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Kurzfassung

Turbofantriebwerke mit Untersetzungsgetriebe (Getriebeturbofan) sind heute in
der mittleren Schubklasse erfolgreich im Einsatz. Ziel dieser Arbeit ist es, Ver-
besserungspotenziale dieser Triebwerksart zu identifizieren, ein Skalierungsgesetz
herzuleiten, mit dem sich wichtige Groflen wie Schub und Fanleistung durch ein-
fache Zusammenhéange berechnen lassen, und die Auswirkungen eines niedrigen

Fandruckverhéltnisses auf die Betriebsstabilitat zu untersuchen.

Dazu werden zwei Triebwerke vergleichend modelliert, wobei sowohl ein vereinfach-
tes analytisches Modell als auch das numerische Leistungsberechnungsprogramm

GasTurb zum Einsatz kommen.

Zur Stabilisierung des Betriebs bei niedrigen Fandruckverhéltnissen werden zwei
Konzepte variabler Geometrie vorgestellt: eine verstellbare Sekundéardiise sowie
verstellbare Fanschaufeln. Deren Auswirkungen werden teilweise anhand von Ver-
gleichsrechnungen aufgezeigt. Dartiiber hinaus werden drei mogliche Kreisprozessver-
besserungen — Nutzung der Getriebewédrme, Zwischenkiithlung und Zwischenver-
brennung — beschrieben und thermodynamisch bewertet. Auch hier dienen beide

Modellierungsansatze dem Vergleich konkreter Zahlenwerte.

Die Ergebnisse zeigen vielversprechende Potenziale, erfordern jedoch weiterfiihrende

Untersuchungen hinsichtlich Gewicht, Integration und Komplexitat.

III
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Abstract

Geared turbofan engines are successfully in use today in the medium thrust class.
This thesis aims to identify potential improvements for this engine type, derive
a scaling law that enables key parameters such as thrust and fan power to be
estimated using simplified relationships, and examine the effects of low fan pressure

ratios on operating stability.

To this end, two turbofan engines from different thrust classes are modeled and
compared using both a simplified analytical approach and the performance analysis

software GasTurb.

To enhance stability at low fan pressure ratios, two variable geometry concepts
are investigated: a variable area fan nozzle and a variable pitch fan. Their effects
are partially demonstrated through comparative simulations. Furthermore, three
potential cycle improvements — thrust increase due to gearbox heat, intercooling,
and an interturbine burner — are described and thermodynamically evaluated. Both
modeling approaches are used to assess and compare the resulting performance

figures.

The results indicate promising potential but also underline the need for further

research regarding weight, system integration, and overall design complexity.
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Kapitel 1
Einleitung

Der kontinuierliche Anstieg des zivilen Luftverkehrs sowie die steigenden Anforderun-
gen an Klimavertraglichkeit und Wirtschaftlichkeit stellen neue Herausforderungen
an die Triebwerksentwicklung. Die im zivilen Luftverkehr nahezu ausschliellich
eingesetzten Turbofantriebwerke haben sich entsprechend weiterentwickelt: Die
Bypassverhaltnisse wurden erhoht, wahrend die Fandruckverhaltnisse reduziert
wurden. Diese Entwicklung stofit jedoch bei konventioneller Bauweise an technische
Grenzen. In diesem Zusammenhang hat sich der Getriebeturbofan, wie er beispiels-
weise von Pratt € Whitney bereits seit einiger Zeit kommerziell eingesetzt wird,
als vielversprechende Technologie etabliert. Auch Rolls-Royce entwickelt derzeit
ein entsprechendes Triebwerk fiir hohere Schubklassen. Das Konzept des Getrie-
beturbofans eroffnet jedoch neue Fragestellungen, insbesondere hinsichtlich der

Auslegung des Fans.

Ziel dieser Arbeit ist es, zwei Getriebeturbofans unterschiedlicher Schubklassen
zu vergleichen, ein Skalierungsgesetz abzuleiten, die Auswirkungen eines niedrigen
Fandruckverhéltnisses auf die Betriebsstabilitdt zu untersuchen und mogliche

Verbesserungen des thermodynamischen Kreisprozesses zu analysieren.

Nach einer theoretischen Einfithrung in den idealen Gasturbinenprozess wird ein
analytisches Propulsormodell vorgestellt. Bei modernen Turbofans mit hohem
Bypassverhaltnis wird der grofite Teil des Schubs vom Sekundarstrom erzeugt. Diese
Tatsache motiviert ein vereinfachtes Modell, in dem lediglich Fan und Schubdiise
beriicksichtigt werden und auf die Modellierung des Kerntriebwerks verzichtet

wird. Ergénzend dazu kommt die kommerzielle Software GasTurb zum Einsatz,
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Einleitung

um realitdtsnahe Berechnungen und Vergleiche durchzufiithren. Beide Werkzeuge

werden sowohl zur Modellbildung als auch fiir Parameterstudien verwendet.

Im Fokus der Betrachtung steht der Fan als zentrale Komponente des Turbo-
fans. Das Fandruckverhéltnis ist dabei eine entscheidende Grofie — sowohl fiir die
Schuberzeugung als auch fiir einen stabilen und sicheren Betrieb unter verschiede-
nen Flugbedingungen. Es wird untersucht, wie das optimale Fandruckverhéltnis
bestimmt werden kann und welcher Zusammenhang zum Verhaltnis der Strahlge-
schwindigkeiten besteht. Die theoretische Herleitung wird dabei durch numerische

Parameterstudien erganzt.

Anhand eines Re-Enginings werden zentrale Abhéangigkeiten zwischen Fandruckver-
héltnis, Fanleistung und spezifischem Brennstoffverbrauch analysiert. Dabei wird
die verbreitete Annahme, dass ein hohes Bypassverhéltnis automatisch zu einem
geringeren spezifischen Brennstoffverbrauch fiihrt, kritisch hinterfragt und gezeigt,
dass dies nur unter bestimmten Randbedingungen zutrifft. Anschliefend wird un-
tersucht, ob sich ein allgemeines Skalierungsgesetz ableiten ldsst, mit dem sich
wichtige Groflien wie Schub und Fanleistung auf Basis einfacher Zusammenhénge

ohne komplexe Modelle abschatzen lassen.

Ein niedrigeres Fandruckverhéltnis fithrt zu einer geringeren Strahlgeschwindigkeit
in der Sekundérdiise und wirkt sich dadurch positiv auf den Vortriebswirkungsgrad
aus. Allerdings erhoht sich dabei die Gefahr eines instabilen Fanbetriebs. Ab einem
gewissen Punkt wird daher eine variable Geometrie erforderlich. Zwei Mafinah-
men zur Stabilisierung des Betriebs werden vorgestellt und teilweise rechnerisch

untermauert.

Abschlieend werden drei Konzepte zur Verbesserung des Kreisprozesses untersucht
— mit dem Ziel, nicht nur den spezifischen Brennstoffverbrauch, sondern auch
die NOy-Emissionen zu reduzieren. Zunéachst wird eine mogliche Nutzung der
Getriebewarme betrachtet, anschlieend werden zwei Konzepte, die aus stationédren
Gasturbinen bekannt sind, spezifisch fiir den Einsatz im Flugtriebwerk untersucht.
Sowohl analytische als auch numerische Vergleichsrechnungen ermoglichen eine

konkrete Bewertung im Vergleich zum Referenztriebwerk.

Im letzten Kapitel wird ein Ausblick auf mogliche zukiinftige Fragestellungen
gegeben und neue Konzepte, die derzeit Gegenstand der Forschung sind, kurz

vorgestellt.
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Kapitel 2
Idealer Gasturbinenprozess

Um die thermodynamischen Vorgénge in einem Strahltriebwerk zu verstehen, wird
zunachst der entsprechende Vergleichsprozess betrachtet — der Joule-Prozess (in der
englischsprachigen Literatur auch als Brayton Cycle bezeichnet). Ein Strahltrieb-
werk ist prinzipiell eine Gasturbine, weshalb sich der Joule-Prozess — als idealer
Kreisprozess fiir Gasturbinen — gut eignet, um die grundlegenden Zusammenhénge
zu analysieren. Vergleichsprozesse sind ideale thermodynamische Kreisprozesse,
die auf eine bestimmte Maschinenart zugeschnitten sind. Sie beschreiben das

theoretische Optimum, das mit einer solchen Maschine erreichbar wére.

Der Joule-Prozess besteht aus zwei isentropen Zustandsénderungen (die Verdich-
tung 1-2 und die Expansion 3-4) sowie zwei isobaren Zustandsédnderungen (die
Wérmezufuhr 2-3 und die Warmeabfuhr 4-1). Das zugehérige T'/s-Diagramm ist
in Abbildung [2.1] dargestellt.

Die spezifische Nutzarbeit wy des Prozesses ergibt sich mit der kalorischen Zu-

standsgleichung
h=c¢, - T (2.1)

in Abhéangigkeit der Temperaturen zu
WN = W — Wy = Cp - (Tg—T4> —Cp - (TQ—Tl) (22)

wobei wr und wy die spezifische Arbeit der Turbine bzw. des Verdichters und c,

die spezifische Warmekapazitat bezeichnen.

Mit Hilfe der isentropen Beziehung lassen sich die Temperaturverhaltnisse aus-
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Idealer Gasturbinenprozess

T4

Abbildung 2.1: T'/s-Diagramm eines idealen, offenen Gasturbinenprozesses

driicken als

k=1

ne1 ne1
712:(192)”:(193)%:11%1:7}, (2.3)
T D1 Da Ty .

wobei k den Isentropenexponenten bezeichnet.

Daraus ergibt sich der thermische Wirkungsgrad als Verhéaltnis von Nutzen zu

Aufwand
WN . Cp - (Tg—T4)—Cp'(T2—T1)

= qzu B Cp : (T3 - T2)

(2.4)

=nn=1—-—=

K

Der thermische Wirkungsgrad eines idealen, offenen Gasturbinenprozesses hangt

somit ausschlieflich vom Druckverhaltnis II ab.
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Kapitel 3

Turbofantriebwerk

Obwohl der in Kapitel [2 beschriebene Kreisprozess als Vergleichsprozess fiir Strahl-
triebwerke dient, besteht der Zweck eines Strahltriebwerks — anders als bei statio-
naren Gasturbinenanlagen — darin, eine Schubkraft zu erzeugen. Diese ist propor-
tional zur Differenz zwischen Strahlaustritts- und Strahleintrittsgeschwindigkeit. In
dieser Arbeit werden ausschlieSlich Zweistromtriebwerke betrachtet, die auch als
Nebenstromtriebwerke, Mantelstromtriebwerke oder Turbofantriebwerke bezeichnet
werden. Aufgrund ihrer hohen Wirtschaftlichkeit kommen sie nahezu ausschlielich

in der zivilen Luftfahrt zum Einsatz.

Bei einem Turbofantriebwerk wird die angesaugte Luft nach dem Fan aufgeteilt: Ein
Teil stromt als Priméarstrom durch das Kerntriebwerk, bestehend aus (Hochdruck-
)Verdichter, Brennkammer und (Hochdruck-)Turbine. Der verbleibende Teil um-
stromt das Kerntriebwerk als Sekundérstrom und trigt wesentlich zur Schuberzeu-
gung bei. In zivilen Anwendungen entféllt der grofite Anteil des Luftmassenstroms

auf den Sekundérstrom.

Ein zweiwelliges Turbofantriebwerk besitzt zwei unabhéangige Wellen: Die Hoch-
druckkomponenten (Hochdruckverdichter und Hochdruckturbine) sind auf der
Hochdruckwelle angeordnet, wihrend der Fan, der Niederdruckverdichter (auch
Booster genannt) und die Niederdruckturbine auf der Niederdruckwelle sitzen.
Abhéngig vom Druckverhéltnis oder Hersteller existieren auch dreiwellige Turbo-

fantriebwerke.

Der gesamte angesaugte Massenstrom 1 setzt sich somit aus dem durch das Kern-

triebwerk stromenden Priméarmassenstrom 7y und dem Sekundarmassenstrom 1y
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Turbofantriebwerk

zusammen. In Abbildung [3.1] sind die Haupttriebwerksstationen eines zweiwelligen

Turbofantriebwerks dargestellt.
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Abbildung 3.1: Nummerierung der Triebwerksstationen bei einem zweiwelligen
Turbofantriebwerk

3.1 Charakteristische Kenngrofien

Im Folgenden werden zentrale Kenngroflen definiert, die zur Beschreibung und

Bewertung von Turbofantriebwerken herangezogen werden.

3.1.1 Bypassverhaltnis

Das Bypassverhaltnis 1 ist das Verhéltnis zwischen dem Luftmassenstrom durch den

Sekundéarstrom ri;; und dem durch das Kerntriebwerk stromenden Massenstrom

mr.

ILL:

MFan M1

Mcore mry

(3.1)
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Turbofantriebwerk

Der gesamte angesaugte Luftmassenstrom 1 ergibt sich als Summe der beiden
Teilstrome
my = 1y + 1myy. (3.2)

3.1.2 Triebwerksschub

Fiir eindimensionale Betrachtungen wird der Schub aus einer vereinfachten Form

des Impulssatzes berechnet

Z (p-A)avs — Z (p-A)ein

Aavus ApIN
(3.3)

F= Z (C'm)AUS_ Z (C'm)EIN

Aaus AEIN

_|_

Diese Beziehung wird auf das in Abbildung gezeigte Triebwerk angewendet.
Am Austritt werden die Stationen 9 und 19 betrachtet, an denen der Druck nach

der freien Nachexpansion dem Umgebungsdruck entspricht, also pg = pg = p1g.
F' = cig -1y +co - (g +1hp —1hyg) — co - (1 + 1iy7) (3.4)

Dabei bezeichnet mp den in die Brennkammer eingespritzten Brennstoffmassen-
strom, my die Zapfluftmenge, die vom Triebwerk entnommen wird und nicht zur

Schuberzeugung beitragt.

Wenn die statischen Driicke pgs bzw. pig hinter der Diise iiber dem Umgebungsdruck
liegen, also bei ,, gesperrter Diise®, und diese Ebenen zur Berechnung verwendet

werden, miissen zusatzliche Druckkréfte berticksichtigt werden
F = cig-myr+cg- (my +mp — 1myg) —rg-co+ Ag- (ps — po) + Ais - (p1s — po) (3.5)

Die Strahlgeschwindigkeiten nach der freien Nachexpansion sind in diesem Fall

groffer als direkt hinter der Diise

A
Clg = C18 + .718 - (p1s — o)
mrr
(3.6)
A
09:08+,—8-(p8—p0)
mr

Diese Unterschiede zwischen den Kontrollebenen (8 und 9 bzw. 18 und 19) sowie
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den Strahlgeschwindigkeiten (cg und cg, ¢15 und c19) werden bei der numerischen
Modellierung mit GasTurb automatisch berticksichtigt. In der analytischen Ver-
gleichsrechnung mit dem Modell aus Kapitel [ wird dagegen eine vollstandige

Expansion in der Diise bis zum Umgebungsdruck angenommen.

Der spezifische Schub Fgs bezieht sich auf den gesamten in das Triebwerk

eintretenden Luftmassenstrom 7.

Jo— .
S = (3.7)

3.1.3 Spezifischer Brennstoffverbrauch

Der spezifische Brennstoffverbrauch Bg (engl. Thrust Specific Fuel Consumption,
kurz TSFC oder auch SFC') dient dem Effizienzvergleich verschiedener Triebwerke.
Er beschreibt das Verhéltnis des eingespritzten Brennstoffmassenstroms g zum
erzeugten Schub F'.

Bs = (3.8)

3.1.4 Wirkungsgrade

e Thermischer Wirkungsgrad

Analog zu stationdren Gasturbinen kann auch fir Turbofantriebwerke ein
thermischer Wirkungsgrad definiert werden. Er ergibt sich als Verhéltnis der
aus dem Kreisprozess bereitgestellten Nutzleistung | Py| zum Brennstoffener-

giestrom Q B
|Pn| Nutzleistung

= = ) 3.9
et o) Brennstoffenergiestrom (39)
Fir Turbofantriebwerke ergibt sich daraus
1 L2 2 (2 2
N = [( + /B Oé) ;9‘ 6 C(]I]—]—i_ H (619 CO) ] (310)
Dabei ist 5 das Brennstoff-Luft-Verhaltnis
_ s
g = i
8
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und « das Zapfluft-Luft-Verhéaltnis

H; bezeichnet den Heizwert des eingesetzten Brennstoffs.

e Vortriebswirkungsgrad

Der Vortriebswirkungsgrad beschreibt, welcher Anteil der im Kreisprozess

gewonnenen Nutzleistung in Schubleistung umgesetzt wird

Prp Schubleistung

~ Py 3.11
g |Py|  Nutzleistung (3.11)
und hat fiir Turbofantriebwerke folgende Form
14 B—a) co—cot - (cro—

(I+B—a)-g—cg+p-(cdy—cf)

o Gesamtwirkungsgrad

Der Gesamtwirkungsgrad 7,.s ergibt sich als Produkt aus thermischem Wir-

kungsgrad und Vortriebswirkungsgrad

Nges = Mth * Tp
1 (3.13)

Nges ™~ 373

Da der Gesamtwirkungsgrad umgekehrt proportional zum spezifischen Brenn-
stoffverbrauch ist, gehen Verbesserungen beim thermischen und/oder beim
Vortriebswirkungsgrad mit einem entsprechend geringeren spezifischen Brenn-

stoffverbrauch einher.

3.2 Getriebeturbofan

Wie anhand des Gesamtwirkungsgrads ersichtlich ist, lasst sich der spezifische
Brennstoffverbrauch durch eine Erhohung des thermischen Wirkungsgrads und/oder
des Vortriebswirkungsgrads senken. Das Potenzial zur Verbesserung des thermischen

Wirkungsgrads ist jedoch begrenzt. Im Fokus steht daher der Vortriebswirkungsgrad,
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der durch ein hoheres Bypassverhaltnis bzw. ein niedrigeres Fandruckverhéaltnis
gesteigert werden kann. Eine weitere Erhohung des Bypassverhaltnisses ist jedoch

mit technischen Herausforderungen verbunden.

Bei konventionellen mehrwelligen Turbofans sitzen Fan und Niederdruckturbine
auf derselben Welle, ihre Drehzahlen sind also gekoppelt. Neben dem Abstand
des Triebwerks zum Boden wird der Fandurchmesser durch die zulassige Blatt-
spitzengeschwindigkeit begrenzt. Diese Begrenzung liefle sich durch eine niedrigere
Fandrehzahl umgehen. Die Niederdruckturbine hingegen wiirde von einer héheren
Drehzahl profitieren, da sich dadurch die Stufenzahl und das Gewicht reduzieren
lassen. Der Zwang zur gemeinsamen Drehzahl erfordert daher einen Kompromiss.
Zusatzlich wird eine Vergroflerung des Durchmessers der Niederdruckturbine not-
wendig, was eine komplexe Gestaltung des Ubergangskanals zwischen Hoch- und

Niederdruckturbine erfordert.

Ein Planetengetriebe zwischen Fan und Niederdruckwelle 16st dieses Problem.
Es erlaubt eine niedrige Fandrehzahl bei gleichzeitig hoherer Turbinendrehzahl.
Dadurch lasst sich der Fandurchmesser vergrofiern, ohne die Blattspitzengeschwin-
digkeit zu tiberschreiten, und die Turbine kann kompakter ausgelegt werden. Das
Bypassverhéltnis kann somit weiter gesteigert werden, was den Vortriebswirkungs-
grad verbessert und den spezifischen Brennstoffverbrauch senkt. Zudem hat ein

langsamer drehender Fan akustische Vorteile.

