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1. Einleitung

In der modernen Luftfahrt nimmt der Einsatz komplexer Hochleistungselektronik stark
zu, was zu einer erheblichen Zunahme der Abwarme fiihrt, die es gilt aus dem Flug-
zeug abzufiihren. Elektrische Komponenten erzeugen dabei meist thermische Lasten mit
geringen Temperaturen, dafiir jedoch hohen Wérmestromen, was ihre Abfithrung weiter
erschwert [50]. Diese Entwicklung betrifft sowohl die zivile, als auch die militarische Luft-
fahrt, wobei in der militarischen Anwendung durch den Einsatz elektrifizierter Avionik
und Flugsteuerungssysteme und insbesondere elektrifizierter Waffensysteme die Heraus-
forderung der Warmeabfuhr besonders relevant ist. Der Leistungsanteil der Waffensysteme
wird in Flugzeugen zukiinftiger Generationen durch den Einsatz von Energiewaffen wei-
ter deutlich ansteigen, sodass die abzufiihrenden Warmeleistungen im Megawattbereich
liegen werden [13, 20, 21, 29].

Als konventionelle Warmesenken dienen in Kampfflugzeugen Kraftstoff und Stauluft [13].
Doch die Kapazitat der Kraftstoffkiihlung ist in modernen Kampfilugzeugen nahezu aus-
geschopft, und die Nutzung von Stauluft wird durch steigende Anforderungen an die
Tarnungseigenschaften des Flugzeugs (Stealth) zunehmend eingeschrankt. Dadurch wird
die Abfithrung von Abwarme immer schwieriger. So stellen Probleme mit thermischen
Lasten eine der grofiten Herausforderungen fiir eine Leistungs- und Effizienzsteigerung
des Flugzeugs dar. In modernen KampfHugzeugen kommt es infolgedessen dazu, dass
die Missionskapazitaten nicht ausschliellich zentral durch die Kraftstoffmenge, sondern
durch die thermischen Abfuhrkapazitaten zur Funktionssicherung elektrischer Komponen-
ten beschrénkt sind [50]. Daher gilt es, alternative Warmesenken an Bord des Flugzeugs
zu identifizieren und deren Kapazitat effizient zu nutzen. Eine Moglichkeit zur Verbes-
serung der Wérmeabfuhr ist die Nutzung der Triebwerksstrome. Jene Integration eines
Thermal Management Systems (TMS) im Triebwerk weist beispielsweise in Bezug auf die
Stealth-Anforderungen die Eigenschaft auf, dass keine zusatzlichen Staulufteinldsse auf
der Auflenhaut sichtbar sind.

Daher wird in dieser Arbeit eine Potentialbewertung eines TMS durchgefithrt, welches
Triebwerkszapfluft in Kombination mit einem Nebenstrom-Wéarmeitibertrager als Warme-
senke nutzt. Hierfiir wird auf Grundlage einer Literaturrecherche eine TMS-Architektur
aus bestehenden Komponentenmodellen aufgebaut, welche direkt in die Triebwerksleis-
tungsrechnung integriert wird. Dies ermoglicht die Untersuchung der gegenseitigen Be-
einflussung der beiden Systeme, wodurch Einschatzungen hinsichtlich der Zielgroflien der
Subsysteme und deren Abhéngigkeiten getroffen werden kénnen. Weiterhin wird das Po-
tential des zapfluftbetriebenen TMS im Kontext einer Flugmission betrachtet, sodass eine
Technologiebewertung im Gesamtsystem des Flugzeugs vorgenommen werden kann.
Wiéhrend in der Literatur zumeist grundsatzliche Untersuchungen hinsichtlich verschie-
dener TMS-Architekturen und deren Potentiale vorliegen, liegt der Fokus dieser Arbeit
besonders auf der Frage nach dem Potential eines TMS mit offenem Kiihlkreislauf und
dessen optimalen Auslegungsgrofien. Fiir diese Einschétzung und Optimierung stehen Pa-
rameterstudien der Auslegungsgrofien im Zentrum dieser Arbeit.



1. FEinleitung

Der Hauptteil der Arbeit beginnt mit einer Literaturrecherche zum Stand der Technik.
Hier wird zunéchst ein Uberblick iiber verschiedene Moglichkeiten eines TMS-Aufbaus
bzgl. dessen Warmequellen und -senken dargestellt. Damit wird eine Grundlage fiir das
Systemdesign und dessen Potentialbewertung geschaffen, bevor anschliefend der aktu-
elle Forschungsstand zum betrachteten System aufgezeigt wird. Darauthin werden die
thermodynamischen Grundlagen des Kiihlkreisprozesses dargelegt, welche die Systemar-
chitektur und die zentralen Auslegungsgréfien motivieren. Das Kapitel 2 schliefit mit der
Beschreibung thermodynamischer Zusammenhénge in Warmeitibertragern und deren Be-
rechnungsmethodik ab.

Der Fokus im Kapitel 3 liegt auf dem Referenztriebwerk und der betrachteten Uber-
schallplattform, sowie der TMS-Architektur als Erweiterung. Bei der Architektur stehen
die TMS-Komponenten und die entsprechenden Zustandsdnderungen im Kreisprozess im
Vordergrund. In Kapitel 4 werden daraufhin verschiedene Einfliisse, die durch den TMS-
Betrieb auf das Triebwerk wirken, in Vorstudien unabhéngig voneinander untersucht. Nach
diesen Voruntersuchungen werden in Kapitel 5 die konkreten Auslegungsanforderungen an
das kreisprozessintegrierte TMS definiert und die Systemmodellierung aufgezeigt. Neben
der Modellierung der Wérmeiibertrager steht vor allem die thermodynamische Modellie-
rung der gekoppelten Kreisprozesse von Triebwerk und TMS im Zentrum.

In Kapitel 6 werden Parameterstudien des Gesamtsystems aus Triebwerk und TMS be-
trachtet, um dessen Betriebsverhalten in Abhéngigkeit von zwei zentralen Auslegungsgro-
Ben zu analysieren: der Zapfluftentnahmestelle als Kenngrofle fiir den TMS-Eintritt und
dem Auslegungsdruckverhéltnis des TMS-Verdichters als essentielle Kenngrofie des Kiihl-
kreisprozesses. Das TMS-Kiihlpotential wird dabei zunéchst bei variabler Triebwerks-
last und konstanten Umgebungsbedingungen untersucht, bevor Flugmissionsrechnungen
folgen. Ziel ist die Optimierung der Auslegungsgrofien hinsichtlich des Gesamtsystem-
Betriebsverhaltens.

Zum Abschluss dieser Arbeit werden die gesammelten Ergebnisse in Kapitel 7 zusammen-
gefasst. Auerdem liegt hier ein besonderer Fokus auf moglichen Systemerweiterungen und
-optimierungen im Rahmen eines Ausblicks auf weiterfithrende Untersuchungen.



2. Stand der Technik

2.1. Einfiihrung in Thermal Management Systeme

Der Begriff des Thermal Management in der Luftfahrt beschreibt die Verfahren zum
Umgang mit Warme in Luftfahrzeugen. Damit soll gewéahrleistet werden, dass sdmtliche
Temperaturbedingungen innerhalb der Systeme dauerhaft eingehalten werden. Hierbei
sind sowohl die technischen Komponenten, als auch die Kabine mit ihren Insassen von
Bedeutung [2]. Somit soll sichergestellt werden, dass besonders die technischen Kompo-
nenten aufgrund von Warmequellen innerhalb des Flugzeugs nicht aulerhalb ihrer Ausle-
gungstemperaturbereiche arbeiten und es infolgedessen zu Fehlfunktionen kommen kann.
Damit ist in einem Grofiteil der Betriebsfille die Hauptaufgabe eines Thermal Manage-
ment Systems, entstehende Warme aus dem System abzufithren [2]. Die Warmeabfithrung
ist als schematisches Flussschaubild nach [38] und [50] in Abbildung 2.1 dargestellt, das
die Komponenten eines generischen TMS in einem Flugzeug enthalt.
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Abbildung 2.1: Komponenten eines TMS nach [38] und [50]

Die produzierte Abwéarme nimmt dabei in der Entwicklung moderner Flugzeuge kontinu-
ierlich zu. Hierfiir liegt die Ursache in den steigenden Anforderungen an den Schub und die
Leistungsbereitstellung fiir die wachsend komplexe Elektronik im System der sogenann-
ten More Electronic Aircrafts (MEA) [22]. Nach [20] sollen infolgedessen die zukiinftigen
Kiihlanforderungen in der Groflenordnung von Megawatt anstatt wie zuvor Kilowatt lie-
gen.

Die Abfithrung der Abwérme wird hingegen immer schwieriger, beispielsweise durch neue
Verbundwerkstoffe oder Warmequellen geringerer Temperatur [50]. Diese Entwicklung
ist sowohl bei zivilen, als auch bei militarischen Flugzeugen zu erkennen. Doch besonders
militarische Systeme kommen bei ihren Flugmissionen an ihre Betriebsgrenzen, sodass be-
stimmte Flugmissionskapazitaten nicht mehr durch den verfiigbaren Treibstoff, sondern



2. Stand der Technik

durch thermische Randbedingungen limitiert sind [50]. Eine militérspezifische Anforde-
rung schrankt auflerdem die Warmeabfuhr besonders ein: die Tarnung des Flugzeugs. Das
Flugzeug soll sowohl ggii. feindlichem Radar bzw. radarsuchenden Waffen, als auch ggii.
warmesuchenden Waffen geschiitzt werden. Fiir das erstere System gilt es vor allem den
Radarquerschnitt des Objekts zu verringern. Dies fithrt dazu, dass Offnungen der Flug-
zeugoberfliche zu Kiihlzwecken meist eine Verringerung der Stealth-Eigenschaften des
Flugzeugs verursachen. Ahnlich zeigt es sich bei der Vermeidung von wirmesuchenden
Waffen, bei denen es gilt heile Austritte moglichst kiihl zu halten oder zu verdecken. So-
mit stellen auch hier grofle offene Kiihlquerschnitte einen Zielkonflikt im Verhaltnis zu den
Stealth-Eigenschaften dar. Daher bietet im Militarischen die Warmeabfithrung tiber den
Triebwerksaustritt eine gute Moglichkeit Warme abzufiithren, ohne gleichzeitig die Sicht-
barkeit des Flugzeugs signifikant zu erhohen [23]. AuBerdem stellen die Anforderungen an
geringe Systemmassen eine zusétzlich herausfordernde Beschrénkung bei der Auslegung
thermischer Systeme in militarischen Fluganwendungen dar und sind daher bei der Wahl
von geeigneten Wirmesenken und Systemen zu beachten. Fiir eine detaillierte Ubersicht
iiber die Entwicklung der Warmestrome von Warmequellen und -senken in modernen
militdrischen Flugzeugen wird auf [13] verwiesen.

2.1.1. Waiarmequellen

Bei der Betrachtung der verschiedenen Wéarmequellen und -senken, die einen Beitrag
zum allgemeinen Kiihlbedarf und dessen Abfuhr beitragen, wird zunéchst die Seite der
Warmequellen betrachtet. Dafiir wird eine Auswahl der Warmequellen mit zentralem
Einfluss aus das System aufgrund ihrer Abwérmeleistung vorgestellt.

Triebwerksprozess Als erste und signifikanteste Warmequelle ist hier der Triebwerks-
prozess und dessen Heifigas selbst zu nennen [29]. Dabei kommt es zu einer Leitung von
Abwéarme des Heigases durch die Triebwerksstruktur, welche auch Heat Soakage genannt
wird. So kann die Temperatur der umliegenden Struktur durch einen signifikanten Wér-
meeintrag ansteigen, wenngleich der Grofiteil der Abwérme tiber die Abgase abgefiihrt
wird [50].

Elektrische Systeme Eine weitere signifikante Warmequelle ist die Abwérme sdmtlicher
Elektronik, welche aktuell als Quelle die grofite Entwicklung erfihrt. Die Abwéirme aus
samtlichen elektronischen Systemen nimmt aufgrund der Umsetzung des zuvor bereits er-
wahnten Konzepts des More Electronic Aircrafts signifikant zu. Bei diesem Konzept erset-
zen elektrische Systeme zunehmend mechanische, hydraulische und pneumatische Systeme
[51]. So werden beispielsweise hydraulische Aktuatoren durch elektrische Komponenten
ersetzt, die eine wesentlich groBere Abwéarme erzeugen [50]. Anhand dieses Beispiels wird
deutlich, dass samtliche elektrifizierte Komponenten der Flugsteuerung einen grofien Bei-
trag zur gesteigerten Warmeabfuhrforderung beitragen.
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Zusatzlich zu der zuvor beschriebenen Ersetzung verschiedener Komponenten in elektri-
sche Bauteile, wird eine Vielzahl bereits bekannter elektronischer Verbraucher deutlich
leistungsstarker. Exemplarisch nimmt die Leistung der Radarsysteme kontinuierlich zu
[17]. AuBerdem werden besonders im Militarischen leistungsstarke Flugsteuerungssysteme
benotigt um eine ausreichend dimensionierte Flugsteuerung zu erreichen und beispielswei-
se eine Schubvektorsteuerung zu realisieren [17].

Waffensysteme Des Weiteren ist in der Betrachtung von Kampflugzeugen die Entwick-
lung der Waffensysteme von hoher Relevanz, da jene durch wachsende Komplexitét und
Elektrifizierung einen erheblichen Beitrag zur Abwéarmeproduktion innerhalb des Flug-
zeugs leisten [17, 50]. Hier ist neben der wachsenden Komplexitét konventioneller Waffen-
systeme vor allem die Integration von Energiewaffen von hoher Bedeutung [29]. Diese Form
von Waffen arbeitet mit hochenergetischer, elektromagnetischer Strahlung und gewinnt in
zukiinftigen militarischen Anwendungen erheblich an Relevanz [6, 48]. Energiewaffen — im
Englischen auch Directed Energy Weapons (DEW) genannt — setzen bei ihrer Aktivierung
grofle Leistungen um, weshalb es durch Verluste auch zu grofien Abwéarmeleistungen im
Betrieb kommt. Dies wird deutlich, da DEW-Systeme nur eine Effizienz von ca. 25 %
aufweisen und somit einen grofien Abwarmestrom erzeugen [13, 29].

Fir alle Waffensysteme in einem Kampfllugzeug ist es schliellich elementar, dass diese
fiir deren Operabilitat und Sicherheit innerhalb ihrer thermischen Betriebsgrenzen gehal-
ten werden, sodass die Kapazitidt des TMS ausreichend dimensioniert sein muss, um jene
Anforderungen zu gewahrleisten [9, 29].

Environmental Control System Als letzte relevante Warmequelle wird die Abwérme
des Environmental Control Systems (ECS) betrachtet. Das ECS sorgt fiir die Klimatisie-
rung der Flugzeugkabine und -ladebuchten. Es versorgt diese Bereiche mit entsprechend
temperierter Zuluft, sodass ein sicherer Flugbetrieb moglich ist, weshalb dessen Abwéarme
auch kontinuierlich wéhrend der Flugdauer anféllt. Dabei arbeitet das ECS meist mit
Zapfluft, welche aus dem Triebwerk entnommen und in einem linkslaufigen Kreisprozess
gekiihlt wird [14]. Da diese Systemarchitektur dem angestrebten Aufbau des TMS ent-
spricht, welche in den Kapiteln 2.3 und 3.2 naher vorgestellt wird, gibt es zur Ausnutzung
von Synergieeffekten bereits Systementwiirfe, welche die Funktionalitdten dieser beiden
Systeme, TMS und ECS, zusammenfiihren. So wird im Kampfllugzeug F-35 des Herstel-
lers Lockheed Martin ein sogenanntes Power and Thermal Management System genutzt,
welches unter anderem diese beiden Funktionen miteinander verbindet [17].

Damit sind die zentralen Warmequellen innerhalb eines Flugzeugs bekannt, welchen es gilt
ausreichend Kiihlleistung bereitzustellen. Neben den Leistungen der einzelnen Quellen ist
auch das Temperaturniveau der verschiedenen Warmequellen in der Auslegung des TMS
von Relevanz, da fiir eine Warmeiibertragung eine ausreichend hohe Temperatur der War-
mequelle gewéhrleistet sein muss, sodass die Warme an die entsprechende Warmesenke
abgefiithrt werden kann.
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2.1.2. Warmesenken

Nun sollen die verschiedenen Warmesenken wéhrend des Flugbetriebs vorgestellt und ver-
glichen werden. Hierbei soll sich auf eine Auswahl der meist verbreitetsten Wéarmesenken
beschréankt werden.

Stauluft Die Senke mit der niedrigsten Temperatur bietet die Nutzung von Stauluft,
weshalb sie auch als primére Warmesenke fiir Kampfflugzeuge bis einschliefSlich der fiinf-
ten Generation genutzt wurde [13]. Als weiterer zentraler Vorteil dieser Senke ist die nied-
rige Systemkomplexitét und die hohe volumenspezifische Kiihleffizienz zu nennen [50]. Es
ist keine hohe Systemkomplexitidt notwendig, da der dynamische Druck der Umgebungs-
luft genutzt wird, um Luft in die Kiihlkanéle einzusaugen. Bei fehlendem Staudruck, also
bei niedrigen Fluggeschwindigkeiten oder bei Stillstand, ist hingegen ein zusétzlicher Fan
zum Lufttransport vonnoten, was die Systemkomplexitiat und das Systemgewicht iiber die
ganze Flugmission hinweg erhoht. Der bedeutendste Nachteil von Stauluftkiihlung ist al-
lerdings der zusatzliche Luftwiderstand durch die Kiihloffnungen. Auch wenn dieser durch
Nutzung des sogenannten Meredith-Effekts [35] verringert werden kann, stellt dies beson-
ders bei schnellfliegenden Luftfahrzeugen einen signifikanten Nachteil dar [13, 31, 50].
Weiterhin ist besonders bei Kampfflugzeugen nachteilig, dass die Offnungen der Stau-
luftkithlung eine sichtbare Warme- und Radarsignatur aufweisen, was durch die immer
stédrker werdenden Stealth-Anforderungen problematisch ist [13, 50]. Daher gilt es vor-
nehmlich im militarischen Bereich die Nutzung von neuartigen Warmesenken zu untersu-
chen. Jene Untersuchungen sind von hoher Relevanz, da die zweite zentrale Warmesenke

in militarischen Flugzeugen in ihrer Kapazitiat nahezu vollstdndig ausgeschopft ist: die
Treibstoffkiihlung.

Treibstoff Treibstoff als Warmesenke weist besonders in der militarischen Anwendung
eine Vielzahl vorteilhafter Eigenschaften auf. So wird der Kraftstoff in der Brennkam-
mer verbrannt, sodass die gespeicherte Wérme das System als Teil des Triebwerksabgases
verldsst. Daher sind keine zusitzlichen wirmeiibertragenden Offnungen nétig und die
Wirme- und Radarsignatur werden nicht beeinflusst [13]. Aulerdem besitzt Treibstoff als
Warmesenke eine grofle thermische Trégheit. Da Treibstoff in groflen Flughohen allgemein
eine sehr geringe Temperatur aufweist, ist durch die Triagheit auch im Uberschallflug mit
damit verbundener Aufheizung der Flugzeugstruktur eine zumeist ausreichend geringe
Temperatur der Warmesenke gegeben [50]. Kohlenwasserstoffe weisen weiterhin bessere
Eigenschaften hinsichtlich Warmeitibertragung gegentiber Luft auf, welche das Betriebsme-
dium der meisten anderen Wéarmesenken ist. Dadurch kénnen die Gewichte und Volumen
der Wérmeitibertrager in solchen Systemen vergleichsweise gering gehalten werden, was
den Auslegungsanforderungen von Kampfflugzeugen entspricht [50]. Begrenzend fiir die
Nutzung des Treibstoff als Wérmesenke ist hingegen, dass dieser eine maximale Aufheiz-
temperatur aufweist und mit zunehmender Flugdauer geringer wird, sodass die speicher-
und abfithrbare Warmemenge sinkt.
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Fan-Luft Ahnlich zur Treibstoffkithlung weist auch die Nutzung von Fan-Luft Vorteile
ggii. der Stauluftkithlung bzgl. der Stealth-Anforderungen auf. Dabei sitzen Warmeiiber-
trager im Nebenstrom und nutzen die vom Fan verdichtete Luft, welche analog zum
Treibstoff das Triebwerk gemeinsam mit dem Abgas verlasst [50]. Daher findet Fan-Luft-
Kihlung seit der fiinften (ca. ab dem Jahr 2005 [7, 8, 15]) auch in Kampfllugzeugen eine
signifikante Anwendung [13, 50]. Durch die Positionierung im Nebenstrom konnen zu-
sitzliche Kiihloffnungen auf der Flugzeugoberfliche vermieden werden und es wird ggii.
der Stauluftkiihlung durch die fehlenden Einlasskandle Bauraum frei, welcher in Kampf-
flugzeugen beispielsweise als zusétzliches Tankvolumen genutzt werden kann [13]. Auch
wenn bei dieser Warmesenke keine Widerstande durch zusétzliche Kiihloffnungen exis-
tieren, fithrt die Positionierung von Wéarmeiibertragern im Nebenstrom dennoch zu ei-
nem Impuls- bzw. Druckverlust im Nebenstrom und somit zu einem Leistungsverlust der
Triebwerke [50]. AuBerdem weist die Fan-Luft durch die Verdichtung eine héhere Wérme-
senkentemperatur auf als Stauluft. Um die Temperatur moglichst gering und die Kiihl-
kapazitat moglichst hoch zu halten, wird besonders im militarischen Bereich versucht die
Wiérmeiibertrager moglichst frith im Nebenstrom, also vor dem Fan-Stator bzw. in diesen
integriert zu positionieren [13].

Eine weitere Option die Warmesenkentemperatur in Kampfilugzeugen zu verringern, bie-
tet das Triebwerkskonzept mit variablem Kreisprozess. Durch die Einfiihrung eines zweiten
Nebenstroms, der in einem solchen Triebwerk das Nebenstromverhaltnis regelt, steht eine
weitere Warmesenke zur Verfiigung. Hierbei ist es giinstig, dass der zweite Nebenstrom
nur einen Anteil an Nebenstromverdichtung erfihrt und somit eine geringere Temperatur
aufweist [10]. Es werden jedoch keine weiteren Kiithl6ffnungen benétigt. Damit verbindet
die Nutzung des zweiten Nebenstroms in einer VCE die Vorteile der Stauluft und der
Fan-Luft in einem klassischen Nebenstromtriebwerk als Warmesenke und stellt dadurch
einen Kompromiss zwischen diesen beiden Bauweisen dar [13].

AuBenhaut-Wiarmeiibertragung Als weitere Erweiterungsmoglichkeit der abfithrbaren
Kiihlleistung, ist aulerdem die Nutzung von Auflenhaut-Wérmeiibertragern zu nennen.
AufBlenhaut-Wérmetibertrager konnen an simtlichen auflenliegenden Stellen des Flugzeugs,
wie beispielsweise dem Flugzeugrumpf oder den Fliigeln montiert werden und tibertragen
Waérme mithilfe eines innenliegenden Fluidkreislaufs iiber die Aulenhaut an die Auflenluft.
Hier steht das Kithlmedium in direktem Kontakt mit der Aulenhaut, welche wiederum in
direktem Kontakt mit der Auflenluft steht. Dadurch kann eine Warmeabfuhr gewéhrleis-
tet werden. Aulenhaut-Warmeitibertrager besitzen dabei den Vorteil, dass sie, obwohl sie
die AuBlenluft als ultimative Wérmesenke nutzen, aufgrund fehlender Lufteinlasse fiir die
Kihlluft keinen Impulsverlust verursachen [50]. Vielmehr beeinflusst der iiber die Ober-
flache abgefithrte Warmestrom die Grenzschicht des Fluids in Oberflichennéihe, sodass es
nach [25] beispielsweise bei einem erwarmten Fligel zu einer Steigerung des Auftriebs-
beiwerts und zu einer Senkung des Widerstandsbeiwerts kommt. Dadurch stellt diese Art
der Warmeabfithrung keinen signifikanten Einfluss auf das Flugverhalten dar, jedoch sind
derartige Systeme aufwendig und fithren zu einem erhohten Startgewicht. Sie weisen aber
vor allem durch ihre begrenzte effektive warmeiibertragende Flache eine eingeschriankte
Kapazitat auf, die besonders gegeniiber der Nutzung Stauluft und Fan-Luft signifikant
geringer ist [31] Das schrankt den Nutzen dieser Technologie bei modernen Flugzeugen
mit immer weiter steigenden Kiihllasten erheblich ein [31]
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Temporare Warmespeicherung Die Nutzung von warmespeichernden Komponenten
bietet den Vorteil intermittierende Leistungsspitzen der abzufiihrenden Warmeleistun-
gen abfangen zu koénnen [1, 50]. Somit stellen sie eine Alternative zur intermittierenden
Warmeabfithrung in den Tankinhalt dar und bieten die Moglichkeit das TMS auf gerin-
gere Nennlasten auszulegen. Allerdings bringt ein derartiges System im Gegensatz zum
Treibstoff zusatzliche Massen in das Flugzeug ein. Daher ist in der Luftfahrt kritisch ab-
zuwagen, ob bei der Nutzung von beispielsweise Phasenwechselmaterialien wiahrend des
Flugbetriebs die Vorteile iiberwiegen — besonders fiir eine Nutzung als zentrale (tempo-
rare) Warmesenke des Gesamtsystems und nicht nur als Puffer fir Teilsysteme, wie z. B.
Waffensystemen [40].

Aufgrund der aufgezeigten Eigenschaften der verschiedenen Warmesenken, ist es sinn-
voll fiir die vorliegende militdrische Anwendung aufgrund der Stealth-Eigenschaften bei
gleichzeitig vergleichsweise hoher Kiihlkapazitéit die Nutzung der Fan-Air als Wérmesenke
tiefergehend zu untersuchen. Daher wird diese Warmesenke in der nachfolgend betrach-
teten TMS-Architektur genutzt, sodass deren Kiihlkapazitdten im vorliegenden Anwen-
dungsfall bewertet werden kénnen. Da die Anwendung einer VCE in zukiinftigen Kampf-
flugzeugen noch unsicher ist und die am DLR zugrunde liegenden Projekte ein Triebwerk
mit einer konventionellen Turbofan-Bauweise vorgeben (vgl. Kapitel 3.1.2), wird in der
vorliegenden Arbeit ein konventionelles Turbofan-Triebwerk genutzt.

2.2. Literatur zum kreisprozessintegrierten TMS

Als Grundlage fiir die Untersuchungen im Rahmen dieser Arbeit werden zunéchst vorhan-
dene Arbeiten und Verdffentlichungen betrachtet, welche die Wéarmeabfuhr aus Flugzeug-
systemen mithilfe kreisprozessintegrierter TMS, besonders in Uberschallanwendungen, un-
tersuchen. Daraus werden offene Untersuchungspunkte identifiziert und Grundlagen fir
die betrachtete TMS-Architektur abgeleitet.

Die Vorteile der Nutzung eines TMS, welches iiber eine Temperaturanhebung des Betriebs-
mediums und einer Warmeabfuhr in den Nebenstrom arbeitet, gegeniiber einer einfachen
Nutzung von Nebenstromwéarmeiibertragern, werden fir die militarische Anwendung von
Jasa et al. untersucht [23]. Dabei zeigt sich, dass die Verwendung eines Warmepumpen-
prozesses und der daraus folgenden grofleren Temperaturdifferenz im Nebenstromwér-
metibertrager im Vergleich ein erheblich grofleres Kiithlpotential aufweist bzw. bei einer
geforderten Kiihlleistung einen wesentlich geringeren Kraftstoffverbrauch des Triebwerks
bedingt.

Allison et al. [3] zeigen mit einem offenen linkslaufigen TMS-Kreisprozess besonders die
Auswirkungen eines TMS-Betriebs auf das Triebwerk in Abhéngigkeit der Kiihllast, wobei
deutlich wird, dass bei steigenden thermischen Lasten aufgrund zunehmender Zapfluft-
entnahme der Kraftstoffverbrauch des Triebwerks deutlich steigt.

Weiterhin wird die Architektur eines offenen linksldufigen Kreisprozesses in Form eines
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Power and Thermal Management Systems (PTMS) in verschiedenen Arbeiten untersucht,
welches im Gegensatz zum TMS zuséatzlich mechanische Leistung fiir die Bordversorgung
bereitstellt. Zhuang et al. [53] heben die Relevanz des Druckverhéltnisses iber den PTMS-
Verdichter fiir die Leistungsfahigkeit des PTMS hervor und es wird festgestellt, dass mit
steigendem Druckverhéaltnis das Kiihlpotential steigt, jedoch auch die Kiihleffizienz des
PTMS erheblich abnimmt [53]. Ein weiteres PTMS wird von Rong et al. [42] untersucht,
wobei hier der Fokus auf dem Vergleich verschiedener Wérmesenken (Kraftstoff und Ne-
benstromluft) und Betriebsmittel (Stauluft und Zapfluft) liegt. Dabei zeigte sich, dass die
Nutzung von Zapfluft als Betriebsmittel bei einer Warmeabfuhr an den Nebenstrom bei
einer Flugmachzahl von Ma < 2 die beste Effizienz hinsichtlich einer Gesamtsystemer-
weiterung aufweist.

