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Kurzfassung

Kurzfassung

Durch die ACARE-Ziele verschérfen sich die Umweltanforderungen an Hubschrauber
immer weiter. Zur Erreichung dieser Ziele wird unter anderem ein erheblicher Beitrag
seitens des Antriebssystems erwartet. Dazu wird die moégliche Verbesserung des
Brennstoffverbrauches von Turboshaft-Gasturbinen numerisch untersucht. Dabei
wird im Besonderen eine Brennstoffeinsparung im Reiseflug-Bereich bei ca. 50 %
Take-Off-Leistung angestrebt.

Im Fokus stehen drei Konzepte in der 300 kW-Leistungsklasse, die unter
Berucksichtigung von Grof3eneffekten fur das Turbokomponenten-Technologieniveau
des Jahres 2020 modelliert werden. In dem ersten Konzept handelt es sich um eine
konventionelle Gasturbine, wéahrend die zwei Weiteren rekuperative Systeme
darstellen. Fir jedes dieser Konzepte erfolgt eine numerische Modellierung des
Gesamtsystems in einem modular aufgebauten Synthese-Rechnungsprogramm.
AulBRer der zu Grunde liegenden Leistungsrechnung ggf. mit Warmeubertrager
werden noch folgende Disziplinen betrachtet: Aerodynamik, Werkstoffe, Konstruktion
und Gewichte. Alle untersuchten Konzepte muissen dabei den Einbauraum des
gewahlten Referenz-Triebwerkes einhalten. Dadurch bleibt die Integration des
Antriebes in den gewahlten Light-Twin Referenz-Hubschrauber gewaébhrleistet.
Zusatzlich zu diesem Letzten dient ebenfalls eine Transport-Mission als Referenz fur
die Bewertung des Verbrauches aller drei Antriebe.

AulRerdem unterscheiden sich beide rekuperativen Systeme durch ihre jeweilige
Auslegungsstrategie des Abgaswarmetauschers. In dem einen Konzept wird die
Warmeubertrager-Auslegung fir die Take-Off-Leistung optimiert und der
Warmetauscher bleibt damit im Dauerbetrieb. In dem Anderen wird die
Warmetubertrager-Auslegung hingegen fur die Reiseflug-Leistung optimiert, so dass
der Warmetauscher erst in diesem Flugbereich betrieben wird, wahrend er bei
hoheren Abtriebsleistungen bypassartig umgangen wird. Zu Gunsten des
Antriebssystemgewichtes kann dadurch der Warmeubertrager kleiner und somit

leichter gewahlt werden.
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Kurzfassung

Das rekuperative System fuhrt zu einem verbrauchsarmeren Antrieb als das
konventionelle System und schon nach einer 90-minltigen Transport-Mission stellt
der Warmeubertrager keinen Gewichtsnachteil im Antriebssystemgewicht mehr dar.
In der 300 kW-Leistungsklasse wird jedoch kein weiterer wirtschaftlicher Vorteil durch

die Dimensionierung des Warmeubertragers nur fir den Reiseflug erzielt.
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Résumé

Résumé

A travers les objectifs fixés par TACARE, les exigences environnementales destinées
aux hélicoptéres s’accentuent toujours davantage. Afin d’atteindre ces objectifs, une
participation conséquente est entre autre attendue du systeme propulsif. Pour ce
faire, 'amélioration possible de la consommation des turbines a gaz de type
turbomoteur fait I'objet d’'une étude numérique. La réduction de la consommation de
carburant est tout particulierement convoitée dans le domaine du vol de croisiére, a
environ 50 % de la puissance de décollage.

L’étude porte sur trois concepts dans la gamme de puissance de 300 kW. Chacun
d’eux est modélisé pour un niveau technologigue correspondant a I'année 2020 tout
en tenant compte de I'effet d’échelle. Le premier concept correspond a une turbine a
gaz conventionnelle, tandis que les deux suivants représentent des systemes avec
récupérateurs de chaleur. Pour chacun des concepts, une modélisation numérique
du systeme moteur complet est effectuée a l'aide d’'un programme de calcul de
synthese. Au cycle thermodynamique, avec ou sans échangeur thermique, s’ajoute
la prise en compte des disciplines suivantes: aérodynamique, matériaux,
construction et calcul de masse. Tous les concepts respectent le volume
d’installation de la turbine a gaz de référence. De cette maniere, l'intégration du
nouveau moteur dans I'hélicoptére biturbine Iéger, choisi pour référence, est assurée.
De plus, une mission de transport a été définie afin de quantifier la consommation en
carburant des trois concepts.

Les deux systemes récupératifs se différencient de par leur stratégie de
dimensionnement de [I'échangeur thermique. Dans le premier cas, le
dimensionnement de I'’échangeur est optimisé pour la puissance de décollage, de
telle sorte gqu'il soit en fonctionnement continu. Dans le second, le dimensionnement
de I'échangeur est optimisé pour une puissance correspondant au vol de croisiére.
Ainsi, I'échangeur n’est actif que dans le domaine du vol de croisiére et est court-
circuité pour les puissances plus élevées. Ce type de dimensionnement permet la

réalisation d’'un échangeur plus petit et de ce fait plus Iéger.
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Résumé

Le systéme récupératif méne a une motorisation moins consommatrice en carburant
gu’un systeme conventionnel et, a compter d’'une mission de transport de 90 minutes,
I'échangeur thermique ne présente plus d’inconvénient pour la masse du systeme
propulsif. Dans la gamme de puissance de 300 kW, le dimensionnement de
I'échangeur thermique spécifiguement pour le vol de croisiere n'a cependant pas

permis de conclure a un avantage économique supplémentaire, par rapport au

systeme récupératif dimensionné pour la puissance de décollage.
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Abstract

Abstract

ACARE goals steadily intensify environmental requirements on helicopters. In order
to reach those goals, a significant contribution is expected from the power unit. Thus,
a numerical fuel consumption optimization of turboshaft engines is studied. The
investigation especially pursues a fuel consumption reduction at cruise flight, at about
50 % take-off power.

Three 300 kW class concepts are focused on under consideration of size effects. All
concepts are modeled using 2020 technology level for the turbo machinery. The first
concept comprises a conventional gas turbine whereas the two following represent
recuperative systems. Each of these concepts is modelled in a numerical system
model using a modular synthesis program. Besides the fundamental performance
calculation with heat exchanger, the following disciplines are accounted for:
aerodynamic, materials, design and weight. In all three concepts the available build
in space of the reference engine is not to be exceeded. Thus, the integration of the
engines in the chosen light twin reference helicopter is ensured. In addition to the
items mentioned before, a transport mission serves as reference for the evaluation of
the fuel consumption of all three engines.

Furthermore, both recuperative systems distinguish themselves by the design
strategy of the respective heat exchanger. In the first case, the heat exchanger is
optimized for take-off power and thus operates the whole time. In the second case,
the heat exchanger is optimized for cruise power, so that it is only operated at cruise
and bypassed at higher power settings. This benefits system weight as the heat
exchanger can be designed smaller and thus lighter.

The recuperative system leads to a more fuel efficient engine than the conventional
gas turbine and already after a 90 minutes transport mission, the heat exchanger
poses no weight debit to the system weight. In the 300 kW class no further economic
benefit can be achieved due to the dimensioning of the heat exchanger only for

cruise power.
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Einleitung

1 Einleitung

1.1 Motivation

Zwischen den Jahren 2003 und 2013 ist der Preis fur einen Barrel Rohdl deutlich
gestiegen [55]. Eine solche Preiserhéhung wirkt sich auch auf den aufbereiteten
Brennstoff aus. Dieser ist im genannten Zeitraum um etwa 125 % teurer geworden
[56]. Dies bleibt nicht ohne Konsequenzen fir die Direct Operating Costs (DOC)
eines Hubschraubers.

Fur den Betrieb eines MD500E-Hubschraubers der Firma MD Helicopters,
angetrieben von einem RR 250-C20B Triebwerk, teilten sich 2008 die DOC
folgendermal3en auf: 43 % Brennstoff, 38 % Wartung und Ersatzteile der Zelle sowie
19 % Wartung und Ersatzteile des Triebwerkes [33].

Dagegen war die Aufteilung 2001: 26 % Brennstoff, 50 % Wartung und Ersatzteile
der Zelle sowie 24 % Wartung und Ersatzteile des Triebwerkes [48].

Zur Vergleichbarkeit wurden die Kosten in 2001 auf den Dollar-Wert von 2008
umgerechnet. Bei allen Kostenpositionen wurde die Flugstunde zwischen 2001 und
2008 teurer. Dennoch bewegt sich bei den drei letzten Posten der Preisanstieg

unterhalb 20 %, wahrend die Brennstoffkosten hingegen um 150 % gestiegen sind.

Zusatzlich zu dem wirtschaftlichen Aspekt wird auch aus Umweltschutzgrinden
erwartet, dass zukunftige Drehfligler brennstoffsparender werden. Dazu wurden von
dem Advisory Council for Aeronautics Research in Europe (ACARE) Ziele an das
Gesamtsystem adressiert, auf denen sich unter anderem das Clean Sky-Programm
stitzt. Die Green Rotorcraft-Aktivitdt des Clean Sky-Programmes soll bis zum Jahr
2020 zu einem Hubschrauber fuhren, der im Vergleich zum Jahr 2000 26 % weniger
Kohlendioxid und 65 % weniger Stickoxid ausstdf3t. Dabei soll das antreibende
Turboshaft 50 % leiser sein und 15 % weniger Brennstoff verbrauchen [5].
Insbesondere zur Erreichung der Emissions- und Verbrauchsverbesserungs-Ziele

wird ein erheblicher Beitrag seitens des Antriebssystems erwartet.
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Da Drehfligler immer haufiger als Verkehrsmittel zum Einsatz kommen, ist es
angebracht, die nachste Hubschrauber-Generation umweltfreundlicher zu gestalten.
In den nachsten Jahren ist vorstellbar, dass der Hubschrauber sich als bevorzugtes
Verkehrsmittel zwischen Innenstadt und Flughafen oder in einer Metropole mit stets
dichtem StraRenverkehr durchsetzt. Um sich darauf vorbereiten zu kénnen, ist es fur
einen Triebwerkshersteller von besonderem Interesse abzuschatzen, welche

Marktsegmente und damit welche Triebwerksleistungsklassen davon betroffen sein

werden.
Light Light
Singles Twins Intermediate Medium Heavy
1281} ~35T ~3T ~10T >15T
Puma
S-76
MD 500

Fl

% Bell 427

BO 105

Bild 1.1: Klassifizierung des Hubschraubermarktes nach der Antriebsleistung in-
stallierter Triebwerke [11] [24]

Bild 1.1 zeigt eine Aufteilung des Hubschrauber-Marktes in 5 Segmenten. Das erste
Segment stellt die sogenannten Light Singles dar, mit einem maximalen
Abfluggewicht (MTOW) von rund 2 Tonnen und einer Antriebsleistung bis zu 500 kW.
Mit aufsteigendem Abfluggewicht folgen dann: die Light Twins mit etwa 3,5 Tonnen
MTOW und einer Gesamtantriebsleistung zwischen 500 und 1500 kW, die
Intermediate-Klasse mit ca. 5 Tonnen MTOW und einer Gesamtantriebsleistung
zwischen 1500 und 4000 kw, die Medium-Kategorie mit etwa 10 Tonnen MTOW,
angetrieben von 4000 bis 7000 kW. Schlief3lich kommen die Heavy Hubschrauber
mit tber 15 Tonnen MTOW, angetrieben von tber 7000 kW Leistung.

In diesem Jahrzehnt ist nach [46] und [17] mit einem Verkaufswachstum in den

Hubschrauber-Klassen Light Singles/Twins und Intermediate zu rechnen. Weiterhin
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stellen Light Singles und Twins 60 % vom zivilen Markt dar und besitzen damit ein
hohes Marktpotential fir verbesserte Antriebskonzepte. Derzeit werden sie
Uberwiegend durch folgende Triebwerke motorisiert: RR 250-Familie der Firma Rolls-
Royce, PW206-Familie der Firma Pratt&Whitney und Arrius-Familie der Firma
Turbomeca.

1.2 Problemstellung

Die grundlegende Verbrauchsthematik bei Wellenleistungstriebwerken, wie sie in
Hubschraubern zu finden sind, I&sst sich mit Bild 1.2 erklaren. Es ist zu beobachten,
dass der spezifische Brennstoffverbrauch (SFC) bei abnehmendem Leistungsabruf
steigt. Nun aber verbringt der Hubschrauber den gréf3ten Teil des Fluges gewo6hnlich

im Reiseflug, der sich bei nur 50 % Abtriebsleistung befindet.
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Bild 1.2: Spezifischer Brennstoffverbrauch eines Wellenleistungstriebwerkes und
Hubschrauberleistungsbedarf, nach [44] [23].

In der Regel werden Triebwerke fur eine Hubschrauberanwendung bei Take-Off

ausgelegt. In diesem Betriebspunkt werden die Verdichter-Drehzahl, der Durchsatz,
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das Verdichter-Druckverhdltnis und die Turbinen-Eintrittstemperatur festgelegt. Bei
reduzierter Leistungsanforderung nehmen diese Grol3en ab. Zwar andern sich in
Teillast ebenfalls die Wirkungsgrade und Druckverluste der Komponenten, jedoch
bleibt deren Effekt auf den SFC von zweiter Ordnung [52]. Somit ist der SFC-Anstieg
bei niedrigerer Last direkt mit der Abnahme im Verdichter-Druckverhaltnis und in der
Turbinen-Eintrittstemperatur korreliert. Weiterhin stellt [52] bei
Wellenleistungstriebwerken einen allgemein ahnlichen prozentualen SFC-Anstieg mit
abnehmender Abtriebsleistung fest.
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Bild 1.3: Take-Off spezifischer Brennstoffverbrauch verschiedener Wellenleistungs-
triebwerke aufgetragen nach Take-Off-Leistung und Entwicklungsperiode,
nach [11].

In Bild 1.3 sind Wellenleistungstriebwerke verschiedener Technologie-Aren als
Funktion ihrer Take-Off-Leistung aufgetragen. Erstens ist zu erkennen, wie der SFC
durch technologische Verbesserungen in den Turbokomponenten Uber die Jahre
abnimmt. Dann aber auch, dass dieser bei abnehmender Leistungsklasse ansteigt.
Denn je kleiner die Take-Off-Leistung, umso kleiner sind die Turbokomponenten und
folglich umso schwerer ist es, aufgrund von Reynolds- und Spalt-Effekten einen

hohen Wirkungsgrad zu gewahrleisten.
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1.3 Zielsetzung

Als Ziel dieser Arbeit soll gezeigt werden, wie das SFC-Defizit im Reiseflug in
Einklang mit den wirtschaftlichen und umwelttechnischen Anforderungen teilweise
ausgeglichen werden kann. Dazu wird der thermodynamische Arbeitsprozess durch
Integration eines Abgaswarmetauschers erweitert. Eine Abschatzung des Potentials,
basierend auf zurlckliegenden Studien in verschiedenen Leistungsklassen, zum
Beispiel [20], [58], [12], [9], fuhrt zu der Prognose einer 20 bis 30 prozentigen SFC-
Verbesserung bei einer herkdmmlichen Dimensionierung des Warmeubertragers fur
Take-Off.

In  der vorliegenden Arbeit wird basierend auf einem gemeinsamen
Technologieniveau ein  konventioneller Antrieb mit einem herkémmlichen
rekuperativen Antrieb und einem Antrieb mit einer gezielten Dimensionierung des
Warmetubertragers fir den Reiseflug verglichen. Da Antriebsgewicht und —gréf3e von
Bedeutung fir das Gesamtsystem Hubschrauber sind und der Brennstoffverbrauch
eine entscheidende Rolle in den Direct Operating Costs spielt, werden die
verschiedenen Konzepte fir eine feste Referenzmission hinsichtlich ihres
Antriebssystemgewichtes  aus  Triebwerksmasse, Brennstoff und  ggdf.
Warmetubertrager sowie ihres Brennstoffverbrauches betrachtet. Damit Reichweite
und Zuladung des Hubschraubers nicht beeintrachtigt werden, wird das
Antriebssystemgewicht als malRgebendes Kriterium der Optimierung betrachtet.
Angesichts der Marktprognose wird die Untersuchung auf ein Light Twin-System

fokussiert, das von einer 300kW-Gasturbine angetrieben werden soll.

Um die Grundlagen fur die nachfolgenden Auslegungen sowie Auswertungen zu
darzulegen, werden in Kapitel 2 zunachst die verschiedenen Antriebsméglichkeiten
eines Hubschraubers angesprochen, bevor auf das Wellenleistungstriebwerk im
Speziellen eingegangen wird und die verschiedenen Arten von Arbeitsprozessen
vorgestellt werden. AnschlieBend wird das Hubschraubersystem anhand seiner
Leistungsforderungen und typischer Missionsprofile charakterisiert. Schlief3lich wird
das multidisziplindre Vorauslegungsprogramm, in dem die numerische Modellierung

der Arbeit stattfindet, vorgestellt.
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Kapitel 3 befasst sich mit der Ermittlung des Verbesserungspotenzials eines
zukunftigen konventionellen Antriebs in der 300 kW-Leistungsklasse. Dazu werden in
einem ersten Teil Referenz-Triebwerk und Referenz-Hubschrauber, die RR 250-
C20B bzw. die BO 105 CBS, behandelt. In einem zweiten Teil erfolgt die
Neuauslegung einer 300 kW-Gasturbine entsprechend dem Technologieniveau des
Jahres 2020. Da die Auslegung des Referenz-Triebwerkes in der Vergangenheit
stattfand, werden sowohl die Turbokomponenten auf das Ziel-Technologieniveau
angepasst als auch eine Parameterstudie in Abhangigkeit von Druckverhaltnis und
Temperatur-Niveau im Arbeitsprozess durchgefihrt. Au3erdem werden in diesem
zweiten Tell die Grenzen und besonderen Schwierigkeiten bei der Auslegung einer
Kleingasturbine geschildert. Schliel3lich wird das Potenzial eines 300 kW-Antriebs im
Jahr 2020 hinsichtlich des Brennstoffverbrauches und des Antriebssystemgewichtes
erlautert.

Im Kapitel 4 folgt die Auslegung eines rekuperativen Wellenleistungstriebwerkes, fur
das wie bislang ublich sowohl Abgaswéarmetauscher als auch Turbosatz bei Take-Off
dimensioniert werden. Dazu wird in einem ersten Schritt die Auswahl des
Warmeubertragers beschrieben. Danach wird die Auslegung angepasst, in dem
zusatzliche Druckverluste bertcksichtigt werden, Turbokomponenten verstellt
werden und ein neues Temperaturniveau des Arbeitsprozesses bestimmt wird. In
einem weiteren Schritt wird die Parameterstudie unter Bericksichtigung von
Druckverhaltnis im Arbeitsprozess sowie Austauschgrad und Gesamtdruckverlust im
Warmeubertrager ausgewertet. Diese Auswertung erfolgt fur die hier definierte
Referenz-Transport-Mission sowohl hinsichtlich des Brennstoffverbrauches als auch
des Antriebssystemgewichtes und unter Bertcksichtigung der geometrischen
Integration des Warmedubertragers in den Einbauraum des Referenz-Triebwerkes.
Schlief3lich wird durch einen Vergleich mit dem konventionellen Arbeitsprozess das
im Jahr 2020 zusatzliche Potenzial des Warmetauscher-Triebwerkes hinsichtlich des
Brennstoffverbrauches hervorgehoben.

Da in der vorliegenden Arbeit der Fokus auf der Optimierung des Reiseflugs liegt,
wird in Kapitel 5 der Abgaswarmetauscher im Reiseflug dimensioniert, wahrend die
Turbokomponenten weiter fur Take-Off ausgelegt werden. Dieser Warmeubertrager
wird dann lediglich unterhalb 50 % Antriebsleistung betrieben und bei hdheren
Leistungsforderungen bypassartig umgangen. AnschlieBend wird ausfihrlich eine

Parameterstudie durch Variation des Druckverhdltnisses im Arbeitsprozess, sowie
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des Austauschgrades und des Gesamtdruckverlustes im Warmedibertrager
durchgefuhrt. In Anlehnung an Kapitel 4 erfolgt fur die definierte Referenz-Transport-
Mission die Auswertung und Analyse sowohl hinsichtlich des Brennstoffverbrauches
als auch des Antriebssystemgewichtes und unter Berlucksichtigung der
geometrischen Integration des Warmedubertragers in den Einbauraum des Referenz-
Triebwerkes. Ein Vergleich bei gemeinsamem Technologieniveau dieses Triebwerks-
Konzeptes mit dem herkdmmlichen Warmetauscher-Konzept und mit dem

konventionellen Triebwerk schliel3t die Arbeit ab.



Einleitung




Analyse und Modellierung eines Hubschraubers mit Turboshaft-Triebwerk

2 Analyse und Modellierung eines Hubschraubers mit
Turboshaft -Triebwerk

In diesem Kapitel wird in einem ersten Teil auf die moglichen Antriebe eines
Hubschraubers eingegangen, bevor sich der zweite Teil auf die Gasturbine fokussiert.
Dazu wird zunachst ein Wellenleistungstriebwerk mit konventionellem Arbeitsprozess
analysiert. Anschlielend werden die Effekte eines Wéarmetauschers und einer
variablen Geometrie auf den Arbeitsprozess dargestellt.

In einem dritten Teil wird auf das Hubschraubersystem eingegangen. Dabei werden
die Leistungsforderungen eines Hubschraubers und schlie3lich die verschiedenen
Flugmissionsprofile gezielt hervorgehoben.

In einem vierten und letzten Teil geht es um die numerische multidisziplinare
Modellierung eines Wellenleistungstriebwerkes. Zunachst wird das
Vorauslegungsprogramm, in dem die Modellierung erfolgt, vorgestellt. Dann wird der
prinzipielle Umgang mit dem Programm geschildert, bevor die erforderlichen
Erweiterungen fur eine multidisziplinare Berechnung von Wellenleistungstriebwerken

beschrieben werden.

2.1 Antriebsmdglichkeiten eines Hubschraubers

Die Antriebsmdglichkeiten eines Hubschraubers sind noch ungenigend
ausgeschopft. Wahrend manche davon wie der Kolbenmotor oder die Gasturbine
bereits seit Jahren im Einsatz sind, befinden sich andere noch in der
Entwicklungsphase. Aktuell ist z.B. die Untersuchung elektrischer Antriebe, die ein
grof3es Potenzial fur die Erreichung der zukinftigen Umweltanforderungen bieten.
Allerdings sind mégliche Anwendungen durch das erforderliche Batterie-Gewicht
stark eingeschréankt. Deshalb wird zurzeit noch kein rein elektrischer Antrieb
angeboten, sondern an der Elektrifizierung des Antriebsstrangs durch einen

sogenannten Hybridantrieb aus Diesel- und Elektro-Motoren gearbeitet [25].
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Dagegen werden Dieselmotoren seit Jahrzehnten besonders in der niedrigsten
Leistungsklasse ausgewahlt, wo sie direkte Wettbewerber der Gasturbine sind. Wie
in Kapitel 1 geschildert wurde, besitzen Kleingasturbinen wegen ihrer geringen
GroBe und den damit verbundenen verminderten Wirkungsgraden einen
schlechteren spezifischen Verbrauch als grol3ere Triebwerke. Im Vergleich der
Verbrauchswerte ist demnach der Dieselmotor besonders interessant. Dass diese
alternative Antriebsmaglichkeit trotzdem nicht zum Marktfihrer geworden ist, liegt an
ihrer geringen Leistungsdichte und ihren hoheren Emissionen. Aber auch auf diesem
Gebiet wird mit der Unterstitzung des Clean Sky Green Rotorcraft-Programmes
weiter entwickelt. Die Firma Airbus Helicopter stellte beispielsweise fir ihren
Demonstrator folgende anspruchsvolle Anforderung an den Kolbenmotor-Zulieferer:
Abtriebsleistung von 300 kW bei Take-Off flr einen maximalen SFC von 0,22 kg/kWh

mit unter 250 kg Gesamtgewicht.