10



Die approbierte gedruckte Originalversion dieser Diplomarbeit ist an der TU Wien Bibliothek verfligbar

The approved original version of this thesis is available in print at TU Wien Bibliothek.

[ 3ibliothek,
Your knowledge hub

Kapitel 4

Propulsormodell

4.1 Schubaufteilung

Der erzeugte Triebwerksschub kann in zwei Anteile unterteilt werden: den durch den
Primérkreis erzeugten Anteil F; und den durch den Sekundérkreis erzeugten Anteil
Fy;. Um die Darstellung nicht zu verkomplizieren, wird in der folgenden Formel der

Brennstoffmassenstrom mp sowie die entnommene Luftmenge m vernachlassigt:

F = m[ . (Cg — Co)"’mll ' (Cl8 - CO)
Fr Frr (4.1)

. C18 .
F = . — . . _
mr ((018/08) Co) -+ Mm-my (018 Co)

Durch die Einfiihrung des Verhéltnisses der Ausstromgeschwindigkeiten beider

Strome (ci8/cg) lasst sich der vom Fan (Sekundérkreis) erzeugte Schubanteil un-
abhéngig von den absoluten Werten c;3 und cg ausdriicken. Stattdessen hangt
er neben diesem Verhaltnis nur vom Bypassverhaltnis, dem Massenstrom und
dem Gesamtschub ab. Dieses Geschwindigkeitsverhaltnis besitzt ein theoretisches
Optimum, das sich unabhéngig von den Stromungsgrofien herleiten ldsst. Eine
detaillierte Analyse folgt in Kapitel [l Der Schubanteil ergibt sich dann zu

Frr i |((e/es) = 1) -t - May - /i BTy + (cas/es) - F

e F((efes) 7+ 1) B

11
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Im Stillstand (Take-Off, May = 0) ist dieser Anteil sogar unabhéngig vom Gesamt-
schub und vom Massenstrom. Er hangt ausschliellich vom Bypassverhaltnis und

vom Geschwindigkeitsverhaltnis ab

Fii _ p-(as/cs)
F (018/08) Y + 1 (43)

Wie im vorherigen Kapitel erlautert, ermoglicht das Getriebe zwischen Fan und
Niederdruckwelle eine weitere Erhohung des Bypassverhéltnisses. Dadurch steigt
auch der vom Sekundérkreis erzeugte Schubanteil. In Abbildung [4.1] ist dieser
Schubanteil fiir einen typischen Reiseflug sowie im Stillstand in Abhéngigkeit
vom Bypassverhéltnis p dargestellt. Das Verhéltnis der Strahlgeschwindigkeiten
(c18/cs) betrdgt in beiden Féllen 0,8. Fiir den Reiseflug wird ein Schub F' von 20
kN und ein Massenstrom durch das Kerntriebwerk iy von 15 kg/s gewdahlt. Die
Umgebungstemperatur Ty betragt 218,15 K, die Gaskonstante R 287 J/kgK und

der Isentropenexponent x 1,4.

941 —— Take-Off: Mag =0
—— Cruise: Mag = 0,8

92

90 4

6 8 10 12 14 16 18 20
Bypassverhaltnis u [-]

Abbildung 4.1: Schubanteil des Nebenstroms

Daraus wird ersichtlich, dass der durch den Sekundéarkreis erzeugte Schub den
Gesamtschub dominiert und das Kerntriebwerk hauptsachlich die Aufgabe hat,
den Fan anzutreiben. Diese Erkenntnis erlaubt die Entwicklung eines einfachen,
analytischen Modells, mit dem sich Zusammenhéange schnell darstellen lassen, ohne

auf numerische Tools oder aufwendige Gasturbinenprozessrechnungen zurtickgreifen

12
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zu miissen: das sogenannte Propulsormodell.

Das Propulsormodell reduziert die Betrachtung auf die wesentlichen Grofien des
Fans und ignoriert das Kerntriebwerk vollstandig. Weder das Gesamtdruckverhéltnis
noch die Turbineneintrittstemperatur werden beriicksichtigt. Das Modell verwendet
lediglich das Fandruckverhaltnis und den Massenstrom, wobei Letzterer, durch die
Vernachlassigung des Kerntriebwerks, proportional zum Bypassverhéltnis gesetzt
wird. In Abbildung sind die Bezugsebenen des Propulsors dargestellt.

0 aE ;

Abbildung 4.2: Bezugsebenen des Propulsors

Im Folgenden werden mit dem Propulsormodell die wichtigsten Grofien wie Strahl-

geschwindigkeit, Schub, Fanleistung sowie die Diisenkennlinie hergeleitet.

4.2 Ausstrahlgeschwindigkeit

Um die Ausstrahlgeschwindigkeit aus den thermodynamischen Groflen herzuleiten,
wird zundchst das h/s-Diagramm herangezogen, das in Abbildung dargestellt
ist. Im allgemeinen Fall einer Flugmachzahl Mag ungleich Null kommt es am
Einlauf des Triebwerks zu einer Aufstauung vom statischen Umgebungsdruck auf

den Totaldruck. Fiir eine kompressible, adiabate Stromung idealer Gase ergibt sich

13
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das Verhéltnis zwischen totaler und statischer Temperatur

-Maj (4.4)

und setzt man zuséatzlich Reibungsfreiheit voraus, ist der Prozess isentrop. In diesem

Fall ergibt sich fiir das Druckverhaltnis

K

—1 pay
];(()::(H“Q ~Ma3) " (4.5)

Pat =Pat

Abbildung 4.3: h/s-Diagramm des Propulsormodells

Anschlieend wird die Stromung durch den Fan verdichtet und in der Schubdiise
expandiert. Die Strahlgeschwindigkeit der Diise ¢, ergibt sich aus der Differenz
zwischen der Totalenthalpie hg; bzw. hy; und der statischen Enthalpie hy unter

Berticksichtigung des isentropen Wirkungsgrades der Diise

h3t l h4

s,Diise — 4.6
=D hat — has (4.6)

14
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Cqy = \/2 * Ns,Diise * (h'3t - h4s)- (47)

Da fiir ideale Gase die spezifische Enthalpie durch die kalorische Zustandsgleichung

h=c, - T (4.8)

e = (4.9)

geschrieben werden kann, folgt fiir die Strahlgeschwindigkeit

k- R
Cq = \/2 * N)s,Diise * m : (T3t - T4s)- (410)

Mit der Isentropenbeziehung,

r—1

T _ (pi”t> N (4.11)

T4s B Do

dem Fandruckverhéaltnis
Mgy = 22 (4.12)

Dot

und der Beziehung (4.4]) ergibt sich fiir die Strahlgeschwindigkeit

r—1

‘R o1 1
=2 e T [ (15 ) <1 )

Nun benotigt man die Temperatur Ty, in Abhéngigkeit von der Umgebungstempe-
ratur Ty. Mit dem isentropen Wirkungsgrad des Fans

hase — hay

s,Fan — 4.14
I F hae — hay (4.14)

und der Isentropenbeziehung lésst sich zunachst die Totaltemperatur T3, als Funk-
tion der Umgebungstemperatur, der Flugmachzahl und des Fandruckverhaltnisses

bestimmen

k—1

Ty =Ty - (1 + : Mag) : (4.15)

r—1
HFT}m -1+ Ns,Fan
Ns,Fan

15
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Anschlielend gelangt man durch Anwendung der isentropen Beziehung zwischen
den Zustidnden 3t und 4s auf Ty,

Tos =Ty - (4.16)

r—1

k=1
HFZn -1 + ns,Fan]

ns,Fan : HFZn

Die Stromungsgeschwindigkeit ¢4 ldsst sich somit als Funktion der Umgebungsbe-

dingungen, der Flugmachzahl, des Fandruckverhaltnisses und der Wirkungsgrade

herleiten.
R M
: o — 1 s,Fan £=1 —1
Cqp = 2. " : TO * Ns,Diise * Fan T :]—71F : HFZ” ) (1 + & ’ Ma%) B 1:|
k—1 ’ 0 2
Ns,Fan Fan

(4.17)
Fiir den Fall einer idealen, isentropen Verdichtung am Fan und einer isentropen
Expansion an der Diise, bei dem die isentropen Wirkungsgrade des Fans und der
Dise 75 pan = Ns,pise = 1 betragen, gilt Ty = Tj. In diesem Fall vereinfacht sich der

Ausdruck fir die Strahlgeschwindigkeit ¢4 zu

642\/2. I{'R.TO.

Kk—1

= —1
M- (1 + 2 ; -Mag> - 1]. (4.18)

Eine weitere wichtige Grofie, die sich mit dem Propulsormodell herleiten lésst, ist die
Fanleistung. Diese entspricht bei einem Getriebeturbofan auch der Getriebeleistung

und ist daher entscheidend fiir die Dimensionierung des Getriebes.

Die isentrope Enthalpiedifferenz iiber den Fan AH; p,, betrégt

K—1
AI{s,Fan =Cp- (T3st - T2t) =Cp- TOt ' (HF'Zm - 1) . (419)
Multipliziert man diese mit dem Massenstrom 7, erhilt man die isentrope Fanlei-
stung
R- —1 A1
Py gan = 1it - AH, pon = 11+ — _ﬁ Ty (1 P Ma§> : (Hij - 1) . (4.20)

Unter Berticksichtigung des isentropen Wirkungsgrads des Fans ergibt sich schlief3-
lich die effektive Fanleistung zu

PS an
)L (4.21)

16
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Der durch den Fan erzeugte Schub lasst sich im Propulsormodell einfach ausdriicken

als
F=m-: (64 - C()) . (422)

Er ergibt sich direkt aus dem Massenstrom und der Differenz zwischen Ausstrahl-

geschwindigkeit ¢, und Fluggeschwindigkeit cg.

4.3 Schubdiise

In der Schubdiise wird die im Fan verdichtete Stromung expandiert, wobei sie die
Aufgabe hat, das Druckniveau im Triebwerk aufrechtzuhalten. Damit fungiert sie
als Regelorgan fiir das Triebwerk. Im Folgenden wird die Diisenkennlinie, also die

Durchflussfunktion, die vom Fandruckverhéltnis abhéngt, hergeleitet.

Bei einem zivilen Turbofantriebwerk im subsonischen Bereich handelt es sich
iiblicherweise um eine rein konvergente Diise. Zunéchst wird der Fall betrachtet,
in dem das Fandruckverhéltnis das kritische Druckverhaltnis nicht tiberschreitet,

sodass die Machzahl am Diusenaustritt maximal 1 erreicht.

Um die Gleichungen nicht unnétig zu tiberladen, wird die Expansion in der Schub-
diise ab jetzt ideal angenommen, also 75 pise = 1. Diese Vereinfachung wird auch in
den folgenden Kapiteln und bei der Modellbildung beibehalten.

Die Kontinuitéatsgleichung am Diisenaustritt lautet
m=py- Ay cy, (4.23)

wobei Ay die Austrittsfliche (der engste Querschnitt), p, die Dichte und ¢, die
bereits hergeleitete Strahlgeschwindigkeit ist. Setzt man

Pa
= 4.24
P4 R-T, ( )

aus der Zustandsgleichung idealer Gase und den Ausdruck fir ¢; aus (4.13) ein,

erhalt man nach Umstellen

- /Ty 2K ml k—1
VYt A, —= I (1 -M2>—1]. 4.2
Po ! \/(Fa—l)-R { Fan ( T "0 (4:25)

Es sei an dieser Stelle nochmals betont, dass aufgrund der idealen Expansion

17
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Ty = Ty gilt und im unterkritischen Fall pg = p4, was bedeutet, dass die Expansion
vollstandig bis auf den Umgebungsdruck erfolgt. Setzt man fiir 7 die Beziehung aus
ein und erweitert beide Seiten der Gleichung, da der reduzierte Massenstrom
mit den Totalgrofien gebildet wird, ergibt sich

r—1
A . ATE (1 4+ 2L Ma2) — ] A=l —1/2
m -/ 1o ! \/(”1)'R [ Fan % a0> gt + Ms,pan — 1
= o1 ’ o)
Pot (1 Ll Ma% 2(=—1) Ns,Fan HFT
5 s an
(4.26)

Diese Gleichung gilt, solange die Diise nicht gesperrt ist. Das kritische Fandruck-

verhéaltnis fiir eine konvergente Diise hangt von der Flugmachzahl ab

(4.27)

k41 ]*‘il

I an,krit —
Fan it [2—1—(/@—1)-]\4@%

Uberschreitet das Fandruckverhéltnis diesen kritischen Wert, wird die Diise gesperrt,
sodass die Stromung nicht mehr vollsténdig auf den Umgebungsdruck expandieren
kann, d.h. p; > po. Ab diesem Punkt bleibt die Machzahl am Diisenaustritt konstant
bei Ma, = 1. Die neue Durchflussfunktion ergibt sich durch das Gleichsetzen der
beiden folgenden Ausdriicke fir die Geschwindigkeit c,:

c4:Ma4-\//§~R-T4

k- R
042\/2- 1‘(T3t_T4)

K —

(4.28)

Damit kann zunéchst die Temperatur T bestimmt werden, die im tiberkritischen
Fall hoher ist als im unterkritischen Fall. Anschliefend ergibt sich der Druck
ps aus der Isentropenbeziehung. Nach geeigneten Umformungen lasst sich die

Durchflussfunktion fiir den iiberkritischen Fall wie folgt darstellen:

ol -1/2

- Ty \/? [.«;—l— 1}—2@_1)
VIO o Mgy, -
Pot ! R 2 r

Die hergeleiteten Durchflussfunktionen fiir den unterkritischen und tiberkri-
tischen Fall sind in Abbildung als Funktion des Fandruckverhéaltnisses
dargestellt. Dabei werden zwei Flugbedingungen betrachtet: der Reiseflug mit
Mag = 0,8 und der Stillstand mit May = 0. In beiden Féllen wird zudem das

K—1
Ml & 1 pon = 1] (4.29)

Ns,Fan
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jeweilige kritische Fandruckverhaltnis markiert.

Fandruckverhaltnis [-]

2.0 A

=
[o2]
|

=
(23]
|

=
=
1

=
he]
|

1.0 -

— Map=0
—— Map = 0.8

000 001 002 003 004 005 006  0.07

Durchflussfunktion [ﬂ]

sPa

Abbildung 4.4: Durchflussfunktionen der Schubdiise

4.4 Vortriebswirkungsgrad

Da im Propulsormodell das Kerntriebwerk nicht explizit berticksichtigt wird, lasst

sich der Vortriebswirkungsgrad anhand der einzigen Austrittsgeschwindigkeit be-

rechnen

_ 2 4.30
Tlp s+ Co ( )
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GasTurb

5.1 Kurzbeschreibung von GasTurb

Im Rahmen dieser Diplomarbeit wird neben analytischen Berechnungen und ver-
einfachten Modellen auch ein Leistungsberechnungsprogramm fiir Gasturbinen
verwendet: GasTurb. GasTurb ist eine Software zur Berechnung und Modellierung
verschiedener Gasturbinen, sowohl stationarer als auch fliegender (Triebwerke),
basierend auf vordefinierten Vorlagen. Die Software bietet zwei Betriebsmodi fiir
Kreisprozessberechnungen mit unterschiedlichem Detaillierungsgrad und variieren-

dem Umfang an Eingangs- und Ausgangsgrofien.

Im Modus mit héherem Detaillierungsgrad ist es neben der Kreisprozessberechnung
auch moglich, die Geometrie des Triebwerks zu modellieren und die Komponenten-
gewichte zu bestimmen. Dariiber hinaus erlaubt GasTurb Off-Design-Berechnungen

zur Bestimmung der Betriebspunkte auflerhalb des Auslegungspunktes.

Neben der reinen Leistungsanalyse bietet GasTurb die Moglichkeit, Optimierungen
und Parameterstudien durchzufithren. Zusatzlich zu den Standard-Ausgaben konnen
mit dem integrierten Formeleditor benutzerdefinierte Groflen berechnet und die

Ergebnisse in h/s-, T'/s- und p/V-Diagrammen visualisiert werden.

GasTurb ermoglicht eine realitatsnahere Simulation des Triebwerks unter Bertick-
sichtigung von Wirkungsgraden, verschiedenen Verlusten, Kiihl- und Zapfluftstro-
men etc. Dies fithrt jedoch auch zu einer erh6hten Anzahl an Eingangsgrofien, sodass

bei begrenzt verfiigharen Informationen mehrere Annahmen getroffen werden miis-

20
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sen. Dabei werden Richtwerte aus verschiedenen Literaturquellen herangezogen,
die in Kapitel [7] ndher erlautert werden. Die Verlustannahmen basieren jedoch
hauptsichlich auf [23], da dieses Buch von den Entwicklern von GasTurb verfasst

wurde.

5.2 Verwendete Triebwerksvorlage

In dieser Arbeit wird hauptséchlich die Vorlage Geared Turbofan A verwendet.
Diese reprisentiert die Konfiguration eines zweiwelligen Triebwerks mit einem
Planetengetriebe zwischen der Niederdruckwelle und dem Fan. Zudem verfiigt sie

iiber separate Schubdiisen fiir den heiflen und den kalten Massenstrom.

Die Nummerierung der Kontrollquerschnitte in GasTurb ist in Abbildung [5.1
dargestellt. Die Vorlage folgt der typischen Nummerierungskonvention fiir Turbo-
fantriebwerke, bei der Ebene 2 den Eintritt in den Fan markiert, Ebene 3 den
Austritt aus dem Hochdruckverdichter, Ebene 4 den Austritt aus der Brennkammer
und Ebene 5 den Austritt aus der Niederdruckturbine. Die separaten Diisen fiir

den Neben- und Kernstrom befinden sich an den Ebenen 18 bzw. 8.

Fiir den Fan kénnen in GasTurb das nabennahe Fandruckverhéltnis (inner fan
pressure ratio) und das duBere Fandruckverhéltnis (outer fan pressure ratio) se-
parat vorgegeben werden. Dies ist insbesondere fiir grofle Fans sinnvoll, da der
Druckaufbau iiber den Schaufelspannweitenverlauf nicht konstant ist und der Fan

in Naben- und AuBlenbereich unterschiedliche Stromungsbedingungen aufweist.

Wie Parameter wie Druckverhéaltnisse der Komponenten oder der Massenstrom
gewdhlt bzw. bestimmt werden, wird in Kapitel [7] bei der Modellbildung erléutert.

5.3 Off-Design Berechnung mit GasTurb

Bei der Off-Design-Berechnung werden die Betriebspunkte eines Triebwerks aufler-
halb des Auslegungspunktes bestimmt. Grundlage hierfiir ist zunéchst die Fest-
legung des Kreisprozess-Auslegungspunktes, anhand dessen die geometrischen
Eigenschaften der Komponenten definiert werden. In dieser Arbeit wird jedoch bei
der Modellierung des Triebwerks nicht die Geometrie der Komponenten bestimmt.

Stattdessen werden fiir die Off-Design-Berechnung die vorgegebenen Komponenten-
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GasTurb
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Abbildung 5.1: Bezeichnung der Kontrollebenen in GasTurb [13]

kennfelder verwendet, die automatisch fiir die relevanten Druckverhéaltnisse und

Massenstrome skaliert werden.

