb. 1.1. Gegenilber CMC bieten diese Werkstoffklassen somit

ein geeigneteres Mittel zur Gewichtsreduktion des Fans und Verdichters.
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Verdichterstufe Turbinenstufe

Laufradschaufel Leitradschaufel Leitradschaufel Laufradschaufel

N

Abb. 3.2: links: Gefrastes Verdichterlaufrad (Blisk) und schematische Darstellung einer
Verdichterstufe [Bral5]
rechts:  Gekihlte Turbinenlaufradschaufel und schematische Darstellung einer
Turbinenstufe [Bra15]

Fazit

Zusammenfassend werden in Tab. 3.2 die zuvor identifizierten potenziellen Einsatzgebiete von
faserverstarkten Keramiken in Triebwerken dargestellt. Vor dem Hintergrund einer Kihlluft- und
Gewichtsreduktion besteht der wesentliche Anwendungsbereich von CMC-Werkstoffen im
HeilRgasteil und Nachbrenner. Weitere Einsatzmdglichkeiten bieten die Schubdiise sowie ggf. die

letzten Stufen des Hochdruckverdichters.
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Tab. 3.2: Potenzielle Einsatzgebiete von keramischen Faserverbundwerkstoffen in Triebwerken

Bereich Komponente
Brennkammer Flammrohr
Hochdruckverdichter (Endstufen) Verdichterschaufeln
Nachbrenner Flammhalter, Hitzeschild
Schubdiise (zivil) Mischer, Austrittskonus, AuBenring der Primarschubdiise
Schubduse (militarisch) Disenklappen, Flachen- und Dichtsegmente
Turbine Turbinenschaufeln, Deckbénder

3.2 CMC-Einsatz in Triebwerken

Die ersten CMC-Bauteile wurden in den 1990er Jahren von Snecma in verschiedenen militarischen
Triebwerken erprobt [Chr08], [Spr14]. Snecma entwickelte unter anderem C/SiC-Diisenklappen und
C/SiC-Flammbalter fir den M88-2 engine.

Anfang der 1990er Jahre wurden zudem in den USA verschiedene Programme gestartet, um die
Erforschung keramischer Faserverbundwerkstoffen zu foérdern [Hei08]. Am NASA Glenn Research
Center (kurz: GRC) wird bis heute die Entwicklung von CMC-Triebwerkskomponenten
vorangetrieben. Im Rahmen des Ultra Efficient Engine Technology (UEET) Programms des GRC
wurde erstmalig der Prototyp einer SiC/SiC-Turbinenleitradschaufel mit EBC-Beschichtung
veroffentlicht [Sprl4]. Aufbauend auf den UEET-Erkenntnissen setzte das GRC seine
Forschungsarbeiten im Zuge des Environmentally Responsible Aviation (ERA) Projekts fort und
entwickelte unter anderem weitere Prototypen von SiC/SiC-Turbinenleitradschaufeln sowie von
SiC/SiC-Flammrohren mit EBC-Beschichtung [Hal13].

Dariiber hinaus konnten bereits CMC-Triebwerkskomponenten in den US-amerikanischen
Kampagnen Continuous Lower Energy, Emissions, and Noise (CLEEN) der Federal Aviation
Administration (kurz: FAA) und Adaptive Versatile Engine Technology (ADVENT) der US Air
Force zu Forschungszwecken hergestellt werden. In CLEEN wurden oxidische CMC-Prototypen im
Bereich der Priméarschubdiise von zivilen Triebwerken entwickelt und erprobt [Com13], [Gon15].
Im Rahmen von ADVENT wird der Einsatz von CMC-Laufradschaufeln in Turbinen erforscht
[Kel16].

24



3 Stand der Forschung und Technik

Zwei Serienanwendungen von CMC-Komponenten in zivilen Triebwerken sind bereits im letzten
Jahrzehnt zu verzeichnen. Im LEAP engine von CFM International werden EBC-beschichtete
SiC/SiC-Deckbénder in der Hochdruckturbine genutzt [Levl17], [Ste19]. Des Weiteren verbaut
GE Aviation im Passport 20 engine einen oxidischen Mischer [Com17], [Gon15].

Das erste zivile Triebwerk, das mit mehreren CMC-Bauteilen in unterschiedlichen Bereichen
ausgestattet wird, ist das GE9X von GE Aviation fiir die Boeing 777X, vgl. Abb. 3.3. Nach
derzeitigem Stand gilt das GE9X als das grofite und leistungsstarkste Triebwerk der Welt [GE20].
Im September 2020 erhielt das Triebwerk bereits die FAA-Zulassung [Flu20a]. Laut [Ste19] werden
im GE9X das innere und auBere Flammenrohr, die Leitschaufeln der ersten und zweiten Stufe der
Hochdruckturbine sowie Deckbédnder der ersten Hochdruckturbinenstufe aus CMC-Werkstoffen
bestehen.

Neben GE Aviation plant auch Rolls-Royce die Nutzung von faserverstarkten Keramiken in
zukunftigen Triebwerkskonzepten. Anfang 2021 kundigte Rolls-Royce an, offiziell mit dem Bau des
weltgroiten Triebwerks, dem sogenannten UltraFan, begonnen zu haben [RR21]. Im UltraFan sollen

CMC-Komponenten in der Hochdruckturbine eingesetzt werden.

1. Hochdruckturbinenstufe 2. Hochdruckturbinenstufe
e CMC-Leitschaufeln e CMC-Leitschaufeln
* CMC-Deckbéander

inneres und auferes
CMC-Flammrohr

Fandurchmesser = 3,40 m

Abb. 3.3:  GE9X von GE Aviation [GE20] mit Angaben von [Flu20a], [Ste19]
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Basierend auf den zuvor geschilderten Programmen und Triebwerken sowie auf den in Tab. 3.2
identifizierten Einsatzgebieten werden im Folgenden einige exemplarische CMC-Bauteile in
Triebwerken préasentiert. Dabei werden die Komponenten Brennkammer, Turbine und Schubdise
fokussiert. Zusétzlich wird die Wahl der CMC-Werkstoffe genauer begriindet.

3.3 CMC-Komponenten in der Brennkammer

Aufgrund der hohen thermischen Belastung ist das Flammrohr ein prédestiniertes Bauteil in der
Brennkammer zur Anwendung von keramischen Faserverbundwerkstoffen. In Abb. 3.4 werden die
Prototypen eines inneren und &ueren Flammrohrs aus CMC préasentiert, die zu Testzwecken am
NASA Glenn Research Center im Rahmen des ERA-Projekts entwickelt wurden. Sowohl das innere
als auch das duRere Flammrohr bestehen aus SiC/SiC. Da das innere Flammrohr im Betrieb sehr
hohen Temperaturen ausgesetzt ist, wird dieses zusatzlich EBC-beschichtet und iber Bohrungen, die
auf dem Umfang verteilt sind, filmgekdhlt.

Zwar werden die Flammrohre mechanisch nicht stark beansprucht, jedoch treten durch die
Verbrennungs-, Kihl- und Umgebungsatmosphére groRe thermische Gradienten auf, die zu inneren
Spannungen in den Bauteilen fuhren. Weil der Einsatz von oxidischen CMC aufgrund einer geringen
Waérmeleitféahigkeit unter den geschilderten Bedingungen vermieden werden sollte (vgl. Kap. 2.4),
werden oftmals nichtoxidische CMC, wie z.B. SiC/SiC, fur Flammrohre genutzt. Eventuell kdnnen

zukiinftig aber auch oxidische CMC eingesetzt werden.

Kihlluftbohrungen

Abb. 3.4: Darstellung eines inneren SiC/SiC-Flammrohrs mit EBC-Beschichtung (oben links)
und eines &uBeren SiC/SiC-Flammrohrs (unten links) sowie Blick in einen
Versuchsstand mit eingebauten Flammrohren (rechts) [Hal13]

(L =Lé&nge, @i = Innendurchmesser, s = Wandstérke)
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3.4 CMC-Komponenten in der Turbine

Ein Bauteil im Bereich der
Hochdruckturbine, das aus faserverstarkter
Keramik gefertigt werden kann und bereits
in einem Triebwerk eingesetzt wird, ist das
Deckband. Im LEAP engine werden
SiC/SiC-Deckbander verbaut, die in Serie
gefertigt werden [Stel9], vgl. Abb. 3.5.
Der LEAP engine wird von CFM

International, einer Kooperation von
Safran Aircraft Engine und GE Aviation, Abb. 3.5:  SiC/SiC-Deckbénder des LEAP engine

fur den Airbus A320neo, die Boeing 737 mit EBC-Beschichtung [Lev17]
MAX und die Comac C919 entwickelt
[CFM19].

Die zentralen Komponenten fur die CMC-Substitution in der Turbine sind die Schaufeln der Lauf-
und Leitrader, da durch die hohe Werkstoffgrenztemperatur der CMC-Werkstoffe eine maligebliche
Kahlluftreduktion méglich ist. Am NASA Glenn Research Center werden im Zuge verschiedener
Projekte Prototypen von SiC/SiC-Leitradschaufeln mit EBC-Beschichtung entwickelt und erprobt,
vgl. Abb. 3.6. Aufgrund des thermo-mechanischen Belastungskollektivs werden fir
Turbinenschaufeln in der Regel nichtoxidische CMC genutzt.

In Abb. 3.5 werden des Weiteren die Ergebnisse eines Heillgasversuchs prasentiert, der das Potenzial
einer Keramikschaufel gegeniiber einer Schaufel aus einer konventionellen Nickelbasis-
Superlegierung bildhaft verdeutlicht. Im Zuge des Tests konnte die Kuhlluftmenge ohne ein
Versagen der CMC-Schaufel um 15 bis 25 % reduziert werden. Die metallische Schaufel wurde unter

gleichen Versuchsbedingungen zerstort.
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Ni-Basis Ni-Basis

Abb. 3.6: links: SiC/SiC-Leitradschaufeln mit EBC-Beschichtung aus dem ERA-Projekt des
NASA Glenn Research Centers [Hal13]
rechts:  Vorher-Nachher-Vergleich zwischen einer CMC-Schaufel und einer
Schaufel aus einer Nickelbasis-Superlegierung im Verlauf eines
HeilRgasversuchs [Chel9]
(Versuchsbedingungen: Umgebungsdruck = 6 bar, Temperatur =~ 1470 K,
Strémungsgeschwindigkeit = 60 m/s)

Im Gegensatz zu Leitradschaufeln werden
Laufradschaufeln nicht nur thermisch, sondern
auch mechanisch durch die Rotation in der
HeilRgasstromung stark beansprucht. Dies stellt
die Entwicklung von Keramikschaufeln vor
eine neue Herausforderung. Trotzdem erforscht
GE Aviation schon den Einsatz von rotierenden
CMC-Laufradschaufeln in  Turbinen im
Rahmen des ADVENT Programms der US Air
Force, vgl. Abb. 3.7. Die gelblichen
CMC-Schaufeln des Laufrads sind dabei mit
einem speziellen EBC beschichtet worden.

Abb. 3.7: Laufrad einer Niederdruckturbine
mit CMC-Schaufeln [Kel16]

Hinsichtlich der Kihlung von Turbinenschaufeln aus faserverstarkter Keramik gilt es zu erldutern,
dass nach derzeitigem Kenntnisstand noch keine CMC-Schaufel mit einem komplexeren Kihlsystem
ahnlich dem von metallischen Schaufeln verdéffentlicht wurde. Dennoch kann davon ausgegangen
werden, dass an dieser Thematik geforscht wird, da diesbezlglich bereits mehrere Patente eingereicht
wurden. In Abb. 3.8 werden exemplarisch drei US-Patente prasentiert, die die Ausformung eines

Kihlsystems in CMC-Schaufeln auf unterschiedliche Weise beschreiben. Fertigungstechnische
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Mdglichkeiten bestehen in dem Einsatz von Kernelementen oder hohlen Zwischenschichten sowie

in der Nutzung von Einséatzen, die nach erfolgter Schaufelherstellung thermisch zersetzt werden.

Thermische Zersetzung Kernelemente mit Hohle Zwischenschicht mit
von Einsatzen [Jar03] Kihlkanélen [Mor04a] Kuhlkanalen [Mor04b]

Abb. 3.8:  Ausschnitte aus verschiedenen Patenten zur Ausformung von Kuihlsystemen in

Turbinenschaufeln aus faserverstarkter Keramik

Insgesamt kann somit sowohl eine konvektive Kihlung als auch eine Filmkihlung von
CMC-Turbinenschaufeln als realistisch beurteilt werden. Allerdings werden Keramikschaufeln aller
Voraussicht nach in den néchsten Jahren nicht die gleiche Kuhltechnologiestufe wie metallische
Schaufeln erreichen, da die Fertigung von kiihleffizienzsteigernden Elementen, wie Rippen, Pin-Fins
oder Turbulenzerzeugern, im Zuge eines CMC-Herstellungsprozesses als kritisch einzustufen ist.
Aussichtsreiche  Gestaltungsmoglichkeiten — zur  Verbesserung der  Kuhleffizienz  von
Keramikschaufeln bieten jedoch dreidimensionale Kihlkandle in der Matrix, die womdglich durch

thermisch zersetzbare Fasern oder Hohlfasern ausgeformt werden kénnten.

3.5 CMC-Komponenten der Schubdiise

Wie bereits in Kap. 3.1 geschildert wurde, sind im Bereich der Schubdise von zivilen Triebwerken
der Mischer sowie die Primdrschubdiise fiir den Einsatz von faserverstarkten Keramiken geeignet.
Da diese Triebwerkskomponenten in der Regel nicht durch zu groRe thermische Gradienten belastet

werden, kdnnen fur diese auch oxidische CMC genutzt werden.
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In Abb. 3.9 wird der Mischer der
Passport 20 engine von GE Aviation
prasentiert, der serienm&Big in dem
Triebwerk verbaut wird. Der Mischer
besteht aus  mehreren  oxidischen
CMC-Komponenten, die einzeln gefertigt
und anschlieBend montiert  werden

[Com17]. Der Passport 20 engine wird bei

Business Jets, wie z.B. der Bombardier
Global 7500, eingesetzt [GE19]. Abb.3.9:  Montage eines Ox/Ox-Mischers im

Passport 20 engine [Gon15]

Im Rahmen des CLEEN Programms der FAA werden oxidische CMC-Prototypen im Bereich der
Primérschubdiise von zivilen Triebwerken entwickelt. Im Einzelnen wurden bisher ein
Austrittskonus sowie ein AulRenring aus faserverstarkter Keramik hergestellt, vgl. Abb. 3.10. Die
Komponenten wurden bereits im Trent 1000 von Rolls-Royce erprobt, welcher die Boeing Dreamline
737 antreibt. Nach [Com13] gilt der Austrittskonus als das langste, und der Aufenring als das im
Durchmesser grofite, jemals hergestellte oxidische CMC-Bauteil.

‘-'.'.om
_\\\

Abb. 3.10:  links: Ox/Ox-Austrittskonus und Ox/Ox-Aufenring des CLEEN Programms
[Gonl5]
rechts:  Erprobung der Ox/Ox-Primardise im CLEEN Programm [Com13]

Bei militarischen Triebwerken werden die strahlfiihrenden Komponenten der Schubdise thermisch
stark belastet, weshalb es sich anbietet, diese Bauteile aus faserverstarkter Keramik herzustellen.

Exemplarisch werden in Abb. 3.11 CMC-Komponenten im Bereich der Schubduse présentiert.
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3 Stand der Forschung und Technik

Abb. 3.11: C/SiC-Dusenklappe eines M88-2 engine von Snecma (links) [Spri4] und
CMC-Dichtplatten eines F100-PW-229 von Pratt & Whitney (rechts) [Chel9]
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Die Entwurfsphase stellt eine der ersten Instanzen im Zuge der Produktentwicklung dar und besitzt
somit eine fundamentale Bedeutung fur den Erfolg eines Projekts, da zu diesem Zeitpunkt unter
anderem ein Grofteil der anfallenden Produktkosten festgelegt wird [Ehrl4]. Gerade die
Triebwerksentwicklung ist technologisch héchst aufwendig und komplex, weshalb eine sorgfaltige
Planung und Entwicklung unerlésslich ist, um die anfallenden Kosten méglichst zu minimieren. Dies
betrifft insbesondere das friihe Stadium des Triebwerksvorentwurfs, in dem die Eckdaten des
Triebwerks sowie die Male der Komponenten weitgehend festgelegt werden. Heutzutage erfolgt der
Triebwerksvorentwurf in der Regel rechnergestiitzt und mittlerweile existieren verschiedenste
Vorauslegungsprogramme.

In Kap. 4.1 wird eine Software fur den rechnergestiitzten Triebwerksvorentwurf namens GTlab
prasentiert, die im Rahmen dieser Arbeit genutzt wird. AnschlieBend werden in Kap. 4.2 die
wesentlichen KenngrélRen und thermodynamischen Zusammenhdnge von Triebwerken erléutert,

welche fur den Vorentwurf von zentraler Bedeutung sind.

4.1 GTlab

Die Software Gas Turbine Laboratory (kurz: GTlab) wird vom Institut flir Antriebstechnik des DLR
entwickelt und bietet ein Simulations- und Vorentwurfswerkzeug fur Triebwerke und Gasturbinen.
Kennzeichnend fir GTlab ist der modulare Aufbau, der ein hohes MalR an Flexibilitdt und
Erweiterbarkeit ermdglicht. GTlab wird grundlegend in drei Module gegliedert, die nachfolgend auf
Basis von [Rei20] prasentiert werden. Des Weiteren wird flr tiefgreifendere Erlauterungen zu GTlab

auf die genannte Quelle verwiesen.

Performance

Im Rahmen des Performance-Moduls wird ein thermodynamisches Triebwerksmodell erzeugt,
mithilfe dessen Leistungssyntheserechnungen (Performance-Rechnungen) durchgefiihrt werden
kénnen. Im  Vordergrund stehen dabei die Auslegung der thermodynamischen
Kreisprozessparameter sowie die Analyse des stationdren und transienten Betriebsverhaltens. Das

thermodynamische Modell kann aus verschiedenen Performance-Bausteinen zusammengesetzt
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4 Triebwerksvorentwurf

werden, wobei alle wesentlichen Triebwerkskomponenten (Fan, Kompressor, Brennkammer,
Turbine, etc.) bereits in GTlab integriert sind. Jede Komponente bendtigt unter anderem spezifische
Angaben, wie z.B. Druckverhéltnis oder Wirkungsgrad. In Abb. 4.1 wird exemplarisch das
thermodynamische Modell eines zivilen Turbofans in GTlab prasentiert. Eine genauere Erlauterung
zu den einzelnen Stationsbezeichnungen zwischen den Performance-Bausteinen erfolgt dabei in dem
nachfolgenden Kapitel.

In GTlab wird durch die VVorgabe eines Designpunkts (Design-Point) das Triebwerksdesign inklusive
aller Kreisprozessparameter auf Basis von Performance-Daten festgelegt. Bei der Erstellung des
Design-Points kénnen einerseits Randbedingungen (Boundary Conditions) angegeben werden, wie
z.B. die Flughohe oder die Flugmachzahl. Andererseits kénnen Veranderliche bzw. Unabhangige
(Independents) definiert werden, die solange iteriert werden, bis sie ein gefordertertes Kriterium
erflllen, das in Form von Unveranderlichen bzw. Abhangigen (Dependents) formuliert wird. So kann
beispielsweise der Eintrittsmassenstrom und das Brennstoff/Luft-Verhéltnis variiert werden, um
einen geforderten Schub bei gegebener Brennkammeraustrittstemperatur zu generieren. Insgesamt
resultiert durch die Festlegung von Independents und Dependents somit ein Gleichungssystem, das
unter Berticksichtigung der Randbedingungen von GTlab geldst wird.

Um das thermodynamische Verhalten des Triebwerks in verschiedenen Betriebspunkten abseits des
Design-Points, dem sogenannten Off-Design, zu analysieren, muss das Teillastverhalten aller
Turbokomponenten bekannt sein. Dazu werden den Komponenten in der Regel Kennfelder
zugewiesen, jedoch koénnen ggf. auch funktionale Zusammenhdnge genutzt werden. Eine
umfangreiche Sammlung an Kennfeldern ist dabei bereits in GTlab vorhanden. AnschlieBend kénnen
verschiedene Off-Design-Points definiert werden, in denen das Betriebsverhalten untersucht werden
soll (z.B. Cruise oder Top of Climb).

Erwahnenswert ist zudem, dass in GTlab Totalgréfien genutzt werden. Wie nachfolgend unter dem
Punkt Sketchpad erlautert wird, kann in GTlab erst durch die Vorgabe von HubToTip Ratio und

Machzahl bzw. durchstromter Flache auf die statischen Grof3en geschlossen werden.

(16
13 J BYPASS_DUCT 18
=

BYPASS_NOZZLE

g

sdefarmesPrice - Pum o PGl

SWANNECKDUCT froge BURNER INTERTURBINE_DUCT

BOOSTER HPC HeT LPT CORE_NOZZLE

HIGH_PRESSURE_SHAFT
INTAKE FAN

LOW_PRESSURE_SHAFT

Abb. 4.1: Thermodynamisches Modell eines zivilen Turbofans in GTlab [Rei20]
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Sketchpad

Die thermodynamische Modellierung im Performance-Modul erfolgt im Wesentlichen
geometrieunabhdngig. Soll auf Basis von Leistungssyntheserechnungen ein geometrischer
Vorentwurf des Triebwerks erstellt werden, so ist die geometrische Modellierung von zentraler
Bedeutung. Daher werden im Modul Sketchpad alle Geometriemodelle zusammengefasst, die zur
Erzeugung des Vorentwurfs bendétigt werden. Insgesamt fungiert Sketchpad somit als Schnittstelle
zwischen Performance- und PreDesign-Modul.

Durch die Vorgabe von HubToTip Ratio! und Machzahl? in den einzelnen Triebwerksstationen wird
in GTlab die Grundlage des geometrischen Vorentwurfs geschaffen. Anstelle der Machzahl kann
dabei auch ein konkreter Flacheninhalt zu Kalibrierungszwecken angegeben werden. Folgende
Auswirkungen hat die Festlegung von HubToTip Ratio und Machzahl bzw. durchstromter Fl&che in
GTlab: Einerseits kann ber die gasdynamischen Grundgleichungen von den TotalgréRen auf die
statischen Groflen geschlossen werden. Zudem kann bei bekanntem Massenstrom und bekannter
Schallgeschwindigkeit mithilfe der Kontinuitatsgleichung die Strémungsgeschwindigkeit bestimmt
werden. Andererseits werden die geometrischen GrofRen der durchstromten Ringflache, wie z.B.

Gehause- und Nabenradius, berechnet.

1 HubToTip Ratio (dt.: Nabenverhéltnis, Symbol: HgT): Verhaltnis aus Nabenradius rxu» und Gehauseradius rrip
2 Machzahl (Symbol Ma): Quotient aus Strémungsgeschwindigkeit ¢ und Schallgeschwindigkeit a

PreDesign

Das PreDesign-Modul bietet eine Umgebung
zur  Visualisierung des geometrischen
Vorentwurfs. Dabei kann dieser sowohl zwei-
als auch dreidimensional mithilfe eines
programminternen CAD-Interface dargestellt 1 gl
werden. Exemplarisch wird in Abb. 4.2 der :

geometrische  Vorentwurf eines zivilen

Turbofans présentiert. ) )
Abb. 4.2: Geometrischer Vorentwurf eines

zivilen Turbofans in GTlab [Rei20]

4.2 KenngroRen und Thermodynamik von Triebwerken

Im weiteren Verlauf werden die wesentlichen KenngréBen sowie die Thermodynamik von
Triebwerken erldutert. Die prasentierten Gleichungen entsprechen dabei den in GTlab bzw. den im

Rahmen dieser Arbeit genutzten thermodynamischen Zusammenhéangen.
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Bezugsebenen eines Triebwerks

Die charakteristischen Bezugsebenen eines Triebwerks werden in Anhang A inklusive der jeweiligen
Bezeichnung aufgefiihrt. In Abb. 4.3 wird die Kennzeichnung der Ebenen exemplarisch an einem
zivilen Turbofan demonstriert. Die Ebenenbezeichnung erfolgt stets von (0) bis (9) und zur
Unterscheidung zwischen dem heien Kernstrom (Core) und dem kalten Nebenstrom (Bypass) wird
den Ebenen im Nebenstrom eine eins vorangestellt.

Wichtige Triebwerksstationen sind unter anderem die Stationen (3) und (4). Der héchste Druck
herrscht in Station (3) am Ende der Verdichtung. In Station (4) nach der Brennkammer tritt die
Maximaltemperatur im Turbineneintritt auf, die auch als T4 oder TET (Turbine Entry Temperature)

bezeichnet wird.

Fan Getriebe Hochdruckverdichter (HPC) Hochdruckturbine (HPT)

Booster Brennkammer Niederdruckturbine (LPT)

Nebenstromduiise

0O & ® Ve ® ©

Abb. 4.3:  Schematische Darstellung von charakteristischen Bezugsebenen eines Triebwerks
nach [Jes19] an einem zivilen, zweiwelligen, ungemischten Getriebefan (PW1000G
von Pratt & Whitney) [air13], [Flu20b]

35



4 Triebwerksvorentwurf

Joule-Prozess

Der rechtslaufende Joule-Kreisprozess (engl.: Brayton-Cycle) ist ein idealisierter Vergleichsprozess
fur Gasturbinen und Strahltriebwerke. In Abb. 4.4 wird der Joule-Prozess in Relation zu den zuvor
prasentierten Triebwerksebenen im Kernstrom prasentiert. Folgende Zustandsédnderungen

kennzeichnen dabei den Joule-Prozess:

o (0)- (3): isentrope Kompression
e (3 - (®): isobare Warmezufuhr
e (@ - (9):isentrope Expansion

e (9)-(0): isobare Warmeabfuhr

Durch Irreversibilitaten, wie z.B. Reibung, treten in Triebwerken Verluste auf, die dazu fuhren, dass
sich der reale Triebwerksprozess vom theoretischen Joule-Prozess unterscheidet, vgl. Abb. 4.4. Fir
detailliere Ausfiihrungen zum Joule-Prozess sowie zur Thermodynamik von Strahltriebwerken wird

an dieser Stelle auf [Bral15] verwiesen.

TJ
T
Gz
Cp
Ts
i
thzro Cp +
'IB_ -
: J f
G
2c, S
Joule-Prozess
- - - - realer Triebwerksprozess

Abb. 4.4: Darstellung des Joule-Prozesses im T-s-Diagramm [Bral5] mit eingezeichnetem

realen Triebwerksprozess
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Nebenstromverhaltnis & Gesamtdruckverhaltnis
Bei Turbofan-Triebwerken wird die Aufteilung zwischen Nebenstrom rig,,, und Kernstrom mc,y

mithilfe des Nebenstromverhaltnis bzw. Bypass Ratio (BPR) beschrieben:
m
BPR = 22 = B Gl.4.1

Zur Steigerung des Vortriebwirkungsgrads (vgl. Thermodynamische Energiewandlungsgtite) sowie
zur Larmreduzierung werden bei Triebwerken flr den zivilen Luftverkehr groe BPR angestrebt.
Infolgedessen tendiert die Triebwerksentwicklung zu groflen, einstufigen Fans, die groRe
Luftmassenstrome durch den Nebenstromkanal beférdern. Typische BPR von heutigen zivilen
Triebwerken liegen im Bereich von 5:1 bis 9:1, bei Neuentwicklungen sind aber auch Werte von
11:1 moglich [Bral5]. Da bei militarischen Triebwerken meist hohe spezifische Schiibe gefordert
und aufgrund der Aerodynamik mdglichst kleine Stirnflachen vorteilhaft sind, besitzen diese
Triebwerke einen kleinen, mehrstufigen Fan. Dementsprechend sind militarische Triebwerke,
insbesondere fiir den Uberschallflug, in der Regel durch kleinere BPR als 2:1 gekennzeichnet
[Ric13].