Einen &hnlichen Vergleich ziehen Clark et al. [9] in ihren Betrachtungen eines TMS auf
Grundlage von [44] Hier steht vor allem der Vergleich der Warmesenken Nebenstrom und
Stauluft im Vordergrund. Wobei sich einerseits gezeigt hat, dass die Nutzung von Stauluft
aufgrund einer geringeren Temperatur zwar ein grofleres Kiithlpotential aufweist, jedoch
einige Nachteile bzgl. des Gesamtsystems, wie zusatzlichem Bauraum und einem grofieren
Radarquerschnitt, bedingt. Hinsichtlich der abfiihrbaren Kiihlleistung des TMS zeigt sich
auBerdem, dass diese zentral von den Randbedingungen des Kiihlmittels abhéngig ist —
also in welchem Temperaturintervall die zu kithlenden Flugzeugkomponenten arbeiten.

Die Arbeiten zeigen das Potential eines TMS mit einem offenen Kiihlkreisprozess, welcher
mit Zapfluft betrieben wird und seine Warme an den Nebenstrom abfiihrt. Viele der Unter-
suchungen beschéaftigen sich allerdings mafigeblich mit Fragestellungen bzgl. der grund-
legenden Architektur. Dabei sind die Untersuchungen einzelner Auslegungsgrofien und
ihrer thermodynamischen Wirkweise jedoch deutlich begrenzt. Der Fokus dieser Arbeit
liegt daher, besonders aufbauend auf [9], auf den in den vorgestellten Arbeiten genannten
Auslegungsgrofien (bspw. Verdichterdruckverhéltnis vgl. [53]). Diese werden dabei hin-
sichtlich ihrer thermodynamischen Auswirkung auf sowohl das TMS-Leistungsvermogen,
aber auch auf ihren jeweiligen Einfluss auf die Triebwerksleistung, untersucht. Damit soll
das Potential eines solchen Systems und dessen Optimierung identifiziert werden.

2.3. Grundlagen des Reverse Brayton Cycles

Im Folgenden wird das Prinzip des offenen linksldufigen Joule-Kreisprozesses vorgestellt,
auch als offener Reverse Brayton Cycle (RBC) bezeichnet. Dieser Kreisprozess dient der
Kélteerzeugung und findet daher Anwendung in kreisprozessintegrierten Thermal Mana-
gement Systemen, wie im vorangegangenen Kapitel 2.2 dargestellt. Als Grundlage hierfir
wird zunachst der reversible geschlossene linksldufige Joule-Kreisprozess bzw. RBC' als
idealer Vergleichsprozess betrachtet. Anschliefend wird dieser tiber den idealen offenen
RBC zum realen Vergleichsprozess der TMS-Architektur weiterentwickelt.
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2.3.1. Ildealer geschlossener Reverse Brayton Cycle

Bei diesem idealen geschlossenen Vergleichsprozess, dessen Aufbau in Abbildung 2.2 a)
dargestellt ist, erfahrt ein ideales Gas vier reversible Zustandsanderungen. Dabei handelt
es sich nach [34] um die in Tabelle 2.1 dargestellten Zustandsédnderungen. Diese sind in Ab-
bildung 2.2 b) in Form eines T-s-Diagramms dargestellt, was die Temperaturdnderungen
AT des Fluids in Abhéngigkeit der Entropieinderungen As zwischen den Zustandspunk-
ten illustriert (Fluss technischer Leistung iiber Bilanzgrenze nicht gezeigt). [12]
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Abbildung 2.2: a): Flussbild eines geschlossenen RBC
b): Zustandsédnderungen eines geschlossenen RBC im T-s-Diagramm

Zustande H Zustandsanderung

1—=2 isentrope Verdichtung

2 -3 isobare Warmeabfuhr
3—4 isentrope Expansion
4 —1 isobare Warmezufuhr

Tabelle 2.1: Zustandsdnderungen im reversiblen linkslaufigen Joule-Kreisprozess

Durch die beschriebenen Zustandsdnderungen kann Wérme aus einem Reservoir niedri-
ger Temperatur abgegeben respektive im Kreisprozess aufgenommen werden (4 — 1).
Dies ist moglich, da die aufgenommene Warme anschlieBend durch die Verdichtung im
Kreisprozess auf ein héheres Temperaturniveau ,, gepumpt wird* (1 — 2), um sie durch
eine Warmeabfuhr an eine Wéarmesenke hoherer Temperatur anschliefend wieder aus dem
Kreisprozess abzufiihren (2 — 3). Im geschlossenen Kreisprozess wird nach der Warmeab-
gabe das ideale Gas wieder auf den Zustand 4 expandiert (3 — 4). Hierbei ist die Turbine,
in welcher die Expansion stattfindet, iiber eine Welle mit dem Verdichter verbunden. Ein
Teil der Verdichterleistung wird so von der Turbine bereitgestellt, was die Effizienz des
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2.3. Grundlagen des Reverse Brayton Cycles

Gesamtprozesses erhoht.
Damit lasst sich der Gesamtprozess mithilfe einer Energiebilanz um das gesamte System
mit

Qab = Qzu + P, (2.1)

formal zusammenfassen. [12, 45]

Die Gesamtsystemeffizienz wird mithilfe der sogenannten Leistungszahl -— im Englischen
auch Coefficient of Performance (COP) — nach

QZu
P

coP = (2.2)

quantifiziert. Die Leistungszahl ist dabei zentral abhangig vom Druckverhéltnis der Ver-
dichtung bzw. folglich auch dem Druckverhéaltnis der Expansion. Dieses Ergebnis folgt
nach mehreren Umformungen unter Anwendung der Zusammenhénge thermodynamischer
Zustande aus (2.2), die in

1
M= -1

Druck iiberfithrt werden kann [45]. Aus (2.3) lasst sich schlieBlich ableiten, dass die Leis-
tungszahl des Kiihlprozesses mit steigendem Kompressionsverhéltnis sinkt. Die abfiihrbare

Wiérmeleistung des Kreisprozesses nimmt hingegen mit steigendem Druckverhaltnis zu.
Dies wird in Abbildung 2.2 b) ersichtlich. Dort geben nach

2
W:m/ Tds (2.4)
1

jeweils die Flédchen unter den Kurven der Zustandsianderungen (2 — 3 und 4 — 1) die
jeweils umgesetzte Warme wieder. Es wird deutlich, dass mit steigendem Druckverhaltnis
insgesamt mehr Warme umgesetzt wird, also sowohl mehr Wérme aufgenommen, als auch
nach (2.1) mehr Warme abgegeben wird [12, 45]. Dieser theoretische thermodynamische
Vorteil bzgl. der abfithrbaren Warme durch den Kreisprozess verstarkt sich in der Praxis
zusétzlich durch die gednderten Temperaturniveaus — hohere 75 bzw. niedrigere Ty. Damit
steigen die Temperaturdifferenzen in den Wéarmeitibertragern zwischen den Warmequellen
und -senken, was eine bessere Wéarmeiibertragung ermoglicht.

Daraus wird bereits ersichtlich, dass das Druckverhéltnis eine zentrale Auslegungsgrofie
des Kreisprozesses darstellt, die den Zielkonflikt zwischen Systemeffizienz und System-
kapazitat gegensétzlich beeinflusst. Infolgedessen muss bei der Auslegung eines solchen
Prozesses eine Abwéigung dieser beiden Zielgrofien eine wesentliche Betrachtung finden.

11



2. Stand der Technik

2.3.2. Idealer offener Reverse Brayton Cycle

Bei einem offenen Kreisprozess wird der Prozess an der Stelle 4 — 1 gedffnet (vgl. Ab-
bildung 2.3 a)), sodass der expandierte Zustand 4 nicht im Zusammenhang mit dem
Eintrittszustand in die Verdichtung steht. Somit ist eine groflere Expansion moglich, wel-
che die Turbinenaustrittstemperatur 7 weiter absenkt. Durch die geringere Temperatur
folgen zwei positive Effekte fiir das Kiihlverhalten des Kreisprozesses: Es konnen einerseits
Warmequellen geringerer Temperatur gekiihlt werden, andererseits entsteht eine grofiere
Temperaturdifferenz im nachfolgenden Warmeiibertrager (4 — 5), die den Betrag der
aufnehmbaren Warmeleistung vergroflert. Die Zustandsanderungen des offenen Kreispro-
zesses sind als T-s-Diagramm in Abbildung 2.3 b) gezeigt. Auch hier ist aufgrund der
effizienzsteigernden Leistungsriickkopplung die Turbine mechanisch an den Verdichter ge-
koppelt.

VAN Lo->
I vV Vv I
|._I___ I_J 5

| A

1,

Abbildung 2.3: a): Flussbild eines offenen RBC
b): Zustandsédnderungen eines offenen RBC im T-s-Diagramm

2.3.3. Realer offener Reverse Brayton Cycle

Reale Kreisprozesse weisen im Vergleich zum zuvor dargestellten idealen Kreisprozess
verlustbehaftete Zustandsanderungen auf, sodass sich der Gesamtwirkungsgrad respekti-
ve die Leistungszahl des Systems gegeniiber dem idealen Kreisprozess verringert. Dazu
werden zundachst die genutzten Wirkungsgrade der Turbokomponenten eingefiihrt. Hier
hat sich die Verwendung des isentropen Wirkungsgrades als Kenngrofie etabliert. Somit
werden die realen Zustandsanderungen ins Verhaltnis mit den idealen Zustandsdnderun-
gen gestellt — der isentropen Verdichtung (1 — 2) und der isentropen Expansion (3 — 4).
So folgt fiir den isentropen Verdichterwirkungsgrad

12



2.3. Grundlagen des Reverse Brayton Cycles

Ah'is,V o ht,2,is - ht,l

v = = 2.5
VT Ay T They — ho 25)
und fiir den isentropen Turbinenwirkungsgrad
Ah hia—h
T t,4 — 13 (2.6)

This, T = = .
Ahist  hiais — hes

Damit lassen sich die (in beiden Komponenten positiv definierten) umgesetzten Leistungen
in den realen Komponenten fiir den Verdichter nach

1 K LN . Dt,2
Wy = RT, (Il —1 mit Iy = —= 2.7
LA — 1 (ILy ) V= (2.7)
und fir die Turbine nach
ﬂ
wr =y —— RTy(1-T77 ) mit Iy =24 (2.8)
Kk—1 Dt,4

ermitteln [12, 24, 52]. Der gesamte offene Kreisprozess lésst sich nun als T-s-Diagramm
in Abbildung 2.4 darstellen. Die Druckverluste in den Wérmeiibertragern sollen in der
theoretischen Betrachtung des Kreisprozesses vernachléssigt werden, sodass es sich hier
weiterhin um eine isobare Warmezu- und -abfuhr handelt.

T

'_________________
\
W

4is

Abbildung 2.4: Zustandsdnderungen eines offenen irreversiblen RBC im T-s-Diagramm,
nach [5]

Eine Moglichkeit den Verdichtungsprozess effizienter zu gestalten, ist die Systemerweite-
rung um eine Zwischenkiihlung innerhalb des Verdichtungsprozesses. Somit entsteht eine
zweistufige Verdichtung mit Zwischenkiihlung. Es wird sich also im Gegensatz zu einer
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2. Stand der Technik

einstufigen Verdichtung ohne Kiithlung, dem Idealfall des isothermen Verdichtungsprozes-
ses angendhert. Dieser erfordert weniger Arbeit als der adiabatische Prozess und ist somit
effizienter. Um sich dies zunutze zu machen, nahert sich die mehrstufige Verdichtung der
isothermen Verdichtung an, was in Abbildung 2.5 dargestellt ist. Hier wird erkenntlich,
dass durch die Zwischenkiihlung die Verdichtungsarbeit sinkt, wobei die in Abbildung 2.5
schraffierte Fliache der Reduktion der Verdichtungsarbeit in Relation zu einer einstufigen
isentropen Verdichtung entspricht.

DA T4 P
0, s=konst. T einstufig Vi
Stufe 2
s=konst. T3 sweistufig b
Stufe 1
T, D1
v > | S >

Abbildung 2.5: Zweistufige isentrope Verdichtung mit Zwischenkiihlung (in p’), nach
[5, 49]

Diese Verringerung der Verdichtungsarbeit lasst sich formal durch

2 2 T 2T
Wt:/ Vdp:/ m It dp:mR/ = dp (2.9)
1 1 p 1 p

begriinden, welche die Verdichtungsarbeit beschreibt. In dieser wird erkenntlich, dass die
Verdichtungsarbeit mit steigender Temperatur ansteigt. Infolgedessen lasst sich fiir die
Effizienz der Verdichtung festhalten, dass eine minimale Eintrittstemperatur vor jeder
Verdichtungsstufe eine maximale Effizienz bedingt und somit eine zweistufige Verdichtung
insgesamt weniger Verdichtungsarbeit fiir ein bestimmtes Druckverhéltnis benotigt.

Abschlieflend lasst sich festhalten, dass der Reverse Brayton Cycle eine effektive Methode
zur Kalteerzeugung bereitstellt. Das Kiihlverhalten des Prozesses ist thermodynamisch
von einer Vielzahl an Faktoren abhéngig, welche die einzelnen Zustandsénderungen be-
einflussen. Jedoch wird deutlich, dass das Druckverhéltnis eine zentrale Auslegungsgrofie
darstellt. Die vorgestellten theoretischen Grundlagen bilden die Basis fiir die praktische
Anwendung in der Prozessmodellierung und Optimierung eines Kéltekreislaufs zum Be-
trieb eines kreisprozessintegrierten TMS.

14



2.4. Thermodynamische Grundlagen von Warmetibertragern

2.4. Thermodynamische Grundlagen von
Warmeiibertragern

Nachdem in Kapitel 2.3 die Wéarmeiibertrager in der Betrachtung des Kreisprozesses als
verlustfrei angenommen wurden, werden nun die Eigenschaften von Warmetibertragern
und deren Modellierungsmethoden detaillierter betrachtet. Dafiir werden zunéchst grund-
legende thermodynamische Beziehungen in Warmeiibertragern vorgestellt und Groflen
eingefithrt. Hier stellen der erste und zweite Hauptsatz der Thermodynamik die zentralen
Saulen der Analyse dar. So gibt der erste Hauptsatz, die Energieerhaltung, nach

Qi = i ¢ AT, (2.10)

den iibertragenen Warmestrom auf einer der beiden Warmeiibertrager-Seiten an. Der
zweite Hauptsatz gibt die Richtung der Warmeiibertragung vor, sodass Warme nur vom
heiflen zum kalten Medium innerhalb des Warmeiibertragers flielen kann. Da die Warme-
strome in den beiden Stréomen verschiedene Vorzeichen besitzen, werden zur vereinfachten
Berechnung die Temperaturdifferenzen AT; fiir die kalte und warme Seite nach

AT, =T/ =T,  bazw. ATy=T,—T/ (2.11)

definiert. Dabei représentiert eine eingestrichene Grofie (') den Eintrittszustand eines
Fluids und eine zweigestrichene Grofie () entsprechend den Austrittszustand. AuBerdem
wird der kalte Fluidstrom als Strom I und der heifle Fluidstrom als Strom 2 bezeichnet.
26, 46]

Neben (2.10) kann der iibertragene Wérmestrom auerdem tiber KenngroBen der lokal
vorherrschenden Wérmeitibertragung mit

Qi = ki Awuei AT (2.12)

nach dem Fourier’schen Gesetz ausgedriickt werden [26, 43, 46].

Der Verlauf der Temperaturdifferenz zwischen den beiden Stromen wird mafigeblich durch
zwei Auslegungs- bzw. BetriebsgroBlen des Warmetibertragers bestimmt. Die erste rele-
vante Grofie stellt die Stromungsfithrung dar, wovon es drei Grundformen gibt. Ohne
ausfiihrlich auf die einzelnen Bauweisen von Warmeiibertragern und deren Eigenschaften
einzugehen, ist festzuhalten, dass drei Grundformen von Wérmeiibertragern existieren,
welche die Stromungsfiihrung in der Komponente charakterisieren: Gleichstrom, Gegen-
strom und Kreuzstrom [26, 43, 46]. Dabei weist der Gegenstromwérmeiibertrager die
grofite Effektivitdat & auf, welche nach
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Q

O =—-——
Qmax

(2.13)

definiert ist und als Wirkungsgrad der Wéarmeiibertragung interpretiert werden kann [26,
43].

Neben der Stromungsfiihrung haben auch die Wéarmekapazitétsstrome WQJ einen signifi-
kanten Einfluss auf den Verlauf der lokalen Temperaturdifferenzen und somit der lokalen
Warmeiibergénge. Der Warmekapazitatsstrom eines Fluidstroms WQ,i ist definiert als das
Produkt des Massenstroms r; und der isobaren spezifischen Warmekapazitat c,;:

Woi = i cpy - (2.14)

Bei der Nutzung von ¢,; wird die Druck- und Temperaturabhéngigkeit der spezifischen
Wiérmekapazitat nach [26] vernachlassigt. Mithilfe W, ; ist es sinnvoll, das Verhaltnis der
Wérmestrome Ryy; nach

Wo.

Ry = = L] (2.15)

Wa.i

zur Analyse heranzuziehen, da jenes Verhéltnis die Temperaturdnderung der einzelnen

Fluide im Verhaltnis charakterisiert. So ist bei Verhéltnissen von Ry; # 1 die Tem-

peraturdifferenz zwischen der heiflen und kalten Seite nicht konstant, was zu sich lokal
andernden Wérmestrémen fiihrt.

Nachdem die relevantesten Einflussfaktoren auf die lokalen Warmeiibergange und damit
auch auf die gesamte Wéarmeiibertragung vorgestellt wurden, wird nun mit der sogenann-
ten P-NTU-Methode eine Modellierungsmethode fiir die Wéarmeiibertrager-Auslegung in
der Praxis vorgestellt. Aufgrund der Inkonstanz der lokalen Temperaturdifferenzen zwi-
schen der heiflen und kalten Seite des Warmeiibertragers, ist es schwierig die vollstandi-
ge Warmeiibertragung iiber die ortlich variierenden Temperaturdifferenzen zu berechnen
bzw. eine Diskretisierung aufwendig. Daher ist es in der Praxis tiblich, sich vereinfachen-
den Modellierungsmethoden fiir die summierte Warmetibertragung zu bedienen. Hier ist
die Nutzung der P-NTU-Methode weit verbreitet [27, 43, 46].

Die fundamentale Idee hinter der Modellierungsmethode ist es, die tibertragene Warme-
leistung im Verhéltnis zur maximal moglichen Wérmeleistung zu betrachten, sodass die
reell tibertragene Wérme nach

Qi =R WQ,i ACrmax,i (216)

definiert ist. Dabei wird jeweils eine der beiden Fluidseiten des Wéarmetbertragers betrach-
tet. Neben dem bekannten Wérmekapazitétsstrom Wy ;, findet mit AT}, die maximale
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Temperaturdifferenz zwischen den beiden Fluiden (folglich am jeweiligen Eintritt) Anwen-
dung. Als neue Grole wird hier die dimensionslose Temperaturianderung P, eingefiihrt.
Sie ist definiert als das Verhéaltnis der Temperaturzunahme bzw. -abnahme des betrach-
teten Fluids zur maximalen Temperaturdifferenz (grofitmogliche Temperaturédnderung).
Somit ist sie eine Spezifizierung der zuvor in (2.13) bereits eingefithrten Effektivitat &
fiir eine der Fluidseiten. Um die nachfolgenden Beschreibungen zu vereinfachen, wird in
den weiteren Ausfithrungen daher auch die Grofle P; allgemein als Effektivitét bezeichnet.
Die Grofle P, wird fiir beide Fluidseiten des Warmetibertragers separat definiert. Da diese
GroBe positiv definiert ist, gilt nach [27, 43, 46] fir die jeweilige Fluidseite

ATy T —T}
AT T —T!

AT, Tj—Ty

P, = = :
! ATpax T3 —T!

bzw. P2 =

(2.17)

Als relevante Kennzahl fiir die Berechnung mithilfe der P-NTU-Methode wird aulerdem
die dimensionslose Ubertragungsfihigkeit, auch Anzahl der Ubertragungseinheiten — im
Englischen Number of Tranfer Units (NTU) — genutzt [46]. Diese ist nach

A
NTU; = KA (2.18)
Q,i

definiert, wobei k,, den mittleren Wéarmedurchgangskoeffizienten tiber den Wérmeiiber-
trager darstellt.

Bei bekannter Stromungsfiihrung kann mithilfe der NTU auf die Betriebscharakteristik
eines Warmeiibertragers geschlossen werden. Dies kann bei einfachen Stromungsfithrun-
gen, wie beispielsweise einer Gleich-, Gegen- oder Kreuzstromfithrung, analytisch erfolgen,
bei komplexeren Stréomungsfithrungen werden hierzu experimentelle oder numerische Me-
thoden herangezogen [26]. Exemplarisch ergibt sich folglich fiir einen reinen Gegenstrom-
Warmeiibertrager der Zusammenhang zwischen den Groflen nach

NTU;

1 1— Ry P 1 — e—NTU: (1-Rw,)
In ( ’ )

=1 For, —r bzw. P = T~ Ry o NTO (R (2.19)

Mit diesem Vorgehen koénnen so mit bekannten Warmeiibertragergrofien zunéchst die
NTU und anschlieBend aus der Betriebscharakteristik die gesuchten Temperaturanderun-
gen und iibertragenden Warmeleistungen ermittelt werden [26, 46]. Auch wenn bei der
Berechnung eines ganzen Warmeiibertragers mit der P-NTU-Methode eine Vielzahl von
Vereinfachungen getroffen werden, wie beispielsweise die konstanten Wéarmekapazitéten
der Fluide oder Warmedurchgangskoeffizienten iiber den Verlauf des Wérmeitibertragers,
so ist die Nutzung dieser Modellierungsmethode fiir eine erste Design- und Off-Design-
Rechnung von Warmeiibertragern verbreitet. So wird unter anderem in [37] gezeigt, dass
die P-NTU-Methode, vor allem im Rahmen von Leistungsrechnungen, im Vergleich zu
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hochauflésenderen Modellierungen, die praktikabelste Moglichkeit der Warmetibertrager-
berechnung im Design und Off-Design darstellt.
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3. Referenzkonfiguration und
TMS-Architektur

3.1. Anwendung und Referenzkonfiguration

Nachfolgend werden die zugrundeliegenden Arbeiten innerhalb verschiedener DLR-Pro-
jekte vorgestellt, auf welche diese Arbeit aufbaut. Die Untersuchungen in der vorliegenden
Arbeit beziehen sich auf ein Demonstrator-Konzept eines modernen KampfHugzeuges, das
innerhalb des DLR-Projekts Diabolo entwickelt wurde. Das Flugzeugkonzept wird als Fu-
ture Fighter Demonstrator (DLR-FFD) bezeichnet. Hier wird vor allem das dazugehorige
Triebwerk betrachtet, welches innerhalb des Projekts Future Fighter Engine Technolo-
gies (FFE+) auf Grundlage der Anforderungen durch das DLR-FFD-Konzept entwickelt
wurde.

3.1.1. DLR-Future Fighter Demonstrator FFD

Die Anforderungen fiir den DLR-FFD basieren auf Vorgaben des deutschen Militars, so-
wie auf bekannten Studien und Militarstandards [16, 11}, und sollen den Anforderungen
eines moglichen deutschen zukiinftigen Kampfflugzeuges entsprechen [28].

So handelt es sich um ein zweisitziges und zweistrahliges, hochagiles Flugzeug. Weiterhin
kann es im Uberschall fliegen: Dabei sind mit Nutzung des Nachbrenners, Flugmachzah-
len von maximal Ma = 1,8 — 2,0 erreichbar und ohne die Nutzung des Nachbrenners, im
sogenannten Supercruise, werden Flugmachzahlen von Ma = 1,2 — 1,4 erreicht. Weiterhin
wird angestrebt, dass das Flugzeug eine moglichst geringe Infrarot- und Radar-Signatur
aufweist. Dies ist auch, wie in Kapitel 2.1 aufgezeigt, eine Motivation fiir die Nutzung
von Triebwerksstromen als Warmesenke des TMS. Der Missionsradius des Demonstrators
soll zwischen 550 NM und 700 NM liegen. Inklusive aller internen Tanks und vollstandig
ausgeriisteter Fracht liegt die maximale Startmasse — im Englischen Mazimum Take Off
Mass (MTOM) — in einem Bereich von 30 t bis 36 t. Aulerdem wird durch die Triebwer-
ke des DLR-FFD eine konstante elektrische Leistung von P.,; = 300kW iiber sdmtliche
Betriebspunkte bereitgestellt. [28]

Die daraus entstandene betrachtete Flugzeugkonfiguration entspricht der sogenannten
Version V3.2.0 [28], welche eine Fliigelspannweite von 14,8 m, eine Linge von 20,3 m und
eine Startmasse von 28,3 t aufweist. Eine Darstellung des virtuellen Flugzeugkonzepts
ist in Abbildung 3.1 wiedergegeben, wobei die Triebwerke und Einldufe hervorgehoben
sind.
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Abbildung 3.1: DLR-FFD mit hervorgehobenen Triebwerken und Einldufen [32]

Dieses Konzept entstand in iterativen Entwurfsprozessen fiir das Gesamtsystem des Flug-
zeugs. Das konzeptionelle Design des Flugzeugs wurde mit dem im DLR entwickelten
Werkzeug VAMPzero® durchgefiihrt und mit 6ffentlich zugénglichen Daten verifiziert und
kalibriert. Dabei beinhaltet das konzeptionelle Design grundlegende Anforderungen fiir
das Flugzeug und die Triebwerke fiir sdmtliche Betriebspunkte respektive Flugmissions-
anforderungen. Der Designprozess besteht hier aus einem iterativen Prozess, der drei
zentrale Schritte umfasst:

1. Es werden auf Grundlage der Anforderungen sogenannte Constraint-Diagramme er-
stellt, welche die bendtigten Schub-Gewichts-Verhaltnisse gegeniiber der Flachenbe-
lastung auftragen. Durch die entstehende Einhiillende ergibt sich ein Entwurfsraum
des Flugzeugs.

2. AnschlieBend werden die Design-Flugmissionen hinsichtlich des Kraftstoffverbrauchs
und sonstiger Flugleistungsgrofien, wie beispielsweise der Agilitdt und der vorherr-
schenden Schiibe analysiert.

3. Als letzter Schritt innerhalb dieses Iterationsschemas findet eine grundlegende Di-
mensionierung des Flugzeugs beziiglich dessen Masse und Volumen, sowie ersten
Geometriedefinitionen statt. Aulerdem wird die interne Struktur ausgelegt, sowie
zentrale Leistungsdaten festgelegt.

Mithilfe des VAMPzero"-Werkzeugs konnen aufgrund von kurzen Rechenzeiten umfang-
reiche Sensitivitatsstudien durchgefithrt werden. Diese konnen anschlieend als Basis fiir
den Triebwerksvorentwurf genutzt werden, da so die zentralen Designgrofien des Flugzeugs
berticksichtigt werden kénnen. Somit kann eine gegenseitige Beeinflussung einkalkuliert
werden ohne wahrend jedes Iterationsschrittes ein Re-Design des vollstandigen Modells
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vornehmen zu miissen. Die gegenseitige Beeinflussung wird auch in der entgegengesetzten
Richtung verwendet, sodass ein skalierbares Triebwerkskonzept den Triebwerkseinfluss im
Flugzeugentwurf widerspiegelt. So konnen tiber mehrere Iterationen die Modelle so ange-
passt werden, bis ein kohdrentes Konzept fiir Triebwerk und Flugzeug entsteht [30, 33].

3.1.2. DLR-Future Fighter Engine FFE

Das aus dem zuvor beschriebenen Iterationsschema entstandene virtuelle Triebwerksmo-
dell wurde innerhalb des Projektes FFE+ entwickelt. Es wurde innerhalb der Triebwerks-
plattform Gas Turbine Laboratory (GTlab) aufgebaut. GTlab ist eine Plattform zum
Aufbau virtueller Triebwerke, die am Institut fir Antriebstechnik des DLR entwickelt
wird. Es handelt sich hierbei um eine Software mit einer modularen Architektur, die ein
flexibles Design sdmtlicher Triebwerks- bzw. Gasturbinenkonzepte im Allgemeinen ermog-
licht. Der Vorentwurfsprozess beinhaltet sowohl eine thermodynamische Prozessanalyse,
sowie eine geometrische Vorauslegung aller Komponenten und eine Massenabschatzung
[41]. Somit koénnen sémtliche zentrale Triebwerksgrofien in den Designprozess des Flug-
zeugs zuriickgefithrt werden.