GasTurb bietet zwei Moglichkeiten zur Anwendung der vorgegebenen Kennfelder:

1. Standard-Kennfelder

In dieser Variante wird die Lage des Auslegungspunktes innerhalb des Kenn-
feldes automatisch von der Software festgelegt. Zur Berechnung der Off-
Design-Betriebspunkte gibt es zwei Hauptansétze: entweder die Turbinen-
eintrittstemperatur oder die Wellendrehzahl wird als Vorgabegrofie gewéhlt.
Alternativ kann mithilfe der Iterationsfunktion einer dieser Parameter als
Variable festgelegt und eine andere Grofle, wie beispielsweise der Schub, als

Zielgrofle iteriert werden.

2. Spezielle Kennfelder

Statt der Standard-Kennfelder konnen auch spezielle Kennfelder verwendet

werden, bei denen die Lage des Auslegungspunktes manuell festgelegt wird.
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GasTurb

Dazu sind zwei Koordinaten erforderlich: die Drehzahl und die Hilfskoordinate
(. Die p-Linien sind rein mathematische Hilfsvariablen ohne physikalische
Bedeutung, die zwischen 0 und 1 variieren und eine stabile Interpolation
zwischen den Kennfeldlinien ermoglichen. Die Pumpgrenze (5 = 1, engl.
surge line) und die Schluckgrenze (5 = 0, engl. choke line) definieren die
Betriebsgrenzen des Verdichters. Eine schematische Darstellung der §-Linien
ist in Abbildung [5.2] dargestellt.

Pressure Ratio

Corrected Flow

Abbildung 5.2: Beta-Linien eines Verdichterkennfeldes

In dieser Arbeit wird die Methode mit Standard-Kennfeldern verwendet, wobei
die Lage des Auslegungspunktes automatisch von GasTurb bestimmt wird. Die
verwendeten Komponentenkennfelder sowie die zugehorige Literatur, aus der sie
stammen, sind im GasTurb-Handbuch dokumentiert.
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Kapitel 6

Bestimmung des optimalen

Fandruckverhaltnisses

6.1 Verhaltnis der Strahlgeschwindigkeiten

Bei einem Turbofantriebwerk sind neben dem Gesamtdruckverhéltnis und der Tur-
bineneintrittstemperatur zwei weitere Parameter fiir die Auslegung entscheidend:
das Bypassverhaltnis und das Fandruckverhéaltnis. Im vorherigen Kapitel [ wur-
de gezeigt, dass das Fandruckverhéltnis mafigeblich die Ausstromgeschwindigkeit
der Sekundéardiise bestimmt und damit einen wesentlichen Einfluss auf die Schu-
berzeugung hat. Durch die Einfithrung eines optimalen Verhaltnisses der beiden
Ausstrahlgeschwindigkeiten (c15/¢s)op kann eine dieser GroBen eliminiert werden.
In verschiedenen Arbeiten [6] 12| [17, [40] wurde gezeigt, dass der spezifische Schub
Fg ein Maximum bzw. der spezifische Brennstoffverbrauch Bg (kurz T'SFC') ein
Minimum erreicht, wenn das Verhéltnis der Strahlgeschwindigkeiten des Neben-
und Kernstroms (c15/cs) gleich dem Produkt der isentropen Wirkungsgrade des

Fans 1 pa, und der Niederdruckturbine n, 1 pr ist.

Ein Teil des vom Kerntriebwerk erzeugten Enthalpiestroms wird in der Nieder-
druckturbine in mechanische Arbeit umgesetzt, um den Fan anzutreiben. Dieser
iibertragt wiederum kinetische Energie auf den Nebenstrom. Der Wirkungsgrad

dieser Energieiibertragung ng g zwischen Haupt- und Nebenstrom hangt von den
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Bestimmung des optimalen Fandruckverhéltnisses

Wirkungsgraden der beteiligten Komponenten ab

NkE = Ns,LPT " Ns,Fan- (61)

Unter der Annahme, dass der Diisenwirkungsgrad und der mechanische Wirkungs-
grad der Wellen nahe eins liegen, ergibt sich fiir die kinetische Energie
2

Ein = ; s (Cg - 0(2)) + ; -y - (/1K) - (Cfs - Co) : (6.2)

Zur Bestimmung des maximalen Schubs (F, siche Gleichung (4.1])) gilt

oF

— =0.
808

Unter der Bedingung einer konstanten kinetischen Energie folgt

= 0.
808

Daraus ergibt sich das optimale Strahlgeschwindigkeitsverhaltnis:

(c18/¢8)opt = NKE = Ns,LPT * Ns,Fan (6.3)

In der Literatur wird darauf hingewiesen, dass kleine Abweichungen vom theore-
tischen Optimum den spezifischen Brennstoffverbrauch nur geringfiigig beeinflussen.
Eine Faustregel fiir die optimale Anpassung der Strahlgeschwindigkeiten bei einem

Turbofan mit hohem Bypassverhaltnis im Reiseflug lautet daher
(Clg/Cg) ~ O, 8. (64)

Dies ergibt sich aus typischen Wirkungsgraden von 7, rpr ~ 0,9 und 7, pen ~ 0, 9.

6.2 Optimales Fandruckverhaltnis

Mit der Verfiigbarkeit numerischer Berechnungstools wie GasTurb kann das optima-
le Fandruckverhéaltnis durch eine Parameterstudie oder einen Optimierungsprozess
bestimmt werden. Abbildung [6.1]zeigt die Ergebnisse einer solchen Parameterstudie,

bei der das Bypassverhéltnis sowie die isentropen Wirkungsgrade als Variablen
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Bestimmung des optimalen Fandruckverhéltnisses

betrachtet wurden. Dabei wurde stets derselbe Wert fiir die isentropen Wirkungs-
grade des Fans und der Niederdruckturbine angenommen, d. h., beide lagen je nach
Fall bei 0,8, 0,9 oder 1.

Die horizontale Achse gibt das Verhéltnis der Strahlgeschwindigkeiten (c¢15/cg) an,
wéhrend auf der vertikalen Achse der spezifische Brennstoffverbrauch dargestellt ist.
Das optimale Fandruckverhéltnis ergibt sich dabei nicht direkt aus der Abbildung,
sondern indirekt als derjenige Wert, bei dem TSFC sein Minimum erreicht. Die
Ergebnisse stimmen mit der theoretischen Vorhersage iiberein, insbesondere fiir

grofle Bypassverhaltnisse.

Zur besseren Vergleichbarkeit wurden die Kurven zunéchst relativ zu ihrem jeweili-
gen Minimalwert normiert, sodass sie zwischen null und eins liegen. Anschlielend
wurde fiir die Kurven mit g = 10 und g = 15 ein Offset gewahlt, der sich aus
der Differenz ihrer jeweiligen Minimalwerte ergibt. Dadurch bleiben die relativen

Abstande zwischen den Kurven erhalten.

Die Berechnungen wurden fiir ein Gesamtdruckverhéltnis von 40, eine Turbinenein-
trittstemperatur von 1550 K, eine Flugmachzahl von 0,8, eine Flughohe von 10668

m und einen Kernmassenstrom von 15 kg/s durchgefiihrt.

2.0 ns =08 2.5 2.5 ns =1
1.6 1 2.01 2.01

-

e

1.2 1.5 1.5

£

|-

2

= 0.8 1.01 1.01

@)

L

2
0.4 0.5 0.5 /
0

.0 w T 0.0 T ; ; 0.0 : ' !
0.5 0.6 0.7 0.8 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0 0.8 0.9 1.0 1.1 1.2
C1s/Cs [-] C1s/Cs [-] C1s/Cs [-]

Abbildung 6.1: TSFC tiber dem Strahlgeschwindigkeitsverhéltnis

In GasTurb und in der englischsprachigen Literatur wird dieses Verhaltnis der
Strahlgeschwindigkeiten als Ideal Jet Velocity Ratio bezeichnet. ,Ideal” in dem
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Bestimmung des optimalen Fandruckverhéltnisses

Sinne, dass beide Strahlen vollstdndig auf Umgebungsdruck expandiert sind.

Ohne ein numerisches Tool kann das Fandruckverhéltnis fiir einen gegebenen spezifi-
schen Schub in Abhéngigkeit vom Verhéltnis der Strahlgeschwindigkeiten berechnet
werden. Das Ziel ist es, die bereits hergeleiteten Gleichungen so umzuformen, dass

ein Zusammenhang der Form

r—1

HEL =f (F37 (CIS/CS)a M)

entsteht. Aus den Gleichungen (4.1)) und (3.7)) ergibt sich fir die Strahlgeschwin-
digkeit der Sekundéardiise
(Fs + o) (1 + p) (c1s/cs)

C18 = T+ 1 (s fcn) : (6.5)

Im Kapitel Propulsormodell [4] wurde die Strahlgeschwindigkeit bereits in Abhén-
gigkeit des Fandruckverhéltnisses dargestellt (siehe Gleichung (4.17) bzw. Glei-
chung (4.18)) fiir den isentropen Fall). Hier ist speziell der Index 18 relevant, nicht
4.

Durch algebraische Umformung dieser Gleichungen lasst sich das Fandruckverhéltnis
als Funktion des spezifischen Schubs, des Bypassverhéltnisses und des Verhéltnisses
der Strahlgeschwindigkeiten ausdriicken. Wenn der isentrope Wirkungsgrad des

Fans berticksichtigt wird, ergibt sich eine quadratische Gleichung der Form

k—1 2 K—1
a-{HF;m] Fb-Tl, +e=0 (6.6)

mit den Koeffizienten:

k—1

2

a=1+ -Ma;

cls (v — 1)

b:san' - _1_san'
e Fan G =4 TsFen 9 e R Ty

c=1- Ns,Fan
Diese Gleichung kann auch zur Berechnung des Fandruckverhéaltnisses im Propul-

sormodell verwendet werden, wenn ein gegebener (erforderlicher) Schub vorliegt.
Dabei ist zu beachten, dass die Strahlgeschwindigkeit in diesem Fall nicht mit Glei-
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chung (6.5)), sondern mit Gleichung (4.22)) bestimmt werden muss. Der relevante
Index der Strahlgeschwindigkeit ist dann nicht 18, sondern 4.

Fir den Fall idealer Komponenten (s ran = 7s,pise = 1) vereinfacht sich der

Zusammenhang zu

H;Ei =1l+5 n (;__1)1, Ma? l(,u i1(1;7258))2 . <\/%TO : Mao) : M(?ZL)

und das Losen einer quadratischen Gleichung entfallt.
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Kapitel 7

Modellierung von zwei Turbofans

unterschiedlicher Schubklassen

In diesem Kapitel werden zwei Turbofans mit Getriebe sowohl mit dem Propul-
sormodell als auch mit GasTurb modelliert. Fiir die kleinere Schubklasse wird
ein Modell aus der Pratt €& Whitney Geared-Turbofan-Familie gewéhlt, die als
Triebwerksfamilie fiir drei verschiedene Flugzeugtypen entwickelt wurde und seit
2016 im FEinsatz ist. Fir die groflere Schubklasse wird das UltraFan von Rolls-
Royce untersucht, das sich laut Hersteller noch in der Entwicklungs- und Testphase
befindet.

Fiir die Modellierung werden Daten aus Herstellerwebseiten und Broschiiren sowie
die Zulassungsunterlagen (Type Certificate Data Sheets, TCDS) der Européischen
Agentur fir Flugsicherheit (EASA) — allerdings nur fiir das P&W GTF — heran-
gezogen. Zuséitzlich dienen frithere Arbeiten aus der Literatur als Richtwerte, da

nicht alle technischen Details offiziell veroffentlicht wurden.

Da in der Luftfahrt neben den SI-Einheiten auch haufig Einheiten des anglo-

amerikanischen Mafisystems verwendet werden, werden folgende Umrechnungen

herangezogen.
1t = 0,3048 m
lin = 0,0254 m
11lbf = 4448 N
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Modellierung von zwei Turbofans unterschiedlicher Schubklassen

7.1 Wahl des Auslegungspunktes

Die Wahl des Auslegungspunktes fiir ein Triebwerk ist nicht eindeutig. Ein gén-
giges Argument fiir die Wahl der Reiseflugphase (Cruise) als Auslegungspunkt
ist, dass diese Phase in einer typischen Mission am langsten dauert und daher
die grofiten Auswirkungen auf den Gesamtbetrieb des Triebwerks hat. Auf der
anderen Seite konnte man auch argumentieren, dass in der Startphase, insbesondere
beim Take-Off, einige Betriebsgroflen wie die Turbineneintrittstemperatur und
die Wellendrehzahlen ihre hochsten Werte erreichen, was die thermischen und
mechanischen Anforderungen an das Triebwerk in dieser Phase besonders belastend

macht.

In dieser Arbeit wird die Reiseflugphase als Auslegungspunkt gewahlt, da in der
Literatur spezifische Eingabegréfien und Verlustannahmen fiir diese Phase haufig
angegeben sind. Fiir die Verlustannahmen werden die Daten aus Abbildung
verwendet, die typische polytrope Wirkungsgrade der Komponenten, Druckverluste

zwischen den Komponenten und die Luftleckage in verschiedenen Betriebszustanden

darstellen.
Fan Npot = 0.91
Compressor interduct P35/P3; = 0.98
Compressor Npot = 0.9
Combustor total pressure loss P4/P5; = 0.95
HP turbine Npot = 1.0625 — 0.000125 * T,
Turbine interduct P4s/P4y = 0.98
LP turbine Npot = 0.91
Turbine exit duct Pe/Ps = 0.98
Bypass duct pressure loss ﬁm =1- ﬁm
Gas generator mechanical efficiency Nmeeh = 0.98
(represents accessory drive)
High pressure air leakage to bypass 0.5% of W54
High pressure air leakage to LPT exit 1% of Was
High pressure air to overboard 1% of W5

Abbildung 7.1: Verlustannahmen fiir Turbofan bei Reiseflugbedingungen 35000
ft und Mag=0,8

Der erforderliche Schub in verschiedenen Betriebspunkten hangt von zahlreichen
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Modellierung von zwei Turbofans unterschiedlicher Schubklassen

Faktoren ab, darunter das Gewicht des Flugzeugs, die Gleitzahl (engl. lift-to-drag
ratio) und der Steigwinkel (engl. angle of climb). In [7] werden typische Verhéltnisse
des Schubs in der Reiseflugphase zu denen beim Start (Take-Off) sowie am Ende des
Steigflugs (Top of Climb) fiir moderne Triebwerke angegeben. Diese Verhéltnisse
werden hier verwendet:

Fro =6,3" Foruise

(7.1)
FToC = 17 26 - FCruise

Als bekannter Referenzwert wird jeweils der Schub im statischen Stillstand ange-
nommen. Der statische Schub auf Meereshohe (Sea Level Static Thrust) des P&W
GTF ist in und angegeben, wihrend fiir das RR UltraFan der in
dokumentierte maximale Schub aus dem Testlauf verwendet wird. Die erforderlichen
Schiibe in den anderen Betriebspunkten — Reiseflug und Top of Climb — werden

mithilfe der oben genannten Verhéltnisse berechnet.

7.2 Ermittlung des Massenstroms

In den Zulassungsunterlagen und Herstellerdaten sind keine Angaben zum Massen-
strom zu finden. Daher wird dieser zundchst anhand der Geometrie des Fans unter
Berticksichtigung einiger Annahmen hergeleitet. Der Fandurchmesser ist fiir beide
Triebwerke bekannt, das Nabenverhaltnis v hingegen nicht. Das Nabenverhaltnis

beschreibt das Verhéltnis des Nabendurchmessers dy zum dufleren Durchmesser dg

_ v
-

14

(7.2)

Mit einer angenommenen Grofle fiir das Nabenverhéltnis lasst sich die Ringflache

am Faneintritt A, berechnen
T
AQZZ-dg-@—ﬁ). (7.3)

Zur Bestimmung der Stromungsgeschwindigkeit am Faneintritt ¢y ist die Machzahl

Masy erforderlich, die ebenfalls durch eine Annahme festgelegt wird

CQZMQQ'\/I{'R'TQ. (74)
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Modellierung von zwei Turbofans unterschiedlicher Schubklassen

Sind die Stromungsgeschwindigkeit und die Ringfliche bekannt, kann der Massen-

strom am Faneintritt 7y mit der Kontinuitatsgleichung
mz = A2 * P2 - Co (75)

berechnet werden. Die Dichte py ergibt sich aus

P2
= 7.6
P2 R-T (7.6)
und unter Beriicksichtigung von (4.4)) und (4.5)) folgt fiir den Massenstrom eine
Darstellung in Abhéngigkeit von den Umgebungsbedingungen mit Index 0:

k41

K Mak- (k—1)+2]7GD
R-Ty |Md}-(k—1)+2

m2:A2'Ma2'p0' (77)
In Abbildung [7.2] sind typische Werte fiur die Faneintritts-Machzahl sowie das
Nabenverhaltnis aus zwei verschiedenen Quellen dargestellt. Es ist ersichtlich, dass
die Machzahl am Faneintritt typischerweise zwischen 0,55 und 0,6 liegt und das

Nabenverhaltnis Werte zwischen 0,3 und 0,4 annimmt.

7.3 P&W GTF

Wie bereits erwéihnt, hat Pratt & Whitney drei Triebwerksfamilien mit dem Geared
Turbofan-Konzept entwickelt. Diese sind in Tabelle dargestellt. Die PW1500G-
Familie treibt den Airbus A220 an, das PW1100G-JM wird in der Airbus A320neo-
Serie eingesetzt, und das PW1900G kommt bei den Embraer E190-E2- und E195-
E2-Modellen zum Einsatz. Als Referenztriebwerk fiir die kleinere Schubklasse von
P&W wird das Modell PW1127G-JM gewéhlt.

PW1500G PW1100G-JM PW1900G

Schub [1bf] 19-25k 244 - 33 k 19-23k
Bypassverhaltnis [-] 12,5:1 12,5:1 12,5:1
Fan-Durchmesser [m)] 1,85 2,05 1,85

Tabelle 7.1: Triebwerksfamilien des P&W GTF
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Modellierung von zwei Turbofans unterschiedlicher Schubklassen

axiale Machzahl Ma 5y 4
am Rotor-Eintritt

Nabenverhaltnis vy,

O CTF, Fan ohne SD

0.9 Q. CTF, Fan mit SD
® MPF, einwellig MCR
0,8 1 MPF, gegenlaufig
®-°-
0,7 - - Ma 4y 1 o _fMPF
- % &— Do_l
0,6 - CTF aQ Q a . QOO
(o]
0,5 -
o o} &
S - 00° 00 o |MPF
0,3_ Y = = A= @]
0.2 J J T ™
60 70 80 Jahr 2000 10
(a)
ry/r=0.3| | rp/r=0.5|[ r,/r=0.9 ry/ri=0.6
M=0.6 M=0.5 M=0.3 M=0.45
M=0.45
— (8)
—— 8

ﬁﬁa 5)

(b)

Abbildung 7.2: Typische Werte fiir Faneintritts-Machzahl und Nabenverhaltnis
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Modellierung von zwei Turbofans unterschiedlicher Schubklassen

7.3.1 Modell - GasTurb

Zunéchst wird die Modellierung mit GasTurb erlautert. Ausgangspunkt ist die
Bestimmung des Massenstroms, deren Herleitung bereits diskutiert wurde. Es wird
angenommen, dass die Machzahl am Faneintritt Ma, = 0,55 betragt und das

Nabenverhaltnis v = 0,4 ist.