Auch im Triebwerksbereich werden neue Konzepte vorgeschlagen und erfolgreich
eingesetzt, wie beispielsweise beim Kipprotor-Flugzeug [54]. Dieses kann sich durch
Schwenken der Rotoren entweder wie ein Hubschrauber oder wie ein Turboprop-
Flugzeug verhalten [15]. Im Hubschrauber-Modus erzeugen die Antriebe den
notwendigen Auftrieb. Dagegen wird im Turboprop-Modus der Auftrieb mit
zunehmender Geschwindigkeit von den Tragflachen erzeugt.

Auch beim Betrieb des Triebwerkes gibt es alternative Konzepte, die z.B. auf einer
Anderung der Lastaufteilung zwischen den Triebwerken beruhen. So kann die
Leistung im Reiseflug von nur einem Triebwerk bereitgestellt werden, wahrend das
Zweite ausgeschaltet ist. Dadurch kann der Brennstoffverbrauch um bis zu 25 %
verringert werden [23]. Auch die Risiken bei einem Triebwerksausfall konnten durch
eine Schnellstartfahigkeit des ausgeschalteten Triebwerkes in ca. 6 Sekunden
minimiert werden.

In der vorliegenden Arbeit wird das modifizierte Warmetauscher-Triebwerk als

weiteres mogliches Konzept zum Antrieb eines Hubschraubers untersucht.
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2.2 Das Wellenleistungstriebwerk

2.2.1 Konventioneller Arbeitsprozess

In Bild 2.1 ist die Darstellung eines zwei-welligen Wellenleistungstriebwerkes zu
sehen, wie sie im Leistungssyntheseprogramm GasTurb verwendet wird. Sie
beinhaltet die Ebenenbezeichnung nach der Aerospace Recommended Practice
SAE ARP 755-Norm [38].

PW

\/

HDV BK  HDT NDT

Bild 2.1 : Darstellung eines zwei-welligen Wellenleistungstriebwerkes nach
GasTurb [31]

Die angesaugte Luft wird zunachst in einem Hochdruckverdichter (HDV) auf hoheren
Druck gebracht, bevor sie anschliel3end in eine Brennkammer (BK) gefuhrt wird. Dort
findet die Verbrennung des Kerosin-Luft-Gemisches statt. Die entstandenen
Verbrennungsgase werden weiter in eine Hochdruckturbine (HDT) geleitet. Die
Teilentspannung der Verbrennungsgase in dieser treibt die Hochdruckwelle (HDW)
an, die die Hochdruckturbine mit dem Hochdruckverdichter verbindet. Eine zweite
Entspannung findet anschlieBend in der Niederdruckturbine (NDT), auch
Arbeitsturbine oder freie Turbine genannt, statt, bevor das Abgasrohr den Ubergang
auf Umgebungsdruck gewabhrleistet. Die durch die Expansion in der
Niederdruckturbine entzogene Arbeit wird mittels der Niederdruckwelle (NDW), sei es
fur eine Hubschrauber-, eine Turboprop- oder fir eine industrielle Gasturbinen-
Anwendung, zur Verfigung gestellt. Die bendétigte Koppelung der Niederdruckwelle

mit dem Hauptrotor erfolgt durch ein Getriebe (G).
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Der thermodynamische Arbeitsprozess lasst sich in einem Temperatur-Entropie-

Diagramm zusammenfassen, wie beispielhaft in Bild 2.2 dargestellt.
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Bild 2.2 : Joule-Arbeitsprozess eines konventionellen Wellenleistungstriebwerkes

Der einfache Joule-Prozess besteht aus:

einer Kompression im Verdichter, die durch den Anstieg auf eine hdhere
Isobarlinie zwischen 2 und 3 zu erkennen ist

einer Warmezufuhr in der Brennkammer durch Verbrennung des
zugemischten Brennstoffes, die zwischen 3 und 4 bei nahezu konstantem
Druck erfolgt

einer Entspannung in Hoch- und Niederdruckturbine, die in zwei Teilen
zwischen 4 und 44 und zwischen 45 und 5 stattfindet

einer Abfuhr der Heil3luft in die Umgebung.

Der Diffusor, in dem Fall zwischen 5 und 8, stellt sicher, dass die Abgase am Austritt

des Triebwerkes wieder Umgebungsdruck erreichen. Beim Wellenleistungstriebwerk

wird keine Schuberzeugung, wie beispielsweise beim Turbofan, angestrebt, sondern

eine maximale Leistungsabgabe nach aufRen aus der Expansion der Heil3gase der

Niederdruckturbine. Aus diesem Grund erreichen Turboshaft-Gasturbinen nach der

Niederdruckturbine bereits nahezu Umgebungsdruck.
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Die Auslegung eines Triebwerkes erfolgt fir den Betriebspunkt mit maximaler
mechanischer Belastung fir die Turbokomponenten. Typischerweise handelt es sich
bei einem Hubschrauberantrieb um Take-Off.

Dieser Take-Off-Betriebszustand muss laut den Zulassungsvorschriften [13] bis zu 5
Minuten in Folge geflogen werden kénnen, ohne dass jegliche Schaden in dem
Triebwerk auftreten. Dennoch sind bei einer Hubschrauberanwendung auch
Betriebspunkte vorgesehen, bei denen Schaden zugelassen werden konnen. Es
handelt sich um Notleistungs-Betriebspunkte, z.B. fur den Fall, dass ein Triebwerk im
Betrieb und besonders beim Start ausfallen sollte. Fallt ein Triebwerk wéhrend des
Startvorgangs aus, stellt das tibrige Triebwerk durch Uberdrehzahl zeitweise 110 %
bis Uber 120 % Leistung zur Verfigung, damit der Start des Hubschraubers sicher
absolviert werden kann. Nach einem solchen Fall sind die Triebwerke allerdings

Uberholungspflichtig Tabelle 2.1.

: Anteil an
Betriebspunkt Take-Off -Leistung [%0]
Notleistung 115
Take-Off 100
Schwebeflug aul3erhalb 20
Bodeneffekt
Schwebeflug innerhalb 65
Bodeneffekt
Steigflug / Sinkflug 55
Reiseflug 50
Leerlauf 15

Tabelle 2.1 : Leistungsstufen beispielhaft eines Wellenleistungstriebwerkes im
Hubschraubereinsatz

Abgesehen von diesem Sonderfall und von Take-Off, kdnnen noch folgende
Betriebspunkte vorkommen:

* Schweben in oder aul3erhalb eines Fluges mit Bodeneffekt

» Steigflug
e Sinkflug
* Reiseflug
* Leerlauf
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Deren Ubliche Leistungsabstufungen bezogen auf die Take-Off-Leistung sind in

Tabelle 2.1 zusammengefasst.

Wenn das Triebwerk bei Take-Off ausgelegt und damit die Turbokomponenten fur
diese Leistung dimensioniert wurden, bedeutet dies, dass alle anderen
Betriebspunkte sich im sogenannten Off-Design befinden. Das Verhalten der
Komponenten zueinander in diesem Modus wird durch Kennfelder charakterisiert.
Jeder Turbokomponente wird eine solche ahnlichkeitsgerechte Kennfelddarstellung
zugeordnet, die durch Messung oder Rechnungen ermittelt wurde [36]. Der Vorteil
dieses Vorgehens liegt in der Behandlung mehrdimensionaler Effekte in der
Arbeitsprozess-Syntheserechnung.

Jedoch sind in einer Syntheserechnung nicht immer die exakten Kennfelder
vorhanden, besonders wenn es um eine Vorauslegung geht, dann kénnen in einem
solchen Fall Kennfeld-Ahnlichkeitsdarstellungen aus einer vorhandenen Kennfeld-
Sammlung ausgewahlt und passend zu dem Arbeitsprozess-Auslegungspunkt

skaliert werden.

In [44] wurden bereits die zwei Wege fur die Verbesserung eines Arbeitsprozesses
vorgestellt. Bei Wellenleistungstriebwerken mit vergleichbarer Fluggeschwindigkeit
und gleichem Brennstoff ist der thermische Wirkungsgrad
_ Co 2.1
Nin~ m

direkt proportional zum Kehrwert des spezifischen Brennstoffverbrauches.

Um den thermischen Wirkungsgrad zu erhéhen und damit den Brennstoffverbrauch
zu verringern, kbnnen zum einen Wirkungsgrade und Verluste im System verbessert
werden und zum anderen Gesamtdruckverhaltnis (OPR) wund Turbinen-
Eintrittstemperatur  (TET) erhoht werden. Allerdings ist das weitere
Verbesserungspotential einer Auslegung begrenzt. Wirkungsgrade haben bereits ein
Niveau erreicht, von dem sie nur noch mit hohem technologischem Aufwand
verbessert werden konnen. Da hingegen das Optimum eines thermischen
Wirkungsgrades immer OPR und TET verbindet, kann der zweite Weg verfolgt
werden. Eine Temperatursteigerung im Arbeitsprozess wirkt sich vorteilhaft auf den
thermischen Wirkungsgrad aus aber die optimale Verbrauchsverbesserung wird
lediglich durch eine gleichzeitige Erhhung des OPR erreicht. Jedoch bleiben diese

14
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beiden Temperatursteigerungen nicht ohne Effekt auf die spezifische Leistung eines
Wellenleistungstriebwerkes. Je hoher Ty und I, gewéhlt werden, desto héher wird
die spezifische Leistung. Bei gleichbleibender Auslegungsleistung fiihrt dies zu
geringerem Durchsatz W5, der bei unverénderter Fluggeschwindigkeit durch
Wy=p.S,.co 2.2

einen kleineren Querschnitt ergibt. Dies wirkt sich letztendlich auf die Schaufelhéhen
aus. Dies fuhrt beispielsweise in der HDT zu einer nur schwer umsetzbaren Kihlung.
Somit ist die Temperatursteigerung im Arbeitsprozess an Fortschritte in der

Werkstoffentwicklung gebunden.

Neben der Verringerung des Brennstoffverbrauches durch einen hohen thermischen
Wirkungsgrad wird bei Gasturbinen im Hubschraubereinsatz ebenfalls die
Verringerung des Gewichtes durch eine hohe spezifische Leistung angestrebt.
Jedoch weist die mathematische Losung beider Funktionen zwei verschiedene
Optima auf, so dass fir eine Auslegung maximal nur eine der beiden Bedingungen

erfullt sein kann.

2.2.2 Arbeitsprozess mit Warmetauscher

Bild 2.3 : Darstellung eines zwei-welligen Wellenleistungstriebwerkes mit Abgas-
warmetauscher nach GasTurb [31]
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Wie in [32] betont, kénnen signifikante Verbesserungen im Brennstoffverbrauch nur
durch Anderungen in der Triebwerks-Architektur erzielt werden. Die Einfiihrung eines
Warmeltbertragers erfillt beispielsweise dieses Kriterium. Das Prinzip einer
Gasturbine mit Abgaswarmetauscher wird in [35], [36], [6], [44] bereits naher erlautert.
In Bild 2.3 ist eine Darstellung eines zwei-welligen Wellenleistungstriebwerkes mit

Abgaswarmetauscher und den Ebenenbezeichnungen nach SAE ARP 755-Norm [38]
zu sehen.

Der dazugehorige Arbeitsprozess unterscheidet sich von dem einfachen Joule-
Prozess, indem die verdichtete Luft zuerst von den heil3en Abgasen mittels eines
Warmetauschers aufgeheizt wird, bevor sie in die Brennkammer eintritt. Im Vergleich
zum konventionellen Arbeitsprozess wird weniger Brennstoff benoétigt um dieselbe
TET zu erreichen. Je hoher die TET gewahlt werden kann, desto mehr Warme kann
ausgetauscht werden und umso besser ist der spezifische Brennstoffverbrauch.
Dieser Arbeitsprozess ist in Bild 2.4 dargestellit.
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Bild 2.4: Typischer Arbeitsprozess eines Wellenleistungstriebwerkes mit Abgas-
warmetauscher abhangig von OPR = Pz / Py,

Allerdings kdnnen sich Arbeitsprozesse bei konstanter Leistung in zwei Fallen als

nicht geeignet fir einen Warmeubertrager herausstellen. Einmal fir ein gegebenes
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TET-Niveau mit zu groBem OPR zum anderem, wenn fir ein gegebenes OPR die

TET zu niedrig gewahlt ist.

Der in Bild 2.5 dargestellte erste Fall konnte vorkommen, wenn fir eine gezielte
Leistung ein besserer Verbrauch durch Steigerung des OPR erreicht werden kann. In
diesem Fall wére die urspringliche OPR-TET-Kombination hinsichtlich des
Verbrauches nicht optimal gewahlt gewesen. Es stellt sich dann die Frage, ob der
rekuperative Arbeitsprozess bei niedrigerem OPR in der Lage ist den spezifischen
Verbrauch des Arbeitsprozesses mit kaum oder keinem Warmeaustausch aber

héherem OPR auszugleichen.

1600
14007 () Konstarnte TET
T 1200
=
. 1o00{
= 2 =Y. U
s O e
s | T T 45"
T 800 B
<% T e e e o e
P e 1
E8001  heres [ e N
400 - ::::E?PR A e UL qwr ausgetauscht~ 0
200 .
-2 0 2 4 .6 8 1 1.2 1.4

Spezifische Entropie s [kJ/(kg.K)]

Bild 2.5 : Einfluss des OPR bei konstanter TET und Leistung auf die ausgetau-
schte Warmemenge in einem Arbeitsprozess mit Abgaswarmetauscher

Der in Bild 2.6 dargestellte zweite Fall hingegen kdnnte vorkommen, wenn fur eine
gezielte Leistung die optimale OPR-TET-Kombination zu einer besonders hohen TET
fuhrt. Diese kénnte aus technologischen Grinden nicht zu erreichen sein und damit
die Auslegung auf ein niedrigeres TET-Niveau erzwingen.

Daraus ergibt sich, dass der konventionelle Arbeitsprozess nicht zwangslaufig fur
eine  Warmeulbertrager-Integration geeignet ist. Der Arbeitsprozess mit
Warmetauscher erfordert ggf. eine Anpassung und Optimierung der Auslegung
hinsichtlich OPR und TET.
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Bild 2.6 : Einfluss der TET bei konstantem OPR und Leistung auf die ausgetau-
schte Warmemenge in einem Arbeitsprozess mit Abgaswarmetauscher

AuBBerdem wird der Abgaswarmetauscher einerseits zwar durch einen hohen
Austauschgrad charakterisiert, aber zum anderen auch durch einen
Warmedubertrager  zweckmalligen Druckverlust. Idealerweise  wird ein
Warmedubertrager mit maximalen Austauschgrad und geringen Druckverlusten
angestrebt, wobei dies jedoch zu einem groRen Warmetauscher-Volumen fuhrt [27],
was sowohl mit Integrationsschwierigkeiten als auch mit erheblichem Gewicht
verbunden ist. Letztendlich, unabhangig vom eingegangenen Kompromiss, bedeutet
ein Warmedibertrager immer Zusatzgewicht im Antriebssystem, das anderweitig

kompensiert werden muss um wettbewerbsfahig zu bleiben.

In den letzten 50 Jahren der Luftfahrt wurden zu dem Thema Warmetauscher-
Triebwerke immer wieder Studien durchgefuhrt, um die Wechselwirkung zwischen
Brennstoffersparnis, Zusatz-Gewicht und -Volumen im Antrieb zu analysieren. Mitte
der 60er Jahre wurden z.B. erfolgreiche Versuche an einem Allison T63-Triebwerk
versehen mit zwei Abgaswarmetauschern unternommen [42]. Dieser Versuchstrager
ist in Bild 2.7 dargestellt.
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Bild 2.7 : Versuchstrager des rekuperativen Allison T63-Triebwerkes Mitte der 60er
Jahre [42]

Bis heute konnte das Konzept keine 6konomische Akzeptanz finden. In der Literatur
sind Uberwiegend Untersuchungen fir Antriebsleistungen von 400 bis 1500 kW zu
finden, die Anfang der 80er Jahre in Zeiten der Roh6l-Krise durchgefiihrt wurden [20],
[58], [12]. Diese Studien waren an die damaligen Erfahrungen im Bereich der
Kraftfahrzeug-Gasturbine angelehnt. Dort wurden im selben Jahrzehnt bereits
Versuchstrager rekuperativer Wellenleistungstriebwerke gebaut, um das Potenzial
dieses Antriebes in Landfahrzeugen zu evaluieren [60]. Letztendlich scheiterten die
Konzepte hauptsachlich an dem unterschiedlichen dynamischen Betriebsverhalten
der Gasturbine gegentuber dem eines Kolbenmotors mit Verbrennung im
geschlossenen Volumen. In allen diesen Studien und Versuchen wurde der Vortell
eines konstant hohen Temperatur-Niveaus fur den Warmeubertrager erkannt. Dies
fuhrt zur Auswahl einer so hoch wie nur moglichen TET. Konsistent mit den
damaligen Werkstoffentwicklungen wurde zur Realisierung auf die Anwendung von
Keramik gesetzt und Temperaturniveaus fur ungekihlte Turbinen von 1600 K Mitte
der 80er Jahre in [58] oder 1700 K in einer Prognose des Jahres 2000 in [12]
angenommen. Neben dem Temperatur-Potenzial hat Keramik den Vorteil einer
geringeren Dichte als metallische Werkstoffe, was dem Triebwerks- und ggf. sogar
dem Warmetauscher-Gewicht entgegenkommt. Dadurch wurden relativ grolRe
Warmeubertrager verwirklicht, die in [12] Austauschgrade bis hin zu 85 % erreicht
haben, ohne dem Antriebssystemgewicht zu schaden. Als fir diese Werkstoffgruppe
keine gleichbleibend hohe Qualitdt sichergestellt werden konnte, wurde ihre

Entwicklung nicht weiter gefordert. Damit wurden auch die Ergebnisse der Luftfahrt-
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Studien bisher nicht realisierbar, da weder solche Temperaturniveaus dauerhaft und
ohne Turbinenkihlung umgesetzt werden konnten, noch solche Austauschgrade mit
metallischen ~ Warmeubertragern  erreicht werden  konnten ohne das
Antriebssystemgewicht zu beeinflussen.

Weiterhin wurde in allen Studien eine oder mehrere Hubschrauber-Flugmissionen zu
Grunde gelegt, um den Brennstoffverbrauch auswerten zu kénnen. Auch wenn
hauptsachlich militarische oder zivile Flugmissionen mit hohem Fluganteil im
Reiseflug als Referenz gewahlt wurden, so stellt lediglich in [20] die Reiseflug-
Problematik des Hubschraubers den Kern der Untersuchung dar. Dabei besal} der
Warmetauscher auch in [20] denselben Auslegungspunkt namlich Take-Off wie das
Referenz-Triebwerk selbst. Da bei Take-Off der Durchsatz maximal ist, wurde bislang
auch der Warmedubertrager fur diesen maximalen Durchsatz ausgelegt, was zu
hohem Volumen und Gewicht fuhrt. Demgegentber wird in der vorliegenden Arbeit
der Warmeubertrager fur den Reiseflug dimensioniert, wahrend das Kerntriebwerk
weiterhin bei Take-Off ausgelegt wird. Aul3erdem erfolgen die Auslegungen in der

vorliegenden Arbeit flr ein Technologieniveau des Jahres 2020.

2.2.3 Fortgeschrittener Arbeitsprozess durch variab le Geometrie

Wie in Kapitel 1.2 beschrieben, nehmen beide SchlisselgroRen fir hohen
thermischen Wirkungsgrade, ndmlich OPR und TET, bei Teillast ab. Dieser Effekt
kann durch eine variable Geometrie der Statoren in der Turbine verbessert werden,
indem der Stromungsquerschnitt durch Verstellung verengt wird, um geringere
Abtriebsleistungen mit zwar weniger Massenstrom aber dafir hoherem OPR und
hoherer TET zu erreichen.

Um den Mechanismus der Verstellung zu ermdglichen ist in der Regel ein groRerer
Spalt zwischen Stator und Gehduse einzuhalten, was sich sowohl im
Auslegungspunkt als auch bei Teillast negativ auf den Wirkungsgrad der
Komponente auswirkt [36]. Aul3erdem bringt der mechanische Verstellmechanismus
zusatzliches Gewicht mit sich. Aus diesen Grinden sollte der Effekt einer Verstellung
stets in Bezug auf das Gesamtsystem tberprift werden.

In Kapitel 2.1.2 wurde der Vorteil eines konstant hohen Temperatur-Niveaus fur den

Warmetauscher geschildert. Nachdem eine hohe TET gewahlt wurde, sollte diese
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auch unter Teillast hoch gehalten werden. Dafir eignet sich bei reduziertem
Durchsatz und geforderter Leistung eine verstellbare Niederdruckturbine, die durch
die Querschnittsreduktion eine Steigerung der Brennkammer-Temperatur erzwingt.
Dieses Vorgehen ist direkt mit einer verstarkten Androsselung des Verdichters
gekoppelt, die den Pumpgrenzabstand des Verdichters verringert. Ebenfalls durch
variable Geometrien kann ggf. der Betriebsbereich des Verdichters erweitert werden,

um z.B. den Pumpgrenzabstand zurtick zu gewinnen.

2.3 Das Hubschraubersystem

2.3.1 Leistungsforderungen eines Hubschraubers

Hubschrauber weisen einen typischen Verlauf der Leistungsanforderung in
Abhangigkeit der Vorwartsgeschwindigkeit auf. Eine solche Leistungspolare ist
beispielsweise in Bild 2.8 dargestellt. Daraus erklart sich, weshalb Triebwerke

wéahrend des Reisefluges so tief in Teillast betrieben werden.

700
Leistungsangebot
600 I der 2 Triebwerke
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— Hubschrauber-
E Leistungsanforderung
— 400
=
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o
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=
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-1 200
100
0
0 50 100 150

Vorwartsgeschwindigkeit v; [m/s]

Bild 2.8 : Leistungspolare eines leichten Hubschraubers

Durch die Vorwartsgeschwindigkeit gewinnt der Hubschrauber an Auftrieb, was sich
in einem geringeren Leistungsabruf auf die Triebwerke auswirkt. Jedoch ist der
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absolute Wert der Leistungsanforderung bei gegebener Vorwartsgeschwindigkeit
eine Funktion zum einen des Hubschraubers (Rumpfwiderstand, Hauptrotor-
Charakteristika, Gesamtgewicht) und zum anderen der Flugbedingungen
(Umgebungstemperatur, Fluggeschwindigkeit, Flughdhe) [4]. Bei geringerer Luft-
Dichte und hoher Umgebungstemperatur wird mehr Leistung gefordert, ebenso bei
grolRerem Abfluggewicht. AuRerdem lasst sich aus der Leistungspolare ablesen,
dass die hochste Leistungsforderung auftritt, wenn keine Vorwartsbewegung erfolgt,
sprich  beim Schwebeflug. Die Kombination Schwebeflug mit maximalem
Abfluggewicht bei geringer Luft-Dichte an einem heil3en Tag stellt also die maximale
Leistungsanforderung dar. Diese muss durch die Triebwerke gewahrleistet werden
kénnen. Deshalb ist das Leistungsangebot der Triebwerke Uberschiissig, sobald sich

der Hubschrauber im Vorwartsflug befindet.