Die Triebwerksleistungsrechnung basiert dabei auf einem nulldimensionalen Stromungsan-
satz. Hier werden die thermodynamischen Zustande zwischen den Triebwerkskomponen-
ten, in denen Zustandsédnderungen stattfinden, ermittelt. Fiir die Off-Design-Rechnung der
Turbokomponenten werden Kennfelder genutzt, wobei fiir jene Kennfelder eine Bibliothek
an exemplarischen Kennfeldern existiert. Diese werden wahrend der Design-Rechnung so
skaliert, dass sie den Auslegungsanforderungen gerecht werden und als Rechengrundlage
fir Off-Design-Rechnungen genutzt werden konnen. Die Fluide des thermodynamischen
Prozesses, zumeist Luft und der verwendete Kraftstoff, werden iiber ein Gasmodell dar-
gestellt, dessen stoffspezifische Eigenschaften, wie beispielsweise die temperaturabhéngige
Warmekapazitat, als Tabellen eingeladen werden. Damit wird eine moglichst detaillierte
thermodynamische Betrachtung samtlicher Zustande ermoglicht [41].

Bei dem erzeugten virtuellen Triebwerk handelt es sich um ein zweiwelliges, gemischtes
Turbofantriebwerk, das iiber einen Nachbrenner verfiigt. Dabei stellen die beiden Trieb-
werke des DLF-FFD jeweils einen Standschub im trockenen Betrieb von Fgiand,ary =
112,7kN und einen Nachbrenner-Standschub von Fgianawet = 177,1kN bereit [33]. Ein
Triebwerk weist einen Fandurchmesser von dg,, = 1m, eine Lange von lgppg &~ 5m bei
einer Masse von mppg = 1875 kg auf. Bei dem Triebwerk handelt es sich weiterhin um ein
Triebwerk mit fortschrittlichem Technologieniveau, welches einem ungefidhren technologi-
schen Stand fiir eine Indienststellung ab 2035+ entspricht [33]. Dies ist vor allem durch
ein hohes Gesamtdruckverhéaltnis, sowie eine hohe maximale Turbineneintrittstempera-
tur (Tymax = 2075 K [33]) gekennzeichnet. Das thermodynamische Flussbild ist zusam-
menfassend in Abbildung 3.2 dargestellt. Die geometrische Vorauslegung, welche aus der
thermodynamischen Vorauslegung abgeleitet wird, ist in Abbildung 3.3 gezeigt, wobei die
zentralen Stationen des Triebwerks nach Abbildung 3.2 gekennzeichnet sind.
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Abbildung 3.2: Flussbild des FFE-Triebwerks, erstellt mit GTlab, nach [33]
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Abbildung 3.3: Geometrische Vorauslegung des FFE-Triebwerks, erstellt mit GTlab,
nach [33]

3.1.3. Flugmission Combat Air Patrol

Im Rahmen dieser Arbeit wird die Kiihlkapazitat des TMS und dessen Einfluss auf die
Triebwerksleistung untersucht. Der Einfluss auf die Triebwerksleistung bzw. dessen Effi-
zienz lasst sich iber den Kraftstoffverbrauch tiber eine bestimmte Flugmission passend
vergleichen. Daher wird neben verschiedenen Studien, welche die Kapazititsgrenzwerte
des TMS fiir verschiedene Triebwerks-Laststufen aufzeigen, eine Flugmission detailliert
exemplarisch betrachtet.

Die geforderten Flugmissionsdaten stammen aus dem zuvor vorgestellten Projekt Diabolo.
Innerhalb dieses Projektes werden eine Vielzahl an Flugmissionen definiert, die das Kon-
zept des DLR-FFD realisieren konnen muss und welche somit Vorgaben im Designprozess
des Flugzeugs sind. Auch sind sie zentrale Richtwerte im Prozess des Triebwerksdesigns.
So werden aus den in VAMPzero® erzeugten Flugmissionspunkten, Schubanforderungen
fiir die Triebwerke gefolgert. Mit diesen konnen die Flugmissionen jeweils als eine Verket-
tung einzelner Betriebspunkte mit gegebenen Umgebungsbedingungen und Schubanfor-
derungen bzw. F/a-Verhaltnissen innerhalb des Bilanzraums der Triebwerke vereinfacht
berechnet werden. Geforderte F/a-Verhaltnisse besitzen gegentiber geforderten absoluten
Schubwerten den Vorteil, dass der Missionsverlauf besser abgebildet werden kann. Folglich
kann beispielsweise die wahrend der vorherigen Missionspunkte bereits verbrannte Kraft-
stoffmenge in den nachfolgenden Betriebspunktrechnungen berticksichtigt werden. Damit
lasst sich eine gesamtheitlichere Aussage iiber das Flugmissionsverhalten treffen als bei
einer vollstandig isolierten Betrachtung einzelner Missionspunkte. Fiir die im Rahmen
dieser Arbeit angestrebten Untersuchungen besitzt die derartige Betrachtung zusétzlich
den Vorteil, dass zusétzliche Massen des TMS, z. B. Nebenstrom-Warmetibertrager o.
A. direkt bilanziert werden kénnen. Durch den vorgegebenen Missionsverlauf lisst sich
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weiterhin die Bedeutung der einzelnen Missionspunkte eindeutiger gewichten. Demnach
wird besonders fiir die Gestaltung des TMS je nach betriebener Dauer bzw. Distanz ei-
nes Missionspunkts ersichtlich, in welchen Betriebspunkten eine hohe Kiihlkapazitat von
grofiter Bedeutung ist.

Die in dieser Arbeit detailliert betrachtete Flugmission ist die sogenannte Combat Air
Patrol (CAP)-Mission, da diese die anspruchsvollste Mission hinsichtlich des Kraftstoff-
verbrauchs wihrend einer Flugmission ist und infolgedessen dahingehend dimensionierend
fiir die Flugzeugauslegung ist. Somit ldsst sich auf Grundlage dieser Verbrauchsrechnun-
gen elementar ableiten, ob die Dimensionierung des TMS bzgl. des Mehrverbrauchs fiir
weitere Flugmissionen realisierbar ist. Der Grenzwert des Mehrverbrauchs fiir eine Reali-
sierbarkeit der Flugmission wird im nachfolgenden Kapitel 3.2 vorgestellt.

Bei der C'A P-Mission handelt es sich um eine Luft-Luft-Patrouillenmission, die iiber einem
verbiindeten Gebiet durchgefiithrt wird. Dabei wird zunéchst ein Reiseflugsegment zum ge-
forderten Zielgebiet durchgefiihrt, bevor dort das zentrale Patrouillensegment (,,Loiter®)
geflogen wird. Anschlieend kommt es durch die Anwesenheit eines feindlichen Flugzeugs
zu einem Kampfsegment, in welchem mit Nutzung des Nachbrenners zunachst eine Be-
schleunigung auf eine Flugmachzahl von Ma > 1 stattfindet, welcher mehrere Kurven
folgen. Anschlieend findet ein Reiseflug zum Startpunkt statt. Das Missionsprofil ist
in Abbildung 3.4 dargestellt und die einzelnen Missionspunkte sind in Tabelle 3.1 auf-
gelistet. Hier lasst sich auch erkennen, dass die langen Reiseflugsegmente (Cruise) und
das Patrouillensegment (Patrol) maBgeblich die Mission bestimmen. Daran wird deut-
lich, dass durch die hohe geforderte Reichweite innerhalb der Mission die Triebwerksef-
fizienz bzw. der Kraftstoffverbrauch hinsichtlich der Triebwerksoptimierung eine bedeu-
tende Rolle spielt. Dies fithrt dazu, dass die Reichweitenanforderung designtreibend ein
vergleichsweise hohes Nebenstromverhéltnis des Triebwerks von A = 0.67 bedingt. Die
Sinkflugsegmente vor Patrol und vor der Landung sind in [11] nicht genau definiert und
weisen weder Schubanforderungen noch einen Kraftstoffverbrauch auf, weshalb sie in der
Missionsrechnung vernachlassigt werden.

Cruiseln
R ClimbIn
_.Acceleration

S Turnl
CruiseOut Patrol *Turn2
ClimbOut

Take Off
< Missionsradius |

Abbildung 3.4: Schematischer Missionsverlauf C'AP-Mission nach [11]
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Segment || Flughdhe [m] Ma [-] Dauer [s] Distanz [km] F/G []

Take Off 0 0,19 26 1,5 max dry
ClimbOut 6309 0,53 290 48,3 max dry
CruiseOut 11000 0,85 3869 970,3 0,43
Patrol 10668 0,8 3600 854,0 0,44
Acceleration 11671 1,09 40 10,7 2,77 (wet)
Turnl 11671 1,21 68 924, 3,23 (wet)
Turn?2 10668 0,9 51 13,6 2,98 (wet)
Lastabwurf (-154 kg)
ClimbIn 11482 0,9 300 79,9 0,60
Cruiseln 12192 0,9 3535 938,7 0,50

Tabelle 3.1: Flugsegmente im C'A P-Missionsverlauf

3.2. TMS-Architektur

Nachdem das zugrundeliegende Triebwerk und dessen Eigenschaften vorgestellt wurden,
wird nun das daran angeschlossene TMS und dessen Anforderungen eingefiihrt. Jenes
TMS wird mit einem Retrofit-Ansatz an das bestehende Triebwerk angebunden, sodass
das Triebwerk folglich nicht hinsichtlich seiner Designgréfien modifiziert wird, sondern
ausschliellich um das TMS erweitert. Dieses Vorgehen wird gewahlt, um die Integritat
des Iterationsschemas zwischen der Flugzeug- und Triebwerksauslegung nicht aufzulo-
sen bzw. ein vollstandiges Re-Design des gesamten Flugzeugs aufgrund von modifizierten
Komponenten zu vermeiden. Allgemein bringt die Erweiterung um das zusatzliche TMS
drei zentrale Aspekte fiir das Flugzeugsystem mit sich: zusétzlichen Bauraum, zusétzliche
Masse und zuséatzlichen Kraftstoffverbrauch.

Das Konzept des DLR-FFD besitzt allgemein einen Bauraum fiir simtliche elektrische
Systeme an Bord, welcher basierend auf einfachen Handbuchformeln im Rahmen der Flug-
zeugauslegung bestimmt wurde [32]. Es wird angenommen, dass dieser Bauraum gentigt,
um die TMS-Komponenten zu integrieren, sodass ein Re-Design des Flugzeugs nicht er-
forderlich ist.

Zusatzlich zum Bauraum wird auch angenommen, dass die zusatzliche TMS-Masse in Re-
lation zur bestehenden Flugzeugmasse eine vernachlissigbare Anderung darstellt, die es
nicht notig macht, neue Design-Rechnungen fiir beispielsweise die Flachenbelastung des
Flugzeugs o. A. durchzufiihren. Fiir die Triebwerksleistung in verschiedenen Missionspunk-
ten wird die zusatzliche Masse jedoch beriicksichtigt. Dort werden fiir die Betriebspunkte
jeweils feste ¥'/a-Verhéltnisse gefordert. Da die Massen der TMS-Komponenten im Verlauf
der Studien abgeschatzt werden, konnen diese nachfolgend fiir angepasste Schubanforde-
rungen tberfithrt werden. Dieser Mehrbedarf an Schub durch zusétzliche Masse, stellt
auch die erste Ursache fiir einen gesteigerten Kraftstoffverbrauch wéhrend der betrach-
teten Flugmissionen dar. Eine weitere signifikante Ursache fiir einen Mehrverbrauch an
Kraftstoff ist die zusatzliche Zapfluftentnahme zur Nutzung als TMS-Fluid.

Um den zuséatzlichen Kraftstoff wahrend der Mission bereitzustellen, ist bekannt, dass das
DLR-FFD-Konzept im Referenzdesign bereits eine Kraftstoffreserve von 18 % enthalt, die
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zusétzlich zur benotigten Kraftstoffmenge mitgefithrt wird. Um zu untersuchen, ob diese
Reserve ausreichend ist, wird im vorliegenden Fall mit der C'AP-Mission die anspruchs-
vollste Flugmission hinsichtlich der benétigten Kraftstoffmenge untersucht. Daher kann
innerhalb dieser Arbeit angenommen werden, dass falls der Kraftstoff-Mehrverbrauch
geringer als 18 % ist, dieser ausschlieflich durch die vorhandene Reserve gedeckt wer-
den kann. Damit bedarf es keinem Re-Design des Flugzeugs oder sonstigen zusétzlichen
Tanks.

Das konzipierte TMS entspricht grundlegend dem Prinzip des in Kapitel 2.3 vorgestell-
ten Reverse Brayton Cycle. Dabei wird als Betriebsmittel innerhalb dieses offenen Kiihl-
kreisprozesses Zapfluft verwendet. Eine Ubersicht iiber die Zustandsdnderungen innerhalb
des TMS ist in Tabelle 3.2 aufgezeigt. Das dazugehoérige thermodynamische Flussbild der
betrachteten Architektur ist am Ende dieses Kapitels in Abbildung 3.5 ganzheitlich dar-
gestellt.

Zustande H Zustandsanderung

91 — 92 Warmeabfuhr
92 — 93 Verdichtung
93 — 94 Wiérmeabfuhr
94 — 95 Expansion

95 — 96 Warmezufuhr

Tabelle 3.2: Zustandsanderungen im TMS

Die Nutzung von Zapfluft weist thermodynamisch als ersten Vorteil das héhere Ausgangs-
druckverhéltnis von Zapfluft in Relation zu beispielsweise Stauluft auf. Aus dem hoheren
Eintrittsdruck folgen zwei Konsequenzen fir das Systemdesign. Als erste Konsequenz
kann durch die Vorverdichtung des TMS-Betriebsmittels Luft im Hochdruckverdichter
ein hoherer Betriebsdruck im TMS bzw. ein hoherer Kiihlturbineneintrittsdruck (vgl. Ab-
bildung 3.5 Station 95) erreicht werden. Dies ermoglicht eine grofiere Expansion der Luft
und infolgedessen eine groflere Temperaturabsenkung.

Als weitere Konsequenz kann fiir ein fest gefordertes Gesamtdruckverhéltnis des TMS eine
geringere Verdichtung innerhalb des TMS-Verdichters angestrebt werden. Dadurch wird
weniger Verdichtungsarbeit bendtigt, was zum einen die Effizienz des RBC verbessert und
zum anderen eine kompaktere Bauweise des TMS-Verdichters ermoglicht, da einerseits die
Luft dichter ist und andererseits ein geringeres Druckverhéltnis erforderlich ist. Bei der
Nutzung von beispielsweise Stauluft miisste ggf. der Verdichter signifikant gréfler dimen-
sioniert werden bzw. ein Vorverdichter genutzt werden, um die Luft auf ein fiir den Betrieb
nutzbares Druck- und Temperaturniveau zu bringen. Durch die Nutzung des Hochdruck-
verdichters kann sich somit die Funktionsweise einer Vorverdichtung zunutze gemacht
werden ohne ein zusatzliches Bauteil im System zu integrieren. Jener Vorteil wirkt ther-
modynamisch besonders signifikant, falls nach der Vorverdichtung eine Zwischenkiihlung
der Luft stattfindet, deren Nutzen in Kapitel 2.3 vorgestellt wurde.
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91 — 92 Diese Zwischenkiihlung findet im vorliegenden TMS zwischen den Zustdnden
91 und 92 (vgl. Abbildung 3.5) statt, indem Warme aus dem TMS mithilfe des War-
metibertragers PreCool (vgl. Abbildung 3.5) in den Nebenstrom abgefithrt wird. Dieser
besitzt in jedem Flugzustand durch die fehlende Verdichtung des Hochdruckverdichters
eine geringere Temperatur und kann somit als Warmesenke fiir das TMS dienen. Somit
ergibt sich aus der Verdichtung im Hochdruckverdichter des Triebwerks, der Zwischenkiih-
lung in PreCool und der anschliefenden Verdichtung im TMS-Verdichter eine zweistufige
Verdichtung.

92 — 93 Daher wird nun die zweite dieser zweistufigen Verdichtung betrachtet, welche
jeweils das Druck- und Temperaturniveau fiir eine bestmogliche Warmeabfuhr und Ex-
pansion bereitstellt. Da das Druckverhéltnis dieses TMS-Verdichters (in Abbildung 3.5 als
TMSC bezeichnet) zwischen den Stationen 92 und 93 mafigeblich die umgesetzte Warme
des TMS vorgibt, ist jene Verdichterkenngrofle eine der zentralsten Designkenngroéfen.
Es ist anzumerken, dass das Design des thermodynamischen Kreisprozesses zentral auf
dessen thermodynamischen Kenngrofien beruht. Konstruktive Vorgaben sollen zunéchst
besonders bei den Turbokomponenten vernachlissigt werden. Alleinig bei den Warme-
iibertragern wird die konstruktiv benotigte Oberfliche und die Gréflie des Bauteils be-
rechnet respektive abgeschétzt, da diese einen signifikanten Einfluss auf beispielsweise die
Druckverluste im Nebenstrom haben und somit ein relevantes Designkriterium darstel-
len.

93 — 94 Im auf den Verdichter folgenden Wérmeiibertrager wird zwischen den Sta-
tionen 93 und 94 Warme aus dem TMS in den Nebenstrom abgefiihrt. Dabei ist der
Eintrittszustand des Nebenstroms in den Warmetibertrager TMSHX identisch zum Ein-
trittszustand in PreCool (vgl. Abbildung 3.5). Die Warmeiibertrager im Nebenstrom sind
somit, parallel angeordnet, dass gilt 131 = 132. Das hat den Vorteil, dass die als Wérme-
senke fungierenden Luftstrome in beiden Warmeiibertragern die minimal mogliche Tem-
peratur aufweisen. Die infolgedessen maximierte Temperaturdifferenz zwischen den beiden
Warmeiibertrager-Stromen fiithrt zu einem Maximum abgefiihrter Warmemenge.

94 — 95 Nach der zweiten Warmeiibertragung in den Nebenstrom folgt eine Expansi-
on der TMS-Luft in der Kiihlturbine (in Abbildung 3.5 als TMST bezeichnet) zwischen
den Stationen 94 und 95. Diese Zustandsianderung besitzt zwei relevante Fahigkeiten
fiir den Kreisprozess. Einerseits stellt die Kiithlturbine die Leistung des TMS-Verdichters
bereit, weshalb die beiden Turbokomponenten fest mittels einer gemeinsamen Welle ver-
bunden sind. Andererseits sinkt die Temperatur der TMS-Luft durch die Expansion auf
ein geringeres Temperaturniveau gegeniiber ihres Eintrittszustands 91 oder des Neben-
stroms 13 ab, sodass hier der Nutzen des TMS deutlich wird. Das Druckverhéaltnis tiber
die Kiihlturbine bestimmt also mafigeblich die Eintrittstemperatur in den nachfolgenden
Wiérmeiibertrager TTBHX und damit die Kiihlkapazitat. Wahrend das Druckverhéltnis
des TMS-Verdichters eine Designgrofle des Systems ist, ergibt sich das Druckverhaltnis
der Kiihlturbine wéhrend der Design-Rechnung anhand eines zu erfiillenden Leistungs-
gleichgewichts auf der TMS-Welle TMSS. Um Differenzen zwischen den Leistungen der

26



3.2. TMS-Architektur

beiden TMS-Turbokomponenten ausgleichen zu kénnen, wird zusétzlich eine elektrische
Last an der Welle TMSS modelliert, wobei deren Leistung als Regelungsgrofie genutzt
werden kann. Es soll noch nicht spezifiziert werden, ob die elektrische Last als Generator
oder Elektromotor fungiert. Die Nutzung und die Nutzungsart dieser Last sollen sich im
weiteren Verlauf durch das Betriebsverhalten des Systems ergeben.

95 — 96 Im Anschluss an die Expansion in der Kiihlturbine, findet die zentral relevante
Wiérmelastiibertragung im Warmetbertrager TTBHX statt. Dabei wird Warme aus dem
Kiihlkreislauf des Flugzeugs, dem sogenannten Thermal Transport Bus (TTB) an den
TMS-Strom tibertragen. Fiir diese Warmeiibertragung zwischen den Zustdnden 95 und
96 respektive 991 und 992 sind vor allem die Eintrittszustande in den Warmetibertrager
von grofler Bedeutung, weshalb besonders die Eintrittstemperaturen Ty; und Ty9; zentrale
Designparameter darstellen.

Die im Warmeitibertrager TTBHX erwérmte TMS-Luft verldsst anschlieBend mit dem
Zustand 98 das System des Flugzeugs. Fiir das Ausstolen der Luft muss als Randbedin-
gung in jedem Flugzustand gegeben sein, dass der statische Austrittsdruck grofler dem
Umgebungsdruck ist: ps; 98 > Pst,0-
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Abbildung 3.5
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Wie an der im vorherigen Kapitel 3.2 vorgestellten Systemarchitektur zu erkennen ist,
hat ein TMS, welches einen zapfluftgespeisten, offenen Kreisprozess zur Warmeabfuhr
nutzt, durch seine Interaktion mit dem Triebwerk verschiedene Einfliisse auf die Trieb-
werksleistung. Um diese Einfliisse grundsétzlich zu untersuchen und die zentralen Ein-
flussparameter herauszuarbeiten, werden als vorgelagerter Schritt, vor der Untersuchung
eines vollstandigen TMS, Vorstudien durchgefiihrt. Dabei werden die einzelnen Einfluss-
parameter unabhéngig von einem realen TMS-Verhalten variiert und untersucht.

Es gilt zundchst herauszustellen, an welchen Stationen eine Beeinflussung des Referenz-
triebwerks (vgl. Kapitel 3.1.2) stattfindet. Eine Ubersicht der beeinflussten Punkte im
Triebwerk ist in Abbildung 4.1 dargestellt.

hrel,Bleed
- HHX —>
MBJeed
I
-
P Ab QBP

Abbildung 4.1: Einflusspunkte des TMS auf das Triebwerk

Als erste Bauteile werden die Wéarmetibertrager betrachtet, die im Nebenstrom positio-
niert werden und die Warme aus dem TMS an die Wérmesenke, die Nebenstromluft,
iibertragen. Diese zuséitzlichen Bauteile haben zwei zentrale Einfliissse auf den Neben-
strom.

Der erste Effekt ist ein Druckverlust iiber die Wéarmeiibertrager. Durch die zusétzlichen
Oberflachen innerhalb des Stromungskanals entstehen Reibungsverluste in der Stromung
infolge auftretender Schubspannungen an den Warmeiibertrageroberflichen. Jene Rei-
bungsverluste sind mafigeblich abhéngig von der Warmeiibertragergrofie bzw. deren Ober-
fliche. Da diese jedoch auch fundamental nach (2.12) fiir die iibertragene Warmeleistung
verantwortlich ist, gilt es hier bei dem Design der Warmeiibertrager eine Abwéigung zwi-
schen der Leistungsfahigkeit der Wérmeiibertragung und der Triebwerksleistung zu ma-
chen. Daher stellt die nach (2.17) definierte Effektivitéit eine relevante Auslegungsgrofie
dar.

Der fiir die Triebwerksleistung negativen Beeinflussung des Druckverlusts, steht die leis-
tungsfordernde Warmezufuhr in den Nebenstrom aus dem TMS gegeniiber. Durch diesen
Wiérmeeintrag wird der Energiegehalt des Nebenstroms vergrofiert, was zu einer Schub-
steigerung fiihrt. Daher wird im Folgenden gepriift, inwieweit eine Kompensation der
Druckverluste erreicht wird.

Neben den Nebenstromwérmeiibertragern ist als weiterer zentraler Einflussparameter die
zusatzliche Entnahme von Zapfluft aus dem Hochdruckverdichter des Triebwerks zu un-
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tersuchen. Da die Zapfluft als Betriebsmedium des TMS fungiert, sind deren Zustandsgro-
Ben wesentliche Kenngroflen des thermodynamischen Kreisprozesses und somit zentral fiir
die Auslegung des Kiihlprozesses. Als erste Kenngrofie ist der entnommene Massenstrom
Mpleeq VO Bedeutung. Weiterhin ist als zweite Kenngrofie die Positionierung der Entnah-
mestelle innerhalb des Hochdruckverdichters relevant, da diese Druck p; und Temperatur
T; der Zapfluft vorgibt und demnach auch den Eintrittszustand in den TMS-Kreisprozess.
Die Entnahmestelle der Zapfluft im Verdichter wird durch die Kenngrofle der relativen
Enthalpie h,.; charakterisiert. Jene Kenngrofie quantifiziert die Eigenschaft, dass iber den
Verlauf eines Verdichters mit zunehmender Verdichtungsarbeit nach

a = Ah, =~ c, AT} (4.1)

der Energiegehalt des Fluids steigt [24]. Die relative Enthalpie gibt den Anteil der Ent-
halpieinderung ausgehend vom Verdichter-Eintrittszustand gegeniiber der gesamten Ent-
halpieinderung im Verdichter an. Diese Definition lasst sich durch

his

Dy 25

Pyel = (4.2)

ausdricken. So beschreibt ein Wert von h,.; = 0 den Zustand der Luft am Eintritt des
Verdichters und eine relative Enthalpie von h,.; = 1 am Verdichteraustritt.

Da mit der Entnahme von Zapfluft dem Triebwerk energiereiche Luft entzogen wird, stellt
dies einen Verlust fiir den Triebwerksprozess dar.

Als letzte Einflussgrofie auf den Triebwerksprozess durch den Anschluss eines TMS wird
die zusétzliche Leistungsentnahme an der Hochdruckwelle (HPS, vgl. Abbildung 3.5) ein-
geschétzt. Diese Leistung wird gegebenenfalls benotigt, um den TMS-Verdichter anzutrei-
ben, falls die Kiithlturbine auf der Welle der TMS-Turbokomponenten nicht ausreichend
Leistung bereitstellt. Daher wird die Moglichkeit betrachtet, Leistung von HPS iiber einen
Generator zu entnehmen und sie der TMS-Welle iiber einen Elektromotor zuzufiihren.

Nun gilt es innerhalb der Vorstudien die Auswirkungen der verschiedenen Einfliisse auf
den Triebwerksprozesse auf deren Groéflenordnung zu untersuchen. Die Quantifizierung
der Verluste bzw. Gewinne der o. g. Einfliisse findet anhand einer Missionsrechnung der
in Kapitel 3.1.3 vorgestellten CAP-Mission statt. In dieser Mission werden fiir verschie-
dene Betriebspunkte feste F/g-Verhéaltnisse durch die Flugzeugauslegung definiert, welche
zu erreichen sind. Um bei steigenden Verlusten, etwa durch Druckverluste oder Zapf-
luftentnahme, diese Verhéltnisse beizubehalten, muss der Kraftstoffmassenstrom ange-
passt werden. Daher dient der Kraftstoffmehrverbrauch tiber die C'AP-Mission als Kenn-
wert flir die zusétzlichen Verluste. Die Berechnung des Kraftstoffverbrauchs in der seg-
mentierten Flugmission wird in Kapitel 5.2.3 ausfithrlicher vorgestellt. Als Referenz-
Kraftstoffverbrauch wird die vom Referenztriebwerk durchlaufene Mission ohne ein TMS
und dessen Effekte herangezogen. Somit beziehen sich alle relativen Anderungen des Kraft-
stoffverbrauchs auf die C'AP-Mission des alleinstehenden Referenztriebwerks. Es findet
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4.1. Zapfluft-Zustand

keine Anpassung des Triebwerksdesigns an die TMS-Einfliisse statt, sodass ausschlief3-
lich Off-Design-Rechnungen bei gegebenem Triebwerksdesign durchgefiihrt werden. Au-
Berdem werden ausschliellich Einflussgroffien untersucht, welche in direkter Verbindung
mit dem Triebwerk stehen. Weitere Einflussfaktoren, wie beispielsweise zusétzliche TMS-
Komponentenmassen und deren Auswirkung auf die geforderten Betriebspunkte, werden
im Rahmen der Vorstudien nicht betrachtet.

Da die Zapfluftentnahme den Eintrittszustand des TMS-Prozesses bestimmt, soll die
Auswirkung der Zapfluft-Kenngréfien an erster Stelle betrachtet werden. Hier ergeben
sich zwei Groflen, welche die Zapfluftentnahme thermodynamisch charakterisieren: der
Zapfluftmassenstrom 1pjeeq und die relative Enthalpie hy¢; pleed der Zapfluft. Die betrach-
teten Untersuchungsintervalle der beiden Grofien innerhalb der Vorstudien sind in Tabel-
le 4.1, gemeinsam mit den Untersuchungsintervallen der sonstigen Vorstudienparameter,
wiedergegeben.