Weder das Gesamtdruckverhaltnis noch die Druckverhéaltnisse der einzelnen Kom-
ponenten sind bekannt. Es gibt jedoch verschiedene Abschlussarbeiten (, ,
14]), die sich mit derselben Triebwerksfamilie befasst haben. Die dort verwendeten
Druckverhéltnisse dienen als Richtwerte, wihrend die Aufteilung auf die einzelnen

Komponenten mit der Optimierungsfunktion von GasTurb bestimmt wird.

Die Optimierung beriicksichtigt die Variablen, Randbedingungen und die Zielgrofe,
wie in Abbildung [7.3] dargestellt. Das Gesamtdruckverhéltnis wird dabei auf einen
Bereich zwischen 38 und 42 begrenzt, und als Ziel der Optimierung wird der

spezifische Brennstoffverbrauch minimiert.

' Input for Optimization = X
Cancel Help
> Run Variables Constraints Figure of Merit
Group I | 4], Sort
— Q ? :'“"'Lamm“vj_ Variables MinValue StartValue Max Value
i | - =
Read Save Lo Outer Fan Pressure Ratio {1 | 140148 2
= , Temperatures T b ]
=5 LE‘ Compressor(s) Inner Fan Pressure Ralio 1 126095 2
Variable  Constraint Turbine(s) IP Compressor Pressure Ratio 1 412083 15
—— » - No Dimensions HP Compressor Pressure Ratio 1 38,0644 15
m With Dimensions (except WR.T)
> RuUR Variables Constraints Figure of Merit
Design | Off-Design Sﬁﬂi,lL
[— E - No Dimensions * || constraints Min Value  Start Value Max Vaiue
Read S ANeER ARG RO B Overal Pressure Ratio PX/P2 38 a19963 (&2 |
e Overall Compression Efficiency i
= === e lntab Puind Deann | ans 1001
> RUN Variables Constraints Figure of Merit
Design | Of-Design Sort é&
r— Q ~  Miscellaneous ~ Figure of Merit
= Net Thrust
T B Core Nozzle Gross Thrust O Maximize @ Minimize
=
Ex Ex Bypass Nozzle Gross Thrust =
Sp. Fuel Consumption
Varhin  (Contrait Gross Thrust P o
e Sp. Fuel Consumption
m] Specific Thrust

Abbildung 7.3: Optimierung der Druckverhéltnisse

Die Turbineneintrittstemperatur wird so iteriert, dass der gewtinschte Schub erreicht
wird. In GasTurb wird der Wirkungsgrad des Getriebes nicht explizit beriicksichtigt,
weshalb er im mechanischen Wirkungsgrad der Niederdruckwelle mit einbezogen

wird.
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Modellierung von zwei Turbofans unterschiedlicher Schubklassen

Nachdem der Auslegungspunkt (Reiseflug) bestimmt wurde, werden die beiden Flug-
phasen Take-Off und Top of Climb als Off-Design-Betriebspunkte berechnet. Dazu
werden die vorgelegten Kennfelder verwendet. Die Turbineneintrittstemperatur

wird erneut so iteriert, dass sich die jeweiligen Schiibe ergeben.

Die drei Betriebspunkte auf dem Fan-Kennfeld sind in Abbildung|[7.4]dargestellt. Der
weifle Kreis markiert den Auslegungspunkt (Cruise), das rote Rechteck kennzeichnet
den Take-Off-Betriebspunkt, und das gelbe Rechteck stellt den Top of Climb-Punkt
dar.

LPC
1,6

1,51

1,4

-
w
.

Pressure Ratio P1 3/P2
N

-
-
L

0 100 200 300 400 500 600
Mass Flow WZRStd [kg/s]

Abbildung 7.4: Fan-Kennfeld mit Betriebspunkten: PW1127G-JM

7.3.2 Modell - Propulsor

Fir die Modellierung mit dem vereinfachten Propulsormodell werden die in Kapitel ]
hergeleiteten Gleichungen verwendet. Der Massenstrom im Auslegungspunkt ent-

spricht dem der GasTurb-Modellierung. Da mit dem Propulsormodell jedoch keine
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Off-Design-Berechnungen méglich sind, werden alle drei Betriebspunkte als separate
Auslegungspunkte betrachtet, wobei der Massenstrom jeweils mit Gleichung ([7.7))

berechnet wird.

Anschlielend wird die Strahlgeschwindigkeit bestimmt, indem Gleichung nach
¢4 umgestellt wird. Der Schub geht dabei als bekannte Grofle in die Berechnung ein.
Sobald ¢4 berechnet ist, ergibt sich das Fandruckverhéltnis aus der quadratischen
Gleichung (6.6), wobei der Fanwirkungsgrad 1, ren = 0,9 beriicksichtigt wird.
Abschliefend wird die Fanleistung mit Gleichung (4.20)) und (4.21]) berechnet.

7.4 RR UltraFan

Die Modellierung des UltraFan erfolgt analog zum PW1127G-JM. Da dieses Trieb-
werk jedoch noch nicht auf dem Markt ist, sind offiziell verfiighbare Informationen
begrenzt. Daher werden teilweise auch Berichte aus Fachzeitschriften herangezo-
gen, unter anderem das Bypassverhaltnis aus . Das Gesamtdruckverhaltnis, der
Fandurchmesser und der maximale Schub stammen aus , wobei fiir den Schub
lediglich ein Bereich angegeben wurde. Hier wird der Wert aus den Phase-1-Tests,
85000 Ibf (=~ 378 kN), verwendet.

Die Annahmen zur Ermittlung des Massenstroms sind hier Mas = 0,6 und v = 0,3.
Da der UltraFan eine Weiterentwicklung gegeniiber dem PW1127G-JM darstellt,
werden bewusst die Grenzen dieser Werte gewahlt, um technologische Fortschritte

zu reflektieren.

Analog zum PW1127G-JM werden die Komponentendruckverhéltnisse mit der
Optimierungsfunktion von GasTurb bestimmt, wobei das Gesamtdruckverhéltnis
in diesem Prozess auf einen Bereich von 68 bis 70 begrenzt wird. Erwartungsgeméafl
ergibt sich das Optimum fiir das hohere Gesamtdruckverhéltnis. Die Turbinenein-
trittstemperatur wird iterativ so angepasst, dass der erforderliche Schub erreicht
wird. In Abbildung sind die Betriebspunkte im Fan-Kennfeld dargestellt. Der
weile Kreis kennzeichnet den Auslegungspunkt (Cruise), das rote Rechteck steht
fiir den Take-Off und das gelbe Rechteck fiir den Top of Climb-Betriebspunkt.

Das Modell mit dem Propulsor erfolgt ebenfalls analog: Zunéachst wird der Massen-
strom bestimmt, anschlieBend die Strahlgeschwindigkeit und das Fandruckverhéltnis.

Abschlielend wird die Fanleistung berechnet.
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Abbildung 7.5: Fan-Kennfeld mit Betriebspunkten: RR UltraFan

Modellvergleich und zentrale Kenngrofien

Die zentralen Kenngrofien der Modelle fiir beide Triebwerke werden zusammen-

gefasst. Tabelle [7.2] zeigt die wesentlichen geometrischen Merkmale der Fans. In
Tabelle [7.3] und Tabelle [7.4] sind die relevanten Betriebsparameter fiir drei verschie-
dene Flugbedingungen dargestellt. Die vollstandigen GasTurb-Ausgaben sind in

Anhang [A] enthalten.
PW1127G-JM RR UltraFan
Bypassverhéltnis [-] 12,5:1 15:1
Fan-Durchmesser [m)] 2,05 3,55
Fan-Nabenverhaltnis [-| 0,4 0,3
Fan-Eintrittsfliche [m?] 2,77 9
Fan-Eintrittsmachzahl [-] 0,55 0,6

Tabelle 7.2: Vergleich der Fan-Geometrien: PW1127G-JM und RR UltraFan
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Take-Off Top of Climb Cruise
H [m] 0 10668 10668
Mag [-] 0 0,8 0,8
To [K] 298,15 218,81 218,81
po [kPa] 101,325 23,842 23,842
F [kN] 120,43 24,09 19,12

GasTurb Propulsor GasTurb Propulsor GasTurb Propulsor

m [kg/s] 4779 524 215 206,6 206,6 206,6
-] 11,96 - 11,93 - 12,5 -
Hpan [-] 1,415 1,341 1,47 1,561 1,4 1,412
Pran [MW] 16 15,24 7,25 7,72 5,6 5,9
Hyes [-] 40 - 49 - 42 -
T, K] 19464 - 1851,5 - 1616 -
Fi1/F (%] 90,4 - 83,7 - 88 -

Tabelle 7.3: Betriebsgrofien des PW1127G-JM in drei Flugbedingungen

Take-Off Top of Climb Cruise
H [m] 0 10668 10668
Mag [-] 0 0,8 0,8
To [K] 298,15 218,81 218,81
po [kPa] 101,325 23,842 23,842
F [kN] 378 75,6 60

GasTurb Propulsor GasTurb Propulsor GasTurb Propulsor

m [kg/s] 1586,2 1798 736,5 708,8 708,5 708,8
-] 14,1 - 14,4 - 15 -
Hpan [ 1,368 1,281 1,426 1,497 1,36 1,367
Pran [MW] 48,75 43,82 22,73 23,85 17,56 18,25
Myes [-] 65 - 81 - 70 -
T, K] 2047.5 - 1984,5 - 1739,7 -
Fii/F [%)] 91,6 - 85,5 - 89,3 -

Tabelle 7.4: Betriebsgrofien des RR UltraFan in drei Flugbedingungen
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Kapitel 8

Parameterstudien und Skalierung

von Triebwerken

In diesem Kapitel wird zunédchst ein Re-Engining des PW1127G-JM mithilfe
des vereinfachten Propulsormodells und GasTurb untersucht. Dabei werden in
Parameterstudien die Zusammenhéange wichtiger Kenngrofien analysiert. Dies dient
auch als zusitzliche Uberpriifung des Propulsormodells anhand der Ergebnisse von
GasTurb. AnschlieSend wird gepriift, ob ein allgemeines Skalierungsgesetz existiert,
mit dem sich Schub und Fanleistung eines Triebwerks mit einfachen Verhaltnissen

auf eine grofere Schubklasse iibertragen lassen.

8.1 Re-Engining des PW1127G-JM

Allgemein wird eine Erhohung des Bypassverhéltnisses mit einer Verbesserung
des Wirkungsgrades und einer Reduzierung des spezifischen Brennstoffverbrauchs
gleichgesetzt. Diese Aussage wird hier durch eine Re-Engining-Studie hinterfragt.
Der Fandurchmesser wird vergréflert, wihrend der erforderliche Schub im Reiseflug
unverdndert bleibt. Das vergroferte Triebwerk ist somit nicht fiir eine hohere
Schubklasse ausgelegt, sondern darauf optimiert, den bestehenden Schub effizienter

bereitzustellen.

Unter der Vorgabe eines unverdnderten Kerntriebwerks — also eines konstanten
Massenstroms rir; durch den Kern — entspricht die Vergroflerung des Fandurch-

messers direkt einer Erhohung des Bypassverhéltnisses. Erwartungsgeméf sinkt
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dadurch das Fandruckverhéaltnis. Die Fanleistung ist sowohl proportional zum Mas-
senstrom als auch zum Fandruckverhaltnis. Da der Massenstrom mit zunehmendem
Bypassverhaltnis steigt, das Fandruckverhaltnis jedoch sinkt, ist zunachst unklar,
wie sich die Fanleistung insgesamt verandert. Die Untersuchung erfolgt fiir den

Auslegungspunkt im Reiseflug.

8.1.1 Mit Propulsormodell

Da das Propulsormodell das Kerntriebwerk nicht berticksichtigt, kann das By-
passverhéltnis nicht direkt als Variable verwendet werden. Stattdessen wird der
Massenstrom durch die Vergroflerung des Fandurchmessers erhoht, und die daraus
resultierenden Grofien, namlich das Fandruckverhaltnis und die Fanleistung, werden

berechnet.

Mit Gleichung ist ersichtlich, dass die Strahlgeschwindigkeit ¢, mit steigen-
dem Massenstrom fiir einen konstanten Schub und identische Flugbedingungen
(also ¢y = konst) abnimmt. Die Vorgehensweise entspricht der Modellbildung aus
dem vorherigen Kapitel: Zunachst wird Gleichung so umgeformt, dass das
Fandruckverhaltnis bestimmt werden kann. Im Fall eines nicht-isentropen Fans
ergibt sich daraus eine quadratische Gleichung . Sobald das Fandruckverhaltnis
bekannt ist, lasst sich die Fanleistung mit dem erhéhten Massenstrom und dem
entsprechenden Fandruckverhaltnis iiber Gleichung berechnen.

Fiir die Parameterstudie wird der Fandurchmesser zwischen 2,05 m und 3,55 m

variiert.

8.1.2 Mit GasTurb

Fiir das Re-Engining mit GasTurb wird angenommen, dass das Druckverhéltnis
des Hochdruckverdichters konstant bleibt. Zudem wird das Gesamtdruckverhéltnis
des Triebwerks nicht verédndert. Da das Fandruckverhéltnis durch die Vergrofierung
des Fandurchmessers sinkt, muss das Druckverhéaltnis des Boosters entsprechend

angepasst werden, sodass sich das gewiinschte Gesamtdruckverhéaltnis einstellt.

Die Turbineneintrittstemperatur wird iterativ so angepasst, dass der Schub dem
gewiinschten Wert entspricht und konstant bleibt. Dabei wird das Bypassverhéltnis

variiert, wihrend der Massenstrom durch das Kerntriebwerk unverandert bleibt.
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Das Re-Engining wird in zwei Varianten durchgefiihrt:
Variante 1: Parameterstudie

In dieser Variante wird das Bypassverhéltnis mithilfe der Parametric-Funktion von

GasTurb variiert, wobei folgende Randbedingungen gelten:

o Statt des dufleren Druckverhéltnisses OF PR wird das Verhéaltnis der Strahl-
geschwindigkeiten c1g/cg vorgegeben (in GasTurb: V18/V 8, id), mit einem
festen Wert von 0,84 (entspricht dem Wert aus Kapitel @

o Das Verhéltnis (/FPR — 1)/(OF PR — 1) bleibt konstant (entspricht dem
Wert aus Kapitel @; das innere Druckverhéltnis I/ F'PR wird entsprechend

angepasst.
» Der Massenstrom durch das Kerntriebwerk bleibt konstant bei 15,3 kg/s.
e Das Druckverhaltnis des Hochdruckverdichters bleibt konstant bei 7,9.

e Das Gesamtdruckverhaltnis Il .; bleibt konstant bei 42; das Druckverhaltnis

des Boosters wird entsprechend eingestellt.

e Der Schub bleibt konstant bei 19,12 kN; die Turbineneintrittstemperatur 7}

wird entsprechend angepasst.

Variante 2: Neuauslegung

In dieser Variante wird keine Parameterstudie mit der Parametric-Funktion durch-
gefithrt. Stattdessen wird eine vollstandige Neuauslegung mithilfe der Optimize-
Funktion von GasTurb fiir verschiedene Bypassverhéltnisse vorgenommen. Dabei
gelten folgende Randbedingungen:

o Der Massenstrom durch das Kerntriebwerk bleibt konstant bei 15,3 kg/s.

o Das Druckverhaltnis des Hochdruckverdichters bleibt konstant bei 7,9.

e Die Druckverhéltnisse von duflerem Fan, innerem Fan und Booster werden

optimiert, unter der Nebenbedingung I1,.; = 42.

o Der Schub bleibt konstant bei 19,12 kN; die Turbineneintrittstemperatur Ty

wird entsprechend angepasst.
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8.1.3 Ergebnisse

Die Ergebnisse des Re-Engining-Prozesses mit den drei beschriebenen Methoden

werden im Folgenden grafisch dargestellt.

Fandruckverhaltnis

In Abbildung ist das Fandruckverhéltnis in Abhédngigkeit des Massenstroms
dargestellt. Fiir die GasTurb-Methoden wird das auflere Fandruckverhéaltnis be-
trachtet. Wie erwartet sinkt das Fandruckverhaltnis mit steigendem Massenstrom.
Die beiden GasTurb-Varianten liefern nahezu identische Ergebnisse, wahrend das

Propulsormodell ebenfalls sehr dhnliche Werte liefert.
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Abbildung 8.1: Re-Engining PW1127G-JM: Fandruckverhéltnis

Die Absenkung des Fandruckverhéltnisses ist nicht uneingeschréankt moglich, da sie
den sicheren und stabilen Betrieb beeinflusst. Mehr dazu sowie mogliche Gegen-

mafinahmen werden in Kapitel [J] diskutiert.
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Fanleistung

In Abbildung [8.2]ist die Fanleistung in Abhéangigkeit des Massenstroms dargestellt.
Das Propulsormodell (schwarze Kurve) zeigt eine abnehmende Fanleistung mit
steigendem Massenstrom. Die Ergebnisse aus GasTurb hingegen variieren nur
in einem schmalen Bereich, sodass die Fanleistung nédherungsweise als konstant
betrachtet werden kann (die maximale Abweichung betragt etwa 0,25 MW).
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Abbildung 8.2: Re-Engining PW1127G-JM: Fanleistung

Die Unterschiede zwischen den Methoden lassen sich durch das innere Fandruck-
verhaltnis erklaren. Das Propulsormodell unterscheidet nicht zwischen innerem
und auferem Fan, sondern berechnet eine einzige Fanleistung basierend auf einem

Fandruckverhéltnis.

GasTurb hingegen berticksichtigt separate Fandruckverhéltnisse fiir den inneren und
auBeren Fanbereich. Die Fanleistung wird berechnet, indem die spezifische Arbeit
fiir jeden Bereich mit dem zugehorigen Massenstrom multipliziert und die beiden
Produkte anschlieflend addiert werden. Da die inneren Fandruckverhéltnisse fiir die
beiden GasTurb-Varianten unterschiedlich sind, ergeben sich auch unterschiedliche

spezifische Arbeiten, was den beobachteten Unterschied in der Fanleistung erklart.
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Schubanteil des Nebenstroms

Mit zunehmendem Bypassverhéltnis wird ein Anstieg des Schubanteils des Sekun-
darkreises erwartet. In Abbildung sind die Ergebnisse fiir die beiden GasTurb-
Varianten dargestellt. Das Propulsormodell wird hier nicht betrachtet, da es kein
Kerntriebwerk modelliert und somit keine Stréomung durch das Kerntriebwerk

berticksichtigt.
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Abbildung 8.3: Re-Engining PW1127G-JM: Schubanteil des Nebenstroms

Die rote Kurve zeigt die Ergebnisse der ersten Variante, bei der das Verhéltnis
der Strahlgeschwindigkeiten konstant gehalten wurde. Dies bestatigt erneut, dass
dieses Verhaltnis ndherungsweise dem Produkt der Wirkungsgrade des Fans und
der Niederdruckturbine entspricht. Damit wird die theoretische Herleitung aus
Kapitel [] gestiitzt. Die exakten Werte sind in den GasTurb-Ausgaben in Anhang [A]

zu finden.