Eine weitere wichtige Triebwerkskenngrole ist das Gesamtdruckverhaltnis bzw. Overall Pressure
Ratio (OPR), das als das Verhdltnis aus dem Totaldruck am Austritt des Hochdruckverdichters pis

und dem Totaldruck im Einlauf des Triebwerks pu definiert ist:
OPR = — Gl. 4.2

Zur Erhéhung des thermischen Wirkungsgrads (vgl. Thermodynamische Energiewandlungsglite)
tendiert die Triebwerksentwicklung, insbesondere bei zivilen Turbofans fir Langstreckenflugzeuge,
zu groRen OPR im Bereich von 40:1 bis 50:1 [Ric13]. Jedoch steigt mit dem Gesamtdruckverhaltnis
auch die Anzahl an erforderlichen Verdichter- und ggf. Turbinenstufen und somit das
Triebwerksgewicht. Aufgrund dessen sind militarische Triebwerke generell durch geringere OPR
zwischen 25:1 und 30:1 gekennzeichnet, da fiir den militarischen Einsatz h&ufig kleine und leichte
Triebwerke gefordert sind.
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Schub
Der (Netto-)Schub Fy entspricht der Impulsanderung des in das Triebwerk einstrémenden
Massenstroms ri, zwischen Triebwerkseintritt (0) und -austritt (9) bzw. 19. Mit 1y = 11y, + 1145

und den Dusenaustrittsflachen Ag bzw. Ao folgt [Ric13]:

Core Bypass
Fy = [(mgce —my1co) + Ag(Po — po)] + [my3(c19 — ¢o) + A19(P19 — Po)] Gl. 43

Wird der Schub Fy auf den Eintrittsmassenstrom sz, bezogen, so resultiert der spezifische Schub Fs:

Fy

Fs = — Gl. 44
my

Thermodynamische Energiewandlungsgtite

Das Leistungsgefalle eines Triebwerks wird in Abb. 4.5 prasentiert und erstreckt sich zwischen dem
ideal bei der Verbrennung des Brennstoffs zur Verfiigung stehenden Warmestrom Qg und der
Schubleistung Pe. Die einzelnen Leistungsstationen im Gefélle werden dabei durch Wirkungsgrade

verkniipft, welche die thermodynamische Energiewandlungsgite beschreiben und nachfolgend

ausfihrlicher erlautert werden.

Ncore " NTrans
‘*—’

"Bk . Ntn nNp

Nges

Abb. 4.5: Leistungsgefélle und Wirkungsgradkette eines Triebwerks basierend auf [Bra15] und
[Kurl8]

Der Brennkammerwirkungsgrad ek ist definiert als das Verhéltnis aus dem der Luft tatséchlich
zugefiihrten Warmestrom Q,,, und dem ideal bei der Verbrennung des Brennstoffs zur Verfiigung
stehenden Warmestrom Q. Genaueres zum Brennkammerwirkungsgrad wird unter dem Punkt
Komponententechnologie erldutert.

Zur thermodynamischen Beurteilung der Energiewandlungsglite des Triebwerkskreisprozesses (vgl.
Abb. 4.4) dient der thermische Wirkungsgrad 7. Dieser ist durch den Quotienten aus abgegebener
Nutzleistung |Py| = Qy, - |Qap| und zugfiihrten Warmestrom Q,,, definiert und kann wie folgt

berechnet werden [Bra15]:
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—_— Pyl 1
h -— v -_
‘ Qm 2

_ [rhgce? — (g — mp + Mz)ce? | + Mmyg(c19? — co?)

- Gl. 45
nexMmpHy

In diesen Zusammenhang entspricht die Nutzleistung der Anderung der kinetischen Energie
zwischen Triebwerksein- und -austritt. Der Term m; beschreibt den Anteil an Zapfluft, der Gber das
Sekundarluftsystem entnommen wird, vgl. Kap. 3.1.

Der thermische Wirkungsgrad des Joule-Prozesses hangt nur vom OPR ab [Bral9]. Im realen
Triebwerksprozess gemal Abb. 4.4 wird der thermische Wirkungsgrad neben dem OPR zusétzlich
noch vom Temperaturverhéltnis Tu/Tw sowie von den Komponentenwirkungsgraden beeinflusst.
Aus einer Erhéhung der T4 resultiert dabei eine Verbesserung des thermischen Wirkungsgrads. Des
Weiteren existiert zu jeder T4 ein (nutz-)leistungsoptimales OPR, das mit steigender T4 zunimmt. Je
nach T4 und OPR liegt der thermische Wirkungsgrad von modernen zivilen Turbofans ungefahr
zwischen 45 % und 48 % [Ric13].

Der thermische Wirkungsgrad 7 eines Turbofans kann in zwei Teilwirkungsgrade separiert werden,
vgl. Abb. 4.5. Einerseits in den Kernwirkungsgrad rcore, der die thermische Energiewandlungsgute
des Kernstroms kennzeichnet, und andererseits in den Transmissionswirkungsgrad #7rrans, Welcher

die Effizienz der Energielibertragung von dem Kern- auf den Nebenstrom beschreibt [Kurl8]:

Nth = NcorellTrans Gl. 4.6

Der Transmissionswirkungsgrad wird durch die isentropen Komponentenwirkungsgrade der
Niederdruckturbine #ser und des nebenstromzugehérigen Teil des Fans 77s ran,gyp, des mechanischen
Wirkungsgrads der Niederdruckwelle 77mech,ps SOwie durch Druckverluste im Nebenstromkanal, der
Nebenstromdise und ggf. im Mischer bestimmt [Guh01], [Ricl3]. Unter der Annahme
vernachlassigbarer Druckverluste gilt somit:

NTrans = ns,LPTns,Fan,Bypnmech,LPS GI- 4.7

Nach [Guh01] kann der Transmissionswirkungsgrad in einer GréRenordnung von ca. 80 %
eingeordnet werden. Des Weiteren wird in [GuhO1] gezeigt, dass das optimale Verhaltnis der
Strahlgeschwindigkeiten des Neben- und Kernstroms (Cig,ia/Ca,id)opt dem Transmissionswirkungsgrad
entspricht. Mittels des Index id wird gekennzeichnet, dass die idealen Strahlgeschwindigkeiten
genutzt werden, die sich bei vollstdndiger Expansion in den Disen einstellen.

Der Vortriebswirkungsgrad re kennzeichnet die Energiewandlungsgite zwischen der Schubleistung
Pe und der vom Triebwerkskreisprozess bereitgestellten Nutzleistung |Py|. Demnach ist der
Vortriebswirkungsgrad als der Quotient dieser Grélzen definiert und kann wie folgt berechnet werden
[Brals]:
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_ PF _ 2 * FNCO GI 4 8
| Py [Mocg? — (Mg — Thp + 1hz)Cce? | + My9(c19% — €p?) o

np :

Der Vortriebswirkungsgrad steigt, wenn bei gegebener Eintrittsgeschwindigkeit co die
Austrittsgeschwindigkeit cg bzw. c19 gesenkt wird. Aufgrund dessen werden Turbofan-Triebwerke
entwickelt, welche die angesaugte Luft moglichst langsam durch den Nebenstrom am Kernstrom
vorbeifihren. Neben der Eintrittsgeschwindigkeit bzw. Flugmachzahl besitzt das BPR einen
maBgeblichen Einfluss auf den Vortriebswirkungsgrad, weshalo im Rahmen der
Triebwerksentwicklung, wie bereits geschildert, groBe BPR angestrebt werden. Je nach
Flugmachzahl und BPR kodnnen Turbofan-Triebwerke Vortriebswirkungsgrade bis ca. 80 %
erreichen [Ric13].

Bei gegebener Flugmachzahl und festgelegtem Eintrittsmassenstrom fiihrt eine Verbesserung des
thermischen Wirkungsgrads zu hoheren Austrittsgeschwindigkeiten, was jedoch fir den
Vortriebswirkungsgrad eine Verschlechterung bedeutet. Insgesamt sind somit gegenldufige
Tendenzen zu beobachten, weshalb im Zuge des Triebwerksentwurfs stets der Gesamtwirkungsgrad
betrachtet werden sollte. Der Gesamtwirkungsgrad 7ges ist als das Verhaltnis aus der Schubleistung
Pr und dem ideal bei der Verbrennung des Brennstoffs zur Verfiigung stehenden Warmestrom Qp

definiert und kann auRerdem tiber die zuvor geschilderten Wirkungsgrade berechnet werden [Bra15]:

P

F
Nges ‘= —=— = MNpxNenllp Gl. 4.9
Qp

Da der Vortriebs- und somit auch der Gesamtwirkungsgrad im Stillstand null ist, stellt der spezifische
Brennstoffverbrauch eine bessere Kenngrofie zur Beurteilung der gesamten Triebwerkseffizienz dar.
Der (schub-)spezifische Brennstoffverbrauch bzw. (thrust-)specific Fuel Consumption (SFC oder
TSFC) ist definiert als der Quotient aus Brennstoffmassenstrom mg und Schub Fy und kann zudem

fur co > 0 mithilfe des Gesamtwirkungsgrads 74 dargestellt werden [Bral5]:

m C
SFC = —2 = 2 Gl. 4.10
FN ngesHu

Anhand von GIl. 4.10 wird deutlich, dass sich SFC und Gesamtwirkungsgrad antiproportional
zueinander verhalten. Aus einer Verbesserung des Gesamtwirkungsgrads resultiert somit eine

Reduzierung des spezifischen Brennstoffverbrauchs.
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Komponententechnologie

Zur Effizienzbeurteilung von Turbokomponenten werden Komponentenwirkungsgrade benutzt.
Dabei kann entweder eine isentrope oder polytrope Bezugsgrofle gewdahlt werden. Der (totale)
isentrope Wirkungsgrad 7 setzt die reale Totalenthalpiednderung zwischen Komponenteneintritt
und -austritt Ah;ea in Relation zur isentropen, reversiblen Totalenthalpiednderung (Ahiea)s. Dabei ist

zwischen Verdichtern (V) und Turbinen (T) zu unterscheiden [Bra15]:

_ (Aheka) s

_ Aht ga
v Ah¢ pa

und Nst = (ATM)S Gl. 4.11

Da polytrope Zustandsanderungen die realen Zustandsanderungen in Turbokomponenten sehr gut
abbilden, charakterisiert der polytrope Wirkungsgrad besser als der isentrope Wirkungsgrad das
Technologieniveau einer Komponente [Bral5], [Dib19]. Der polytrope Wirkungsgrad setzt die reale

Totalenthalpiednderung zwischen Komponenteneintritt und -austritt Ahiga ins Verhéltnis zur
Totaldruckanderungsarbeit zwischen Ein- und -austritt f:v dp;. Je nach Verdichter oder Turbine

folgt somit fur den (totalen) polytropen Wirkungsgrad 7pl:

_ Ahera Gl. 4.12

A
fE v dpt
und v
fE v dpt

Npoly = Npol,T
Aht,EA

Nach Bedarf kann beliebig zwischen den verschiedenen Wirkungsgraddefinitionen umgerechnet
werden. Zudem ist an dieser Stelle zu erwéhnen, dass in [Gri04] umfassend auf Wertebereiche von
Komponentenwirkungsgraden eingegangen wird. Dartiber hinaus wird unter anderem der Grolien-
sowie der Kuhllufteinfluss auf die Komponentenwirkungsgrade thematisiert.
Der Brennkammerwirkungsgrad 7ex ist definiert als das Verhdltnis aus dem der Luft tatséchlich
zugefiihrten Warmestrom Q,,, und dem ideal bei der Verbrennung des Brennstoffs zur Verfiigung
stehenden Warmestrom Qp [Bra15]:

Moy = Sk = Gl. 4.13

0 mgHy

Dabei beschreibt Hy den unteren Heizwert. In der zivilen Luftfahrt wird Ublicherweise Kerosin
JET A-1 als Brennstoff genutzt, dessen Heizwert ca. 4,31-107 J/kg betragt.

Das Brennstoff/Luft-Verhaltnis bzw. Fuel to Air Ratio (FAR) wird durch den Bezug des zugefiihrten
Brennstoffmassenstroms my auf den Luftmassenstrom m,; gebildet. So gilt beispielsweise in der

Brennkammer (BK):
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mh
FARgy = —2

Gl. 414

mp gk

Das Druckverhaltnis IT einer Turbokomponente wird als das Verhaltnis der Totaldrlicke p; im Eintritt
(E) und Awustritt (A) der Komponente definiert. Je nach Verdichter (V) oder Turbine (T) folgt:

=pt_'A und Hszt_,E

I
v Pt.E Dt,a

Gl. 4.15

Da gerade bei grofien Fandurchmessern mit radial veranderlichen Strémungsverhaltnissen zwischen
dem Fandruckverhéltnis im Kern- und Nebenstrom differenziert werden muss, gilt flir das

Fandruckverhaltnis bzw. Fan Pressure Ratio (FPR):

FPRggre = P21 und FPRg,, = Pas

Pt2 P12

Gl. 4.16

Je nach Triebwerkstyp setzt der Fan die von der Niederdruckturbine bereitgestellte Leistung in
unterschiedlicher Form um [Plo15]. Zivile Triebwerke besitzen einen grof3en, einstufigen Fan, der
die Leistung im Wesentlichen dazu nutzt, eine groRe Luftmasse durch den Nebenstrom zu fordern.
Demnach liegen die Druckverhaltnisse von zivilen Fans in der Regel im Bereich von 1,4:1 bis 1,8:1
[Gri04]. Im Gegensatz dazu sind militarische Triebwerke durch einen kleinen, mehrstufigen Fan
gekennzeichnet, der die zur Verfugung gestellte Leistung in eine mdglichst hohe Verdichtung der
angesaugten Luftmasse umsetzt. Ublicherweise weisen militdrische Fans Druckverhaltnisse groRer
als 2:1 auf [Bra15].

Die Blattspitzengeschwindigkeit (engl.: Rotor Tip Speed) beschreibt die Umfangsgeschwindigkeit
von Rotorschaufeln am Gehduseradius. Wird der Gehduseradius im Eintritt rripe einer
Turbokomponente genutzt, der unter der Vernachléssigung des radialen Geh&usespalts in guter
Né&herung den Blattspitzenradius reprasentiert, so folgt fiir die Blattspitzengeschwindigkeit urip:

uTip = ZrTip,E T n Gl. 4.17

Bei einem Getriebefan wird zu Gunsten einer geringeren Fan-Blattspitzengeschwindigkeit ein
Untersetzungstriebe zwischen Fan und Niederdruckwelle genutzt, vgl. Abb. 4.3. Zur Berechnung der
Fan-Blattspitzengeschwindigkeit muss daher das Ubersetzungsverhaltnis i = nips/Nean in Gl. 4.17

beriicksichtigt werden.
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4 Triebwerksvorentwurf

Relative Kuhlluftentnahme

In GTlab wird die relative Kuhlluftentnahme des Sekundarluftsystems als das Verhdltnis aus
entnommen Kihlluftmassenstrom und Massenstrom vor der Kuhlluftentnahme definiert. Da die
Kahlluft in der Regel am Ende des Hochdruckverdichters entnommen wird, folgt somit fiir die

gesamte relative Kuhlluftentnahme des Sekundarluftsystems ;.o k. :

T
Mokl = Zmsz Gl.4.18

Generell wird die relative Kiihlluftentnahme im Design fur alle Betriebspunkte im Off-Design
tibernommen, jedoch kann bei Bedarf von dieser Konvention abgewichen werden, insofern
anderweitige Randbedingungen im Gleichungssystem fiir das Off-Design vorgegeben werden. Dies
ist z.B. in Kap. 6.4 der Fall, in dem der Retrofit eines Triebwerks durch den Einsatz von

CMC-Komponenten untersucht wird.

Schadstoffemission

In Anbetracht des Klimawandels und des Umweltschutzes gewinnt die Schadstoffemission von
Triebwerken zunehmend an Bedeutung fur den Triebwerksentwurf. Umweltrelevante Emissionen
sind dabei neben Kohlendioxid und Feinpartikeln malgeblich die Stickoxide (NOx) [Plo15].
Wichtige EinflussgroRen auf die NOx-Emission sind der Druck und die Temperatur am
Brennkammereintritt, die Temperatur am Brennkammeraustritt, der Brennstoffmassenstrom und die
Mischungsprozesse in der Brennkammer. Die thermodynamische Modellierung der
Schadstoffemission ist sehr komplex, weshalb tiefgreifendere Informationen bei Bedarf [Plo15] zu
entnehmen sind. Allgemeingltig kann aber festgehalten werden, dass hohere T4 zu einer Steigerung
der NOx-Emission fuhren. Infolgedessen stellt die NOx-Emission oftmals einen limitierenden Faktor
flr die Maximaltemperatur des Triebwerksprozesses bei gegebener Brennkammertechnologie dar.
Neuartige schadstoffarme Brennkammerkonzepte, wie z.B. die Magerverbrennung, bieten jedoch

das Potenzial, die NOx-Emission signifikant zu reduzieren.
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5 Keramische Faserverbundwerkstoffe in Flugtriebwerken

Bevor im Zuge der folgenden Kapitel Studien zur Beurteilung des CMC-Potenzials in Triebwerken
durchgefiihrt werden, steht zunéchst in Kap. 5.1 die qualitative Diskussion moglicher Auswirkungen
von keramischen Faserverbundwerkstoffen auf Flugtriebwerke im Vordergrund. Ziel dabei ist es,
Effekte, Verkettungen und Zusammenhdnge sowie mdgliche Problematiken aufzuzeigen.
Gleichzeitig soll die Diskussion auch als Grundlage zur Ausarbeitung geeigneter Studien zur
Potenzialanalyse von CMC in Triebwerken dienen. Die im Rahmen dieser Arbeit durchgefiihrten

CMC-Studien inklusive der zugrundeliegenden Annahmen werden in Kap. 5.2 prasentiert.

5.1 Diskussion der Auswirkungen von CMC auf Flugtriebwerke

Der Einsatz von keramischen Faserverbundwerkstoffen in Flugtriebwerken eréffnet eine Vielzahl an
neuen Entwicklungs- und Gestaltungsmdglichkeiten, die mit metallischen Werkstoffen nicht zu
realisieren waren. So bieten faserverstdrkte Keramiken gegeniber Metallen einerseits eine
Gewichtsreduzierung und andererseits eine hohere Werkstoffgrenztemperatur. Da die genannten
CMC-Benefits einen erheblichen Einfluss auf das Triebwerksdesign besitzen, dienen diese
nachfolgend als Leitfaden, um die Auswirkung keramischer Faserverbundwerkstoffe auf Triebwerke

zu diskutieren.

1. Aspekt — Gewichtsreduzierung

Aufgrund der geringen Dichte von faserverstarkten Keramiken kann durch den Einsatz von
CMC-Bauteilen das Triebwerksgewicht maRgeblich reduziert werden. Der Gewichtsreduzierung
liegen dabei direkte und indirekte Effekte zugrunde. Zum einen verringert sich durch die Substitution
von metallischen Bauteilen durch CMC-Bauteile direkt das Triebwerksgewicht. Pradestinierte
Triebwerkskomponenten fiir den CMC-Einsatz wurden bereits in Kap. 3.1 lokalisiert, vgl. Tab. 3.2.
Zum anderen wirken auf metallische Bauteile, die CMC-Bauteile tragen, geringere Kréfte, sodass
diese z.B. geringere Wandstarken aufweisen kdnnen. Indirekt wird somit auch das Gewicht von
metallischen Komponenten durch den Einsatz von CMC reduziert. Ein anschauliches Beispiel bietet
eine Rotorscheibe, die durch die Fliehkréfte der Schaufeln belastet wird. Sind die Schaufeln leichter,

so kann auch die Scheibe schmaler dimensioniert werden.
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5 Keramische Faserverbundwerkstoffe in Flugtriebwerken

Wenn das Gewicht eines Triebwerks durch den Einsatz von CMC verringert wird, so &ndert sich aus
folgenden Griinden die Schubanforderung des Triebwerks: Einerseits wird das Triebwerk leichter,
was dazu fuhrt, dass weniger Schub flr die Transportaufgabe benétigt wird. Andererseits folgt aus
einer Gewichtsreduzierung auch ein reduzierter Kraftstoffverbrauch, sodass zusatzlich das Flugzeug
leichter wird, da weniger Kraftstoff wéhrend des Flugs mitgefiihrt werden muss. Ergo benétigt ein
leichteres Flugzeug auch weniger Schub. Damit ein Triebwerk trotz der Gewichtsreduzierung durch
CMC die gleichen Schubanforderungen besitzt, kénnte also das Gewicht des Flugzeugs gesteigert
werden. Demnach ware es moglich z.B. mehr Passagiere oder eine grofiere Last zu transportieren.
Falls dies nicht beabsichtigt wird, so ist das Triebwerk in Anbetracht der verringerten
Schubanforderung auszulegen.

Fir den Triebwerksentwurf bedeutet ein veranderter Schub ein ganzlich neues Triebwerksdesign.
Wird aufgrund einer Gewichtsreduzierung weniger Schub bendtigt, so kénnen zum einen die
Triebwerksleistung und die thermodynamischen Kreisprozessparameter angepasst werden. Dieser
Aspekt wird nachfolgend unter dem Punkt Werkstoffgrenztemperatur thematisiert. Zum anderen
kann weniger Luft angesaugt werden, wodurch sich der Durchmesser und das Bauvolumen des
Triebwerks verringert. Das Triebwerk wird also insgesamt kleiner, jedoch sind dabei unter anderem
folgende Aspekte zu beriicksichtigen: Die Triebwerksverkleinerung darf sich nicht nachteilig auf den
Vortriebswirkungsgrad auswirken, weshalb weiterhin generell groBe BPR angestrebt werden
missen. Wird der Durchmesser eines Triebwerks unter Aufrechterhaltung des BPR verringert, so
schrumpft der Kern des Triebwerks. Dabei sollte berlicksichtigt werden, dass sich einerseits die
Wirkungsgrade der Turbokomponente verschlechtern kdnnten. Andererseits konnten technologische
Limits erreicht werden, die eine weitere Reduktion des Bauvolumens begrenzen. So sollte z.B. die
Schaufellange der letzten Hochdruckverdichterstufe nicht zu kurz werden, da ansonsten der Einfluss
des Gehausespalts zu grof? wird, was zu einer Verschlechterung der Energiewandlungsgite des
Verdichters fuhrt.

Zusammenfassend kann durch den Einsatz von keramischen Faserverbundwerkstoffen das
Triebwerksgewicht reduziert und somit ber eine verringerte Schubanforderung das Triebwerk
verkleinert werden. Fur das Flugzeugdesign ergeben sich infolgedessen eine Vielzahl an neuen
Gestaltungsmdglichkeiten. So kann die Aerodynamik des Flugzeugs optimiert und das Triebwerk
ggf. sogar an einer anderen Position positioniert werden. Da die Veranderung des Flugzeugdesigns
wiederrum einen Einfluss auf die Schubanforderungen des Triebwerks besitzt, entsteht folglich ein

iterativer Prozess zwischen Flugzeug- und Triebwerksdesign.
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5 Keramische Faserverbundwerkstoffe in Flugtriebwerken

2. Aspekt — Werkstoffgrenztemperatur

Im Vergleich zu metallischen Werkstoffen sind CMC durch eine deutlich hohere
Werkstoffgrenztemperatur gekennzeichnet. Daraus resultieren folgende Ansatze zur Steigerung des
Gesamtwirkungsgrads bzw. Senkung des SFC: Erstens besteht die Mdglichkeit zur Reduktion der
Kahlluft, die einen schéddlichen Einfluss auf die Energiewandlungsgute des Triebwerks besitzt, vgl.
Kap. 3.1. Zweitens kdnnen hoéhere T4 erreicht werden, woraus eine Steigerung des thermischen
Wirkungsgrads folgt. Je nach Anwendungsfall fiihrt dies ggf. zu einem Optimierungsproblem, bei
dem abgewogen werden muss, ob entweder eine Kihlluftreduktion bei gleicher oder geringerer T4,
oder eine T4-Erh6hung unter der Inkaufnahme von entsprechend mehr Kihlluft angestrebt wird. Bei
einer Anhebung der T4 ist allerdings zu berlicksichtigen, dass aus gréReren T4 generell auch eine
hohere NOx-Emission folgt, weshalb eine T4-Steigerung, gerade bei zivilen Triebwerken, oftmals
durch Emissionsgrenzwerte limitiert wird. Zwar steht bei militdrischen Triebwerken meist die
realisierbare Leistungszunahme durch hohere T4 im Vordergrund, jedoch ist dartuber hinaus zu
beachten, dass die Emission von Infrarot- bzw. Wérmestrahlung stark temperaturabhéngig ist.
GroRere Temperaturen konnten somit ggf. dazu fuhren, dass militarische Flugzeuge leichter durch
Infrarotdetektoren, wie z.B. in hitzesuchenden Raketen, erkannt werden.

Beide zuvor geschilderten Ansétze besitzen einen Einfluss auf das Triebwerksdesign. Bei einer
drastischen Kuhlluftreduktion oder sogar einem Verzicht auf Kihlluft wird deutlich mehr Luft an
der Verbrennung teilnehmen, sodass wahrscheinlich auch die Hochdruckturbine dementsprechend
angepasst werden muss. Aus einer Verdnderung der T4 resultiert in jedem Fall ein neues
Triebwerksdesign, da sich infolgedessen auch die Triebwerksleistung sowie die thermodynamischen
Kreisprozessparameter andern.

Neben der Verbesserung des thermischen Wirkungsgrads bietet eine T4-Steigerung durch den
Einsatz von CMC-Werkstoffen zudem das Potenzial, das Triebwerk kleiner und leichter zu gestalten.
Bei unveranderter Schubanforderung besteht die Mdglichkeit das Triebwerk mit héheren T4 und
einen geringeren Massendurchsatz auszulegen, woraus eine Reduktion des Bauvolumens und somit
des Gewichts folgt. Im Gegensatz zu der unter dem Punkt Gewichtsreduzierung thematisierten
Triebwerksverkleinerung basieren die hier geschilderten Zusammenhange jedoch nur auf
thermodynamischen Effekten infolge einer héheren Temperaturbestandigkeit von CMC und nicht
auf einer geringeren Werkstoffdichte. Dennoch tragen aber beide CMC-Eigenschaften zur Reduktion
des Bauvolumens und des Gewichts von Triebwerken bei.