Die Leistungskurve eines Hubschraubers bildet sich durch die Summe aus [22]:
* induzierter Leistung
Pi= k.Ggys.0.V; 2.3
mit
Gsys-0 24

V=
2.0.A Jvfz-z.vf. sin o.vi+v;2

* Profilleistung

1 3 2.5
Poz g 'p-G-A'CdO'Vtip3 (1+3M2+§M4>
* parasitarer Leistung
1 3 2.6
Pp= E.p.vf Cp.S
» Steigleistung
Pc= Ggys-0.Vc 2.7
* Heckrotorleistung
Prr= B(Pi+P0+Pp+Pc) 2.8
* Leistung zum Antrieb von Nebenaggregaten
P,= A 2.9

22



Analyse und Modellierung eines Hubschraubers mit Turboshaft-Triebwerk

* Getriebeverlusten
2.10

1
Py= (n—-1> (Pi+Po+Py+P;)
t

Die Summe der vier ersten Leistungen bildet die Hauptrotor-Leistung. Die Summe
der drei letzten Gleichungen (2.8, 2.9, 2.10) stellt einen konstanten minimalen Anteil

der Hauptrotor-Leistung dar.

2.3.2 Hubschrauber-Missionsprofile

Die Bewertung eines Antriebskonzepts begrenzt sich nicht nur auf die Beurteilung
des spezifischen Brennstoffverbrauches, sondern auch auf die Betrachtung des
absoluten Brennstoffverbrauches fur das Gesamtsystem. Dies bedeutet, dass dem in
dieser Arbeit betrachtetem Antrieb ein konkreter Hubschrauber mit einer definierten
Flugmission zugeordnet sein muss.

Beispielsweise kann ein Antrieb A mit einer Masse von 80 kg bei einem SFC von
0,31 kg/kWh nicht ohne Blick auf das Gesamtsystem mit einem Antrieb B mit einer
Masse von 90 kg bei einem SFC von 0,27 kg/kWh verglichen werden. Es stellt sich
die Frage, ob die zusatzliche Masse von Antrieb B durch den geringeren
spezifischen Verbrauch in der Flugmission ausgeglichen werden kann. Daruber
hinaus konnte der Antrieb B fir die Flugmission sogar eine Verbesserung des
Gesamtsystem-Gewichtes ergeben, was letztendlich entweder eine grol3ere
Reichweite oder mehr Zuladungsmadglichkeit fur den Hubschrauber bedeutet.
Demnach lasst sich ableiten, dass die Auswertung verschiedener Antriebskonzepte

stark von der gewéhlten Flugmission beeinflusst wird.

Jeder Flugmission ist ein Flugmissions-Profil zugeordnet, das die verschiedenen
Flugphasen eines Hubschraubers beschreibt. Fir jede Flugphase sind
Flugbedingungen wie Flughohe, Umgebungstemperatur, Fluggeschwindigkeit,
Flugzeit und Masse des Systems bekannt. In der Realitat gibt es zahlreiche
Flugmissions-Profile, da letztendlich jeder Betreiber seine eigene Bedurfnisse und
Anforderungen an den Hubschrauber hat. Missionen fir zivile Anwendungen kénnen

jedoch in drei Kategorien zusammengefasst werden [12].
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Die erste Aufgabe ist die Such- und Rettungs-Mission (SAR), die aber auch typische
Inspektions- und Uberwachungs-Aufgaben beinhalten kann wie beispielsweise eine
Verkehrsiiberwachung oder eine Inspektion von Gas- und Ol-Leitungen.
Typischerweise lauft diese Mission wie folgt ab: Abflug, Steigung, schneller Reiseflug,
um in das Zielgebiet zu gelangen, langsamer Reiseflug mit evtl. Reduzierung der
Flughéhe und ggf. eine Zeit im Schwebeflug, schneller Reiseflug zum Landeziel,
Abstieg, Landung.

Die zweite Aufgabe ist der Transport von Besatzung oder Waren (OSO), wie
beispielsweise der Transport von Menschen zwischen Festland und Olplattform oder
von Soldaten zwischen Stitzpunkt und Einsatzort. Diese Mission wird charakterisiert
durch einen Abflug, gefolgt von einem Steigflug, einem schnellen Reiseflug, einem
Sinkflug und einer Landung. Sollte der erreichte Ort lediglich ein Zwischenziel sein,
wird der weitere Flug in dieser Arbeit als eine neue Mission betrachtet.

Die dritte Aufgabe ist eine Utilitdr- und Arbeits-Mission, in der es um den Transport
schwerer Lasten Uber kurze Strecken geht. Dies ist typischerweise der Fall, wenn
das Terrain den Einsatz von Fahrzeugen nicht oder nur schwer erlaubt. Beispiele fur
diesen Missionstyp sind die Verlegung einer Stromleitung oder die Instandsetzung
einer technischen Einrichtung im Hochgebirge. Diese Missionen bestehen ggf. aus
mehreren Zyklen von Abflug, Last heben und transportieren, Last absetzen und
Ruckflug zum Ausgangspunkt, um die néchste Last aufzunehmen. Aufgrund der
kurzen Flugstrecke und der hohen Lasten, die mehr Antriebsleistung fordern, wird in
der Mission nicht von Reiseflug gesprochen.

2.4 Aufbau eines numerischen Wellenleistungstriebwe rkmodells in

einem multidisziplindren Vorauslegungsprogramm

2.4.1 Triebwerks-Vorauslegungsprogramm MOPEDS

Die kontinuierliche Steigerung der Computer-Rechenkapazitadt ermdglichte in den
90er Jahren die Anwendung von Synthese-Rechnungsprogramme wie
beispielsweise GasTurb [30], NPSS [7] oder MOPEDS [26], [49]. Die Steuerung der
vielzadhligen Softwareentwicklungen der verschiedenen Fachdisziplinen durch ein

zentrales Programm mit Benutzeroberflache wurde z.B. bei der MTU zum Grundstein
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fur den Aufbau des multidisziplindren Gasturbinen-Vorauslegungsprogrammes
MOPEDS. MOPEDS steht fir MOdular Performance and Engine Design System und
ist umfangreich modular aufgebaut. Dies bedeutet, dass jede Komponente des
Triebwerkes durch ein Modul gekennzeichnet ist. Dementsprechend bildet eine
geordnete Kette entsprechender Module eine Triebwerksarchitektur ab. In Bild 2.9 ist
exemplarisch der modulare Aufbau eines zweiwelligen gemischten Turbofan
dargestellt. In erster Linie wird der Luft- und Heil3gas-Stromungskanal mit Hilfe des
MOdular Performance Synthese-Programmes MOPS berechnet. Das Ergebnis ist die
Beschreibung des thermodynamischen Zustandes (Temperaturen, Dricke,
Durchsatze) im Auslegungspunkt. Im Anschluss kénnen beliebige weitere Disziplinen
berechnet werden, indem Standardprogramme z.B. anderer Fachabteilungen
aufgerufen werden, wobei eine sinnvolle Reihenfolge, wie in Bild 2.9 zu sehen,

eingehalten werden sollte.
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Bild 2.9 : Struktogramm des multidisziplindren Vorauslegungsprogrammes
MOPEDS, nach [26]

Nach Festlegung der thermodynamischen GréRen bietet sich der Ubergang in die
gasdynamische Auslegung an. Daraus entstehen Daten zu Ringraum, Stufenzahlen

der Turbokomponenten, Drehzahlen und zum thermodynamischen Zustand in den
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einzelnen Gitterebenen. Mit der daraus entstandenen ersten Schaufelkanalgeometrie
kann eine mechanische Berechnung jeder Turbokomponente erfolgen, die zu einer
Festigkeitsauslegung fuhrt und Informationen Uber die bendétigten Scheiben erzeugt.
Nachdem die ersten Konturen der Gesamtgeometrie vorhanden sind, kdénnen
Gewichte sowie auch Herstellkosten oder Larmemission abgeschéatzt werden. Zuletzt
wertet die sogenannte Overall-Disziplin multidisziplinare Ergebnisse zum Triebwerk-
und Flugzeug-Gesamtsystem aus.
Im Vergleich zu einem Syntheserechnungs-Programm wie GasTurb [31] bietet
MOPEDS durch seinen modularen Aufbau dem Anwender eine enorme Flexibilitat.
Die ist in der Vorauslegung besonders relevant, da es oft um die Modellierung einer
neuartigen Architektur geht. Schaber [49] beschreibt noch weitere Vorteile eines
solchen Programmes:
o Zeitersparnis durch Entfall des Datentransfers zwischen Leistungssynthese
und Komponentenauslegung,
» Iteration beliebiger EingabegroRen und damit verbundene zeitnahe
Abschatzung der Wechselwirkung auf alle Disziplinen,
» schneller Aufbau neuer Triebwerksprojekte durch eine vorhandene Bibliothek

an Modellen.

Die GroBe und Machtigkeit des Programmes fuhrt allerdings zu unzéhligen
Eingabemdglichkeiten und Rechenwegen, die das Fehlerrisiko in der Anwendung
erheblich erhohen und damit einen kritischen Nachteil bilden. Aus diesem Grund
eignet sich dieses Programm MOPEDS uberwiegend fur Fachspezialisten, deren
Ergebnisbewertung beispielsweise mit Daten-Ausgabe und grafischem Material
sowie Komponentenstatistiken unterstitzt wird. AuRerdem kann der Aufbau einer
neuen Triebwerkskonfiguration, far die nicht auf ein Bibliotheksmodell

zurlckgegriffen werden kann, viel Zeit in Anspruch nehmen.

2.4.2 Berechnung mit MOPEDS

Wie in Bild 2.9 dargestellt ist, wird jeder Komponente des abzubildenden Triebwerkes
ein Modul pro Disziplin zugeordnet. In diesem sind jeweils die physikalischen

Zusammenhange der betroffenen Disziplin und Komponente implementiert. Parallel

26



Analyse und Modellierung eines Hubschraubers mit Turboshaft-Triebwerk

ergibt die aus den verschiedenen Modulen gebildete Kette eine Triebwerks-
Architektur oder —Konfiguration. Sie wird in MOPEDS ,Organisation genannt. Diese
vernetzt das Triebwerk mit den nétigen Kuhlluft-Stromen, Luftentnahmestellen,
Warme- oder Leistungs-Entnahmen und wird im MOPEDS-Oberteil, zusammen mit
den Modulen, zu einem Rechenablauf konvertiert.

Ebenfalls zum Oberteil gehdren alle mathematischen Verfahren, die Steuerung der

Iterationen sowie die Ein- und Ausgaben sowie die Fehlermeldung-Behandlung.

Eingabe: Syntheserechnung iterativ Ausgabe:
Zusammenspiel aller Komponenten

Konfiguration und Komponenten-Kennfelder Leistungen,

Dimensionierung B Auslegungspunkt A Schibe,

des Triebwerks \ @ Teillast- und Volllastpunkte B, \ | Drehmomente

Flugzustand \

LastfallfUmgebung | N Verdichter n Brennkammer w/J, Turbinen Brennstoffstrom

Luft- und // 4 /| Triebwerkspa-
Leistungsentnahme || / LGN / |rameter (p, T,

A M,..)

Betriebsgrenzen
n, nred' pmax' Tmax

Bild 2.10 : Schematische Darstellung einer Leistungssyntheserechnung z.B. nach
[44]

Fur die Rechnung des Auslegungspunktes erfolgt auf jeder Rechenebene fir jede
Disziplin und jede Komponente die Auswahl des Rechenweges durch
Schalterstellungen und die Eingabe der jeweils nétigen physikalischen Grol3en.
Dieser Rechnung kann eine Teillast-Rechnung folgen, die durch ein Off-Design-
Iterationsschema gesteuert wird und zu der jeder Turbokomponente ein Kennfeld
zugeordnet wird. Das Off-Design-Iterationsschema beschreibt im Teillast-Betrieb das
Verhalten der Turbokomponenten zueinander. Eine schematische Ubersicht tber
den geschilderten Rechenprozesses einer Leistungssyntheserechnung ist in Bild
2.10 zu sehen.

Bei der Berechnung von Fachdisziplinen wie beispielsweise die Aerodynamik oder
die Mechanik wird der Anwender in der Eingabe der ndtigen Grol3e durch eine von
Fachspezialisten definierte Voreinstellung unterstitzt.

Ebenfalls sind in solchen Berechnungen mehrere Verfahren vorhanden, die in

Abhangigkeit der gewiinschten Bearbeitungstiefe vom Anwender angewahlt werden
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kbnnen. Damit die Einzel-Programme von der Syntheserechnung angesteuert
werden konnen, wird aus MOPEDS ein passender Eingabedatensatz fur das
jeweilige Fachprogramm geschrieben. Im Anschluss daran werden die Ergebnisse
auf dhnliche Weise zurtick importiert.

In einzelnen Fallen kommt es vor, dass der Anwender Ergebniswerte aus der
Rechnung einer Fachdisziplin erhalt, die bereits in der zuvor erfolgten
Thermodynamik-Rechnung abgeschatzt werden mussten, um den Luft- oder Gas-
Zustand in jeder Rechenebene ermitteln zu kénnen. Dies gilt typischerweise flr
Turbokomponenten-Wirkungsgrade, die fur die Thermodynamik-Rechnung ndétig sind
aber deren Werte erst nach der Aerodynamik-Rechnung bekannt sind. An dieser
Stelle wird iterativ vorgegangen, indem Thermodynamik und Aerodynamik kombiniert
gerechnet werden, solange bis dass die Wirkungsgrade in beiden Rechnungen

Ubereinstimmen bzw. gleich sind.

2.4.3 Durchgefiihrte Erweiterungen zur multidiszipli naren Berechnung von

Wellenleistungstriebwerken

Wenn keine Triebwerks-Konfiguration fir ein Wellenleistungstriebwerk in den
Bibliothek-Modellen vorhanden ist, muss im Vorfeld einer Studie eine geeignete
,Organisation” erstellt sowie die Ein- und Ausgabengrof3en angepasst werden.
AuRerdem sind in samtlichen existierenden Modulen, die im Hinblick auf eine
Turbofan-Rechnung programmiert werden, Erweiterungen erforderlich. Schlief3lich
muss ggf. das Programm mit weiteren Modulen oder Rechenfahigkeiten erganzt

werden.

Bislang wurden mit dem Programm in der Regel Turbofan-Triebwerke modelliert,
deren Verdichter sich durch mehrstufige Axialverdichter auszeichnen.
Wellenleistungstriebwerke im Hubschraubereinsatz besitzen jedoch héaufig einen
Radialverdichter, was fir die vorliegende Auslegung eines Turboshaft-Triebwerkes
die Erweiterung des aerodynamischen Verdichter-Moduls erforderlich machte.

Angelehnt an das Axialverdichter-Verfahren wurde fir den Radialverdichter ebenfalls
eine Mittelschnittrechnung eingefuhrt. Es handelt sich um ein eindimensionales

Verfahren basierend auf einer zur mittleren Kanalh6he axialsymmetrischen Strémung.
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Somit werden in jeder Komponenten-Stufe relevante Grof3en wie ebene
Geschwindigkeitsdreiecke, Arbeit, Lieferzahl, Druckziffer und Wirkungsgrad ermittelt,
die zu den Kennzahlen der gesamten Verdichterkomponente fiihren.

Mit einem &ahnlichen Aufbau wie fir den Axialverdichter wird das Programm fir eine
solche Rechnung z.B. von einer Fachabteilung bereitgestellt und eine Schnittstelle in
MOPEDS programmiert. Die Aufgabe dieser Schnittstelle ist dem Fachprogramm
den passenden Eingabedatensatz bereitzustellen und im Anschluss die Ergebnisse
der Fachrechnung wieder einzulesen.

Zur Bauraumoptimierung werden Radialverdichter in Wellenleistungstriebwerken fir
Hubschrauber-Anwendungen oft mit einer Umkehrbrennkammer kombiniert. Der
Ubergang vom Radialverdichter in die Brennkammer erfolgt tiblicherweise mit einem
zusatzlichen Sammelrohr. Zu einer vollstandigen Modellierung des Radialverdichters

wird der Druckverlust dieses Sammelrohrs anhand [2] ermittelt.

Da die vorliegende Arbeit die Bewertung von Warmetauscher-Triebwerkskonzepten
zum Ziel hat, wird ein Warmetauscher-Modul bendtigt, das ebenfalls eine
Schnittstelle zu einem Fachprogramm bereitstellt. In diesem kdnnen verschiedene
Warmeaustausch-Konfigurationen und Geometrien ausgewahlt werden. Fur eine
Luftfahrt-Anwendung jedoch ist eine Konfiguration mit einem kalten Luftstrom
getrennt von einem warmen Gasstrom sinnvoll. In der thermodynamischen
Rechnung st dieser Warmeubertrager durch einen Austauschgrad, einen
Druckverlust fir den kalten Strom und einen Druckverlust fir den heif3en Strom
definiert. Da eine Rechnung immer vom Triebwerkseintritt zum Triebwerksaustritt
erfolgt, ist die Warmetauscher-Austrittstation auf der Kaltseite nicht bekannt, so lange
die HeilRseite nicht berechnet wurde. Deshalb erfolgt die Rechnung iterativ, in dem
Druck- und Temperatur-Werte am Austritt der Kaltseite zunachst geschétzt werden,
bevor sie mit den ermittelten Werten nach dem Durchlauf in der Heif3seite verglichen
werden. Eine gultige Losung fur den Arbeitsprozess ist dementsprechend erst
erreicht, wenn durch die Iteration die Schatzwerte zu den ermittelten Werten passen.
Das Verhalten von Wéarmetauscher-Austauschgrad und —Druckverlusten im Off-
Design ist in [59] beschrieben.

Aus den Temperaturen, Dricken und Durchsatzen am Eintritt der Kalt- und Heil3seite
und den thermodynamischen GutegroRen wie Austauschgrad und Druckverluste des

Warmeubertragers ergibt sich eine Geometrie. Die Abmessungen werden im
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aerodynamischen Modul des Warmetauschers interpretiert, bevor sie schliel3lich
mittels einer Materialdichte in einem Gewichtmodul zu einem Matrixgewicht fuhren.
Die Vorgehensweise der Gewichtsermittlung fur eine Warmetauscher-Matrix ist am
Beispiel der Konfiguration Kreuz-Gegenstromer mit zwei Passagen im Anhang A
geschildert.

Eine vollstandige Modellierung des Warmeubertragers enthalt allerdings noch Zu-
und Abfuhr-Rohrleitungen auf der Kaltseite und Zu- und Abfuhr-Ringraume auf der
Heil3seite, die hinsichtlich der Druckverluste und des Gewichtes berilicksichtigt
werden missen. Bei bekannten Stromungsbedingungen lassen sich die
Druckverluste nach [57] ermitteln. Parallel l&sst sich mit bekanntem Durchsatz und

angemessener Wandstéarke auch das Gewicht einer Rohrleitung bestimmen.

Schlie3lich mussen die untersuchten Triebwerks-Konzepte, die nicht alle auf
demselben Antriebsgewicht beruhen, wéahrend einer Flug-Mission mit deren
Brennstoffverbrauch verglichen werden. Dementsprechend wird den hier
auszuwertenden Antrieben ein konkreter Referenz-Hubschrauber mit einer
definierten Flugmission im Overall-Modul zugeordnet. In diesem Modul wurde
deshalb auch die Erfassung der Missions-Rechnung mit einbezogen.

Durch genauere Kenntnisse Uber den hier gewahlten Hubschrauber, wird nach dem
in Kapitel 2.3.1 beschriebenen Verfahren die Leistungspolare des definierten
Hubschraubers analytisch hergeleitet. Somit I&sst sich die Leistungsanforderung an
das Triebwerk abhéngig von der Flugbedingung, dem Fluggewicht und der
Fluggeschwindigkeit ermitteln.

In einem nachsten Schritt wird die Mission festgelegt, indem die Anzahl an
Missionssegmenten definiert wird. Jedem dieser Missionssegmente werden eine
Umgebungstemperatur, eine Flughohe, eine Fluggeschwindigkeit und eine Flugdauer
zugeordnet. Allerdings wird lediglich ein Abfluggewicht vorgegeben, das fir das erste
Missionssegment Gibernommen wird.

Anschliel3end wird das numerische Wellenleistungstriebwerkmodell automatisch auf
die zum Beginn jedes Missionssegments ermittelte Leistungsanforderung iteriert. Aus
dem berechneten SFC und der definierten Flugdauer wird der absolute
Brennstoffverbrauch wahrend dieses Missionssegments ermittelt und vom
zugeordneten Fluggewicht des aktuellen Segments abgezogen. Daraus ergibt sich

das Fluggewicht fiur das darauf folgende Segment. Daraus wird deutlich, weshalb
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lediglich ein Abfluggewicht zum Beginn der Mission erforderlich ist. Nachdem alle
definierten  Missionssegmente  analytisch  bearbeitet wurden, steht der

Brennstoffverbrauch fir die gesamte Mission fest.
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3 Potenzial eines zukinftigen konventionellen 300 k  W-

Triebwerkes

Damit die anschlieRend betrachteten Turboshaft-Triebwerke mit
Abgaswarmetauscher bewertet werden koénnen, muss ein konventionelles
Wellenleistungstriebwerk mit demselben Technologieniveau zum Vergleich
herangezogen werden. Das Technologieniveau der jeweiligen Auslegungen wurde
dabei auf das Jahr 2020 gelegt. Damit musste hier auch eine konventionelle
Gasturbine mit dem entsprechenden Technologieniveau neu ausgelegt werden.

Da es weiterhin von besonderem Interesse ist, das Entwicklungspotenzial einer
vermarkteten, konventionellen Turboshaft-Gasturbine zu bewerten, wird in einem
ersten Teil des Kapitels ein bereits existierendes Turboshaft-Triebwerk und dessen
Hubschraubersystem analysiert. Wie bereits in Kapitel 1 vorweggenommen, besitzen
Turboshaft-Gasturbinen im Leistungsbereich 300 kW ein hohes Marktpotential fir
verbesserte Antriebskonzepte. Deshalb wurde das fir diese Leistungsklasse
reprasentative Triebwerk RR 250-C20B und der damit angetriebene Hubschrauber
BO 105 CBS als Referenzsysteme gewabhilt.

Ausgehend von diesem Referenz-Triebwerk wird in einem zweiten Teil des Kapitels
ein neues 300 kW-Triebwerk ausgelegt. Dies zunéchst durch Anpassung aller
Komponenten auf das angestrebte Technologieniveau, anschlieRend aber auch
durch eine parametrische und systematische Anderung von OPR und TET mit Hilfe
des Vorauslegungsprogrammes MOPEDS. Schliel3lich werden die Ergebnisse dieser

Parameterstudie ausgewertet.

3.1 Referenzsysteme Turboshaft -Gasturbine und Hubschrauber

3.1.1 Das Referenz-Triebwerk: RR 250-C20B

Das Triebwerk RR 250-C20B ist durch langjédhrige und verschiedenste Einsatze mit
seinen Daten technisch gut bekannt. Dariber hinaus verfugt die Firma MTU Aero

Engines AG Uber Instandsetzungslizenzen und damit wichtige Erfahrungen mit
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Turboshaft-Gasturbinen. Weiterhin stehen fir die vorliegende Arbeit experimentelle
Ergebnisse zum oben genannten Triebwerk aus Prifstandsversuche und mehreren
Arbeiten des Lehrstuhles fur Flugantriebe der Technischen Universitdt Minchen zur
Verfigung [34], [53], [23].

Die initiale Entwicklung des Modells 250 fand Anfang der 60er Jahre unter dem
Namen T63 statt und wurde fir die Motorisierung eines leichten
Observierungshubschraubers finanziert. 1965 wurde das Triebwerk von der Firma
Hughes Aircraft fur deren zivilen Hubschrauber OH-6A ausgewahlt. Dadurch war die
Triebwerksfamilie Modell 250 fur zivile Anwendungen geboren. An dem
Grundtriebwerk wurden dber die Jahre verschiedene Weiterentwicklungen
durchgeflhrt, so dass die Version C20B, zertifiziert im Jahr 1974, bereits zur zweiten
Triebwerksserie von insgesamt vier gehdort. Zurzeit wird das Modell 250 von der

Firma Rolls Royce vermarktet.

