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Zusammenfassung

Die Reduktion klimaschadlicher Emissionen ist ein wesentliches Ziel im modernen Luftverkehr. Dafiir geeignete Ansat-
ze stellen unter anderem emissionsoptimierte Flugprofile sowie der Einsatz von hybrid-elektrischen Antriebstechnolo-
gien dar. Um die damit verbundenen Potentiale ziigig identifizieren und quantifizieren zu kdnnen, werden performante
OD-Triebwerksmodelle bendtigt, die die Leistungsrechnung thermischer und hybrid-elektrischer Flugantriebe im Aus-
legungspunkt und im Off-Design abbilden.

Die vorliegende Arbeit stellt ein solches Modell fiir Leistungsrechnung, Emissions- und Massenabschatzung vor. Da-
bei liegt ein besonderer Fokus auf einem flexiblen, modularen Aufbau, sodass das Framework um neue Architekturen
und zusatzliche (bspw. elektrische) Komponenten erweitert werden kann. Bereits hinterlegt sind etablierte ein- und
mehrwellige thermische Turbojet-, Turbofan- und Turboprop-Architekturen sowie verschiedene (hybrid-)elektrische
Konfigurationen. Gegeniiber einer etablierten kommerziellen Referenz (GasTurb [1]) ergeben sich fiir die Leistungs-
groRen dort verfiigbarer Architekturen Abweichungen deutlich kleiner als ein Prozent, die typischerweise durch die
Genauigkeit der verfligbaren Stoffwerte [2—4] limitiert werden. Das Triebwerksdesign kann in einem Auslegungspunkt
definiert und quasi-stationdr im Off-Design berechnet werden, wobei die entlang einer Flugmission entstehenden
Schubanforderungen mittels der Bibliothek OpenAP [5] vorgegeben werden kénnen. An dieser Stelle schlégt sich die
Abschitzung des Systemgewichts, welches durch die jeweilige Architektur und ihre Komponenten erheblich beeinflusst
wird, besonders nieder. Dies wird bspw. hinsichtlich des Treibstoffverbrauchs anhand eines ausgewahlten Missions-
profils demonstriert. Fiir die Massen- und Emissionsabschatzung wird auf eine Datenbank bestehender Maschinen
zuriickgegriffen.

Die aktuelle und zukiinftige Entwicklung des Modells konzentriert sich auf eine weiter verbesserte Massenabschat-
zung, alternative Kraftstoffe und weitere Triebwerksarchitekturen, insbesondere mit Warmeiibertragern, die dank des
modularen Aufbaus leicht eingebunden werden kénnen. Damit ermdglicht dieses Leistungsrechnungsprogramm eine
noch schnellere und umfangreichere Vorhersage von thermodynamischen Grolen entlang des Gaspfades, Effizienz,
Emissionen und Massen fiir die erfolgreiche Evaluation neuer Triebwerksdesigns und Missionsprofile.

Keywords
Triebwerks-Leistungsrechnung; hybrid-elektrische Flugantriebe; Massen- und Emissionsabschatzung

NOMENKLATUR

Formelzeichen

a Beschleunigung m/s? P Leistung W
Cp spezifische Warmekapazitit  J/(kg - K) p Druck N/m?
F Schub N R spezifische Gaskonstante J/(kg - K)
f Kennfeld-Skalierungsfaktor R2, kreuzvalidiertes BestimmtheitsmaR

h Héhe m, ft RNI REYNOLDszahlindex

h spezifische Enthalpie J/kg s spezifische Entropie J/(kg - K)
m Masse kg T Temperatur K
m Massenstrom kg/s v Geschwindigkeit m/s
Ma Mach-Zahl 8 Brennstoff-Luft-Massenstromverhiltnis

N Drehzahl 1/s B Hilfskoordinate in Kennfeldern
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n Wirkungsgrad

A Nebenstromverhiltnis

" dynamische Viskositat Pa-s

I Totaldruckverhiltnis

Indizes

BK Brennkammer

DP Auslegungspunkt

korr korrigiert

Map Skalierungspunkt im Kennfeld

pol polytrop

ref Referenz

rel relativ

s isentrop

T Turbine

t TotalgroRe

V Verdichter

Abkiirzungen

AT voll turboelektrisch

CEA Chemical Equilibrium with Applications

EM Elektromotor

HDW Hochdruckwelle

ICAO International Civil Aviation Organization

NASA National Aeronautics and Space
Administration

NDW Niederdruckwelle

PHE parallel hybrid-elektrisch

SPPHE  seriell /parallel partiell hybrid-elektrisch

TFA-LR  Leistungsrechnung der Professur fiir
Turbomaschinen und Flugantriebe
der Technischen Universitat Dresden

TF Turbofan

UHC unverbrannte Kohlenwasserstoffe

1. MOTIVATION

Die Reduktion klimaschadlicher Emissionen ist ein bedeu-
tendes Ziel im Luftverkehr [6] und damit eine wesentliche
Anforderung an moderne Flugantriebe. Da konventionelle
Gasturbinentriebwerke fiir Verkehrsflugzeuge jedoch wei-
testgehend ausgereift sind, wird der Spielraum fiir weitere
Optimierungen immer kleiner. Damit werden neue Tech-
nologien, Triebwerksarchitekturen und optimierte Flug-
profile wichtiger, um die luftfahrtbedingten CO,-, NO,-
und Larmemissionen weiter zu reduzieren.