Auch bei der Triebwerksverkleinerung durch eine hohere CMC-Werkstoffgrenztemperatur sind
wieder einige Aspekte zu beriicksichtigen, die bereits zuvor im Rahmen des Punkts
Gewichtsreduzierung diskutiert wurden. Dazu zdhlen unter anderem die Aufrechterhaltung des
Vortriebswirkungsgrads sowie der Komponentenwirkungsgrade, die Einhaltung technologischer
Limits oder die sich andernden Schubanforderungen infolge eines iterativen Austauschs zwischen

Flug- und Triebwerksdesign. Zusétzlich sind bei einer T4-Steigerung weitere Effekte zu beachten,
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5 Keramische Faserverbundwerkstoffe in Flugtriebwerken

die nachfolgend erldutert werden: Einerseits steigt mit wachsender T4 auch das leistungsoptimale
OPR des thermischen Wirkungsgrads. Daher sollte mit einer Anhebung der T4 auch eine
VergroRerung des OPR angestrebt werden. Andererseits resultiert aus einer OPR- und T4-Erh6hung
auch ein gesteigerter Leistungsbedarf der Verdichterkomponenten sowie ein vergroRertes
Enthalpiegefalle (iber die Turbinen. Folglich werden ggf. mehr Verdichter- und/oder Turbinenstufen
ben6tigt, was zu einer deutlichen Zunahme des Triebwerksgewichts fiihren kénnte. Unter Umstanden
konnte sich eine T4-Steigerung somit auch trotz einer Triebwerksverkleinerung nachteilig auf das

Triebwerksgewicht auswirken.

Fazit

Am Ende dieser Diskussion zeigt sich, dass keramische Faserverbundwerkstoffe einen tiefgreifenden
und vielschichtigen Einfluss auf Triebwerke besitzen konnen. Ausgehend von den zentralen
CMC-Benefits, der Gewichtsreduzierung sowie der hohen Werkstoffgrenztemperatur, wurde
diskutiert, wie CMC durch eine Verkettung von Effekten das gesamte Triebwerks- und
Flugzeugdesign beeinflussen koénnen. So ermdglichen CMC viele neue Entwicklungs- und
Gestaltungsmaoglichkeiten, die einen interdisziplindren Austausch zwischen verschiedenen
Fachrichtungen unerlasslich machen. Dies betrifft unter anderem die Material- und
Werkstoffwissenschaften,  die  Verdichter- und  Turbinenentwicklung  sowie  die
Triebwerksauslegung.

Wie im Rahmen der zuvor durchgefiihrten Diskussion erdrtert wurde, bietet der Einsatz von CMC in
Triebwerken zahlreiche Vorteile. Zusammenfassend besteht ein groRes Potential in folgenden
Punkten: Einerseits kann mithilfe von faserverstarkten Keramiken die Energiewandlungsgite von
Triebwerken durch eine hohere Temperaturbestdndigkeit verbessert werden. Wichtige Aspekte
bestehen hierbei in der Kuhlluftreduktion sowie in der Steigerung des thermischen Wirkungsgrads.
Andererseits bieten CMC die Mdéglichkeit kleinere und leichtere Triebwerke zu bauen, was sowohl
fir zivile Flugzeuge als auch fur militdrische Anwendungen, wie z.B. Kampfflugzeuge oder
Drohnen, von groBem Interesse ist.

Nachdem die Auswirkungen von keramischen Faserverbundwerkstoffen auf Triebwerke nun
ausfuhrlich aus ingenieurstechnischer Perspektive thematisiert wurden, werden abschlieBend noch
einige wirtschaftliche Gesichtspunkte genannt, die die Kostenstruktur von CMC-Bauteilen
beeinflussen und fir einen serienmafigen Einsatz von CMC-Komponenten in Triebwerken relevant
sind: Automatisierungsgrad, Fertigungskosten, Fertigungszeiten, Lohnkosten, Materialkosten,
Stlickzahl.
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Konkretisierung geeigneter CMC-Studien

Wie die vorangegangene Diskussion zeigt, sind bei der Potenzialanalyse zum Einsatz keramischer

Faserverbundwerkstoffe in Triebwerken zahlreiche Faktoren zu beruicksichtigen. Zudem resultieren

aus dem CMC-Einsatz weitgreifende Effekte, die das gesamte Flugzeug- und Triebwerksdesign

betreffen kénnen und somit sehr komplexe Analysen erfordern. Da im Rahmen dieser Arbeit jedoch

keine Studien in diesem Ausmal’ durchgefihrt werden kénnen, missen vereinfachende und sinnvolle

Annahmen getroffen werden, welche die zugrundeliegende Komplexitdt verringern und dennoch

aussagekraftige Ergebnisse liefern. Dementsprechend werden fir alle Studien dieser Arbeit folgende

grundlegende Annahmen getroffen:

Wechselwirkungen zwischen Flugzeug- und Triebwerksdesign werden nicht berticksichtigt,
d.h. es werden stets uninstallierte Triebwerke betrachtet. Aufferdem wird voraussetzt, dass
die Schnittstelle zwischen Flugzeug und Triebwerk unverandert bleibt. Demnach wird der
Eintrittsmassenstrom, welcher den Triebwerksdurchmesser reprasentiert, und der Schub als
konstant angenommen.

In GTlab werden Turbinen thermodynamisch nur einstufig modelliert. Die Kuhlluft kann
dabei an folgenden vier Stellen in die Turbine eingespeist werden: vor/nach Leitrad, vor/nach
Laufrad. Je nach Einspeisungsstation kann entschieden werden, welcher Kihlluftanteil in
der Turbine noch Arbeit verrichtet und welcher nicht. Jedes reale Kihlluftsystem eines
Triebwerks muss auf diesen Modellierungsansatz vereinfacht werden.

Ziel dieser Arbeit ist es, das Potenzial von keramischen Faserverbundwerkstoffen in
Flugtriebwerken zu untersuchen. Da dabei der thermodynamische Vorteil einer hoheren
Werkstoffgrenztemperatur sowie die Gewichtsreduzierung im Vordergrund stehen, nehmen
fertigungstechnische und mechanische Limitierungen eher einen sekundéren Stellenwert ein.
Um das volle Potenzial von CMC in Triebwerken unter den genannten Aspekten bewerten
zu koénnen, wird daher im Rahmen dieser Arbeit angenommen, dass zukiinftig der Einsatz
von CMC sowohl in Leit- als auch in Laufrddern mdglich ist. Durch die Recherche in
Kap 3.4 und Abb. 3.7 wird diese Annahme zudem untermauert. Nachdem das Potenzial von
CMC grundlegend untersucht worden ist, kénnen dann im néchsten Schritt detailliertere
Studien unter der Berlcksichtigung von mechanischen Belastungen und
Fertigungsmdglichkeiten fokussiert werden. Weil der CMC-Einsatz in Triebwerken aller
Voraussicht nach zunachst in Leitradern erfolgt und die Laufrader weiterhin aus metallischen
Werkstoffen gefertigt werden, ist die Untersuchung von Turbinen mit CMC-Statorschaufeln
und metallischen Rotorschaufeln ein wichtiger Aspekt, der aufbauend auf dieser Arbeit in

zuklnftigen Studien betrachtet werden sollte. Aufgrund der unterschiedlichen
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Werkstoffgrenztemperaturen ist im Zuge dessen jedoch mit einer deutlich komplizierteren
Kihlluftmodellierung zu rechnen. Grund dafr ist unter anderem die Tatsache, dass derzeitig
Turbinen in  GTlab thermodynamisch nur einstufig modelliert werden. Die
Kihlluftmodellierung  von  mehrstufigen  Turbinen  wiirde  daher  komplexe
Iterationsalgorithmen erfordern, die ggf. das Konvergenzverhalten beeintrachtigen.

In Kap. 3 wurden bereits einige potenzielle Triebwerkskomponenten fir die Substitution
durch keramische Faserverbundwerkstoffe identifiziert, vgl. Tab. 3.2. Aufgrund der hohen
Temperaturbestandigkeit von CMC ist dabei im Turbinenstrang, insbesondere bei gekdihlten
Bauteilen, das grofite CMC-Potenzial gegeniiber metallischen Werkstoffen zu erwarten.
Daher wird in den folgenden Studien der Einsatz von CMC-Schaufeln in allen gekihlten
Turbinenstufen vorausgesetzt und untersucht.

Im weiteren Verlauf wird das Potenzial von CMC anhand eines Referenztriebwerks
untersucht, fur das bereits ein Performance-Modell in GTlab existiert. Dieses Modell enthélt
ein fertiges Kihlluftsystem flr die Turbinen, die im Ausgangszustand des Modells rein
metallisch ausgeflhrt sind. Da im Folgenden mit dem Modell Kihlluftreduktionen vor dem
Hintergrund eines CMC-Einsatzes in gekuhlten Turbinenstufen durchgefihrt werden, wird
flir alle weiteren Studien angenommen, dass die zugrundeliegenden Kihlluftmassenstrome
nur for die Turbinenbeschaufelung genutzt werden. Demnach werden die
Kdhlluftmassenstréme  fur alle  peripheren  Turbinenkomponenten  abseits  der
HeilRgasstrémung, wie z.B. Scheiben oder Dichtungen, vernachléssigt. Einerseits fallen diese
Kuhlluftmassenstrome in der Regel im Vergleich zur Schaufelkiihlung relativ gering aus und
andererseits kénnen diese erst im Rahmen einer detaillierteren Auslegung nach den
Performance-Rechnungen im Vorentwurf addquat abgeschéatzt werden.

In GTlab werden die Kiihlluftmassenstrome der Brennkammer, die innerhalb dieser in die
HeilRgasstromung zuriickgeflhrt werden, sowie die auftretenden Flammtemperaturen nicht
modelliert. Stattdessen wird eine massengemittelte Brennkammeraustritts-  bzw.
Turbineneintrittstemperatur Tw und der Druckverlust (ber die Brennkammer Apsk
vorgegeben, da diese GroRen fur die thermodynamische Modellierung relevant sind.
Kuhlluftmassenstrome, die an der Brennkammer vorbeigefihrt und erst im Turbinenstrang
eingespeist werden, werden hingegen berticksichtigt.

Generell missen  Triebwerke, gerade im zivilen Bereich, Grenzwerte flr
Schadstoffemissionen einhalten. Weil im Rahmen dieser Arbeit keine Emissionsmodelle
genutzt werden, wird dieser Aspekt jedoch in den folgenden Studien vernachléssigt. So
werden beispielsweise bei einer T4-Steigerung keine Limitierungen durch NOx-Emissionen

berucksichtigt.
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Vor dem Hintergrund der in Kap. 5.1 geschilderten CMC-Benefits sowie der zuvor erlduterten

Annahmen werden im weiteren Verlauf dieser Arbeit folgenden Studien durchgefiihrt:

In Kap. 6 wird das thermodynamische Potenzial von keramischen Faserverbundwerkstoffen
in Flugtriebwerken untersucht. Dabei steht die durch eine héhere Werkstoffgrenztemperatur
ermdglichte Verbesserung des thermodynamischen Kreisprozesses im Vordergrund. Als
Untersuchungsgrundlage dient dazu das Performance-Modell eines modernen zivilen
Turbofans, mithilfe dessen sowohl ein CMC-Retrofit als auch eine Triebwerksneuauslegung
betrachtet wird.

Nach der Beurteilung des thermodynamischen Potenzials wird in Kap. 7 die durch den
CMC-Einsatz mdgliche Reduzierung des Triebwerksgewichts fokussiert. Dabei wird
einerseits die CMC-Gewichtseinsparung bei unveranderter Performance analysiert.
Andererseits wird die Verringerung des Triebwerksgewichts untersucht, die durch die
Verbesserung des thermodynamischen  Kreisprozesses infolge einer hoheren
CMC-Werkstoffgrenztemperatur erzielt werden kann. Im Zuge dessen werden die erreichten
Gewichtsreduktionen den Ergebnissen der thermodynamischen Potenzialanalyse aus Kap. 6

gegeniibergestellt.

50



6 Thermodynamisches Potenzial von keramischen

Faserverbundwerkstoffen in Flugtriebwerken

Im Vergleich zu Metallen bieten keramische Faserverbundwerkstoffe eine deutlich hdhere
Werkstoffgrenztemperatur, die eine Verbesserung des thermodynamischen Kreisprozesses von
Flugtriebwerken ermdglicht. In Anbetracht dessen besteht das Ziel dieses Kapitels darin, das
thermodynamische Potenzial von faserverstarkten Keramiken in Triebwerken mithilfe von
geeigneten Studien und Modellierungsansétzen zu untersuchen.

Eingangs wird in Kap. 6.1 das genutzte Triebwerksmodell eines zivilen Turbofans sowie die
zugrundeliegenden Randbedingungen prasentiert. Daraufhin wird sowohl die Modellierung der
Komponentenwirkungsgrade (Kap. 6.2) als auch die Kihlluftmodellierung (Kap. 6.3) thematisiert.
Nachdem die Grundlagen und die verwendeten Modellierungsansétze erlautert wurden, wird in
Kap. 6.4 zunédchst die Nachristung eines zivilen Turbofans mit CMC-Komponenten untersucht.
AnschlieRend wird in Kap. 6.5 die Neuauslegung eines zivilen Turbofans vor dem Hintergrund eines
CMC-Einsatzes fokussiert. Da zudem durch die Substitution von metallischen Turbinenschaufeln
durch Keramikschaufeln eine Verschlechterung des Turbinenwirkungsgrads zu erwarten ist, wird

dieser Aspekt final in Kap. 6.6 beleuchtet.

6.1 Triebwerksmodell und Randbedingungen

Als Referenztriebwerk fur Studien dieser Arbeit dient das PW1100G-JM von Pratt & Whitney, vgl.
Abb. 4.3. Das Triebwerk kann als ziviler Turbofan kategorisiert werden und treibt den Airbus
A320neo an [Satl4]. Es gilt dartber hinaus als der weltweit erste Getriebefan und zéhlt zu den
modernsten Triebwerken am Markt. Ein GTlab-Triebwerksmodell des PW1100G-JM wird von der
Abteilung Triebwerk des Instituts fur Antriebstechnik zur Verfiigung gestellt. Dieses wurde im
DLR-Projekt PERFECT im Rahmen einer Nachauslegung entwickelt [Rei20]. An dieser Stelle wird
zudem ausdriicklich darauf hingewiesen, dass das Triebwerksmodell nicht auf den exakten Daten
des PW1100G-JM beruht, sondern auf Basis offentlich zuganglicher Literatur nachempfunden

wurde.
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Das Performance-Modell sowie das geometrische Datenmodell des PW1100G-JM aus PERFECT
werden in Anhang B dargestellt. Mithilfe der Modelle werden im Laufe dieser Arbeit Studien
durchgefiihrt, um das Potenzial keramischer Faserverbundwerkstoffe in einem modernen zivilen
Turbofan zu untersuchen. Der Fokus in den folgenden Unterkapiteln liegt dabei zunachst auf dem
thermodynamischen Potenzial durch eine héhere CMC-Werkstoffgrenztemperatur. AnschlieRend

wird in Kap. 7 die Gewichtsreduzierung durch den CMC-Einsatz betrachtet.

Zur Untersuchung des thermodynamischen Potenzials von faserverstarkten Keramiken wird das
Performance-Modell des PW1100G-JM aus PERFECT genutzt. Da im weiteren Verlauf Design-
Studien mit variierenden Performance-Parametern vor dem Hintergrund eines CMC-Einsatzes
durchgefiihrt werden, wird eingangs das in dieser Arbeit verwendete Design-Gleichungssystem in
Tab. 6.1 prasentiert. In der dargestellten Form generiert das Gleichungssystem die Performance-
Daten aus PERFECT und wird infolgedessen als Referenzzustand fir alle weiteren Analysen
festgelegt. Dementsprechend wird das berechnete Triebwerksdesign ohne CMC-Komponenten auch

als metallisches Referenztriebwerk bezeichnet.

Tab. 6.1: Design-Gleichungssystem des PW1100G-JM Performance-Modells aus PERFECT im

Referenzzustand
Randbedingungen Cruise Independents Dependents
H=10630 m FARBk Twu=1545 K
MaO = 0,78 HBooster OPR = 38,574
AT|SA =0K BPR FN = 22800 N
h, = 233,165 kg/ FPR PPReyp _ 1 139
my = , gfs c — =1,
! o FPRCore
. _[C18,id
Myl KL = 21,2 % FPRBYP Nrrans — (C . )
8,id opt
[Mypc
IT —— =4,788
HPe HBooster
NHps UTip,Hpc = 432,206 m/s
NLps UTip,Fan = 267,581 m/s
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Nachfolgend wird der Aufbau des Design-Gleichungssystems in Bezugnahme auf Tab. 6.1 erldutert:

e Der Design-Point liegt im Cruise. Die Werte fur die Flughthe H, die Flugmachzahl Ma, und
Temperaturabweichung von der ICAO-Standardatmosphédre ATisa  werden als
Randbedingung vorgegeben.

e Wie in Kap. 5.2 geschildert wurde, wird der Schub Fy und der Eintrittsmassenstrom 7z, als
konstant angenommen. Dabei wird der Eintrittsmassenstrom als Randbedingung und der
Schub als Dependent festgelegt.

e In dem Performance-Modell werden die Hochdruckturbine sowie die erste Stufe der
Niederdruckturbine gekihlt. Im Referenzzustand betragt die gesamte relative
Kuhlluftentnahme des Sekundarluftsystems am Austritt des Hochdruckverdichters m,.q; k.
fr beide Turbinen 21,2 %, vgl. Gl. 4.18. Davon werden 19,7% der Hochdruckturbine und
1,5 % der Niederdruckturbine zugefihrt. Im Design-Gleichungssystem wird dies durch
entsprechende Randbedingungen berlcksichtigt. Zur Beurteilung des CMC-Potenzials
werden im weiteren Verlauf Kuihlluftreduktionen durchgefiihrt, wobei die relative
Kihlluftentnahme sukzessive verringert wird. Im Zuge dessen wird die Kihlluftaufteilung
zwischen Hoch- und Niederdruckturbine nicht verandert, sodass stets gilt:
P T = 0,197/0,015.

e In den folgenden Design-Studien werden die T4 sowie das OPR variiert. Dabei wird der
Quotient aus Fandruckverhéltnis im Neben- und Kernstrom FPRgy/FPRcore SOWie der
Quotient aus HPC-Druckverhéltnis und Booster-Druckverhaltnis Ifpc/Ilsooster KOnstant
gehalten. Das optimale Verhaltnis der Strahlgeschwindigkeiten des Neben- und Kernstroms
(C1s,id/Cs,id)opt Stellt sich je nach Transmissionswirkungsgrad 7rrans €in, vgl. Gl. 4.7.

e Die Drehzahlen der Hoch- und Niederdruckwelle nups und nips im Design werden stets so
angepasst, dass die vorgegebenen Blattspitzengeschwindigkeiten des Fans Uripran Und des
Hochdruckverdichters uriprec eingehalten werden. Zwar besitzt diese Bedingung keinen
Einfluss auf die Performance, jedoch ist die Drehzahlmodellierung fiir die spater in Kap. 7
durchgefiihrte Gewichtsabschétzung relevant.

e Insgesamt werden somit alle Druckverhaltnisse im Verdichterstrang, die Drehzahlen der
Hoch- und Niederdruckwelle sowie das FAR der Brennkammer und das BPR als
Independents kategorisiert. Gedanklich kénnen diese den Dependents wie in Tab. 6.1
aufgefuhrt gegenuibergestellt werden. Fir den Solver in GTlab spielt die Zuordnung aber
keine Rolle.

¢ Die Wirkungsgradmodellierung der Turbokomponenten im Zuge von Design-Studien basiert

auf Korrelationen nach [Gri04], vgl. Kap. 6.2.
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Eine ausfuhrliche Auflistung wichtiger Performance-Daten des PW21100G-JM-Modells im
Referenzzustand wird in Anhang B prdsentiert. Zudem werden die Randbedingungen und
Performance-Daten aller im Rahmen dieser Arbeit relevanten Off-Design-Points im Referenzzustand

aufgefinhrt.

Eine geeignete KenngroRe zur Beurteilung des thermodynamischen Gewinns durch den Einsatz von
faserverstarkten Keramiken ist der SFC, vgl. Gl. 4.14. Indem der SFC des metallischen
Referenztriebwerks ohne CMC-Komponenten mit dem SFC eines CMC-Triebwerks verglichen
wird, kann der Einfluss des CMC-Einsatzes aus thermodynamischer Perspektive beurteilt werden.
Auf Basis von Tab. 6.1 ergibt sich furr das Triebwerksmodell des PW1100G-JM aus PERFECT ein
Referenzwert von SFCrs = 13,6086 g/kNs im Cruise. Werden fur das Triebwerksmodell nun
CMC-spezifische Annahmen getroffen, so kann durch einen Vergleich zwischen SFCcmc und SFCret
direkt beurteilt werden, ob die CMC-Annahmen zu einer Verbesserung oder einer Verschlechterung
fuhren. Da im Cruise in der Regel der groBte Kraftstoffverbrauch vorliegt und sich ein ziviles
Flugzeug wahrend einer Flugphase die meiste Zeit in diesem Betriebspunkt befindet, sollte der
SFC-Vergleich im Cruise-Betriebspunkt durchgefiihrt werden, vgl. Tab. 6.1. Zusammenfassend gilt
somit fur die durch CMC-spezifische Annahmen resultierende SFC-Anderung ASFC:

ASFC > 0 = Verschlechterung
-1 Gl.6.1
ASFC < 0 = Verbesserung

6.2 Modellierung der Komponentenwirkungsgrade

Im Rahmen der Wirkungsgradmodellierung von Turbokomponenten werden in dieser Arbeit
folgende Aspekte beriicksichtigt: Generell sinkt der Komponentenwirkungsgrad bei einer
Verkleinerung von Verdichtern oder Turbinen, was unter anderem mit einem steigenden Einfluss der
Radialspalte und Fertigungstoleranzen sowie der Reynoldszahl begriindet werden kann [Gri04]. Des
Weiteren verschlechtert die Kiihlung die Energiewandlungsgute von Turbinen, da die austretende
Kihlluft die HeiRgasstromung abkiihlt und die Aerodynamik der Turbinenschaufeln beeintrachtigt,
vgl. Kap. 3.1. Werden CMC-Schaufeln in einer Turbine eingesetzt, so ist eine zusatzliche
Verschlechterung des Wirkungsgrads zu erwarten, denn aller Voraussicht nach werden
Keramikschaufeln aus fertigungstechnischen Grunden nicht die gleiche stromungsmechanische Giite
wie metallische Schaufeln erreichen. Der CMC-Einfluss auf den Turbinenwirkungsgrad wird dabei

detaillierter in Kap. 6.6 thematisiert.
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Basierend auf [Gri04] sowie unter Berticksichtigung der zuvor geschilderten Aspekte wird folgender

Modellierungsansatz fiir den polytropen Wirkungsgrad 7o €iner Turbokomponente abgeleitet:

5 . mT,KL
Npot = ngg?ﬁe(mred,E'/l) - Anggl <m > — Ar]ggdlc Gl.6.2
T,E
e  GroBeneinfluss nSrote > Korrelation nach [Gri04]
e Kuhlluftwirkungsgraddefizit Ansy, > Korrelation nach [Gri04]
e CMC-Wirkungsgraddefizit Angyi© > Abschatzung (ab Kap. 6.6 beriicksichtigt)

Zur Modellierung des GroRen- und Kuhllufteinflusses werden Korrelationen nach [Gri04]
verwendet, die in Anhang C aufgefiihrt werden und aus bestehenden Triebwerken ermittelt wurden.
Nach [Gri04] verschlechtert sich der Term ngg?ﬁe hin zu einem Kleineren reduzierten Durchsatz im
Komponenteneintritt 7,..4 , der gemal [Gri04] reprasentativ flr die GroBe einer Komponente
genutzt wird und fiir dessen Berechnung auf Anhang D verwiesen wird. Mittels des Parameters 4
wird GI. 6.2 jeweils auf die Komponentenwirkungsgrade des metallischen Referenztriebwerks
kalibriert, vgl. Anhang C. Die Kalibrierung betrifft dabei alle Komponenten im Kerntriebwerk
(Booster, HPC, HPT, LPT). Der Fanwirkungsgrad andert sich durch GIl. 6.2 nicht, da der
Eintrittsmassenstrom im Zuge von Design-Studien konstant gehalten wird, vgl. Tab. 6.1. Darlber
hinaus gilt es zu erwéhnen, dass bei der Modellierung des GroReneinflusses nur die

zugrundeliegenden Gradienten flr ngg?ﬁe verwendet werden, denn die absoluten Wirkungsgrade im

Referenzzustand sind bereits aus PERFECT bekannt.

Das Wirkungsgraddefizit infolge von Kihlung Anggl fiir eine Turbine wird auf Basis des
Verhaltnisses aus gesamten Turbinenkihlluftmassenstrom und Turbineneintrittsmassenstrom
mr g /mr g modelliert. Je groBer dieses Verhdltnis ist, desto starker verschlechtert sich der
Turbinenwirkungsgrad, vgl. Anhang C. Wie bereits in Kap. 5.2 geschildert wurde, wird
angenommen, dass bei der Kihlung im Performance-Modell nur die Turbinenbeschaufelung
beriicksichtiget wird und alle peripheren Turbinenkomponenten abseits der Heillgasstromung, wie
z.B. Scheiben, vernachlassigt werden. Nach [Gri04] tragt die im Lauf- und Leitrad einer
Turbinenstufe zugefuhrte Kihlluft maRgeblich zum Kuhlluftwirkungsgraddefizit bei, weshalb die
Nutzung der Korrelation unter den angenommenen Vereinfachungen vertretbar ist.

Weil Keramikschaufeln aus fertigungstechnischen Griinden aller VVoraussicht nach nicht die gleiche
stromungsmechanische Glte wie metallische Schaufeln erreichen (vgl. Kap. 6.6), muss bei der
Wirkungsgradmodellierung von Turbinen mit keramischer Beschaufelung zudem ein
CMC-Wirkungsgraddefizit ~ Angpi©  beriicksichtigt ~ werden.  Dieses  beschreibt  den

Wirkungsgradunterschied zwischen einer Turbine mit CMC-Schaufeln und einer Turbine mit rein
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metallischer Beschaufelung. Da fiir Keramikschaufeln derzeitig noch keine geeigneten Korrelationen
oder Messdaten existieren, kann das CMC-Wirkungsgraddefizit lediglich abgeschéatzt werden.
Einflussfaktoren auf diese Abschatzung werden dabei in Kap. 6.6 diskutiert. In den folgenden
Studien wird das CMC-Wirkungsgraddefizit zun&chst vernachldssigt, da grundlegende
Untersuchungen sowie die Identifizierung erster Trends im Vordergrund stehen. AnschlieRend wird
in Kap. 6.6 das CMC-Wirkungsgraddefizit berlicksichtigt, um die Auswirkung dessen auf die

bisherigen Ergebnisse zu analysieren.