Bild 3.1: Schnittbild der RR 250-C20B, nach [6]

Die RR 250 C20B ist modular aufgebaut, um die separate Instandsetzung einzelner
Module zu ermdglichen. Wie in Bild 3.1 zu sehen ist, besteht das Triebwerk aus
einem zweiteiligen Hochdruckverdichter (HDV). Die angesaugte Luft wird zunachst in
einem sechsstufigen Axialverdichter vorverdichtet, bevor sie anschlieBend in einen

Radialverdichter gefuhrt wird. Der Radialverdichter besteht aus einem Impeller mit
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rickwartsgekrimmten Schaufeln, gefolgt zuerst von einem schaufellosen Diffusor
und dann von einem beschaufelten Diffusor, um schlie3lich mit einem Sammelrohr
zu enden. Letzteres ermoglicht durch zwei Rohrleitungen eine Luft-Zufuhr in die
Umkehrtopfbrennkammer (BK) am hinteren Ende des Triebwerkes. Dort findet die
Verbrennung des Kerosin-Luft-Gemisches statt. Die entstandenen
Verbrennungsgase werden vom Ende des Triebwerkes in Richtung des
Triebwerkslufteinlass gefuhrt. Dabei erfolgt eine erste Entspannung in einer
zweistufigen, ungekihlten Hochdruckturbine (HDT) und eine zweite Entspannung in
einer ebenfalls zweistufigen Niederdruckturbine (NDT). AbschlieRend werden die
Abgase durch ein 90° umlenkendes Rohr in die Umgebung geleitet. Die bendtigte
Entkoppelung des Niederdruckwellen- und Hauptrotor-Drehmoments erfolgt durch
ein Getriebe (G), das sich zwischen Verdichter und Austrittsrohr befindet.

Die aul3ergewOhnliche Bauweise der Familie Modell 250 ermdoglicht ein sehr
kompaktes Triebwerk, das dank integral gegossener Turbokomponenten zu dem

noch preiswert in der Herstellung ist.

In dem fir Hubschrauberantriebe typischen Auslegungspunkt Take-Off besitzt das
Referenz-Triebwerk eine Leistung von 313 kW, bei einem Gesamtdruckverhaltnis
OPR von 7,2 und einer Turbinen-Eintrittstemperatur TET von 1343 K bei einem
Durchsatz von 1,56 kg/s [47], [51], [11], [13]. Aus der Berechnung des
thermodynamischen Arbeitsprozesses ergibt sich der spezifische
Brennstoffverbrauch SFC in diesem Betriebspunkt. Dieser stimmt mit dem in dem
Betriebs- und Instandsetzungs-Handbuch angegebenen Wert von 0,396 kg/kWh
Uberein. Mit der in dieser Arbeit angenaherten Triebwerks-Geometrie sowie einer
detaillierten Gewichtsbestimmung konnten die Gewichtsroutinen fur die spétere
Gesamtgewicht-Bewertung der Konzepte kalibriert werden.

Basierend auf Kapitel 2.2.1 wurden die in Tabelle 3.1 zusammengefassten
Leistungsabstufungen fur die RR 250-C20B angenommen.

Fur die Modellierung der Teillast-Betriebspunkte wurde das am Prifstand der
Technischen Universitat Minchen gemessene Kennfeld [34] fir den Axial-Radial-
Verdichter der RR 250-C20B verwendet.
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. . Anteil an
Betriebspunkt Leistung [kW] Take-Off-Leistung [%]
Notleistung 360 115
Take-Off 313 100
Schwebeflug aulRerhalb
Bodeneffekt 219 70
Schwebeflug innerhalb
Bodeneffekt 203 65
Steigflug / Sinkflug 172 55
Reiseflug 157 50
Leerlauf a7 15

Tabelle 3.1: Angenommene Leistungsstufen des Referenz-Triebwerkes RR 250-
C20B unter Normaltag- und Boden-Bedingungen (ISA-SLS)

Bild 3.2 zeigt die Anordnung der in Tabelle 3.1 beschriebenen Betriebspunkte fur das
Referenztriebwerk im gemessenen axial-radial Verdichter-Kennfeld.
Der iterative Vorgang zur Bestimmung eines Off-Design-Betriebspunktes mit

Unterstitzung einer Hilfskoordinate, ,Beta-Wert* genannt, ist in [31] beschrieben.
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Bild 3.2 : Anordnung der Betriebspunkte der RR 250-C20B im von [34] gemes-
senen Verdichter-Kennfeld der RR 250-C20B
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3.1.2 Der Referenz-Hubschrauber: BO 105 CBS

Im Sinne der spéateren Bewertung aller Konzepte missen auch alle Antriebe dieselbe
Flugmission im selben Gesamtsystem Hubschrauber absolvieren. Deshalb wird
folgend sowohl ein Referenz-Hubschrauber als auch eine Referenz-Mission gewabhilt.
Beide werden schlieBlich in der Auswertung jedes einzelnen Antriebskonzeptes

verwendet.

Die Wahl des passenden Hubschraubersystems mit dem Referenztriebwerk RR 250-
C20B fiel auf die ebenfalls durch seine langjahrigen und verschiedenen Einsatze
bekannte BO 105 CBS, dargestellt in Bild 3.3.

Die erste BO 105 flog 1967 und erhielt ihre Zulassung im Oktober 1970. Die CBS-
Version kam Anfang 1983 mit einer 25 cm gréf3eren Zelle auf den Markt. Dieser
Hubschrauber ist sowohl bei der Bundeswehr als Panzerabwehrhubschrauber und
Verbindungshubschrauber als auch beim ADAC zur Luftrettung oder bei der Polizei

als Mehrzweckhubschrauber zu finden.

Abgasrohre eines
Triebwerkes

/\ -

.v@! =

© Triebwerks-
L position

Bild 3.3: Darstellung der BO 105 CBS nach [24]

Die BO 105 CBS wird von zwei RR 250-C20B-Triebwerke angetrieben und besitzt
eine maximale Abflugmasse von 2500 kg, bei einem Hauptrotor-Durchmesser von
9,84 m mit 218,5 m/s Blattspitzengeschwindigkeit [24]. Mit einer Tank-Kapazitat von
456 kg Brennstoff kann sie bei maximaler Zuladung bis zu 3 h 24 min in der Luft
bleiben oder bis zu 574 km zurticklegen. Die maximale Reichweite ist fur eine
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Fluggeschwindigkeit von 204 km/h angegeben, wahrend die maximale
Steiggeschwindigkeit 228 km/h betragt [24].

Zusatzlich zu diesen Informationen wurden nach [22] eine Flachendichte o von 0,074,
ein Nullwiderstand des Profils Cqo von 0,011 und eine Widerstandsflache der Zelle
CpS von 1 m? fur die Berechnung der Leistungspolare dieses Hubschraubers

angenommen.

Da der Schwerpunkt dieser Arbeit in der Verbesserung des Verbrauches im
Reiseflug liegt, wurde fur die Auswertung der verschiedenen hier untersuchten
Konzepte eine Transport-Mission angenommen, deren Profil in Bild 3.4 dargestellt ist.

Lang- Lang-
sc*f'l":ebe' samer Steigflug Reiseflug Sinkflug samer sc';;’l‘;ebe'
9 Flug Flug 9
S 1500m -ISA
it ——
o
15
[<}]
Q.
£
()]
lj 750 m — ISA+5
Q
L
0
L
(o))
3
L om-ISA+10 oo . ! . . T
1 1 1 :
Fluggeschwindigkeit | 0 ! 1 ! 63 ! 57 | 63 11 10! [mis]
Zeit 10 105 125 17,5 ' 84 189  189,5! [min]

Bild 3.4 : Ausgewahltes Flugmissions-Profil flr die Auswertungen aller untersuch-
ten Konzepte

Eine durchschnittliche Missionslange betragt 90 Minuten [40] und wird als Flugdauer
fur die Referenzmission gewahlt. Die Fluggeschwindigkeiten des Steig-/Sink- und
Reise-Flugs wurden in Ubereinstimmung mit der fur die BO 105 CBS angegebenen
maximalen Steiggeschwindigkeit und Reichweite-Geschwindigkeit definiert. Das
Abfluggewicht beruht auf dem maximal zugelassenen Gewicht von 2500 Kkg.
SchlieB3lich ergibt sich die Referenz-Mission aus der Reihenfolge folgender sieben
Segmente:

* einem 30 s langen Schwebeflug am Boden bei ISA+10

* einer 2 min langen langsamen Vorwartsbewegung am Boden mit 1 m/s

» einem Steigflug auf 1500 m bei ISA innerhalb 5 min
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* einem 76,5 min langen Reiseflug in 1500 m Hohe
* einem Sinkflug auf Bodenhdhe ebenso in 5 min
* einem &hnlich 2 min langen langsamen Flug am Boden mit 1 m/s

* einem 30 s langen Schwebeflug fur die finale Landung

3.2 Neuauslegung der Turboshaft -Gasturbine

Die zwei Wege der Verbesserung fur einen Arbeitsprozess wurden bereits in Kapitel
2.2.1 beschrieben. Sie streben bei Wellenleistungstriebwerken eine Verbesserung
des spezifischen Brennstoffverbrauches an. Ausgehend von dem in den 70er Jahren
entwickelten Referenz-Triebwerk, besteht fur die vorliegende Arbeit ein bedeutendes
Verbesserungspotenzial.

Zum einen die Verbesserung der Wirkungsgrade und Verluste und zum anderen die
Erhohung von TET und OPR.

Bild 3.5 veranschaulicht fir ein Wirkungsgrad- und Verlust-Niveau des Jahres 2020
den bereits geschilderten Zusammenhang von TET und optimalem OPR hinsichtlich

des thermischen Wirkungsgrades.

.36
.34

.32

Steigendes OPR

Thermischer Wirkungsgrad ny, [-]

40 80 120 160 200 240 280 320 360 400
Spezifische Leistung PW / W, [kWI/(kg/s)]

Bild 3.5 : Darstellung des Zusammenhangs zwischen thermischen Wirkungsgrad,
TET, OPR und spezifischer Leistung im Auslegungspunkt Take-Off bei
angenommenen Wirkungsgraden und Verlusten fur das Jahr 2020
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Insbesondere fur die TET des Referenz-Triebwerkes, gekennzeichnet durch die
weil3e Linie, ist zu beobachten, dass sich das OPR-Optimum zwischen 12 und 13
befindet. Der Arbeitsprozess mit einer TET von 1350 K und einem OPR von 12 wird
zum Ausgangspunkt fir die Neuauslegung der Turboshaft-Gasturbine. Darauf
basierend wird zunachst die Ermittlung der Wirkungsgrade fur das Jahr 2020 sowie
die Auswahl der Triebwerksarchitektur vorgestellt. Dann werden die Effekte der
OPR-TET-Variation auf den Brennstoffverbrauch und das Antriebssystemgewicht

ausgewertet.

3.2.1 Anpassung der Turbokomponenten auf das Techno  logieniveau 2020

3.2.1.1 Verdichter

Bei zunachst konstanter TET sowie angenommenen Wirkungsgraden wird im
Verdichter das OPR von 7 auf 12 gesteigert. Um die Triebwerksleistung konstant zu
halten wird der Durchsatz entsprechend angepasst. Diese Anderungen erfordern die
Neubewertung der Architektur des mit sechs Axial-Stufen und einer Radial-Stufe
ausgefuhrten Referenztriebwerk-Verdichters, die anhand Bild 3.6 aus [12]
vorgenommen werden kann.

In Abhéngigkeit von der Verdichter-Architektur (Axial-Radial, eine Radial-Stufe oder
zwei Radial-Stufen) und des korrigierten Durchsatzes am Verdichteraustritt Wsgstg
zeigt die Axial-Radial-Konfiguration bei OPR=12 und Wa3rs=0,174kg/s einen
deutlichen Wirkungsgradvorteil.

Die Druckaufteilung zwischen Axial- und Radialteil des Verdichters wird mit Hilfe der
historischen Radialverdichter-Entwicklungen bei Luftfahrt-Triebwerken in [29]
bestimmt. Aufgrund der technologischen Fortschritte im Axialverdichterbau, der
mechanisch bedingten Drehzahllimitierung der HDT und der Sensitivitat des Impeller-
Wirkungsgrades  zu seiner  spezifischen Drehzahl hat sich das
Radialraddruckverhéltnis in Axial-Radial-Verdichtern seit den 60er Jahren kaum

geéndert.
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Verdichter des
Referenz-Triebwerkes
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Bild 3.6 : Wirkungsgrad-Vorteil verschiedener Verdichterarchitekturen als Funktion
des korrigierten Durchsatzes am Verdichteraustritt, nach [12]

Mit diesen Kenntnissen ergibt sich die Druckaufteilung zwischen Axial- und Radialtell
des Verdichters wie folgt:

Max = 3,429

Mag = 3,500

Axialverdichter:

Mit der Kenntnis des Axialverdichter-Druckverhaltnisses und dessen Stufenzahl kann
mit der Beziehung
A 3.1
[gtg= Tay9

das mittlere Stufendruckverhéltnis ermittelt werden. Wie auch beim Wirkungsgrad
stieg dieses im Laufe der Jahre an, so dass nach [19] ein im Jahr 2020
wettbewerbsfahiger Axialverdichter ein mittleres Stufendruckverhdltnis von 1,5 bis
1,6 besitzen sollte. Im Umkehrschluss kann dadurch die Stufenzahl entsprechend
reduziert werden, was in diesem konkreten Fall zu 3 Stufen mit einer mittleren

Stufenbelastung von 1,51 fihrt.
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In einem néchsten Schritt wird der Wirkungsgrad des Axialverdichters fur das Jahr
2020 ermittelt. Dazu wurde der Einfluss der Komponenten-Gréfe und der
Stufenbelastung auf den polytropen Wirkungsgrad studiert. Die Komponenten-Grol3e
korreliert mit dem Durchsatz und der Reynolds-Zahl. Der Spalt-Effekt wird durch
einen konstanten absoluten Spalt fur alle Durchsatze und Stufenbelastungen
bericksichtigt. Aufgrund des geringen Durchmessers des Verdichters wird ein
konstanter Minimalwert verwendet. Fur diese Studie wurde der Wirkungsgrad einer
bekannten Ringraum-Kontur, deren Technologieniveau sich dem Jahr 1995
zuordnen lasst, mit Hilfe einer Mittelschnittrechnung bestimmt. Diese Kontur wurde
fur die Auswertung einer Durchsatzvariation skaliert und jeweils fur verschiedene

Stufenbelastungen gerechnet.
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Bild 3.7 : Reynolds-, Spalt- und Belastungs-Effekte auf den polytropen Wirkungs-
grad eines Axialverdichters
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Die Studie zeigt in Bild 3.7 einen Abfall des Wirkungsgrades unabhangig von der
Stufenbelastung bei zunehmendem relativen Spalt. Zusatzlich ist ebenfalls ein Abfall
des Wirkungsgrades bei zunehmender Stufenbelastung unabhéangig vom Durchsatze
zu beobachten.

Bei gegebenem Stufendruckverhaltnis und bekanntem Durchsatz lasst sich ein
Wirkungsgrad, der dem Technologieniveau 1995 entspricht, aus der Studie ablesen.
Dem folgend wird das Wirkungsgrad-Verbesserungspotential bis zum Jahr 2020
abgeschéatzt. Dies erfolgt in einer weiteren Studie, in der verschiedene
Axialverdichter aus Axial-Radial-Bauarten als Funktion ihres Entwicklungsjahres und
des polytropen Wirkungsgrades aufgetragen werden (Daten aus [11], [51], [39], [47]).
Die verschiedenen Dimensionierungspunkte dieser Axialverdichter erfordern eine
Reynolds-Zahl-Korrektur nach [61]. Wie in Bild 3.8 zu erkennen ist, besitzen all diese
Axialverdichter ein mittleres Stufendruckverhéltnis von etwa 1,5 und lassen sich
anhand ihres Durchsatzes in drei Grof3en aufteilen. SchlieBlich lasst sich der
technologische Fortschritt im Axialteil von Axial-Radial-Verdichtern mit einem

Wirkungsgradbenefit von etwa 0,08 % pro Jahr ann&ahern.
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Bild 3.8 : Zeitliche Entwicklung des polytropen Wirkungsgrades eines Axialver-
dichters
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Nachdem die Drehzahl aus dem Kompromiss zwischen der aerodynamischen
Belastung des Verdichters und der mechanischen Belastung der HDT festgelegt
wurde, lasst sich fur die drei Axialstufen des Verdichters die Arbeitsaufteilung
zwischen den Stufen, die Ein- und Austrittsmachzahl, der Zustromwinkel, das
Schaufelh6éhenverhdltnis und die radiale Lage der Ringraumkontur einstellen.
Dadurch kann die Belastung jeder Stufe im Smith-Diagramm, in dem die

Leistungszahl W = 2AH/u? tber der Lieferzahl ¢ = ca/u aufgetragen ist, angepasst

oder mit herkdmmlichen Auslegungen verglichen werden. Dadurch stellt sich das

Geschwindigkeitsdreieck jeder Stufe ein.

Radialverdichter:

Die Wirkungsgrad-Bestimmung fur den Radialteil des Verdichters erfolgt nach [45]
Uber die mittlere spezifische Drehzahl (Ns). Diese ist durch

N.= 211 Nj R (Wein-Tsein +WaUS'TSaus> 1 >
s= —-N. . 3
60 2.1000 P P (dhpo|y.1000) /4

Sein Saus

definiert.

Die Auswertung der Impeller-Wirkungsgrade tber Turbolader-Geometrien bis hin zu
Luftfahrtanwendungen lasst sich mit Bild 3.9 zusammenfassen. Uber die mittlere
spezifische Drehzahl aufgetragen, lassen sich alle Wirkungsgrade einem engen
Bereich zuordnen. Die obere Grenze des Bereiches stellt den Technologie-Stand
neuerer Entwicklungen dar, wahrend die untere Grenze frilheren Entwicklungen
entspricht.

Aus dem bekannten Eintrittszustand in den Radialverdichter, dem definierten
Druckverhdltnis und einer bei der Auslegung der HDT festgelegten Drehzahl kann
die mittlere spezifische Drehzahl abgeleitet werden. Das Technologieniveau des
Radialverdichters hangt nur noch von dem im Diffusor verursachten Druckverlust ab.
Um ein hohes Technologieniveau abzubilden wird dementsprechend ein niedriger

Druckverlust angenommen.
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Bild 3.9 : Darstellung des polytropen Wirkungsgrades eines Impellers als Funktion
der mittlerer spezifischen Drehzahl, nach [45]

Parallel wird die Impeller-Kontur anhand zweier Diagramme, Bild 3.11,
veranschaulicht und die Geschwindigkeitsdreiecke Uberprift. Die geometrische
Kontur eines Impellers und die relevanten Ein- und Austrittsgréf3en sind in Bild 3.10

dargestellt.

b,

<—>|

b,

Bild 3.10 : Geometrische Bezeichnungen eines Impellers
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Durch die Ein- und Austritts-Machzahlen, durch den Zustréomwinkel, die Blockage
und das Nabenverhaltnis werden Eintritts- und Austrittsbreite (b; und b,) sowie der
Austrittsradius (R2) beeinflusst.

AnschlieBend wird die erzeugte Kontur anhand geeigneter GeometriegréRen mit

Erfahrungswerten ausgeftihrter Maschinen verglichen.

Ublicher Auslegungsbereich

1,0 - 1,0 - -
0o Ublicher Implaller ohne fiir Impeller von Ax-Rad-
*¥ | Auslegungsbereich Vorvfrdichtung — 09 jVerdlchtern
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0,7 | Vorverdichtung l : 2 47
= 0,6 \ * = 0’6
o Y L : ‘S *> | Einordnung der M
E 05 Einord p / : 'g 0.5 neuen Auslgegung
i 0,4 - Inoranung der A . S 0,4 = *
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02 | % 02 | Zweistufige Radialverdichter
0,1 1 . Z 0,1 -
0.0 — 1 0,0 : : . . .
00 01 02 03 04 05 06 07 0,00 0,02 0,04 0,06 0,08 0,10
by /Ry [-] b,/ R, []

Bild 3.11 : Einordnung der Radialverdichter-Auslegung gegeniber ausgefuhrten
Varianten

Die Lage des ausgelegten Radialverdichters fiir das Technologieniveaus 2020 wurde
in beiden Auswertungs-Diagramme eingetragen, Bild 3.11. Die geringe Grof3e der
Triebwerke in der betrachteten Leistungsklasse fuhrt in der vorliegenden Arbeit zu
einer kleinen Impeller-Austrittsbreite (b,), so dass sich das Verhaltnis b,/R, bewusst

an der Grenze des Erfahrungsbereiches befindet.

3.2.1.2 Turbinen

Angelehnt an das Vorgehen beim Axialverdichter wurde im Turbinenbereich
ebenfalls eine Wirkungsgradstudie durchgefuhrt. Der Einfluss des Reynolds-Effektes
und der aerodynamischen Belastung auf den Wirkungsgrad konnte durch eine
Skalierung der Ringraum-Kontur und eine Variation der Leistungszahl W = 2AH/u?
ausgewertet werden. Der durch eine Mittelschnittrechnung ermittelte
Wirkungsgradverlauf zeigt ebenfalls einen Abfall bei geringerem Durchsatz und

unabhangig davon bei zunehmender Belastung. Der aus dieser Studie entnommene
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Wirkungsgrad entspricht zun&dchst dem Technologieniveau, das fur die Kalibrierung
der verwendeten Mittelschnittrechnung benutzt wurde. Dieser Wirkungsgrad lasst
sich nach [18] durch Annahme einer 0,13 %-igen Wirkungsgradverbesserung pro
Jahr in der HDT und 0,08 % pro Jahr in der NDT auf ein gewilnschtes

Technologieniveau anpassen.

Um die aerodynamische Belastung gering zu halten und somit einen hohen
Wirkungsgrad zu erreichen, wurden sowohl die Hochdruck- als auch die
Niederdruck-Turbine zweistufig gewéhlt. Gegenuber einer einstufigen Turbine
resultiert daraus zusatzliches Gewicht, was sich wiederum negativ auf den
Brennstoffverbrauch wahrend einer Flugmission auswirkt. Die Studie zeigt jedoch in
beiden Fallen, dass bei definierter mechanischer Belastung der Wirkungsgrad-Effekt

dominierend ist.

Nach Einstellung und Anpassung der Drehzahl, der Arbeitsaufteilung zwischen den
Stufen, der Ein- und Austritts-Machzahl, des Zustromwinkels, des
Schaufelh6henverhaltnisses, der Blockage und der radialen Lage der
Ringraumkontur fur jede Turbine konnen die Belastung jeder Stufe im Smith-
Diagramm und die Geschwindigkeitsdreiecke jeder Stufe Uberprift werden.
Zusatzlich wird der Abstand zu dem mechanischen Richtwert AN2 Gberpruft, indem
diese Grol3e Uber die Umfanggeschwindigkeit in jeder Stufe aufgetragen wird. Diese
Auftragung ermoéglicht unter Annahme einer Schaufel-Geometrie mit konstanter
Querschnittsflache die Prufung der aus der Fliehkraft entstandenen Zugspannung

am Schaufelfuld jeder Stufe.

Die Studie der einstufigen gegenuber der zweistufigen NDT zeigte ebenfalls, dass
bei konstanter mechanischer Belastung die zweistufige NDT den hdchsten
Wirkungsgrad und somit den minimalen Brennstoffverbrauch bereitstellt, wenn sich
ihre Lage im Ringraum soweit innen wie moglich befindet. Dies bedeutet, dass sich
der Stromungsquerschnitt A der NDT reduziert hat und, dass die Drehzahl N der
NDT ansteigen muss, damit die mechanische Belastung AN? zu Gunsten des

Wirkungsgrades auf einem konstant hohen Wert gehalten werden kann.
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3.2.1.3 Brennkammer, Niederdruckwelle und Getriebe

Die Umkehrtopfbrennkammer des Referenz-Triebwerkes wurde durch eine aktuelle
Standard-Umkehrbrennkammer fur Axial-Radial-Verdichterarchitekturen ersetzt. Fur
diese wurden Verlust- und Wirkungsgrad-Werte angenommen, die dem
Technologieniveau 2020 entsprechen.