Die blauen Punkte zeigen die Ergebnisse der zweiten Variante. Hier variiert das Ver-
haltnis der Strahlgeschwindigkeiten zwischen 0,81 und 0,85. Entsprechend ist auch
das Verhaltnis (I FPR—1)/(OF PR—1) nicht konstant, was die Schubaufteilung be-
einflusst. Zum Vergleich wurde die vereinfachte analytische Gleichung fiir zwei

verschiedene Werte von (c15/cg) geplottet. Trotz der getroffenen Vereinfachungen
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zeigt sich, dass diese Gleichung die Ergebnisse gut approximiert.

Spezifischer Brennstoffverbrauch

In Abbildung 8.4 sind der spezifische Brennstoffverbrauch (TSFC) und der Gesamt-
wirkungsgrad in Abhangigkeit des Bypassverhaltnisses dargestellt. Der Gesamt-
wirkungsgrad wird gemaf berechnet. Der TSFC ist in Blau dargestellt: als
durchgehende Linie fiir die erste Variante und als einzelne Punkte fiir die zweite
Variante. Die Darstellung des Gesamtwirkungsgrades erfolgt analog in Schwarz. Um
dessen Verlauf deutlicher sichtbar zu machen, wird er zusatzlich in einem separaten

vergroflerten Ausschnitt dargestellt, in dem die Achsengrenzen enger beieinander

liegen.
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Abbildung 8.4: Re-Engining PW1127G-JM: Brennstoffverbrauch
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Zwei wesentliche Aspekte lassen sich aus der Abbildung ableiten:

1. Inverse Proportionalitidt zwischen TSFC und Gesamtwirkungsgrad

Wie in (3.13) beschrieben, zeigt sich die erwartete inverse Abhéngigkeit:
Ein hoherer Gesamtwirkungsgrad fithrt zu einem niedrigeren spezifischen

Brennstoffverbrauch und umgekehrt.

2. TSFC-Minimum und steigender Verbrauch bei hohen Bypassverhéltnissen

Oft wird angenommen, dass ein hoheres Bypassverhéltnis stets mit einem
geringeren TSFC einhergeht. Diese Aussage trifft jedoch nur unter bestimmten
Randbedingungen zu. In diesem Fall bleibt der Kernmassenstrom konstant,
wahrend das Bypassverhéltnis durch eine Vergroflerung des Fandurchmessers
erh6ht wird. Zunéchst fiihrt dies zu einem steigenden Gesamtwirkungsgrad
und einem sinkenden TSFC. Ab einem bestimmten Punkt (u ~ 25) kehrt
sich dieser Trend jedoch um: Der Gesamtwirkungsgrad nimmt ab, und der

spezifische Brennstoffverbrauch steigt wieder an.

Der spezifische Schub sinkt tiber den gesamten untersuchten Bereich, da der
Gesamtschub konstant gehalten wird, wahrend der Gesamtmassenstrom mit
steigendem g zunimmt.Dies fiihrt zunéchst zu einem sinkenden TSFC sowie
einer abnehmenden Turbineneintrittstemperatur 7. Ab p ~ 25 steigt T}
jedoch wieder an, da das Kerntriebwerk mehr Arbeit leisten muss, um den

konstanten Gesamtschub bereitzustellen.

Der Zusammenhang zwischen TSFC (bzw. dem Brennstoffmassenstrom 75)
und der Turbineneintrittstemperatur 7} ergibt sich aus der Energiebilanz der

Brennkammer

o (Ty —T3)
Hi —Cp - T4 )

Mit der Einfiihrung des Brennstoff/Luft-Verhaltnisses § und unter der Annah-

me, dass der Brennstoffmassenstrom g im Vergleich zum Luftmassenstrom

(8.1)

mp =1my-

my vernachlassigbar klein ist (8 < 1), ergibt sich

. Cp - (T4 — Tg)
b=t (8.2)

Da der Massenstrom durch das Kerntriebwerk 7y sowie der Heizwert H;

konstant sind und auch 73 vor der Brennkammer sowie die Warmekapazitat c,
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nahezu unverdandert bleiben, fithrt eine steigende Turbineneintrittstemperatur
T, direkt zu einem hoheren Brennstoffmassenstrom und damit zu einem
hoheren TSFC.

Inneres vs. dufleres Fandruckverhaltnis

Wie bereits mehrfach erwéhnt, unterscheidet GasTurb zwischen einem inneren
(nabennahem) und einem dufleren Fanbereich. Das Fandruckverhéltnis wird fiir
beide separat angegeben. In der ersten Variante dieser Untersuchung wurde das
Verhéltnis (/IFPR —1)/(OF PR — 1) konstant gehalten, wodurch das innere Fan-
druckverhéltnis iiber den gesamten Prozess hinweg niedriger blieb als das duflere.
In der zweiten Variante wurde diese Bedingung aufgehoben, sodass beide Druck-

verhéaltnisse unabhéngig voneinander optimiert wurden.

In Abbildung [8.5] sind die inneren Fandruckverhéltnisse fiir beide Varianten darge-
stellt: Die rote durchgehende Linie zeigt die erste Variante, wahrend die blauen
Punkte die zweite Variante repréasentieren. Zusétzlich ist das duflere Fandruck-
verhdltnis OF PR in Schwarz dargestellt. Da dieses fiir beide Varianten nahezu
identisch ist (siche Abbildung , wird aus Griinden der Ubersichtlichkeit nur

eine einzige Kurve gezeigt.

Auftillig ist, dass das innere Fandruckverhéltnis I/ FFPR in der zweiten Variante
stellenweise grofier ist als das duflere. Dies erscheint auf den ersten Blick unerwartet,
da der Druckaufbau — und damit die spezifische Umfangsarbeit a, — in einer
Verdichterstufe iiblicherweise mit der Umfangsgeschwindigkeit u skaliert. Dieser

Zusammenhang ergibt sich aus der Eulerschen Impulsmomentengleichung:
Ay = U - Cyg — Uy~ Cy1 = W+ (T2 + Cyg — 71 * Cy1) (8.3)

Hierbei bezeichnen u die Umfangsgeschwindigkeit, » den Radius, w die Winkel-
geschwindigkeit und ¢, die Umfangskomponente der Absolutgeschwindigkeit. Die
Indizes 1 und 2 stehen fiir den Ein- bzw. Austritt des Laufrads. Unter der ndhe-
rungsweisen Annahme u; & uy, die fiir eine axiale Maschine getroffen werden kann,
ergibt sich:

ay =w -1 (Cua — Cu1) (8.4)

Die spezifische Umfangsarbeit a, hédngt demnach sowohl von der Stromungsumlen-

kung Ac, als auch vom Radius r ab. Da der Radius r im Fan eines Hochbypass-
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Abbildung 8.5: Re-Engining PW1127G-JM: Inneres vs. d&ufleres Fandruckverhalt-

1S

Turbofans entlang der Schaufelhohe stark variiert, muss das Schaufeldesign ent-

sprechend ausgelegt werden.

Ein groflerer Druckaufbau im inneren Fanbereich kann durch eine gezielte Ver-
windung der Schaufelprofile erreicht werden. Wére hingegen beim Schaufeldesign
das Potentialwirbelgesetz als Auslegungsstrategie herangezogen worden, so wére
die spezifische Umfangsarbeit a, tber die gesamte Schaufelhohe konstant. Dies
entsprache der Bedingung

¢y + 7 = const. (8.5)

und wiirde verhindern, dass das innere Fandruckverhéltnis I FPR grofier als das
auflere OF PR wird.

Weitere Details zu aktuellen Entwicklungen in der Auslegung von Fans fiir (Ultra-
JHigh-Bypass-Ratio-Turbofans sind in der Literatur zu finden , , , .

8.2 Groflenskalierung

Wie bereits diskutiert, wird die Schuberzeugung bei modernen Turbofans mit hohem

Bypassverhaltnis mafigeblich durch zwei Einflussgrofien bestimmt: den Massenstrom
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und die Austrittsgeschwindigkeit der Sekundérdiise. Der Massenstrom hangt primér
von der Geometrie des Fans ab, wihrend das Fandruckverhéltnis die Strahlgeschwin-
digkeit bestimmt. Diese beiden Groflen sind jedoch nicht unabhéangig voneinander,
sodass nicht davon ausgegangen werden kann, dass das Fandruckverhéltnis bei un-
terschiedlich grofien Triebwerken konstant bleibt. Zusétzlich sind weitere Parameter
wie das Bypassverhéltnis und die Turbineneintrittstemperatur zu berticksichtigen.
Daher lésst sich kein allgemeines Skalierungsgesetz ableiten, das zentrale Gro-
Ben wie Schub oder Fanleistung direkt in Abhéngigkeit vom Massenstrom oder

Fandurchmesser beschreibt.

Unter der Annahme jedoch, dass die zu vergleichenden Triebwerke denselben
spezifischen Schub aufweisen, konnen gewisse Zusammenhange hergeleitet werden.
Im Buch von Grieb aus dem Jahr 2009 werden typische Bereiche fiir den
spezifischen Schub Fg sowie die zugehorigen Fandruckverhéltnisse I1x,,, fir Reiseflug

und Startvorgang angegeben. Diese sind in Tabelle zusammengefasst.

Cruise  Take-Off
Fs [m/s| 120-150  240-280
Opan -] 1,55-1,7  1,44-1,56
Fs [m/s|  60-80  170-200
Mpan [[] 1,25-1,35  1,2-1,28

Aktuell

Ausblick

Tabelle 8.1: Spezifischer Schub und Fandruckverhéltnis fiir verschiedene Phasen

I16]

Die Unterscheidung zwischen ,aktuell* und ,,Ausblick“ ist mit Vorsicht zu interpre-
tieren, da die Quelle bereits einige Jahre alt ist. Dennoch ist der Trend eindeutig:
zukiinftige Triebwerke streben niedrigere spezifische Schiibe und geringere Fan-

druckverhaltnisse an.

In Abbildung sind diese Wertebereiche grafisch dargestellt, ergianzt um die
modellierten Triebwerke aus Kapitel [7], sowohl mit GasTurb als auch mit dem
Propulsormodell. Es zeigt sich, dass fiir einen gegebenen spezifischen Schub ein
entsprechendes Fandruckverhaltnis zugeordnet werden kann — unabhéangig von der
Schubklasse. Die Ergebnisse im Reiseflug stimmen dabei besser iiberein, da dieser
als Auslegungspunkt gewéhlt wurde. Fiir Take-Off handelt es sich hingegen um
Off-Design-Berechnungen mit vorgegebenen Fankennfeldern, die nicht zwingend

exakt zum jeweiligen Triebwerk passen.
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Abbildung 8.6: Zusammenhang zwischen spezifischem Schub und Fandruckver-
héltnis

Unter der Voraussetzung, dass fiir einen gegebenen spezifischen Schub auch das

Fandruckverhaltnis gleich bleibt, lassen sich aus dem Propulsormodell Skalierungs-

zusammenhénge ableiten. Aus (4.20)) und (4.22) folgt

— = const.
m
(8.6)
PFan
— = const
m

Daraus ergibt sich direkt: F' ~ m und Pgy, ~ m. Wenn zusétzlich angenommen
wird, dass die Triebwerke dasselbe Fannabenverhaltnis und dieselbe Eintritts-

Machzahl aufweisen, gilt

m ~ D%an

(8.7)

Fi Ppan1 (DFan1)2

F2 PFanQ DFan2

Die Herleitung des Massenstroms aus der Fangeometrie wurde bereits in Ab-
schnitt [7.2 behandelt.
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Kapitel 9

Anforderungen bei niedrigem

Fandruckverhaltnis

Zur Verbesserung des Vortriebswirkungsgrads und zur Reduktion des spezifischen
Brennstoffverbrauchs werden bei modernen Turbofantriebwerken zunehmend gro-
Bere Bypassverhéaltnisse angestrebt. Dies geht typischerweise mit einem geringeren
Fandruckverhaltnis einher. Ein niedrigeres Fandruckverhaltnis erhoht jedoch die
Anfélligkeit des Fans fiir Instabilitdaten, insbesondere im Take-Off-Betrieb, da sich

der Betriebspunkt in Richtung instabiler Kennfeldbereiche verschieben kann.

Zur Veranschaulichung wird die Lage des Betriebspunkts im Fankennfeld betrachtet.

In |7] wurde mittels einer Parameterstudie gezeigt, dass der reduzierte Massenstrom

m -/ 1}
P

TMyed = (9.1)
im Take-Off-Fall bei sinkendem Fandruckverhéltnis kleiner als im Reiseflug wird.
Dies ist in Abbildung dargestellt: Die horizontale Achse zeigt das Fandruck-
verhaltnis am Auslegungspunkt (Cruise), die vertikale Achse das Verhéltnis des
reduzierten Massenstroms im Take-Off zumjenigen im Cruise. Ab einem Ausle-
gungswert von etwa Ilg,, = 1,6 féllt dieses Verhéaltnis unter 1, was bedeutet, dass
der Betriebspunkt im Take-Off-Fall auf dem Kennfeld links vom Auslegungspunkt

liegt — also naher an der Pumpgrenze.

Dieses Verhalten léasst sich auch anhand der in Abschnitt hergeleiteten Dii-
senkennlinie nachvollziehen (sieche Abbildung . Auch dort zeigt sich, dass der
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Abbildung 9.1: Verhéltnis des reduzierten Massenstroms in Abhéngigkeit vom
Fandruckverhéltnis [7]

Abstand zwischen den Kurven fiir Mag = 0 und Mag = 0,8 mit sinkendem

Fandruckverhéltnis zunimmt.

Das Verdichterpumpen ist nicht die einzige Instabilitit, die bei niedrigen Fandruck-
verhédltnissen auftreten kann. Aufgrund des geringen Druckverhéltnisses neigen
die Fanschaufeln zusétzlich zu einer weiteren Instabilitdt — dem sogenannten Flat-
tern. Flattern ist eine aeroelastische Instabilitat und beschreibt eine selbsterregte

Schwingung.

Abbildung[0.2)zeigt die Bereiche des Flatterns in einem Verdichterkennfeld. Dabeti ist

erkennbar, dass mit Anndherung an die Pumpgrenze die Flatterneigung zunimmt.

Im Folgenden werden zwei stabilisierende Mafinahmen diskutiert, mit denen sich

die (relative) Lage des Betriebspunkts im Fankennfeld beeinflussen lasst.

9.1 Verstellbare Sekundardiise

Bei zivilen Turbofantriebwerken im subsonischen Bereich kommt tiblicherweise eine
konvergente Diise mit fester Geometrie zum Einsatz. Mit steigenden Bypassver-

héaltnissen ergeben sich jedoch neue Anforderungen, insbesondere hinsichtlich der
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Sperren der ersten Stufen

Verdichterdruckverhéltnis

reduzierter Massenstrom

Abbildung 9.2: Bereiche des Flatterns im Verdichterkennfeld

Betriebssicherheit des Fans. Eine mogliche stabilisierende Mafinahme stellt eine
verstellbare Sekundéardiise dar. In der englischsprachigen Literatur wird diese als
Variable Area Fan Nozzle (VAFN) bezeichnet.

Die Grundidee besteht darin, die Diisenkennlinie abzuflachen, sodass sich der
Betriebspunkt — also der Schnittpunkt zwischen Diisenkennlinie (bzw. Anlagen-
kennlinie) und Verdichterkennlinie — weiter von der Pumpgrenze entfernt. Die
qualitative Wirkung dieser Mafinahme ldsst sich mithilfe der in Abschnitt
hergeleiteten Diisenkennlinie nachvollziehen, wenn der engste Querschnitt der Diise

Ay variiert wird.

In Abbildung ist dies dargestellt: Die Gleichung wird einmal fir Ay =
1,0 m? (durchgezogene schwarze Linie) und dann fiir eine vergroferte Fliche
Ay = 1,1 m? (schwarz punkt-strich-linierte Kurve) geplottet. Fiir ein gegebenes
Fandruckverhéltnis ergibt sich dadurch ein hoherer reduzierter Massenstrom (in der
Grafik als Durchflussfunktion bezeichnet), was eine Verschiebung des Betriebspunkts

in einen giinstigeren Kennfeldbereich bewirkt.

Der Einfluss der Offnung der Schubdiise kann auch mit GasTurb untersucht und
durch konkrete Zahlenwerte veranschaulicht werden. Dazu wird der in Abschnitt [7.4]
beschriebene RR UltraFan als Referenztriebwerk herangezogen. Im Take-Off-Fall
wird die Querschnittsfliche der Sekundardiise schrittweise vergrofiert. Abbildung[9.4]
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Abbildung 9.3: Einfluss einer verstellbaren Diise auf die Diisenkennlinie

zeigt die Verschiebung des Betriebspunkts im Fankennfeld: Das gelbe Rechteck
kennzeichnet den Betriebspunkt des Referenztriebwerks, die roten Rechtecke ent-
sprechen Vergroferungen der Diisenflache in 2%-Schritten bis zu einer maximalen

Erweiterung von 10%.

Ein Vergleich der beiden Extremfille — Referenztriebwerk und 10% grofiere Diisenfla-
che — ist in Tabelle[9.1] dargestellt. Neben dem erwarteten Anstieg des Pumpgrenzen-
abstands (engl. Surge Margin (SM)) auf mehr als das Dreifache zeigt sich auch ein
Riickgang der Turbineneintrittstemperatur 7, sowie des spezifischen Brennstoffver-
brauchs Bg. Die verstellbare Diise tragt somit nicht nur zur Betriebssicherheit bei,
sondern reduziert auch den Brennstoffverbrauch im Off-Design-Betrieb. Dariiber
hinaus werden in der Literatur akustische Vorteile dieser variablen Geometrie un-
tersucht (siehe z.B. [29]). Als Nachteil gilt die hohere mechanische und konstruktive
Komplexitét.
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Abbildung 9.4: Verschiebung des Betriebspunkts bei Offnung der Sekundérdiise

Referenztriebwerk +10% Diisenflache

SM [%] 10,34 33,2
Hran -] 1,368 1,335
Ty [K] 20475 1990,4
Bs [g/(kNs)] 6,69 6,26

Tabelle 9.1: Auswirkung einer 10% groferen Sekundardiise auf die Kennwerte im
Take-Off

9.2 Verstellbare Fanschaufeln

Die zweite mogliche Mafinahme zur Stabilisierung des Fanbetriebs bei niedrigem
Fandruckverhaltnis ist die Verstellung der Fanlaufschaufeln. Dadurch lasst sich
die Charakteristik der Fanstufe gezielt beeinflussen, was eine Verschiebung der
Pumpgrenze bewirkt. Um diesen Effekt zu verdeutlichen, werden zunéchst die
Geschwindigkeitsdreiecke einer Verdichterstufe betrachtet, wie sie in Abbildung 0.5
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dargestellt sind. Dabei bezeichnen ¢ und w die Absolut- bzw. Relativgeschwindig-
keiten. Die Indizes 1 und 2 stehen fiir Ein- und Austritt an den Laufschaufeln. ¢,,
ist die Meridiangeschwindigkeit, und u die Umfangsgeschwindigkeit, die sich aus
Drehzahl und Radius ergibt.

281

C,

C1

Abbildung 9.5: Geschwindigkeitsdreiecke einer axialen Verdichterstufe

Zur Beschreibung der Stufencharakteristik werden zwei dimensionslose Kennzahlen

eingefithrt: die Durchflusszahl ¢

Cm
= 9.2
¥ w (9.2)

und die Arbeitszahl, die mit Berticksichtigung der Eulerschen Impulsmomentenglei-
chung (8.4)) in Abhéngigkeit der spezifischen Umfangsarbeit a, geschrieben werden

kann A
e (9.3)

U u?’