An dieser Stelle soll des Weiteren darauf hingewiesen werden, dass die Korrelationen nach [Gri04]
zwar nur fir Take-Off und ICAO-Standardbedingungen gelten, jedoch in den spateren Design-
Studien mit dem Auslegungspunkt im Cruise genutzt werden. Aufgrund folgender Aspekte ist dies
moglich: Da der Quotient my /mry im Design bereits bekannt ist und die relative
Kahlluftentnahme des Sekundarluftsystems betriebspunktunabhéngig modelliert wird (vgl. Gl. 4.18),
ist der Quotient my x; /My g in allen Betriebspunkten gleich. Geringfligige Unterschiede entstehen
lediglich durch leicht variierende Brennstoff/Luft-Verhéltnisse, die aber in guter Naherung
vernachlassigt werden konnen. Darlber hinaus generieren die reduzierten Durchsdtze im

Komponenteneintritt m,..4  sowohl im Cruise als auch im Take-Off nahezu die gleichen Werte fir

ngg?@e im relevanten Untersuchungsbereich. Dies kann durch einen Vergleich zwischen dem

Design-Point Cruise und dem Off-Design-Point Maximum Take-Off (kurz: MTO) gezeigt werden,
der basierend auf [ICA20] erstellt wird, vgl. Anhang B. Bei dem Vergleich werden fiir alle
Turbokomponenten im Kerntriebwerk die Werte fiir ngg?ﬁe fur beide Betriebspunkte in einem
A-Intervall von 0 bis 1 berechnet. AnschlieRend werden die prozentualen Abweichungen ermittelt,

wobei die groRte Abweichung nur 0,046 % betragt (LPT, A = 0). Insgesamt ist der Fehler im

Grofe

pol . kann auch auf

untersuchten Bereich also vernachléssigbar klein und der GréReneinflusses n

Basis des Cruise-Points addquat modelliert werden.

In Abb. 6.1 werden die Verlaufe der polytropen Komponentenwirkungsgrade, die mittels der
Korrelationen nach [Gri04] modelliert werden, im Zuge einer Kihlluftreduktion dargestellt. Dabei
wird die relative Kihlluftentnahme des Sekundarluftsystems ausgehend vom Referenzzustand
(Myer k1 = 21,2 %) sukzessive bis 0 % verringert. Wie spater in Kap. 6.5 erlautert wird, schrumpft
bei einer Kuhlluftreduktion unter den gegebenen Randbedingungen das Kerntriebwerk.

Infolgedessen sinkt der GroReneinfluss ngg?@e in Gl. 6.2 hin zu kleinen Kihlluftmengen und somit

auch der Booster-, HPC-Wirkungsgrad sowie der Wirkungsgrad der schwach gekihlten
Niederdruckturbine. Da die Modellierung des GréReneinflusses gemaR [Gri04] bei Turbinen gréRere
Gradienten als bei Verdichtern aufweist (vgl. Anhang C), sinkt der Wirkungsgrad der

Niederdruckturbine zudem starker als der Booster- oder HPC-Wirkungsgrad. Im Rahmen einer
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Kihlluftreduktion fallt die Verkleinerung der Hochdruckturbine im Vergleich zu den anderen
Komponenten am geringsten aus, weswegen fur diese Komponente der Grélieneinfluss ngggfiﬁ,T nur
vergleichsweise schwach sinkt. Im Referenzzustand weist die Hochdruckturbine ein relativ groRes
Kihlluftwirkungsgraddefizit Anys; ypr von 4,5 % auf, das jedoch durch die Verringerung der
Kahlluft reduziert oder im ungekihlten Zustand gar eliminiert werden kann. Aufgrund des
superlinearen Verlaufs von Anggl,HPT erwirken schon kleine Kuhlluftreduktionen eine wesentliche
Wirkungsgradverbesserung, weshalb der Verlauf des HPT-Wirkungsgrads 701,1p7 trotz eines leicht

sinkenden GroReneinflusses ngg?’fpr bis zum ungekiihlten Zustand ansteigt.

Hochdruckkomponenten Niederdruckkomponenten

[ | 1 s 1 1
93 E_Referenztriebwerkj -6 | 93 | Referenztriebwerkir 6}
S Lt e N
1 92 | Mpolrer Pots = | o2 [l L 5 2
> I3 ;‘:_3 S Npol,LPT Q‘C_S__
2 91 -4 < 291 -4 <
= = & ._._._.—oﬁo—o*—H—* =
° MNpol,HPC = ° pol,Booster =
S 90 -3 © S 90 -3 ©
o ° o ©
n © n e]
o @ o @©
c 89 -2 o S 89 -2 5
2 KL 2 2 n
= AnpoI,HPT ’I g = g’
= 88 ¢ -1 S < 88 -1 S
. ’ 4 . 4
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rel. KL-Entnahme m,, ., [%] rel. KL-Entnahme m, , [%]

Abb. 6.1:  Verlauf der polytropen Wirkungsgrade der Hoch- und Niederdruckkomponenten im
Kerntriebwerk aufgetragen tiber einer Design-Kuhlluftreduktion im Referenzzustand
(Design-Studie / OPRyet = 38,574 / Turet = 1545 K)

Insgesamt besteht somit ein groRes Potenzial zur Verbesserung des Hochdruckturbinen-
wirkungsgrads durch Kuhlluftreduktion. Keramische Faserverbundwerkstoffe bieten eine
Mdglichkeit zur Ausschdpfung dieses Potenzials, da diese gegeniiber Metallen eine deutlich groRere

Temperaturbestandigkeit aufweisen.
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6.3 Kuhlluftmodellierung

Um die Werkstofftemperatur von gekihlten Turbinenschaufeln abschétzen zu kénnen, wird in dieser
Arbeit das Kuhlluftmodell von Jonsson & Bolland verwendet [Jon05]. Von diesem Modell wird
dabei nur der Modellierungsansatz zur Kiihlluftentnahme genutzt. Zur Kuhlluftrickfiihrung schlagen
Jonsson & Bolland vor, die gesamt entnommene Kiihlluft vor der Turbine zurick in den Kernstrom
einzuspeisen, wodurch die Expansionsarbeit fur eine ungekihlte Turbine berechnet wird. Um die
Expansionsarbeit nachtraglich an eine gekihlte Turbine anzupassen, geben Jonsson & Bolland
Korrekturfaktoren an, die jedoch in der vorliegenden Arbeit nicht verwendet werden. Stattdessen
wird direkt in GTlab festgelegt, welcher Kiihlluftanteil bei der Riickfiihrung in die Turbine Arbeit
verrichtet und welcher nicht.

Da im Performance-Modell des PW1100G-JM aus PERFECT die Kihlluft an geeigneten Stellen in
die Turbinen eingespeist wird, wird die zugrundeliegende Kuhlluftriickfiihrung unverandert fir alle
weiteren Studien Gbernommen. Wie in Kap. 5.2 geschildert wurde, wird zudem angenommen, dass
die entnommene Kuhlluft nur zur Kihlung der Turbinenbeschaufelung dient. Die Modellierung des

Turbinenwirkungsgraddefizits infolge der Kiihlung erfolgt auf Basis von Gl. 6.2.

In [Jon05] présentieren Jonsson & Bolland GIl. 6.3, die einen Zusammenhang zwischen dem
Kihlluftmassenstrom einer Turbine und der maximal ertragbaren Schaufeltemperatur innerhalb der
Turbine herstellt. Zur Nutzung der Gleichung wird keine Turbinengeometrie benétigt und die
errechnete Schaufeltemperatur kann als eine generische Oberflachentemperatur interpretiert werden,
die die Temperaturbestandigkeit des Schaufelwerkstoffs beschreibt. Die Anzahl der Turbinenstufen
wird dabei mithilfe des Parameters b modelliert (Stufe = Leitrad + Laufrad). In Anbetracht dieser
Voraussetzungen ist demnach eine Unterscheidung zwischen der Schaufeltemperatur in
verschiedenen Stufen oder sogar Schaufelreihen nicht mdglich. Zudem erschwert dieser Aspekt
deutlich die Kihlluftmodellierung fiir verschiedene Werkstoffe innerhalb der Turbine, wie z.B.
CMC-Statorschaufeln in Kombination mit metallischen Rotorschaufeln.

Nach [Jon05] gilt repréasentativ fiir die Hochdruckturbine:

Mg, _ Cpg b (Tm - TB)S

= Gl.6.3
TB - Tt3

my Cp,KL

In Gl. 6.3 beschreibt Ty die Kuhllufttemperatur am Austritt des Hochdruckverdichters, Tw die
HeiRgastemperatur am Austritt der Brennkammer, 1, /m, das Verhdltnis aus dem
Kihlluftmassenstrom der Turbine und Massenstrom am Brennkammeraustritt und Tg die maximal
ertragbare Schaufeltemperatur innerhalb der Turbine, die im Folgenden nur noch als

Schaufeltemperatur bezeichnet wird. An dieser Stelle ist zudem zu erwéhnen, dass das
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Kahlluftmodell im Rahmen dieser Arbeit mit TotalgréRen verwendet wird. Somit wird fur die
Schaufeltemperatur stets die groBtmaégliche Temperatur angenommen, die in einem Staupunkt an der
Schaufelvorderkante herrscht. Mithilfe der zuvor geschilderten (Total-)Temperaturen sowie der
zughdrigen  Totaldriicke und spezifischen Totalenthalpien kdénnen die  spezifischen

Wérmekapazitaten cpc und cy ke in Gl. 6.3 wie folgt berechnet werden [Jon05]:

hey — he(Tp, Dea) _ he(Tp,pt3) — hez

o = und c =
.G p.KL
Ty —Tp Tg — Ttz

Gl.6.4

Die Parameter s und b kdnnen als Technologieparameter aufgefasst werden und beschreiben das
Niveau der Schaufelkiihltechnologie. Der Parameter s kann in einem Bereich von 1 bis 2 variiert
werden, wobei ein s von 1 die konvektive Kiihlung représentiert. Werte von s groRer als 1 kdnnen
als Tendenz in Richtung Filmkihlung interpretiert werden, jedoch wird dies nicht explizit in [Jon05]
formuliert. Der Parameter b kann als ein Mal fur die Kuhleffizienz und/oder die Anzahl der
gekihlten Turbinenstufen aufgefasst werden. Kleine b stehen fiir eine hohe Kiihleffizienz und/oder
wenig gekihlte Stufen. In Tab. 6.2 werden die in [Jon05] empfohlenen Wertebereiche fiir s und b
zusammenfassend dargestellt, wobei zur Berechnung der Kuhleffektivitat 7. auf [Jon05] verwiesen

wird.

Tab. 6.2: Wertebereiche der Technologieparameter s und b nach [Jon05]

s=1
Anzahl gekuhlte Stufen 1 Stufe 2 Stufen
ke [-] 0,3-05 0,6-08 0,3-0,5 0,6-08
b [-] 0,1-0,3 0,1-0,2 0,2-0,7 0,1-0,3
1<s<2
Anzahl gekihlte Stufen 1 Stufe 2 Stufen
b [] 0,05-0,1 0,1-0,2

Bevor das Kiihlluftmodell von Jonsson & Bolland in Kombination mit einem Triebwerksmodell in
GTlab genutzt wird, ist das Kihlluftmodell zu validieren. Dazu wurde das Modell zunéchst in GTlab
implementiert und anschlieend generisch untersucht. Im Zuge dessen wurden Parameterstudien

durchgefihrt, deren Ergebnisse im Folgenden stichpunktartig erlautert werden:
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o JegroRer der Kiihlluftmassenstrom ist, desto geringer ist die Schaufeltemperatur. Werkstoffe
mit einer geringen Temperaturbestandigkeit benétigen somit mehr Kuhlluft.

e Je groRer die Heillgastemperatur ist, desto mehr Kihlluft wird fir die Einhaltung einer
konstanten Schaufeltemperatur bendtigt.

e Je groRer die Kuhllufttemperatur ist, desto mehr Kihlluft wird fir die Einhaltung einer
konstanten Schaufeltemperatur bendtigt.

e GroRere s als 1 kdnnen als eine effizientere Schaufelkiihltechnologie interpretiert werden.
Eine Steigerung des Technologieparameters s fiihrt somit zu einem verringerten
Kuhlluftbedarf bei gleicher Schaufeltemperatur.

e Kleine b repréasentieren eine hohe Kihleffektivitat und/oder wenig gekiihlte Turbinenstufen.
Eine Reduktion des Technologieparameters b flihrt somit zu einem verringerten
Kihlluftbedarf bei gleicher Schaufeltemperatur.

o Im flr Triebwerke typischen untersuchten Bereich ist der Parameter b deutlich sensitiver als
der Parameter s (Basis von s generell nahe 1, Exponent s maximal 2). Demzufolge kann b

als ein Kalibrierungsfaktor und s als ein (Nach-)Justierungsfaktor interpretiert werden.

Wie die Parameterstudien zeigen, liefert das Kihlluftmodell von Jonsson & Bolland physikalisch
schliissige Ergebnisse. Infolgedessen eignet sich das Kihlluftmodell zum weiteren Einsatz in einem

Triebwerksmodell.

Generell kann das Kihlluftmodell von Jonsson & Bolland sowohl zur Neuauslegung eines
Triebwerksmodells als auch zur Nachrechnung eines bestehenden Triebwerksmodells genutzt
werden. Bei der Neuauslegung kann das Kihlluftmodell dazu eingesetzt werden, um den fir eine
Schaufeltemperatur nétigen Kihlluftmassenstrom zu berechnen. Da die Schaufeltemperatur Tg somit
von vornherein festgelegt wird, konnen Gl. 6.3 und Gl. 6.4 direkt geldst werden.

Wenn ein Triebwerksmodell in GTlab bereits existiert, besteht dariiber hinaus die Méglichkeit, das
Kihlluftmodell zu Nachrechnungszwecken zu nutzen. Beispielsweise kann fur einen bekannten
Kdhlluftmassenstrom die Schaufeltemperatur nachgerechnet werden. Im Gegensatz zur
Neuauslegung fungiert somit bei dieser Nachrechnungsaufgabe nicht der Kuhlluftmassenstrom,
sondern die Schaufeltemperatur als unbekannte GréfR3e. Allerdings kann die Schaufeltemperatur Tg
nur iterativ berechnet werden, da sie sowohl in GI. 6.3 als auch in Gl. 6.4 enthalten ist und GI. 6.3
wiederum von Gl. 6.4 abhéangt.

Weil im weiteren Verlauf das Potenzial von CMC in dem bestehenden Performance-Modell aus
PERFECT untersucht werden soll, ist der Kdihlluftmassenstrom bereits bekannt und das
Kuhlluftmodell von Jonsson & Bolland wird zur Nachrechnung der Schaufeltemperatur genutzt. Im

Rahmen der spéteren Analysen gilt es, die Schaufeltemperatur stets in Relation zur
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materialspezifischen Werkstoffgrenztemperatur zu betrachten. Wie bereits zuvor geschildert wurde,
kann die Nachrechnung der Schaufeltemperatur nur iterativ erfolgen. Infolgedessen wurde in GTlab
ein Iterationsschema implementiert, das schematisch in Abb. 6.2 présentiert wird. Im Zuge dessen
werden die Kreisprozessparameter sowie die Technologieparameter als bekannt bzw. konstant

angenommen.

Input
+ Kreisprozessparameter (T3, Ty, Nig, Nias Pigs Pra)
» Technologieparameter (s, b) <

* Sollwert von (g, /m4)son

v

berechne ¢, ; und ¢, , als f(Tg) nach GI. 6.3

¢ passe Tg an

A

* iterierter Wert von Ty

berechne (1 /1) als f(Tg) nach Gl. 6.2

(Mg /M) ise = (Mg /M) sou

Tg berechnet

Abb. 6.2: Iterationsschema zur Nachrechnung der Schaufeltemperatur Ts

Im letzten Schritt gilt es, das Kuhlluftmodell von Jonsson & Bolland in Kombination mit dem
Performance-Modell des PW1100G-JM aus PERFECT einzusetzen. In diesem existiert bereits ein
Kahlluftsystem (vgl. Anhang B), das in allen weiteren Studien zur Kuhlluftmodellierung genutzt
wird. Da in dem Performance-Modell die komplette Hochdruckturbine sowie die erste Stufe der
Niederdruckturbine gekdhlt sind, wird gemall Kap. 5.2 der Einsatz von CMC-Schaufeln in der
gesamten Hochdruckturbine und in der ersten Stufe der Niederdruckturbine angenommen. Das

Kahlluftmodell von Jonsson & Bolland wird dabei nur auf die Hochdruckturbine angewandt. Bei der
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schwach  gekuhlten  Niederdruckturbine wird vereinfachend angenommen, dass die

Schaufeltemperatur Tgpr Ndherungsweise der Turbineneintrittstemperatur Tus entspricht.

Ziel im weiteren Verlauf dieses Kapitels ist es, eine optimistische und eine pessimistische
Abschatzung der Technologieparameter s und b fir die CMC-Schaufeln in der Hochdruckturbine zu
treffen. Da die von Jonsson & Bolland verwendeten Werte von s und b in [Jon05] nur fiir metallische
Schaufeln gelten, kénnen diese nicht direkt auf CMC-Schaufeln (bertragen werden. Folgendes
Vorgehen wird genutzt, um fur die CMC-Hochdruckturbinenschaufeln die Technologieparameter s
und b auf Basis des PW1100G-JM-Modells abzuschétzen: Zunéachst wird im Design-Point (Cruise)
bei unverdnderten Modellparametern die relative Kihlluftentnahme des Sekundarluftsystems
My k1 SUKZESSIVE Verringert. Als Bezug dient dabei die relative Kuhlluftentnahme des metallischen
Referenztriebwerks von 21,2 %, vgl. Tab. 6.1. Im Anschluss werden die Auswirkungen der
Kihlluftreduktion im Take-Off End of Field (kurz: TO-EoF) betrachtet, da in diesem Betriebspunkt
bei zivilen Triebwerken in der Regel die groRten thermischen Belastungen in der Turbine auftreten.
Dementsprechend wird auch in diesem Betriebspunkt die Schaufeltemperatur fur verschiedene s und
b mithilfe des Kuhlluftmodells von Jonsson & Bolland berechnet. An dieser Stelle ist zudem zu
erwahnen, dass die relative Kihlluftentnahme im Off-Design (TO-EoF) identisch mit der im Design
(Cruise) ist, vgl. Gl. 4.18. SchlieRlich werden die generierten Verldufe der Schaufeltemperatur mit
materialspezifischen Werkstoffgrenztemperaturen verglichen, um geeignete Wertebereiche von s
und b fir CMC-Schaufeln abzuschéatzen.

In Abb. 6.3 und Abb. 6.4 wird das HPT-Temperaturkennfeld des PW1100G-JM-Modells im
Betriebspunkt TO-EoF fiir variierende Technologieparameter s und b préasentiert. Auf der Abszisse
wird die bereits geschilderte Design-Kihlluftreduktion dargestellt, wobei das metallische
Referenztriebwerk ganz rechts bei einer relativen Kihlluftentnahme von 21,2 % einzuordnen ist.
Alle Punkte links davon mit einem geringeren Kihlluftmassenstrom sind nur mit einer besseren
Kuhltechnologie oder einem temperaturbestdndigeren Werkstoff, wie z.B. CMC, zu realisieren. Die
Schaufeltemperatur wird mittels des Kihlluftmodells von Jonsson & Bolland fur verschiedene s und
b bis zu einer relativen Kuhlluftentnahme von 2,1 % berechnet, da die Modellierung zu kleiner
Kahlluftmassenstréme teilweise kritisch ist. Bei 0 % Kihlluft wird die Schaufeltemperatur gleich
der HeiRgastemperatur gesetzt. Es ist ersichtlich, dass im untersuchten Bereich der Parameter b einen
groleren Einfluss auf die Schaufeltemperatur besitzt als s, was auch schon zuvor im Rahmen der
generischen Untersuchung des Kuhlluftmodells festgestellt wurde. Aufgrund dieser Sensitivitaten
deckt eine Variation von b den gesamten Schaufeltemperaturbereich der s-Variation ab. Daher kann
bei der Abschatzung von s und b fir CMC-Schaufeln ein konstantes s festgelegt werden, da die

zugrundeliegenden Unsicherheiten auch durch verschiedene b abgedeckt werden kdnnen.
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Infolgedessen wird s = 1,5 gewdhlt, also der Mittelwert des von Jonsson & Bolland angegebenen
Wertebereichs, vgl. Tab. 6.2.

Um den Parameter b fiur CMC-Schaufeln abzuschdtzen, werden die Werkstoffgrenztemperaturen von
SiC/SiC mit EBC-Beschichtung und einer modernen metallischen Schaufel aus Nickelbasis-
Superlegierung mit TBC-Beschichtung im Temperaturkennfeld eingetragen, vgl. Abb. 6.3. Die
Werkstoffgrenztemperaturen  werden dabei  zukunftsorientiert wie folgt angenommen:
Taorenz(NiBasis+TBC) = 1400 K [Seb19] und Teren(SIC/SIC+EBC) = 1750 K (vgl. Tab. 2.1). Es wird
deutlich, dass die metallische Schaufel in etwa bei b = 0,2 und s = 1,5 eingeordnet werden kann.
Hierbei ist wieder nur das metallische Referenztriebwerk bei einer relativen Kuhlluftentnahme von
21,2 % zu betrachten. In [Jon05] nutzen Jonsson & Bolland die Parameterkombination s = 1 und
b =0,1884 fur metallische Schaufeln, die bei 21,2 % Kuhlluft in guter Naherung die gleiche
Schaufeltemperatur generiert. Wie in Kap. 3.4 geschildert wurde, ist die Kihleffizienz von
CMC-Schaufeln nach derzeitigem Kenntnisstand aller Voraussicht nach schlechter als die von
metallischen Schaufeln einzustufen. Demnach sollte bei CMC-Schaufeln in erster Naherung ein b
groRer als 0,2 gewéhlt werden. Im Rahmen dieser Arbeit wird das b von CMC-Schaufeln
optimistisch mit 0,3 und pessimistisch mit 0,5 abgeschatzt.

Referenztriebwerk
2000 i
1900
1800
1700
1600
1500 Einordnung
1400 m == e mc e mmmc e e el e e e S e - —————-— ) metallische
1300 Schaufel
1200
1100
1000
900 o————-——————0——0—_;0——0—0——0——0

800

—o—4
T oreny(SIC/SIC+EBC)

®
®
®
®
®

P.
. 4

Temperatur @TO-EoF [K]

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22

rel. KL-Entnahme m ¢ «, [%]

— T Te(b=0,6/s=15) Te(b=0,2/s=15)
— T Te(b=0,5/s=15) To(b =0,1884 /s = 1)
=== Tgen(NiBasis+TBC) ~ —— Tg(b=0,4/s = 1,5) —— Tg(b=0,1/s=15)
- = Tgreny(SIC/SIC+EBC) Te(b=0,3/s=15)

Abb. 6.3: HPT-Temperaturkennfeld des PW1100G-JM-Modells fir verschiedene b
(Design-Studie / OPRy = 38,574)
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Tg(b=0,4/s=1,6)
Tg(b=04/s=1,7)
—— Ty(b=0,4/s=18)

Abb. 6.4:

HPT-Temperaturkennfeld des PW1100G-JM-Modells fur verschiedene s

(Design-Studie / OPRy = 38,574)

Zusammenfassend wird in Tab. 6.3 die optimistische und pessimistische Abschéatzung der
Technologieparameter s und b fir CMC-Schaufeln der Hochdruckturbine dargestellt. Bildlich
werden die daraus resultierenden Unsicherheiten durch die Schaufeltemperaturkurven von
Te(b =0,3/s=1,5) und Tg(b = 0,3/ s= 1,5) in Abb. 6.3 eingegrenzt. Durch den Einsatz von CMC
kann die Kuhlluft somit bei unveranderten Modellparametern optimistisch auf ca. 4,2 % und
pessimistisch auf ca. 7,1 % ohne eine Werkstoffzerstdrung reduziert werden (siehe Schnittpunkte
in Abb. 6.3).

verdeutlicht das Potenzial von CMC-Werkstoffen zur Kuhllufteinsparung sowie die wesentlich

Schaufeltemperaturen & CMC-Werksstoffgrenztemperatur Dieses Ergebnis

grolere Temperaturbestandigkeit von faserverstarkten Keramiken gegeniiber Metallen.

Tab. 6.3: Optimistische und pessimistische Abschatzung der Technologieparameter des

Kihlluftmodells von Jonsson & Bolland flir CMC-Schaufeln

Technologieparameter

optimistische Abschatzung

pessimistische Abschéatzung

s[]

15

1,5

b [-]

0,3
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An dieser Stelle ist des Weiteren zu erwahnen, dass die zugrundeliegenden Unsicherheiten der
getroffenen Abschéatzung sowohl von den Kreisprozessparametern als auch von dem
Kahlluftmassenstrom abhé&ngen. Wie in Abb. 6.3 ersichtlich ist, sinkt die Unsicherheit zwischen
pessimistischer und optimistischer Abschédtzung hin zu kleinen Kuhlluftmassenstromen. Darliber
hinaus ist zu betonen, dass die Abschétzung nur nétig ist, da es fiir CMC-Schaufeln nach derzeitigem
Kenntnisstand keine Kalibrierungsdaten gibt. Demzufolge besteht zukinftig ein grofRer Bedarf an
Messdaten von Turbinen mit CMC-Schaufeln, um die Kuhlluftmodellierung im Vorentwurfsstadium

adaquat kalibrieren sowie auf Plausibilitat prifen zu kénnen.

6.4 Retrofit eines zivilen Turbofans

Bevor die Neuauslegung eines Triebwerks vor dem Hintergrund eines CMC-Einsatzes fokussiert
wird, soll eingangs in diesem Kapitel untersucht werden, ob die Nachristung eines bestehenden
Triebwerks mit CMC-Komponenten aus thermodynamischer Sicht sinnvoll ist und welche
SFC-Verbesserung im Zuge dessen erzielt werden kann. Als Referenztriebwerk wird dazu wieder
das in Kap. 6.1 préasentierte Triebwerksmodell des PW-1100G-JM genutzt.

In Kap. 3 wurden bereits metallische Bauteile fir den CMC-Einsatz identifiziert. Das Ziel eines
CMC-Retrofits ist es, metallische Komponenten in einem bestehenden Triebwerk durch
CMC-Komponenten zu ersetzen, um das in Kap. 5.1 diskutierte Potenzial von CMC zu nutzen. Im
Vergleich zu metallischen Werkstoffen bestehen die zentralen CMC-Benefits dabei einerseits in
einer hoheren Werkstoffgrenztemperatur und andererseits in einer Gewichtsreduzierung. Weil im
Rahmen dieses Kapitels die Beurteilung des thermodynamischen Potenzials von CMC im Fokus
steht, wird der Aspekt der Gewichtsreduzierung zundchst ignoriert und spéater in Kap. 7 separat
untersucht.