Charakteristisch fur ein Wellenleistungstriebwerk ist, dass die NDT-Drehzahl und
somit ebenfalls die der angetriebenen Welle wahrend des Betriebs konstant bleibt.
Da keine Anderung der Hubschrauber-Zelle vorgenommen wird, muss die
Hauptrotor-Drehzahl im Auslegungspunkt somit unverandert bleiben. Es wurde
jedoch gegeniuber dem Referenz-Triebwerk eine hdéhere Drehzahl gewahlt, damit
trotz einer mdglichst weit innen liegenden Position des NDT-Ringraumes die
mechanische Belastung konstant gehalten werden kann.

Bei einem Hubschrauber wird der Unterschied zwischen Triebwerk-NDW- und
Hauptrotor-Drehzahl durch ein Getriebe ausgeglichen. Somit fiihrt die Anpassung der
NDW-Drehzahl bei konstanter Hauptrotor-Drehzahl zu einer neuen Auslegung des
Getriebes.

Das Getriebegehause und die Getrieberader des Referenz-Triebwerkes sowie deren
Gewicht werden vorgegeben. Mit einem Berechnungsverfahren von Planeten-
Getrieben wurde eine Studie uber den Einfluss der Eintrittsdrehzahl auf das
Getriebe-Volumen und -Gewicht bei konstanter Austrittsdrehzahl durchgefuhrt. Es
ergab sich, dass in dem relevanten Drehzahl-Variationsbereich kein grof3eres
Getriebevolumen sondern lediglich eine Anpassung der Rader-Durchmesser
und/oder —Zahneanzahl erforderlich ist. Deshalb wurde das Getriebegewicht als
Summe der Getriebegehéuse- und Getrieberdder-Gewichte betrachtet, in der das
Getriebe-Gehausegewicht konstant bleibt, und das Getriebe-Radergewicht durch

eine lineare Funktion der Drehzahl angenadhert wird.

3.2.2 Modellierung im Programm MOPEDS

Die Anpassungen der Turbokomponenten betreffen sowohl die thermodynamische
als auch die gasdynamische Rechnung, so dass in MOPEDS nur eine kombinierte

Rechnung beider Disziplinen einen neuen konventionellen Arbeitsprozess ergibt.
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Fur die gasdynamische Auslegung wurde fir jede Turbokomponente eine
zweidimensionale Referenz-Ringraumkontur mit Gittergeometrie zu Grunde gelegt.
Auf Basis dieser Konturen wurde zur Bestimmung des jeweiligen Wirkungsgrades
eine Mittelschnittrechnung durchgefiihrt. Diesem ist allerdings ein bestimmter
Entwicklungsstand zuzuordnen. Konkret bedeutet dies, dass die erhaltenen
Wirkungsgrade durch den Einsatz eines Korrekturfaktors von dem Technologiestand
des Mittelschnittverfahrens auf das gewlinschte Niveau fir die Modellierung gebracht
werden mussen. Daraus folgt, dass in allen weiteren Studien mit diesem Modell die
Korrekturfaktoren konstant gehalten werden.

Durch die Berechnung dieser beiden Disziplinen konnte die in Bild 3.12 dargestellte

Ringraumkontur ermittelt werden.

Einbauraum des Referenz-Triebwerkes

0,25
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|
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o N ]
(7] L -
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Bild 3.12 : Ringraumkontur fur die Neuauslegung eines 300 kW-Wellenleistungs-
triebwerkes mit MOPEDS erzeugt

Diese Triebwerks-Modellierung wird zuséatzlich durch eine Gewichtsberechnung
erganzt. Das Komponentengewicht wird jeweils durch ,Skalierung® einer
existierenden Komponente mit dem mittleren Komponentendurchmesser nach einem
MTU-internen Verfahren [1] bestimmt.

Wie bereits erwahnt, konnten die Komponenten-Gewichte und -Geometrien des
Referenz-Triebwerkes genau ermittelt werden. Ausgehend von diesen werden die
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Komponenten-Geometrien und —Gewichte fir die Neuauslegung sowie flr spatere
Parameterstudien ermittelt. Die Genauigkeit des ermittelten Gewichts-Absolutwertes
bleibt sekundar, sofern die Genauigkeit der Gewichtsanderung ausreichend klein ist.
Dadurch wird beispielsweise die Auswertung einer Parameterstudie zum

Brennstoffverbrauch wahrend eine Flugmission ermoglicht.

3.2.3 Parameterstudie zur Auslegung des zukinftigen konventionellen
300 kW-Triebwerkes

Nachdem alle Komponenten auf das Technologieniveau des Jahres 2020 angepasst
wurden, erfolgte der nachste Schritt zur Verbesserung des Arbeitsprozesses in Form
einer parametrischen Variation von OPR und TET untersucht. Dadurch wird der
Arbeitsprozess mit optimalem Brennstoffverbrauch fur die definierte Hubschrauber-

Flugmission ermittelt.

3.2.3.1 Randbedingungen der Parameterstudie

Um basierend auf der Parameterstudie alle Gasturbinen aussagekraftig vergleichen
zu kénnen, muss die parametrische Variation von OPR und TET nach definierten
Regeln erfolgen. Wobei das Technologieniveau aller Turbokomponenten wahrend
der Parameterstudie konstant gehalten wird. Der Durchsatz wird entsprechend der
Forderung nach einem konstanten Druckverhéltnis am Austrittsrohr angepasst, damit
alle Auslegungen dieselbe Leistung aufweisen. Die Machzahlen werden am Ein- und
Austritt aller Turbokomponenten konstant gehalten, so dass durch die
Durchsatzanderung das Triebwerk jeweils skaliert wird. Das OPR wird durch eine
Anpassung des Axialverdichter-Druckverhaltnisses gewéhrleistet. Zusatzlich werden
Axialverdichter- und Turbinen-Stufenzahl jeweils in Abhangigkeit der entstandenen
aerodynamischen Belastung angepasst. Dies erfolgt durch Kontrolle des mittleren
Stufendruckverhaltnisses im Axialverdichter und des Expansionsverhaltnisses in den
Turbinen. Die HDW-Drehzahl wird durch eine konstante Druckzifferforderung im
Radialverdichter bestimmt. Alle in der Parameterstudie betrachteten Turbinen
besitzen eine geringe Schaufelhthe des ersten HDT-Rotors. Deshalb werden sie als

ungekuhlt betrachtet. Schliel3lich werden die Nutzturbinen jeweils fur eine konstante
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mechanische Belastung entsprechend AN2 dimensioniert, sodass sich die Drehzahl
der NDW ergibt.

3.2.3.2 Auswertung der Ergebnisse
Mit einer Variation des OPR zwischen 7 und 16 und der TET zwischen 1200 K und

1600 K konnte unter den genannten Randbedingungen der Brennstoffverbrauch
wahrend der 90-minutigen Transport-Mission eines Hubschraubers BO 105 CBS
ermittelt werden. Dieser Brennstoffverbrauch entsteht aus der Summe der
Verbrauche aller Missions-Segmente, wobei die Einzelverbrauche abhéngig von den
Flugbedingungen im jeweiligen Segment sind. Zu diesen Flugbedingungen gehort
unter anderem das Gesamtsystemgewicht, das sich aus Hubschrauber-Leergewicht,
Besatzungsgewicht, Antriebsgewicht und Brennstoffgewicht zusammenstellt. Da das
Hubschrauber-Leergewicht und das Besatzungsgewicht fur die gesamte
Parameterstudie als konstant gewahlt wurden, bleiben nur das Brennstoffgewicht
und das Antriebgewicht relevant fir den Vergleich der Auslegungen. Das
Brennstoffgewicht ergibt sich am Ende der Mission aus dem Brennstoffverbrauch,
wéahrend das Antriebsgewicht bereits nach der Auslegung des Triebwerkes und des
Getriebes feststeht. Letztendlich kann jeder Auslegung, sprich jedem
Antriebsgewicht, ein Brennstoffgewicht fir die gewahlte Mission zugeordnet werden.
Die Summe der beiden Gewichte bildet das Antriebssystemgewicht.

Wie bereits in Kapitel 2.2.1 hervorgehoben, kdnnen innerhalb einer Auslegung nicht
gleichzeitig minimales Antriebsgewicht und minimaler Verbrauch, das heifl3t
Brennstoffgewicht fur die zu fliegende Mission, erreicht werden. Aus diesem Grund
werden innerhalb des Variationsbereiches sowohl das Brennstoffgewicht als auch
das Antriebssystemgewicht ausgewertet.

In Bild 3.13 ist der Brennstoffverbrauch fir die definierte Flugmission dargestellt. Der
niedrigste Brennstoffverbrauch eines 300 kW-Triebwerkes bei einer 90-minttigen
Transport-Mission wird ungefahr bei einem OPR von 15 und einer TET von 1550 K

erreicht.
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Bild 3.13: Ergebnis der OPR und TET-Variation auf das Brennstoffgewicht fir die
Neuauslegung eines 300 kW-Triebwerkes. Geometrische GrofRen: b, =
Impeller-Austrittsbreite, R;/ R, = NDT-Nabenverhaltnis

In Bild 3.14 ist das Antriebssystemgewicht fur die definierte Flugmission dargestellt.
Das niedrigste Antriebssystemgewicht eines 300 kW-Triebwerkes bei einer 90-
minutigen Transport-Mission wird ungefahr bei einem OPR von 15 und einer TET
von 1600 K erreicht.

Die Auswahl des Auslegungspunktes im Optimum des Brennstoffverbrauches fuhrt
zu einer Verschlechterung des Antriebssystemgewichtes um 0,69 %. Dagegen fuhrt
die Auswahl des Auslegungspunktes im Optimum des Antriebssystemgewichtes zu
einer Verschlechterung des Brennstoffverbrauches um 0,63 %. Angesichts des
prozentual nahezu gleichen Effektes und der bereits hohen Leistungsdichte der
Gasturbine im Vergleich zu anderen Antrieben, wie beispielsweise dem Dieselantrieb,
wird die Auslegung fiir den besten Brennstoffverbrauch gewahlt.
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Bild 3.14 : Ergebnis der OPR und TET-Variation auf das Antriebsystemgewicht fur
die Neuauslegung eines 300 kW-Triebwerkes. Geometrische Grol3en:
b, = Impeller-Austrittsbreite, R;/ R, = NDT-Nabenverhaltnis

AulRerdem wurde wahrend der Parameterstudie die Referenz-Ringraumkontur in
Abhangigkeit des Durchsatzes skaliert. Damit ergeben sich fir jede Kombination von
OPR und TET im variierten Bereich neue Geometrien, wie beispielsweise
Schaufelhéhen und Nabenverhéltnisse, die beziglich ihrer Herstellbarkeit kritisch
beurteilt werden mussen. Nach der Prifung verschiedener Parameter, wie der
mechanischen Belastung in den Turbinen, den Nabenverhaltnissen aller
Komponenten oder der Austrittsbreite des Impellers, konnten zwei Gro3en, die den
Lésungsbereich einschranken, identifiziert werden: die Austrittsbreite des Impellers
und das Nabenverhaltnis der NDT.

Diese beiden Parameter wurden ebenfalls in Bild 3.13 eingetragen. Daraus l&asst sich
zum einen erkennen, dass die hinsichtlich des Brennstoffverbrauches optimale OPR-
TET-Kombination eine Austrittsbreite des Impellers (b,) unterhalb 4 mm aufweist.
Jedoch kann der absolute Spalt des Impellers aufgrund der Rotordehnung und der
Schwingungen im Betrieb nicht beliebig verkleinert werden, um bei abnehmender

Austrittsbreite des Impellers den relativen Spalt, der Garant eines guten

53



Potenzial eines zukinftigen konventionellen 300 kW-Triebwerkes

Wirkungsgrades ist, konstant zu halten. Wegen den sonst zu schlechten
Leistungswerten wurde fur den absoluten Spalt ein minimaler Grenzwert von 0,1 mm
angenommen. Damit unter dieser Randbedingung der relative Spalt nicht den
eingefuhrten Grenzwert von 2,5 % Uberschreitet, muss die Austrittsbreite des
Impellers groRer 4 mm bleiben. Zum anderen weisen Auslegungen bei hoher TET
ein zu niedriges NDT-Nabenverhaltnis (Ri/Ra) zur Platzierung der NDT-Scheiben auf.
Als Kriterium wurde in Anlehnung an [18] ein minimales Nabenverhaltnis von 0,5 am
NDT-Austritt gewahlt. Dies reduziert den moglichen Auslegungsbereich auf hohe
Temperaturen aber niedrige OPR oder hohe OPR aber niedrige Temperaturen.

Der schlie3lich Gbrig bleibende Auslegungsbereich wurde in Bild 3.15 nochmal

zusammengefasst.
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Bild 3.15 : Eingeschrénkter Auslegungsbereich fur die Neuauslegung eines 300
kW-Triebwerkes. Geometrische Grol3en: b, = Impeller-Austrittsbreite,
Ri/ Rz = NDT-Nabenverhéltnis
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Der optimale Brennstoffverbrauch befindet sich im Bereich eines OPR zwischen 11,5
und 12,5 und einer TET zwischen 1390 und 1450 K bei einer Austrittsbreite des
Impellers von knapp tber 4 mm und einem NDT-Nabenverhaltnis zwischen 0,52 und
0,54. Unter diesen Bedingungen und bei Ausschluss einer Schaufelkiihlung aufgrund
einer geringen Schaufelnbhe des ersten HDT-Rotors befindet sich der Ziel-
Temperaturbereich aul3erhalb des Anwendungsbereiches des Nickelbasis-
Werkstoffes des Referenz-Triebwerkes und erfordert den Einsatz einer Nickelbasis-
Einkristall-Legierung. Diese haben nach [43] ein bis hin zu 150 K hoheres
Temperaturpotential. Diese Werkstofftechnologie ist allerdings mit zusatzlichen
Kosten aufgrund des Werkstoffpreises aber auch der Herstellung verbunden. Mit
dem urspriunglichen Werkstoff konnten die Schaufeln und Scheiben preiswert integral
gegossen werden, was mit dem Einsatz von Einkristallschaufeln nicht mehr maéglich
ware. Letztendlich mussen die dadurch verursachten Mehrkosten in Relation zu der
potentiellen Verbrauchseinsparung gesetzt werden. Angesichts der minimalen
Verbrauchseinsparung von maximal 1 kg gegenuber den vermeintlich erheblichen
Mehrkosten, wurde die Neuauslegung basierend auf dem urspriinglichen Werkstoff
bevorzugt.

Daher erfolgt die Neuauslegung des 300 kW-Triebwerkes bei einem OPR von 12,5
und einer TET von 1350 K. Diese Auslegung weist ein Triebwerks- und Getriebe-
Gewicht von insgesamt 67,5 kg auf und fuhrt fur die definierte 90-minutige Transport-
Mission zu einem Brennstoffgewicht von 82 kg. Mit dem Referenz-Triebwerk wird bei
einem Triebwerks- und Getriebe-Gewicht von insgesamt 72 kg fir dieselbe
Flugmission ein Brennstoffgewicht von 113,2 kg bendtigt. Die Neuauslegung einer
konventionellen 300 kW-Gasturbine fir die definierte 90-minltige Transport-Mission
lasst damit 27 % Brennstoffeinsparung und ein 19 % geringeres

Antriebssystemgewicht gegentber dem Referenz-Triebwerk erwarten.
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4 Rekuperatives Triebwerk-Konzept mit Warmetauscher -

Auslegung im Take-Off -Betrieb

Auf Basis des derzeitigen Standes der Triebwerkstechnologie mit hohen
Turbokomponenten-Wirkungsgraden und geringen Temperatursteigerungs-
potenzialen kdnnen signifikante Verringerungen im Brennstoffverbrauch und in den
Emissionen durch Anderungen in der Triebwerksarchitektur erwartet werden. Die
Einfuhrung eines Abgaswarmetauschers stellt beispielsweise eine mogliche
Anderung der Triebwerksarchitektur dar. Auch wenn die Idee nicht neu ist und in
regelmaRigen Abstanden wieder untersucht wurde, blieb sie in den vergangenen
Uber 50 Jahren in der Fahrzeug- und Flugtechnik ohne Bedeutung. Grinde daftr
waren das bislang einfachere Verbesserungs-Potenzial der konventionellen
Arbeitsprozesse, die niedrigen Brennstoffkosten, die  Unzuverlassigkeit
herkdbmmlicher Warmeibertrager und das Fehlen gesetzlicher Vorschriften beztglich
Brennstoff- und Emissions-Reduktion.

In diesem Kapitel wird auf die bisher Ubliche Auslegungsweise einer Turboshaft-
Gasturbine mit Abgaswarmetauscher eingegangen. Dabei wurden meist der
Turbosatz und der Warmeubertrager fir dieselbe Bedingung, tblicherweise im Take-
Off-Betrieb, ausgelegt. Der Warmeubertrager bleibt dementsprechend Uber alle
Leistungsstufen des Triebwerkes hinweg im Betrieb.

Der erste Teil dieses Kapitels befasst sich mit der Auswahl eines geeigneten
Warmetubertragers. Dafur wird hier auf die Warmetauscher-
Stromungskonfigurationen, die  moglichen Bauweisen der ausgewéahlten
Konfiguration und die Druckverluste im Warmetauscher néher eingegangen.

In einem zweiten Teil werden die erforderlichen Anpassungen zur Neuauslegung
eines konventionellen 300 kW-Triebwerkes vorgestellt. Dies beinhaltet die
Bertcksichtigung zusétzlicher Druckverluste, die Erhéhung des Temperaturniveaus
und die Ausstattung des Triebwerkes mit variablen Turbokomponenten.
Anschliel3end erfolgen die Vorstellung und die Auswertung der durchgefiihrten
Parameterstudie, in der sowohl Arbeitsprozess als auch Warmetbertrager optimiert

werden. Schliel3lich fiuhren geometrische Betrachtungen hinsichtlich der
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Warmetauscher-Integration in die Gasturbine zur herkdbmmlichen Auslegung eines

rekuperativen Wellenleistungstriebwerkes.

4.1 Auswahl des Warmedubertragers

4.1.1 Warmetauscher- Stromungskonfigurationen

In thermischen Maschinen, wie beispielsweise Gas- oder Dampfturbinen, erfolgt die
Warmeubertragung zwischen heil3em und kaltem Fluid. Ein Warmeaustausch kann
durch verschiedene Stromungskonfigurationen, wie in Bild 4.1 dargestellt, in einer

Komponente Wéarmetauscher stattfinden.

a) b) €) kaltes Medium
— <— warmes Medium
—F— ]
—1—
—— I —
d) e)

Bild 4.1 : Verschiedene Stromungskonfigurationen eines Warmeubertragers.
a) Gegenstromer, b) Gleichstromer, c) Kreuzstromer, d) Kreuzgegenstro-
mer zwei Passagen, e) Kreuzgegenstromer vier Passagen

Sehr effizient ist die Konfiguration des Gegenstrom-Warmetauschers (a), in der
warmes Fluid und kaltes Medium in entgegengesetzten Richtungen aneinander
vorbei stromen. Hingegen weist die Konfiguration des Gleichstrom-Warmetauschers
(b), in der warmes Fluid und kaltes Medium beide in dieselbe Richtung strémen, den
niedrigsten Austauschgrad auf. Dazwischen befindet sich der Kreuzstrom-
Warmetauscher (c), in dem warmes Fluid und kaltes Medium sich im 90°-Winkel
kreuzen. Diese letzte Stromungskonfiguration lasst sich hinsichtlich des
Austauschgrades in einen Kreuzgegenstrom-Warmetauscher (d und e) verbessern,
in dem das kalte Medium mehrfach gefiihrt wird. Diese mehrfache Fihrung wird
durch eine Anzahl an Passagen gekennzeichnet. Grundsatzlich gilt, je mehr

Passagen, desto hoher der Austauschgrad, sodass flr eine sehr hohe Anzahl an

58



Rekuperatives Triebwerk-Konzept mit Warmetauscher-Auslegung im Take-Off-
Betrieb

Passagen der Austauschgrad eines Gegenstromers angenahert werden kann. Dabei
steigt der Austauschgrad exponentiell mit der Anzahl an Passagen, sodass das
Verhéltnis Komplexitat oder Einbauraum zu gewonnenem Austauschgrad dazu fihrt,
den Kreuzgegenstrémer am haufigsten in einer Bauweise mit nur zwei (d) bis vier (e)

Passagen auszufihren.

Der Austauschgrad lasst sich fur einen Gegenstrémer durch

. -NTU(LiZmﬂ> 4.1
Q l-e Cimax
€= = = .
Qmax L (m) e-NTU(l-%)
max

analytisch bestimmen [27]. Ein &hnlicher Zusammenhang kann fir den Gleichstromer
hergeleitet werden. Der Austauschgrad des Kreuzstromers lasst sich durch eine
Reihenentwicklung annahern und weist ebenfalls, wie der des Gegenstromers und

des Gleichstromers, eine Abhangigkeit von

kK.A :
NTU=- 4.2
min
und
Cmin _ (Cp'm)mm 4l3

Cmax (Cp'm)max
auf. Der Austauschgrad eines Kreuzgegenstromers mit mehreren Passagen lasst
sich durch
.= n.ep 4.4
1+(n'1).8D
als Funktion der Anzahl an Passagen n und des Austauschgrades jedes Kreuz-

Durchganges €, errechnen [27].

Schlielilich ist der Austauschgrad fur jede Stromungskonfiguration eine Funktion der
Verhéltnisse 4.2 und 4.3, wobei diese von den im Warmeubertrager flieRenden
Medien abhéngen. Im rekuperativen Arbeitsprozess findet der Wéarmeaustausch
zwischen heil3er Gasstromung und kalter Luft statt. Diese beiden Medien weisen
eine nahezu gleiche Warmekapazitat [57] auf. AuRerdem wird der Warmedubertrager
sowohl im kalten als auch im heiBen Strang vom Gesamtmassenstrom des

Triebwerkes durchstromt. Somit fuhrt es hier zu
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Crin _ 1 4.5
Cmax

und der Austauschgrad ergibt sich als alleinige Funktion des NTU.
Jedoch lasst sich aus Gleichung 4.1 mathematisch schlie3en, dass bei einem
gegebenen NTU der Austauschgrad eines Warmeubertragers umso hdher wird, je
kleiner das Warmekapazitatsverhaltnis ist. Dadurch werden rekuperative Konzepte,
unabhéngig der gewahlten Strémungskonfiguration des Warmedubertragers, in
Luftfahrtanwendungen nie den maximal mdglichen Austauschgrad bei gegebenen
NTU erreichen.
In Bild 4.2 sind die Verlaufe des Austauschgrads als Funktion des NTU bei
konstantem Warmekapazitatsverhaltnis far die vorgestellten
Stromungskonfigurationen dargestellt.