Parameter H Minimalwert ‘ Maximalwert

mBleed [E] 0 15
rel Bleed [ ] 0 1
Opp [KW] 0 120
mop [ 08 1
Prus [kW] 0 150

Tabelle 4.1: Untersuchungsintervalle Vorstudien

4.1. Zapfluft-Zustand

Der relative Mehrverbrauch an Kraftstoff iiber die C'AP-Mission ist in Abbildung 4.2 in
Abhangigkeit von mgieeq Und hye; Bleea dargestellt. Wie erwartet, steigt der Verbrauch mit
zunehmendem 1Mpjeed UNA Ayer Bleea- SO fithrt eine Zapfluft-Entnahme hinter dem Hoch-
druckverdichter (A, pleeca = 1) bei einem Massenstrom von mpieea = 1,5%8/s zu einem
Mehrverbrauch an Kraftstoff wihrend der CAP-Mission von ungefahr 12 %. Durch die
Kriimmung der Isolinien eines konstanten Mehrverbrauchs ist auflerdem zu erkennen, dass
im Bereich der betrachteten Parameterintervalle der Massenstrom 1mgjeeq €inen grofferen
Einfluss hat als die Entnahmestelle (h,e; pieca). Dies deutet darauf hin, dass der im TMS
genutzte Massenstrom 1mpjeeq €inen signifikanten Einfluss auf die Triebwerksleistung be-
sitzen kann und somit bei der Systemauslegung betrachtet werden muss.

Daher wird zunéchst auf die Ursache des Mehrverbrauchs durch Zapfluftentnahme 1mgjeeq
eingegangen. Durch die Luftentnahme reduziert sich der Massenstrom des Kernstroms.
Dieser Verlust hinsichtlich verringerter Schubkraft wird durch einen erhohten Kraftstoff-
fluss kompensiert, wodurch die Turbineneintrittstemperatur 7} 4 steigt, wie in Abbildung
4.3 gezeigt. Jene Abbildung zeigt exemplarisch im Missionspunkt Patrol der C'A P-Mission
die Turbineneintrittstemperatur 7; 4 und den im Patrol-Segment relativ zu mpjeea = 0%8/s
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4. Vorstudien

benotigten Kraftstoffmehrverbrauch in Abhangigkeit des entnommenen Zapfluftmassen-
stroms mpleeq. Der Einfluss der Zapfluftentnahmestelle 14sst sich durch den entstehenden
Energieverlust nach (4.1) erkldren, welcher von der Entnahmestelle abhéngt: Je weiter
hinten im Verdichter die Zapfluft entnommen wird (héhere relative Enthalpie A, e Bleed)
desto grofler ist der Energieverlust, der bei konstanten Schubanforderungen durch eine
steigende Kraftstoffzufuhr ausgeglichen werden muss (vgl. Abbildung B.1).
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Abbildung 4.2: Relativer Kraftstoffmehrverbrauch in der CA P-Mission in Abhéngigkeit
des Zapfluft-Zustands
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Abbildung 4.3: Turbineneintrittstemperatur und relativer Kraftstoffmehrverbrauch in
Patrol in Abhéngigkeit des Zapfluftmassenstroms (hye;pieca = 0,5)
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4.2. Druckverlust im Nebenstrom

Als néchster Parameter wird der Einfluss von zusétzlichem Druckverlust im Nebenstrom
untersucht. Dafiir ist in Abbildung 4.4 der relative Mehrverbrauch an Kraftstoff gegentiber
der Referenz- CA P-Mission in Abhéngigkeit des Druckverlusts aufgetragen. Der Druckver-
lustkoeffizient im Nebenstrom wird dabei variiert, wobei im Referenz- bzw. Auslegungsfall
ein Druckverlustkoeffizient von 7gp = 0.98 gilt. Mit zunehmendem Druckverlust (sinken-
dem 7pp) steigt der Kraftstoffverbrauch, da der anwachsende Impulsverlust im Neben-
strom die Geschwindigkeit ci verringert und somit den Nebenstromschub nach

Fges = Lcore + FBP X (m9 Cog — ml Cl) + (m13 (Cl6 - Cl)) (43>

reduziert.

Dadurch verringert sich der Schubanteil des Nebenstroms am Gesamtschub. Um dennoch
die erforderlichen Anforderungen der ¥/c-Verhéaltnisse in der Flugmission zu gewéhrleis-
ten, muss der Schubanteil des Kernstroms zunehmen. Dies driickt sich durch ein sinken-
des Nebenstromverhéltnis A = % mit steigendem Druckverlust aus (vgl. Abbildung
B.2). Um den geforderten thermodynamischen Prozess des Kernstroms bei steigendem
Kern-Massenstrom 1. zu gewéhrleisten, steigt daher der Kraftstoff-Massentrom g
und damit der Gesamt-Kraftstoffverbrauch iiber die Dauer einer Flugmission.

3.5

00 T T T T T T T T
0.80 0.82 0.84 0.86 0.88 0.90 0.92 0.94 0.96 0.98
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Abbildung 4.4: Relativer Kraftstoffmehrverbrauch in der CA P-Mission in Abhéngigkeit
des Nebenstrom-Druckverlusts

Abbildung 4.4 zeigt, dass der durch Druckverluste verursachte Mehrverbrauch im be-
trachteten Intervall bei bis zu maximal Amp ~ 3,5% liegt. Damit ist der Einfluss auf
den relativen Kraftstoffverbrauch durch die im Nebenstrom eingebauten Warmeiibertra-
ger ca. 10 % geringer als der Einfluss durch die Zapfluftentnahme, was die Relevanz des
Zapfluftstroms in der Auslegung unterstreicht.
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4. Vorstudien

4.3. Warmezufuhr in den Nebenstrom

Nachfolgend gilt es, den Einfluss des in den Nebenstrom zugefithrten Warmestroms zu
untersuchen und festzustellen, ob durch diese schubsteigernde Warmezufuhr die Schub-
minderung durch zusétzliche Druckverluste signifikant kompensiert werden kann. Der
Kraftstoffverbrauch relativ zur Referenz- CA P-Mission in Abhéngigkeit des in den Neben-
strom zugefiithrten Wérmestroms ist in Abbildung 4.5 gezeigt. Es ist zu erkennen, dass
die relative Minimierung des Kraftstoffverbrauchs innerhalb des Warmestrom-Intervalls
Qep € [0KW;120kW] maximal Amp ~ —0,3 % betragt. Damit ist festzuhalten, dass der
Warmeeintrag in den Nebenstrom zwar einen erkennbaren, allerdings keinen signifikan-
ten Einfluss auf den Kraftstoffverbrauch wiahrend der CAP-Flugmission besitzt. Daher
sollte dieser Effekt bei der weiteren TMS-Auslegung nicht als einer der designtreibenden
Faktoren angesehen werden.
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Abbildung 4.5: Relativer Kraftstoffmehrverbrauch in der CA P-Mission in Abhéngigkeit
des Warmestroms in den Nebenstrom

4.4. Leistungsentnahme Hochdruckwelle

Als abschlieSender Parameter wird im Rahmen der Vorstudien die Auswirkung einer zu-
satzlichen Leistungsentnahme von der Hochdruckwelle des Triebwerks HPS untersucht.
Diese Leistung soll wiahrend der TMS-Auslegung genutzt werden, um ein Leistungsgleich-
gewicht auf der Welle der TMS-Turbokomponenten herzustellen, sodass Verdichter und
Kiihlturbine im thermodynamisch optimalen Betriebspunkt ausgelegt werden koénnen.
Hier ist zunéchst festzuhalten, dass im Auslegungsfall des Triebwerks ohne TMS be-
reits eine Leistung von Pa, = 150kW fiir die Bordversorgung entnommen wird (vgl.
Kapitel 3.1). Zudem wird in den Vorstudien ausschlieflich die Leistungsentnahme von
der Hochdruckwelle des Triebwerks untersucht. Da die Vorstudien auf die Ermittlung
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4.5. Fazit Vorstudien

der maximalen Einbuflen durch das TMS abzielen, wird eine Leistungszufuhr, die den
Kraftstoffverbrauch verringern kénnte, vorerst nicht betrachtet.

In den Vorstudien wird eine Leistungsentnahme von Py, € [150kW; 300 kW] betrachtet,
basierend auf der Auslegungsrandbedingung des Triebwerks ohne TMS von Pyp, = 150 kW.
Die relative Anderung des Kraftstoffverbrauchs zur Referenz- CAP-Mission in Abhéingig-
keit der gesamten entnommenen Leistung ist in Abbildung 4.6 dargestellt. Es zeigt sich,
dass mit steigender Leistungsentnahme der Kraftstoffverbrauch zunimmt, da die Tur-
bine mehr Leistung bereitstellen muss. Dies erfordert einen erhohten Energiegehalt des
Turbineneintrittsstroms, welcher sich durch ein gesteigertes Kraftstoff-Luft-Verhaltnis -
im Englischen auch Fuel-Air-Ratio (FAR) - erreichen lasst (vgl. Abbildung B.3). Es ist
auBerdem erkennbar, dass sowohl die gesamte Turbinenleistung als auch die Verdichterleis-
tung mit steigender Leistungsentnahme abnimmt. Jedoch nimmt die Verdichterleistung
relativ zur Turbinenleistung starker ab, sodass eine wachsende Netto-Zusatzleistung be-
reitgestellt wird (vgl. Abbildung B.4). Die gesamte entnommene Wellenleistung entspricht
dabei lediglich einem Anteil von ca. 0,7 % der Triebwerksturbinenleistung. Dennoch fiihrt
das gesteigerte FAR zu einem maximalen Kraftstoffmehrverbrauch von ca. Amp = 2,5 %
relativ zur Referenz- CA P-Mission (vgl. Abbildung 4.6). Damit ist die GroBenordnung des
Verlusts durch eine zuséatzliche Leistungsentnahme von der Hochdruckwelle vergleichbar
mit der Beeinflussung des Triebwerks durch Warmetibertrager-Druckverluste im Neben-
strom.
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Abbildung 4.6: Relativer Kraftstoffmehrverbrauch in der CA P-Mission in Abhéngigkeit
der HPS-Leistungsentnahme

4.5. Fazit Vorstudien

Es lasst sich also abschliefend anhand der Vorstudien festhalten, dass der Kraftstoff-
verbrauch wéhrend der CAP-Flugmission zentral durch den entnommenen Zapfluftmas-
senstrom beeinflusst wird. Anzumerken ist, dass sich die Aussagen ausschliellich auf die
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4. Vorstudien

fiir die Vorstudien festgelegten Parameterintervalle beziehen. Auf eine allgemeine Giiltig-
keit der Aussagen, im Hinblick auf die Verhéltnisse zwischen den Einflussparametern in
einem vollstandig ausgelegten TMS-Triebwerk-Gesamtsystem, kann daraus nicht unein-
geschrankt abgeleitet werden.

Der Mehrverbrauch von Kraftstoff relativ zur Referenzmission ist innerhalb der untersuch-
ten Parameterintervalle durch die Abfithrung eines Zapfluftmassenstroms ungeféhr eine
Groflenordnung grofer als die anderen untersuchten Einfliisse. Aulerdem lésst sich erken-
nen, dass die Triebwerksleistung sensitiver auf eine Anderung des Massenstroms 7 pjeed
reagiert, als auf eine Variation der Zapfluftentnahmestelle h, pleeq. Die Beeinflussung
durch Druckverluste in den installierten Warmeiibertragern, sowie durch eine zusatzli-
che Leistungsentnahme von der Hochdruckwelle, sollten mit einer Groflenordnung von
ungefahr 2 % zwar in der Systemanalyse betrachtet werden, sind jedoch keine priméaren
Auslegungskriterien. Vernachlassigbar hingegen ist der Einfluss durch Wérmeeinbringung
in den Nebenstrom, da dieser Einfluss auf die relative Verbrauchsanderung eine weitere
Groflenordnung geringer ist, als die Einfliisse des Druckverlusts und der Leistungsentnah-
me. Somit ist dieser Effekt ausschlieBlich als marginaler Gewinn im Betrieb und nicht in
der Auslegung zu betrachten.
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5. Anforderungen an das TMS und
Systemmodellierung

Nachdem in den vorherigen Kapiteln die grundlegende Architektur des TMS, des Re-
ferenztriebwerks und die Wechselwirkung zwischen den beiden Teilsystemen vorgestellt
wurden, werden nun detaillierte Spezifikationen des untersuchten TMS dargelegt. Da-
flir werden zunéachst die Designanforderungen vorgestellt, denen das TMS gentigen soll.
Anschlieflend werden die Modellierungsmethodiken des TMS aufgezeigt.

5.1. Designanforderungen an das TMS

In diesem Kapitel werden die Anforderungen vorgestellt, welche dem Design des TMS
zugrunde liegen. Weiterhin sollen samtliche Randbedingungen und Grenzwerte fiir einen
Betrieb des TMS dargelegt werden, sodass der Arbeitsbereich des TMS eindeutig gekenn-
zeichnet ist. Dabei soll sich auch hier, analog zur bisherigen Beschreibung, ausschliellich
auf die Anforderungen und Randbedingungen des TMS beschrankt werden. Die Anfor-
derungen, welche das Referenztriebwerk dimensionieren, sind hiervon vollstandig ausge-
nommen, da das Triebwerk nicht angepasst werden soll. Dies ermoglicht eine Entkopplung
der beiden Teilsysteme im Design, sodass diese auf verschiedene Betriebspunkte ausgelegt
werden konnen.

Zunachst wird der Nutzen des TMS betrachtet: die Kiihlleistung. Die geforderte Kiihlleis-
tung wird durch die Warmequellen im Flugzeug vorgegeben, welche es gilt im Designpunkt
und in einem moglichst groffen Bereich von Flugmissionen ausreichend zu kiithlen. Im vor-
liegenden System wird dafiir nach DLR-interner Diskussion eine im gesamten Flugzeug
zu kithlende Auslegungslast von QDes,ges = 50 kW initial angenommen. Daraus folgt, dass
in jedem der zwei Triebwerke des DLR-FFD (vgl. Kapitel 3.1.1) eine Kiihlleistung von
QDes = 25 kW im Designpunkt bereitgestellt werden muss. An dieser Stelle ist darauf hin-
zuweisen, dass sich sdmtliche Untersuchungen des TMS auf den Bilanzraum einer Kopp-
lung eines TMS mit einem Triebwerk beziehen. Dies bedeutet fiir das Gesamtsystem,
dass dieses aus zwei Triebwerken und zwei jeweils dazugehorigen TMS besteht, welche
vollstandig getrennt voneinander operieren. Damit wird der thermodynamische Kreispro-
zess eines Triebwerks direkt an den Kreisprozess eines TMS gekoppelt ohne eine mogliche
gegenseitige Beeinflussung zwischen den Triebwerken zu betrachten.

Die zuvor geforderte Kiihlleistung ergibt sich nach (2.10). Daher ist die Temperaturdif-
ferenz im Wérmetibertrager TTBHX eine zentrale Designgrofie und es wird eine Tem-
peraturdifferenz des Kiihlfluids im TTB von ATrrg = 40 K im Designpunkt als initiale
Annahme festgesetzt.

Neben der Temperaturdifferenz, welche sich im Warmetibertrager TTBHX einstellen soll,
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5. Anforderungen an das TMS und Systemmodellierung

ist vor allem die Eintrittstemperatur des Kiihlfluids in den Wérmeitibertrager von zentra-
ler Bedeutung. Diese wird durch das Temperaturniveau der Warmequellen bestimmt und
ist daher eine feste Systemvorgabe. Diese Temperatur betragt Trrp ein = T991 = 320 K. Sie
wird als konstant iiber alle Betriebspunkte angenommen, um das TMS unabhéngig von
einem unbekannten Betriebsverhalten der Warmequellen untersuchen zu kénnen. Die Ein-
trittstemperatur Trrp ein ist besonders zentral fiir die Leistungsféhigkeit des TMS, da sie
die obere Grenze der Temperaturdifferenz im Warmetibertrager vorgibt. Da in Off-Design-
Punkten die Turbinenaustrittstemperaturen bzw. Warmeiibertragereintrittstemperaturen
Tys variieren, ist die Temperaturgrenze bis zu welcher das TMS-Fluid (bei einer gegebenen
Effektivitat Pprrg) Warme aufnehmen kann, der zentrale Kennwert bei der Bestimmung
der Warmeleistung.

Mit der Riicklauftemperatur des TTB Trrrp ein ist also die obere Grenze des Temperaturin-
tervalls, das den Betriebsbereich kennzeichnet, bekannt. Weiterhin ist auch die minimale
Vorlauftemperatur des TTB TprB ausmin 8ls untere Grenze dieses Intervalls von Bedeu-
tung, da diese die minimale Turbinenaustrittstemperatur Tys min vorgibt. Jene Temperatur
wird durch die minimale Betriebstemperatur des verwendeten Kiihlmittels vorgegeben. Im
TTB-Kreislauf wird das Kithlmittel SYLTHERM 800 [47] im vorliegenden Modell ange-
nommen. Dieses weist eine minimale Betriebstemperatur von Tsyitherm min = Z7TTB aus,min =
TH92 min = 233,15 K auf. Die Temperatur ist relevant, da in allen Betriebspunkten gewéhr-
leistet werden muss, dass diese Temperatur nicht unterschritten wird, um die Funktions-
fahigkeit des TTB-Kreislaufs sicherzustellen. Somit muss wahrend des Designs des TMS
berticksichtigt werden, dass wahrend der Flugmissionen kein Betriebspunkt diesen Punkt
minimaler Temperatur gefdhrdet.

Eine Ubersicht der zuvor eingefiihrten Anforderungs- bzw. fester DesigngroBen ist in Ta-
belle 5.1 aufgezeigt.

Kenngrofle H Designwert

QTTB.Des 25 kW
TTTB ein 320 K
AT7TB Des 40 K

233,15 K

TTTB,aus,min

Tabelle 5.1: Design- und Anforderungsgrofien TMS

Die oben dargelegten Systemanforderungen gelten fiir einen bestimmten Designpunkt.
Die Wahl dieses Designpunktes ist hierbei nicht allgemeingiiltig festgelegt, sondern ist
abhangig von der betrachteten Flugmission und den Pramissen wéhrend des Designs —
beispielsweise der Abwégung zwischen TMS-Kapazitat und Leistungseinbuflen des Trieb-
werks. Somit stellt die Wahl des Designpunktes die zentrale Entscheidung bzgl. des Off-
Design-Verhaltens dar.

Die in Kapitel 3.1.3 vorgestellten C'A P-Flugmission wird beispielsweise durch Niederlast-
punkte dominiert (vgl. Tabelle 3.1 und Abbildung 3.4). Daher ist es fiir diese Mission
sinnvoll das TMS auf einen Betriebspunkt auszulegen, welcher nahe dieser dominierenden
Flugmissionspunkte liegt. So findet das TMS-Design bei der Anwendung auf die C'AP-
Flugmission inital auf den Missionspunkt Patrol (vgl. Tabelle 3.1) statt.
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5.2. Modellierungs- und Berechnungs-Methodiken

In diesem Kapitel wird nachfolgend das Vorgehen der Systemmodellierung beschrieben.
Dabei soll zunachst auf das TMS selbst eingegangen werden, wobei die Design- und Off-
Design-Rechnung betrachtet wird. Anschliefend werden die eingebundenen Modelle der
Warmetibertrager betrachtet. AbschlieSend wird die Berechnung des Kraftstoffverbrauchs
innerhalb der in Kapitel 3.1.3 dargelegten Referenzflugmission vorgestellt. Damit soll ein
Uberblick iiber die Annahmen und Priamissen hinsichtlich des Modellaufbaus geschaf-
fen werden, um die Fokussierung dieser Arbeit zu verdeutlichen und ein grundlegendes
Verstédndnis der Modellrechnungen zu erarbeiten.

5.2.1. Kreisprozessmodellierung des TMS

Das in GTlab betrachtete Modell basiert auf dem Modell des Triebwerks, das im Pro-
jekt FFE+ (vgl. Kapitel 3.1.2) erstellt wurde. Dabei wird der Triebwerksprozess um den
entsprechenden TMS-Kreisprozess erweitert, sodass die Wechselwirkungen zwischen die-
sen beiden Teilsystemen fiir eine Bestimmung der Betriebspunkte berticksichtigt werden
konnen. Da an dem aus FFE+ bestehenden Modell kein Re-Design durchgefithrt wird,
sondern ausschliefSlich eine Ergénzung dieses Triebwerksmodells stattfindet, wird hier auf
die detaillierte Modellierung des Triebwerks selbst mitsamt des zu 16senden Gleichungssys-

tems nicht eingegangen. Eine ausfiihrliche Beschreibung dieses Triebwerksmodells findet
sich in [33].

Fiir ein Verstandnis des Modellaufbaus ist es zunachst wichtig das Vorgehen zu erlau-
tern, mit welchem samtliche Parameterstudien durchgefithrt werden. Es wird zunéachst
eine Design-Rechnung fiir einen bestimmten Designpunkt durchgefiihrt. Diese Design-
Rechnung bestimmt samtliche Betriebsgréfien in jenem Punkt und gibt somit die Dimen-
sionierungen der Komponenten vor — damit sind vor allem die Dimensionierungen der
Turbokomponenten und Warmeiibertrager im TMS festgelegt. Aufgrund der Bestrebung
das Triebwerk hinsichtlich seines Designpunktes nicht neu auszulegen, existieren fiir das
Triebwerk und das TMS verschiedene Designpunkte. Das Triebwerk wird weiterhin auf
dem im Projekt FFE+ identifizierten Designpunkt fiir eine bestimmte Maximallast ausge-
legt. Das TMS hingegen kann entkoppelt davon fiir verschiedene, frei wahlbare Betriebs-
punkte ausgelegt werden. Somit kann das TMS abhingig vom Optimierungsziel entweder
fiir bestimmte Hochlast- oder Niederlast-Betriebspunkte ausgelegt werden.

Im Anschluss an die Design-Rechnung werden Betriebspunkte in Off-Design-Rechnungen
nachgerechnet, um das Betriebsverhalten des Systems in Abhéngigkeit der zuvor im De-
sign festgelegten Dimensionierung zu ermitteln. Wéhrend dieser Rechnungen werden die
beiden Teilsysteme, Triebwerk und TMS, schliefllich miteinander gekoppelt, sodass sie im
Gegensatz zur Design-Rechnung in einem gemeinsamen Betriebspunkt operieren. Aus die-
sen Rechnungen kann folglich eine Aussage iiber die Betriebseigenschaften verschiedener
Designpunkte getroffen werden.
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Design-Rechnung

Um das erweiterte Modell innerhalb der Triebwerksplattform GTlab berechnen zu kon-
nen, muss das zu losende Gleichungssystem des Modells ergénzt werden. Dabei hangt
die Anpassung des Gleichungssystems im Designfall zentral vom jeweiligen Zielparameter
des Designs ab. Da, wie in Kapitel 5.1 beschrieben, die Eintrittstemperatur des Kiithlme-
diums in den Warmetibertrager TTBHX eine konstante Systemvorgabe ist, ist es sinn-
voll die geforderte Nennkiihlleistung fiir diese Temperatur vorzugeben. Jene Forderung
wird dadurch erfiillt, dass im Designfall zusatzlich zur Eintrittstemperatur des Kiithlmedi-
ums dessen Temperaturdifferenz ATprp pes als DesigngroBe vorgegeben wird. Mithilfe der
Festsetzung der Temperaturen des Vor- und Riicklaufs des TTB-Kreislaufs ist aulerdem
anschlieffend mithilfe einer gegebenen Wérmetbertrager-Effektivitat TTB-seitig Prrg pes
die Turbinenaustrittstemperatur Tys pes festgelegt. Diese stellt damit die abhdngige Va-
riable fir die TMS-Design-Rechnung dar, deren Wert es gilt mithilfe des Systemdesigns
zu erreichen.

Die Eintrittszustandsgréfien Druck und Temperatur sind durch den Betriebspunkt des
Triebwerks und der Entnahmestelle der Zapfluft innerhalb des Hochdruckverdichters fest-
gelegt. Somit stellen sie Randbedingungen innerhalb der TMS-Design-Rechnung dar und
konnen nicht als unabhdingige Variablen variiert werden, um die geforderte abhdngige Va-
riable Tys pes zu erreichen. Die Massenstrome in TTB- und TMS-Kreislaufen sind gegeben,
da jene aus den geforderten Randbedingungen folgen. So ergibt sich rprp aus (2.10) und
der in Kapitel 5.1 vorgestellten Nennkiihlleistung QTTB,DeS und ATrrg pes- Im Warme-
iibertrager TTBHX wird die Gleichheit der Warmekapazitatsstrome gefordert, sodass
WTMS’DQS = WTTB,DeS im Design gilt. Damit wird gewahrleistet, dass unabhéngig von
der geforderten Warmemenge QTTB,DeS oder Temperaturdifferenz ATprp pes die tiber die
TTB-Seite festgelegte Warmeleistung auch vom TMS-Fluid aufgenommen werden kann.
Es wird damit eine Einschrankung durch die Grenzen minimaler Temperaturdifferenzen
innerhalb des Warmeiibertragers vermieden.

Nachdem jetzt die zentralen Randbedingungen und die abhdngige Variable bekannt sind,
wird nun die Wahl der unabhdangigen Variablen betrachtet, welche abhéngig vom unter-
suchten Designparameter ist. Das bedeutet konkret, dass in der Auslegungsrechnung je
nach Auslegungsgrofle verschiedene Systemvariablen angepasst werden, um die Zielgréfen
im thermodynamischen Prozess zu erreichen. Dabei werden zunéchst zwei Fallunterschei-
dungen gemacht, welche die Design-Rechnungen in den Kapiteln 6.2 und 6.3 umfassen.

Zunéchst wird der Auslegungsfall I betrachtet, in welchem das Druckverhaltnis des TMS-
Verdichters Ily pes eine Vorgabe in der Design-Rechnung, also eine Randbedingung, ist.
Dadurch ist die Verdichterleistung festgesetzt. Um nun der Forderung nach der freien
Variablen Tys pes gerecht zu werden, wird nun als unabhdngige Variable eine zusétzliche
Motorleistung Prygss auf die Welle des TMS (TMSS) aufgeprégt. Diese gewahrleistet
im Designpunkt ein Leistungsgleichgewicht auf der Welle, sodass die Expansion in der
Turbine so ausgelegt werden kann, dass die Turbinenaustrittstemperatur der Forderung
von Tys pes geniigt. Dieses Vorgehen wird bei Untersuchungen verschiedener Auslegungs-
druckverhéltnisse des TMS Ily pes,; angewendet, die in Kapitel 6.2 vorgestellt werden. Die
verschiedenen abhdngigen Variablen und unabhdngigen Variablen der Design-Rechnungen
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sind in Tabelle 5.2 zusammengefasst.

Alternativ steht im Auslegungsfall II die Untersuchung anderer Betriebsparameter im
Vordergrund. Auch hier ist als abhdngige Variable der Zielwert fir Tys pes festgesetzt.
Allerdings wird hier kein Druckverhéltnis als Randbedingung vorgegeben, sondern dieses
fungiert als unabhdngige Variable. Dabei ist entscheidend, dass in diesem Fall keine zu-
satzliche Last Prygss auf TMSS aufgepragt wird und somit ein Leistungsgleichgewicht
auf der Welle alleinig durch die Verdichter- und Turbinenleistung zustande kommt. Die-
ser Auslegungsfall lasst im Gegensatz zum zuvor vorgestellten Vorgehen eine Aussage
iiber die Dimensionierung der Turbokomponenten in Abhéangigkeit beispielsweise der Ein-
trittsbedingungen zu. Daher wird jene Methodik fiir die Untersuchungen hinsichtlich der
Zapfluftentnahmestelle, die in Kapitel 6.3 dargelegt werden, genutzt.