Da bei einem Retrofit ein Triebwerk nur nachgeristet wird, ist das Triebwerksdesign bereits
festgelegt. Anders als in Kap. 6.2 und Kap. 6.3 &ndert sich der Design-Point im Zuge des
CMC-Retrofits demnach nicht, weshalb lediglich Off-Design-Studien durchgefiihrt werden kénnen.
Eine geeignete Retrofit-Studie, um das thermodynamische Potenzial von faserverstarkten Keramiken
zu untersuchen, ist die Kuhlluftreduktion im Off-Design, wobei die relative Kuhlluftentnahme des
Sekundarluftsystems im Design unverandert bleibt, vgl. GIl. 4.18. In Anbetracht der in Kap. 5.2
getroffenen Annahmen werden also die metallischen Schaufeln der gekihlten Turbinenstufen durch
CMC-Schaufeln ersetzt und die Kihlluft wird solange verringert, bis die Schaufeltemperatur die
CMC-Werkstoffgrenztemperatur erreicht. Anschliefend kénnen die Auswirkungen dieser Retrofit-

Studie auf den SFC sowie die Wirkungsgrade der Turbokomponenten analysiert werden. Wie bereits
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in Kap. 6.2 geschildert wurde, wird dabei das CMC-Wirkungsgraddefizit der Turbinen vorerst
vernachlassigt, vgl. Gl. 6.2.

In Abb. 6.5 wird das HPT-Temperaturkennfeld des PW1100G-JM-Modells im heiResten
Betriebspunkt (TO-EoF) in Kombination mit dem zuvor geschilderten CMC-Retrofit im Off-Design
betrachtet. Der resultierende Betriebspunkt wird im Zuge dessen mit @CMC-Retrofit(TO-EoF)
gekennzeichnet. Auf der Abszisse wird die durch CMC-Schaufeln erméglichte Kihlluftreduktion im
Off-Design dargestellt und mit @CMC-Retrofit bezeichnet. Hierbei ist erneut zu betonen, dass die
relative Kuhlluftentnahme des Sekundérluftsystems im Design weiterhin der des metallischen
Referenztriebwerks entspricht. Dieses ist in Abb. 6.5 ganz rechts bei einer relativen
Kuhlluftentnahme von 21,2 % einzuordnen. Alle Punkte links davon liegen im Off-Design und sind
Teil der CMC-Retrofit-Studie.
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Abb. 6.5:  HPT-Temperaturkennfeld des PW1100G-JM-Modells im Zuge des CMC-Retrofits
(Off-Design-Studie mit Schubvorgabe, vgl. Anhang B / 1i1,.; x;, @Design = 21,2 %)

Weil flr alle Off-Design-Points ein konstanter Schub vorgeben wird und mit zunehmender
Kuhlluftreduktion mehr Luft an der Verbrennung teilnimmt, sinkt die HeiRgastemperatur Ty hin zu
kleineren Kuhlluftmengen, um weiterhin die Schubanforderung zu erfiillen. Die Kihllufttemperatur
Tis steigt mit einer Verringerung des Kuhlluftmassenstrom, was, wie nachfolgend gezeigt wird, mit
einer Verschlechterung der Verdichterwirkungsgrade im Off-Design begriindet werden kann.
Basierend auf den Kreisprozessparametern und dem vorgegebenen Kihlluftmassenstrom wird
mithilfe des Kuhlluftmodells von Jonsson & Bolland (vgl. Kap. 6.3) die Schaufeltemperatur Tg der
CMC-Hochdruckturbinenschaufeln  bestimmt und mit der  Werkstoffgrenztemperatur
Terenz(SIC/SIC+EBC) = 1750 K verglichen. Es ist ersichtlich, dass sowohl mit der pessimistischen
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als auch mit der optimistischen Abschéatzung geméaR Tab. 6.3 der relative Kiihlluftmassenstrom im
Off-Design auf ca. 2 % reduziert werden kann, ohne dass die CMC-Werkstoffgrenztemperatur
Uberschritten wird. Insgesamt ermdglicht der CMC-Retrofit somit eine signifikante
Kahlluftreduktion, deren Auswirkung auf die Energiewandlungsgtte des Triebwerks nachfolgend

analysiert wird.

Zur thermodynamischen Beurteilung der Off-Design-Kuhlluftreduktion im Rahmen des
CMC-Retrofits wird die Veranderung des SFC im Cruise gemald GI. 6.1 in Abb. 6.6 betrachtet. Der
entsprechende Betriebspunkt wird in Anlehnung an Abb. 6.5 mit @CMC-Retrofit(Cruise)
gekennzeichnet. Generell sinkt der SFC mit der Verringerung der Kihlluft, da der thermische
Wirkungsgrad steigt. Jedoch ist in Abb. 6.6 ersichtlich, dass der Verlauf des SFC bei einem relativen
Kuhlluftmassenstrom von ca. 11 % abknickt und somit bei vollstandiger Reduktion der Kihlluft nur
eine SFC-Verbesserung von 1,3 % moglich ist. Der Grund dafir ist, dass die thermodynamischen
Vorteile der Kihlluftreduktion durch eine Verschlechterung der Turbokomponentenwirkungsgrade
im Off-Design groftenteils relativiert werden.

Neben dem Verlauf des SFC werden in Abb. 6.6 zudem die relativen Anderungen der
Komponentenwirkungsgrade A7y im Zuge der Off-Design-Kuhlluftreduktion dargestellt. Analog
zu Gl. 6.1 werden dabei die Komponentenwirkungsgrade des metallischen Referenztriebwerks als
Bezugswert genutzt, vgl. Anhang B. Es wird deutlich, dass sich alle Wirkungsgrade mit
abnehmendem Kuhluftmassenstrom verschlechtern®. Dies kann im Wesentlichen damit begriindet
werden, dass mit steigender Kihlluftreduktion immer mehr Luft an der Verbrennung teilnimmt und
von der Hochdruckturbine durchgesetzt werden muss. Die Hochdruckturbine ist fiir den erhéhten
Massendurchsatz jedoch nicht ausgelegt und stét daher an ihre Kapazitatsgrenze. Durch die
Kopplung der Komponenten resultiert daraus eine Verstimmung des gesamten Kerntriebwerks und
alle Komponenten unterliegen vom Design abweichenden Massenstromverhaltnissen. Insgesamt

bewegen sich somit alle Betriebspunkte in den Kennfeldern hin zu schlechteren Wirkungsgraden.

1 Im Off-Design wird der Einfluss von reduziertem Massenstrom und Kihlluft auf den polytropen Wirkungsgrad geman
Gl. 6.2 nicht berucksichtigt. Gl. 6.2 wird im Rahmen dieser Arbeit nur in Design-Studien genutzt. In Off-Design-

Studien werden die polytropen Wirkungsgrade uber Kennfelder modelliert.
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Abb.6.6:  Anderung des SFC und der Komponentenwirkungsgrade des PW1100G-JM-Modells

im Zuge des CMC-Retrofits sowie Darstellung der zugehérigen Verdichterkennfelder
(Off-Design-Studie mit Schubvorgabe, vgl. Anhang B / 1i1,.¢; x;, @Design = 21,1 %)

Die bei der Verschlechterung der Turbokomponentenwirkungsgrade zugrundeliegenden Effekte im

Zuge der Off-Design-Kuhlluftreduktion werden im weiteren Verlauf stichpunktartig erlautert. Dabei

wird sich stets auf Abb. 6.6 bezogen, weshalb an dieser Stelle empfohlen wird, die nachfolgenden

Ausfiihrungen in Kombination mit dieser Abbildung zu lesen. Fir grundlegende Erléuterungen zu

Verdichterkennfeldern wird auf Anhang D verwiesen.
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Aufgrund der Kuhlluftreduktion im Off-Design muss die Hochdruckturbine einen gréReren
Massenstrom als im Auslegungszustand durchsetzen. Die Kapazitatsgrenze der
Hochdruckturbine wird demnach tberschritten, was zu einem Luftaufstau und somit zu einer
Druck- und Dichteerhdhung vor der Turbine fuhrt. Folglich steigt im Modell auch der
Massenstrom durch die Turbine, worauf diese mit einer erhdhten Drehzahl bei einem
schlechteren Wirkungsgrad reagiert.

Das verdnderte Betriebsverhalten der Hochdruckturbine besitzt folgenden Einfluss auf das
Betriebsverhalten des Hochdruckverdichters: Einerseits steigt durch den Luftaufstau vor der
Turbine der Gegendruck des Verdichters. Andererseits erhoht sich aufgrund der schneller
laufenden Turbine auch die Drehzahl des Verdichters, was zu einem erhéhten Massenstrom
durch diesen filhrt. Insgesamt resultiert aus diesen Effekten also eine Uberverdichtung
abseits des Auslegungspunkts und der Betriebspunkt wandert im Verdichterkennfeld in
Richtung Pumpgrenze zu schlechteren Wirkungsgraden.

Im Gegensatz zur Hochdruckturbine leidet die nur schwach gekihlte Niederdruckturbine
deutlich weniger unter den Folgen der Kuihlluftreduktion. Daher &ndert sich der
Wirkungsgrad und das Betriebsverhalten der Niederdruckturbine auch nur geringflgig mit
sinkendem Kuhlluftmassenstrom durch leicht abweichende Anstrémbedingungen.

Wie bereits geschildert wurde, steigt der Massenstrom durch den Hochdruckverdichter.
Infolgedessen sinkt der Gegendruck des Boosters und der Betriebspunkt bewegt sich im
Verdichterkennfeld hin zur Schluckgrenze. Da sich die Drehzahl der Niederdruckturbine nur
marginal &ndert, geschieht dies im Wesentlichen entlang einer konstanten Drehzahllinie.
Typischerweise liegen bei Axialverdichtern bessere Wirkungsgrade an der Pumpgrenze als
an der Schluckgrenze [Bral5], weshalb eine Verschiebung des Betriebspunkts in Richtung
Schluckgrenze zu einer deutlichen Verringerung des Wirkungsgrads flihrt. Demzufolge
weist auch der Booster die groBte Wirkungsgradverschlechterung im Rahmen der
Kihlluftreduktion auf.

Der Wirkungsgrad des Fans bleibt im Wesentlichen von der Kiihlluftreduktion im Off-

Design unbeeinflusst.

Zusammenfassend kann durch den CMC-Retrofit das thermodynamische Potenzial von keramischen

Faserverbundwerkstoffen im untersuchten Modell eines zivilen Turobfans nicht vollstandig

ausgeschopft werden, da sich die Wirkungsgrade der Turbokomponenten im Kernstrom bei einer

signifikanten Kuhlluftreduktion zu stark verschlechtern. Der wesentliche Grund dafir ist, dass die

Komponenten im Zuge der Kihlluftreduktion durch verdnderte Massenstromverhéltnisse abseits

ihres Auslegungspunkts bei schlechteren Wirkungsgraden betrieben werden. Somit sollte der

CMC-Retrofit nur fir sehr kleine Kuhlluftreduktionen oder ggf. vor dem Hintergrund einer

Gewichtsreduzierung (vgl. Kap. 7) in Erwagung gezogen werden.
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6.5 Neuauslegung eines zivilen Turbofans

In diesem Kapitel wird die Neuauslegung eines zivilen Turbofans vor dem Hintergrund eines
CMC-Einsatzes untersucht. Demnach werden im Folgenden keine Off-Design-Studien bei
unveranderten Triebwerksdesign mehr durchgefiihrt, wie zuvor beim CMC-Retrofit, sondern
Design-Studien, bei denen das Triebwerksdesign, je nach zugrundeliegender Variation, an die
variierten thermodynamischen Kreisprozessparameter angepasst wird. Auch hier wird wieder
angenommen, dass in allen Stufen der Hochdruckturbine sowie in der ersten Stufe der
Niederdruckturbine CMC-Schaufeln eingesetzt werden, vgl. Kap. 5.2. Der Einfluss von
Keramikschaufeln auf den Turbinenwirkungsgrad gemdaR GIl. 6.2 wird dabei erst in Kap. 6.6
berucksichtigt. Auf die Abschatzung des Triebwerksgewichts im Zuge der Design-Studien wird in
Kap. 7 eingegangen.

Im weiteren Verlauf gilt es zu untersuchen, ob das Triebwerks-Design in Anbetracht der Nutzung
von CMC-Turbinenschaufeln hin zu einer schwachen Kihlung bei kleinen T4 oder zu einer starken
Kuhlung bei groen T4 anzupassen ist, um eine moglichst groRe Reduktion des SFC zu generieren.
Insgesamt wird also das thermodynamische Potenzial hoherer T4 der Effizienzsteigerung durch
Kuhlluftreduktion gegeniibergestellt. Als Untersuchungsgrundlage dient dazu wieder das in Kap. 6.1
prasentierte Triebwerksmodell des PW1100G-JM aus PERFECT.

Im ersten Schritt soll zunéchst analysiert werden, wie das Triebwerksmodell mit dem in Tab. 6.1
aufgefiihrten Gleichungssystem auf eine Kihlluftreduktion im Design reagiert. Dazu wird in
Abb. 6.7 die relative Anderung wichtiger Performanceparameter gegeniiber dem Referenzzustand
dargestellt und tber der relativen Kihlluftentnahme aufgetragen. Zusatzlich wird einerseits die T4
des Referenztriebwerks Tu,rer = 1545 K und andererseits eine hthere T4 von Ty = 1650 K betrachtet.

Die Verlaufe der einzelnen Parameter werden nachfolgend in Bezug auf Tab. 6.1 erlautert:

e Im Zuge einer Design-Kuhlluftreduktion werden der Eintrittsmassenstrom, der Schub, das
OPR und die T4 konstant gehalten. Demzufolge wird bei einer Kihlluftreduktion ein Teil
des Kernmassenstroms in den Nebenstrom verlagert und das Kerntriebwerk wird kleiner.
Dies verdeutlicht die VergroRerung des BPR hin zu kleinen Kiihlluftmengen.

e Wird die Design-Kuhlluftreduktion bei einer htheren T4 durchgefiihrt, so ist eine zusatzliche
Verkleinerung des Kerntriebwerks zu verzeichnen. Da durch héhere T4 mehr Leistung
erzeugt wird, ist ein geringerer Kernmassenstrom erforderlich, was in Anbetracht der
Randbedingungen zu einem Anstieg des BPR fiihrt. Insgesamt schrumpft das Kerntriebwerk

somit sowohl durch eine Kihlluftverringerung als auch durch eine Erhéhung der T4.
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Die Wirkungsgrade aller Turbokomponenten im Kerntriebwerk werden auf Basis von Gl. 6.2
modelliert. Bis auf den Wirkungsgrad der vergleichsweise stark gekiihlten Hochdruckturbine
sinken alle Wirkungsgrade leicht durch das Schrumpfen des Kerntriebwerks infolge einer
Kuhlluftreduktion und/oder T4-Steigerung. In Abb. 6.7 wird der Verlauf des polytropen
Wirkungsgrads der Hochdruckturbine dargestellt. Wie bereits in Abb. 6.1 skizziert wurde,
steigt  der  Hochdruckturbinenwirkungsgrad  wegen  eines  relativ  groRen
Kuhlluftwirkungsgraddefizits mit abnehmender Kuhlluftentnahme. Aufgrund der
Verkleinerung des Kerntriebwerks bewirkt eine Erhdhung der T4 bei unveranderter Kiihlung
eine Abnahme des Hochdruckturbinenwirkungsgrads.

Bei konstanter T4 steigt der thermische Wirkungsgrad des Triebwerks infolge einer
Kahlluftreduktion, was aus einem Anstieg der HPT-Rotoreintrittstemperatur (T41) sowie
des Hochdruckturbinenwirkungsgrads resultiert. Gemé&R den Erlauterungen zu Gl. 4.5 tragen
hohere T4 zudem zu einer Verbesserung des thermischen Wirkungsgrads bei.

Trotz eines wachsenden BPR unterliegt der Vortriebswirkungsgrad im Rahmen einer
Kuhlluftreduktion und/oder T4-Erhdhung nur einer geringfiigigen Steigerung, was wie folgt
begrindet werden kann: Sowohl der Schub als auch der Eintrittsmassenstrom bzw.
Fandurchmesser werden stets konstant gehalten, sodass die Austrittsgeschwindigkeit des
Nebenstroms nahezu unveréndert bleibt. Zwar steigt durch Kihlluftreduktion und/oder
T4-Erhéhung das BPR infolge der Verkleinerung des Kerntriebwerks, jedoch hat dies
aufgrund der hohen BPR nur noch einen geringen Einfluss auf den Vortriebswirkungsgrad,
da in allen Design-Punkten der Anteil des Nebenstroms am Eintrittsmassenstrom bereits tiber
90 % liegt.

Zusammenfassend kann die Verbesserung der Energiewandlungsgtite des Triebwerkmodells
mithilfe des SFC beurteilt werden. Da der Vortriebswirkungsgrad im Wesentlichen konstant
bleibt, &ndert sich der SFC antiproportional zum thermischen Wirkungsgrad, vgl. Gl. 4.9 und
Gl. 4.10. Infolgedessen sinkt der SFC mit reduzierter Kiihlluft, jedoch nimmt die Steigung
hin zu kleineren Kuhlluftmengen ab. AufRerdem ist ersichtlich, dass eine T4-Steigerung bei
groBen Kihlluftmengen zu einer deutlich gréReren SFC-Reduktion fuhrt als bei einer
schwachen Kuhlung (vgl. z.B. 1, g, = 21,2 % und 1i1,.¢; 1, = 2,1 % zu verschiedenen T4
in Abb. 6.7). Diese Tendenzen konnen unter anderem mit der zuvor geschilderten
Verschlechterung der Komponentenwirkungsgrade hin zu kleinen Kuhlluftmengen und/oder
grolRen T4 begrundet werden.

Da sich die HeilRgasstromung in der Hochdruckturbine infolge einer Kdihlluftreduktion
deutlich weniger abkihlt, steigt die Eintrittstemperatur der Niederdruckturbine Tws mit
abnehmender Kuhlluftentnahme. Bei Tu et = 1545 K und einer Kuhlluftverringerung auf 0 %

nimmt die Eintrittstemperatur um ca. 15 % zu (von 1054 K auf 1210 K), was dazu fuhrt, dass
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die Niederdruckturbine ohne eine Kihlluftsteigerung oder einen temperaturbestéandigeren
Werkstoff thermisch zu stark belastet werden wiirde. Dies ist ein weiterer Grund fiir den

Einsatz von CMC-Schaufeln in der ersten Stufe der Niederdruckturbine im Rahmen dieser

Arbeit.
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Abb. 6.7: Relative Anderung ausgewahlter Performanceparameter des PW1100G-JM-Modells
im Zuge einer Design-Kuhlluftreduktion fiir verschiedene Tu
(Design-Studie / OPRy = 38,574)

Wie die vorherigen Erlduterungen zeigen, sind die zugrundliegenden Effekte sehr komplex und
miteinander verkettet. Daher werden nachfolgend Parameterstudien durchgefiihrt, um das
thermodynamische Verhalten des Triebwerksmodells fur verschiedene Parameterkonfigurationen zu
analysieren und die groBtmogliche SFC-Reduktion zu lokalisieren. Im Einzelnen werden folgende
Parameter im Design-Gleichungssystem (vgl. Tab. 6.1) variiert: relative Kuhlluftentnahme i, k1,
Gesamtdruckverhéltnis OPR, HPT-Eintrittstemperatur Tu.

In Tab. 6.4 werden die Parameterbereiche sowie die zugehdrigen Werte des Referenztriebwerks
prasentiert. Die relative Kihlluftentnahme wird ausgehend vom Referenzzustand sukzessive gegen
0 % (ungekuhlter Zustand) verringert. Bei der OPR-Variation werden sowohl geringe OPR
reprasentativ fiir Kurzstrecken-, Geschaftsreisen-, und Leichtflugzeuge als auch groBe OPR
reprasentativ fur Langstreckenflugzeuge betrachtet. Die OPR-Obergrenze entspricht dabei einem
Wert von 60:1, angelehnt an das das GE9X fir die Boeing 777X, vgl. Abb. 3.3. Die T4 wird im
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Design (Cruise) zwischen 1700 K und der T4 im ungekiihlten Zustand Tw(ungekiihlt @ TO-EoF)
variiert, wobei im Zuge einer T4-Variation keine NOx-Limitierungen berlcksichtigt werden, vgl.
Kap. 5.2. Im ungekiihlten Zustand entspricht die Schaufeltemperatur der Hochdruckturbine Tg per im
heilBesten Betriebspunkt (TO-EoF) der Werkstoffgrenztemperatur Tegren:(SIC/SIC+EBC) = 1750 K.
Bei OPRyet = 38,574 gilt: Tu(ungekiuhlt @TO-EoF) = 1410 K.

Tab. 6.4: Parameterbereiche der Design-Studien am PW1100G-JM-Modell aus PERFECT

inklusive Performancedaten des Referenztriebwerks

Parameter Wertebereiche Referenzwert
My kr, [%] 0-21,2 21,2
OPR [] 20 - 60 38,574
Tu [K] Tu(ungekihlt @ TO-EoF) - 1700 1545

Im oberen Teil von Abb. 6.8 wird die Designvariation des Gesamtdruckverhaltnisses OPR und der
relativen Kihlluftentnahme .., ;. in einem Carpet Plot fiir eine T4 im Design (Cruise) von 1600 K
und der pessimistischen Abschatzung der Kihlluftmodellparameter dargestellt. Auf der Ordinate
wird die SFC-Anderung ASFC im Cruise gemaR Gl. 6.1 betrachtet. Die Schaufeltemperatur der
Hochdruckturbine Tgrpr im heilesten Betriebspunkt (TO-EoF) wird mithilfe des Kihlluftmodells
von Jonsson & Bolland berechnet (vgl. Kap. 6.3) und auf der Abszisse abgebildet. Es ist ersichtlich,
dass sich die Variationen von 7., und OPR sowohl auf ASFC @Cruise als auch auf
Teupr @TO-EoOF auswirken. Neben der relative Kihlluftenthahme besitzt insbesondere das OPR
einen starken Einfluss auf die SFC-Anderung im Cruise. Die auftretenden Schaufeltemperaturen in
der Hochdruckturbine werden im Wesentlichen von der relativen Kuhlluftentnahme und der T4 im
Design sowie von der Abschatzung Kihlluftmodellparameter gemaB. Tab. 6.3 beeinflusst. Eine
T4-Steigerung bewegt den Carpet im Diagramm von links nach rechts in Richtung hoherer
Schaufeltemperaturen (vgl. unterer Teil von Abb. 6.8). Die Differenzierung zwischen optimistischer
und pessimistischer Abschatzung der Kihlluftmodellparameter bewirkt, dass der Carpet bei
gegebener T4 im gekihlten Zustand (M, # 0 %) nach links hin zu Kkleineren
Schaufeltemperaturen gestaucht bzw. gestreckt wird, wobei das rechte Ende das Carpets unverandert
bleibt. Das rechte Ende des Carpets reprasentiert den ungekihlten Zustand (1i1,.¢; x, = 0 %), auf den
die Kihlluftmodellierung und somit die Wahl der Kihlluftmodellparameter keinen Einfluss besitzt,
da die Schaufeltemperatur der T4 entspricht. Im gekihlten Zustand fiihrt die pessimistische
Abschatzung (b=0,5/s=15) zu hoheren Schaufeltemperaturen, wohingegen mit der

optimistischen Abschétzung (b = 0,3 /s = 1,5) geringere Schaufeltemperaturen generiert werden.
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Abb. 6.8:  oben: Darstellung der Variation von OPR und i1, x;, in einem Carpet Plot bei

unten:

vorgegebener

Tw im  Design

(Cruise)

und Abschatzung der

Kahlluftmodellparameter sowie Definition von Limitierungen

Auswirkung der optimistischen und pessimistischen Abschatzung der

Technologieparameter des Kihlluftmodells von Jonsson & Bolland (vgl.
Tab. 6.3) sowie der T4 auf den Carpet Plot
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Im weiteren Verlauf gilt es, das realisierbare SFC-Minimum im Carpet Plot in Anbetracht
verschiedenerer Parameterkonfigurationen zu bestimmen, um das Triebwerksdesign zu
identifizieren, bei dem das grofite thermodynamische Potenzial aus dem CMC-Einsatz geschopft
werden kann. Die Lokalisierung des SFC-Minimums erfolgt dabei unter der Beriicksichtigung der
Werkstoffgrenztemperatur sowie von vier Limitierungen, die im oberen Teil von Abb. 6.8 dargestellt

und nachfolgend erlautert werden:

max. ASFC:

Vor dem Hintergrund dieser Limitierung wird lediglich die Werkstoffgrenztemperatur betrachtet, die
die Schaufeltemperaturen im heiResten Betriebspunkt (TO-EoF) auf der Abszisse nicht iberschreiten
darf. Demzufolge liegt das SFC-Minimum am roten Schnittpunkt zwischen der
Werkstoffgrenztemperatur und dem unteren Rande des Carpets. Da keine weiteren Limitierungen
beruicksichtigt werden, handelt es sich um die groRitmdgliche SFC-Reduktion, die im untersuchten
Bereich durch die erhéhte Temperaturbestandigkeit von CMC realisiert werden kann. Dennoch
werden im Folgenden auch Limitierungen anderer Triebwerkskomponenten fokussiert, um den

SFC-Gewinn unter der Beriicksichtigung verschiedener Faktoren beurteilen zu kénnen.

max. Ti:

Im Rahmen dieser Limitierung wird gewahrleistet, dass im heilResten Betriebspunkt (TO-EoF) die
Temperatur am Austritt des Hochdruckverdichters eine Grenze von 1000 K nicht Gberschreitet.
Daher wird mittels dieser Begrenzung das SFC-Minimum am blauen Schnittpunkt bei der

Werkstoffgrenztemperatur lokalisiert.

OPRirer.

Eine weitere relevante Studie ist die Untersuchung der SFC-Reduktion bei unveranderten Referenz-
OPR. Infolgedessen befindet sich das SFC-Minimum am griinen Schnittpunkt zwischen der Linie
von OPRyes = 38,574 und der Werkstoffgrenztemperatur. Unter Einhaltung dieses Kriteriums andert

sich die zu leistende spezifische Kompressionsarbeit im Joule-Prozess nicht.

min. KHs:

Aus Effizienzgrinden sollte die Schaufelhdhe in der letzten Hochdruckverdichterstufe nicht zu kurz
ausgelegt werden. Als MaR fiir die Schaufelnéhe wird die Kanalhthe im Austritt des
Hochdruckverdichters KHs genutzt, die unter Vernachl&ssigung des Radialspalts in guter Naherung
der Schaufelhohe entspricht. Die Festlegung eines Schaufelhdhenlimits erfordert generell
weitgreifende und detaillierte Untersuchungen, die im Rahmen dieser Arbeit nicht zu bewaltigen
sind. Daher wird die Mindestschaufellange basierend auf [Seb19] mit 10,85 mm abgeschatzt,

weshalb das SFC-Minimum in Anbetracht dessen am orangenen Schnittpunkt bei der
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Werkstoffgrenztemperatur liegt. In [Seb19] wird die thermodynamische Modellierung eines
Getriebefans fur das Jahr 2050 erlautert. Die Kanalhthe im Referenzzustand KHs s betragt
11,10 mm.