C

1,0 fur —min =
max

0,9
Gegenstromer
0,8

0,7 - Kreuzgegenstrémer
(kaltes Medium

0,6 - doppelt gefuhrt)
— Kreuzstromer

0,5

0,4 Gleichstromer /

0,3

€[

0,2

0,1

0,0
0 1 2 3 4 5 6

NTU []

Bild 4.2 : Verlauf des Warmetauscher-Austauschgrads als Funktion der NTU bei
konstantem Warmekapazitatsverhaltnis fur verschiedene Stromungskon-
figurationen des Warmedubertragers, nach [27]
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Letztendlich qilt, je groRer die Warmedurchgangsflache A, desto hoher der
Austauschgrad. Ebenfalls bedeutet auch fur Luftfahrtanwendungen, dass gemal Bild
4.2 der héchste Austauschgrad mit einem Gegenstrom-Warmetauscher erreicht wird,
unmittelbar gefolgt vom Austauschgrad des Kreuzgegenstrom-Warmetauschers mit
mehreren Passagen. Allerdings ist der Gegenstromer in einer Gasturbine aufgrund
der erforderlichen Stromungskonfiguration mit grof3en Integrations-Nachteilen
verbunden. Dagegen lasst sich der Kreuzgegenstromer mit weitaus weniger
Nachteilen in das Triebwerk integrieren. Deshalb wird in der vorliegenden Arbeit, wie
bereits haufig in Konzept-Studien fur die Luftfahrt [18], [41], [14], der
Kreuzgegenstromer mit zwei Passagen als Warmetauscher-Konfiguration

ausgewahlt.

4.1.2 Bauweisen des Kreuzgegenstrom-Warmetauschers

Der Kreuzgegenstromer kann entweder als Rohrbindel- oder als Platten-
Warmetauscher ausgefuhrt werden. Der Rohrblindel-Warmetauscher ist zwar mit
einem grolReren Matrix-Volumen als der Platten-Warmetauscher verbunden, jedoch
weist er eine deutlich bessere thermomechanische Ermudungsfestigkeit auf [50].
Aufgrund seiner Bauart wird im Platten-Wéarmetauscher die temperaturkontrolliert
auftretende Materialdehnung behindert, was sehr schnell Risse und Undichtigkeiten
in der Matrix verursacht und damit zu einem Performance-Verlust fuhrt. Deswegen
wird in der vorliegenden Arbeit der Rohrbindel-Warmetauscher bevorzugt.

Weiterhin kann die Rohrbindel-Bauweise entweder mit kreisformigen Rohren oder
mit profilierten Réhren ausgefihrt werden. Der Vorteil der profilierten Roéhren, auch
Lanzetten genannt, liegt in den geringeren aerodynamischen Verlusten [14].
Angesichts dieser Argumente wird in der vorliegenden Arbeit die profilierte
Rohrbindel-Bauweise flr den Kreuzgegenstromer gewéhlt. Diese Bauweise sowie
ihr Funktionsprinzip sind in Bild 4.3 dargestellt. Die warme Gasstromung aus dem
Turbinenaustritt fliel3t an den Lanzetten vorbei, wahrend die kalte Luftstromung aus
dem Verdichteraustritt im Lanzetten-Inneren strémt. Dadurch ergibt sich zunachst
eine Kreuzstromung. Die kalte Luft wird Gber ein Zentralrohr in die Lanzetten gefuhrt.
In gleicherweise wird die erwarmte, verdichtete Luft zuriickgefihrt.
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Luftvom
Abgas Verdichter

Matrixstruktur des Luftzur

Lanzettenwarmetauschers Brennkammer
HeiRgas von

der NDT

Bild 4.3 : Bauweise eines Kreuzgegenstrom-Warmetauschers mit Lanzettenformi-
gem Rohrbundel, nach [6], [18]

Die in Bild 4.3 dargestellte Matrix ist symmetrisch, da sich Lanzetten auf beiden
Seiten der Zentralrohre befinden. Die Matrix kann auch unsymmetrisch ausgefihrt
werden, indem die Lanzetten lediglich auf einer Seite der Zentralrohre angelttet
werden. Eine schematische Darstellung der unsymmetrischen Matrix ist in Bild 4.4

vorhanden.

,
-

L4

Bild 4.4 : Schematische Darstellung der unsymmetrischen Warmetauscher-Matrix
eines Kreuzgegenstromers mit zwei-Passagen

Die ,U“-Form jeder Lanzette ermdglicht die zwei Passagen des kalten Mediums
durch den warmen Strom. Schlie3lich wird die Kreuzgegenstrom-Konfiguration durch

eine passende Integration der Matrix, in der die kalte Luft auf die etwas abgekihlten
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warmen Gase trifft und somit erst im zweiten Durchgang der Warmeaustausch mit
den heiBen Gasen erfolgt, erreicht. Dadurch erhitzt sich das kalte Medium
kontinuierlich entlang der Passagen und das warme Medium kuhlt bei der
Durchquerung der Matrix kontinuierlich ab.

Dieser Warmeubertrager lasst sich fur Gasstromungs-Temperaturen bis ca. 1075 K
aus einem Nickelbasis-Werkstoff herstellen. Noch hohere Turbinenaustritts-
Temperaturen machen den Einsatz von Keramik als Werkstoff flr den

Warmedubertrager erforderlich [3], [61].

4.1.3 Druckverluste im Warmetauscher

Selbst bei aufwendigem Herstellprozess weisen die Lanzetten eine

Oberflachenrauigkeit auf, die Druckverluste sowohl in der inneren als auch in der

aul3eren Stromung verursacht.

Im Allgemeinen kénnen die Druckverluste in einem Warmeubertrager durch
Ap:F,.f.p'TCZ 4.6

errechnet werden [57], wobei die Definition des Faktors f abhangig von der
Stromungskonfiguration ist. Dabei bleibt der Druckverlustbeiwert E Uber alle

maoglichen Strémungsfélle hinweg eine Funktion der Reynolds-Zahl.

In einem Warmetauscher ist ein hoher Austauschgrad mit einer grof3en
Warmedurchgangsflache verbunden. Eine Steigerung dieser Flache erfolgt beim
ausgewahlten Kreuzgegenstromer entweder durch die Erhéhung der Anzahl an
Lanzetten oder durch die Verlangerung der Lanzetten um die Passagen zu strecken.
Bei gleichbleibendem Arbeitsprozess filhren beide Wege zusammen grundsatzlich
zu einer Abnahme der einzelnen Stromungsgeschwindigkeiten, sei es auf Seite der
kalten Luftstrétmung oder der warmen Gasstromung. Dadurch kodnnen nach
Gleichung 4.6 die Druckverluste im Warmeubertrager minimiert werden. Jedoch
wirken die beiden Wege unterschiedlich auf den Druckverlust der beiden
Stromungsseiten. Um diese Effekte zu veranschaulichen wird angenommen, dass
der Druckverlust im Inneren der Lanzetten sich nach dem Gesetz einer Rohr-

Stromung mit Kreisquerschnitt verhalt. Unter Betrachtung der regelmaligen
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Lanzetten-Anordnung kann in erster Naherung angenommen werden, dass die
Stromung aul3erhalb der Lanzetten zwischen zwei Platten mit konstantem Abstand h
stattfindet. Fur diese Stromungsart wird in Gleichung 4.6 f durch

L L 4.7
f= a bzw. f= E

ersetzt.

Nach Bild 4.4 kann sich die Erhéhung der Lanzetten-Anzahl entweder auf die Tiefe
(Lnf) oder auf die Hohe (L) der Matrix auswirken. Im ersten Fall verringert sich die
Stromungsgeschwindigkeit auf beiden Stromungsseiten, was nach Gleichungen 4.7
und 4.6 zu einer Abnahme des Druckverlustes sowohl auf der Kalt- als auch auf der
Heil3-Seite fuhrt. Im zweiten Fall verringert sich die Strdomungsgeschwindigkeit
lediglich auf der Kaltseite. Auf der Heil3seite ist die Erh6hung der Lanzetten-Anzahl in
die Hohenrichtung der Matrix mit einer Verlangerung der Strémungslange L
verbunden. Nach Gleichungen 4.7 und 4.6 nimmt letztendlich der Druckverlust auf
der Kaltseite ab, wahrend dieser auf der Heil3seite steigt. Im Umkehrschluss kommt
derselbe Effekt bei der Verlangerung der Lanzetten (L;) vor. Diesmal verlangert sich
die Stromungslange auf der Kaltseite. Diese Verlangerung wirkt wie eine Erhéhung
der Anzahl an Lanzetten auf der Heil3seite.

SchlieB3lich l&sst sich fur einen gegebenen Einbauraum der Gesamtdruckverlust der
Warmetauscher-Matrix lediglich in einem geringen Bereich einstellen, damit die

Integration der Matrix noch gewahrleistet werden kann.

4.2 Triebwerksauslegung fir den optimalen Warmetaus  cher-
Betrieb

Der Arbeitsprozess einer Turboshaft-Gasturbine mit Warmetauscher basiert hier
zunachst auf dem Ergebnis der Neuauslegung einer konventionellen Gasturbine aus
Kapitel 3. Somit wird in der Auslegung der Turboshaft-Gasturbine mit
Warmetauscher weiterhin dasselbe Technologieniveau in den Turbokomponenten
verwendet. Daflir behalten alle Turbokomponenten dieselben Stufenzahlen sowie
Ein- und Austritts-Machzahlen. Durch die Beibehaltung der Drehzahlen, des
Ringraums und des OPR bleibt auch die aerodynamische Belastung der

Turbokomponenten konstant. Lediglich der Durchsatz wird angepasst, um den

64



Rekuperatives Triebwerk-Konzept mit Warmetauscher-Auslegung im Take-Off-
Betrieb

Leistungsverlust durch die zuséatzlichen Druckverluste im Warmeibertrager zu

kompensieren.

4.2.1 Zuséatzliche Druckverluste

Die erste Quelle zuséatzlicher Druckverluste stellt die Warmetauscher-Matrix dar.
Diese kann im Auslegungspunkt in zwei Modi gerechnet werden: entweder werden
ihr Druckverlust und Austauschgrad vorgegeben oder ihre Geometrie. Im ersten Fall
sind die Abmessungen (Lanzetten-Lange, Passagen-Hohe und —Tiefe) das Ergebnis
und im Zweiten sind es Austauschgrad und Druckverluste.

Bei der Berechnung der Teillast-Betriebspunkte wird die bei Take-Off ausgelegte
Matrix-Geometrie konstant gehalten, sodass sich Austauschgrad und Druckverluste

ergeben.

Die zweite Quelle zusétzlicher Druckverluste ist ebenfalls mit dem Warmeubertrager
verbunden. Es handelt sich um die Druckverluste in den Zu- und Abfuhr-
Rohrleitungen auf der Kaltseite und in der Zu- und Abfuhr-Ringrdumen auf der
Heil3seite. Unter gegebenen Stromungsbedingungen lassen sie sich im
Auslegungspunkt mit [57] ermitteln.

Bei der Berechnung der weiteren Teillast-Betriebspunkte werden diese Druckverluste

als Funktion der Machzahl beschrieben und jeweils entsprechend angepasst.

4.2.2 Turbokomponenten-Verstellung

Wie bereits in Kapitel 2.2.3 erlautert, bietet sich im Warmetauscher-Triebwerk zur
Erhaltung der vorteilhaften hohen TET bei Teillast eine Verstellung der NDT an.
Jedoch ist diese Verstellung mit einer Androsselung des Verdichters gekoppelt, was
sich auf den Pumpgrenzabstand im Verdichter auswirkt. Um diesen Abstand
zurtckzugewinnen kann der Verdichter ebenfalls verstellt werden.

Da Verstellungen mit Wirkungsgradverlusten und zuséatzlichem Gewicht verbunden
sind, wurde in der vorliegenden Arbeit in mehreren Schritten vorgegangen. Zunachst
wurde ausschliel3lich die NDT verstellbar ausgefthrt, um das Temperaturniveau der
konventionellen Auslegung zu halten. Zur Berechnung des Teillast-Betriebs wird das
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Kennfeld einer verstellbaren NDT verwendet. In der vorliegenden Arbeit wird ein
gerechnetes NDT-Kennfeld der NASA angewendet, fir das drei Winkelstellungen
vorhanden sind [10]. Um die TET der konventionellen Auslegung zu halten, stellte
sich heraus, dass die Verstellung Uber den gesamten Verstellbereich der Turbine
erfolgen muss. In Bild 4.5 ist der Spitzenwirkungsgrad der gewahlten Verstell-NDT

Uber den gesamten vorhandenen Verstellbereich von +8,5 bis -8,5° dargestellit.

0,95
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\
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Spitzenwirkungsgrad [-]
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0,7
10 -8 -6 -4 2 0 2 a 6 8 10
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Bild 4.5 : Auftragung der Spitzenwirkungsgrade der Verstell-NDT Uber den dazu-
gehorigen Verstellwinkel [10]

Wellenleistungstriebwerke  sind bei  maximaler Leistungsanforderung im
Normalbetrieb ausgelegt. Diese dimensioniert die Stromungsflache. Deshalb sollte
der Verstellwinkel in diesem Punkt am oberen Ende des Verstellbereiches gewahlt
werden, damit die Stromungs-Querschnittsflache in Teillast maximal reduziert
werden kann, um die TET auf konstantem Niveau zu halten. Nach Bild 4.5 besitzt die
0°-Verstellung den hdchsten Spitzenwirkungsgrad. Jedoch wird fir die Auslegung
eine  Winkelstellung von 8,5° gewahlt. Aus dem Grund muss der
Auslegungswirkungsgrad so  angepasst werden, dass das gewahlte
Technologieniveau wahrend der gesamten Verstellung nicht Gberschritten wird.

Dazu ist ebenfalls in Bild 4.5 zu beobachten, dass der Spitzenwirkungsgrad bei
Verstellwinkeln unterhalb 0° besonders stark abnimmt. Daraus entstehen zwei

Verstell-Strategien: zum einen muss der Wirkungsgradverlust akzeptiert werden, um
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die Temperatur auf einem konstanten Wert zu halten, zum anderen kann die
Verstellung nur im hohen Wirkungsgradbereich zugelassen werden, was mit einer
Temperatur-Absenkung in tiefer Teillast verbunden ist. Die Auswertung beider
Verstell-Strategien in Hinblick auf den Brennstoffverbrauch der 90-minltigen
Transport-Mission  zeigte, dass das Temperaturniveau starker als der
Wirkungsgradverlust eingeht.

Nachdem die Verstell-Strategie der NDT festgelegt war, wurden in einem zweiten
Schritt die Effekte dieser Verstellung auf den Verdichter ausgewertet. Letztendlich
lied sich die Verstellung des Verdichters nicht vermeiden, um einen minimalen
Pumpgrenzabstand von gewahlten 20 % zu gewahrleisten. Jedoch konnte fur die
gesamte Flug-Mission sowohl die TET konstant gehalten als auch der minimale

Pumpgrenzabstand eingehalten werden.

4.2.3 Temperaturniveau

Wie bereits in Kapitel 2.2.2 erlautert, bietet sich die Auswahl einer hohen TET bei
einem Warmetauscher-Triebwerk an. Dadurch steigt die ausgetauschte
Warmemenge im Arbeitsprozess, was sich positiv auf den Brennstoffverbrauch
auswirkt.

Bei der Neuauslegung einer konventionellen Turboshaft-Gasturbine in Kapitel 3
wurde die TET auf dem Temperaturniveau des Referenz-Triebwerkes gehalten.
Diese leicht reduzierte TET fuhrt fir die 90-minitige Transport-Mission zu einem
geringfigig erhdhten Brennstoffverbrauch und besitzt einen erheblichen
Kostenvorteil. Jedoch muss in Folge der Warmetauscher-Integration in den
Arbeitsprozess  dieses  Temperaturniveau erhoht  werden, um das
Verbesserungspotenzial dieses Konzeptes auszuschopfen. Allerdings, wie in Kapitel
3 gezeigt, besitzt die HDT eine geringe Hohe der ersten Rotorschaufel, was beim
Warmetauscher-Triebwerk ebenfalls zu einer ungekihlten HDT flihrt. Letztendlich
kann die TET nur durch den Einsatz eines besseren HDT-Werkstoffes, der eine
hohere Temperaturbestandigkeit besitzt, gesteigert werden. Dieser Werkstoff wird

anhand von Bild 4.6 ausgewabhilt.
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Bild 4.6 stellt die Entwicklung der zulassigen Werkstofftemperatur fir eine konstante
Kriechlebensdauer bei konstanter Spannung Uber die Jahre dar. Der HDT-Werkstoff
des Referenz-Triebwerkes, Mar-M247, ist ein konventioneller Guss-Werkstoff, der
Mitte der 60er Jahre mit dem Triebwerk zusammen entstanden ist. Er besitzt eine
Temperaturbesténdigkeit von 960 °C bei 1000 Stunden Kriechlebensdauer und einer
Spannung von 137 MPa [43]. Aktuell kann unter denselben Bedingungen durch
einkristalline Erstarrung und chemische Optimierungen eine
Temperaturbestandigkeit bis hin zu 1100 °C erreicht werden. An dieser Art von
Werkstoffen wird weiter geforscht, sodass bis zum Jahr 2020 mit der nachsten

Generation von einkristallinen Superlegierungen zu rechnen ist.
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Bild 4.6 : Entwicklung des Werkstofftyps und der Werkstofftemperatur fir eine kon-
stante Kriechlebensdauer bei konstanter Spannung Uber die Jahre, nach
[43]

Aus Bild 4.6 wird unter denselben Bedingungen eine Temperaturbestandigkeit von
ca. 1110 bis 1120 °C abgeleitet. Es kann also bei 1000 Stunden Kriechlebensdauer
und einer Spannung von 137 MPa ein Potenzial von 150 °C zwischen dem

ursprianglichen Werkstoff und dem besteinsetzbaren Werkstoff im Jahr 2020
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vorhergesagt werden. Diese Abschatzung wird anhand [28] mit der
Entwicklungslegierung TMS-238 bestatigt. Das Temperaturpotenzial zwischen
MarM246 und einem einkristallinen Werkstoff der sechsten Generation wird fir
jegliche Spannungen und Kriechlebensdauern als konstant angenommen.

Das Referenz-Triebwerk ist fir eine Lebensdauer des HDT-Moduls von 3000
Stunden zugelassen, wobei Take-Off jeweils maximal 5 Minuten dauern darf. Unter
diesen Randbedingungen soll das Referenz-Triebwerk 2000 Take-Off-Zyklen, sprich
167 Stunden Take-Off-Temperatur, Uberstehen. Jedoch wird beim Warmetauscher-
Triebwerk die TET wahrend der gesamten 90-minitigen Flugmission konstant auf
dem Take-Off-Temperaturniveau gehalten, sodass das Warmetauscher-Triebwerk 18
Mal so lange die Take-Off-Temperatur wie das Referenz-Triebwerk aushalten muss.
Aus diesem Grund kann der neue Werkstoff nicht bei einer um 150 K gesteigerten
TET eingesetzt werden, sondern es muss noch ein Temperaturabschlag erfolgen.
Nach [16] und [28] kdnnen in Bild 4.7 die Spannungsabhéangigkeiten der beiden
Werkstoffe fur Kriechbruch als Funktion des Larson-Miller-Parameters P aufgetragen

werden.
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Bild 4.7 : Larson-Miller-Parameter der Werkstoffe Mar-M247 und TMS-238 fiir
Kriechbruch, nach [16] und [28]
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Dieser Parameter ist durch

_ (Tec+273)(20+l0gt) 4.8
B 1000

definiert. Damit sind bei jedem Werkstoff Spannung und erreichbares
Temperaturniveau des Werkstoffes durch eine Lebensdaueranforderung t verbunden.
Im Umkehrschluss kann durch Gleichung 4.8 fir jeden Werkstoff der Einfluss einer

Temperaturerhéhung auf die Lebensdauer berechnet werden.

Unter Annahme, dass die angesetzte absolute Temperatur auch zu der gewéhlten
Spannung passt, lasst sich fur beide Werkstoffe nachweisen, dass eine
Temperaturveranderung von 17 K zu einer Halbierung bzw. Verdopplung der
Lebensdauer flhrt.

Das Warmetauscher-Triebwerk muss die schadigungsrelevante Take-Off-Temperatur
18 Mal langer als das Referenz-Triebwerk ertragen konnen. Dadurch wirde sich die
Lebensdauer gemaf Gleichung 4.9 um den Exponenten x halbieren.

2"=18 4.9

Die x-malige Lebensdauerhalbierung kann mit Hilfe der abgeleiteten
Temperaturkorrelation von 17 K gemald Gleichung 4.10 in eine Temperaturdifferenz
Ubertragen werden.

In18 .
AT=X.17K=W 17K =70 K 4.10

Als Folge dieser Herleitung wird die TET des Arbeitsprozesses mit Warmetauscher
auf 1420 K gesetzt.

4.3 Auswertung und Warmetauscher-Integrationsmaoglic hkeiten

4.3.1 Randbedingungen der Parameterstudien

Nach [12] ergibt sich ein hinsichtlich des spezifischen Brennstoffverbrauches
optimaler Arbeitsprozess fir den Warmetauscherbetrieb unter folgenden
Bedingungen: der Warmetauscher sollte fir eine TET von 1420 K und einen
Austauschgrad unterhalb 60 % mit einem OPR von etwa 8 betrieben werden. In der

vorliegenden Arbeit wird der Brennstoffverbrauch fir eine Flugmission ausgewertet,
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in der sich der grolite zeitliche Anteil der Mission im Reiseflug befindet. Folglich gilt,
je besser der spezifische Verbrauch im Reiseflug, desto geringer der
Brennstoffverbrauch auf der gesamten Flugmission. Deshalb muss hier der
Warmetubertrager speziell im Reiseflug optimal betrieben werden, sprich nach [12]
bei einem OPR von etwa 8. Dieses wird durch eine Parameterstudie beziglich des
OPR im Auslegungspunkt Take-Off Uberprift. Bei konstanter Leistungsforderung
wurde die TET dabei ebenfalls konstant auf 1420 K gehalten.

Dazu wurden dieselben Randbedingungen wie fir die Parameterstudie in Kapitel 3
angesetzt. Der Durchsatz wurde entsprechend der Forderung eines konstanten
Druckverhaltnisses am Austrittsrohr angepasst und die Wirkungsgrade so gewahlt,
dass nach wie vor ein konstantes Technologieniveau des Jahres 2020 abgebildet
wird. Die Machzahlen sind am Ein- und Austritt aller Turbokomponenten konstant
gehalten, so dass durch die Durchsatzanderung das Triebwerk in seiner Grole
skaliert wird. Das OPR wird durch eine Anpassung des Axialverdichter-
Druckverhaltnisses gewabhrleistet. Zusatzlich werden Axialverdichter- sowie
Turbinen-Stufenzahl jeweils in Abhéangigkeit von der entstandenen aerodynamischen
Belastung angepasst. Die HDW-Drehzahl wird durch eine konstante
Druckzifferforderung im Radialverdichter bestimmt. Alle in der Parameterstudie
betrachteten Turbinen besitzen eine geringe Schaufelhéhe des ersten HDT-Rotors.
Eine aktive Kuhlung ist daher nicht mdglich. Deswegen werden sie als ungekuhlt
betrachtet. SchlieRlich werden die Nutzturbinen jeweils fir eine konstante
mechanische Belastung tber die Grol3e AN2 dimensioniert, sodass sich die Drehzahl
der NDW ergibt.

AulRerdem erfolgt ebenfalls eine Parameterstudie hinsichtlich der Warmetauscher-
Parameter Austauschgrad und Gesamtdruckverlust (Summe der Druckverluste auf
der Kalt- und Warm-Seite). Fur jede neue Kombination aus Austauschgrad und
Druckverlusten entsteht eine neue Warmetauscher-Geometrie, fur die das jeweilige
Matrix-Gewicht bestimmt werden kann. Ebenfalls ergibt sich bei jeder Auslegung ein
Durchsatz, durch den die Leistung konstant gehalten wird. Mit dieser Information
kénnen die Durchmesser der Zu- und Abfuhrrohrleitungen oder Ringraume zum
Warmeubertrager errechnet werden und somit deren Gewicht. Das Triebwerks-
Gewicht berechnet sich somit aus der Summe des Warmetauscher-Matrix-Gewichtes

und der Gewichte der Zu- und Abfuhrrohrleitungen und Ringrdume. Dadurch wird der
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Einfluss des durch den Warmeulbertrager zusatzlich verursachten Antriebsgewichtes
wahrend der Flugmission des Hubschraubers beriicksichtigt.