Eine schematische Ubersicht der Design-Methodiken ist in Abbildung 5.1 dargestellt, wel-
che die Schritte der Designrechnung und der auf diesem Design basierenden Off-Design-
Rechnungen aufzeigt. Das Design der Warmeiibertrager, die deren Dimensionierung —
besonders die warmeiibertragende Fléche — festsetzt, findet fiir beide Design-Methodiken
nach dem gleichen Schema statt und wird im nachfolgenden Kapitel 5.2.2 detaillierter
beschrieben. Anhand der Abbildung 5.1 wird auch die elementare Methodik der nachfol-
genden Studien in Kapitel 6 erkenntlich.
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Abbildung 5.1: Flussbild der Design- und Off-Design-Methodik fiir das TMS
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Unabhingige Variablen H Abhingige Variablen

Auslegungsfall 1

Pryss I 195 Des

Auslegungsfall 11

1_-[V,Des ‘ ‘ T95,Des
Off-Design
MBleed Nrel =1
Nyer,TMss Pryvsserr = 0
ﬁV mV,err =0
/BT mT7err =0

Tabelle 5.2: Abhéngige und unabhédngige Variablen in Design- und Off-Design-
Rechnungen

Off-Design

Nachdem die Methodik der Design-Rechnung nun klar ist, wird die Off-Design-Rechnung
hinsichtlich ihres zu lésenden Gleichungssystems betrachtet. Wahrend der Off-Design-
Rechnung wird der Massenstrom der Zapfluft rmipeeq bzw. mrys an den jeweiligen Be-
triebspunkt angepasst, sodass eine konstante Drehzahl der TMSS vorliegt, dass N, =
Nop /Np.. = 1 gilt. Die Nutzung der Drehzahlregelung stellt sich im Vergleich mit der
Forderung eines konstanten Massenstroms mpjeeq bei der Durchfithrung von Off-Design-
Rechnungen als numerisch stabiler heraus, weshalb diese Art der Regelung bevorzugt wird.
Infolgedessen wird das Gleichungssystem, welches Off-Design-Rechnungen des Triebwerks
zugrunde liegt, um die abhdngige Variable der relativen Drehzahl N, = 1 erweitert.
Die Variation des Massenstroms rmpeeq findet sich im Gleichungssystem als zusétzliche
unabhdngige Variable wieder. Weiterhin wird das Gleichungssystem um die Forderungen
erweitert, welche einen konsistenten Betriebspunkt in den Turbokomponenten gewahrleis-
ten. Dieser konsistente Betriebspunkt ist neben einem Leistungsgleichgewicht auf TMSS,
durch eine Massenstromgleichheit in den Komponenten gegeben und wird anhand der
Hilfskoordinaten §; in den Turbokomponentenkennfeldern ermittelt [18, 19, 41]. Dafiir
werden die Hilfskoordinaten im Kennfeld ; iterativ so bestimmt, dass die Abweichun-
gen in der Massenstromgleichheit 77; o,y und im Leistungsgleichgewicht Praigg err zu Null
werden. Jene Gleichungssystemerweiterungen, im Vergleich zu der zuvor alleinigen Trieb-
werksrechnung ohne TMS, sind auch in Tabelle 5.2 aufgezeigt. Das Verhalten der Tur-
bokomponenten wird in der Off-Design-Rechnung durch die Nutzung von Kennfeldern
wiedergegeben. Daher wird fiir diese Komponenten jeweils ein generisches Kennfeld fiir
einen einstufigen Radialverdichter und eine einstufige Radialturbine vorgegeben, welche
aus einer GTlab-Bibliothek stammen.

Die Warmeiibertrager werden auch in der Design-Rechnung vollstandig dimensioniert, so-
dass anschlieend mit der dort festgesetzten wirmeiibertragenden Fliache A,,,. Off-Design-
Rechnungen durchgefiihrt werden. Dieses Vorgehen wird analog zur Design-Rechnung der
Warmeiibertrager im nachfolgenden Kapitel 5.2.2 tiefergehend betrachtet. AbschlieBend
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sollen die Randbedingungen vorgestellt werden, welche fiir das System auch auflerhalb
der Design-Rechnung gelten. So wird die Design-Eintrittstemperatur des Flugzeugkiihl-
systems als konstant fiir alle Betriebspunkte angenommen, um das TMS von einem mog-
lichen variablen Betriebsverhalten der Warmequellen im Flugzeug zu entkoppeln. Wei-
terhin wird in Off-Design-Punkten zunéchst keine Anpassung der elektrischen Leistung
Pryiss fiir eine passende Regelung des TMS angewandt, sodass Pryss = konst. gilt. Die-
se Randbedingungen werden festgesetzt, da der Fokus der vorliegenden Arbeit auf der
Untersuchung der Kiihlkapazitat des TMS in Abhangigkeit der verschiedenen thermody-
namischen Designgrofien liegen soll. Das Verhalten und der Einfluss samtlicher Regelungen
und Regelgesetze soll hier zunéchst vernachlassigt werden.

5.2.2. Modellierung der Warmeiibertrager mit der P-NTU-Methode

Die Modellierung der Warmetibertrager wird durch die Einbindung eines externen Python-
Skripts realisiert, welches entsprechende Zustandsgrofien als Ubergabegrofien erhélt bzw.
ausgibt. Damit ist es moglich die Modellierungsmethodik fiir verschiedene Anwendungsfal-
le zu individualisieren. Dabei wird die Modellierungsmethodik in eine Design-Rechnung
und Off-Design-Rechnungen unterteilt. Zur Darstellung der Modellierung soll exempla-
risch die Berechnung einer der Nebenstromwarmetibertrager PreCool und TMSHX (vgl.
Abbildung 3.5) betrachtet werden.

So werden in der Design-Rechnung samtliche Kenngroflen des Warmeiibertragers be-
stimmt, wie beispielsweise die wirmeiibertragende Oberflache. Hierbei wird die in Kapitel
2.4 vorgestellte P-NTU-Methode genutzt. Diese hilft moglichst generische Aussagen iiber
die Betriebseigenschaften der Warmeiibertrager im Rahmen der Vorauslegung zu treffen.
Dazu wird eine dimensionslose Temperaturdnderung des heilen TMS-Fluids P, (vgl. Ka-
pitel 2.4) im Designpunkt vorgegeben, welche es mithilfe der ausgelegten warmetiber-
tragenden Fléche A,,. zu erreichen gilt. Als Zielgrofle im iterativen Designprozess wird
das Flachenverhéltnis WU Egp;; der Warmeiibertragerstirnfliche Ay zum gesamten Quer-
schnitt des Nebenstroms App nach

Ay Mux
WUEsplit - A ~ -
BP mpp

(5.1)

herangezogen. Das Verhéltnis WU Egp;; ist fiir die Berechnung relevant, da es den Luft-
massenstrom des Nebenstroms durch die Warmetibertrager mittels einer einfache Skalie-
rung des Gesamtmassenstroms bestimmt. Das vollstdndige Iterationsschema des Warme-
iibertragerdesigns ist in Abbildung 5.2 schematisch skizziert.

Fiir die Berechnung werden verschiedene Kenngroflen des Warmetibertragers angenom-
men, um die Anzahl der Freiheitsgrade in der Design-Rechnung zu minimieren. Dies ist im
vorliegenden Anwendungsfall sinnvoll, da im Rahmen der Arbeit moglichst generische Di-
mensionierungen der Wérmeitibertrager betrachtet werden. Eine detaillierte Modellierung
der Ubertragungsmechanismen und Optimierung der Wirmeiibertragergeometrie und -
ausfithrung sollen zunéchst keinen zentralen Untersuchungspunkt darstellen.
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So wird ein Gegenstrom-Warmeiibertrager mit einem festen Wéarmedurchgangskoeffizien-
ten von k£ = 50 m‘;VK vorgegeben. Da aus den iterativen Berechnungsschritten zunéchst
als Kenngrofle eine warmeiibertragende Flache A, folgt, muss eine Korrelation zwi-
schen jener Flache und dem Warmeiibertragervolumen Vix festgelegt werden. Dafiir wird
nach [43] ein Verhéltnis von Syx = Awue/Vix = 500m*/m? angenommen. Dies entspricht
den Eigenschaften eines Plattenwarmetibertragers, welcher hier als initiale Bauart fest-
gelegt wird. Als weitere Kenngréflen werden sowohl eine feste Linge des Wérmeiibertra-
gers von lgx = 0,5m, als auch der Auflen- und Innenradius des Warmeiibertragers r;
und r, festgelegt. Die Radien entsprechen hier der maximalen Ausdehnung des Warme-
iibertragers innerhalb des Nebenstromkanals, dessen Geometrie aus Vorauslegungsrech-
nungen des Triebwerks bekannt ist und wodurch sich eine Warmeiibertragerhohe von
Hyx = rqy — r; = 0,14m ergibt. Aus den verschiedenen Geometrieverhéltnissen kann
schlieflich die Kontrollgroe WU Ej,;;; erneut bestimmt und mit der anfénglichen An-
nahme abgeglichen werden, sodass sich die in Abbildung 5.2 dargestellte duflere Iterati-
on schliefft. In der Designrechnung des Warmeiibertragers TTBHX entfallt diese duflere
[teration, da der Warmetibertrager nicht im Nebenstrom positioniert ist und dessen ein-
und austretende Massenstrome unabhéngig von der warmeiibertragenden Oberfléche sind.
Daher wird, wie in Abbildung 5.2 gezeigt, fiir diesen Warmeiibertrager nur die innere Ite-
rationsschleife zur Bestimmung von A,,,. durchgefiihrt.
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Abbildung 5.2: Flussbild der Design- und Off-Design-Methodik fiir die Warmeiibertra-
ger

Weiterhin werden im Designfall die Druckverlustbeiwerte tiber die Wérmetibertrager mpx ;
fiir die beiden Fluidseiten als feste Werte vorgegeben. Diese feste Annahme kann aufgrund
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der konstant angenommenen Lénge [gx vereinfachend getroffen werden. Hier wird, exem-
plarisch fiir den Nebenstromwarmeiibertrager, fiir beide Fluide ein Wert von myx; = 0,96
angenommen. Mit diesen bekannten Kenngroflien konnen schliefllich die fiir den Prozess
relevanten Zustandsgroflen am Warmetibertrageraustritt Tix aus Und ppx aus bestimmt
werden.

In der Off-Design-Rechnung wird das Verhalten des Warmeiibertragers mit den oben
bestimmten Kenngroflen ermittelt. So konnen mithilfe der P-NTU-Methode aus den ver-
schiedenen Bedingungen im Betriebspunkt (1 ein, Tieins Diein) die entsprechenden Zu-
standsédnderungen ermittelt werden. Die Berechnung des Druckverlusts wird nach [37] in
Abhéangigkeit der Stromungsbedingungen berechnet. Die Rechenschritte im Off-Design
sind auch in Abbildung 5.2 wiedergegeben.

Nachdem die thermodynamischen Einfliisse der Warmeiibertrager nun mithilfe der zuvor
beschriebenen Berechnungen bekannt sind, kann nun aus den berechneten Dimensionen
die Masse der Warmetibertrager bestimmt werden. Diese ist fiir die Flugmissionsrech-
nungen von Bedeutung, um den Einfluss der Komponentenmasse zu berticksichtigen (vgl.
Kapitel 3.1.3 und 5.2.3). Dabei wird eine fiir Plattenwérmetibertrager nach [46] tibliche
Wandstéarke von s,, = 0,5 mm fiir die Berechnung angesetzt. Als Material soll Aluminium
dienen, welches eine Dichte von p = 2700 % [36] aufweist. Damit kann die Masse der
Warmetibertrager nach

mpux = P Sw Awue (52)

abgeschatzt und in der Flugmissionsrechnung beriicksichtigt werden. Die Massen der Tur-
bokomponenten des TMS und der sonstigen Komponenten wie den Fluidleitungen oder
der Welle TMSS werden unabhéngig des Designs als konstant angenommen (vgl. Tabelle
Al).

5.2.3. Vereinfachte Berechnung des Kraftstoffverbrauchs

Wie bereits in Kapitel 3.1.3 dargestellt, wird die Modellierung von Flugmissionen iiber
eine Segmentierung dieser realisiert. Hierbei werden die Segmente bzgl. ihrer Betriebsan-
forderungen jeweils getrennt voneinander idealisiert als stationdre Betriebspunkte analy-
siert. Allerdings beeinflussen die einzelnen Segmente die jeweils nachfolgenden Segmente
durch ihren benotigten Kraftstoffverbrauch. Dieser hat aufgrund der Massenabnahme des
Flugzeugs durch verbrauchten Kraftstoff Auswirkungen auf die Schubanforderungen der
nachfolgenden Segmente, da jene als gegebene F/g-Verhaltnisse definiert sind (vgl. Kapitel
3.1.3). Daher ist fiir eine Missionsrechnung die Berechnung der Kraftstoffverbrauche inner-
halb der Segmente essentiell. Aus einer detaillierten Flugmissionsrechnung, basierend auf
dem Flugzeugentwurf, sind aulerdem fiir alle Flugsegmente Referenz-Kraftstoffverbrauche
bekannt.
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In der Berechnung der Segmente wird grundlegend unterschieden, ob es sich um Segmen-
te handelt, die nur kurzzeitig und dynamisch in der Flugmission auftreten oder ob sie
einen grofleren Anteil der Flugmissionsdauer bei nahezu stationdren Bedingungen einneh-
men. Da diese Segmente Betriebspunkte reprasentieren, die iiber eine grofiere Zeitspanne
bei gleichbleibenden Bedingungen operieren, kann hier zur Verbrauchsrechnung die Bre-
guet’sche Reichweitenformel herangezogen werden, sodass sich

_ Sseg g Bs
MF seg = Mgeg,start 1—e Bu (53)

umgestellt fiir die verbrauchte Kraftstoffmasse mp o ergibt. Hier wird neben dem spezi-
fischen Brennstoffverbrauch By, die Gleitzahl E, die absolute Fluggeschwindigkeit u, die
Masse des Flugzeugs zu Beginn des Segements mgeg stare und anstelle der Segmentdauer
die Segmentdistanz Ss zur Berechnung genutzt.

Die kurzzeitigen Segmente weisen keine derart stationdren Betriebsbedingungen in der
Realitat auf. So sind die vorgegebenen Umgebungsbedingungen hinsichtlich beispielsweise
der Fluggeschwindigkeit oder der Flughohe lediglich Mittelwerte innerhalb des Segments.
Da (5.3) ausschliellich in stationdren Flugbedingungen gilt, ist diese hier nicht mehr an-
wendbar. Infolgedessen ist eine Berechnung nach Breguet nicht geeignet. Daher wird fiir
diese Segmente ein einfacher Zusammenhang zwischen dem spezifischen Brennstoffver-
brauch B, , dem geleisteten Schub F' und der Segmentdauer ¢z, herangezogen werden,
sodass fiir die im Segment benotigte Kraftstoffmenge mp geq

MF seg = Bs Fseg tseg (54>

folgt.

Falls die Rechnung von Betriebspunkten innerhalb der Modellierung nicht konvergieren
sollte, wird substitutiv der bekannte Referenzwert des Segment-Kraftstoffverbrauchs als
Grundlage fiir die Massenberechnung der nachfolgenden Flugsegmente angenommen.
Somit konnen fiir simtliche Flugsegmente die Kraftstoffverbrauche berechnet werden,
sodass summiert auf den gesamten Verbrauch wiahrend der Flugmission geschlossen wer-
den kann. Da hiermit auch besonders wihrend der Untersuchungen verschiedener TMS,
die Mehrverbrauche dargelegt werden konnen, liegt somit eine aussagekraftige Kennzahl
fiir die Bewertung dieser Systeme vor. Mit dieser Kennzahl kann auflerdem eingeschétzt
werden, ob die Flugmission trotz des Mehrverbrauchs aufgrund der vorhandenen Kraft-
stoffreserve von 18 % (vgl. Kapitel 3.2) durchfithrbar ist.
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Nachdem in den vorangegangenen Kapiteln die TMS-Architektur und deren Anforderun-
gen, sowie in den Vorstudien die zentralen Auslegungsparameter herausgestellt wurden,
wird in diesem Kapitel das Betriebsverhalten des TMS und des Triebwerks in variablen
Betriebszustdnden analysiert. Dabei werden in Parameterstudien zwei der zentralen TMS-
Auslegungsparameter, zunachst das Verdichter-Auslegungsdruckverhaltnis und anschlie-
Bend die Zapfluftentnahmestelle, im Systemdesign variiert, um deren Einfluss auf das
Off-Design-Verhalten des Gesamtsystems zu beurteilen. Im Off-Design wird ein Betrieb
bei konstanten Umgebungsbedingungen und variabler Triebwerkslast, sowie die CAP-
Flugmission betrachtet. Als Grundlage fiir die Parameterstudien der Auslegungsparame-
ter wird zunachst das Off-Design-Systemverhalten fiir ein mit unterschiedlichen Strategien
ausgelegtes TMS untersucht.

6.1. Systemverhalten bei variabler Triebwerkslast

Zunéchst wird das allgemeine Off-Design-Betriebsverhalten des TMS bei konstanten Flug-
bedingungen und variabler Triebwerkslast betrachtet. Fir die konstanten Umgebungsbe-
dingungen wird als exemplarischer Betriebspunkt der aus der Flugzeugauslegung bekannte
Reiseflugbetriebspunkt Cruise (Ma = 0,85 und H = 11km) herangezogen.

Als Kenngrofle zu Quantifizierung der Triebwerkslast wird der relative Schub nach

F

Frel =
Fdry,max

(6.1)

definiert, wobei Fyymax den maximal erreichbaren Trockenschub in diesen Umgebungs-
bedingungen bezeichnet. Das TMS wird bei den Cruise-Umgebungsbedingungen auf den
relativen Schub F,.; = 50 % ausgelegt. Somit liegt im Designpunkt eine abgefithrte Kiihl-
leistung von QTTB,DCS = 25kW vor (vgl. Tabelle 5.1). Im Off-Design wird schlielich die
abfiihrbare Kiihlleistung des TMS bei gleichen Umgebungsbedingungen, aber anderen
Lastpunkten F,.; untersucht.

Das Design erfolgt geméfl dem in Kapitel 5.1 beschriebenen Auslequngsfall I. In Abbildung
6.1 sind die abfithrbaren Kiihlleistungen QTTBJ, gemeinsam mit dem TMS-Verdichter-
druckverhéltnis in den Off-Design-Punkten Ily op;, fiir das exemplarische Wertepaar
IIy pes = 5 und h,q = 0,5 wiedergegeben. Es findet keine Regelung des TMS fiir eine
angepasste Kiihlleistung in den verschiedenen Betriebsbedingungen im Off-Design statt,
sodass die mechanische Leistung aus dem Designpunkt in allen Betriebspunkten wirkt.
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Abbildung 6.1: Abfithrbare Kiihlleistung und Verdichterdruckverhéltnis im Off-Design
in Abhéangigkeit der Triebwerkslast (Ily pes = 5 und h,. = 0.,5)

Aus Abbildung 6.1 geht hervor, dass das TMS-Verdichterdruckverhéltnis im Off-Design
mit steigender Triebwerkslast abnimmt, was nach Kapitel 2.3 zu einer Abnahme der um-
gesetzten Wéarme im TMS-Kreisprozess fithrt. Die Abbildung zeigt auch primér, dass sich
die abfithrbare Kiihlleistung ausgehend vom Designpunkt mit steigender Triebwerkslast
reduziert, was sich an den Verldufen der zu- und abgefiihrten Energiestrome untersuchen
lasst. Fiir diese Betrachtung sind in Abbildung 6.2 die jeweiligen Energiestrome in Abhén-
gigkeit der Last im Bereich F}..; € [30 %; 80 %] wiedergegeben. Die Energiestrome sind als
Differenz zum Punkt der maximal abfiihrbaren Kiihlleistung bei F,..; = 30 % aufgetragen,
sodass z. B. fir die spezifische Warme Ag; = ¢ — ¢z gilt. Die jeweiligen Energiestrome
bestimmen nach

0 =1 (hor — hgs) — QAb + Pruss bzw. Tos < hos = hg1 — qap + wrmss - (6.2)

die Eintrittstemperatur des TMS-Fluids in den Warmeiibertrager TTBHX Tys und somit
mafgeblich die Kiihlleistung nach (2.16).

Abbildung 6.2 zeigt auf, dass die spezifische Leistung wryss = £rvss finpys mit steigender
Last abnimmt, da die Leistung Pryss konstant bleibt, der Massenstrom mryg jedoch zu-
nimmt. Zudem nimmt mit steigender Last die an den Nebenstrom abgefiithrte Wérme zu.
Dies ist auf die steigende Eintrittstemperatur in das TMS Ty, und die dadurch steigenden
Temperaturdifferenzen zwischen Warmequelle und -senke in den Nebenstromwérmeitiber-
tragern PreCool und TMSHX zuriickzufiihren (vgl. Abbildung C.1). Die Temperatur Ty,
steigt mit wachsender Triebwerkslast F).; wiederum durch eine hohere Verdichtungsarbeit
im Hochdruckverdichter vor der Zapfluftentnahme, wodurch nach (4.1) die Temperatur
zunimmt — und dies starker als 773 im Nebenstrom durch gesteigerte Fan-Arbeit.
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Abbildung 6.2: Differenzen der Energiestrome zum Fall F,.,;, = 30 % in Abhéangigkeit
der Triebwerkslast (ITy pes = 5 und A, = 0,5)

Das Verhalten der steigenden Arbeit im Hochdruckverdichter bei steigender Triebwerks-
last zeigt sich in Abbildung 6.2 auch in der Zunahme der Eintrittsenthalpie in das TMS
hg1. Die Eintrittsenthalpie hg; nimmt mit steigendem F,.; signifikant starker zu als der
Term |—qap + wrmss|, sodass nach (6.2) die Enthalpie hgs bzw. die Temperatur Tgs zu-
nimmt. Damit geht eine Verringerung der Temperaturdifferenz zwischen Warmequelle
(Toe1) und Warmesenke (Ty5) in TTBHX einher, welche die in Abbildung 6.1 erkennbare
Verringerung der Warmeleistung bedingt.

Im tiefen Niederlastbereich wird der Einfluss der konstanten Leistungszufuhr Prygs in
Abbildung 6.1 deutlich. Dort zeigt sich, dass es nach dem oben beschriebenen Verlauf
der steigenden abfithrbaren Kiihlleistung mit sinkender Triebwerkslast zu einem Maxi-
mum jener bei F,, = 30% kommt und bei einer Lastverringerung dariiber hinaus die
Kiihlleistung wieder abnimmt. Die Abbildung 6.3 stellt die ein- und austretenden, spe-
zifischen Energiestrome, sowie Tys, im Lastintervall F,; € [10%; 50 %] gegeniiber zur
Untersuchung dieses Verhaltens. So zeigt Abbildung 6.3 a), dass die Anderung der abge-
fiihrten spezifischen Warme gayp, bei einer Lastvariation deutlich geringer ist, als die der
zugefiihrten Energiestrome hg; + wrygss. Dies fithrt dazu, dass der Temperaturverlauf am
TTBHX-Eintritt Tys zentral durch die zugefithrten Energiestrome hg, + wryss bestimmt
wird. Dieser Graph, der ein Minimum bei F,; = 20 % aufweist, stellt sich aufgrund der in
Abbildung 6.3 b) gezeigten Verlaufe der Eintrittsenthalpie hg; und der zugefiihrten spezi-
fischen Leistung wryss ein. So sind in Abbildung 6.3 b) die bereits bekannten qualitativen
Verlaufe deutlich: die spezifische Leistung wrysg sinkt mit steigender Triebwerkslast (und
steigendem Massenstrom rrys) und die Eintrittsenthalpie hgy; nimmt nach (4.1) zu. Wéh-
rend in Abbildung 6.2 im Bereich von F,. € [30 %; 80 %] noch zu erkennen ist, dass mit
steigender Last die betragliche Anderung von hg; grofer ist als die von wrygg und somit
ein monoton steigender Term hg; + wryss folgt, ist dieses im tiefen Niederlastbereich
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nicht mehr gegeben. Im Bereich von F,.; < 30 % ist der Einfluss der spezifischen Leistung
grofler, sodass eine Vorzeichenumkehr in der Steigung des Graphen bzw. ein Minimum
folgt (vgl. Abbildung 6.3 a)).
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Abbildung 6.3: a): Ein- und austretende Energiestrome, sowie Tys, in Niederlast
b): Eintretende Energiestrome hg;, wryss in Niederlast

Nun liegt allerdings eine Verschiebung zwischen dem Minimum der hg; + wnmgs-Kurve
und dem Maximum der abfiihrbaren Kiihlleistung in Abbildung 6.1 vor. Um die Differenz
zwischen den Extrema zu erkldren, wird Gleichung (2.16) verwendet, welche den zusétzlich
bedeutenden Einflussfaktor verdeutlicht: den Massenstrom rtyg. Die bisher beschriebe-
nen Eigenschaften des Kiihlleistungsverlaufs konnten qualitativ durch den Verlauf der
TTBHX-Eintrittstemperatur Ty; als mafigebliche Kennzahl simplifiziert beschrieben wer-
den. Im nun vorliegenden Betriebsbereich ist die Vernachléssigung des TMS-Massenstroms
mrms jedoch nicht mehr gerechtfertigt. Daher wird das Produkt rivpvs; P AT nax,i aus
(2.16) und (2.14) betrachtet. Dieses beschreibt anstelle des Verlaufs der spezifischen War-
meiibertragung ¢gprg, den der absoluten Warmeiibertragung Qrrg, wie sie in Abbildung
6.1 dargestellt ist. Die Lage des Maximums dieses Produkts entspricht der des Kiihlleis-
tungsmaximums (vgl. Abbildung C.2).

System ohne Leistungszufuhr auf TMS-Welle

Nachdem sich in der vorangegangenen Untersuchung gezeigt hat, dass die (konstante)
Leistungszufuhr auf TMSS Pryss einen entscheidenden Einflussparameter auf das Ver-
halten im Off-Design darstellt, wird nun zum Vergleich ein TMS ohne Leistungszufuhr
betrachtet. Dies ermdglicht eine leistungsbereinigte Analyse des Off-Design-Verhaltens.

Fir diesen Anwendungsfall wird die Design-Methodik angepasst. Das Druckverhéaltnis
bleibt wie im bisherigen Auslegungsfall 1 eine Randbedingung. Allerdings wird die For-
derung nach einer bestimmten Designkiihllast und damit einer vorgegebenen TTBHX-

20



6.1. Systemverhalten bei variabler Triebwerkslast

Eintrittstemperatur Ty als abhdngige Variable aufgehoben. Folglich wird auch die zuge-
fiihrte mechanische Leistung Prygs als unabhdngige Variable entfernt.

Die Wérmeleistung in Abhangigkeit der Laststufen F,.; ist in Abbildung 6.4 fiir die Aus-
legungsdruckverhéltnisse Ily pes = 2; 3 dargestellt. Dort zeigt sich der aus Abbildung
6.1 bekannte Verlauf, dass die abfithrbare Kiihlleistung mit steigender Triebwerkslast ab-
nimmt. Im System ohne zusatzliche mechanische Leistung liegt allerdings im Gegensatz
zu Abbildung 6.1 eine monotone Abnahme in der abfithrbaren Kiihlleistung vor, die kei-
nen Maximalwert besitzt von welchem aus die Kiihlleistung zu beiden Seiten abfallt. Dies
lasst sich darauf zuriickfithren, dass ohne mechanische Zusatzleistung Pryss der spezifi-
sche Leistungsterm wryss in (6.2) wegféllt, welcher die Temperatur To; erhoht bzw. die
abfithrbare Kiihlleistung Qrrg verringert. Dadurch wird die abfithrbare Kiihlleistung im
Niederlastbereich bei sinkender Last und sinkendem Massenstrom rtyg durch die stei-
gende spezifische Leistungszufuhr wrysg nicht verringert. Ohne den Pryss-Einfluss fithrt
letztendlich ausschlielich der tiberproportionale Anstieg der Eintrittsenthalpie hq; ggii.
der spezifischen Warmeabfuhr gy, bei einer Triebwerkslaststeigerung zwischen F.; = 30 %
und F.; = 80 % zu einer Zunahme von Tys (vgl. Abbildung 6.4).
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Abbildung 6.4: Abfithrbare Kiihlleistungen in Abhéngigkeit der Triebwerkslast ohne
Zusatzleistung Prysg fir Iy pes = 2; 3

Da das betrachtete Vergleichssystem mit Prygss = 0 kW nur am Rande relevant ist, wird
auf eine detailliertere Analyse der Energiestrome und Betriebsgrenzen ohne Leistungszu-
fuhr an dieser Stelle verzichtet. Lediglich sei festzuhalten: Ein TMS mit Pryss = 0, kW
zeigt eine monotone Abnahme der abfiihrbaren Kiihlleistung, da der fehlende Einfluss der
spezifischen Leistung wryss keine Abnahme bei sinkender Triebwerkslast bewirkt. Au-
Berdem stellt ein TMS mit einem hoheren Auslegungsdruckverhaltnis Iy pes, gegentiber
einem System mit geringerem Ily pes, hohere abfithrbare Kiihlleistungen bei gleicher Last
bereit bzw. die gleiche Kiihlleistung bei hoheren Lasten — vgl. hier auch die umgesetzten
Warmen fiir Iy pes = 2; 3 bei einer Last von F,.; = 50 % in Abbildung C.3.
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6.2. Variation des Auslegungsdruckverhaltnisses des
TMS-Verdichters

Nach der Darstellung des lastabhédngigen Verhaltens im Off-Design, wird nun der erste
Auslegungsparameter des TMS betrachtet. Dieser erste Auslegungsparameter des TMS
ist das Druckverhéltnis des TMS-Verdichters Ily pes, da dieses, wie in Kapitel 2.3 gezeigt,
einer der zentralen Auslegungsparameter fiir die im System umgesetzte Wérmeleistung
ist. Das Betriebsverhalten des TMS wird in zwei Anwendungsféllen analysiert: Zunéchst
wird die Leistungsfiahigkeit bei konstanten Umgebungsbedingungen untersucht, analog zu
Kapitel 6.1. Anschlielend erfolgt die Analyse der Systemleistungsfahigkeit in der konkre-
ten CAP-Flugmission (vgl. Kapitel 3.1.3), um das Systemverhalten tiber die bekannten
Flugsegmente einschatzen zu konnen.