In Abb. 6.9 wird der Verlauf des SFC-Minimums im Carpet Plot SFCrin fiir die zuvor geschilderten
Limitierungen Uber einer Designvariation der T4 aufgetragen. Dabei wird sowohl die pessimistische
als auch die optimistische Abschatzung der Kuhlluftmodellparameter beriicksichtigt, was als eine
Modellierungsunsicherheit aufgefasst werden kann. Die Grinde fir diese Unsicherheit wurden
bereits in Kap. 6.3 erldutert. Da das SFC-Minimum im Cruise stets beim Erreichen der
Werkstoffgrenztemperatur im heiflesten Betriebspunkt (TO-EoF) lokalisiert wird (vgl. Abb. 6.8),
sind alle Diagrammpunkte in Abb.6.9 durch eine HPT-Schaufeltemperatur von 1750 K
gekennzeichnet. Die Eintrittstemperatur der schwach gekihlten Niederdruckturbine liegt in allen
Diagrammpunkten unterhalb der Werkstoffgrenztemperatur, weshalb die LPT-Schaufeltemperatur
keine unzuldssigen Werte annimmt.

Werden das OPR und die Kanalhthe am Austritt des Hochdruckverdichters am SFC-Minimum
betrachtet (siehe OPR @SFCnin und KHs @SFCmin in Abb. 6.9), so wird deutlich, dass die
dargestellten Ergebnisse die zuvor getroffenen Kriterien erfillen. Alle Limitierungen bis auf
min. KH; setzen ein Kkonstantes OPR voraus, um z.B. die Temperaturgrenze im
Hochdruckverdichteraustritt (OPR = 50) oder das Referenz-OPR von 38,574 einzuhalten. Vor dem
Hintergrund des Kriteriums max. ASFC wird stets das gréfite OPR von 60 im untersuchten Bereich
betrachtet. Insofern das OPR durch eine Limitierung konstant gehalten wird, stellt sich die Kanalhéhe
im Austritt des Hochdruckverdichters entsprechend der OPR-Vorgabe ein. Dabei sinkt die
Kanalhthe aufgrund der im Rahmen von Abb. 6.7 geschilderten Verkleinerung des Kerntriebwerks
mit steigender T4. Bei grofien OPR und T4 treten zum Teil relativ kleine Kanalhthen unterhalb von
10 mm oder sogar 9 mm auf. Das Kriterium min. KH; setzt eine konstante Kanalhdhe im
Hochdruckverdichteraustritt von 10,85 mm voraus, weshalb unter Einhaltung dieser Limitierung das
OPR an die Kanalhthe bei gegebener T4 angepasst wird. Bei niedrigen T4 stellen sich unter den
gegeben Randbedingungen groRe OPR ein, wohingegen bei hohen T4 kleine OPR generiert werden.
Bezlglich der Kihlluftmodellparameter ist zu erldutern, dass die pessimistische und optimistische
Abschatzung nur einen geringen Einfluss auf die ZielgroRen OPR @SFCpin und KHs @SFChin

besitzt, da nur relativ kleine Unsicherheiten durch die Wahl der Kiihlluftmodellparameter entstehen.
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Abb.6.9:  Verlauf des SFC-Minimums im Carpet Plot SFCnin aufgetragen Uber der T4 fir
verschiedene Limitierungen und Kihlluftmodellparameter
(Design-Studie / Tgner @TO-EoF = 1750 K/ Tgpr @TO-E0OF < 1750 K)

Die Analyse der relativen Kihlluftentnahme am SFC-Minimum ,.¢; x;, @SFCrin in Abb. 6.9 zeigt,
dass die relative Kihlluftentnahme nahezu linear mit der T4 im Design steigt und somit bei héheren
T4 mehr Kuhlluft zur Einhaltung der HPT-Schaufeltemperatur von 1750 K im Betriebspunkt
TO-EoF benétigt wird. Die Differenzierung zwischen der pessimistischen und optimistischen
Abschatzung der Kihlluftmodellparameter besitzt dabei einen gréeren Einfluss auf die ermittelten

Kuhlluftmassenstrome als die Unterscheidung verschiedener Limitierungen. Dartber hinaus wird
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deutlich, dass die Unsicherheiten zwischen pessimistischer und optimistischer Abschatzung mit einer
Erhéhung der T4 hin zu groRen Kihlluftmengen zunehmen. Im ungekiihlten Zustand verschwinden
die Unsicherheiten, da fir diesen Zustand keine Kihlluftmodellierung nétig ist.

Die letzte ZielgroRe, die in Abb. 6.9 mit ASFC @SFCnin bezeichnet und geméal Gl. 6.1 untersucht
wird, ist das realisierbare SFC-Minimum im Cruise in Relation zum SFC des metallischen
Referenztriebwerks. In Anbetracht aller Limitierungen kann der SFC gegeniiber dem
Referenzzustand durch den CMC-Einsatz verringert werden. Je héher das zugrundeliegende OPR
ist, das im Rahmen einer Limitierung zugelassen wird, desto groRer fallt die SFC-Reduktion aus.
Tendenziell liegen die geringsten ASFC-Werte unterhalb der Referenz-T4 von 1545 K, wohingegen
aus einer T4-Steigerung Uber die Referenz-T4 eher eine geringere Verminderung des SFC resultiert.
Auch bei der Analyse von ASFC @SFCnin wird deutlich, dass die Unsicherheiten der
Kahlluftmodellierung zwischen pessimistischer und optimistischer Abschatzung in Richtung hoher
T4 mit groBen Kihlluftmassenstromen zunehmen. Infolgedessen besteht ein groBer Bedarf an
Messdaten von Turbinen mit CMC-Schaufeln, um den Kuhlluftbedarf von Turbinen genauer
modellieren zu kénnen, vgl. Kap. 6.3. Basierend auf diesen Daten kdnnten die zugrundeliegenden
Unsicherheiten reduziert und so préazisere SFC-Anderungen auch bei hohen T4 mit starker Kiihlung

ermittelt werden.

Zusammenfassend  zeigen die  durchgefliihrten  Design-Studien im  Rahmen  einer
Triebwerksneuauslegung mit CMC-Schaufeln in gekihlten Turbinenstufen, dass die groften
SFC-Reduktionen gegenliber dem metallischen Referenzzustand tendenziell durch eine
Verringerung der T4 hin zu einer schwachen Turbinenkihlung ermdglicht werden. In Anbetracht
aller modellierten Zusammenhénge wirkt sich die Effizienzsteigerung durch Kihlluftreduktion somit
starker als das thermodynamische Potenzial htherer T4 auf die Minimierung des SFC aus. An dieser
Stelle ist zu betonen, dass dieses Fazit nur fiir den untersuchten Bereich, die zugrundeliegenden
Randbedingungen und das genutzte Performance-Modell eines zivilen Turbofans gilt.

6.6 CMC-Einfluss auf den Turbinenwirkungsgrad

Aufgrund der fertigungstechnischen Mdoglichkeiten ist zu erwarten, dass CMC-Schaufeln
hochstwahrscheinlich nicht die gleiche stromungsmechanische Giite wie metallische Schaufeln
erreichen. Daraus resultiert ein Wirkungsgraddefizit von Turbinen mit keramischer Beschaufelung
gegeniber Turbinen mit rein metallischer Beschaufelung, das in den vorherigen Design-Studien noch

nicht bertcksichtigt wurde. Die Auswirkung des Wirkungsgraddefizits auf die bisherigen Ergebnisse
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wird im weiteren Verlauf dieses Kapitels untersucht. Eingangs werden dazu Einflussfaktoren von
CMC-Schaufeln auf den Turbinenwirkungsgrad diskutiert. AnschlieBend wird analysiert, inwieweit
die in Abb.6.9 dargestellten SFC-Reduktionen durch die Berlicksichtigung des
CMC-Wirkungsgraddefizits Angpi¢ in Gl. 6.2 relativiert werden.

Generell wird der Turbinenwirkungsgrad auf Basis von Verlustkoeffizienten ermittelt, die anhand
von Verlustkorrelationen pro Schaufelreihe bestimmt werden. AnschlieBend kann mittels einer
geeigneter Auslegungssoftware ein Gesamtverlust Giber die Turbine sowie ein Turbinenwirkungsgrad
errechnet werden. Die Verlustkoeffizienten kénnen dabei z.B. Druck- oder Enthalpieverluste tber
ein Schaufelgitter beschreiben. Einige Verlustkorrelationen werden in [Ain55], [Ain57], [Cra70],
[Kac82] und [Tra01] présentiert.

Grundlegend werden drei Arten von Verlusten differenziert: Profilverluste, Spaltverluste und
Sekundarstromungsverluste [Bun06], [Bus20], [Den93]. Naherungsweise besitzt jede Verlustart
ungeféhr einen Anteil von einem Drittel am Gesamtverlust. Profilverluste entstehen aufgrund von
strdmungsmechanischen Reibungsprozessen an der Schaufeloberflache. Im Zuge dessen nehmen
insbesondere das Grenzschichtverhalten sowie der laminar-turbulente Ubergang eine zentrale Rolle
ein. Unter den Sekundarstromungsverlusten werden alle Verluste zusammengefasst, die aus einer
Wirbelausbildung im Schaufelkanal resultieren (z.B. Kanalwirbel oder Hufeisenwirbel).
Spaltverluste entstehen durch die Stromung durch den Radialspalt zwischen den Rotorblattspitzen
und der Gehéuseinnenwand, der ein Anstreifen der Rotoren am Gehaduse verhindert. Da die
Spaltstrémung nicht an der Energiewandlung innerhalb einer Turbinenstufe beteiligt ist, wirkt diese
wie eine Leckage.

Werden in einer Turbine metallische Schaufeln durch CMC-Schaufeln ersetzt, so werden die Profil-
und Spaltverluste und darlber indirekt auch die Sekundarstrémungsverluste beeinflusst. Einige
Einflussfaktoren von keramischen Schaufeln auf die Profil- und Spaltverluste und ergo den
Turbinenwirkungsgrad werden nachfolgend diskutiert:

CMC-Einfluss auf die Profilverluste

Zur Herstellung einer CMC-Schaufel (vgl. Abb. 3.6) wird in der Regel zunéchst eine
schaufelkonturnahe Preform durch ein Drapierungsverfahren erzeugt. Im néachsten Schritt wird die
Preform mit einem keramischen Matrixmaterial infiltriert und anschlieend EBC-beschichtet, vgl.
Kap. 2.2 und Kap. 2.4. Nach derzeitigem Kenntnisstand kann durch diesen Herstellungsprozess keine
keramische Schaufel gefertigt werden, welche die gleiche stromungsmechanische Giite wie die einer
gegossenen metallischen Schaufel aufweist. Grinde dafir sind unter anderem folgende: Generell
kénnen im Zuge der Faserdrapierung und Infiltration nicht so diinne Schaufelhinterkanten und glatte

Oberfachen wie bei metallischen Schaufeln erzeugt werden. Dariiber hinaus kann eine
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CMC-Schaufel aller Voraussicht nach bei der Herstellung nicht so stark verwunden werden wie eine
gegossene metallische Schaufel, was zu Fehlanstrémungen entlang der Schaufelvorderkante fiihren
wird. Insgesamt ist also aufgrund der zuvor geschilderten Aspekte zu erwarten, dass sich die
Profilverluste in einer Turbine durch den Einsatz von keramischen Schaufeln erhéhen.

Im Rahmen eines DLR-internen Experteninterviews stellte sich heraus, dass die
Schaufelhinterkantendicke von CMC-Schaufeln in erster Naherung mit ca. 2 mm abgeschétzt werden
kann. Die Rauigkeit keramischer Schaufeloberflichen hangt stark vom genutzten
EBC-Beschichtungsverfahren ab. Hierbei gilt es zwischen thermischen und PVD-basierten Spritzen
zu differenzieren. Hinsichtlich der axialen Verwindung ist zu erlautern, dass zu Forschungszwecken
zundchst die Fertigung von CMC-Schaufeln ohne eine axiale Verwindung fokussiert wird, vgl. Abb.

3.6. Diese unverwundenen Schaufeln werden auch als prismatische Schaufeln bezeichnet.

CMC-Einfluss auf die Spaltverluste

Eine Vielzahl von Faktoren beeinflusst die radialen Rotorspalte und somit die Spaltverluste in einer
Turbine. Zudem missen bei der Auslegung des radialen SpaltmaBes sowohl verschiedene
Betriebspunkte als auch instationdre Aufheiz- und Abkihlvorgdnge von Rotorschaufeln und
Rotorscheiben berlicksichtigt werden [Reil9b]. Materialspezifische Einflussfaktoren auf die
Radialspalte sind unter anderem das E-Modul sowie der thermische Ausdehnungskoeffizient. Das
E-Modul von CMC-Schaufeln héngt von vielen Aspekten ab, wie z.B. dem Fasertyp oder der
Faserorientierung, vgl. Kap. 2.4. Im Wesentlichen kann jedoch davon ausgegangen werden, dass die
Hauptfaserrichtung entlang des radialen Kraftflusses verlauft. Nach [Heil5] sinkt der E-Modul von
faserverstarkten Keramiken deutlich geringer mit steigender Temperatur als der E-Modul von
metallischen Werkstoffen, weshalb auch bei hohen Temperaturen eine vergleichsweise geringe
mechanische Dehnung von CMC-Schaufeln zu erwarten ist. Zusétzlich werden in [Heil5]
thermische Ausdehnungskoeffizienten von CMC-Platten in Abhéngigkeit der Temperatur
prasentiert, die insbesondere in Faserrichtung deutlich unter den in [VDM16] aufgefiihrten
Ausdehnungskoeffizienten einer Nickelbasis-Superlegierung liegen. Demzufolge kann von einer
relativ geringen Warmedehnung von CMC-Schaufeln ausgegangen werden. Aufgrund der zuvor
erlduterten Aspekte kann daher in erster Naherung angenommen werden, dass sich keramische
Schaufeln unter thermo-mechanischer Belastung geringer in radiale Richtung dehnen als metallische
Schaufeln.

Fur Turbinen bedeutet das geschilderte Dehnverhalten, dass die vorzuhaltenden radialen Spaltmalie
(vgl. [Reil9b]) und somit die Spaltverluste durch den Einsatz von CMC-Schaufeln reduziert werden
konnen. Dies ist inshesondere fir instationdre Betriebspunkte relevant (z.B. Aufheiz- und
Abkiihlvorgéngen, Lastwechsel und Mandver). In stationdaren Betriebspunkten, wie beispielsweise
bei zivilen Triebwerken im Cruise, kann davon ausgegangen werden, dass in jeder Turbinenstufe ein

radialer Design-Spalt vorliegt, der sowohl mit CMC-Schaufeln als auch mit metallischen Schaufeln
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angestrebt wird und durch einen einzuhaltenden Sicherheitsabstand bestimmt wird. Des Weiteren ist
an dieser Stelle zu erwéhnen, dass die Unterschiede im thermo-mechanischem Dehnverhalten von
keramischen und metallischen Schaufeln ggf. durch den Einsatz von konstruktiven Mitteln

kompensiert werden kénnen (z.B. Deckbander oder Aktive Spaltkontrolle).

Die durchgefuhrte Diskussion von Einflussfaktoren auf die Profil- und Spaltverluste zeigt, dass die
Ermittlung eines Wirkungsgraddefizits von Turbinen mit keramischer Beschaufelung gegeniber
Turbinen mit rein metallischer Beschaufelung die Analysemdglichkeiten dieser Arbeit bersteigt.
Einerseits sind die zugrundeliegenden Effekte sehr komplex und andererseits handelt es sich um eine
multidisziplindre Thematik, die sowohl die Material- und Werkstoffwissenschaften als auch die
Turbinenentwicklung betrifft.

Um dennoch Performance-Rechnungen unter der Berlicksichtigung eines
CMC-Wirkungsgraddefizits durchfiihren zu kdénnen, wird dieses in erster Naherung abgeschétzt. In
Tab. 6.5 wird eine optimistische und pessimistische Abschatzung des CMC-Wirkungsgraddefizit
Anf,%c in Gl. 6.2 prasentiert. Da gemall Kap. 5.2 der Einsatz von keramischen Schaufeln in allen
gekuhlten Turbinenstufen angenommen wird, wird dabei zudem zwischen der stark gekihlten

Hochdruckturbine und der schwach gekiihlten Niederdruckturbine differenziert.

Tab. 6.5: Optimistische und pessimistische Abschatzung des CMC-Wirkungsgraddefizits

Angoi© in G. 6.2 fur die Hoch- und Niederdruckturbine

CMC-Wirkungsgraddefizit | optimistische Abschatzung | pessimistische Abschatzung

AnS%,CHPT [%] 1 3

In Abb. 6.10 wird der Einfluss der in Tab. 6.5 aufgeflihrten Abschatzung des
CMC-Wirkungsgraddefizits Anggi¢ auf die SFC-Anderung am SFC-Minimum ASFC @SFCuin aus
Abb. 6.9 untersucht. Im Zuge dessen wird vereinfachend die SFC-Anderung bei konstantem
Referenz-OPR  ASFC @OPRys fur den mittleren Verlauf zwischen optimistischer und
pessimistischer Abschatzung der Kuhlluftmodellparameter betrachtet, der durchb =0,4unds =1,5
gekennzeichnet ist. Der mittlere Verlauf unter Vernachlassigung des CMC-Wirkungsgraddefizits
wird im  Folgenden mit  ASFC @(OPRret/ Angpiideal)  bezeichnet. ~ Wird  das
CMC-Wirkungsgraddefizit gemaR Tab. 6.5 bertcksichtigt, so wird anhand der Verlaufe
ASFC @(OPRyer / Angoi©optimistisch) und  ASFC @(OPRyet / Angpi pessimistisch) deutlich, dass

das CMC-Wirkungsgraddefizit einen nicht zu vernachldssigenden Einfluss auf die bisher generierten
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SFC-Reduktionen  besitzt.  Gerade bei  der  pessimistischen  Abschdtzung  des
CMC-Wirkungsgraddefizits ist eine maligebliche Verminderung der zugrundeliegenden
SFC-Reduktionen zu beobachten.

Insgesamt bieten keramische Turbinenschaufeln im Vergleich zu metallischen Schaufeln somit zwar
thermodynamische Vorteile durch eine héhere Temperaturbestandigkeit, denen jedoch durch eine
fertigungstechnisch bedingte schlechtere stromungsmechanische Gute entgegengewirkt wird.
Infolgedessen  besteht ein  groer Bedarf an CMC-Schaufeln mit  verbesserter
strdmungsmechanischer Qualitdt, um das thermodynamische Potenzial von keramischen

Faserverbundwerkstoffen so gut wie méglich ausschépfen zu kénnen.
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® mittlerer Verlauf (b =0,4/s=15) ——ASFC @(OPR /Ang° pessimistisch)

Abb. 6.10: Einfluss der optimistischen und  pessimistischen  Abschdtzung  des

CMC-Wirkungsgraddefizits Angh© (vgl. Tab. 6.5) auf die SFC-Anderung am

SFC-Minimum ASFC @SFCnin bei OPR = 38,574 (vgl. Abb. 6.9)
(Design-Studie / Tgpr @TO-EoF = 1750 K/ Tg et @TO-E0F < 1750 K)
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Gewichtsreduzierung von Flugtriebwerken

Gegeniiber metallischen Werkstoffen sind faserverstarkte Keramiken durch eine deutlich geringere
Dichte gekennzeichnet (vgl. Kap. 2.4), weshalb durch die Substitution von metallischen Bauteilen
durch keramische Komponenten eine Gewichtsreduzierung um circa zwei Drittel erzielt werden
kann. Infolgedessen besteht ein grof3es Potenzial im Einsatz von CMC-Bauteilen in Flugtriebwerken
zur Verringerung des Triebwerksgewichts. Die Auswirkung einer CMC-Gewichtseinsparung auf
Triebwerke wurde dabei bereits in Kap. 5.1 diskutiert.

In Kap. 6 wurde das thermodynamische Potenzial keramischer Faserverbundwerkstoffe in
Flugtriebwerken unter der Annahme eines Einsatzes von CMC-Schaufeln in gekihlten
Turbinenstufen analysiert. Dementsprechend wird im weiteren Verlauf dieses Kapitels die
Gewichtsreduzierung unter den gleichen Bedingungen wie in der thermodynamischen
Potenzialanalyse untersucht. In Kap. 7.1 wird zunéchst die Gewichtseinsparung eines zivilen
Turbofans betrachtet, die aus dem Einsatz von CMC-Turbinenschaufeln bei unverénderter
Performance resultiert. Da dartiber hinaus Design-Studien mit dem genutzten Triebwerksmodell
durchgefuhrt werden, wird in Kap. 7.2 die Modellierung der Stufenzahlen fokussiert, welche
malgeblich das Gewicht der Turbokomponenten beeinflussen. Abschlieend wird in Kap. 7.3
mithilfe des Modells die Verringerung des Triebwerksgewichts analysiert, die sich durch eine
verbesserte Performance infolge einer htheren CMC-Werkstoffgrenztemperatur ergibt. Im Zuge
dessen werden die erzielten Gewichtseinsparungen zudem den SFC-Reduktionen aus Kap. 6

gegenibergestellt.

7.1 CMC-Gewichtsreduzierung bei unveranderter Performance

Im weiteren Verlauf wird wieder das in Kap. 6.1 préasentierte Triebwerksmodell des PW1100G-IJM
aus PERFECT als metallisches Referenztriebwerk genutzt. Da in diesem Abschnitt die
CMC-Gewichtseinsparung bei unverénderter Performance untersucht wird, wird das Design-
Gleichungssystem im Referenzzustand verwendet (vgl. Tab. 6.1), das die in Anhang B aufgefihrten

Performance-Daten generiert. Darlber hinaus wird in den folgenden Gewichtsstudien ein
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CMC-Wirkungsgraddefizit durch den Einsatz von CMC-Turbinenschaufeln vorerst vernachl&ssigt,
vgl. Gl. 6.2 und Kap. 6.6. Erst im spéteren Verlauf der Studien wird untersucht, welchen Einfluss die

Beriicksichtigung des CMC-Wirkungsgraddefizits auf die bisherigen Ergebnisse besitzt.

Bevor das Triebwerksgewicht des PW1100G-JM-Modells abgeschétzt werden kann, muss ein
geometrischer Vorentwurf des Triebwerks erzeugt werden. Innerhalb der Programmstruktur von
GTlab wird dieser Prozess als Sketching bezeichnet und ist Teil des GTlab-Moduls Sketchpad, vgl.
Kap. 4.1. Das performancebasierte Sketching ist dadurch gekennzeichnet, dass nur auf Basis der
Performance-Daten im Design-Point eine Triebwerksgeometrie generiert wird. Dazu ist zusatzlich
eine Vorgabe der Machzahlen und HubToTip Ratios in den einzelnen Triebwerksstationen
erforderlich, um von den thermodynamischen TotalgroRen auf die statischen Grofen und
durchstromten Flachen schlieen zu kénnen. Zu Kalibrierungszwecken wird das Geometriemodell
des PW1100G-JM aus PERFECT als Referenzgeometrie genutzt. Die Machzahlen und HubToTip
Ratios werden dabei anhand der Gehéduse- und Nabenradien sowie der zugehdrigen Ringflachen
kalibriert.

Zusammenfassend wird in Anhang E das performancebasierte Sketching des PW1100G-JM im
Referenzzustand présentiert. Aullerdem werden sowohl die genutzten Machzahlen und HubToTip
Ratios als auch einige Ergebnisgréfen dargestellt. Dartiber hinaus wird die performancebasierte
Sketching-Geometrie im Referenzzustand, die im Rahmen dieser Arbeit erzeugt worden ist, dem
bereits vorhandenen Geometriemodell aus PERFECT gegenubergestellt. Im Vergleich wird deutlich,
dass die Geometrien eine sehr gute Ubereinstimmung aufweisen, weshalb die performancebasierte

Geometrieerzeugung zur nachfolgenden Gewichtsabschétzung geeignet ist.

Die Gewichtsabschédtzung des PW1100G-JM-Modells erfolgt auf Basis von Klees & Fishbach
[Kle78]. Dabei handelt es sich um eine vergleichsweise einfache Methodik ohne gréReren Zeit- und
Rechenaufwand, mittels derer das Triebwerksgewicht unterschiedlicher Designs in einem breiten
Variationsbereich abgeschatzt werden kann. Im Rahmen des Triebwerkvorentwurfs eignet sich die
Gewichtsabschétzung von Klees & Fishbach also besonders zur Identifizierung erster Trends und
Problematiken.

Basierend auf der zuvor geschilderten performancebasierten Geometrieerzeugung und der
Gewichtsabschatzung nach Klees & Fishbach wird im weiteren Verlauf dieser Arbeit das
Triebwerksgewicht des PW1100G-JM-Modells  fur  verschiedene  thermodynamische
Auslegungspunkte ermittelt. Die Gewichtsabschdtzung im metallischen Referenzzustand aus
PERFECT wird in Anhang F préasentiert. Im Zuge dessen werden zudem die zugrundeliegenden
Annahamen komponentenweise aufgefiihrt. Das Gewicht des Getriebes wird mithilfe von [Ple83]

abgeschatzt.
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Fir das metallische Referenztriebwerk ergibt die Anwendung der zuvor geschilderten Methodik ein
Triebwerksgewicht von mges = 3155 kg, vgl. Anhang F. Dieser Wert wird im Folgenden als
Referenzwert zur Beurteilung aller Gewichtsanderungen genutzt, die aus dem Einsatz von
CMC-Schaufeln in gekuhlten Turbinenstufen resultieren. Daher folgt analog zu Gl. 6.1 fir die

CMC-basierte Gewichtsanderung Am:

m Am > 0 = Gewichtszunahme
_ Mcuc
Am = ———-1 Gl.7.1
MRef Am < 0 = Gewichtsabnahme

Wie bereits eingangs sowie in Kap. 5.2 erldutert wurde, wird bei der Ermittlung der
CMC-Gewichtseinsparung angenommen, dass keramische Lauf- und Leitschaufeln in gekihlten
Turbinenstufen eingesetzt werden. Demzufolge werden in allen Stufen der zweistufigen
Hochdruckturbine und in der ersten Stufe der dreistufigen Niederdruckturbine SiC/SiC-Schaufeln
mit EBC-Beschichtung genutzt. Gemal? [Rael3] wird die Dichte der SiC/SiC-Schaufeln mit
2600 kg/m® abgeschatzt. Alle weiteren genutzten Dichten werden komponentenweise in Anhang F
aufgefihrt. Da unklar ist, welche Werkstoffe in den Stufen der Niederdruckturbine eingesetzt
werden, wird fiir diese Komponente eine mittlere Dichte gewahlt, die einen Kompromiss aus
Nickelbasis-Superlegierungen und Titanaluminiden darstellt. Sollten in den ersten beiden Stufen
Nickelbasis-Superlegierungen verwendet werden, so wirde die Gewichtsabnahme geméaR Gl. 7.1
groRer ausfallen als in den nachfolgenden Studien.