4.3.2 Ergebnisse der Parameterstudie

Die Parameterstudie zeigt bei der gewéhlten 90-minutigen Transport-Mission des
Referenz-Hubschraubers, dass fir das Wellenleistungstriebwerk mit Warmetauscher
im Reiseflug ein hinsichtlich des Brennstoffverbrauches optimales OPR von 8,2
erreicht wird. Dies erfolgt fir ein Auslegungs-OPR von 13,5 im Take-Off.

Der Austauschgrad des Wéarmetauschers wurde von 25 % bis 50 % und einen
Gesamtdruckverlust von 4 % bis 12 % variiert. Fir jeden der somit definierten
Warmeubertrager konnte der Brennstoffverbrauch wahrend der 90-minltigen
Transport-Mission ermittelt werden. Dieser ist fur ein Auslegungs-OPR von 13,5 in
Bild 4.8 dargestellt.

Wie bereits in Kapitel 2.2.2 und Kapitel 4.1 geschildert, wird bei steigendem
Austauschgrad und Verringerung des Druckverlustes im Warmetauscher der
Brennstoffverbrauch fur die Flugmission immer niedriger. Jedoch ist in Bild 4.8
ebenfalls zu beobachten, dass hohe Austauschgrade aufgrund der bendétigten
grolen Warmeaustauschflache zugleich mit einer schwereren Wéarmetauscher-
Matrix und somit allgemein mit einem schwereren Warmeubertrager verbunden sind.
Damit die Zuladungsmoglichkeit des Hubschraubers nicht beeintrachtigt wird, darf
das Antriebssystemgewicht das des konventionellen Antriebs nicht Gbersteigen. Um
diese Randbedingung zu erfillen, muss fir die gewéhlte Missionsdauer das
Zusatzgewicht des Warmetauscher-Antriebs durch die Brennstoffeinsparung
wahrend der Flugmission kompensiert werden. Aus diesem Grund werden
Austauschgrad und Gesamtdruckverlust des Warmetauscher-Triebwerkes nicht
direkt gewahlt, sondern ergeben sich als Optimum zwischen Antriebssystemgewicht
und Warmetauscher-Gewicht fur eine gegebene Flugdauer. Weiterhin bedeutet dies,
dass bei einer langeren Flugmission die weitere Brennstoffeinsparung einen
schwereren Warmedubertrager, sprich einen Warmetauscher mit hoéherem

Austauschgrad, erlauben wirde.
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Bild 4.8 : Ergebnis der Austauschgrad- und Gesamtdruckverlust-Variation im War-
metauscher auf das Brennstoffverbrauch eines 300 kW-Triebwerkes mit
Abgaswarmetauscher

Das Optimum des Antriebssystemgewichtes mit Warmetauscher fir die 90-minutige
Flugmission ist in Bild 4.9 dargestellt.

Zunachst ist festzustellen, dass im Gegensatz zu dem Ergebnis in Kapitel 3 die
Minima des Brennstoffverbrauches und des Antriebssystemgewichtes fur recht
unterschiedliche Auslegungen eintreten.

Damit das 300 kW-Warmetauscher-Triebwerk mit einer TET von 1420K bei einer 90-
minttigen Transport-Mission mit dem konventionellen Triebwerk wettbewerbsfahig
bleibt, wird der Arbeitsprozess fur ein OPR von 13,5 und einen Warmetaucher mit ca.
35 % bis 40 % Austauschgrad und insgesamt 6 % bis 9 % Gesamtdruckverlust
ausgelegt. Abhangig vom gewahlten Austauschgrad, wiegt die Warmetauscher-
Matrix in diesem Bereich zwischen 9 und 11 kg.
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Antriebssystemgewicht
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Bild 4.9 : Ergebnis der Austauschgrad- und Gesamtdruckverlust-Variation im War-
metauscher hinsichtlich des Antriebssystemgewichtes eines 300 kW-
Triebwerkes mit Abgaswarmetauscher

4.3.3 Betrachtung der Installationsauswirkungen

Nachdem der Auslegungsbereich eingeschrankt wurde, muss gepruft werden, ob
sich die damit verbundenen Abmessungen des Warmeubertragers innerhalb dieses
Bereiches tatsachlich in das Triebwerk integrieren lassen.

Da keine Anderungen der Zelle vorgenommen werden, soll der Abstand zwischen
Triebwerk und Hauptrotor des Hubschraubers unveréndert bleiben. Folglich darf das
Warmetauscher-Triebwerk den Einbauraum des Referenz-Triebwerkes nicht
Uberschreiten. Daher wird der zuléssige Austrittradius des Triebwerkes auf 24,5 cm
gesetzt.

Um die Stromungskonfiguration des Kreuzgegenstromers einzuhalten kann der
Warmetauscher in drei Richtungen platziert werden. Bild 4.10 zeigt die erste Einbau-
Konfiguration 1.
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Bild 4.10 : Schematische Darstellung der betrachteten Einbau-Konfiguration |
eines Kreuzgegenstrom-Warmetauschers im Abgasstrahl einer
Gasturbine

Die Lanzetten-Warmetauschermatrix ist nicht symmetrisch gewahlt. Ihre Zentralrohre
werden in radialer Richtung aul3en platziert wahrend die Lanzetten-Umlenkung sich
auf Hohe des NDT-Innenradius befindet. Zahlreiche Warmetauscher bedecken
kreisformig die Austrittsflache, sodass die Gasstromung nach der NDT ohne
Umlenkung durch den Warmetauscher flief3t.

In der zweiten Einbau-Konfiguration Il in Bild 4.11, ist der Warmeubertrager ebenfalls
nicht symmetrisch ausgefuhrt und im Radius betrachtet oberhalb der NDT platziert.
Acht Warmetauscher-Elemente umschlie3en den Umfang des Triebwerkes. Um die
Zu- und Abfuhr der kalten Luft konstruktiv glnstig zu gestalten, zeigen die
Zentralrohre in die Richtung des Verdichters und der Brennkammer. Die
Gasstromung wird nach der NDT um 90° umgelenkt bevor sie durch den

Waéarmetauscher flief3t.

Bild 4.11 : Schematische Darstellung der betrachteten Einbau-Konfiguration Il
eines Kreuzgegenstrom-Warmetauschers im Abgasstrahl einer Gastur-
bine
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Bild 4.12 erlautert die dritte und letzte Einbau-Konfiguration IlI, in der der
Warmetauscher im Radius betrachtet immer noch oberhalb der NDT platziert ist aber
im Vergleich zu der Einbau-Konfiguration Il um 90° zur radialen Achse gedreht
wurde. Aul3erdem ist die Matrix diesmal symmetrisch gewahlt aber die Lanzetten
stehen im Gegensatz zu bisher nicht mehr im 90°-Winkel zur radialen Achse des
Triebwerkes durch die Zentralrohre sondern im 45°-Winkel. Somit kann mit drei
derartigen symmetrischen Warmeubertragern der Umfang des Triebwerkes
beschrieben werden. Dadurch muss auch hier die Gasstrémung nach der NDT um
90° umgelenkt werden bevor sie durch den Warmetauscher flie3en kann.

Schnitt A-A

i:b

Bild 4.12 : Schematische Darstellung der betrachteten Einbau-Konfiguration 111
eines Kreuzgegenstrom-Warmetauschers im Abgasstrahl einer Gastur-
bine

Um den zuldssigen Austrittsradius nicht zu tberschreiten muss in der zweiten und
dritten Konfiguration die H6he der Warmetauscher-Passage minimiert werden,
wéahrend in der ersten Konfiguration die Lanzetten-Lange mafigebend ist. Nach
Kapitel 4.1.3 erfolgt dies durch eine geeignete Aufteilung des Gesamtdruckverlustes
zwischen Kalt- und Warmseite des Warmeubertragers. Typischerweise verlangt die
zweite und dritte Konfiguration nach einem geringen Druckverlust auf der Warmseite
und umgekehrt fir die Erste. Diese Eigenschaft fiihrte zu einer Selektion der
betrachteten Einbau-Konfigurationen. Die Druckaufteilung zwischen Kalt- und
Warmseite wurde hinsichtlich einer geringen Warmetauscherhéhe optimiert, damit

die zweite und dritte Konfiguration bewertet werden kann.
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4.3.4 Vergleich der Ergebnisse der drei Warmetausch er-Einbaukonfi-

gurationen

Das Ergebnis fur die Einbau-Konfiguration Il ist in Bild 4.13 dargestellt.

Zusatzlich zu dem aufgetragenen Antriebssystemgewicht, wird in Form von Linien
konstanter Austrittsradii (R_WT_Austritt) der Warmetauscher-Austrittsradius in
Abhéangigkeit von Austauschgrad und Gesamtdruckverlust des Warmetbertragers

gekennzeichnet.
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Bild 4.13 : Auswertung der Wéarmetauscher-Integration im Abgasstrahl eines 300
kW-Triebwerkes entsprechend der Einbau-Konfiguration Il. Parameter
R_WT_Austritt = Warmetauscher-Austrittsradius

Das optimale Antriebssystemgewicht von ca. 310 kg kann mit der zweiten
Konfiguration innerhalb des zuldssigen Einbauraums erreicht werden. Dies erfolgt fur
einen Austauschgrad von ca. 35 % und einen Gesamtdruckverlust von ca. 8 % oder
fur einen Austauschgrad von ca. 40 % und einen Gesamtdruckverlust von ca. 7 %
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bis 9 %. Angesichts des geringeren Warmetauscher-Austrittradius empfiehlt sich der
Warmetauscher mit 40 % Austauschgrad und 9 % Gesamtdruckverlust.

Das Ergebnis fir die Einbau-Konfiguration 111 ist in Bild 4.14 dargestellt.

Antriebssystemgewicht

fiir die Flugmission [kg]
12 S

315
i 314
7 313
‘ 312
Il 3an
310
309
€ 308
| 307

306
305
304
303
301
300
299
2098
297
296
205
204
_ | 293
292
291
4 ’ 290

25 30 35 40 45 50

—_
o

2m
0,245 M

o
R

Gesamtdruckverlust [%]
[o0]
Austritt = 016 m

Austauschgrad [%]

Bild 4.14 : Auswertung der Warmetauscher-Integration im Abgasstrahl eines 300
kW-Triebwerkes entsprechend der Einbau-Konfiguration Ill. Parameter
R_WT_Austritt = Warmetauscher-Austrittsradius

Das optimale Antriebssystemgewicht von ca. 310 kg kann mit der dritten
Konfiguration innerhalb des zuldssigen Einbauraums ebenfalls erreicht werden.
Hierzu wird ein Austauschgrad von ca. 35 % und ein Gesamtdruckverlust von ca. 6 %
bis 8 % oder ein Austauschgrad von ca. 40 % und einen Gesamtdruckverlust von ca.

6 % bis 9 % gewahlt. Angesichts des geringeren Warmetauscher-Austrittradius bietet
sich der Warmetauscher mit 35 % Austauschgrad und 6 % Gesamtdruckverlust an.
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AulRerdem gilt nach Bild 4.8 je hoher der Austauschgrad ist, desto besser der
Brennstoffverbrauch. Da beide Konfigurationen innerhalb des vorhandenen
Einbauraums das optimale Antriebssystemgewicht erreichen, wird wegen der damit
verbundenen  Kosteneinsparung die  Auslegung mit dem  geringeren
Brennstoffverbrauch ausgewahlt.

Zusammenfassend wurde in diesem Kapitel das 300 kW-Triebwerk mit
Warmetauscher, sowohl was den Turbosatz als auch den Warmeubertrager betrifft,
fur die Take-Off-Leistung beziehungsweise den Durchsatz dimensioniert. Die auf
eine 90-minitige Transport-Mission optimierte Auslegung erfolgt bei einem
Arbeitsprozess-OPR von 13,5 und einer TET von 1420 K fir einen Warmetauscher
von 40 % Austauschgrad und 9 % Gesamtdruckverlust. Diese Auslegung weist ein
Triebwerks- und Getriebe-Gewicht von insgesamt 67,7 kg auf, sowie ein
Warmetauscher-Matrix- und Rohrleitungs-Gewicht von insgesamt 14,4 kg, und fihrt
fur die definierte 90-minutige Transport-Mission zu einem Brennstoffgewicht von 73,2
kg. Dies bedeutet eine weitere Brennstoffeinsparung von ca. 11 % im Vergleich zu
der Neuauslegung eines konventionellen 300 kW-Triebwerkes und einen ca. 35 %
besseren Brennstoffverbrauch als das Referenz-Triebwerk. Dabei verursacht das
Zusatzgewicht des Warmeubertragers nach 90 Minuten Transport-Mission lediglich
eine Erhéhung des Antriebssystemgewichtes von ca. 4 %. Dies bedeutet entweder
weniger Zuladungsmaoglichkeit bei gleicher Reichweite, oder weniger Reichweite bei
gleicher Zuladung aber auch, dass das Warmetauscher-Triebwerk erst mit einer
etwas langeren Missionsdauer die identische Reichweite und Zuladungsmaglichkeit

wie das neue konventionelle Triebwerk nachweist.
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5 Rekuperatives Triebwerk-Konzept mit Warmetauscher -

Auslegung im Reiseflug

In  den vorstehenden Kapiteln sind die Wellenleistungstriebwerke und
Warmetauscher fur Hubschrauberanwendungen wahrend des gesamten Betriebes
im Einsatz. Dafur werden sie fUr eine hohe Leistungsforderung, Ublicherweise Take-
Off, mit den Turbokomponenten zusammen dimensioniert. Diesbeztglich wurde in
Kapitel 4 gezeigt, wie fiur eine bestimmte Flugmission Arbeitsprozess und
Warmeubertrager ausgelegt werden koénnen, damit im Reiseflug der optimale
Brennstoffverbrauch erreicht wird. Da in dieser Flugmission die maRRgebliche Flugzeit
im Reiseflug verbracht wird, erscheint es im Gegensatz zu Kapitel 4 als sinnvoll, den
Warmeubertrager erst im Reiseflug zuzuschalten. Dadurch entstehen ein
Auslegungspunkt fir die Turbokomponenten, Take-Off, und ein Auslegungspunkt fur
den Warmetauscher im Reiseflug.

Dieses Kapitel 5 befasst sich mit der Auslegung in verschiedenen Betriebspunkten.
Es wird gezeigt, wie beide Auslegungspunkte flr eine Verbesserung des
Brennstoffverbrauches genutzt werden kénnen.

In einem ersten Teil wird das Vorgehen bei der Auslegung durch eine Vorstellung
des Konzeptes und dessen Verhalten im Betrieb ausfuhrlich beschrieben.

Im Anschluss im zweiten Teil werden die zur Optimierung der Gesamtauslegung
durchgefuhrten Parameterstudien vorgestellt und ausgewertet.

In einem dritten Teil wird zunachst die Integration des Warmetauschers in die
Turboshaft-Gasturbine betrachtet. Schlie3lich wird das Gesamtergebnis fir die

optimale Auslegung eines rekuperativen Wellenleistungstriebwerkes vorgestelit.

5.1 Vorgehen bei der Auslegung

Wahrend der Arbeitsprozess der Gasturbine und damit deren Turbokomponenten
nach wie vor bei Take-Off ausgelegt werden, wird der Warmeubertrager fur den

Zustand des Arbeitsprozesses im Reiseflug dimensioniert. In der fur die vorliegende
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Arbeit entstandenen Modellierung wird der Warmedubertrager far
Leistungsforderungen oberhalb 50 % der Take-Off-Leistung nicht durchstrémt. Die
Kaltseite des Warmetauschers wird durch eine zusatzliche Rohrleitung vom
Radialverdichter-Austritt direkt in die Brennkammer bypassartig umgangen. In
ahnlicher Weise wird das Abgas nach der NDT durch ein zusatzliches Ringraum-
Segment am Warmetauscher vorbei gefuhrt. Dadurch verhélt sich das Triebwerk
zwischen Take-Off und 50 % Take-Off-Leistung wie eine konventionelle Turboshaft-
Gasturbine und wird nicht durch die Warmetauscher-Druckverluste beeinflusst.
Unterhalb 50 % Take-Off-Leistung werden die Rohrleitung und der Ringraum zum
Warmetauscher freigegeben, wodurch der Warmeulbertrager zugeschalten wird.
Diese zusatzliche Rohrleitung und der Ringraum werden durch zusatzliche
Druckverluste und Gewicht im Triebwerk bertcksichtigt. Aus Sicht des
Arbeitsprozesses handelt es sich quasi um eine hybride Losung. Letztendlich verhalt
sich der Arbeitsprozess bei den hohen Leistungen konventionell und unterhalb 50 %
Take-Off-Leistung wie ein rekuperativer Arbeitsprozess.

Der Kreuzgegenstromer mit doppelter Fuhrung des kalten Mediums bleibt die
gewdahlte Warmetauscher-Strémungskonfiguration. Dieser Warmetauscher wird nach
wie vor in Rohrbindel-Bauweise mit profilierten Réhren ausgefihrt.

Ebenfalls wird die NDT im gesamten Verstellbereich verstellt, um wahrend des
Warmetauscher-Betriebes eine hohe TET 2zu gewéhrleisten. Solange der
Warmeubertrager umgangen wird erfolgt keine Verstellung. Es wird dasselbe
Verstell-Kennfeld mit demselben Verstellwinkel-Bereich wie in der Auslegung in
Kapitel 4 benutzt.

Auch diese Auslegung erfordert eine Verstellung des Verdichters um ausreichend
Abstand zur Pumpgrenze sicher zu stellen. Dafiir wurde ebenfalls dasselbe Verstell-
Kennfeld mit demselben Verstellwinkel-Bereich wie in der Auslegung in Kapitel 4
benutzt. AuRerdem wurde derselbe Grenzwert von minimal 20 % Pumpgrenzabstand
im Betriebsbereich der gewahlten Flugmission zu Grunde gelegt. Jedoch konnte in
dieser Auslegung nicht immer sowohl eine konstant hohe TET und der minimalen
Pumpgrenzabstand eingehalten werden. Deshalb musste zu Gunsten des

Pumpgrenzabstandes eine Temperatur-Reduktion im Reiseflug akzeptiert werden.
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Der HDT-Werkstoff des Referenz-Triebwerkes wurde auf Basis der Temperatur-
Betrachtung in Kapitel 4 ebenfalls durch eine einkristalline Superlegierung der
sechsten Generation ersetzt. Aufgrund des hohen Zeitanteils im Reiseflug, namlich
85 % der gesamten Flugzeit fur die gewahlte Flugmission, wurde der Effekt auf die
Lebensdauer des HDT-Schaufelwerkstoffes als gering erachtet. Deshalb wurde
ebenfalls eine maximale Dauertemperatur von 1420 K eingesetzt.

5.2 Parameterstudie

Um den spezifischen Brennstoffverbrauch zu minimieren, muss die Auslegung des
Arbeitsprozesses und des Warmedibertragers, die in zwei unterschiedlichen
Betriebspunkten erfolgt, optimiert werden. Aus diesem Grund wird sowohl eine
Parameterstudie hinsichtlich der Arbeitsprozessgrof3en als auch bezlglich der
Warmetauscher-Parameter ausgefuhrt.

5.2.1 Randbedingungen der Parameterstudie

Grundsatzlich gelten fur beide Parameterstudien dieselben Randbedingungen wie in
Kapitel 3 und 4. Der Durchsatz wurde bei der geforderten Leistung und einem
konstanten Druckverhdaltnis am Austrittsrohr angepasst und die Wirkungsgrade so
gewahlt, dass nach wie vor das konstante Technologieniveau des Jahres 2020
abgebildet wird. Die Machzahlen werden am Ein- und Austritt aller
Turbokomponenten konstant gehalten, sodass das Triebwerk durch die
Durchsatzanderung in seiner GroR3e skaliert wird. Das OPR wird durch eine
Anpassung des Axialverdichter-Druckverhaltnisses gewébhrleistet. Zusatzlich werden
Axialverdichter- sowie Turbinen-Stufenzahl jeweils in Abh&angigkeit der entstandenen
aerodynamischen Belastung angepasst. Die HDW-Drehzahl wird durch eine
konstante Druckzifferforderung im Radialverdichter bestimmt. Beide Turbinen bleiben
wegen der geringen Schaufelhéhe des ersten HDT-Rotors ungekuihlt, sind aber mit
Sperrluft versehen, deren Menge konstant gewéhlt wurde. Schlief3lich werden die
Nutzturbinen jeweils fir eine konstante mechanische Belastung entsprechend AN2

dimensioniert, sodass sich die Drehzahl der NDW ergibt.
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5.2.2 Auswertung der OPR-Parameterstudie

Nach [12] sollte der Warmetauscher in einem OPR-Bereich von etwa 8 betrieben
werden, um den optimalen spezifischen Brennstoffverbrauch zu erzielen. Da der
Warmeubertrager erst im Reiseflug betrieben wird, misste der Arbeitsprozess nach
[12] in diesem Betriebspunkt ein OPR von etwa 8 erreichen. Dieses wird durch eine
Parameterstudie beziiglich des OPR im Auslegungspunkt Take-Off Uberprft. Bei
jeder Auslegung wurde eine konstante Leistung gefordert und die TET auf 1420 K
gesetzt.

Fur jedes OPR im Auslegungspunkt Take-Off wird durch den Arbeitsprozess der
Wert des OPR im Reiseflug bestimmt und der Brennstoffverbrauch fur eine
gegebene Mission ermittelt. In Bild 5.1 wird der Brennstoffverbrauch mit dem OPR

im Reiseflug korreliert.
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Bild 5.1 : Identifizierung des hinsichtlich des Brennstoffverbrauches optimalen
Reiseflug-OPR fur ein rekuperatives 300 kW-Triebwerk mit Warme-
tauscher-Auslegung im Reiseflug bei einer 90-mindtigen Transport-
Mission

Es stellt sich heraus, dass flr die gegebene Flugmission der minimale
Brennstoffverbrauch erreicht wird, wenn der Warmetauscher im Reiseflug mit einem

OPR von 7,8 betrieben wird.
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In der konventionellen Neuauslegung der 300 kW-Gasturbine stellte sich ein OPR im
Auslegungspunkt Take-Off von 12,5 als optimal heraus, wahrend sich das optimale
OPR der Auslegung eines rekuperativen 300 kW-Triebwerkes mit Warmetauscher-
Dimensionierung in Take-Off bei 13,5 befand. Dadurch, dass die nun beschriebene
Zweipunkt-Auslegung eines 300 kW-Triebwerkes mit Abgaswarmetauscher eine
hybride LOosung der genannten zwei Arbeitsprozesse darstellt, wird zun&chst
ebenfalls ein optimales OPR im Auslegungspunkt Take-Off im Bereich von 12 bis 14
erwartet.

Bei hohen Leistungsforderungen verhdlt sich der Arbeitsprozess wie konventionell
und das Temperatur- und OPR-Niveau nimmt in Teillast ab. Zum Zeitpunkt der
Warmetauscher-Zuschaltung wird durch Verstellung der NDT das Temperaturniveau
zurtick auf 1420 K geschoben. Gleichzeitig wird ebenfalls der Strémungsquerschnitt
im Verdichter durch Verstellung verringert, um den minimalen Pumpgrenzabstand zu
gewahrleisten. AulRerdem verursacht der Arbeitsprozess erheblich mehr
Druckverluste durch Zuschaltung des Warmetbertragers. Jedoch wird vom
Hubschrauber eine bestimmte Leistung von den Triebwerken gefordert. Um diese bei
reduziertem Durchsatz und zusatzlichen Druckverlusten zu bedienen, steigt das OPR
an. Dadurch wird bei der Zweipunkt-Auslegung eines 300 kW-Triebwerkes mit
Abgaswarmetauscher ein hoheres OPR im Reiseflug erreicht als bei der
herkdbmmlichen Auslegung eines rekuperativen 300 kW-Triebwerkes. Somit verfehlt
die vorausgesagte Auslegung des Arbeitsprozesses mit einem OPR von 12 bis 14
bei Take-Off das bereits identifizierte OPR-Optimum von 7,8 im Reiseflug. Die
Auslegung bei Take-Off muss letztendlich bei einem deutlich niedrigeren OPR
erfolgen.