A

Die Beziehung zwischen beiden Kennzahlen beschreibt die Stufencharakteristik

A=1—¢p(cotay — cot fy). (9.4)

In Abbildung [0.6] ist links die Charakteristik fiir konstante Gitterabstromwinkel o
und Jy dargestellt, wiahrend rechts der Effekt veranderter Winkel zu sehen ist. Die
isentrope Arbeitszahl A\, ergibt sich unter Berticksichtigung des Umfangswirkungs-

grads n,.

Da im Fan keine Leitgitter vor den Laufschaufeln vorhanden sind, ist insbesondere

der Spezialfall a; = 90° von Interesse. In diesem Fall kann der relative Austritts-
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Abbildung 9.6: Einfluss der Schaufelverstellung auf die Stufencharakteristik

winkel 35 direkt durch die Verstellung der Laufschaufeln beeinflusst werden. Die

Stufencharakteristik vereinfacht sich dann zu

A =14 ¢-cot fs. (9.5)

Damit ist ersichtlich, dass bei konstanter Durchflusszahl ¢ die Arbeitszahl A, also
die Stufenbelastung, kleiner wird, wenn der Abstromwinkel Sy grofier ist. Die
Arbeitszahl ist ein MaB fiir die tibertragene spezifische Arbeit und steht in direktem

Zusammenhang mit dem Druckverhéltnis der Verdichterstufe.

Da sich durch die Schaufelverstellung weder der Massenstrom durch das Trieb-
werk noch das Fandruckverhaltnis wesentlich verandert — letzteres ist notwendig,
um den geforderten Schub bei gegebener Diisenfliche zu erzeugen —, bleibt die
absolute Lage des Betriebspunkts im Kennfeld im Wesentlichen unverdndert. Es
verschiebt sich jedoch die Pumpgrenze relativ zu diesem Punkt, wodurch sich der

Pumpgrenzenabstand vergrofiert.

In Abbildung [9.7 und Abbildung [0.§ werden die Auswirkungen der Schaufelver-
stellung auf die Geschwindigkeitsdreiecke und das Fankennfeld dargestellt. In den
Arbeiten, aus denen die zwei Abbildungen stammen, wurde gezeigt, dass eine varia-
ble Geometrie der Fanschaufeln nicht nur zur Stabilisierung des Betriebs beitragt,

sondern auch akustische Vorteile mit sich bringt.
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Abbildung 9.7: Einfluss von Fanschaufelverstellung auf Geschwindigkeitsfreiecke
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Abbildung 9.8: Verschiebung der Pumpgrenze durch Fanschaufelverstellung
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Kapitel 10

Mogliche

Kreisprozessverbesserungen

In diesem Kapitel werden drei Ansétze zur Verbesserung des Kreisprozesses eines
Turbofan-Triebwerks diskutiert. Eine solche ,Verbesserung® kann in einer Schuber-
hohung bei gleichem Brennstoffverbrauch, einer Reduktion des Brennstoffverbrauchs
bei konstantem Schub oder auch in einer Verringerung der NO,-Emissionen be-
stehen — letzteres ist ein zentrales Ziel auf dem Weg zu umweltfreundlicheren

Triebwerken.

Die vorgestellten Konzepte sind teilweise bereits aus anderen Anwendungen, ins-
besondere aus stationaren Gasturbinen, bekannt. Hier wird untersucht, inwiefern
sich diese Ansétze auf Getriebeturbofans iibertragen lassen. Der Fokus liegt dabei
auf der thermodynamischen Ebene, unterstiitzt durch Berechnungen. Konstruktive
Herausforderungen werden nicht betrachtet, wenngleich sie neue Fragestellungen

und potenzielle Forschungsthemen eréffnen.

10.1 Nutzung der Getriebewarme:
Junkers-Meredith-Effekt

Das Planetengetriebe bei einem Getriebeturbofan ist — zusétzlich zu seiner Haupt-
aufgabe — eine Warmequelle, auch wenn sein Wirkungsgrad relativ hoch ist. Es

stellt sich daher die Frage, wie dieses Getriebe sinnvoll gekiihlt wird oder — im
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besten Fall — die entstehende Warme sogar genutzt werden kann.

F.W. Meredith hat in den 1930er Jahren untersucht, ob der Warmetauscher bei
einem Kolbenmotorflugzeug, der als Kiihler ausgelegt wird, mit einem gezielten
Design auch als Schuberzeuger wirken kann. Die Idee beruht auf dem Prinzip
von Hugo Junkers aus den 1910er Jahren, das bereits beim Junkers J 1 praktisch
umgesetzt wurde. Bei dem Wérmetauscher wird die durch den Staueffekt verdich-
tete Luft erwarmt und anschliefend expandiert. Vom Prinzip her ist es also mit
einem Ramjet vergleichbar — nur dass anstelle einer Verbrennung eine Erwarmung
stattfindet.

Das Turbofantriebwerk bietet jedoch die Moglichkeit, zusatzlich zum Staueffekt
auch die durch den Fan erzeugte Verdichtung zu nutzen und das verdichtete

Arbeitsmedium mit der Getriebewarme zu erwarmen.

Um dieses Prinzip zu veranschaulichen und eine Vergleichsrechnung durchzufiihren,
kann das in Kapitel [] vorgestellte Propulsormodell entsprechend angepasst wer-
den. In Abbildung sind die Bezugsebenen des modifizierten Propulsors mit
Wiérmezufuhr nach dem Fan dargestellt.

) alE

5] [«]
C |

Qv

Abbildung 10.1: Bezugsebenen des Propulsors mit Warmezufuhr

Das entsprechende h/s-Diagramm ist in Abbildung dargestellt. Die dem
Arbeitsmedium zugefiihrte Warme q ergibt sich aus der Verlustleistung des Getriebes

Qv bezogen auf den Massenstrom

Qv

10.1

¢= (10.1)
Die Temperatur T35, nach der Warmezufuhr berechnet sich dann tiber

q=cp (Tsse — T). (10.2)
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ci?

Abbildung 10.2: h/s-Diagramm des Propulsors mit Wéarmezufuhr

Dabei wird T3; analog zum Propulsor ohne Wéarmezufuhr aus Gleichung (4.15))
berechnet, wobei ¢, = :'—_Bi gesetzt wird. Die modifizierte Strahlgeschwindigkeit

. T
cgzdz-“ Rl~T35t-<1— 4) (10.3)

R — T35

ergibt sich zu

mit
T, T 1

Ts5¢ - T3 - (1+“771‘Ma(2)) ‘H;T;rlz

unter der Annahme einer ideal isentropen Expansion in der Schubdiise.

Mit der so bestimmten Strahlgeschwindigkeit ¢ lasst sich der erhéhte Schub F’

berechnen und daraus ein Schuberhohungsfaktor e ableiten

F' = (), — co) (10.4)
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AF F'—F
TR T F
wobei F den Schub ohne Warmezufuhr (Qy = 0) darstellt.

(10.5)

Zur Abschatzung der Groflenordnung dieser Schuberhohung wird eine Beispiel-
rechnung fiir das RR UltraFan in zwei Flugzustanden — Start und Reiseflug —
durchgefithrt. Als Referenz dient das Propulsormodell aus Abschnitt [7.4] Die
Verlustleistung ergibt sich aus der Fanleistung und dem Getriebewirkungsgrad
ne = 0, 985.

Qv = Pran - (1 =1c) (10.6)

Die Ergebnisse sind in Tabelle [10.1] zusammengefasst.

Take-Off Cruise

m [kg/s| 1798 7088
Pran [MW] 43,82 18,25
Qv [kW] 657,3 273,75
F [kN] 378 60

F’ [kN] 378,215 60,16
er [%)] 0,057 027

Tabelle 10.1: Schuberhéhung durch Getriebewarme

Man erkennt, dass die erzielbare Schuberhéhung sehr gering ist — selbst unter der
idealisierten Annahme, dass die gesamte Verlustleistung des Getriebes vollstandig
und ohne Verluste auf das Arbeitsmedium tibertragen wird. Die resultierende
Schubzunahme liegt im Bereich von 0,057% im Start und 0,27% im Reiseflug.

Die konkrete Auslegung und Platzierung eines geeigneten Warmetauschers sowie
die Beriicksichtigung lastabhéngiger Getriebewirkungsgrade wurden in [33] néher
untersucht. Die Nutzung der Getriebewédrme zur Schuberhohung — und damit zur
Reduktion des spezifischen Brennstoffverbrauchs, da mit derselben Kraftstoffmenge
mehr Schub erzeugt wird — liefle sich mit einem realitatsndheren Modell detaillierter

analysieren und hinsichtlich des Aufwand-Nutzen-Verhéltnisses bewerten.
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10.2 Zwischenkiihlung und Rekuperation

Ziel bei der Weiterentwicklung des Gasturbinenprozesses ist es, diesen moglichst
nahe an den Carnot-Prozess heranzufiithren. Der Carnot-Prozess stellt im idealen Fall
den thermodynamischen Kreisprozess mit dem maximal erreichbaren Wirkungsgrad
dar und besteht aus zwei isothermen und zwei isentropen Zustandsédnderungen.
Fiir Gasturbinen ist der Ericsson-Prozess der anzustrebende Idealprozess, da sein
thermischer Wirkungsgrad dem des Carnot-Prozesses entspricht. Die Anndherung
des in Kapitel |2 beschriebenen Joule-Prozesses an den Ericsson-Prozess wird auch

als ,Carnotisierung® bezeichnet.

Die T'/s-Diagramme dieser beiden Vergleichsprozesse sind in Abbildung darge-
stellt — links der Ericsson-Prozess, rechts der Joule-Prozess. Der zentrale Unterschied
zwischen beiden besteht darin, dass die Verdichtung und Expansion beim Ericsson-

Prozess isotherm erfolgen, wiahrend sie im Joule-Prozess isentrop verlaufen.

T T

Abbildung 10.3: 7'/s-Diagramme: Ericsson-Prozess (links) und Joule-Prozess
(rechts)

Eine isotherme Verdichtung bzw. Expansion ist bei realen Gasturbinen nicht
umsetzbar. Es ist jedoch moglich, durch Zwischenkiihlung wahrend der Verdichtung
bzw. durch Zwischenverbrennung wiahrend der Expansion eine Anndherung zu
erzielen. Im Grenzfall, in dem die Anzahl dieser Zwischenschritte gegen unendlich

geht, nahert sich der reale Prozess dem Ericsson-Prozess an.

Im Folgenden wird zunéchst die Zwischenkiihlung betrachtet. Es lasst sich zei-
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gen, dass flr einen gegebenen Druckaufbau die spezifische Arbeit bei isothermer

Verdichtung geringer ist als bei isentroper Verdichtung.
Die thermische Zustandsgleichung idealer Gase beschreibt den Zusammenhang
zwischen den thermischen Zustandsgrofien

p-v=R-T. (10.7)

Unter der Annahme konstanter Temperatur (7" = const.) ergibt sich

1 U2
p-v=const — br_ "
b2 U

(10.8)

Die Volumendnderungsarbeit kann somit in Abhéngigkeit vom Druckverhéltnis Iy,

dargestellt werden als
2
wt:—/pdv =R-T - -Inlly. (10.9)
1

Vergleicht man dies mit der fiir die isentrope Verdichtung erforderlichen spezifischen
Arbeit
Ahgs=c,-T- (HV” — 1> (10.10)

und bildet das Verhéltnis dieser beiden Arbeiten, so ergibt sich

wy k—1 In Iy,

(10.11)

= "ol .
Ahs K an -1

Fir ein Druckverhéltnis II, > 1 ist dieses Verhaltnis kleiner als 1, was bedeutet,
dass die isotherme Verdichtung weniger spezifische Arbeit erfordert als die isentrope.
Das Verhaltnis dieser spezifischen Arbeiten ist in Abbildung fir k = 1,4 in
Abhéngigkeit des Druckverhéltnisses dargestellt.

Bei einem mehrwelligen Turbofan kann die Zwischenkiihlung nach dem Niederdruck-
verdichter erfolgen, sodass die Luft vor dem Eintritt in den Hochdruckverdichter
gekiihlt wird. Das hat zur Folge, dass auch die Temperatur des Arbeitsmediums
am Kintritt in die Brennkammer im Vergleich zu einem nicht zwischengekiihlten
Triebwerk niedriger ist. Dadurch kénnen die NO,-Emissionen reduziert werden. Der
sogenannte NO, Severity Parameter Syo, hangt hauptsiachlich vom Druck und
der Temperatur am Eintritt der Brennkammer ab und wird in folgendermafien
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1.0 — k=14

1 5 10 15 20 25 30 35 40
Druckverhaltnis Iy,

Abbildung 10.4: Verhéltnis der spezifischen Arbeiten bei isothermer

und isentroper Verdichtung

definiert:

D3 0,4 T3 826K | 6,20-100-war
S — ) . 194K 53,2 1012

NO: (2965 kPa) € (10-12)
Dieser Parameter ist proportional zum NO, Emission Index EI [g/kg Brenn-
stoff|: EI ~ Syo,. Das bedeutet: Durch die Zwischenkiihlung steigt nicht nur
der Wirkungsgrad bzw. sinkt der Brennstoffverbrauch — das Triebwerk wird auch

umweltfreundlicher.

Das Konzept der Zwischenkiihlung wird haufig mit einem rekuperativen Prozess
kombiniert. Durch einen Rekuperator kann die Warmeenergie des Abgasstrahls ge-
nutzt werden, um die Luft vor der Brennkammer vorzuwéarmen. Dadurch verringert
sich die benotigte Brennstoffmenge. Dies ist jedoch nur dann moglich, wenn die
Temperatur am Turbinenaustritt hoher ist als die Temperatur am Verdichteraustritt.
Rekuperation ist daher insbesondere fiir Gasturbinen mit kleinem Druckverhéaltnis

und/oder mit Zwischenkiihlung sinnvoll.
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10.2.1 Anwendung auf RR UltraFan

Um konkrete Zahlenwerte vergleichen zu kénnen, wird im Folgenden der RR Ul-
traFan mit einem zusétzlichen Zwischenkiihler und einem Rekuperator in GasTurb
neu modelliert. Dazu wird das GasTurb-Template Interc Recup Turbofan verwendet.
Dieses Template basiert auf einem dreiwelligen Turbofan ohne Getriebe, eignet
sich jedoch zur Veranschaulichung des Grundprinzips. Die Austrittstemperatur des
Zwischenkiihlers kann tiber die Variable Intercooler Effectiveness variiert werden,
wobei die Temperatur am Eintritt des Hochdruckverdichters (Ebene 25 in Abbil-
dung maximal auf die Temperatur des Nebenstroms am Fan-Austritt (Ebene
13 in Abbildung gesenkt werden kann. Im Extremfall ist die Effektivitét gleich

D @0 6 ©
@ (12) 18

B
4383) 447 48) (5 7

1)
{LFT zooling

| 3
‘I' HF leak to LPT exit
a

Handling Bleed c

“ a HP leakage to bypass .
overhoard hleeds b HPT NGY coaling 0'503;0
¢ HPFT cooling 1?”{‘
Okg's leakage from bypass d IPT MNGY cooling E‘;U
0,82% 0% e IPT cooling 1a£

Abbildung 10.5: Kontrollebenen eines Turbofantriebwerks mit Zwischenkiihlung

und Rekuperation

Zunéchst wird das Triebwerk mit Zwischenkiihler, aber ohne Rekuperator modelliert.
Die Druckverhéltnisse und Wirkungsgrade der Komponenten entsprechen dabei

jenen des Referenztriebwerks aus Abschnitt Die Brennkammeraustrittstempe-
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ratur T wird so angepasst, dass der gewtlinschte Schub erzeugt wird. Alternativ
konnte man auch zeigen, dass mit konstanter TET ein hoherer Schub erzeugt
wiirde. Fiir den Vergleich zweier Extremfélle wird die Intercooler Effectiveness auf
1 gesetzt. Die resultierenden h/s-Diagramme sind in Abbildung dargestellt:
Das magentafarbene Diagramm gehort zum Referenztriebwerk, das schwarze zum
Triebwerk mit Zwischenkiithlung. Aus dem Diagramm geht hervor, dass ein Rekupe-
rator in diesem Fall nicht sinnvoll wére, da die Temperatur vor der Brennkammer
(T3) bereits hoher ist als jene nach der Niederdruckturbine (7).

1750

1500 Referenztriebwerk /E

mit Zwischenkihlung

1250

1000

750

Enthalpy [kJ/kg]

500

250

-250
-0.5 0,25 0 0,25 05 0,75 1 1,25
Entropy [kJ/(kg KJ]

Abbildung 10.6: h/s-Diagramm des UltraFan mit und ohne Zwischenkiihlung

bei konstantem Schub

Die wichtigsten Ergebnisse sind in Tabelle zusammengefasst. Wahrend TET
und Sno, deutlich reduziert werden, steigen Brennstoffmassenstrom und damit
TSFC geringfiigig an. Dies erscheint zunachst tiberraschend, da Zwischenkiihlung
iiblicherweise mit einer Verbesserung des Kreisprozesses assoziiert wird. Eine Ener-

giebilanz iiber die Brennkammer zeigt jedoch, dass der Brennstoffmassenstrom mp

67



Die approbierte gedruckte Originalversion dieser Diplomarbeit ist an der TU Wien Bibliothek verfligbar

The approved original version of this thesis is available in print at TU Wien Bibliothek.

[ 3ibliothek,
Your knowledge hub

Mogliche Kreisprozessverbesserungen

bzw. der spezifische Brennstoffverbrauch proportional zur Temperaturdifferenz am
Ein- und Austritt der Brennkammer ist (siehe (8.2))). Diese Differenz ist im Fall mit
Zwischenkiihlung bei konstantem Schub und gleichen Druckverhéltnissen grofier.
Der wesentliche Vorteil liegt jedoch in der deutlich reduzierten NO,-Emission. Eine
weitere Folge der Zwischenkiihlung ist die Nachwarmung des Nebenstroms durch
den Wiarmeaustausch. Die damit verbundene Schuberhohung wurde bereits im
vorherigen Abschnitt diskutiert.

Referenztriebwerk mit Zwischenkiihlung

Fy [kN] 60 60

Ty [K] 1740 1450
Svo, [ 1,62 0,22
Bs [g/(kNs)] 13,86 14,28
g [kg/s| 0,83 0,86

Tabelle 10.2: Referenztriebwerk vs. Triebwerk mit Zwischenkiihlung

Im néachsten Schritt wird ein Triebwerk mit Zwischenkiihlung und Rekuperation
unter Aufhebung einiger Einschrankungen neu ausgelegt. Ziel ist die Minimierung
des spezifischen Brennstoffverbrauchs bei gleichem Schub. Die Hauptdimensionen
(z.,B. Fandurchmesser und Massenstrom), das Bypassverhéltnis sowie das Druck-
verhéltnis des Hochdruckverdichters bleiben wie beim Referenztriebwerk. Ein festes
Gesamtdruckverhéltnis II,.s wird nicht vorgegeben, die maximale TET ist auf jene
des Referenztriebwerks begrenzt. Das nabennahe Fandruckverhéltnis I F PR wird
tiber das Verhaltnis (IFPR —1)/(OFPR — 1) = 0,745 eingestellt, welches eben-
falls dem Referenztriebwerk entspricht. Die zugehorigen h/s-Diagramme werden
in Abbildung dargestellt, wie zuvor: Magenta fiir das Referenztriebwerk und

Schwarz fiir den rekuperativen Turbofan mit Zwischenkiihlung.