In Tab. 7.1 wird die Gewichtsreduktion des PW1100G-JM-Modells bei unverénderter Performance
im Referenzzustand dargestellt, die aus dem Einsatz von SiC/SiC-Turbinenschaufeln unter den zuvor
geschilderten Annahmen resultiert. Zusétzlich werden die ermittelten Komponentengewichte den
urspringlichen Gewichten des metallischen Referenztriebwerks gegentibergestellt. Es ist ersichtlich,
dass sich die Schaufelgewichte um das Verhdltnis der Dichten verringern. Infolgedessen kann
ebenfalls indirekt das Gewicht der metallischen Rotorscheiben gesenkt werden, da durch die
leichteren Schaufeln geringere Fliehkréfte auf diese wirken. Im Vergleich zur Niederdruckturbine
kann bei der Hochdruckturbine sogar mehr Gewicht bei den Scheiben als bei den Schaufeln
eingespart werden, was einerseits mit einer htheren Drehzahl und andererseits mit einer groReren
Dichtereduktion begriindet werden kann. Neben dem Schaufel- und Scheibengewicht verringert sich
dartber hinaus das Gewicht des von Klees & Fishbach berticksichtigten Triebwerkzubehors.
Insgesamt kann somit durch den Einsatz von SiC/SiC-Schaufeln in gekiihlten Turbinenstufen bei
unverénderter Performance das Triebwerksgewicht von 3155 kg auf 3042 kg reduziert werden. Dies
entspricht einer prozentualen Anderung von 3,6 % gegeniiber dem metallischen Referenzzustand.
Dabei tragt gerade die CMC-Gewichtseinsparung der Hochdruckturbine von 65,7 % malRgeblich zur

erzielten Verringerung des Triebwerksgewichts bei.
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Tab. 7.1: Gewichtsreduktion des PW1100G-JM-Modells durch den Einsatz von
SiC/SiC-Schaufeln in gekihlten Turbinenstufen im Vergleich zum metallischen
Referenztriebwerk aus PERFECT (Gewichtsabschatzung nach Klees & Fishbach /

unveréndertes Design-Gleichungssystem im Referenzzustand gemaR Tab. 6.1)

CMC-Einsatz metallische Referenz

Komponente m [kg] m [kg] Reduktion [%]
HPT Stator 1 1,3 4,2 68,3
HPT Rotor 1 0,5 14 68,3
HPT Scheibe 1 57 34,4 83,5
HPT Stator 2 1,3 4,2 68,3
HPT Rotor 2 14 4,5 68,3
HPT Scheibe 2 6,2 55,7 88,8
Hochdruckturbine 45,9 133,9 65,7
LPT Stator 1 11,7 20,4 42,7
LPT Rotor 1 3,1 54 42,7
LPT Scheibe 1 6,2 10,0 38,0
Niederdruckturbine 191,8 206,6 7,2
Zubehor 278,5 288,3 3,4
Triebwerk 3042 3155 3,6

Des Weiteren ist an dieser Stelle zu erwahnen, dass die in Tab. 7.1 skizzierte Gewichtsreduzierung
zu dem in Kap. 6.4 erlauterten CMC-Retrofit korrespondiert. Im Zuge dessen wurde eine
Kuhlluftreduktion im Off-Design durchgefiihrt, um zu untersuchen, welche SFC-Verbesserung bei

einer Triebwerksnachriistung mit CMC-Schaufeln in gekihlten Turbinenstufen erzielt werden kann.

7.2 Modellierung der Stufenzahlen

Bevor das Triebwerksgewicht in Design-Studien addquat ermittelt werden kann, gilt es die
Stufenzahlen der Turbokomponenten in Abhéngigkeit der zugrundeliegenden Stufenbelastungen zu
modellieren, da diese maligeblich das Komponentengewicht beeinflussen. Dazu werden die mittlere

Lieferzahl @ und die mittlere Druckziffer v im flichengemittelten Durchmesser D genutzt, die
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nach [GriO4] fir eine Turbokomponente wie folgt berechnet werden koénnen (E = Eintritt,

A = Austritt, ng; = Stufenzahl, Ah = spezifische Enthalpiednderung):

1
Dfm = \/E(DTZ"ip +D1?Iub) Gl.7.2
Urm = Do 1 Gl. 7.3
c c
Pp = — und @, = — Gl.7.4
ufm E ufm A
_ 1
o = E(q)E + @4) Gl.75
_ 2Ah
Y =5~ Gl. 7.6
Znsr(u]%m)

Im Rahmen der performancebasierten Geometrieerzeugung dient die mittlere Druckziffer als ein
MaR fir die Stufenbelastung einer Turbokomponente. Dementsprechend kann die mittlere
Druckziffer auch zur Bestimmung der Stufenzahl genutzt werden, indem die Stufenzahl ns; in Gl. 7.6
stets so angepasst wird, dass die vorhande mittlere Druckziffer 1 eine zulassige mittlere Druckziffer
Y, Nicht iberschreitet.

Um geeignete zuldssige mittlere Druckziffern fir die Kernkomponenten des PW1100G-JM-Modells
zu definieren, werden die mittleren Lieferzahlen und Druckziffern im Referenzzustand aus
PERFECT als Orientierungshilfe genutzt. Basierend auf diesen Werten werden die zuldssigen
mittleren Druckziffern wie in Anhang E dargestellt abgeschatzt. GeméaR Abb. 5.2.2.34, Abb. 5.2.2.46
und Abb. 5.2.3.36 in [Gri04] erscheinen die gewahlten Limits realistisch, insofern beachtet wird,
dass es sich bei dem genutzten Triebwerksmodell um einen Getriebefan handelt. Im Vergleich zu
Turbofans ohne Untersetzungsgetriebe ist die Niederdruckwelle des Getriebefans durch eine hohere
Drehzahl gekennzeichnet. Infolgedessen resultieren flir den Booster sowie fiir die
Niederdruckturbine des PW1100G-JM-Modells kleinere mittlere Lieferzahlen als in den von [Gri04]
angegebenen Wertebereichen. Dies kann damit begriindet werden, dass zum Zeitpunkt der
Veroffentlichung von [Gri04] noch keine Getriebefans wie das PW1000G von Pratt & Whitney (vgl.
Abb. 4.3) erfasst wurden.

Des Weiteren ist an dieser Stelle zu erwahnen, dass im weiteren Verlauf dieser Arbeit der Einfluss

der mittleren Druckziffer auf den polytropen Wirkungsgrad nicht beriicksichtigt wird.
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In Abb. 7.1 werden die Verléufe der Stufenzahlen des PW1100G-JM-Modells Uber einer
Kuhlluftreduktion ausgehend vom Referenzzustand (1, x, = 21,2% / OPR = 38,574 /

Tw = 1545 K) flr verschiedene T4 im Design dargestellt. Die Performancemodellierung erfolgt dabei

unter den gleichen Bedingungen wie in der thermodynamischen Potenzialanalyse (vgl. Kap. 6) und

die Stufenzahlen der Kernkomponenten werden auf Basis der zuvor geschilderten mittleren

Druckziffer ermittelt. Nachfolgend werden die in Abb. 7.1 zu beobachtenden Tendenzen

stichpunkartig erlautert:

Gemal Tab. 6.1 werden die Drehzahlen der Hoch- und Niederdruckwelle im Design so
angepasst, dass die geforderten Blattspitzengeschwindigkeiten des Fans und des
Hochdruckverdichters eingehalten werden. Da der Eintrittsmassenstrom und ergo der Fan-
Durchmesser als feste Randbedingung vorgegeben werden, bleibt die Design-Drehzahl der
Niederdruckwelle stets konstant. Im Zuge von Abb. 6.7 wurde erldutert, dass das
Kerntriebwerk sowohl durch eine Kuhlluftreduktion als auch durch eine Erhéhung der T4
schrumpft. Infolgedessen steigt die Design-Drehzahl der Hochdruckwelle hin zu kleinen
Kuhlluftmengen und/oder groflen T4.

Einerseits dndert sich bei einer Verringerung der Kihlluft die spezifische Enthalpiedifferenz
tiber den Booster nur geringfugig. Andererseits bleibt die Drehzahl der Niederdruckwelle im
Design konstant, weshalb die mittlere Druckziffer bzw. die Stufenzahl des Boosters mit
kleiner werdendem Kerntriebwerk in Richtung geringer Kuhlluftmengen steigt. Weil eine
Erhohung der T4 zusétzlich zur Verkleinerung des Kerntriebwerks beitrégt, wachst die
mittlere Druckziffer und somit die Stufenzahl des Boosters zudem mit zunehmender T4.

Im Gegensatz zum Booster dreht der Hochdruckverdichter bei einer Kihlluftreduktion
schneller, jedoch bleibt auch fir diese Komponente die spezifische Enthalpiedifferenz
nahezu  unverandert.  Trotz  schrumpfendem  Kerntriecbwerks  nimmt  die
Umfangsgeschwindigkeit des Hochdruckverdichters im Flachenmittel zu, da sich die
Design-Drehzahl im Zuge der Modellierung starker andert als der flachengemittelte
Durchmesser. Insgesamt sinkt also die mittlere Druckziffer bzw. die Stufenzahl des
Hochdruckverdichters in Richtung geringerer Kuhlluftmengen. Bei einer Erhéhung der T4
sind die gleichen Tendenzen wie bei einer Verringerung der Kihlluft zu beobachten. Weil
die Verkleinerung des Kerntriebwerks im untersuchten Temperaturbereich aber Kkleiner
ausfallt als bei der durchgefuhrten Kuhlluftreduktion, erzeugt die T4-Steigerung keine
Abnahme der Stufenzahl.

Das spezifische Enthalpiegefalle Uber die Hochdruckturbine bleibt im Rahmen der
zugrundliegenden Modellierung in etwa konstant. Darlber hinaus treten hinsichtlich der
Drehzahl sowie des Durchmessers und der Umfangsgeschwindigkeit im Flachenmittel bei

der Hochdruckturbine die gleichen Effekte wie beim Hochdruckverdichter auf, was
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ganzheitlich dazu fihrt, dass sich die Stufenzahl der Turbine nicht &ndert. Da der

Eintrittsmassenstrom der Hochdruckturbine bei gegebener T4 nur geringfiigig durch die

Kihlluftreduktion beeinflusst wird, besitzt die Kihlluftmenge nur eine geringe Auswirkung

auf die mittlere Druckziffer der Hochdru

ckturbine. Deshalb resultiert aus einer Verringerung

der Kuhlluft, anders als beim Hochdruckverdichter, keine Abnahme der Stufenzahl.
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Abb. 7.1:

Verlauf der Stufenzahlen der Hoch-
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aufgetragen uber einer Kihlluftreduktion fir verschiedene T4

(Design-Studie / OPRy = 38,574)
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e Gegenuber den bisher geschilderten Komponenten ist die Stufenzahl der Niederdruckturbine
im Rahmen der durchgefuihrten Design-Studien durch einen vergleichsweise starken Anstieg
gekennzeichnet. Grund dafur sind zwei simultan auftretende Effekte, die nachfolgend
beschrieben werden: Einerseits bleibt die Design-Drehzahl der Niederdruckwelle aufgrund
eines unveranderten Fan-Durchmessers konstant, was bei einer Abnahme des
flachengemittelten Durchmessers infolge einer Kihlluftreduktion und/oder T4-Steigerung
zu einer wachsenden mittleren Druckziffer bzw. Stufenzahl fuhrt. Andererseits folgt aus
einer Kuhlluftverringerung und/oder T4-VergrofRerung ein leistungsféahigeres und kleineres
Kerntriebwerk, sodass bei konstantem Eintrittsmassenstrom sowohl das BPR als auch das
FPR zunehmen. Demnach benétigt der Fan mehr Leistung und das erforderliche spezifische
Enthalpiegefalle Uber die Niederdruckturbine steigt. GeméaR Gl. 7.6 fuhrt ein Anstieg der
Enthalpiedifferenz direkt zu einer VergroRerung der mittleren Druckziffer und ergo der
Stufenzahl.

e Hinsichtlich des OPR-Einflusses ist zu erldutern, dass bei allen Kernkomponenten eine
Steigerung der Stufenbelastung mit wachsendem OPR zu beobachten ist. Der Ubersicht
halber wird eine Variation des OPR jedoch nicht in Abb. 7.1 dargestelit.

Zusammenfassend beeinflussen alle in Tab. 6.4 aufgefuhrten Design-Variationsgrofien die
Stufenzahlen der Turbokomponenten im Kerntriebwerk. Bei den in Abb. 7.1 untersuchten GréRen,
der relativen Kihlluftentnahme und der T4, wird deutlich, dass gerade die Stufenzahlen der
Niederdruckkomponenten im Zuge einer Kihlluftreduktion und/oder T4-Steigerung durch eine
relativ starke Zunahme gepragt sind. Grund dafiir ist unter anderem die Kkonstante
Niederdruckwellendrehzahl im Design, die, anderes als die Hochdruckwellendrehzahl, aufgrund
eines konstanten Eintrittsmassenstroms bzw. Fan-Durchmessers bei einer Verkleinerung des
Kerntriebwerks nicht ansteigt. Da bei der Niederdruckturbine zusatzlich das spezifische
Enthalpiegefélle durch eine Kuhlluftverringerung und/oder T4-Erhdhung vergrofRert wird, wirken

sich die durchgefiihrten Variationen insbesondere auf die Stufenzahl dieser Komponente aus.

7.3 CMC-Gewichtsreduzierung bei verbesserter Performance

Basierend auf den zuvor geschilderten Modellierungsansatzen und gewonnenen Resultaten wird
nachfolgend in Design-Studien die CMC-Gewichtsreduzierung untersucht, die durch eine

verbesserte Performance infolge einer héheren CMC-Werkstoffgrenztemperatur erreicht werden
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kann. Ziel dabei ist es, die Gewichtseinsparungen zu ermitteln, die zu den in Kap. 6.5 présentierten

thermodynamischen Verbesserungen korrespondieren.

Eingangs wird zunéchst die Anderung des Triebwerksgewichts erlautert, die aus einer Variation des
OPR bei sonst unveranderten Design-Parametern resultiert. Vorab ist zu erwahnen, dass im Rahmen
der performancebasierten Geometrieerzeugung die Aspect Ratios® der Schaufeln und
Schaufelzwischenrdume als konstant angenommen werden. Wird das OPR ausgehend vom
Referenz-OPR von 38,574 reduziert, so vergroRern sich die Kerntriebwerkskomponenten im
Durchmesser und die Stufenzahlen nehmen ab. Aufgrund der festen Aspect Ratios fuhrt dies im Zuge
der zugrundeliegenden Geometriemodellierung zu einer Streckung der Kernkomponenten in axialer
Richtung. Dementsprechend wird das gesamte Triebwerk, trotz sinkender Stufenzahlen, langer und
somit schwerer. Wird das OPR erhoht, so sind die gegenlaufigen Tendenzen hinsichtlich Stufenzahl
und Triebwerkslénge zu beobachten. Bei OPR oberhalb des Referenz-OPR wird das Triebwerk zwar
kirzer, jedoch steigen auch die Stufenzahlen der Kernkomponenten, was ebenfalls zu einem
schweren Triebwerksdesign fihrt. Insgesamt liegt das Gewichtsminimum im Zuge einer OPR-
Variation daher circa beim Referenz-OPR, welches ein Kompromiss aus Stufenzahl und
Triebwerkslénge darstellt und infolgedessen in den nachfolgenden Design-Studien fokussiert wird,
vgl. Anhang G.

In Abb. 7.2 wird der Verlauf der CMC-basierten Gewichtsdnderung Am geméall Gl. 7.1 (ber der
relativen Kuhlluftentnahme des Sekundérluftsystems bei konstantem Referenz-OPR dargestellt.
Zusétzlich werden dabei die in Abb. 7.1 beriicksichtigten T4 im Design betrachtet. Es ist ersichtlich,
dass das Triebwerksgewicht generell durch eine Anhebung der T4 oder eine Verringerung der
Kuhlluft gesenkt werden kann. Grund dafir ist einerseits das Schrumpfen des Kerntriebwerks durch
T4-Steigerung und/oder Kihlluftreduktion, vgl. Abb. 6.7. Andererseits wird das gesamte Triebwerk
durch die Verkleinerung des Kerntriebwerks kiirzer, was eine Folge der konstanten Aspect Ratios
von Schaufeln und Schaufelzwischenrdumen ist. Der Einfluss der durchgefiihrten Design-Studien
auf die Stufenzahlen der Kernkomponenten wurde bereits im Rahmen von Abb. 7.1 thematisiert. Wie
bei der Betrachtung von Abb. 7.2 deutlich wird, sind insbesondere die Stufenanstiege der
Niederdruckturbine zu identifizieren. Im Zuge einer Kihlluftreduktion flhrt dies zu einem
kurzzeitigen Anstieg des Triebwerksgewichts, der die insgesamt erzielbare Gewichtsreduktion

mindert.

1 Aspect Ratio: Verhaltnis Hohe/Lange
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Abb.7.2:  Verlauf der CMC-basierten Gewichtsdnderung aufgetragen Uber einer
Kuhlluftreduktion fur verschiedene T4 (Design-Studie / OPRs = 38,574)

Da die Variation von T4 und relativer Kihlluftentnahme in Abb. 7.2 noch nicht in Relation zur
maximal ertragbaren Temperatur der eingesetzten SiC/SiC-Turbinenschaufeln betrachtet wurde, gilt
es im Folgenden die Werkstoffgrenztemperatur der Schaufeln zu berticksichtigen. Ziel dabei ist die
Ermittlung und anschlieBende Gegenuberstellung der erzielbaren SFC- und Gewichtsreduktionen
beim Erreichen der CMC-Werkstoffgrenztemperatur. Weil die realisierbaren Performance-
Verbesserungen bei einer Werkstoffgrenztemperatur von Teren(SIC/SIC+EBC) = 1750 K schon im
Rahmen der thermodynamischen Potenzialanalyse untersucht wurden (vgl. Kap. 6.5), sind die SFC-
Reduktionen sowie die zugrundeliegenden Performance-Daten bereits bekannt. Im weiteren Verlauf
erfolgt die Bestimmung des Triebwerksgewichts bei verbesserter Performance infolge einer héheren

CMC-Werkstoffgrenztemperatur daher auf Basis der in Kap. 6.5 ermittelten Performance-Daten.

In Abb. 7.3 wird einerseits die aus Abb. 6.9 bekannte SFC-Anderung am SFC-Minimum
ASFC @SFCrin inklusive der relativen Kuhlluftentnahme i, x;, @SFCmin bei konstantem
Referenz-OPR von 38,574 sowie einer maximalen HPT-Schaufeltemperatur von 1750 K im
heiBesten Betriebspunkt (TO-EoF) prasentiert. Andererseits wird die dazu korrespondierende
CMC-basierte Gewichtsdnderung Am @SFChnin dargestellt. Wie in Abb. 6.9 beruht auch in Abb. 7.3
die Berechnung der HPT-Schaufeltemperatur Tgxer @ TO-EOF auf dem Kuhlluftmodell von Jonsson
& Bolland, vgl. Kap. 6.3. Dieses wird aufgrund von Unsicherheiten in der Kiihleffizienz von
keramischen Turbinenschaufeln mit einer optimistischen und pessimistischen Abschéatzung der

Technologieparameter s und b genutzt, vgl. Tab. 6.3.
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Im Zuge der thermodynamischen Potenzialanalyse in Kap. 6.5 und bei der Auswertung von Abb. 6.9
wurde bereits festgestellt, dass im untersuchten Bereich die grofiten SFC-Verringerungen gegentber
dem metallischen Referenzzustand aus einer Senkung der T4 hin zu einer geringen Turbinenkihlung
resultieren. Werden in Abb. 7.3 im Vergleich dazu die erzielbaren CMC-basierten Reduktionen des
Triebwerksgewichts betrachtet, so wird deutlich, dass die leichteren Triebwerke tendenziell bei
hohen T4 und groRen Kuhlluftmassenstrémen einzuordnen sind. Grund dafir ist einerseits die im
Rahmen von Abb. 7.2 geschilderte Verkleinerung des Kerntriebwerks mit steigender T4, die zudem
zu einer axialen Verkirzung des Triebwerks flhrt. Andererseits ist in Anbetracht der
zugrundeliegenden Modellierung die Stufenzahl der schweren Niederdruckturbine bei hohen T4 und
grofRen Kuhlluftmengen kleiner als bei geringen T4 und kleinen Kihlluftmengen, vgl. Abb. 7.1.
Insofern die Stufenzahl der Niederdruckturbine ansteigt, so ist dies auch in Abb. 7.3 zu verzeichnen.
Hinsichtlich der Kudhlluftmodellierung ist zu erldutern, dass eine hohere Kihleffizienz von
keramischen Turbinenschaufeln tendenziell zu einem leichteren Triebwerk fihrt, was anhand der

pessimistischen und optimistischen Abschatzung der Kihlluftparameter verdeutlicht wird.
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Abb.7.3:  Verlauf der SFC-Anderung, der CMC-basierten Gewichtanderung und der relativen
Kahlluftentnahme am SFC-Minimum ASFC @SFCnin bei OPRwr = 38,574 (vgl.
Abb. 6.9) aufgetragen Uber der T4
(Design-Studie /Ts et @TO-EoF = 1750 K / Tgpr @ TO-E0F < 1750 K)
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Zusammenfassend sind somit bei der Analyse von SFC-Reduktion und CMC-basierter
Gewichtseinsparung in Abb. 7.3 gegenléufige Tendenzen im untersuchten Bereich zu beobachten.
Vor dem Hintergrund der genutzten Modellierungsansétze liegt das leichteste Triebwerksdesign bei
hohen T4 mit groRen Kdihlluftmengen, wohingegen die geringsten SFC-Werte bei einem
Triebwerksdesign mit schwacher Kilhlung und geringer T4 erzielt werden.

Wird die Referenz-T4 von 1545 K und das Referenz-OPR von 38,574 des metallischen
Referenztriebwerks aus PERFECT betrachtet (vgl. vertikale Linie in Abb. 7.3), so kénnen die in
Tab. 7.2 aufgefiihrten SFC- und Gewichtsanderungen lediglich auf Basis einer Kihlluftreduktion
erreicht werden. Die relative Kuhlluftentnahme des Sekundarluftsystems im metallischen
Referenzzustand betragt dabei 21,2 %. An dieser Stelle ist zu betonen, dass die prasentierten
SFC- und Gewichtsanderungen durch den Einsatz von keramischen Turbinenschaufeln in gekiihlten
Turbinenstufen ermdglicht werden. Da SiC/SiC-Turbinenschaufeln im Vergleich zu metallischen
Schaufeln durch eine hohere Temperaturbestandigkeit gekennzeichnet sind, kann das
Triebwerksdesign an eine schwéchere Turbinenkihlung angepasst werden, was zu einer
Verbesserung der Performance flhrt. Dariiber hinaus resultiert aus der verbesserten Performance

eine Verringerung des Triebwerksgewichts.

Tab. 7.2: Erzielbare SFC- und Gewichtsdnderungen gegeniber dem metallischen
Referenzzustand aus PERFECT durch Kihlluftreduktion bei Tuyer = 1545 K und
OPRyer = 38,574
(Design-Studie / Teupr @TO-EoF = 1750 K/ Tgpr @TO-EoF < 1750 K)

Kahlluftmodellierung . k1, [20] ASFC [%] Am [%]
optimistisch (b =0,3/s=1,5) 4.4 -4.6 -8,2
pessimistisch (b=0,5/s5s=1,5) 7,2 -4.3 -7,4

AbschlieRend gilt es den Einfluss des bisher vernachlassigten CMC-Wirkungsgraddefizits in Gl. 6.2
auf die zuvor ermittelten Gewichtsreduktionen zu untersuchen. Das Defizit beschreibt dabei den
Wirkungsgradunterschied zwischen einer Turbine mit keramischer Beschaufelung und einer Turbine
mit rein metallischer Beschaufelung. Im Rahmen von Kap. 6.6 wurden bereits Einflussfaktoren auf
das CMC-Wirkungsgraddefizit diskutiert, das daraufhin in Tab. 6.5 fiir die Hoch- und
Niederdruckturbine abgeschétzt wurde.

In Abb. 7.4 wird beim Referenz-OPR von 38,574 der Einfluss der in Tab. 6.5 aufgefuhrten

optimistischen und pessimistischen Abschéatzung des CMC-Wirkungsgraddefizits Anggzc auf die in

Abb. 7.3 erzielten Gewichtsreduktionen untersucht. Analog zu Abb. 6.10 wird auch in Abb. 7.4 der

mittlere  Verlauf  zwischen  optimistischer —und  pessimistischer ~ Abschatzung  der
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Kahlluftmodellparameter betrachtet, der durch b = 0,4 und s = 1,5 definiert ist. Dariiber hinaus wird
der mittlere Verlauf unter Vernachldssigung des CMC-Wirkungsgraddefizits mit

Am @(OPRrer / AnpiCideal)  gekennzeichnet. Werden die Verlaufe der CMC-basierten

Gewichtsanderung ~ mit  Wirkungsgraddefizit ~ Am @(OPRyer / Anggi©optimistisch)  und

Am @ (OPRyer / Angpi©pessimistisch) bei gleicher LPT-Stufenzahl betrachtet, so wird deutlich, dass

die Berlcksichtigung des CMC-Wirkungsgraddefizits zu einer Verminderung der erzielbaren
Gewichtseinsparung fiihrt. Demnach ist auch vor dem Hintergrund einer Gewichtsreduzierung eine

Minimierung des CMC-Wirkungsgraddefizits anzustreben.
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Abb. 7.4: Einfluss  der  optimistischen  und  pessimistischen  Abschatzung  des

CMC-Wirkungsgraddefizits Anghi© (vgl. Tab. 6.4) auf die CMC-basierte Gewichts-

anderung am SFC-Minimum ASFC @SFChin bei OPRys = 38,574 (vgl. Abb. 6.9)
(Design-Studie / Tguer @TO-EoF = 1750 K / Tg et @TO-E0F < 1750 K)
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8 Zusammenfassung und Ausblick

8.1 Zusammenfassung

In der vorliegenden Arbeit wird eine Potenzialanalyse zum Einsatz keramischer
Faserverbundwerkstoffe in Flugtriebwerken durchgefiihrt. Das dazu notwendige Grundlagenwissen
wird eingangs im Rahmen einer Recherche zusammengetragen. Im Fokus stehen dabei die
Einordnung und Kilassifizierung von CMC-Werkstoffen, die CMC-Herstellung sowie die
Auswirkung einer Faserverstarkung auf die Bruchzéhigkeit. Zusétzlich werden relevante
Werkstoffdaten vor dem Hintergrund eines CMC-Triebwerkseinsatzes ermittelt.

AnschlieBend werden potenzielle Einsatzgebiete von keramischen Faserverbundwerkstoffen in
Flugtriebwerken diskutiert. Vielversprechende Anwendungsmdglichkeiten kénnen im Zuge dessen
in der Brennkammer, der Turbine, dem Nachbrenner und der Schubdise identifiziert werden.
Inshesondere die Substitution von metallischen Turbinenschaufeln durch CMC-Schaufeln bietet ein
groRes Potenzial zur Verringerung des Kuhlluftbedarfs. Diese Thematik wird in den weiteren
Untersuchungen dieser Arbeit fokussiert.