6.2.1. TMS-Verhalten in variablen Laststufen

In den bekannten Cruise-Umgebungsbedingungen und variabler Triebwerkslast, wird der
Vergleich des Auslegungsdruckverhéltnisses anhand der exemplarischen Verhéltnisse von
Iy pes = 3; 5; 7 vorgenommen, deren abfithrbaren Kiihlleistungen im Off-Design in Ab-
héangigkeit der Triebwerkslast in Abbildung 6.5 dargestellt sind.

40 L HV,DCS =3
B [Ty pe =5
- Iy =7

0 A

T
10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
Era [0]

Abbildung 6.5: Abfiihrbare Kiihlleistungen in Abhéangigkeit der Triebwerkslast fur
HV,DeS = 37 57 7

In Abbildung 6.5 ist erkennbar, dass die Maxima abfiithrbarer Kiihlleistung fiir die ver-
schiedenen Auslegungsdruckverhéltnisse Ily pes; bei unterschiedlichen Lasten liegen. Wei-
terhin nehmen die abfiihrbaren Kiihlleistungen, ausgehend von diesen Maxima, mit ver-
schiedenen Gradienten fiir die verschiedenen Druckverhaltnisse ab. Dies fithrt dazu, dass
sich die Kiihlleistungsverhéltnisse innerhalb einer Laststufe zwischen dem Niederlastbe-
reich (Fie; < Frepes = 50 %) und dem Hochlastbereich (F,; > Fiepes) unterscheiden. Im
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Niederlastbereich liefert ein System mit geringerem Ily pes mehr abfiihrbare Kiihlleistung
als eines mit groBerem Iy pes, wahrend es im Hochlastbereich umgekehrt ist.

Zur quantitativen Analyse wird die Differenz der spezifischen Energiestrome nach (6.2)
zwischen Ily pes = 3 und Ilypes = 7 betrachtet: z.B. fiir die Warme Agapn=s—7 =
(qab)i—7 — (gab) 3. Abbildung 6.6 zeigt die jeweiligen Differenzen der abgefithrten War-
me Agap =37 und der zugefiihrten Energie A(hg; + wrmss)n—s—7 in Abhéngigkeit der
Triebwerkslast im Intervall F,.; € [30 %; 70 %]. In der Designlast von F, = 50 % existiert
ein Schnittpunkt der beiden Kurven von Agap, =37 und A(hgy + wrymss)n—s—7 aufgrund
der gleichen Temperaturvorgabe Tys pes im Designpunkt fiir alle Druckverhéltnisse. Nach
(6.2) gleichen sich daher in diesem Punkt alle Differenzen zwischen den ein- und aus-
tretenden Energiestromen bei verschiedenen Auslegungsdruckverhéltnissen Ily pes; aus.
Die geringfiigige Abweichung von diesem Schnittpunkt in F,. = 50 % der Kurven von
Agab1=3—7 und A(hg; + wrymss)n—s—7 in Abbildung 6.6 entsteht durch iterative Unge-
nauigkeiten in der Designpunktberechnung und wird hier aufgrund ihrer numerischen
Ursache nicht weiter betrachtet.
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Abbildung 6.6: Differenzen der Energiestrome, sowie Ty, zwischen einem TMS mit
IIy pes = 3 und Ily pes = 7 in Abhéngigkeit der Triebwerkslast

Im Niederlastbereich nimmt bei sinkender Last A(hg; + wrmss)n=s—7 erheblich stér-
ker zu als Agapmn=s—7. Dies ist mafigeblich auf den Anteil der spezifischen Leistung
Awrpss =37 zurlickzufithren, welcher signifikant zunimmt, wahrend Ahg; y7—3-,7 rela-
tiv dazu eine geringe Anderung aufweist (vgl. auch Abbildung D.1). Dies wird durch die
konstante mechanische Zusatzleistung Pryss in allen Betriebspunkten verursacht. Paral-
lel zu Pryss = konst. sinkt mit abnehmender Last der Zapfluft- bzw. TMS-Massenstrom
mrms, sodass aus wrygs = Frvss /s eine anwachsende spezifische Leistung wryss folgt.
Weiterhin steigt mit zunehmendem Auslegungsdruckverhéltnis Ily pes zum Antrieb des
Verdichters die mechanische Zusatzlast auf TMSS Pryss (vgl. Abbildung D.2). Infolge-
dessen tritt der Verlauf der zunehmenden spezifischen Leistung wrygs bei einem hoheren
Auslegungsdruckverhéltnis Ily pes dementsprechend skaliert starker auf, sodass die Diffe-
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renz Awryss n—s—7 signifikant steigt (vgl. Abbildung 6.6).

Die Differenz der abfithrbaren Wéarme Agap, n—s—7 hingegen nimmt zwar auch bei einer
Verringerung der Triebwerkslast zu, jedoch deutlich geringer als die Differenz der zuge-
fihrten Energien A(hg; + wrmss)n=3—7. Anschaulich bedeutet das, dass mit sinkender
Last bei einem hohen Auslegungsdruckverhéltnis — insbesondere durch die steigende spe-
zifische Arbeit wryss — mehr Energie in das TMS eingebracht als abgefithrt wird im
Vergleich zu einem geringeren Ily pes. Damit gilt bei Fr.o < Freipes fir Iy pesi > v pes j:
hos ;i > hgs; bzw. QTTBJ < Q‘TTBJ. Bei gleichem Designpunkt und ohne Leistungsregelung
wird mit geringeren Auslegungsdruckverhéltnissen also eine groflere abfiihrbare Kiihlleis-
tung ermoglicht.

Gegensatzlich stellt sich das Systemverhalten im Hochlastbereich mit F.e; > Frepes
dar. Da, wie zuvor beschrieben, die betragsméfige Steigung des Graphen von A(hg; +
wrwmss )ii=3—7 erheblich gréfer ist im Vergleich zu Agap n—s—7, kehrt sich das oben be-
schriebene Verhéaltnis zwischen zu- und abgefithrter Wéarme zwischen den Auslegungs-
druckverhéltnissen Ily pes = 3 und Ily pes = 7 bei Lasten oberhalb des Schnittpunktes
(Fret = Frepes = 50%) um. Das heiit, obwohl die Differenz der abfiihrbaren Warme
Aqap n=3—7 mit zunehmender Last, wie in Abbildung 6.6 erkennbar, sinkt, nimmt die
Differenz der zugefithrten Warme A(hg; + wrymss)n=s—7 starker ab. Dadurch wird im
Hochlastbereich mehr Energie abgefiihrt als zugefiithrt. Der starkere Abfall der A(hg; +
wrmss ) =3—7-Kurve lasst sich auch hier auf Prygs = konst. zurtickfithren, da nun mit
steigender Triebwerkslast der TMS-Massenstrom mryg steigt und somit die spezifische
Leistungszufuhr wrygss sinkt. Folglich bietet ein hoheres Iy pes im Hochlastbereich eine
grofere abfithrbare Kiihlleistung, da Tys durch eine Druckverhéltnissteigerung sinkt (vgl.
Abbildung 6.6).

Damit ergibt sich im Vergleich zur Niederlastbetrachtung eine gegensétzliche Empfehlung:
Bei iiberwiegendem Betrieb oberhalb des Designpunktes ist ein grofieres Auslegungsdruck-
verhéltnis Iy pes vorteilhaft. Anhand der Schlussfolgerungen fiir Nieder- und Hochlast-
bereich wird allerdings auch erkenntlich, dass die Wahl des Designpunktes fiir das TMS
entscheidend ist und das Off-Design-Betriebsverhalten mafigeblich beeinflusst. Daher ist
die Kenntnis tiber konkrete Systemanforderungen und deren Spektrum elementar.

Potential der Systemregelung mittels Wellenleistungsregelung

Die zuséatzliche mechanische Leistung Pryss hat einen deutlichen Einfluss auf die Kiihlka-
pazitat, insbesondere im Niederlastbereich, wo die steigende spezifische Leistungszufuhr
wrymss die abfiihrbare Kiihlleistung QTTB begrenzt. Um dies zu vermeiden, sollte die Re-
gelung von Pryss untersucht werden, sodass bei beispielsweise niedrigem Lastbetrieb die
Leistung gedrosselt wird und die Turbine mehr spezifische Arbeit abgeben kann. Ziel
ist es, das Potential dieser Regelung zur Steigerung der abfiihrbaren Kiihlleistung ab-
zuschatzen, ohne komplexe Regelgesetze zu entwickeln. In den obigen Untersuchungen
am TMS ohne mechanische Leistung wurde vor allem eine grofie Kiihlkapazitat im Nie-
derlastbereich deutlich, welche durch die Nutzung einer konstanten Leistungszufithrung
unerwiinscht verringert wird. Daher wird zunéchst die Regelung des Niederlastbereiches
mit [r.e < Fre pes betrachtet.
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Regelung der Niederlastpunkte Fiir das Design des TMS wird ein exemplarisches
Druckverhaltnis von Ily pes = 5 gewdhlt, welches bei einer Designlast von F,..; = 50 %
eine Kiihlleistung von QTTB,DeS = 25kW bereitstellt (vgl. Abbildung 6.1). Zur ersten
Einschéatzung des Regelungspotentials wird angestrebt, dass alle Niederlastpunkte die in
Abbildung 6.1 aufgezeigte maximale Kiihlleistung von QTTB,%% = 31,6 kW bei F,..; = 30 %
erreichen, um eine Abnahme der abfiithrbaren Kiihlleistungen bei sinkender Last zu ver-
meiden. Wenn diese Kiihlleistung fiir die verschiedenen Niederlastpunkte realisierbar ist,
ist auch eine Regelung auf die geringere Designkiihlleistung moglich.

Durch eine Anpassung der Regelungsleistung zeigt sich, dass die Kiihlleistung QTTngo% =
31,6 kW fur alle Niederlastpunkte im Intervall F,..; € [10 %; 40 %)] erreichbar ist. Die ent-
sprechenden Leistungsdrosselungen sind in Tabelle 6.1 zusammengefasst mit den Rege-
lungsleistungen im Hochlastbereich dargestellt. Anhand dieser Betriebspunkte lasst sich
bereits als Zwischenfazit festhalten, dass die Regelung der mechanischen Zusatzleistung
Pruss das Potential hat, den Betriebsbereich des TMS hinsichtlich der kiithlbaren Last-
punkte zu erweitern.

F.o [%] H APryss (%] Qrrsor [KW] Qrremr [KW]

H Niederlast
10 -20 16,4 31,6
20 -4 29,1 31,6
30 - 31,6 31,6
40 -4 29.4 31,6
Hochlast

60 -20 19,2 25

70 -20 12,8 21,1
80 -20 6,2 14,4
90 -20 0 7,6
90 -20 0 0,9

Tabelle 6.1: Relative Anpassungen von Pryss und abfithrbare Kihlleistungen im Be-
trieb ohne Regelung (oR) und mit Regelung (mR)

Die Unterschiede in der Kiihlkapazitdt durch Variation der mechanischen Zusatzleistung
Pryss zeigen sich besonders in der Expansion der Kiihlturbine. Bei der beispielhaften
Triebwerkslast von F,, = 10% wird durch eine 20-prozentige Leistungsdrosselung die
abfiihrbare Kiihlleistung von QTTB70R = 16,4kW auf QTTB,mR = 31,6 kW gesteigert.

Ein T-s-Diagramm (Abbildung 6.7) verdeutlicht, dass sich die beiden TMS-Kreisprozesse
hauptséachlich in der Expansion 94 — 95 unterscheiden, wahrend die anderen Zustands-
punkte nahezu identisch bleiben. Es lésst sich folgern, dass die Turbinenleistung |Pr| im
stationaren Betriebszustand durch die zusatzliche Leistung Pryss begrenzt wird, um ein
erforderliches Leistungsgleichgewicht auf TMSS aufrechtzuerhalten. So steigt die spezifi-
sche Turbinenarbeit bei einer Leistungsdrosselung von |aror| = 28,3% kg auf |armr| =
73,7k fkg. Mit der Vergrofierung der Turbinenarbeit um ungefdhr den Faktor 2,6 steigt
auch die Temperaturdifferenz in der Turbine um den entsprechenden Faktor nach (4.1)
von ATr g = —28,2K auf ATr,,g = —73,4K. Dies fithrt bei Ty ~ konst. (vgl. Abbil-
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dung 6.7) zu einer signifikanten Verringerung der Turbinenaustrittstemperatur Tys, was
die im TMS aufnehmbare Warme im TTBHX erhoht. Da im vorliegenden System diese
aufnehmbare Warme maximiert werden soll bzw. den Designanforderungen entsprechen
soll, ist das Off-Design-Verhalten ohne Leistungsdrosselung kontraproduktiv fiir den Nut-
zen des TMS.

Somit lasst sich festhalten, dass die Leistungsregelung im Niederlastbereich ein grofies
Potential zur Kiihlleistungssteigerung aufweist. Es kann folglich in allen Punkten mit
Fre < Freipes eine Kiihllast von QTTB > QTTB,DeS durch eine entsprechende Drosselung
der Leistung Pryss erreicht werden.

550 S
Betriebsmodi 93
500 4 —@— ohne Regelung
mit Regelung
450 7
Z 10 5
e~ | C
350 96 96
300 - ]
¢
250 1 95

6300 6400 6500 6600 6700 6800 6900 7000
J
5 [kg—x]

Abbildung 6.7: TMS-Zustandsdnderungen im T-s-Diagramm fiir den Betrieb ohne und
mit Regelung (F, = 10 %)

Regelung der Hochlastpunkte Nachdem die Niederlastpunkte mit F,..; < Fle pes hin-
sichtlich der Leistungsregelung analysiert wurden, sollen nun die Lastpunkte mit F,. >
F\cipes betrachtet werden. Exemplarisch wird das TMS-Betriebsverhalten fiir ein Ausle-
gungsdruckverhéltnis von Ily pes = 5 untersucht. Abbildung 6.1 zeigt, dass die abfithrbare
Kiihlleistung mit steigender Last abnimmt, und ab F,, > 90 % keine Kiihlleistung mehr
bereitgestellt werden kann. Ziel ist es, durch Anpassung der Zusatzwellenleistung die ab-
fiihrbare Kiihlleistung moglichst auf das Designniveau von QTTB’DeS = QTTB,W% = 25kW
zu erhohen.

Bei Variationen der Leistungsdrosselung im Hochlastbereich zeigt sich, dass in allen Be-
triebspunkten die abfiihrbare Kiihlleistung vergroflert bzw. erst durch die Regelung bereit-
gestellt (QTTB > 0W) werden kann. Die erforderlichen relativen Leistungsdrosselungen
sind analog zu denen der Niederlastpunkte in Tabelle 6.1 wiedergegeben.

Der Verlauf der abfiihrbaren Kiihlleistung in Abhéngigkeit der Triebwerkslast ist fiir den
geregelten und ungeregelten Betrieb in Abbildung 6.8 dargestellt. Dabei werden die Be-
triebspunkte unterhalb der Designlast von F,.; = 50 % auf die Maximalleistung ohne Leis-
tungsregelung von QTTB,NL = 31,6 kKW durch Leistungsdrosselung angepasst. Im Hochlast-
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6.2. Variation des Auslegungsdruckverhaltnisses des TMS-Verdichters

bereich wird auf die Designleistung von QTTB,DGS = 25kW geregelt. Falls dies im Hoch-
lastbetrieb nicht moglich ist, wird die jeweils maximal mogliche abfithrbare Kiihlleistung
angegeben, die durch eine Leistungsregelung erreicht werden kann.

30 1 - 30
25 - 25
- Betriebsmodi —
E 20 B ohne Regelung | 20 &
—_ I mit Regelung 2
215 15 2
H
= R
< 101 - 10 <
5 )
0- -0

10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
Frel [%]

Abbildung 6.8: Abfiithrbare Kiihlleistungen in Abhédngigkeit der Triebwerkslast mit und
ohne Regelung, sowie die Regelungs-Leistungsdrosselungen (Ily pes = 5)

Abbildung 6.8 zeigt, dass das TMS mit dem aktuellen Design die Designleistung von
QTTB,DGS = 25kW fir Laststufen ab F,. > 70 % nicht erreichen kann. Die maximal ab-
fithrbare Kiihlleistung ist durch die Expansion in der Kiihlturbine begrenzt, da das Druck-
verhéltnis 17,9495 mit der Reduktion der mechanischen Zusatzleistung Prusg steigt. Das
Druckverhéltnis steigt mit zunehmender Leistungsreduktion auf Werte von Ilt > 8, was
die Betriebsgrenzen einer einstufigen Radialturbine iiberschreitet. Somit kann die Ex-
pansion in der Kiihlturbine nicht beliebig erhoht werden. Daher wird auch hier nochmal
deutlich, dass die Wahl der Designbedingungen nicht nur durch die Anforderungen des
Designpunktes selbst, sondern auch von dem darauf basierenden Off-Design-Verhalten des
Systems getrieben wird.

Die maximal moglichen Leistungsdrosselungen fiir die Hochlastpunkte F,., > 70 %, die
durch die zuvor beschriebenen Betriebsgrenzen beschrénkt sind, sind in Abbildung 6.8
gemeinsam mit den maximal abfithrbaren Kiihlleistungen dargestellt.

Nachdem gezeigt wurde, dass die abfiihrbare Kiihlleistung durch die Reduzierung der
mechanischen Zusatzleistung Pryiss meist gesteigert werden kann, soll hier nochmal die
Nutzung der mechanischen Zusatzleistung motiviert werden. Es ist moglich, den TMS-
Kreisprozess ohne externe Leistung auszulegen, sodass die Turbine die gesamte vom Ver-
dichter benétigte Leistung bereitstellt. Studien und theoretische Uberlegungen (vgl. Ka-
pitel 2.3) zeigen jedoch, dass ein grofieres Auslegungsdruckverhéaltnis eine hohere Kiihl-
kapazitat bietet, da mehr Wéarme im TMS-Kreisprozess umgesetzt wird (vgl. Abbildung
C.3). Um diese Vorteile mit der geforderten Designbedingung Tos pes zu kombinieren, wird
die zusétzliche Wellenleistung Prygs eingesetzt, da die Turbinenexpansion durch die Aus-
trittstemperatur Tys begrenzt ist und eine Leistungsdifferenz zwischen Verdichter und
Turbine vorliegt.

Dieses Konzept ermoglicht eine Erweiterung des TMS-Betriebsbereichs durch Leistungs-
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regelung, sodass die Kiihlleistung iiber verschiedene Lasten konstant bleibt. So lassen sich
hohe Kiihlleistungen bei Hochlasten mit einem anpassbaren Niederlastverhalten kombi-
nieren, wodurch der Betriebsbereich um den Designpunkt vergrofiert wird.

Wie sich aber auch in der Begrenzung der Regelbarkeit durch die Betriebsgrenzen der
Kiihlturbinen zuvor gezeigt hat, ist die Wahl des Designpunktes zentral fiir den Betriebs-
bereich des TMS. Deshalb ist es wichtig, das Anforderungsprofil des Flugzeugs und des
TMS zu kennen, um das Systemdesign optimal anzupassen. Daher wird nachfolgend die
TMS-Kiihlkapazitat in der in Kapitel 3.1.3 vorgestellten C'A P-Flugmission untersucht.

6.2.2. TMS-Verhalten in der CAP-Flugmission

Das TMS wird im Anwendungsfall der CAP-Flugmission eingangs, analog zur Betrach-
tung der Schubklassen, hinsichtlich verschiedener Auslegungsdruckverhéltnisse Ily pes;
analysiert. Anschliefend wird auch hier das Potential der Leistungsregelung beziiglich ei-
nes moglichst groflen TMS-Betriebsbereichs innerhalb dieser Referenzflugmission betrach-
tet. AbschlieSend wird die Beeinflussung des Triebwerks durch das TMS untersucht.

TMS-Betriebsverhalten ohne Regelung

Fir einen Vergleich der Auslegungsdruckverhéltnisse werden auch hier die Auslegungs-
druckverhéltnisse IIy pes = 3; 5; 7 herangezogen. Dabei wird das TMS, wie in Kapitel
5.1 beschrieben, auf das Flugsegment Patrol ausgelegt, sodass in diesem Segment eine
Kiihlleistung von QTTB,pT = QTTB,DGS = 25kW vorliegt. Es wird der in Kapitel 5.2.1
vorgestellte Auslegungsfall I genutzt, bei dem das Auslegungsdruckverhaltnis 11y pes und
die TTBHX-FEintrittstemperatur Tys pes vorgegeben sind und eine mechanische Leistung
das Leistungsgleichgewicht auf TMSS sichert. Die abfiihrbaren Kiihlleistungen tiber die
C'AP-Mission fiir die verschiedenen Auslegungsdruckverhéltnisse zeigt Abbildung 6.9.

251 | Patrol
J
20 - CruiseOut ClimbIn
- P
E 15
_ — Cruiseln
m
C% 10 A
5 1 Acceleration Ily,pes = 3
Take Off Turnl IIy pes = 5
04— ClimbOut Turn2 Ty pes = 7
0 2000 4000 6000 8000 10000 12000

Missionszeit [s]

Abbildung 6.9: Abfiihrbare Kiihlleistungen iiber die CAP-Mission fiir IIy pes = 3; 5; 7

o8



6.2. Variation des Auslegungsdruckverhéltnisses des TMS-Verdichters

Es ist zu erkennen, dass in den Segmenten Take Off, ClimbOut, Acceleration, Turnl
und Turn2 keine Kiihlleistung bereitgestellt werden kann, da hier Tys > Tygy gilt, wo-
durch keine Warme vom TTB in das TMS abgefiihrt werden kann, sodass das TMS in
diesen Punkten deaktiviert wird. Daher gilt unabhingig vom Auslegungsdruckverhaltnis
Qrr10 = QTTB.C10 = QTTBAc = @TTBT1 = QTTE,T2 = OKW.

In den Segmenten CruiseOut und ClimbIn zeigt sich, dass mit einem steigenden Aus-
legungsdruckverhéltnis die abfiihrbare Kiihlleistung zunimmt. So gilt fir die betrachte-
ten Druckverhaltnisse QTTB con=7 > QTTB co,l1=5 > QTTB co=3 (bzw. QTTB c =7 >
QTTB Q=5 > QTTB cimn=s). Dieses Verhalten entspricht dem in Kapitel 6.2.1 beschrie-
benen Systemverhalten fiir die Laststufen mit F,.; > Flepes, Wie in Abbildung 6.9 dar-
gestellt. Gegenséatzlich verhalt sich das TMS im Flugsegment Cruiseln, in welchem mit
sinkendem Auslegungsdruckverhaltnis Ily pes die abfithrbare Kiihlleistung QTTB steigt.
Eine direkte Analogie zwischen dem Betriebsverhalten in Abhéngigkeit der Triebwerkslast
in der CA P-Mission und den verschiedenen Laststufen in Kapitel 6.2.1 zu finden, ist nicht
moglich, da innerhalb der Flugmission die Umgebungsbedingungen zwischen den jeweili-
gen Segmenten variieren. Infolgedessen ist eine Vergleichbarkeit der Triebwerkslasten in
Bezug auf den TMS-Designpunkt nicht mehr gegeben. Daher wird auf eine detailliertere
Analyse des TMS-Verhaltens in Bezug auf den Designpunkt Patrol verzichtet.

Es ist allerdings fiir alle drei aufgefithrten Auslegungsdruckverhéltnisse des Verdichters zu-
sammenzufassen, dass das TMS, ausgelegt auf das Flugsegment Patrol, iiber den Grofiteil
der Flugmissionsdauer abfithrbare Kiihlleistung liefert. Durch die hohere abfiihrbare Kiihl-
leistung eines TMS mit hoherem Auslegungsdruckverhaltnis Ily pes in den Flugsegmenten
CruiseOut und ClimbIn, jedoch dem gegenséitzlichen Verhaltnis im Segment Cruiseln,
lasst sich anhand der C'A P-Mission keine eindeutige Aussage bzgl. eines optimalen Ausle-
gungsdruckverhéltnisses auf Grundlage der Kiihlleistung treffen. Zudem hat die verbesser-
te Hochlastkapazitat eines TMS mit hohem Ily pes wiahrend der C'/A P-Mission keinen Nut-
zen, da in den Hochlast-Missionspunkten mit keinem IIy pes Kiihlleistung bereitgestellt
werden kann. Das zeigt sich auch in einem Vergleich der zeitlich gemittelten Warmeleistun-
gen Quap der obigen Designvarianten, welche sich maximal um AQ AP.max = 0,3 kW un-
terscheiden (vgl. Tabelle D.1). Die durchschnittlichen Kiihlleistungen der TMS-Varianten
unterscheiden sich folglich nicht signifikant, sodass kein bevorzugtes Auslegungsdruckver-
héltnis ermittelt werden kann.

TMS-Betriebsverhalten mit Regelung

Das Off-Design-Verhalten des TMS wurde bisher fiir ein ungeregeltes System untersucht,
das nicht an unterschiedliche Betriebspunkte angepasst wird. Nun wird, wie in Kapi-
tel 6.2.1, das Potential der Regelung durch Anpassung der mechanischen Wellenleistung
Prass analy51ert Dabei ist das Ziel in moglichst vielen Flugsegmenten die Designkiihlleis-
tung von QTTB’DGS QPT = 25 kW mithilfe des TMS bereitstellen zu konnen. Als exem-
plarisches Auslegungsverhaltnis wird analog zu den vorangegangenen Kapiteln [Ty pes = 5
genutzt. Dabei werden eingangs die Flugsegmente betrachtet, in welchen bereits ohne ei-
ne Regelung Kiihlleistung abgefiihrt wird bevor die Flugsegmente untersucht werden, bei
welchen ohne Regelung Qg = 0kW gilt.
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Da die drei Flugsegmente CruiseOut, ClimbIn und Cruiseln ein gegeniiber der Designleis-
tung geringeres Qprp leisten, muss nach den Erkenntnissen aus Kapitel 6.2.1 in diesen
Segmenten die Leistungszufuhr gedrosselt werden. Damit wird folglich die Expansion in
der Kiihlturbine vergrofiert, wodurch eine Verringerung von Tys; und eine Vergroflerung
der abfithrbaren Kiihlleistung QTTB entsteht. Die erforderlichen Leistungsdrosselungen
zur Bereitstellung der Designkiihlleistung von QTTB’DES = 25kW, sowie die abfiithrbaren
Kiihlleistungen ohne Regelung QTTB,ORJ, sind in der Tabelle 6.2 dargestellt.

Segment H A Pryvss [%] ‘ QrrBor [KW] ‘ QrrB,mr kW]

CruiseOut -5 224 25
ClimbIn -22 15,1 25
Cruiseln -16 15,4 25

Tabelle 6.2: Abfiithrbare Kiihlleistungen fiir Segmente der C'A P-Flugmission im Betrieb
ohne Regelung (oR) und mit Regelung (mR) (Ily pes = 5)

Fur die Hochlastpunkte Take Off, ClimbOut, Acceleration, Turnl und Turn2 ist das Ziel
eine abfiihrbare Kiihlleistung von Qprg > 0KW zu erreichen. Dabei ist die Fragestellung,
ob die Expansion in der ausgelegten Kiihlturbine ausreichend vergrofiert werden kann,
sodass Ty < Tygr gilt und ein Wéarmestrom vom TTB in das TMS tubertragen werden
kann. Dabei kann, wie in Kapitel 6.2.1 dargelegt, die Expansion in der Kiihlturbine auf-
grund des Designs der Turbine und deren Betriebsgrenzen nicht beliebig erhoht werden. In
den genannten Hochlastsegmenten kann bei einem Design der Turbokomponenten auf das
Segment Patrol die nétige Vergroferung der Expansion durch Zusatzleistungsdrosselung
nicht erreicht werden. Die Betriebsgrenzen der Kiihlturbine werden erreicht, bevor Ty
ausreichend gesenkt werden kann, sodass keine Warmeabfuhr aus TTB moglich ist. Die
minimalen Temperaturen Tos iy fiir die maximal mogliche Expansion sind fiir die nicht
kithlbaren Flugsegmente in Tabelle D.2 aufgefiihrt.