Wie in Tabelle ersichtlich, sinken sowohl TSFC als auch NO,-Emissionen im
Vergleich zum Referenztriebwerk. Das Gesamtdruckverhéltnis féllt jedoch auf einen
sehr niedrigen Wert. Die Reduktion von Sxo, ist hier minimal, der spezifische

Brennstoffverbrauch wurde jedoch um ca. 13% reduziert.
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1750

1500 Eeferenztriebwerk
mit Zwischenkihlung & Rekuperation

1250+
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7504

Enthalpy [kJ/Kg]
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-250
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Abbildung 10.7: h/s-Diagramm des UltraFan mit Zwischenkithlung und Reku-

peration im Vergleich zum Referenztriebwerk

mit Zwischenkiihlung

Referenztriebwerk
und Rekuperation
Fy [kN] 60 60
Myes [ 70 13,1
T, [K] 1740 1740
Syo, [ 1,62 1,47
Bs [g/(kNs)] 13,86 12,1
mp [kg/s] 0,83 0,73

Tabelle 10.3: Referenztriebwerk vs. Triebwerk mit Zwischenkiihlung und Rekupe-

rator
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10.3 Zwischenverbrennung

Analog zur Zwischenkiihlung kann gezeigt werden, dass eine isotherme Expansion
im Vergleich zur isentropen Expansion eine hohere spezifische Arbeit der Turbine
ermoglicht. Das Konzept der Zwischenverbrennung (in der englischsprachigen
Literatur auch als reheat cycle oder inter turbine burner bezeichnet) stellt eine
Annédherung an die isotherme Expansion dar, bei der statt einer Brennkammer
mehrere (in der Regel zwei) Brennkammern zum Einsatz kommen. In Abbildung|[10.§
ist dargestellt, wie mit zunehmender Anzahl an Brennkammern die isotherme

Expansion (Diagramm a) ndherungsweise erreicht werden kann.

Q CTT burner

T T
S
a) b)
2178
4 a5’ 4
‘W
@57
Q . .
T 45 45" I "
3 8
2
01
S S
c) d)

Abbildung 10.8: 7'/s-Diagramme mit mehreren Verbrennungen ||

Die Zwischenverbrennung eroffnet einen zuséatzlichen Freiheitsgrad im thermody-
namischen Kreisprozess: Bei konstanter maximaler Turbineneintrittstemperatur
kann entweder der erzeugte Schub gesteigert oder derselbe Schub mit geringerem

Massenstrom erzeugt werden — was zu einem kompakteren Triebwerk fithren kann.
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Abbildung 10.9: Moégliche Auswirkungen der Zwischenverbrennung

Alternativ kann bei konstantem Schub und Massenstrom die maximale Tempe-
ratur im Prozess gesenkt werden. Dies reduziert nicht nur die NO,-Emissionen,
sondern auch den Bedarf an Kiihlungsluft. In Abbildung sind diese beiden
Méglichkeiten im 7T'/s-Diagramm dargestellt.

Bei einem mehrwelligen Turbofan bietet es sich an, eine zweite Brennkammer
zwischen der Hoch- und Niederdruckturbine zu integrieren. Auch fiir einen Getrie-
beturbofan ist diese Losung besonders interessant: Da die Drehzahlen von Fan und
Niederdruckturbine entkoppelt sind, kann die Niederdruckturbine mit geringerem
Radius ausgelegt werden. Dadurch ist der Ubergangskanal zwischen Hoch- und
Niederdruckturbine geometrisch weniger komplex, was die Integration einer zweiten

Brennkammer deutlich erleichtert.

Das Konzept der Zwischenverbrennung wurde in verschiedenen Arbeiten model-

liert, mit konventionellen Referenztriebwerken verglichen und hinsichtlich seiner

Auswirkungen analysiert 2, 19} 20} [25] 26] [41].
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Kapitel 11

Fazit und Ausblick

In dieser Arbeit wurde das Konzept des Getriebeturbofans, das bereits seit einigen
Jahren erfolgreich im Einsatz ist, auf eine hohere Schubklasse iibertragen und
analysiert. Dazu kamen sowohl ein vereinfachtes analytisches Modell als auch ein
numerisches Tool zur Anwendung. Zwei Varianten variabler Geometrie zur Stabili-
sierung des Betriebs bei niedrigen Fandruckverhaltnissen wurden diskutiert, bevor
drei potenzielle Kreisprozessverbesserungen vorgestellt wurden. Das Konzept des
Getriebeturbofans weist weiterhin Entwicklungspotenzial auf — gleichzeitig sind
jedoch auch technische Herausforderungen zu erwarten, die neue Forschungsfragen
eroffnen. Die ersten thermodynamischen Betrachtungen liefern vielversprechende Er-
gebnisse, jedoch sind mechanisch-konstruktive Herausforderungen sowie potenzielle

Gewichtszunahmen noch detaillierter zu untersuchen.

Mit zunehmendem Bypassverhéltnis kommt dem Fan eine zentrale Rolle zu. Neue
Auslegungsstrategien, Werkstoffe und Bauweisen werden erforscht, um den steigen-
den Anforderungen gerecht zu werden. Wie in dieser Arbeit thematisiert, begrenzt
der Abstand des Triebwerks zum Boden das Fanwachstum bei unterfliigelmon-
tierten Triebwerken. Eine mogliche Losung konnte in einer Positionierung des
Triebwerks oberhalb des Fliigels liegen [1], [15] — allerdings sind hier zusétzli-
che aerodynamische Herausforderungen, wie etwa erhéhte Reibungsverluste, zu

berticksichtigen.

Triebwerkshersteller wie MTU verfolgen langfristige Innovationsstrategien und
entwickeln derzeit radikale Konzepte zur Weiterentwicklung des Getriebeturbofans.

Zwei dieser Ansétze sind das WET-Engine und das Hybrid-Electric Propulsion.
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Ersteres basiert auf einem thermodynamischen Konzept, das aus stationdren Ga-
sturbinen bekannt ist (Cheng- oder STIG-Prozess), bei dem Wasserdampf zur
Effizienzsteigerung in die Brennkammer eingespritzt wird . Das zweite verfolgt
eine teilweise Elektrifizierung des Antriebsstrangs, um Emissionen und Verbrauch

weiter zu reduzieren.

Auch das Konzept des Open Rotor Engine bzw. Propfan, das bereits in den 1970er
Jahren untersucht wurde, erlebt derzeit erneutes Interesse in Forschung und Ent-
wicklung. Es verspricht hohe Vortriebswirkungsgrad bei gleichzeitig geringerem
Treibstoffverbrauch, bringt aber ebenfalls aerodynamische und akustische Heraus-

forderungen mit sich.

Dartiber hinaus gewinnen umweltfreundlichere Treibstoffe (Sustainable Aviation
Fuels, Wasserstoff) sowie Mainahmen zur Larmemissionsminderung zunehmend
an Bedeutung. Insgesamt zeigen die aktuellen Entwicklungen, dass die Zukunft
der Luftfahrtindustrie stark von fachiibergreifender Forschung gepréigt sein wird
— mit vielversprechenden technologischen Ansétzen zur Effizienzsteigerung und

Emissionsreduktion.
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Anhang A

GasTurb Ergebnisse
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GasTurb Ergebnisse

€ Alt=10668m / Mn=0.800 ISA - o
Close Help
Summay A Sysom S Agsins
— I
=
! E == _ W T P WRstd
Range  Saveinput  Shder Station kg/s K kPa ka/s FN =
E amb 218,81 23,842 TSFC = 14 ?1?7 E/(kN*s)
2 206,601 246,88 36,354 533,000 WF = 0, 28140 a/s
Unit Conv Ttie 13 191,297 274,41 50,885 371,728 s NOX = 0,6981
21 15,304 267,26 46,786 31,919
d 9 22 15,304 267,26 46,786 31,919 Core Eff = 0,5411
24 15,304 418,61 193,237 9,672 Prop Eff = 0,8371
<1 A ™ 25 15.304 418,61 193,237 9,672 BPR = 125000
TS s PV 3 14,845 785,00 1526,624 1,626 P2/PL = 1,0000
31 11,248 785,00 1526,624 P3/P2 = 41,99
f}é{ 4 11,530 1615,98 1450,292 1,908 P5/P2 = 1,0214
Station Data 405 13,213 1518,40 1450,292 NGV Out. 2 Stage HPT
41 13,978 1481,29 1450,292 2,214 P16/P13 = ,984
43 13,978  1146,98 399,286 P16/P6 = 1,37596
" 44 14,743 1129,32 399,286 P16/P2 = 1,37730
& O i man s i Y BT Unew
’ » ' A = N m
Pt Clgoed  Sava 5 15,203 647,78 37,132 62,199 A18 = 1,60547 m?
Excel 8 15,356 649,14 36,390 64,175 XHB = 0,80944
B g"i 4 18 191,374 274,62 50,071 378,070 = _1,00000
Eal - Bleed 0,153 785,00 1526,620 I'fB]d/WZ = 7,4074E-4
Initiakize Export TR | ======ss=sssssssssssssssssssssssssss=ssss=== = 0,958?8
N Efficiency isentr polytr RNI P/P cn1s = 0,97600
(= Outer LPC 0,9056 0,9100 0,431 1,400 = 0,0 kw
Save Inner LPC 0,9067 0,9100 0,431 1,287 V18/V8.'id= 0,84063
IP Compressor 0,8787 0,9000 0,505 4,130 WBLD/W22 =  0,00000
HP Compressor 0,8698 0,9000 1,222 7,900 wreci/w25= 0,00000
Burner 0,9995 0,950 Loading = 100,00 %
HP Turbine 0,8687 0,8500 2,113 3,632 WCHN/W25 =  0,16000
LP Turbine 0,9326 0,9100 0,792 10,538 WCHR/W25 =  0,05000
-------------------------------------------- WCLN/W25 = 0,02667
HP Spool mech Eff 0,9950 Nom Spd 18955 rpm WCLR/W25 = 0,00333
LP Spool mech Eff 0 0.9800 Nom Spd 2787 rpm WBLD/W25 = 0,0100
IPC & LPT Nom Spd 8542 rpm Gear Rat = 3,06500
-------------------------------------------- WLkBy/W25=  0,00500
P22/P21=1,0000 P25/P24=1,0000 P45/P44=0,9800 WikLP/w25=  0,01000
hum [%] warQ FHV Fuel
0,0 0,00000 42,798 Generic
Input Data File: . .
SSQUsers\ebaymm\Desktnp\DA\GasTurb\Pw_GTF\pwlIZTGJM_crmse_250131.CYG (modifie

Title: Iteration has converged

Summary A System Stations  Addtional

[ —
: L Composed Values | [Iterations
Range  Saveinput Shider
—
Unit Conv Tile Name Formula Value ‘Comment
. co_vall  (dn213"W12)+(dh221W21) 559,26 Fanleistung in kKW
cp_vall P12 1,3597 OFPR
ald P21/P2 1,28698 FPR
oW N et
e ey o, cp_vald  (cp_val-1)i{cp_val2-1) 0,717947 (FERAMOFPR-1)
cp_vals FN 19,12 Gesamtschub in kN
{0:3 D }%{ cp_va FG 68,1495 gross thrust in kN
Preferences  Axes Station Data cp_val? FG18 62,2195 Bypass gross thrist in kN
H: % cpvaB  FG8 593007 Core gross thrist in kN
No Geid Fine cp_valg FN*1000/W2 92,5455 spez. Schub in m's
cp_vald Vo 237315 Fluggeschwindigket in m's
¥ Output
cp_valll ((FG*1000)-(V0"W2))¥1000 18,12 netto Schub Kontrolle
@ D cp_val2 FG18FG 0.912984 gross thrus Bypass / gross thrust gesamt
n3 FG18*1000-W12V0)¥1000 16,8217 Schub Bypass
Pint  Cipboard  Save covel3 | ¥ u
cp_valld  (FGS™1000-W21V0)1000 229825 Schub Core
— cp_valls ep_vall 3+cp_vall4 19,12 netto Schub Kontrole
m ;._Evj E" cp_vallé cp_vall ¥ep_valls 0879799 Fananted Schub
Initialize Export Disconnect cp_vall? cp_vall4/icp_valls 0,120201 Coreanted Schub
N cp_valls  ((dh213"WA2)+(dh221"W21))1000 558625 Fanleistung in MW
LT

Abbildung A.1: GasTurb Ausgabefenster: PW1127G-JM Cruise
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& SLstatic, ISA +10 C, Rel GG Speed=1.108 - [m]
Close Help
¥ Overview Summary OperPoint LPC Booster HPC HPT LPT  Air System Stations Additional
a—_
! = == ) W T P WRstd
Range  Saveinput  Shder Station kg/s K kPa kg/s FN = 120
E amb 298,15 101,325 TSFC = 7, 4529 E/(kN"‘s)
2 477,975 298,15 101,325 486,198 WF = 0,89754 kog/s
Unit Cony Tt 13 441,087 332,06 143,361 334,666 s NOX = 2,0152
¥ Di 21 36,887 323,28 131.505 30,105 P5/P2 = 1,2443 EPR
22 36,887  323.28 131,505 30,105 Core Eff =  0.4813
24 36,887 480,56 482,242 10,009 Prop Eff = 0,0000
m H - 25 36,887 480,56 482,242 10,009 BPR = 11,9577
TS HS PV 3 35,781 915,12 4055,719 1,593 P2/P1 = 1,0000
31 27,112 915,12 4055,719 P3/P2 = 0,03
M 4 28,010 1946,41 3861,125 1,910 P5/P2 =  1,2443
Station Dota 405 32,067 1827,66 3861,125 NGV Out. 2 Stage HPT
41 33,912 1782,35 3861,125 2,213 P16/P13 = .987
¥ Output 43 33,912 1395,84 1075,748 P16/P6 = 1,13755
= 44 35,756 1372,74 1075,74 P16/P2 = 1,39651
& D 5 g ume wmm e gk b
. . . A = m
frit  Ckboad Save 5 36,863 847,40 126,074 50,805 A18 = 1,60547 m?
Excel 37,232 848,05 124,392 52,028 XM8 = 0,56080
B QVi Yy 18 441,272 332,32 141,502 339,336 xXM18 = _0,70769
Eal Bleed 0,369 915,12 4055,719 wBld/wW2 = 7,7174E-4
Initialize Export  Disconnect e cD8 = ,95018
N Efficiency isentr polytr RNI P/P CD18 = 0,95415
EL] Outer LPC 0,9134 0,9175 0,960 1,415 PWX = 0,0 kw
Save Inner LPC 0,9146 0,9176 0,960 1,298 v18/v8,id= 0,79049
IP Compressor 00,9140 0,9279 1,132 3,667 WBLD/W22 = , 00000
HP Compressor 00,8537 0,8878 2,587 8,410 wreci/w25= 0,00000
Burner 0,9999 0,952 Loading = 26,91 %
HP Turbine 0,8705 0,8530 4,537 3,589 WCHN/W25 =  0,16000
LP Turbine 0,9340 0,9155 1,706 8,365 WCHR/W25 =  0,05000
-------------------------------------------- WCLN/W25 =  0,02667
HP Spool mech Eff 0,9950 Speed 21010 rpm WCLR/W25 = 0,00333
LP Spool mech Eff 0,9800 Speed 2886 rpm WBLD/W25 = 0,01000
IPC & LPT Speed 8847 rpm
-------------------------------------------- WLkBy/W25=  0,00500
P22/P21=1,0000 P25/P24=1,0000 P45/P44=0,9803 wikLP/w25=  0,01000
hum [%] warQ FHV Fuel
0,0 0,00000 42,798 Generic
Inﬁut Data Fi
Users\ebaymd]\Desktnp\m\GasTurb\Pw GTF\pwll27GIM_cruise_250131.CYG (modifie
Title: additions to the iteration system active
Summary OperPoint LPC  Booster HPC HPT LPT  Air System Stations Additional
! E Composed Values lterations
Range Save input
E
Unit Conv Ttle Formula Value Comment
T 7 (@n213W12)+(gn221W21) 160156 Fanleistung in kKWW
v [Prae2 v o
m rﬁL ™. co_vald  P21P2 1,29785 FPR
=z e 5 co_vak  (cp_valB-1)(cp_vaR-1) 0.717947 (FPR-1M{OFPR-1)
cp_vals FN 120,43 Gesamtschub in kN
@ D ﬁ( cp_val FG 120,43 gross thrust in kN
Preferences  Axes  Station Data cp_vall  FGI8 108,815 Bypass gross thrist in kN
1--.- i:t ‘QEE cp_valg FG2 116144 Core gross thrist in kN
i . cp_valB  FN*1000MW2 251,958 spez. Schub in mis
cp_valld Vo o Fluggeschwindigket in m/s.
covallt  (FGH1000)(VOW2)Y1000 12042 netio Schab Kontrole
Igl "D cp_vall2  FGIBFG 0,903558 gross thrus Bypass / gross thrust gesamt
LA ) L = cp_vall3  (FGIE*1000-W1Z"VO)1000 108,815 Schub Bypass
’ v cp_vall4  (FGE000-W21VON1000 16144 Schub Core
e — cp_valls cp_val 3+cp_vall4 120,43 netto Schub Kontrolle
E bﬁ E‘" cp_vallé cp_val decp_valls 0,903558 Fanantei Schub
Initialize Export Disconnect cp_vallT cp_valldicp_valls 00964418 Coreanted Schub
(Vi cp_valld  ((dhZ13W12)+{dh2Z1"W21)¥1000 16,0156 Fanleistung in MW