Im néchsten Schritt werden die Auswirkungen eines CMC-Einsatzes auf Flugtriebwerke diskutiert.
Durch die Nutzung temperaturbestandiger CMC-Bauteile ist eine Kihlluftverringerung und/oder
T4-Steigerung sowie eine Gewichtsreduzierung moglich. Infolgedessen besteht zudem ein Potenzial
zur Triebwerksverkleinerung. Des Weiteren werden die angestrebten CMC-Studien durch
vereinfachende und sinnvolle Annahmen konkretisiert. Eine zentrale Annahme ist dabei der Einsatz
von CMC-Schaufeln in Lauf- und Leitrddern von Turbinenstufen, die bei rein metallischer
Beschaufelung eine Kihlung erfordern.

Als Untersuchungsgrundlage zur Potenzialanalyse wird ein bestehendes Triebwerksmodell eines
modernen zivilen Turbofans verwendet, das in dieser Arbeit als metallisches Referenztriebwerk
bezeichnet wird. Zur Analyse des thermodynamischen Potenzials wvon keramischen
Faserverbundwerkstoffen wird der Einfluss der getroffenen CMC-Annahmen auf den SFC
untersucht, um die moglichen thermodynamischen Verbesserungen gegentiber dem metallischen
Referenztriebwerk zu ermitteln. Im Zuge der Wirkungsgradmodellierung wird deutlich, dass der
Wirkungsgrad der stark gekihlten Hochdruckturbine durch eine Kihlluftreduktion signifikant
verbessert werden kann. Zur Kuhlluftmodellierung wird ein Kihlluftmodell aus der Literatur genutzt,
mithilfe dessen die maximal auftretende Schaufeltemperatur bestimmt wird. Da fir die

Kahlluftauslegung von CMC-Turbinenschaufeln derzeitig keine Messdaten vorliegen und daher
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Unsicherheiten in der realisierbaren Kiihleffizienz bestehen, werden die Technologieparameter des
Kahlluftmodells optimistisch und pessimistisch abgeschétzt.

Wird das Szenario einer Nachristung mit CMC-Turbinenschaufeln bei gegebenem
Triebwerksdesign untersucht, so wird im Zuge einer Off-Design-Kihlluftreduktion deutlich, dass
zwar thermodynamische Verbesserungen erzielt werden kdnnen, diese jedoch groBtenteils durch eine
Verschlechterung der Komponentenwirkungsgrade im Off-Design relativiert werden. Grund dafir
sind im Wesentlichen vom Design abweichende Massenstromverhéltnisse, die zu einer Verstimmung
der Turbokomponenten im Kerntriebwerk fuhren.

Bei der thermodynamischen Potenzialanalyse im Rahmen einer Triebwerksneuauslegung mit
keramischer Beschaufelung in gekihlten Turbinenstufen wird der Kreisprozess fiir gegebenen Schub
und Eintrittsmassenstrom ausgelegt. Wichtige Erkenntnisse sind, dass durch eine
Kahlluftverringerung und/oder T4-Steigerung der SFC in Relation zum metallischen
Referenztriebwerk mafRgeblich reduziert werden kann. Darliber hinaus ist im Zuge dessen eine
Verkleinerung des Kerntriebwerks sowie ein signifikanter Anstieg der LPT-Eintrittstemperatur zu
verzeichnen. Wird die Einhaltung einer CMC-Werkstoffgrenztemperatur von 1750 K im heil3esten
Betriebspunkt (TO-EoF) vorausgesetzt, ermoglicht eine Senkung der T4 hin zu einer schwachen
Turbinenkiihlung tendenziell die gréRten SFC-Reduktionen. In Anbetracht dieses Temperaturlimits
dominiert somit die Effizienzsteigerung durch Kihlluftverringerung gegeniiber dem
thermodynamischen Potenzial hoherer T4. Im Vergleich zum metallischen Referenztriebwerk kann
der SFC alleine durch Kihlluftreduktion optimistisch um 4,6 % und pessimistisch um 4,3 % gesenkt
werden. Wird fiir keramische Turbinenschaufeln eine schlechtere stromungsmechanische Giite in
Form eines CMC-Wirkungsgraddefizits angenommen, werden deutlich geringere SFC-Reduktionen
erzielt.

Um das Potenzial von keramischen Faserverbundwerkstoffen zur Gewichtsreduzierung zu
untersuchen, wird zunéchst ein geometrischer VVorentwurf des Triebwerks erzeugt. Anschlielend
wird das Triebwerkgewicht mithilfe einer Methodik aus der Literatur komponentenbasiert
abgeschatzt. Bei unveranderter Performance kann das Triebwerksgewicht durch den Einsatz von
SiC/SiC-Schaufeln in gekihlten Turbinenstufen insgesamt um 3,6 % gesenkt werden. Grolie
Potenziale zur Gewichtsreduzierung kénnen im Zuge dessen in der Hochdruckturbine identifiziert
werden, insbesondere bei den materialtechnisch unveranderten Scheiben. Wird das
Triebwerksgewicht  bei  einer  verbesserten  Performance infolge einer  hdoheren
CMC-Werkstoffgrenztemperatur betrachtet, liegen die leichteren Triebwerke tendenziell bei hohen
T4 und groBen Kuihlluftmassenstromen. Im Vergleich zu den in der thermodynamischen
Potenzialanalyse ermittelten SFC-Minima sind also gegenldufige Tendenzen zu verzeichnen. Durch
eine Kuhlluftreduktion kann das Triebwerksgewicht optimistisch um 8,2 % und pessimistisch um

7,4 % in Relation zum metallischen Referenztriebwerk gesenkt werden.
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8.2 Ausblick

Da im Rahmen dieser Arbeit nur Studien auf Basis eines zivilen Turbofans durchgefihrt wurden,
sollte das entwickelte Schema zur CMC-Potenzialanalyse zukinftig auch in Kombination mit
anderen Triebwerken genutzt werden. Dabei gilt es zu untersuchen, ob die gleichen Trends zu
beobachten sind, wie in der vorliegenden Arbeit, oder ob in Anbetracht anderer
Triebwerksanforderungen neue Entwicklungstendenzen zu identifizieren sind. Inshesondere die
Anwendung der CMC-Potenzialanalyse auf stark beanspruchte militarische Triebwerke ist fur die
weitere Triebwerksentwicklung von zentraler Bedeutung. Zudem kdnnten Untersuchungen zum
CMC-Potenzial in ungekihlten Triebwerken durchgefiihrt werden, wie z.B. kleinen Turboprops.
Aufgrund der realisierbaren Temperatursteigerungen sind im Zuge dessen vielversprechende
Ergebnisse zu erwarten.

Neben dem CMC-Einsatz in gekuhlten Turbinenstufen, der in dieser Arbeit fokussiert wird, kann in
zukunftigen Studien die Nutzung von CMC-Bauteilen in weiteren Triebwerkskomponenten
beruicksichtigt werden. Pradestinierte Einsatzgebiete bestehen dartiber hinaus in der Brennkammer,
dem Nachbrenner und der Schubddise. In Anbetracht des thermo-mechanischen Belastungskollektivs
von Rotorschaufeln werden in Flugtriebwerken aller VVoraussicht nach zuerst Statorschaufeln aus
faserverstarkter Keramik eingesetzt. Infolgedessen ist die Untersuchung von Turbinen mit
keramischen Statorschaufeln und metallischen Rotorschaufeln ein weiterer wichtiger Aspekt, der
basierend auf dieser Arbeit in folgenden Studien betrachtet werden sollte. Wegen der
unterschiedlichen Werkstoffgrenztemperaturen ist jedoch bei derartigen Analysen mit einer
komplexeren Kihlluftmodellierung zu rechnen.

Um Unsicherheiten in der Wirkungsgrad- und Kuhlluftmodellierung entgegenzuwirken, ist zukuinftig
eine grundlegende Erforschung von keramischen Turbinenschaufeln erforderlich. Einerseits gilt es
zu untersuchen, welche stromungsmechanische Gute Keramikschaufeln im Vergleich zu
konventionellen metallischen Schaufeln aufweisen und welchen Einfluss eine womdglich
schlechtere Schaufelaerodynamik auf den Turbinenwirkungsgrad besitzt. Im Zuge dessen sind
inshesondere die fertigungstechnischen Mdglichkeiten von CMC-Schaufeln zu fokussieren.
Andererseits ist derzeitig nicht bekannt, welche Kihleffizienz keramische Turbinenschaufeln

erzielen konnen. Daher sind auch in Anbetracht dieser Thematik weiterfiinrende Studien erforderlich.
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Anhang

Anhang A — Charakteristische Bezugsebenen eines Triebwerks nach [Jes19]

Ebene Bezeichnung Strom
0 Zustand vor dem Triebwerk
1 Engster Fanquerschnitt
2 Eintritt in erste Verdichterstufe
21 Austritt innerer Fan/Niederdruckverdichter
22 Eintritt Mitteldruckverdichter
23 Austritt Mitteldruckverdichter
24 Eintritt Hochdruckverdichter
3 Austritt Hochdruckverdichter
31 Eintritt Brennkammer
4 Eintritt Hochdruckturbine (vor Leitrad)
41 Eintritt Hochdruckturbine (nach Leitrad) Kernstrom
42 Austritt Hochdruckturbine
43 Eintritt Mitteldruckturbine
44 Austritt Mitteldruckturbine
45 Eintritt Niederdruckturbine
5 Austritt letzte Turbinenstufe
51 Eintritt heier Strom in Mischraum
6 Eintritt Nachbrenner
7 Eintritt Schubduse
8 Engster Querschnitt Schubdise
9 Austritt Schubduse
12 Eintritt &ulRerer Fan
13 Austritt auf3erer Fan (nach Leitrad)
15 Eintritt Nebenstrom in Mischraum
17 Eintritt Nebenstromduse Nebenstrom
18 Engster Querschnitt Nebenstromduse
19 Austritt Nebenstromduse
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Anhang

Anhang B - Performance-Daten des PW1100G-JM-Modells aus PERFECT im
Referenzzustand
Betriebspunkt Randbedingung
Cruise H =10630 m/May=0,78/ ATisn = 0 K/ Fy =22800 N

(Design-Point)

Ihrel,KL =21 , 2034%

MTO
(Off-Design-Point)

H=0m/May=0/ATisa=0K/Fny=147280 N

e k1. gleich Design-Point

TO-EoF
(Off-Design-Point)

H=0m/Mao=0,25/ATisa =10 K/ Fn=114300 N

e k1. gleich Design-Point

CMC-Retrofit(Cruise)
(Off-Design-Point)

H =10630 m/Mao =0,78/ ATisa = 0 K/ Fn =22800 N

. k. Ungleich Design-Point und sukzessive gegen null variiert

CMC-Retrofit(TO-EoF)
(Off-Design-Point)

H=0m/Mao=0,25/ATisan =10 K/Fn=114300 N

1 k1. Ungleich Design-Point und sukzessive gegen null variiert

Komponente | Parameter Einheit Cruise MTO To-EoF
(Design-Point) (Off-Design) (Off-Design)
BPR - 12,5407 11,6506 11,9073
FPRcore - 1,2500 1,24997 1,2513
FPRayp - 1,4239 1,4403 1,4424
Fan Mpol Core % 90,0796 89,6317 89,4957
Mpol,Byp % 92,0784 90,1660 91,3979
Ty kg/s 610,6747 576,6249 590,8191
UTip m/s 267,5810 290,6280 298,3168
I1 - 2,5562 2,4742 2,4865
Booster Npol % 90,7859 90,2348 90,2136
1yeq 22 kg/s 37,3811 37,7846 37,9088
I1 - 12,2396 12,9869 12,9471
Mpol % 90,8205 90,6570 90,6425
HPC Meq 24 kgls 17,1218 17,8101 17,7895
T K 759,2333 887,2306 925,9092
UTip m/s 432,2061 469,6359 480,8706
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FAR % 2,2868 2,9407 3,0985
Nek % 99,9500 99,9500 99,9500
Brennkammer Apek - 0,9590 0,9590 0,9590
Tu K 1545,0417 1846,8019 1923,4225
Hy Jikg 4,3427-10°7 4,3427-107 4,3427-1077
1 - 4,2480 4,1755 4,1786
MNpol % 87,3031 87,4489 87,4573
APt Mreq 4 kg/s 2,4551 2,4572 2,4569
My K1 % 19,7035 19,7035 19,7035
I1 - 8,4937 7,1894 7,3683
Npol % 92,4775 92,2792 92,3633
ol Myed 45 kals 10,7223 10,5994 10,6167
M) K1, % 1,500 1,500 1,500
n 1/s 294,4442 319,9435 327,5972
HD-Welle
Mmech % 99,5000 99,5000 99,5000
ND-Welle n 1/s 126,8797 137,8080 141,4538
Mmech % 98,0000 98,0000 98,0000
MNth % 47,5766 41,5174 42,2774
ne % 82,3787 0,0000 47,4359
Nrrans % 84,6672 82,4807 83,7376
Naes % 39,1734 0,0000 20,0447
Triebwerk SFC g/kNs 13,6086 7,1463 9,9422
Fn N 22800 147280 114300
OPR - 38,5743 39,5824 39,6989
m kals 233,1650 574,6067 600,7710
My KL % 21,2034 21,2034 21,2034
Anmerkung:

Die Performance-Daten wurden im DLR-Projekt PERFECT im Rahmen einer Nachauslegung

entwickelt [Rei20]. Es wird ausdriicklich darauf hingewiesen, dass es sich dabei nicht um die exakten

Daten des PW1100G-JM handelt. Die Performance-Daten wurden auf Basis Offentlich zugénglicher
Literatur nachempfunden.
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Anhang C - Korrelationen nach [Gri04] zur Wirkungsgradmodellierung von
Turbokomponenten
zivil  milit.
* Fan,(Mantelpropfan)
X Fan, 1-stufig
® —— NDV, mehrstufig
Verdichter A ——— "Booster” - Stufen
¢ & —— MD - Verdichter
o e HD - Verdichter
0" @& — Axialteil von Ax/Rad - Verdichter
o Radialteil von Ax/Rad - Verdichter
0.95- und Radialverdichter
- e 1]* = 0,935
g- o - &x max ]
= / o 7 ; Kx x§
o X — &
2 M max 3i % N . - M =0,905
D 0,90 Jesep | oS X
g] o ®0 x %
*
g m MNmin = 0,875
=
o 0,85
o3 . nach Gl. 5.21.5 o
o M min e 008 Mo 70 kais
>
0
o
0,80 | | - |
1 10 100 kg/s 1000

Auf ISA 0/0 am Eintritt korrigierter Durchsatz Mg,

M*,,,, =70 kg/s; RNI = 1; EIS = 1995

Bild 5.2.1.2: GroBeneinfluB bei Verdichtern und Ermittlung der polytropen Wirkungsgrade fiir

Abb. A.2:
den polytropen Wirkungsgrad von Verdichtern

Basierend auf Abb. A.2 gilt fur Verdichter:

)

-0,063
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zivil - milit.
* —— ND - Turbine, mit Getriebe
1,001 X —— ND - Turbine, mehrstufig
® ND - Turbine 1- bis 2- stufig
¢ ® — MD - Turbinen, 1 - stufig .
° O ® —— HD - Turbinen, 1 - stufig | Mmax = 0870
= a4 A HD - Turbinen, 2 - stufig; 1. Stufe <
=} L HD - Turbinen, 2 - stufig; 2.Stufe .
- u;gﬁ" T! = 0,945
o
o Turbine
*
& RANI = 1 | Mmin_=0,920
_§ EIS = 95
= ~
So%0{ -
@ -
a L
E M max
>
o ]
o M'orr = 70 kals
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Bild 5.2.1.3: GroBleneinfluB bei Turbinen und Ermittlung der polytropen Wirkungsgrade fiir
M* ¢, = 70 kg/s; RNI = 1; EIS = 1995

Abb. A.3:  Kaorrelation nach [Gri04] — Einfluss der GrofRe bzw. des reduzierten Massenstroms auf

den polytropen Wirkungsgrad von Turbinen

Basierend auf Abb. A.3 gilt fur Turbinen:

—0,236

norte = 1- (%‘“5) -[1=1[2- (0,970 — 0,920) + 0,920]]
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Bild 5.2.3.18: EinfluB des relativen Kiihllufidurchsatzes auf den normierten polytropen Wirkungs-
grad von HD- und MD-Turbinen

Abb. A.4:  Korrelation nach [Gri04] — Einfluss des relativen Kihlluftmassenstroms auf den

polytropen Wirkungsgrad von Turbinen

In Anlehnung an Abb. A.4 gilt fir den polytropen Wirkungsgrad von Turbinen 7,,,, 7 sowie fir das

Wirkungsgraddefizit Anpol

_ .,Grofde
Mpor,r = Mpol,T — A77pol

3 2
AnKL = 1,1719 MIKL) 03263 (K] 4 00320 (AL
mrg mrg mrg
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Abweichend von Abb. A.4 wird der Turbineneintrittsmassenstrom i ; als Bezugswert fur den

Turbinenkuhlluftmassenstrom iy ., genutzt, denn nach [Gri04] gilt:

., Bei grofien relativen Kiihlluftmengen, die vor einer betrachteten Turbinenstufe
[...]
konsequenterweise auf den , restlichen* Luftdurchsatz bzw. den vor dieser Stufe

vorliegenden Gasdurchsatz bezogen werden. “ (Grieb, 2004, S. 247)

bereits miissen die

entnommen wurden,

relativen  Kiihllufimengen

AuRerdem beschreibt der Turbinenkihlluftmassenstrom my x; den Kuhlluftmassenstrom fir alle

Stufen einer Turbine:

»[...] die aus konkreten Triebwerken ermittelten Kiihlluftmengen fiir Leitrad plus
Laufrad der ersten und weiteren Stufen. “ (Grieb, 2004, S. 249)

Die zugrundeliegenden Daten zur Kalibrierung von 4 an den Referenzzustand aus PERFECT (vgl.

Anhang B) werden in der nachfolgenden Tabelle aufgefihrt:

Komp. | myeqp [KO/S] | mp kg /mpg [%0] ﬂ,(,;(,rlﬁﬁe [%0] A'flf(ﬁ [%0] | Mpol [%0] Al

Booster 37,3810 - 90,7859 - 90,7859 | 0,6072
HPC 17,1218 - 90,8205 - 90,8205 | 0,6833
HPT 2,4551 24,4464 91,7695 4,4665 87,3031 | 0,8534
LPT 10,7223 1,4955 92,5344 0,0569 92,4775 | 0,6410
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Anhang D - Grundlegender Aufbau eines Verdichterkennfelds auf Basis von [Bra15]

Muschelkurven oder
Ty Linien konstanten isentropen P :ﬂ
Wirkungsgrades 7, = const P
/ umpgrenzen-
/ abstand

AP = Auslegungspunkt
BP = Betriebspunkt

)
Pumpgrenzen-
abstand

t ya

| -

i

\ ckgrenze

7~ /’/
- /i/ Neq = CONst N R BRI

red

Abb. A.5: Musterkennfeld eines Axialverdichters

Um &hnliche Betriebspunkte von Verdichtern entkoppelt von den Umgebungsbedingungen
betrachten zu kénnen, werden Verdichterkennfelder genutzt. Die wesentlichen Ahnlichkeiten sind
dabei die geometrische Ahnlichkeit sowie die Mach-Ahnlichkeit. Des Weiteren stellt die Reynolds-
Ahnlichkeit eine wichtige EinflussgroRe dar, welche jedoch im Rahmen dieser Erlauterung auen
vorgelassen wird. Auf Basis der Mach-Ahnlichkeit der VerdichtereintrittsgroRen konnen die
reduzierten  KennfeldgroRen des Vedichterkennfelds hergeleitet werden  (reduzierter

Massenstrom 1,..4 und reduzierte Drehzahl Nreq).
Im Rahmen dieser Arbeit werden die Kenngrélien im Verdichterkennfeld wie folgt berechnet:

_ Pbea
Pt.E

. 101325Pa | Ty
Mrea = Me "=, " 288,15 K
288,15 K
Npeg = N* f
t,
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Nred

Nyedrel = — —~m1_ - —
redre Nyeq@Design

Wichtige Grenzen im Verdichterkennfeld stellen die Pump- und Schluckgrenze dar. Wenn bei der
Drosselung des Verdichters die Stromung in allen Stufen abgerissen ist, erreicht der Verdichter seine
Pumpgrenze, die aus Sicherheitsgrinden im Betrieb nicht Uberschritten werden darf. Beim
Verdichterpumpen expandiert die hinter dem Verdichter komprimierte Luft schlagartig mit
Schallgeschwindigkeit in Richtung Verdichtereintritt. Anschliefend baut der Verdichter erneut
Druck auf und der Vorgang wiederholt sich periodisch mit niedriger Frequenz. Verdichterpumpen
kann zur Beschédigung oder sogar zur Zerstérung des gesamten Verdichters fiihren.

Wird der Verdichter entdrosselt, so néhert sich der Betriebspunkt im Kennfeld der Schluckgrenze,
welche eine Limitierung flir den maximal maglichen Massendurchsatz darstellt. Beim Passieren der
Schluckgrenze erreicht die Stromung in einer Stufe den Schallzustand und der Massenstrom
blockiert.
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Anhang E — Performancebasiertes Sketching des PW1100G-JM-Modells aus PERFECT im

Referenzzustand
Station HQT [-] Ma [-] rrip [M] hup [M] Ringflache [m?]
(gemaB Anhang A) (Kalibrierung) | (Kalibrierung) (Kalibrierung)
2 0,2900 0,5893 1,0279 0,2981 3,0403
21 0,7185 0,2298 0,5148 0,3698 0,4027
22 0,7030 0,3628 0,4101 0,2883 0,2672
23 0,8535 0,3634 0,3768 0,3216 0,1211
24 0,5000 0,3427 0,2336 0,1168 0,1286
3 0,9525 0,2566 0,2337 0,2226 0,0159
4 0,7830 0,0624 0,2844 0,2227 0,0983
42 0,7812 0,2902 0,2796 0,2184 0,0957
45 0,7548 0,2014 0,3155 0,2382 0,1345
5 0,6097 0,3544 0,5177 0,3156 0,5291
7 0,6015 0,4124 0,4823 0,2901 0,4664
13 0,5551 0,4962 1,0383 0,5551 2,3433

0 400 800 1200 1600 2000 2400 2800 3200 3600

1200
n

Geometriemodell aus PERFECT

800
N

400
N

Performancebasiertes Sketching

> 7

Abb. A6: oben: Geometriemodell des PW1100G-JM aus dem DLR-Project PERFECT

unten: Performancebasiertes Sketching des PW1100G-JM im Referenzzustand
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Komponente Parameter Einheit Design
Nst - 1
Fan
) m 2,0558
Nst - 3
Vorleitrad - 1
Booster [0 - 0,4462
Voot - 0,7709
qul - 0,81
Nst - 8
Vorleitrad - 1
HPC o) - 0,3959
Voot - 0,6791
Vol - 0,72
Nst - 2
[0} - 0,2455
HPT _
Voot - 2,0981
qul - 2,3
Nst - 3
[0} - 0,4826
LPT _
Voo - 2,8589
qul - 3’2
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Anhang F — Gewichtsabschadtzung nach Klees & Fishbach des PW1100G-JM-Modells aus

PERFECT im metallischen Referenzzustand

Komponente Parameter Einheit Design
Werkstoff - Ti6242
Dichte kg/m? 4540
Scheibenkorrelation - Titan Fan
Kv-Faktor Rotor - 0,0535
Fan
Kv-Faktor Stator - 0,469
Gehausewandstarke Kern m 0,00346
Gehéausewandstarke Nebenstrom m 0,00461
Gewicht kg 1151,321
Werkstoff - Ti6242
Dichte kg/m® 4540
Kanal (Fan < Booster)
Wandstérke m 0,00254
Gewicht kg 13,910
Werkstoff - Ti6242
Dichte kg/m?® 4540
Scheibenkorrelation - Titan
Booster Kv-Faktor Rotor - 0,12
Kv-Faktor Stator - 0,12
Gehéausewandstarke m 0,008
Gewicht kg 105,770
Werkstoff - Ti6242
Dichte kg/m?® 4540
Kanal (Booster «» HPC)
Wandstarke m 0,00254
Gewicht kg 10,693
Werkstoff - Inconel 718
Dichte kg/m?® 8220
Scheibenkorrelation - Stahl
HPC Kv-Faktor Rotor - 0,12
Kv-Faktor Stator - 0,12
Gehéausewandstarke m 0,01
Gewicht kg 158,133
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Werkstoff - Inconel 718
Brennkammer Dichte kg/m?® 8220
Gehéausewandstarke m 0,00254
Gewicht kg 33,544
Werkstoff - Inconel 718
Dichte kg/m® 8220
Scheibenkorrelation - Stahl
HPT Kv-Faktor Rotor - 0,195
Kv-Faktor Stator - 0,195
Gehéausewandstérke m 0,01
Gewicht kg 133,899
Werkstoff - Inconel 718
Dichte kg/m?® 8220
Kanal (HPT < LPT)
Wandstarke m 0,00254
Gewicht kg 4,926
Werkstoff - Ti6242
Dichte kg/m?® 4540
Scheibenkorrelation - Titan
LPT Kv-Faktor Rotor - 0,195
Kv-Faktor Stator - 0,195
Geh&usewandstérke m 0,008
Gewicht kg 206,600
Werkstoff - Ti6242
PV Dichte kg/m? 4540
Wandstarke m 0,00254
Gewicht kg 13,588
Komponente - Fan
Rahmen Fan Typ - doppelte Lagerung
Gewicht kg 425,316
Komponente - Booster
Rahmen Verdichter Typ - dOplzz:?gls_;iTILung
Gewicht kg 165,067
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Komponente - Brennkammer
Rahmen Brennkammer Typ - einfache Lagerung
Gewicht kg 17,810
Komponente - HPT
Rahmen Turbinen
Gewicht kg 51,642
Komponente - Kanal (LPT « Diise)
Rahmen Abgasgehduse Typ - einfache Lagerung
Gewicht kg 47,654
Startkomponente - HPC
rel. Pos. Startkomponente - 0
HD-Welle Endkomponente - HPT
rel. Pos. Endkomponente - 1
Gewicht kg 3,824
Startkomponente - Booster
rel. Pos. Startkomponente - 0
ND-Welle Endkomponente - LPT
rel. Pos. Endkomponente - 1
Gewicht kg 51,657
Antrieb - Fan
) Korrelation - Plencer
Getriebe gemal [Ple83]
i - 3,0625
Gewicht kg 270,852
) ) Cruise
Performancedaten Design-Point -
(vgl. Anhang B)
Performancedaten bei TO-EoF
maximalen Bedingungen (vgl. Anhang B)
Triebwerk
) Sketching gemaR
Geometriemodell -
Anhang E
Zubehor kg 288,322
Gesamtgewicht kg 3154,528
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Anhang G - Sonstige Diagramme

5 OPR, = 38,574

Gewichtsanderung Am [%)]

-12 Mpel KL
14 ——212% 106 % —— 0%
-16

25 30 35 40 45 50 55 60

OPR @Cruise []

Abb. A.7:  Verlauf der CMC-basierten Gewichtsanderung aufgetragen Uber einer OPR-Variation

fiir verschiedene relative Kihlluftentnahmen (Design-Studie / Turef = 1545 K)
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