Bild 5.2 fasst den Verlauf des OPR wéhrend der definierten Flugmission fir die
konventionelle Auslegung, die des herkébmmlichen Warmetauschers und die
Zweipunkt-Auslegung des rekuperativen Triebwerkes zusammen.

Damit das Ziel-OPR im Reiseflug erreicht wird, ist zu beobachten, dass bei der
Zweipunkt-Auslegung des Arbeitsprozesses das OPR bei Take-Off etwa 22 %
niedriger als in der herkdmmlichen Auslegung eines rekuperativen 300 kW-
Triebwerkes gewahlt werden muss.

Schliel3lich zeigt diese Parameterstudie, dass ein Auslegungs-OPR von 10,5 zum

optimalen Brennstoffverbrauch fir die 90-mindtige Transport-Mission fuhrt. Dadurch
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kann der Abgaswéarmetauscher am geeignetsten bei einem OPR vom etwa 7,8 im

Reiseflug betrieben werden.

14 Wellenleistungstriebwerk mit Warme-
tauscher in Take-Off dimensioniert

13
Konventionelles

12 Wellenleistungstriebwerk

11
Wellenleistungstriebwerk mit Warme-

10 tauscher im Reiseflug dimensioniert

OPR []

Auslegungs-
punkt
7 \ Schwebeflugund
langsamer Flug
6 Sink-, Steig- und
Reiseflug
5
120 170 220 270 320

Leistung [kW]

Bild 5.2 : Vergleich der OPR-Verlaufe aller Antriebskonzepte wéhrend einer 90-
minutigen Hubschrauber-Transport-Mission

5.2.3 Auswertung der Warmetauscher-Kenngrof3en-Param  eterstudie

Weiterhin wird gegenuber der vorstehenden Parameterstudie eine Studie hinsichtlich
der Warmetauscher-Parameter Austauschgrad und Gesamtdruckverlust (Summe der
Druckverluste auf der Kalt- und Warm-Seite) im Reiseflug durchgefuhrt. Diese wird
fur das identifizierte Auslegungs-OPR von 10,5 vorgestellt. Fir jede neue
Kombination aus Austauschgrad und Druckverlusten entsteht eine neue
Warmetauscher-Geometrie, fur die das jeweilige Matrix-Gewicht bestimmt werden
kann. Obwohl der Warmeubertrager jederzeit im Triebwerk eingebaut vorliegt, kann
die Matrix-Geometrie und damit das Gewicht erst im Warmetauscher-
Auslegungspunkt, dem Reiseflug, bestimmt werden. Deshalb muss das entstandene
Matrix-Gewicht rtckwirkend in den Arbeitsprozess-Auslegungspunkt Take-Off
integriert werden, damit das Warmetauscher-Gewicht wahrend der gesamten

Flugmission berticksichtigt wird.
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Ebenfalls ergibt sich erst aus dem Teillast-Betrieb des Arbeitsprozesses der
Durchsatz im Reiseflug. Mit dieser Information kdnnen die Durchmesser der Zu- und
Abfuhrrohrleitungen oder Ringraume zum Warmetauscher berechnet werden und
auch deren Gewicht. Diese Zusatzgewichte mussen ebenfalls rickwirkend in den
Arbeitsprozess-Auslegungspunkt Take-Off Ubertragen werden.

Die Bypass-Rohrleitung und der Bypass-Ringraum des Warmetauschers werden fur
den Durchsatz im Take-Off dimensioniert, so dass ihr Zusatzgewicht dem
Auslegungsgewicht sofort angerechnet werden kann.

Dadurch wird der Einfluss des zuséatzlichen Gewichtes durch den Warmeubertrager
und dessen Bypass auf das Antriebsgewicht des Hubschraubers wahrend der

Flugmission berticksichtigt.

Der Warmetauscher wurde mit einem Austauschgrad von 20 % bis 55 % und einem
Gesamtdruckverlust von 1 % bis 9 % variiert.

Fur jeden so definierten Warmeulbertrager konnte unter den in Kapitel 5.2.1
genannten Randbedingungen der Brennstoffverbrauch wahrend der 90-minttigen
Transport-Mission des Referenz-Hubschraubers ermittelt werden. Dieser ist in Bild
5.3 farblich dargestellt.

In Anlehnung zu Kapitel 4.3.2 gilt auch hier: je hoher der Austauschgrad und je
niedriger der Gesamtdruckverlust im Warmeulbertrager, desto besser der
Brennstoffverbrauch fir die definierte Flugmission.

Jedoch ist in Bild 5.3 ebenfalls zu beobachten, dass hohe Austauschgrade aufgrund
der bendtigten groRen Warmeaustauschflache zugleich mit einer schwereren
Warmetauscher-Matrix und somit allgemein mit einem schwereren Warmetauscher
verbunden sind.

Damit die Reichweite oder die Zuladungsmdglichkeit des Hubschraubers so wenig
wie moglich beeintrachtigt wird, muss das Antriebssystemgewicht optimiert werden.
Als Folge ergibt sich ein Kompromiss zwischen Warmetauscher- und
Antriebssystemgewicht fur die gewahlte Flugmission. Weiterhin bedeutet dies, dass
Austauschgrad und Gesamtdruckverlust des Warmetbertragers nicht direkt gewahlt
werden, sondern sich aus den Abmessungen des Warmetauschers ergeben.
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Brennstoffverbrauch fiir
die Flugmission [kg]
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Bild 5.3 : Ergebnis der Austauschgrad- und Gesamtdruckverlust-Variation des
Warmetauschers hinsichtlich des Brennstoffverbrauches eines 300 kW-
Triebwerkes mit fur den Reiseflug dimensioniertem Abgaswarmetauscher

Das Optimum des Antriebssystemgewichtes mit dem fiir Reiseflug ausgelegten
Warmetauscher ist in Bild 5.4 fur die 90-minutige Flugmission dargestellt.

Zunachst st festzustellen, dass auch bei dieser Auslegungsstrategie des
Warmedulbertragers die  Minima  des  Brennstoffverbrauches und  des
Antriebssystemgewichtes fur unterschiedliche Auslegungen eintreten. Weiterhin kann
ebenfalls beobachtet werden, dass der hinsichtlich des Antriebssystemgewichtes
optimale Bereich sich gegeniber dem Ergebnis in Kapitel 4.3.2 zum einen deutlich
verkleinert hat und zum anderen zu einem geringeren Antriebssystemgewicht fuhrt.
Damit das 300 kW-Triebwerk mit Abgaswarmetauscher, ausgelegt fur den Reiseflug
bei einer 90-minitigen Transport-Mission, gegentber der konventionellen
Turboshaft-Gasturbine am wettbewerbsfahigsten bleibt, wird der Arbeitsprozess fur
ein OPR von 10,5 und eine TET von 1420 K im Take-Off ausgelegt. Dabei wird der
Warmetaucher idealerweise fur ca. 35 % Austauschgrad und insgesamt 4 % bis 6 %
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Gesamtdruckverlust im Reiseflug dimensioniert. Abhangig vom gewahlten

Gesamtdruckverlust, wiegt die Warmetauscher-Matrix bei einem Austauschgrad von

ca. 35 % zwischen 8 und 9,5 kg.
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Bild 5.4 : Ergebnis der Austauschgrad- und Gesamtdruckverlust-Variation im

Warmetauscher hinsichtlich des Antriebssystemgewichtes eines 300
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5.3 Ergebnis der Warmetauscher-Integration

5.3.1 Betrachtung der Installationsauswirkungen

In diesem Kapitel wird die Einbauhthe des Referenz-Triebwerkes

als

Randbedingung fur die Warmetauscher-Integration angenommen, sodass der

maximal zulassige Austrittradius des Triebwerkes ebenfalls auf 24,5 cm gesetzt wird.

Dieselben Einbau-Konfigurationen wie in Kapitel 4.3.3 werden betrachtet. Auch hier

lasst sich die Einbau-Konfiguration | (siehe Bild 4.10) nicht integrieren, deshalb wird
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auf die zweite und dritte Einbau-Konfiguration (siehe Bild 4.11 und Bild 4.12)

fokussiert.

Das Ergebnis fur die Einbau-Konfiguration Il ist in Bild 5.5 dargestellt. Zusatzlich zu
dem farblich gekennzeichneten Antriebssystemgewicht wird in Form von Linien
konstanter Austrittsradii (R_WT_Austritt) der Warmetauscher-Austrittsradius in
Abhangigkeit von Austauschgrad und Gesamtdruckverlust des Warmedubertragers
gekennzeichnet.

Bei der in diesem Kapitel verfolgten Auslegungsstrategie des Warmeubertragers
kann mit der zweiten Konfiguration das optimale Antriebssystemgewicht von ca. 307
kg nicht innerhalb des zulassigen Einbauraums erreicht werden. Um den
Einbauraum einzuhalten, musste ein Warmetauscher bei etwa 40 % Austauschgrad
und einem Gesamtdruckverlust von ca. 6,7 % gewahlt werden. Dadurch wirde das

Antriebssystemgewicht um ca. 1 kg héher als im Optimum.
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Bild 5.5 : Auswertung der Warmetauscher-Integration im Abgasstrahl eines 300
kW-Triebwerkes mit im Reiseflug dimensioniertem Warmetauscher nach
Einbau-Konfiguration |1
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Das Ergebnis fur die Einbau-Konfiguration 11l ist in Bild 5.6 dargestellt. Das optimale
Antriebssystemgewicht von ca. 307 kg kann mit der dritten Konfiguration innerhalb
des zulassigen Einbauraums erreicht werden. Dies erfolgt flr einen Austauschgrad
von ca. 35 % und einen Gesamtdruckverlust zwischen 4 % und 6 %.

AulRerdem ist entsprechend Bild 5.6 der Warmetauscher mit 35 % Austauschgrad bei
geringerem Gesamtdruckverlust kompakter. Zusatzlich gilt geman Bild 5.3, dass der
Brennstoffverbrauch umso niedriger ist, je kleiner der Gesamtdruckverlust im
Warmeubertrager bei gegebenem Austauschgrad ist. Als Folge ergibt sich fir eine
90-minutige Transport-Mission der Warmetauscher mit 35 % Austauschgrad und 4 %
Gesamtdruckverlust als optimal hinsichtlich des Antriebssystemgewichtes und des
Brennstoffverbrauches.
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Bild 5.6 : Auswertung der Warmetauscher-Integration im Abgasstrahl eines 300
kW-Triebwerkes mit im Reiseflug dimensioniertem Warmetauscher nach
Einbau-Konfiguration I11
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5.3.2 Ergebnis der Warmetauscher-Auslegung im Reise  flug

In diesem Kapitel wurden die Turbokomponenten des 300 kW-Triebwerkes mit
Abgaswarmetauscher fir die Take-Off-Bedingungen ausgelegt, wéahrend der
Warmeubertrager selbst fir den Reiseflug dimensioniert wurde. Daraus folgend
wurde das Triebwerk mit einem Bypass-System ausgeristet, damit der
Warmetubertrager bei hohen Leistungen bypassartig umgangen werden kann.

Die Untersuchung des Konzeptes zeigt fur eine 90-minitige Transport-Mission einen
engen Bereich des optimalen Antriebssystemgewichtes. Es muss die Einbau-
Konfiguration 11l (Bild 4.12) gewahlt werden, damit der Warmetauscher sich in den
Referenz-Triebwerk-Einbauraum integrieren lasst und ebenfalls das
Antriebssystemgewicht-Optimum erreicht wird.

SchlieB3lich ergibt die Auslegung des in diesem Kapitel betrachteten Konzeptes ein
Arbeitsprozess-OPR von 10,5 und eine TET von 1420 K bei einer Leistung von 300
kW. Dabei wird der Warmetauscher im Reiseflug mit 35 % Austauschgrad und 4 %
Gesamtdruckverlust gewahlt.

Diese Auslegung weist ein Triebwerks- und Getriebe-Gewicht von insgesamt 67,7 kg
auf, sowie ein Warmetauscher-Matrix- und Rohrleitungs-Gewicht von insgesamt 11,8
kg, und fuahrt far die definierte 90-minitige Transport-Mission zu einem
Brennstoffgewicht von 74,4 kg. Dies bedeutet 9 % Brennstoffeinsparung im Vergleich
zu der Neuauslegung eines konventionellen 300 kW-Triebwerkes, wahrend durch die
Auslegung des Warmeubertragers bei Take-Off eine Einsparung von 11 % erreicht
werden konnte. Allerdings konnte durch die Dimensionierung des Warmetauschers
fur den Reiseflug die Erh6hung des Antriebssystemgewichtes reduziert werden. Das
Antriebsystemgewicht ist nach der 90-minttigen Transport-Mission nur noch 3 %
hoher als das der neuausgelegten konventionellen Turboshaft-Gasturbine,

gegenuber 4 % fur die Auslegung des Warmetauschers bei Take-Off.
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6 Zusammenfassung und Ausblick

Da die Brennstoffkosten den grof3ten Anteil in den Direct Operating Costs einer
Gasturbine im Hubschraubereinsatz bilden und der Brennstoffpreis selbst seit
Jahrzehnten steigt, ist die Verbesserung des Brennstoffverbrauches ein stetiges Ziel.
Bislang wurde dieses Ziel durch die Verbesserung des konventionellen
Arbeitsprozesses bzw. der Komponenten erreicht. Jedoch ist diesbeziiglich eine
gewisse Sattigung erreicht. Dennoch wird der Weg zu verbrauchsarmeren
Gasturbinen von internationalen Instanzen geférdert und gefordert. Wegen immer
anspruchsvollerer Zielsetzungen missen alternative Konzepte in Betracht gezogen
werden. Das Wellenleistungstriebwerk mit Abgaswarmetauscher ist eines davon.

Aus diesem Grund wird in dieser Arbeit ein konventionelles Referenz-Triebwerk der
300 kW-Leistungsklasse mit drei verschiedenen Konzepten jeweils auf dem
Technologieniveau des Jahres 2020 verglichen: eine konventionelle 300 kW-
Gasturbine, ein rekuperatives 300 kW-Triebwerk mit Auslegung sowohl des
Turbosatzes als auch des Warmedibertragers fur die Take-Off-Leistung und ein
rekuperatives 300 kW-Triebwerk mit Auslegung des Turbosatzes fur Take-Off und
einem Warmeubertrager fur den Reiseflug. Diese Konzeption stellt eine neue
Vorgehensweise in der Auslegung dar.

Zur quantitativen Auswertung des Triebwerksvergleichs wurde eine vorgegebene
Hubschrauber-Flugmission definiert. Das Vorhandensein eines Warmeulbertragers
erhoht das Antriebsgewicht und vergroRert das Antriebs-Bauvolumen. Deshalb
wurden beide rekuperativen Triebwerke im Hinblick auf das Antriebssystemgewicht
optimiert, unter der Randbedingung, dass der Einbauraum des Referenz-
Triebwerkes eingehalten wird.

Basierend auf einer 90-minitigen Transport-Mission erfolgt fir die 300 KkW-
Leistungsklasse der Vergleich des konventionellen und des rekuperativen Antriebes
in Bild 6.1. Durch die Neuauslegung einer konventionellen 300 kW-Gasturbine
konnte fur die 90-minttige Transport-Mission eine Brennstoffverbrauch-Ersparnis von
27 % gegenuber dem Referenz-Triebwerk erzielt werden. Zusatzlich konnte ebenfalls

das Antriebsystemgewicht um 19 % reduziert werden. Durch den
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Abgaswarmetauscher, sei er bei Take-Off oder fur den Reiseflug dimensioniert,
kénnen fur dieselbe Flugmission und bei etwa gleichem Antriebssystemgewicht

weitere 10 % (7 bis 8 %-Punkte) Brennstoff eingespart werden.
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Bild 6.1 : Vergleich des Brennstoffverbrauches und des Antriebssystemgewichtes
aller untersuchten Antriebskonzepte

Alle drei Antriebe mit einem Technologieniveau des Jahres 2020 sind durch
geringere Schadstoffemission umweltfreundlicher als das Referenz-Triebwerk.
Weiterhin erweist sich der rekuperative Antrieb 0kologischer als das konventionelle
Triebwerk.

Aus wirtschaftlicher Sicht wurde in dieser Leistungsklasse kein erheblicher Vorteil im
Brennstoffverbrauch oder im Antriebssystemgewicht durch die Dimensionierung des
Warmetauschers fur den Reiseflug nachgewiesen. Diese Vorgehensweise jedoch
ermdglicht eine leichtere Zertifizierung. Bei einem Ausfall des Warmeubertragers
kann dieser in jedem Betriebspunkt bypassartig umgangen werden, so dass die
bendttigte Leistung stets gewahrleistet werden kann.

Da der Warmetauscher-Antrieb Vorteile aus einem deutlich besseren Verbrauch im

Reiseflug erzielt, gilt zunachst: je langer in tiefer Teillast geflogen wird, desto groélier
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ist die Brennstoffersparnis und die Wettbewerbsfahigkeit gegeniber dem
konventionellen Antrieb. Damit sind Hubschrauber-Flugmissionen mit einem
erheblichen Fluganteil im Reiseflug, wie beispielsweise Transport-Missionen, am
besten geeignet, um mit rekuperativen Wellenleistungstriebwerken einen
Wettbewerbsvorteil zu erzielen.

Abschliel3end kann aus der vorliegenden Arbeit abgeleitet werden, dass zuklnftig im
Jahr 2020 eine rekuperative Turboshaft-Gasturbine der 300 kW-Leistungsklasse nur
einen um etwa 34 % (gegenuber urspringlich 80 %) hoéheren SFC als der
konkurrierende Dieselantrieb hat. Demgegenuber steht aber ein etwa 70 %
geringeres Antriebsgewicht. Dadurch stellt der Dieselmotor aufgrund seines tber 250
kg schweren Antriebssystemgewichtes fir die ausgewahlte 90-minitige Flugmission

wohl keine Konkurrenz zur rekuperativen Turboshaft-Gasturbine dar.

Am Beispiel eines 300 kW-Triebwerkes mit Abgaswarmetauscher konnte
nachgewiesen werden, dass nach etwa 90 Minuten Flugdauer der hier
vorgegebenen Hubschrauber-Transport-Mission das rekuperative  Triebwerk
insgesamt wettbewerbsfahiger als ein konventionelles Triebwerk ist. Dieses Ergebnis
ist abhangig von der Hubschrauber-Leistungsklasse, der absolvierten Flugmission
und der Flugdauer. Demnach ist von Interesse gréRere Hubschrauber-
Leistungsklassen sowie verschiedene Flugmissionen und Flugzeiten zu betrachten.

Hubschrauber gréf3erer Leistungsklassen mit groRerem Antrieb besitzen zum einen
einen erweiterten Einbauraum fir den Warmeubertrager. Dadurch kann fiir eine
definierte Flugmission der Warmetauscher gréf3er gewahlt werden und somit dank
dem hoheren Warmetauscher-Austauschgrad zu einer Steigerung der
Brennstoffersparnis fihren. Zum anderen kann durch die Auswahl eines kleinen und
somit im Vergleich leichten Warmetauschers die Wettbewerbsfahigkeit des
rekuperativen Triebwerkes gegeniiber dem konventionellen Antrieb bereits fur eine

kirzere Flugdauer verbessert werden.
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Anhang A: Warmetauscher-Matrixgewicht der gewahlten
Kreuzgegenstrom-Konfiguration mit zwei

Passagen

Das Gewicht eines Kreuzgegenstrom-Warmetauschers mit 2 Passagen (Npass=2)
besteht aus der Summe der beiden geraden Passagen, der Krimmung zwischen
beiden Passagen, der Anbindung der geraden Passagen an dem jeweiligen

Zentralrohr und der Zentralrohre selbst [18].

Gmatriszpass + Gkr[]mm + Ganb + Gzr Al

Anbindung Passage

Krimmung

L4

Zentralrohr

Abbildung A.1 : Veranschaulichung der Gewichtssegmente eines Kreuzgegen-
stromers mit zwei-Passagen und ihrer geometrischen
Abmessungen fur die Bestimmung des Matrix-Gewichtes

Aus der Lanzetten—Teilung und —Wandstérke wird ein prozentualer Material-Anteil
(M%) von 20,54% ermittelt. Mit dieser Information und der Materialdichte (p) kann

aus dem Volumen der genannten Segmente das Matrix-Gewicht bestimmt.
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Abbildung A.2 : Darstellung des Lanzetten-Querschnitts und der Quer- und L&ngs-
teilung der Lanzetten im Warmetauscher

Aus der Warmeaustausch-Rechnung ergibt sich dementsprechend eine
Gesamtmatrix-Geometrie. Aus Integrationsgrinden wird diese Gesamtmatrix fur
gewdhnlich in kleinere Abschnitte entlang der Tiefe L, geteilt. Jedoch entspricht die

Summe des Gewichtes aller Teilmatrizen dem Gewicht der Gesamtmatrix.

Gewicht der geraden Passagen:

Gpass = Npass . Ll . L2 . Lnf . p . M% A2

Gewicht der Krimmunag:

Girimm = Vieimm - P - M% A3

Wobei die Krimmung als ein hohler Zylinder der Wandstarke L, und Hohe Ly

betrachtet wird, so dass:

1 1 A.4
Vkrijmm= § -I—nf[H(Rmin+L2)2'H-Rmin2]= § -H-LZ-I—nf(z-Rmin+|—2) .
Gewicht der Zentralrohre:
Gz = Npass - P (Var - Vianz) A.S

Das Zentralrohrvolumen (V) wird als hohler Zylinder der Wandstarke e und Hohe Ly
betrachtet, von dem das Volumen der Lanzettenlocher (Vian;) abgezogen wird.
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Jedoch wird das Zentralrohr-Gewicht durch die symmetrische oder unsymmetrische
Gestaltung des Warmetauschers beeinflusst. Ein symmetrischer Warmetauscher
fuhrt namlich zu einer kirzeren L, -Abmessung fur dieselbe Anzahl an
Lanzettenlochern als ein Unsymmetrischer. Der erste Fall wird folgend als
Warmetauscher mit zwei Halften (Nsym=2) gekennzeichnet, wahrend der Zweite als
Warmetauscher mit nur einer Halfte (Nsym=1) betrachtet wied.

Das Volumen eines Zentralrohres wird durch

TLd.L, A6
[H(Rzr+ e)z - H.Rzrz]: N—n (2R2r+ e)
sym

I—nf

V., =
zr Nsym

ausgedruckt, wahrend das Volumen der Lanzettenlocher je Zentralrohr unter
Vernachlassigung der Lanzetten-Wandstarke nach

ab A7
Vianz= Nianz-I1. Eze

berechnet wird.

Gewicht der Anbindungen:

Eine Anbindungseinheit besteht aus dem geometrischen Ubergang von der
rechteckigen Passage zum runden Zentralrohr. Jede Passage besitzt eine obere und
eine untere Anbindungseinheit zum Zentralrohr. Dadurch entstehen je nach
Bauweise insgesamt

Nanb = 2 . Npass - Nsym A.8

Anbindungen. Damit das Gewicht der Anbindungen:
Ganb = Nanb . Vanb . p . M% . A.g

Wobei das Volumen jeder Anbindung als die Differenz eines Quaders und eines
Viertelzylinders betrachtet wird.
I—nf

Vanb= N
syn

1 A.10
Rzr2 - Z I1. Rzr2
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