Damit folgt, dass wahrend der C'A P-Mission das TMS wéahrend der Segmente CruiseOut,
ClimbIn und Cruiseln durch Leistungsdrosselung geregelt wird, sodass sich der in Abbil-
dung 6.10 dargestellte Verlauf der abfiihrbaren Kiihlleistung tiber die Missionsdauer am
Beispiel von Ily pes = 5 ergibt. Durch die Anhebung der Kiihlleistung auf die Design-
kiihlleistung QTTB,DeS in diesen Flugsegmenten, steigt folglich auch die durchschnittliche

Kiihlleistung der CAP-Mission von QoR = 20,0kW auf QmR = 24,0kW. Die Durch-

schnittsleistung steigt also um AQC ap = 4,0kW, was einer relativen Steigerung von 20
% entspricht. Somit lasst sich festhalten, dass eine Leistungsregelung einen signifikanten
Anstieg des Kiithlpotentials bewirkt.
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Abbildung 6.10: Abfiihrbare Kiihlleistungen tiber die CAP-Mission im Betrieb mit Re-
gelung (Ily pes = 5)

Missions-Kraftstoffverbrauch bei Variation des Auslegungsdruckverhaltnisses

Da im TMS-Leistungsvermogen kein eindeutiges optimales Auslegungsdruckverhaltnis
Iy pes fiir die Wéarmeabfuhr wahrend der CAP-Flugmission identifiziert werden konnte,
wird nun die Wechselwirkung mit dem Triebwerk und deren Einfluss auf die Triebwerks-
leistung untersucht. In Kapitel 3.1.3 wurde vorgestellt, dass die Flugmissionspunkte durch
konstante F/c-Verhaltnisse charakterisiert sind. Die Kennzahl beriicksichtigt zahlreiche
Einfliisse der TMS-Integration ins Triebwerk, darunter die zusétzlichen Komponenten-
massen, die das Gewicht des Flugzeugs erh6éhen, sowie Verluste durch Zapfluftentnahme
und Druckverluste, die einen Schubverlust bedingen. Daher ldsst sich die Auswirkung
der Erweiterung anhand des Kraftstoffverbrauchs wahrend der Flugmission quantifizie-
ren, welcher zur Kompensation der beschriebenen Effekte ggii. der Flugmission ohne
TMS ansteigt. Alle nachfolgend aufgefithrten Differenzen im Kraftstoffverbrauch bezie-
hen sich daher auf eine Referenz-(CAP-Mission, in der die Triebwerke ohne ein TMS
operieren. Der Kraftstoffverbrauch tiiber die gesamte Flugmission betrigt in diesem Fall
mp,cApret = 8150,5 kg.

Der relative Kraftstoffmehrverbrauch tiber die CA P-Mission in Relation zur Referenzmis-
sion ist in Abbildung 6.11 dargestellt. Es zeigt sich, dass der Kraftstoffverbrauch mp cap
mit zunehmendem Auslegungsdruckverhéaltnis des Verdichters Ily pes monoton zunimmt.
Dies liegt daran, dass hohere Werte von Ily pes die mechanische Leistung auf TMSS Pruss
erhohen (vgl. Abbildung D.2), was mehr Leistung von der Hochdruckwelle des Triebwerks
erfordert und den Kraftstoffverbrauch erhoht (vgl. Kapitel 4.4). Das heifit konkret, dass
mit steigendem Verdichterdruckverhéaltnis der Aufwand fiir den Betrieb des TMS steigt.
Infolgedessen gilt es zu untersuchen, ob dieser gestiegene Aufwand eine entsprechende
Steigerung des Nutzens mit sich bringt — eine gesteigerte abfithrbare Kiihlleistung. Dabei
zeigt sich im Anwendungsfall der C'A P-Mission bei einem Vergleich der durchschnittli-
chen Kiihlleistungen (vgl. Tabelle D.1), dass dieser Effekt nicht signifikant ist bzw. sich
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sogar umgekehrt darstellt. So steigt bei einem Vergleich der Auslegungsdruckverhéaltnisse
Iy pes = 3 und Ily pes = 7 der Kraftstoffverbrauch um Ampcapn—s—7 = 1,2% (vgl.

Abbildung 6.11), die durchschnittliche Kiihlleistung sinkt jedoch um AQcap = —1,5%.
Es hat sich in Kapitel 6.2.1 zwar gezeigt, dass die Kiihlkapazitat in Betriebspunkten hohe-
rer Last mit steigendem Auslegungsdruckverhéltnis Ily pes zunimmt, dies jedoch im vor-
liegenden Auslegungs- und Anwendungsfall der C'AP-Mission nicht zum Tragen kommt.
Daher ist es in diesem Anwendungsfall sinnvoll, ein geringeres Auslegungsdruckverhalt-
nis zu wahlen. Jedoch sei an dieser Stelle darauf hingewiesen, dass diese Aussage nicht
allgemeingiiltig ist, da alternative Flugmissionen, die innerhalb der Projekte zum DLR-
FFD mitbetrachtet werden [11], einen groBeren Hochlastanteil besitzen, bei welchen ein
hoheres Auslegungsdruckverhéltnis vorteilhaft sein konnte. Diese werden hier jedoch nicht
weitergehend verglichen (vgl. Kapitel 3.1.3).

2 3 4 5 6 7
HV,Des [']

Abbildung 6.11: Relativer Kraftstoffmehrverbrauch tiber die C'/A P-Mission in Abhén-
gigkeit des Verdichter-Auslegungsdruckverhaltnisses IIy pes

Abschlieend wird untersucht, ob die Drosselung der Leistung Pryss neben der erhoh-
ten abfithrbaren Kiihlleistung auch einen signifikanten Vorteil fiir die Triebwerksleis-
tung bietet. Hierzu wird der Kraftstoffverbrauch bei einem TMS mit einem Auslegungs-
druckverhaltnis von Ilypes = 5 verglichen. In der ungeregelten Mission betrigt der
Kraftstoffverbrauch mp capor = 8525 kg, wéhrend er in der geregelten CAP-Mission
mr,capmr = 8517 kg betrégt, was einer Differenz von weniger als 0,1 % entspricht.

Diese Ergebnisse zeigen, dass die Leistungsanpassung von Prygs zwar die Kiihlkapazitat
signifikant steigert, jedoch nur einen vernachlédssigbaren Einfluss auf die Triebwerksleis-
tung und den Kraftstoffverbrauch der Mission hat.

6.2.3. Zusammenfassung und Diskussion

In diesem Kapitel wurden die wesentlichen Merkmale des Druckverhéaltnisses im TMS-
Verdichter als System-Designgrofle Ily pes untersucht. Es lasst sich schlussfolgern, dass

62



6.3. Variation der Zapfluftentnahmestelle

anhand der durchgefiihrten Studien keine eindeutige Aussage zu einem optimalen Ausle-
gungsdruckverhéltnis getroffen werden kann. So hat sich im Rahmen der Untersuchungen
verschiedener Triebwerkslasten bei konstanten Umgebungsbedingungen gezeigt, dass ein
hohes Auslegungsdruckverhéltnis die Kiithlkapazitat des TMS wéhrend eines Betriebs mit
hoher Last signifikant erhoht. Dieser Vorteil kommt jedoch im konkreten Anwendungsfall
der CAP-Flugmission nicht zum Tragen, da keine zuséatzlichen Hochlastsegmente mit ei-
nem hohen Auslegungsdruckverhéltnis zusatzlich bzw. stiarker gekiihlt werden kénnen. Es
hat sich vielmehr gezeigt, dass iiber die CAP-Flugmission der Kraftstoffverbrauch trotz
einer geringfiigig sinkenden Durchschnittskiihlleistung QC Ap it steigendem Auslegungs-
druckverhéltnis Iy pes zunimmt und somit nachteilig fiir die Triebwerksleistung ist.

In beiden zuvor genannten Studien wurde jedoch eindeutig sichtbar, dass neben der rei-
nen DesigngroBe des Druckverhaltnisses Iy pes die auf die Welle TMSS aufgebrachte Zu-
satzleistung und eine Regelung dieser entscheidend fiir den TMS-Betriebsbereich ist. So
schrankt eine Vernachlassigung der Leistungsregelung von Pryss die Leistungsfahigkeit
des TMS sowohl im Nieder- als auch im Hochlastbereich ein, weshalb eine betriebspunkt-
abhéngige Leistungsregelung das Kiihlpotential deutlich verbessert.

Es wurde jedoch auch ersichtlich, dass die Leistungsregelung den Betriebsgrenzen der
Kiihlturbine unterliegt. Infolgedessen kann diese nicht beliebig grofie Regelungen durch-
fithren und damit eine Kiihlleistungsbereitstellung in sdmtlichen Betriebspunkten er-
moglichen. Aufgrund dieser Beschrénkung zeigt sich, dass die Wahl des Designpunktes
einen weiteren zentralen Aspekt hinsichtlich des Betriebsverhaltens des TMS im Off-
Design darstellt, da dieser das Design der Turbokomponenten und die Skalierung der
Turbokomponenten-Kennfelder vorgibt. Da mit dem vorliegenden System in einer Aus-
wahl von Hochlastpunkten innerhalb der C'A P-Mission keine Kiihlleistung abgefiihrt wer-
den kann, ist auch der gewahlte Designpunkt im Rahmen der Flugmissionsstudien Patrol,
welcher eine vergleichsweise geringe Triebwerkslast aufweist, zu diskutieren. Hier konnte
die Wahl eines Betriebspunktes mit hoherer Last als Designpunkt eine groflere Kiithlkapazi-
tét ermoglichen, wobei mit einer solchen Wahl der Betrieb in Niederlastpunkten aufgrund
von Kennfeldgrenzen eine Herausforderung darstellt. Daher besteht die Option, dass fiir
diesen Fall eine Systemerweiterung notwendig ist, welche eine weiterfithrende Regelung
iiber beispielsweise Bypass-Stromfiihrungen oder der Nutzung einer zweiten Kiihlturbine
ermdglicht. Auf jene Erweiterungen wird in Kapitel 7 ausfiihrlicher eingegangen.

6.3. Variation der Zapfluftentnahmestelle

Als zweiter relevanter Auslegungsparameter neben dem Auslegungsdruckverhéltnis ist die
Entnahmestelle der Zapfluft innerhalb des Hochdruckverdichters des Triebwerks zu nen-
nen, da diese den Eintrittszustand des Fluids in das TMS vorgibt. Im Rahmen der Vorstu-
dien wurde in Kapitel 4.1 bereits der Einfluss der Zapfluftentnahme bzw. deren Entnah-
mestelle auf das Triebwerksverhalten bzgl. dessen Kraftstoffverbrauchs betrachtet. Dabei
hat sich gezeigt, dass dieser bei einer Entnahme bei zunehmender relativer Enthalpie h,..;
im Hochdruckverdichter zunimmt.

Nun gilt es den Einfluss der Entnahmestelle auf das TMS zu untersuchen. Die Entnah-

63



6. Studien

mestelle legt den Eintrittszustand des TMS-Kreisprozesses fest und ist daher im Design
entscheidend fiir das optimale Druck- und Temperaturniveau am Eintritt. Es wird also ge-
prift, ob die fiir den Triebwerkskraftstoffverbrauch nachteilige, hohere relative Enthalpie
der Zapfluft einen thermodynamischen Vorteil fiir das TMS bedingt. So wurde in Kapitel
3.2 bereits aufgezeigt, dass ein hoherer Eintrittsdruck allgemein zu einem grofleren Ge-
samtdruckverhéltnis mit der Verdichtung im TMS fiihrt. Dadurch kann die Turbine in der
Theorie auf eine tiefere Austrittstemperatur Tys expandieren, was eine groflere Warme-
abfuhr erlaubt (vgl. Abbildung 3.5). Andererseits kann eine grofere Vorverdichtung im
Hochdruckverdichter ein geringeres Druckverhéaltnis im TMS-Verdichter und eine kom-
paktere Bauweise dessen ermoglichen. Nun gilt es zu analysieren, ob diese theoretischen
Vorteile im praktischen Design des TMS eine signifikante Wirkung zeigen.

Neben dem genannten Eintrittsdruck ist auch die Temperatur am TMS-Eintritt entschei-
dend. Mit steigender Temperatur erhoht sich der Eintrittsenthalpiestrom, wodurch mehr
Wiérme in den nachfolgenden Warmeiibertragern abgefithrt werden muss. Da die Zu-
standsgroffen Druck und Temperatur in Kombination vom Hochdruckverdichter vorgege-
ben und somit nicht getrennt voneinander festgelegt werden koénnen, ist ein Auslegungs-
optimum nicht trivial und erfordert die Modellierung verschiedener Betriebspunkte, um
das TMS-Verhalten wiahrend der gesamten Flugmission bestmoglich darzustellen.

Die Zapfluftentnahmestelle im Hochdruckverdichter ist tiber alle Betriebspunkte konstant
und es wird dementsprechend keine Regelungsmoglichkeit betrachtet. Mit der Annahme
einer konstanten Entnahmestelle wird einerseits die thermodynamische bzw. regelungs-
technische Komplexitiat des Modells reduziert, andererseits wiirde eine variable Zapfluft-
entnahme auch konstruktiv grofie Herausforderungen fiir das Triebwerk bedingen. Diese
werden hier aufgrund der Annahme eines unverdnderten Referenztriebwerks nicht bertick-
sichtigt.

Fiir die Betrachtung der Zapfluftentnahmestelle wird das TMS im Gegensatz zu Kapitel
6.2 mit der Methodik nach Auslegungsfall I (vgl. Tabelle 5.2) ausgelegt. Es wird also die
TTBHX-FEintrittstemperatur Ty; durch die Vorgabe der Designkiihlleistung QTTB’DQS und
der bekannten Temperaturrandbedingungen als abhdngige Variable festgesetzt. Weiterhin
wird die Position der Entnahmestelle iiber h,..; als Randbedingung vorgegeben, sodass zum
Erreichen des Zielwertes von Tys; das Auslegungsdruckverhaltnis des Verdichters Ily pes als
unabhdngige Variable fungiert.

6.3.1. Verdichterdesign in Abhangigkeit der relativen Enthalpie

Mit Auslegungsfall II kann vor allem der Einfluss von h,. auf das Design des Verdich-
ters bei einem gegebenen Designpunkt untersucht werden. Somit kann eindeutig ermittelt
werden, ob der in Kapitel 3.2 vorgestellte theoretische Vorteil geringerer Verdichterdimen-
sionierung bei spéterer Zapfluftentnahme fiir den vorliegenden Anwendungs- und Ausle-
gungsfall wirksam ist. Hier wird, analog zu Kapitel 6.2.1, zunichst die abfithrbare Kiihl-
leistung tiber verschiedene Laststufen analysiert, wobei der Betriebspunkt mit F,.; = 50 %
bei Cruise-Umgebungsbedingungen als Designpunkt gilt.

In Abbildung 6.12 a) zeigt sich, dass das Auslegungsdruckverhéltnis IIy pes mit stei-
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gender relativer Enthalpie von h,,, = 0 nach h,, = 1 leicht abnimmt, jedoch nur um
Ally pes = —0,02 bzw. ca. -1 %, was eine vernachléssigbare Differenz darstellt. So sind
in Abbildung 6.12 b) in einem T-s-Diagramm die TMS-Zustandsanderungen im Design-
punkt fiir die beispielhaften Werte von h,; = 0,2 und h,¢ = 0,8 wiedergegeben. Es zeigt
sich, dass sich die Kreisprozesse ab Station 92 kaum unterscheiden. Die Differenz kon-
zentriert sich hauptsichlich auf die Warmeiibertragung in PreCool (91 — 92), indem
der Mehrbetrag an zugefiithrter Energie durch eine spéatere Zapfluftentnahme hauptséch-
lich in PreCool abgegeben wird. Einzig die Zustandsidnderung 93 — 9/ zeigt als weite-
re Differenz, dass das TMS bei groflerem h,. am Eintritt allgemein auf einem hoéheren
Temperaturniveau operiert, sodass auch in TMSHX eine groflere Wéarmeleistung in den
Nebenstrom (733 = konst. fiir F,.,; = konst.) abgefiihrt wird. Die Eintrittstemperatur in
die Kiihlturbine Ty, steigt somit nur geringfligig, wahrend das Druckverhéltnis in den
Turbokomponenten nahezu konstant bleibt (vgl. Abbildung 6.12 b)).
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—_ 2.260 A 93
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A 2.255 A = 9 I!
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Abbildung 6.12: a): Auslegungsdruckverhéltnis ITy pes in Abhéngigkeit von h,.
b): T-s-Diagramm des TMS-Prozesses fir h,..; = 0,2; 0,8 (Fre; = 50 %)

Als Zwischenfazit 1asst sich festhalten, dass die Wahl der Zapfluftentnahmestelle im Hoch-
druckverdichter keinen relevanten Einfluss auf das Design des TMS-Verdichters hat, da
Unterschiede im Eintrittszustand hauptsachlich durch die Warmeabfuhr in PreCool kom-
pensiert werden. Wie sich in Kapitel 4.3 jedoch gezeigt hat, weist die Warmezufuhr in
den Nebenstrom keinen signifikanten Beitrag zu einer gesteigerten Triebwerksleistung auf,
sodass die zusétzliche Energie aus spater entnommener Zapfluft nicht relevant schubfor-
dernd genutzt werden kann.

Allerdings herrscht im System mit steigendem h,.; durch den steigenden Eintrittsdruck
eine zunehmende Dichte der Luft p, sodass diese zwischen h,.; = 0 und h,. = 1 tber
nahezu alle TMS-Zustéande etwa um den Faktor 5,1 steigt (im Lastfall F,.., = 50 %, vgl.
Abbildung E.1). Dies ermoglicht bei konstantem rrygs eine kompaktere Bauweise der
Turbokomponenten, wodurch diese weniger Bauraum und Gewicht aufweisen, verglichen
mit einem System mit fritherer Zapfluftentnahme. Da dieser Auslegungsaspekt jedoch
iiber eine thermodynamische Systemanalyse hinausgeht, wird dieser konstruktive Aspekt
hier nicht detaillierter betrachtet.
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In Kapitel 3.2 wurde aulerdem der theoretische Vorteil aufgefithrt, dass ein hoher TMS-
Eintrittsdruck pg; eine groflere Expansion in der Kiihlturbine erlaubt, sodass geringere
Turbinenaustrittstemperaturen Tys erreicht werden kénnen. Abbildung 6.12 b) zeigt je-
doch auf, dass diese Eigenschaft bei einer im Design vorgegebenen T'T'BHX-Eintrittstem-
peratur Tys nicht zum Tragen kommt, da die Turbinenaustrittstemperatur Ty; nicht durch
den minimalen Austrittsdruck pgs bzw. pgg bestimmt wird, sondern durch die geforderte
Tys. Weitere Untersuchungen sollen klaren, ob die Eigenschaft der maximalen Expansion
auBerhalb des Designpunktes zum Tragen kommt.

6.3.2. TMS-Verhalten in variablen Laststufen

Im folgenden Abschnitt wird das Betriebsverhalten des Systems auflerhalb des Design-
punktes bei Cruise-Bedingungen untersucht. Um die abfiihrbaren Kiihlleistungen des
TMS iiber einen Grofiteil des Betriebsbereiches bestimmen zu kénnen, werden analog
zu Kapitel 6.2.1 verschiedene Laststufen im trockenen Triebwerksbetrieb untersucht. Die
abfithrbaren Kiihlleistungen des TMS in Abhéngigkeit der Laststufen sind fiir die relativen
Enthalpien h,; = 0, hyey = 0,5 und h,; = 1 in Abbildung 6.13 wiedergegeben. Ahnlich
zu Kapitel 6.2.1 zeigt sich zunachst, dass die abfiihrbare Kiihlleistung unabhéngig von
der relativen Enthalpie mit steigender Triebwerkslast abnimmt. Hier liegt im Gegensatz
zu Kapitel 6.2.1 eine monotone Abnahme ohne lokales Maximum vor, da keine Leistung
Pryss aufgeprigt wird, deren spezifischer Einfluss mit sinkendem Massenstrom rivryg
steigt und Ty5 nach (6.2) erhoht.
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Abbildung 6.13: Abfiihrbare Kiihlleistungen in Abhéngigkeit der Triebwerkslast fiir
hret = 0; 0,55 1

Auflerdem unterscheiden sich, ebenfalls vergleichbar mit Kapitel 6.2.1, die Verhéaltnisse
abfiihrbarer Kiihlleistungen innerhalb einer Laststufe mit variierendem h,..; zwischen dem
Niederlastbereich (Fje; < Frepes) und dem Hochlastbereich (F.e; > Fepes): Bei niedrigen
Lasten (F,q = 20 % und F,o; = 30%) nimmt die Kiihlleistung mit spaterer Zapfluftent-
nahme zu, wihrend sie bei héheren Lasten (F.; = 60 % und F,.; = 70 %) abnimmt.

66



6.3. Variation der Zapfluftentnahmestelle

Um dies zu analysieren, werden die Verlaufe der Energiestrome im TMS fiir Laststu-
fen zwischen F,.; = 30% und F,.; = 80 % untersucht. Durch die ein- und austretenden
Energiestrome kann nach (6.2) die jeweilige TTBHX-Eintrittstemperatur Tos; in den Be-
triebspunkten bestimmt werden, welche die Kiihlkapazitat des TMS beeinflusst. Dabei
wird die Differenz der Energiestrome zwischen den relativen Enthalpien betrachtet. Um
den Einfluss des variablen Massenstroms rivrys aufgrund der Drehzahlregelung im TMS
auszuschlieBen (vgl. Kapitel 5.2.1), werden die spezifischen Grofien betrachtet: Ahgy p—g—1
und Agap p—o—1 (Warmeabfuhr in PreCool und TMSHX).

Die Abbildung 6.14 zeigt die Differenz zwischen den relativen Enthalpien h,, = 0 und
hyei = 1 der spezifischen Eintrittsenthalpie Ahg; —o—1 und der spezifischen Warmeabfuhr
Agap,h=0—1 in Abhéngigkeit der Triebwerkslast F;, sowie die resultierende Temperatur-
differenz am TTBHX-Eintritt ATys p—o1.
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Abbildung 6.14: Differenzen der Energiestrome, sowie Tys, zwischen einem TMS mit
hyeg = 0 und h, = 1 in Abhéangigkeit der Triebwerkslast

Abbildung 6.14 verdeutlicht, dass sich die zu- und abgefiihrten spezifischen Energiestrome
in der Designlaststufe F,..; = 50 % zwischen der Zapfluftentnahme vor und nach dem Hoch-
druckverdichter (h,e; = 0 bzw. h,; = 1) nicht unterscheiden. Dies folgt daraus, dass in die-
sem Punkt per Definition der Designbedingungen die gleiche TT'BHX-Eintrittstemperatur
Tys fir alle relativen Enthalpien h,.;; vorgegeben ist. Infolgedessen sind die Differenzen
der zu- und abgefithrten Wéarmestrome zwischen den Punkten identisch, was zu einem
Schnittpunkt der beiden Energiestrom-Differenz-Kurven Agap p—0—1 und Ahgy p—o—1 so-
wie einer Nullstelle in der Temperaturdifferenz ATys j,—o_; fithrt (vgl. Abbildung 6.14).

Im Niederlastbetriebsbereich mit F,..; < F¢pes nimmt die Differenz der abgefithrten
Wérme Agapn—0-1 mit sinkender Last weniger ab, als die der zugefithrten Enthalpie
Ahgy p—o—1. Konkret bedeutet dies, dass mit sinkender Last bei spéterer Zapfluftentnahme
mehr Wéarme abgefiithrt werden kann, als die Eintrittsenthalpie durch die h,o-Steigerung
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zunimmt. Fiir die Praxis ergibt sich daraus, dass im Niederlastbetrieb die Nutzung von
Zapfluft mit einer moglichst hohen relativen Enthalpie h,..; mehr abfiihrbare Kiihlleistung
bietet.

Im Hochlastbereich (F,; > Frepes) zeigt sich das Gegenteil: Dort liegt der Graph von
Ahgi p—o—1 oberhalb der Differenz der abgefiihrten spezifischen Warme Agqap, p—0—1. Somit
nimmt oberhalb des Designpunktes die Eintrittsenthalpie hg; zu, welche nicht durch eine
gesteigerte abgefiihrte spezifische Warmeleistung qay, iiberkompensiert wird. Somit steigt
Tys mit steigender Last bei einer spéateren Zapfluftentnahme. Schliefilich bedeutet dies
fir die Nutzung eines TMS, kontrar zur Niederlast, dass im Hochlastbereich durch eine
frithere Zapfluftentnahme eine groflere Kiihlleistung abgefiithrt wird.

Der monoton ansteigende Verlauf des Ahg; j—o—1-Graphs bei ansteigender Last entsteht,
da die Arbeit des Hochdruckverdichters mit steigender Last zunimmt, sodass nach (4.1)
die Enthalpiedifferenz zwischen Eintritt (h.,; = 0) und Austritt (h, = 1) ansteigt.
Ebenso nimmt die Differenz der abgefiihrten spezifischen Wérmeleistung Agap p—o—1 mit
steigender Triebwerkslast zu (vgl. Abbildung 6.14). Die steigende Differenz zwischen
h.ee = 0 und h,, = 1 folgt aus der im Hochdruckverdichter verrichteten Arbeit nach
(4.1). So steigen die Temperaturdifferenzen zwischen Wérmequelle und -senke in den
Nebenstromwéarmetibertragern nicht mit steigender Last bei einer Zapfluftentnahme mit
hree = 0 (vgl. Abbildungen E.2 und E.3). Bei einer Entnahme erst hinter dem Hoch-
druckverdichter (h, = 1) hingegen, steigen die Temperaturdifferenzen und damit nach
(2.16) die spezifische Warmeleistung. Allerdings weist die Zunahme von Agap p—o—1 eine
geringere Steigung im Vergleich zu Ahgy p—o—1 auf, was den Kiihlleistungsverlauf erklart.
Um die geringere Steigung nachzuvollziehen wird anschliefend die Differenz zwischen dem
Betrieb mit h,e = 0 und h,e = 1 fiir das Produkt P, AT},.y; betrachtet, das den Wér-
mestrom nach (2.16) charakterisiert. Diese Differenz nimmt einen konkaven Verlauf mit
steigender Last an, da sich das Verhaltnis der Effektivitaten P; fiir die beiden Entnah-
mestellen dndert (vgl. Abbildungen E.4 und E.5). So ist im Niederlastbereich in PreCool
und TMSHX fir P(h.eq = 1) > Pi(hye = 0), wihrend sich im Hochlastbereich diese Rela-
tion umkehrt (vgl. Abbildung E.6). Eine detailliertere Diskussion der Kausalkette zu den
Verldufen in Abbildung 6.14 wird hier ausgelassen, um den Fokus der Untersuchungen
weiterhin zentral auf die TMS-Kapazitatsbetrachtungen zu setzen.

Zusammenfassend zeigen die Untersuchungen zur Zapfluftentnahmestelle, dass die Kiihl-
kapazitat im Niederlastbereich fiir eine spate Entnahme der Zapfluft (hohes h,.;) maximal
ist, wahrend im Hochlastbereich eine frithe Zapfluftentnahme (geringes h,;) eine maxi-
mierte Kiihlleistung bedingt.

Da im Designpunkt per Definition die Kiihlleistung fiir sémtliche Zapfluftentnahmestellen
identisch ist, ist die Wahl dieses Punktes fundamental, da er die Einteilung von Hoch-
und Niederlastbereich des TMS festlegt. Diese Entscheidung basiert auf den Anforderun-
gen der mafigeblichen Flugmissionen, weshalb im nachsten Kapitel das Kiihlverhalten des
TMS fir die CAP-Mission analysiert wird.
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6.3.3. TMS-Verhalten in der CAP-Flugmission

Zur Bewertung der TMS-Kiihlkapazitat hinsichtlich der Zapfluftentnahmestelle fiir den
vorliegenden Anwendungsfall werden, analog zu Kapitel 6.2.2, die abfiihrbaren Kiihlleis-
tungen in den einzelnen Flugsegmenten analysiert. Dabei wird zunéachst ein ungeregeltes
Systemverhalten betrachtet, welches anschlieBend um eine Leistungsregelung erweitert
wird, um mogliche Verbesserungen im Betriebsverhalten zu untersuchen.