Abbildung A.2: GasTurb Ausgabefenster: PW1127G-JM Take-Off
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€ Alt=10668m / Mn=0.800 ISA, Rel GG Speed=1,085 - o
Close  Help
Summary OperPoint LPC Booster HPC HPT LPT  AirSystem Stations Additional
a—
dh H = ) W T P WRstd
Range  Saveinput  Sider Station kg/s K kpPa kg/s FN = 24,09 kN
E amb 218,81 23,842 TSFC = 15,7928 E/(kN"'s)
2 215,026 246,88 36,354 554,735 WF = 0,38044 kg/s
Unit Cony Title 13 198,398 281,17 53,425 371,696 s NOX = 1,1069
21 16,628 272,38 48,610 33,697 P5/P2 = 1,1604 EPR
L e 22 16,628 272,38 48,610 33,697 Core Eff = 0,5465
24 16,627 444,08 205,946 10,156 Prop Eff = 0,8095
l’-ﬂ H ™ 25 16,627 444,08 205,946 10,156 BPR = 11,9319
s HS PV 3 16,129 862,73 1779,202 1,589 P2/P1 = L 000
31 12,221 862,73 1779,202 P3/P2 = 48,94
7%( 4 12,602 1851,50 1694,232 1,910 P5/P2 = 1,1604
Station Dota 405 14,431 1737,21 1694,232 NGV Out. 2 Stage HPT
41 15,262 1693,68 1694,232 2,213 P16/P13 = ,98
43 15,262 1320,29 466,822 P16/P6 = 1,27344
" 44 16,093 1298,38 466,822 P16/P2 = 1,44607
@ M 45 16,537 1277,72 457,465 7,713 P6/P5 = 0,97860
Print 5 o 49 16,537 752,08 42,185 AB = 0,28672 m*
£ v 5 16,592 751,12 42,185 64,343 Al8 = 1,60547 m?
Excel 8 16,758 752,21 41,282 66,457 XM8 = 0,93329
B 54 Y 18 198,482 281,43 52,571 378,068 XM18 = 1,00000
Eal L Bleed 0,166 862,73 1779,202 wBld/wW2 = 7,7328E-4
Initialkize Export Diconnecl || === e ——— cD8 = 0,97640
N7 Efficiency isentr polytr RNI P/P CD18 = 0,97600
B Outer LPC 0,8381 0,8467 0,431 1,470 PWX = 0,0 kw
Save Inner LPC 0,8392 0,8456 0,431 1,337 v18/v8,id= 0,71896
IP Compressor 0,8050 0,8395 0,513 4,237 WBLD/wW22 =  0,00000
HP Compressor 0,8429 0,8801 1,214 8,639 Wrecg/w25= 0,00000
Burner 0,9998 0,952 Loading = 63,65 %
HP Turbine 0,8705 0,8527 2,113 3,629 WCHN/W25 =  0,16000
LP Turbine 0,9342 0,9127 0,789 10,844 WCHR/W25 =  0,05000
77777777777777777777777777777777777777777777 WCLN/W25 =  0,02667
HP Spool mech Eff 0,9950 Speed 20571 rpm WCLR/W25 = 0,00333
LP spool mech Eff 0,9800 Speed 3067 rpm WBLD/W25 =  0,01000
IPC & LPT Speed 9400 rpm
-------------------------------------------- WLkBy/W25=  0,00500
P22/P21=1,0000 P25/P24=1,0000 P45/P44=0,9800 WlkLP/w25=  0,01000
hum [%] war(Q FHV Fuel
0,0 0,00000 42,798 Generic
Input Data File:
S;Ql.lsers\ehay‘i ndi‘\Desktop\DA\GasTurb\PW_GTF\pwl127GIM_cruise_250131.CYG (modifie
Title: additions to the iteration system active
Summary OperPoint LPC  Booster HPC HPT LPT  Air System Stations Additional
—
! =] oE Composed Values | Iterations
Range  Saveinput  Sider
=
Unit Cony Title Name Formula Value Comment
v D cp_vall (dh213W12)+(dh221"W21) 725206 Fanleistung in kW
e [Pia2 e
= m ™ co_vall  P2IF2 1,33714 FPR
s WS v cp_vak (cp_val-1)cp_val-1) 0717947 (FPR-1M(OFPR-1)
cp_vals FN 24,0896 Gesamtschub in kN
@ D ?Jw{ cp_vak FG 75,1185 gross thrust in kN
Preferences  Axes  Station Data cp_val? FG18 67,2371 Bypass gross thrist in kN
L. H: EIEE cp_vall  FGS 788142 Core gross thrist in kN
Mo Ouid Cosens Fine cp_vald FN*1000/2 12,031 spez. Schub in mvs
” cp_vall0 Vo 237,315 Fluggeschwindigket in m/s
| s .
@ a D ep_vall2  FGIBFG 0,89508 gross thrus Bypass / gross thrust gesamt
= iy N ep_vall3  (FG1B*1000-W12'VO)1000 20,1581 Sehub Bypass
T e cp_vall4  (FGB*1000-W21°VON1000 3,93545 Schub Core
ot — cp_vall$ cp_vali3+cp_vall4 24,0856 netto Schub Kontrolle
E E_E E‘" cp_vallé cp_vall ¥cp_valls 0836833 Fanantei Schub
Initialize Export Disconnect cp_vall?  cp_valldicp_valls 0163367 Coreanted Schub
B4 cp_valld  ((dh213W12)+{dh221"W21]¥1000 7.25206 Fanleistung in MW

Abbildung A.3: GasTurb Ausgabefenster: PW1127G-JM Top of Climb
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€ Alt=10668m / Mn=0.800 ISA
Close  Help

Summary A Systom Sations Addionl
Ll

¥ Overview S

Save input

Range

y Air Sy Stati Addi

oW W o.vas
s s PV op_vald
cp_vals

@ D %{ cp_vals
Preferences  Axes  Station Data ep_valT
L] & [
NoGid  Cosne Fine cp_val
cp_valld

¥ Output co_valtt
& [ D e
Print Cipboard  Save co_vall3
cp_vall4

cp_valls

Ei 'E_E Ev'_‘ cp_vallé
Initiakze Export  Disconnect cp_vah?
Y| cp_vald

B

Composed Values Iterations

Formula
(dh213W12)+(dh221"W21)
P13F2

P21/F2
(ep_vaB-1)cp_val-1)

FN

FG8

FN™1000/WW2

Vo
((FG"1000)-(V0"W2)1000
FG1BFG
(FG18°1000-W12V0)1000
(FG&"1000-W21"V0)1000
cp_vall3+cp_vall4
cp_vall Jcp_valls
cp_valldicp_vallS
((An213"W12)+{dh221"W21)¥1000

Value
17560.5
1,36029
1,26843
0,745039
60,0001
228126
211,212
16,9131
84,6922
23735
60,0001
0925881
53,5948
640522
60,0001
0893245
0,108754
17,5605

Comment

Fanleistung in kKW

OFPR

FPR

(FPR-1)}(OFPR-1)
Gesamtschub in kN

gross thrust in kN

Bypass gross thrist in kN
Core gross thrist in kN
spez. Schub in m's
Fluggeschwindigket in m's
netto Schub Kontrole
gross thrus Bypass / gross thrust gesamt
Schub Bypass

Schub Core

netto Schub Kontrolle
Fanantei Schub
Coreanted Schub
Fanleistung in MW

Abbildung A.4: GasTurb Ausgabefenster: RR UltraFan Cruise

| A
_ W T P WRstd
Station kg/s K kPa kg/s EN =
amb 218,81 23,842 TSFC = 13 8599 E/(kN“s)
2 708,448 246,88 36,354 1827,692 WF = 0, 83159 a/s
13 664,170 271,95 49,452 1322,053 s NOX = 1,6231
21 44,278 266,04 46,113 93,487
22 44,278 266,04 46,11 93,487 Core Eff = 0,5646
24 .27 87,91 315,489 18,505 Prop Eff = 0,8488
25 44 278 487,91 315,489 18,505 BPR = 15,0000
3 42,950 909,30 2544,466 3,038 P2/PL = 1,0000
31 32,544 909,30 2544,46 P3/P2 = 69,99
}f}é{ 4 33,376 1739,72 2417 ,242 3,438 P5/P2 = 1,0179
Station Data 405 38,247 1641,83 2417 ,242 NGV Out. 2 Stage HPT
41 40,460 04,70 2417,242 4,002 P16/P13 = ,984
43 40,460 1216,87 589,570 P16/P6 = 1,34179
" 44 42,674 1201,85 589,570 P16/P2 = 1,33853
= 0 45 43855 118424 5;; 779 15,591 PG/PS = 0.08000
’ » A = N m
Pt Ckboad  Save 5 44,003 632,48 37,006 178,500 A18 = 5,70963 m?
Excel 8 44,445 635,24 36,266 184,377 XM8 = 0,80576
B Svi Yy 18 664,392 272,18 48.661 1344,548 xM18 = 1,00000
Eal I Bleed 0,443 909,30 2544 ,467 wBld/w2 = 6,2500E-4
Initialize Export  Disconnect || —========----cmmmmmmm e cD8 = 0,96853
52 Efficiency isentr polytr RNI P/P cD18 = 0,97600
[ = Outer LPC 0,9060 0,9100 0,431 1,360 PWX = 0,0 kw
Save Inner LPC 0,9069 0,9100 0,431 1,268 V18/v8,id=  0,83445
IP Compressor 0,8707 0,9000 0,500 6,842 WBLD/W22 =  0,00000
HP Compressor 0,8702 9000 ,662 ,065 wreci/w25= 0,00000
Burner 0,9995 0,950 Loadin = 100,00 %
HP Turbine 0,8701 0,8500 3,213 4,100 WCHN/W25 =  0,16000
LP Turbine 0,9359 0,9100 1,088 15,613 WCHR/W25 =  0,05000
-------------------------------------------- WCLN/W25 = 0,02667
HP Spool mech Eff 0,9950 Nom Spd 18955 rpm WCLR/W25 = 0,00333
LP Spool mech Eff 0,9800 Nom Spd 1610 rpm WBLD/W25 = 0,01000
IPC & LPT Nom Spd 6440 rpm Gear Rat = 4,00000
-------------------------------------------- WLkBy/W25=  0,00500
P22/P21=1,0000 P25/P24=1,0000 P45/P44=0,9800 wikLP/w25=  0,01000
hum [%] warQ FHV Fuel
0,0 0,00000 43,124 Generic
Input Data File:
EUsers\ebaymdl\Desktnp\DA\GasTurb\RR_U'ltraFan\RR_U'ltraFan cruise_250131.CYG (
fied v
Tithe: Iteration has converged

86
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‘ SL static, ISA +10 C, Rel GG Speed=1.093 - [m] x
Close Help
Summary OperPoint LPC Booster HPC HPT LPT  AirSystem Stations Additional
. "
! E == ) W T P WRstd
Range  Saveinput  Shder Station kg/s K kPa ka/s FN =
E amb 298,15 101,325 TSFC = 6 6933 E/(kN*s)
2 1586,242 298,15 101,325 1613,533 WF = a/s
Unit Conv Tle 13 1481, 29,1 138,655 1156,684 s NOX = f
21 105,194 321,83 129,138 87,229 P5/P2 = 1,2311 EPR
VALY 22 105,194 321,83 129,138 87,229 Core Eff = 0,5143
24 105,195 551,62 774,220 19,048 Prop Eff = ,0000
i A ™ 25 105.1 551,62 774,220 19,048 BPR = 14,0791
TS HS PV 3 102,038 1038,83 6581,486 2,983 P2/PL = 1,0000
31 77,318 1038,83 6581,486 P3/P2 = 64,95
)fx){ 79,848 2047,52 6264,323 3,443 P5/P2 = 1,2311
Stalion Data 405 91,419 1930,77 6264,323 NGV Out. 2 Stage HPT
41 96,679 1886,25 6264,323 4,001 P16/P13 = ,9878
43 96,679 1446,34 1551.24 P16/P6 = 1,11229
" 44 101,939  1426,74 1551,24 P16/P2 = 1,35166
@ | 45 104,744  1405,70 1520,892 15,413 P6/P5 = 0,98707
Print —~ — 49 104,744 815,65 124,74 A8 = 0,82475 m?
L v 105,094 14,83 24,744 143,548 Al8 = 5,70963 m?
Excel 8 106,146 817,01 123,130 147,081 XHB = 0,54596
B 54 b4 18  1481,574 329,39 136,957 1171,921 = 0,67063
Ead = Bleed 1,052 1038,83 6581,477 I-fB]d/WZ = 6,6317E-4
Initialize Export Disconnect || =======cscccccccccccccc s s s s s c s c e = 0,94921
Efficiency isentr polytr RNI P/P cn1s = 0,95078
Y b4
B Outer LPC 0,8998 0,9041 0,960 1,368 = 0,0 kw
Save Inner LPC 0,9007 0,9041 0,960 1,274 V18/V8.'id= 0,78246
IP Compressor 0,9190 0,9362 1,118 5,995 WBLD/W22 =  0,00000
HP Compressor 0,8575 0,8904 3,525 8,501 wreci/wW25= 0,00000
Burner 0,9999 0,952 Loading = 27,89 %
HP Turbine 0,8718 0,8528 6,890 4,038 WCHN/W25 =  0,16000
LP Turbine 0,9322 0,9092 2,352 12,192 WCHR/W25 =  0,05000
-------------------------------------------- WCLN/W25 =  0,02667
HP Spool mech Eff 0,9950 Speed 20723 rpm WCLR/W25 = 0,00333
LP Spool mech Eff 0 0.9800 Speed 1652 rpm WBLD/W25 = 0,01000
IPC & LPT Speed 6609 rpm
-------------------------------------------- WLkBy/W25=  0,00500
P22/P21=1,0000 P25/P24=1,0000 P45/P44=0,9804 WikLP/w25=  0,01000
hum [%] warQ FHV Fuel
0,0 0,00000 43,124 Generic
Input Data File:
EUsers\ebaymdl\Desktnp\DA\GasTurb\RR_U'ltraFan\RR_U'ltraFan cruise_250131.CYG (
mo ifie v
Title: additions to the iteration system active
Summary OperPoint LPC  Booster HPC HPT LPT  Air System Stations Additional
1 | =
- -1— Composed Values Iterations
Range Save input Shider
B
Unit Conv Tile Formula Value Comment
. T (gn213W12)e(ah221W21) 487479 Fanleistung in kKW
P1UR2 1,36842 OFPR
m m‘L ‘\. P21P2 1,27449 FPR
s HS PV (cp_vai3-1)(cp_val2-1) 0,745039 (FPR-1)M(OFPR-1)
FN 3rT.887 Gesamtschub in kN
@ |g 706{ FG 377,987 gross thrust in i
Preferences  Axes  Station Data FG18 346,289 Bypass gross thrist in kN
L” i:t gi FG& 31,7075 Core gross thrist in kN
No Grid Coms Fine N 10002 238,297 spez. Schub in mis
cp_valld Vo 0 Fluggeschwindigket in m's
CoLvaltt (FGHOD0) (VOM2Y1000 377957 netio Schub Kontole
F cp_val2 FG18FG 0916117 gross thrus Bypass / gross thrust gesamt
&
= cp_vali3  (FG18*1000-W12V0)1000 346,289 Schub Bypass
Print Clipboard Save
cp_valla  (FG8'1000-W21"V0N1000 31,7075 Schub Core
= — cp_vans cp_vall3+cp_vall4 377997 netto Schub Kontrole
E 5:! b_‘" cp_vallé cp_vall dep_valls 0916117 Fanantei Schub
Initialize Export Disconnect cp_vall? cp_vall4icp_valls 00838829 Coreanted Schub
[y cp_valld  ((dh213W12)+(dh221"W21)1000 48,7479 Fanleistung in MW
| .
Abbildung A.5: GasTurb Ausgabefenster: RR UltraFan Take-Off
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& AIt=10668m / Mn=0.800 ISA, Rel GG Speed=1083 - o *x
Close  Help
Summary QperPoint LPC Booster HPC HPT LPT  Air System Stations Additional
a— "
! = i ) W T P WRstd
Range  Saveinput  Shder Station kg/s K kPa kg/s FN =
E amb 218,81 23,842 TSFC - 14 8356 E/(khl“s)
2 736,538 246,88 36,354 1900,158 WF = 1, 12155 a/s
Unit Conv Tiie 13 688,560 278,11 51,849 1321,935 s NOX = ,7319
21 47,977 270,83 47,899 98,394 P5/P2 = 1,1519 EPR
hd 9 22 47,977 270,83 47,899 98,394 Core Eff = 0,5690
24 47,977 520,08 337,405 19,356 Prop Eff = 0,8226
f-ﬂ- H ™ 25 47,977 520,08 337,405 19,356 R = 14,3519
5 HS PV 46,538 998,98 2951,698 2,975 P2/PL = 1,0000
31 ,263 . 2951,69 P3/P2 = 1,19
}f}é{ 36,385 1984 ,54 2810,239 3,443 P5/P2 = 1,1519
Station Data 405 41,662 1870,22 2810,239 NGV Out. 2 Stage HPT
41 44,061 1826,63 2810,239 4,000 P16/P13 = ,984
43 44,061 1394,76 685,963 P16/P6 = 1,24499
. 44 46,460 1375,58 685,963 P16/P2 = 1,40342
= 45 47,739 1354,89 672,215 15,604 P6/P5 = 0,97858
Print = ~ 49 47,739 732,63 41,877 A8 = 0,82475 m?
L v 5 47,899 731,96 41,877 184,714 AlS8 = 5,70963 m?
Excel 48,379 734,58 40,980 190,988 XM8 = 0,92619
E 54 Y| 8 688,800 278,37 51,020 1344,537 xM18 = ,00000
Eal # Bleed 0,480 998,98 2951,688 wBld/W2 = 6,5139E-4
Initialize Export  Disconnect it CD8 = 0,97604
N Efficiency isentr polytr RNI P/P cD18 = 0,97600
B Outer LPC 0,8452 0,8528 0,431 1,426 PWX = 0,0 kw
Save Inner LPC 0,8461 0,8520 0,431 1,318 v18/v8,id= 0,71578
IP Compressor 0,8023 0,8473 0,509 7,044 WBLD/W22 =  0,00000
HP Compressor 0,8453 0,8816 1,647 8,748 wreci/wW25= 0,00000
Burner 0,9998 0,952 Loading = 61,51 %
HP Turbine 0,8720 0,8527 3,210 4,097 WCHN/W25 =  0,16000
LP Turbine 0,9373 0,9126 1,084 16,052 WCHR/W25 =  0,05000
-------------------------------------------- WCLN/W25 =  0,02667
HP Spool mech Eff 0,9950 Speed 20532 rpm WCLR/W25 = 0,00333
LP Spool mech Eff 0 0.9800 Speed 1761 rpm WBLD/W25 = 0,01000
IPC & LPT Speed 7044 rpm
-------------------------------------------- WLKBy/W25=  0,00500
P22/P21=1,0000 P25/P24=1,0000 P45/P44=0,9800 WikLP/w25=  0,01000
hum [%] warQ FHV Fuel
0,0 0,00000 43,124 Generic
Inﬁut Data Fi
Users\ebaymd]\Desktnp\DA\GasTurb\RR_U'ltraFan\RR_U'ltraFan cruise_250131.CYG (
modifie v
Tithe: additions to the iteration system active
Summary OperPoint LPC  Booster HPC HPT LPT  Air System Stations Additional
a—_
! s Composed Values Iterations
Range Save input Shider
&=
Unit Conv Toe Formula Value Comment
T (dh213W12}+(dh221W21) 227259 Fanlesstung in kKWW
—mr o
m m‘L t\_ cp_vad  P21P2 131756 FPR
1.5 HS X cp_val (cp_val3-1)(cp_val2-1) 0745039 (IFPR-1M(OFPR-1)
cp_vals FN 75,599 Gesamtschub in kN
@ D N cp_val FG 250,39 gross thrust in kN
Preferences  Axes  Station Data co_valf FG18 228,05 Bypass gross thrist in kN
L... H: % cp_vald  FGB8 22,3405 Core gross thrist in kN
Mo Geid c Fine cp_valg FN™1000/MW2 102,641 spez. Schub in m's
- cp_vall0 Vo 23T 315 Fluggeschwindigket in mis
¥ Output cp_valtl  ((FG*1000)-(VO"W2))1000 75,500 netto Schub Kontrobe
@ D cp_val2  FGIBFG 0,810777 gross thrus Bypass / gress thrust gesamt
cp_vall3  (FGIE*1000-W1Z"VO)1000 84,6441 Schub Bypass
Pt Coboand S cp_valld  (FGE000-W21V0N1000 10,9549 Sehub Core
= — cp_valls cp_val3+cp_valld 75,599 netto Schub Kontrolle
E E:“ b_‘ A cp_vallé cp_vall d¥ep_valls 0,855093 Fanantei Schub
Initiakize Export Disconnect cp_vant cp_valld/cp_valls 0,144307 Coreanted Schub
Y cp_valld  ((dh213W12)+{dh221"W21)¥1000 227259 Fanleistung in MW
Abbildung A.6: GasTurb Ausgabefenster: RR UltraFan Top of Climb
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