TMS-Betriebsverhalten ohne Regelung

Das TMS wird auf das Flugsegment Patrol ausgelegt (vgl. Kapitel 5.1). Fir die Entnah-
mestellen A, =0, hy = 0,5 und h, = 1 zeigt Abbildung 6.15 den Kiihlleistungsverlauf
iiber die Missionssegmente. Dort ist zu erkennen, dass in den Segmenten Take Off, Climb-
Out, Acceleration, Turnl und Turn2 keine Kiihlleistung abgefithrt werden kann, da dort
Tys > Tygy gilt. Dies entspricht auch den nicht kiithlbaren Segmenten aus Kapitel 6.2.2.
Somit lasst sich festhalten, dass eine Variation der Zapfluftentnahmestelle nicht zu einem
erheblich verbesserten Kiihlverhalten in den Hochlastpunkten der C'A P-Mission fiihrt.
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04 ClimbOut Turn2 R
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Missionszeit [s]
Abbildung 6.15: Abfiihrbare Kiihlleistungen tiber die C'A P-Mission fiir A, = 0; 0,5; 1

Weiterhin wird deutlich, dass in den Segmenten CruiseOut und ClimbIn die abfithrbare
Kiihlleistung mit abnehmender relativer Enthalpie h,., der Zapfluft steigt, wohingegen
sich im Segment Cruiseln ein gegensatzlicher Verlauf einstellt. Somit entspricht das Ver-
haltnis der Kiihlleistungen in Cruiseln dem TMS-Verhalten der Niederlastpunkte in Ka-
pitel 6.2.1, wobei wiederum die Verhéaltnisse in den Segmenten CruiseQut und Climbin
Pendants der Hochlastpunkte aus dem vorangegangenen Kapitel darstellen. Eine direkte
Vergleichbarkeit zwischen dem Betriebsverhalten in der C'/A P-Mission und den verschie-
denen Laststufen in Kapitel 6.3.2, ist auch hier analog zu Kapitel 6.2.2 aufgrund der
variierenden Umgebungsbedingungen innerhalb der Flugmission nicht gegeben. Infolge-
dessen wird auch hier auf eine Analyse des Systemverhaltens mit Bezugnahme auf den
TMS-Designpunkt in der C'’A P-Mission verzichtet.
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Anhand der Anzahl der kiihlbaren Flugsegmente, sowie der abfithrbaren Kiihlleistung
in den kiithlbaren Segmenten, ist kein eindeutiges Auslegungsoptimum hinsichtlich der
Zapfluftentnahmestelle zu identifizieren. Dies zeigt sich bei einem Vergleich der zeitlich
gemittelten Kiihlleistungen tiber die C'AP-Mission, welche sich mit einer maximalen Dif-
ferenz von AQq APmax = 0,1 kW nicht signifikant unterscheiden (vgl. Tabelle E.1). Dies
lasst sich darauf zuriickfithren, dass sich die Verhéaltnisse der abfiihrbaren Kiihlleistungen
von frither und spéter Zapfluftentnahme je nach Flugsegment umkehren. Somit besitzt
kein fester Wert von h, einen eindeutigen Vorteil in allen respektive einer relevanten
Mehrheit der Missionssegmente.

TMS-Betriebsverhalten mit Regelung

Im vorangegangenen Abschnitt 6.3.1 wurde gezeigt, dass die Wahl der Zapfluftentnahme-
stelle keine wesentliche Steigerung der abfiihrbaren Kiihlleistung im TMS bewirkt. Daher
wird nun eine Leistungsregelung auf der Welle TMSS im Off-Design untersucht, die das
TMS an die betriebspunktspezifischen Bedingungen anpasst (vgl. auch Kapitel 6.2.1 und
6.2.2).

Das Ziel der Regelung ist es, analog zu Kapitel 6.2.2, die Kiihlkapazitat iber die gesamte
Mission zu vergroflern und dabei in moglichst allen Segmenten die Designkiihlleistung
von QTTB’DGS = 25 kW zu erreichen. Da gepriift werden soll, ob die Entnahme der Zapfluft
bei hoherer Enthalpie h,..; vorteilhaft fiir die mogliche Expansion ist, wird die Regelung
innerhalb der CAP-Mission mit einer Zapfluftentnahme bei h,,, = 0 analysiert. Tritt in
diesem TMS trotz der Regelung keine Verletzung der Bedingung ps.o6 > pst0 auf, zeigt
dies, dass der Austrittsdruck in dieser Flugmission keine relevante Begrenzung fiir die
Expansion darstellt.

Bei der Leistungsregelung im TMS mit h,.., = 0 zeigt sich, wie in Kapitel 6.2.2, eine
nicht erreichbare Kithlung in den Segmenten Toke Off, ClimbOut, Acceleration, Turnl und
Turn2. In diesen Segmenten ist die Leistungsregelung durch die Betriebsgrenzen der Kiihl-
turbine so eingeschrankt, dass keine ausreichend geringe T'T'BHX-Eintrittstemperatur Tys
fiir eine Kiithlung erreicht werden kann. In den Segmenten CruiseOut, ClimbIn und Crui-
seln, die bereits ohne Regelung Kiihlleistung abfiithren, ermoglicht die Leistungsentnahme
von TMSS hingegen eine erhohte Kiihlung durch groflere Expansion, sodass die Design-
kiithlleistung von QTTB,DeS = 25 kW erreicht wird. Der geregelte Kiihlleistungsverlauf iiber
die Missionsdauer entspricht Abbildung 6.16.

Durch die Regelung steigt die durchschnittliche Kiihlleistung von aoR = 20,3kW (vgl.

Tabelle E.1) im ungeregelten Betrieb auf einen Wert von QmR = 24,0kW bei einem gere-
gelten TMS-Betrieb. Die TMSS-Entnahmeleistungen zur Regelung Preg; fiir die Nutzung
von Zapfluft mit h,..,, = 0, sowie die abfithrbaren Kiihlleistungen im Betrieb mit Rege-
lung (mR) und ohne Regelung (oR) sind in Tabelle 6.3 aufgefithrt. Ein weiterer Vorteil
der Regelung besteht darin, dass die vom Triebwerk entnommene Leistung (vgl. Kapitel
3.1.1) entsprechend reduziert werden kann. Die Auswirkung auf den Kraftstoffverbrauch
wird im nachfolgenden Kapitel 6.3.3 betrachtet.
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Abbildung 6.16: Abfiihrbare Kiihlleistung tiber die C'’A P-Mission im Betrieb mit Rege-
lung (h,e; = 0)

Segment H Preg [kW] ‘ QrrBor [KW] ‘ QrrB.mr [KW]

CruiseOut -4.9 21,5 25
ClimbIn -18,0 12,7 25
Cruiseln -9.8 17,5 25

Tabelle 6.3: Abfiihrbare Kiihlleistungen fiir Segmente der C'A P-Flugmission im geregel-
ten und ungeregelten Betrieb (h,e = 0)

Des Weiteren hat sich im leistungsgeregelten TMS-Betrieb gezeigt, dass fiir alle Betriebs-
punkte die Austrittsrandbedingung pg o6 > pst,0 erfiillt ist mit dem minimalen Austritts-
druckverhéltnis im Segment ClimbIn von Pst.96/p, o = 2,2 (vgl. Abbildung E.7). Daher stellt
die o. g. Austrittsrandbedingung im vorliegenden Anwendungsfall keine relevante Begren-
zung der Expansion dar. Der in Kapitel 3.2 beschriebene Vorteil einer spaten Zapfluftent-
nahme, dass mit dieser eine groffere Expansion ermdoglicht werden kann, kommt somit in
dieser Flugmission nicht zum Tragen. Somit lédsst sich keine eindeutige Aussage bzgl. einer
optimalen Zapfluftentnahmestelle treffen. Daher werden im nachfolgenden Abschnitt die
Auswirkungen verschiedener h,.;; auf die Triebwerkskennwerte analysiert.

Missions-Kraftstoffverbrauch bei Variation der Zapfluftentnahmestelle

Die Auswirkungen des TMS-Betriebs auf das Triebwerk werden parallel zu Kapitel 6.2.2
anhand des Kraftstoffverbrauchs iiber die CAP-Mission bewertet. Dabei wird zunéchst
das ungeregelte System aus Kapitel 6.3.3 zum Vergleich der Zapfluftentnahmestellen ge-
nutzt. Der relative Kraftstoffmehrverbrauch in Relation zur Flugmission ohne TMS ist in
Abbildung 6.17 dargestellt. Der Kraftstoffverbrauch nimmt mit einer steigenden relativen
Enthalpie der Zapfluft zu, da dem Triebwerk mehr Energie entzogen wird (vgl. Kapitel
4.1). Dieser Anstieg entspricht den Ergebnissen der Vorstudien, wo die Steigerung der re-
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lativen Enthalpie innerhalb h,¢; € [0; 1] zu einem Mehrverbrauch von Amg p,—o—1 = 2,7%
bei einem Zapfluftmassenstrom von rmppeq = 0,6 k8/s (vgl. Abbildung B.5) fiihrt. In der
betrachteten C'AP-Mission liegt ein vergleichbarer Zapfluftmassenstrom vor und es tritt
ein relativer Kraftstoffmehrverbrauch von Ampg ;g1 = 2,5 % auf. Dieser Vergleich zeigt
wiederum, dass der Mehrbetrag an in den Nebenstrom abgefiihrter Warme durch eine
spatere Zapfluftentnahme keinen signifikanten Kompensationseffekt aufweist. Damit ldsst
sich die in Kapitel 6.3.1 aufgestellte These, dass sich diese zuséatzliche Warmeabfuhr nicht
relevant schubfordernd nutzen lasst, bestatigen.
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Abbildung 6.17: Relativer Kraftstoffmehrverbrauch iiber die C'AP-Mission in Abhén-
gigkeit der Zapfluftentnahmestelle h,..;

Abschlieflend sei der Einfluss der Leistungsregelung auf den Kraftstoffverbrauch erwahnt.
Dieser Einfluss auf den Triebwerksprozess entsteht infolge der Leistungsabnahme auf
TMSS, deren Leistung weniger von der Hochdruckwelle des Triebwerks entnommen wer-
den muss. Die wahrend der Regelung entnommenen Leistungen stellen jedoch nur einen
geringen Anteil der Gesamtleistung von Py = 150 kW dar (vgl. Tabelle 6.3) und wirken
auch nur in drei der neun Flugsegmente. Infolgedessen betragt die Kraftstoffeinsparung
fur die geregelte CAP-Mission ggii. der ungeregelten Mission nur Amg og—mr = —0,05 %.
Somit ist dieser Einfluss vernachlassigbar.

6.3.4. Zusammenfassung und Diskussion

Im vorliegenden Kapitel wurden die zentralen Aspekte der Zapfluftentnahmestelle im
Hochdruckverdichter, quantifiziert durch die relative Enthalpie h,.;, als Auslegungskenn-
groffe des TMS erortert. Zusammenfassend lésst sich daraus folgern, dass die Entnahme
der Zapfluft mit niedriger relativer Enthalpie fiir den Triebwerks und TMS-Betrieb inner-
halb der CA P-Flugmission vorteilhaft ist. So zeigten sich in Kapitel 6.3.3 keine signifikan-
ten Differenzen in der Kiihlkapazitat zwischen den betrachteten Zapfluftentnahmestellen.
Die Differenzen, welche in Kapitel 6.3.2 fiir verschiedene Triebwerkslasten erkennbar wa-
ren, zeigten iiber den gesamten Verlauf der Flugmission keine ausreichende Wirkung als
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dass ein bestimmtes Design fiir diesen Anwendungsfall favorisiert werden konnte. Es kann
die Eigenschaft, dass Zapfluft mit geringer h,. eine groBere Kiihlkapazitat in Hochlast-
punkten aufweist, als Vorteil einer frithen Zapfluftentnahme interpretiert werden. Diese
Interpretation stiitzt sich auf die Annahme, dass der Hochlastbereich aufgrund allgemein
sinkender Kiihllasten (vgl. Kapitel 6.1) kritischer fiir den Betrieb ist ggii. dem Niederlast-
bereich, in dem ohnehin eine groflere Kiithlkapazitiat vorliegt. Da diese Eigenschaft jedoch
innerhalb der konkreten CAP-Mission keinen signifikanten Vorteil in der Kiihlung der
Hochlastpunkte aufweist, ist diese Interpretation nur bedingt aussagekriftig bgzl. einer
optimalen Zapfluftentnahmestelle. Weiter steigt die Dichte der Luft mit zunehmendem
hrei, was geringere Abmafle der TMS-Turbokomponenten erméglicht und einen Vorteil
spaterer Zapfluftentnahme darstellt, jedoch im Rahmen dieser Arbeit thermodynamisch
nicht relevant ist.

Weiterhin zeigte sich, dass die Wahl der Entnahmestelle weder einen Einfluss auf das
Druckverhéltnis des TMS-Verdichters Ily pes besitzt, noch auf die maximale Expansion
in der Kiithlturbine. Da eine spéte Zapfluftentnahme (hohes h,.;) den Kraftstoffverbrauch
erhoht, ist thermodynamisch eine frithe Entnahme insgesamt vorteilhafter.

Diese Schlussfolgerung eroffnet eine grundsétzliche Diskussion der genutzten Architektur,
insbesondere der Nutzung von Zapfluft als TMS-Fluid. Da in den zuvor genannten Studi-
en eine moglichst frithe Entnahme der Zapfluft aus dem Hochdruckverdichter als optimal
beschrieben wird, scheint es sinnvoll zu sein, das TMS nicht mit Zapfluft, sondern mit
Luft aus dem Kernstrom vor dem Hochdruckverdichter (Station 21 bzw. 25) oder aus
dem Nebenstrom (Station 13) zu speisen. Bei diesen Arten der TMS-Speisung wird die
wertvolle Energie, die durch die Vorverdichtung der Zapfluft im Hochdruckverdichter er-
zeugt wurde, nicht in den TMS-Kreisprozess abgefiihrt. Eine Speisung mit Fan-Luft wiirde
zudem die PreCool-Komponente tiberfliissig machen, was das Gewicht und die Druckver-
luste im Nebenstrom reduziert und somit die Triebwerksbeeinflussung durch das TMS
verringrt. Da diese Schlussfolgerung allerdings der bekannten Literatur zu Kiihlsystemen
in Flugzeugen widerspricht, gilt es diesen Punkt differenzierter zu betrachten.

So wird bei weiterer Betrachtung deutlich, dass vor allem die Wahl des Designpunktes
entscheidend fiir das ermittelte Betriebsverhalten und das daraus folgende optimale De-
sign ist. Es wird erstens erkenntlich, dass das Design der TMS-Turbokomponenten auf
einen Niederlastpunkt eine Kiihlleistung in Hochlastpunkten nicht ermoglicht. Als zwei-
tes fallt auf, dass die abfiihrbare Kiihlleistung des TMS in Niederlastpunkten, deren Last
geringer als die Designlast ist, mit spaterer Zapfluftentnahme steigt. Infolge dieser beiden
Aspekte, lasst sich darauf schlieffen, dass nicht die Architektur selbst einen Widerspruch
zur bestehenden Literatur und eine Begrenzung der Leistungsfihigkeit darstellt, sondern
die Wahl des Designpunktes als Anpassung betrachtet werden sollte.

Durch das TMS-Design auf einen Betriebspunkt hoherer Last konnte Kiihlleistung in den
Hochlastpunkten der C'AP-Flugmission bereitgestellt werden. Auflerdem wiirden samtli-
che Betriebspunkte mit geringerer Last, wie beispielsweise Patrol oder Cruiseln, Nieder-
lastpunkte darstellen, deren Triebwerkslast geringer als die des Designpunktes ist. Somit
wiirde in diesen Punkten die Nutzung von Zapfluft mit einer groBeren relativen Enthal-
pie die grofite Kiihlleistung aufweisen und somit die TMS-Kiihlkapazitiat steigern. Des
Weiteren bedingt ein Design auf einen Punkt hoherer Last eine groflere Expansion in
der Kiihlturbine, sodass auch die Randbedingung des minimalen Austrittsdrucks ps o6
wirksam wiirde. Dies wiirde zusétzlich eine spate Zapfluftentnahme begiinstigen.
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Abschlielend lasst sich fiir die Wahl der Zapfluftentnahmestelle festhalten, dass auf Grund-
lage der durchgefithrten Studien eine frithe Zapfluftentnahme mit geringer Enthalpie A,
fiir den TMS-Betrieb vorteilhaft ist. Diese Aussage ist aufgrund der Wahl des Design-
punktes allerdings nur bedingt aussagekraftig und weist auf Optimierungspotential in
den Designbedingungen hin, das in zukinftigen Arbeiten untersucht werden sollte.

Diese Optimierungsmoglichkeit, sowie weitere fortfithrende Aspekte der Systemanalyse
und -optimierung, werden im nachfolgenden Kapitel 7 tiefergehend diskutiert.
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Im Rahmen dieser Arbeit wurde das Potential eines kreisprozessintegrierten Thermal
Management Systems untersucht, welches einen zapfluftgespeisten Reverse Brayton Cycle
nutzt, um die Abwarme der Flugzeugsysteme in den Triebwerksnebenstrom abzufithren.
Um die beschriebenen Einflussgroflen auf das TMS quantifizieren zu konnen, wurde ein
thermodynamisches Modell des TMS aufgebaut, welches iiber einen Retrofit-Ansatz an
ein bestehendes Referenztriebwerk angebunden wurde. Jenes Modell wurde auf Grundlage
bekannter Systemarchitekturen aus der Literatur entwickelt.

Mit der TMS-Anbindung an das Triebwerk entstehen durch die Zapfluftentnahme, Leis-
tungsentnahme und Nebenstromwéarmeiibertrager Riickkopplungen auf den Triebwerks-
kreisprozess, welche in Vorstudien untersucht wurden. Diese zeigten, dass die Zapfluft-
entnahme einen signifikant grofferen Einfluss auf die Triebwerksleistung ggii. den anderen
Faktoren besitzt und die Warmezufuhr in den Nebenstrom vernachlassigbar ist.

Anhand der Literatur und den Vorstudien lief} sich identifizieren, dass das Druckverhéaltnis
des TMS-Verdichters und die Zapfluftentnahmestelle die zentralen Systemauslegungsgro-
Ben darstellen, welche daher in Parameterstudien untersucht wurden. Es wurden hierbei
die Einfliisse auf die Leistungsfahigkeit des TMS und die Triebwerksleistung analysiert.

Die Parameterstudien zum Auslegungsdruckverhéltnis zeigen auf, dass ein grofleres Ausle-
gungsdruckverhéltnis Iy pes zu einer groferen abfithrbaren Kiihlleistung in Hochlastpunk-
ten fithrt. In der vorliegenden C'AP-Flugmission bietet jedoch ein hoheres Iy pes keinen
Vorteil, da in den CAP-Hochlastsegmenten, unabhéangig vom Auslegungsdruckverhalt-
nis, keine Kiihlleistung abfiihrbar ist. Durch den gewéhlten Designpunkt niedriger Last
ist das TMS allgemein unterdimensioniert, um in den Hochlastsegmenten Kiihlleistung
abzufithren. Allerdings geht mit steigendem Ily pes ein erhohter Kraftstoffverbrauch ein-
her, sodass der Aufwand des TMS-Betriebs steigt, dessen Nutzen aber geringfiigig sinkt.
Es wird weiterhin in ersten Untersuchungen erkenntlich, dass eine Leistungsregelung auf
der TMS-Welle ein Optimierungspotential bzgl. des Betriebsverhaltens aufweist, dieses
allerdings durch Betriebsgrenzen der Kiihlturbine beschrankt wird.

Die Untersuchungen zur Zapfluftentnahmestelle zeigen, dass mit einer fritheren Zapfluft-
entnahme eine groflere abfithrbare Kiihlleistung in Hochlastpunkten bereitgestellt wird,
in Niederlastpunkten jedoch eine spatere Entnahme mehr abfithrbare Kiihlleistung er-
moglicht. Ahnlich der Studienergebnisse zum Auslegungsdruckverhaltnis, zeigt sich in
der C'AP-Flugmission, dass sich durch eine spétere Zapfluftentnahme kein signifikanter
Unterschied in der durchschnittlichen Kiihlleistung einstellt, jedoch einen hoheren Trieb-
werkskraftstoffverbrauch bedingt. Damit ist bei dem gewéhlten Systemdesign in einem
Missionssegment geringer Last, Zapfluft mit geringerer relativer Enthalpie h,. zu be-
vorzugen. Es ist auch hier erkenntlich, dass eine Leistungsregelung auf der TMS-Welle
Potential zur TMS-Leistungssteigerung iiber den Betriebsbereich aufweist.

Im Rahmen der Studien zeigt sich also, dass das Kiihlpotential des betrachteten Systems
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besonders in Betriebspunkten hoher Triebwerkslast begrenzt ist, jedoch eine Vielzahl an
potentiellen Optimierungen zur Betriebsbereichserweiterung bietet. Es wird auch deutlich,
dass eine Regelung des Systems ein bedeutendes Potential aufweist, die Leistungsfahigkeit
des TMS iiber die gesamte Mission zu erhéhen.

Auflerdem ist festzustellen, dass eine ausschlieBliche Leistungsregelung auf der TMS-Welle
aufgrund der Betriebsgrenzen der Kiihlturbine eine deutliche Grenze besitzt, die eine aus-
reichende Wérmeabfuhr in Hochlastpunkten verhindert. Daraufhin sollte auch die Wahl
des Designpunktes fiir die C'/AP-Mission in kiinftigen Studien weiter analysiert werden.
Durch einen Designpunkt hoherer Last wiirden die Turbokomponenten derartig ausgelegt
werden, dass sie im Hochlastbereich ihrer Auslegung entsprechend arbeiten kénnten. Im
Niederlastbereich gilt es infolgedessen die genannte Systemregelung zu erweitern.

Dabei besteht einerseits die Moglichkeit die bereits rudimentar untersuchte Leistungsrege-
lung durch komplexe Regelungsgesetze in ihrer Anwendung zu erweitern. Ergénzend zur
Regelung iiber eine Wellenleistungsentnahme, sollte die Nutzung von regelbaren Bypass-
stromen oder einer zweiten Kiihlturbine untersucht werden, die jeweils bedarfsweise zu-
bzw. abgeschaltet werden, um den TMS-Betriebsbereich zu erweitern. Auflerdem zeigen
die Studien zum Auslegungsdruckverhéaltnis Ily pes, dass im Niederlastbereich der geringe
Massenstrom riryg durch die steigende spezifische Leistungszufuhr wrygg die abfithrbare
Kiihlleistung erheblich verringert. Hier ist eine alternative grundlegende TMS-Regelung
in Form einer Massenstromregelung statt einer Drehzahlregelung zu analysieren, da diese
per Definition das Problem des abnehmenden Massenstroms ryg umgeht.

Des Weiteren gilt es in nachfolgenden Arbeiten das System hinsichtlich der Randbe-
dingungen des TTB-Kreislaufs ausfithrlicher zu analysieren. Fiir eine aussagekraftigere
Bewertung des TMS-Potentials im Rahmen einer Flugmission, ist die Definition von be-
triebspunktabhangigen Kiihllasten notwendig. Weiterhin sollte eine Variation der Ein-
trittsbedingungen des Kiihlkreislaufes analysiert werden.

Zudem besteht die Moglichkeit, detailliertere Komponentenmodelle des TMS zu bertick-
sichtigen. Dies betrifft vor allem die Nebenstromwérmetibertrager, aber auch die TMS-
Turbokomponenten, hinsichtlich ihrer Dimensionierung und ihrem Einbau im Flugzeug.
Thermodynamisch ist es auch von Interesse einen Zwischenwarmeiibertrager als zuséatz-
liche Komponenten in den TMS-Kreisprozess einzubinden. Mit diesem kann aus dem
TMS-Medium vor dem Eintritt in die Kiihlturbine zusétzliche Warme abgefiihrt werden,
indem eine Warmeitibertragung an das TMS-Medium vor dessen Auslass stattfindet. Diese
Wiérmeabfithrung bietet potentiell die Moglichkeit, eine geringere Turbinenaustrittstem-
peratur zu erreichen. Auflerdem ist ein Systemvergleich mit verschiedenen alternativen
Architekturen, wie etwa einem geschlossenen TMS-Kiihlkreislauf, von Interesse.

Abschlieflend sollte gepriift werden, ob die Annahme eines alleinigen Retrofit-Ansatzes bei
der Erweiterung des Triebwerks bzw. des Flugzeugs um das TMS gerechtfertigt ist. So gilt
es ausfiihrlicher zu untersuchen, welchen Einfluss die Integration eines TMS auf die Ausle-
gung des gesamten Flugzeugs durch z. B. zusatzlich benotigen Bauraum oder zusétzliche
Komponentenmasse aufweist. Dabei ist auch fiir das Triebwerksdesign zu untersuchen, ob
bei einem TMS-Betrieb weiterhin alle zuvor definierten Betriebspunkte erreichbar bleiben
oder ob dies auch ein erneutes Design des Triebwerks erfordert.
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A. Weitere KenngrolB3en der
TMS-Modellierung

Kenngrofle H Kennwert
Verdichtermasse [kg] 30
Kiihlturbinenmasse [kg] 15
Masse Sonstiges (Welle, Fluidleitungen, etc.) [kg] 15
Effizienz Pryss-Motor [%)] 97
Effizienz Prygss-Generator [%] 98

Tabelle A.1: Weitere KenngroBen des TMS-Modells, basierend u. a. auf [4, 39






B. Weitere Vorstudienergebnisse
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Abbildung B.1: Turbineneintrittstemperatur und relativer Kraftstoffmehrverbrauch in
Patrol in Abhangigkeit der Zapfluftentnahmestelle (1mpjeeq = 0,5 k8/s)
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Abbildung B.2: Nebenstromverhaltnis A in Abhangigkeit des Druckverlustkoeffizienten
im Nebenstrom 7gp in Patrol
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B. Weitere Vorstudienergebnisse
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Abbildung B.3: Relative Steigerung des FAR in Patrol in Abhéngigkeit der Leistungs-
entnahme von der Hochdruckwelle Py,
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Abbildung B.4: Betrige der Leistungen des Hochdruckverdichters | Py| und der -turbine
| Pr| in Abhéngigkeit der HPS-Leistungsentnahme Pyy, in Patrol
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Abbildung B.5: Relativer Kraftstoffmehrverbrauch in der C'AP-Mission in Abhingig-
keit der Zapfluftentnahmestelle (hpjeea = 0,6 %8/s

)
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C. Weitere Ergebnisse zum
Systemverhalten bei variabler

Triebwerkslast
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Abbildung C.1: TMS-Zustandsanderungen im T-s-Diagramm fiir die Lasten F,., =
30% und F’r‘el = 80% (HV,Des = 5)
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Abbildung C.2: Verlauf mrus; P ATl max; in Abhéngigkeit der Triebwerkslast im Nie-
derlastbereich
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C. Weitere Ergebnisse zum Systemverhalten bei variabler Triebwerkslast
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Abbildung C.3: TMS-Zustandsénderungen im T-s-Diagramm fir Ilypes = 2 und
1_-[V,Des =3 (Frel =50 %)
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D. Weitere Ergebnisse zur Variation
des Auslegungsdruckverhaltnisses
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Abbildung D.1: Differenzen der Energiestrome hg, ¢a, und wrygs zwischen einem TMS
Iy pes = 3 und Ily pes = 7 in Abhéngigkeit der Triebwerkslast
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Abbildung D.2: Zusatzleistung auf TMSS in Abhéngigkeit des Verdichter-
Auslegungsdruckverhéaltnisses
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D. Weitere Ergebnisse zur Variation des Auslegungsdruckverhaltnisses

ITy pes [-] H Qcap kW]
3 20,2
)
7

20,0
19,9

Tabelle D.1: Zeitlich gemittelte Kiihlleistungen tiber die C'A P-Flugmission fiir ein TMS
mit Iy pes = 3; 9; 7

Segment H To7,min [K]

Take Off 499
ClimbOut 385
Acceleration 374
Turnl 394
Turn?2 358

Tabelle D.2: Minimale TTBHX-Eintrittstemperaturen fiir maximal mogliche Expansion
bei Leistungsregelung innerhalb der C'A P-Mission
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E. Weitere Ergebnisse zur Variation der
Zapfluftentnahmestelle
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Abbildung E.1: Luftdichte am Verdichtereintritt pgs in Abhéngigkeit der Zapfluftent-
nahmestelle h,.; (Frep = 50 %)
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Abbildung E.2: Temperaturdifferenz zwischen Wéarmequelle und -senke in PreCool in
Abhéngigkeit der Triebwerkslast
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E. Weitere Ergebnisse zur Variation der Zapfluftentnahmestelle
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Abbildung E.3: Temperaturdifferenz zwischen Warmequelle und -senke in TMSHX in
Abhéngigkeit der Triebwerkslast
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Abbildung E.4: Differenz von A(P; AT axi) zwischen einem TMS mit h,. = 0 und
h.e; = 1 in PreCool in Abhéangigkeit der Triebwerkslast
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Tabelle E.1: Zeitlich gemittelte Kiihlleistungen iiber die CA P-Flugmission fir ein TMS
mit A, = 0; 0,5; 1
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Abbildung E.5: Differenz von A(P; AT}« ;) zwischen einem TMS mit h, = 0 und
hy.ee = 1in TMSHX in Abhéngigkeit der Triebwerkslast
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Abbildung E.6: Verlauf der Effektivitatsdifferenz zwischen einem TMS mit A, = 0
und hy =1 AP, p——1 von PreCool und TMSHX in Abhéngigkeit der
Triebwerkslast
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E. Weitere Ergebnisse zur Variation der Zapfluftentnahmestelle
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Abbildung E.7: Austrittsdruckverhéltnis pst9/p, o in der CAP-Mission fiir einen leis-
tungsgeregelten Betrieb (h.q = 0)
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