Einen Uberblick zu moglichen Ansitzen fiir konventio-
nelle und elektrische Triebwerke sowie deren Integration
am Flugzeug bieten die National Academies of Sciences,
Engineering, and Medicine [7]. Methoden zur Auslegung
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und Bewertung von hybridisierten Flugantrieben diskutie-
ren PORNET et al. [8], wihrend sich umfangreiche De-
signstudien fiir hybrid-elektrische Flugantriebe bspw. in
SAHOO et al. [9] sowie BRELJE und MARTINS [10] fin-
den. Einen Fokus auf Hybridisierung mittels Brennstoff-
zellen legen SEITZ et al. [11]. GHELANI et al. [12] dis-
kutieren optimale Auslegung und Power-Management fiir
Flugzeuge mit nachgeriisteten sowie Clean-Sheet-Design-
Hybridantrieben, wihrend TRAWICK [13] auf ein geeig-
netes Betriebsprogramm fiir hybrid-elektrische Architek-
turen eingeht. SchlieRlich betrachten BIEN et al. [14] so-
wie SCHUCHARD et al. [15] den Einfluss der Hybridisie-
rung auf Schadigungsverhalten und Wartungsanforderun-
gen solcher Triebwerke.

All diesen Arbeiten gemein ist die Notwendigkeit einer
geeigneten Triebwerks-Leistungsrechnung. Eine Grundla-
ge konnen bspw. die Turbofan-Datenbank von SvoBo-
DA [16] oder Komponenten aus OpenAP von SUN [5]
darstellen. Ein Framework fiir elektrifizierte Architektu-
ren bieten CINAR et al. [17]. Kommerzielle Tools sind
hingegen fiir revolutiondre Konzepte mangels Modifzier-
barkeit oftmals weniger geeignet.

Aus diesem Grund wird am Lehrstuhl fiir Turbomaschinen
und Flugantriebe der Technischen Universitdt Dresden
das modularisierte 0D-Triebwerksmodell TFA-LR ent-
wickelt, welches die Leistungsrechnung, Emissions- und
Massenabschatzung konventioneller und neuer, insbe-
sondere hybrid-elektrischer Antriebskonzepte entlang
realistischer Flugmissionen abbilden kann. Der Schwer-
punkt liegt dabei auf einer flexiblen Modellarchitektur,
die dank einer Vielzahl von Schnittstellen bspw. fiir
Leistungs- und Massenstromaustausch ein einfaches und
schnelles Ersetzen oder Ergdnzen von Triebwerkskompo-
nenten in einer Art Baukastensystem ermdglicht. Die mit
neuartigen Antriebskonzepten verbundenen Potentiale
konnen so ziigig identifiziert und eingeschatzt werden.
Die vorliegende Arbeit prisentiert einen Uberblick der
Modellstruktur sowie wesentliche darin eingebundene
Triebwerksarchitekturen und Module. Das Modell wird
sodann gegen eine kommerzielle Referenz (GasTurb [1])
validiert und die Ergebnisse einer ausgewdhlten Flugmis-
sion fiir ein parallel hybrid-elektrisches Design vorgestellt.
Der Schwerpunkt in der vorliegenden Arbeit liegt da-
bei stets auf den Grundgedanken, der Struktur und den
Fahigkeiten des Modells an sich, nicht aber auf einer Ein-
schiatzung der Triebwerkskonzepte und Flugmissionen,
die TFA-LR abzubilden ermdglicht.

2. MODELLSTRUKTUR

2.1. Uberblick

Der modulare Aufbau des Programms ist in Bild 1 darge-
stellt. Kernbestandteil ist die Triebwerks-Leistungsrech-
nung, in der eine Vielzahl konventioneller und hybrid-
elektrischer Konzepte modelliert werden kann. Insbeson-
dere fiir letztere zeigt Bild 1 den Energiefluss detailliert
auf, wahrend die Granularitadt und Verbindung der kon-
ventionellen Komponenten untereinander hier nicht dar-
gestellt sind. Wo immer diese physikalisch denkbar sind,
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BILD 1. Uberblick des modularen Modellaufbaus und der implementierten hybrid-elektrischen Architekturen mit Energiefluss

werden Schnittstellen bspw. fiir das Ein- und Auskoppeln
von Wellenleistung, elektrischer Energie, Massen- und
Warmestromen vorgehalten, sodass die Module problem-
los verkniipft und die Triebwerkskonzepte niederschwellig
angepasst werden kdnnen.

Daneben existieren komponenteniibergreifende Module
fiir Stoffwerte, Kiihlung und Mischung, Schubberechnung
sowie fiir Iteration und Leistungsgleichgewichte auf den
Wellen im Auslegungspunkt und Off-Design.

Anhand der Architektur, Schubanforderungen wund
gewihlter Technologieparameter erfolgt eine Massen-
abschdtzung fiir das Antriebssystem. Diese wird im
Modul fiir Flugmissionen beriicksichtigt, das realis-
tische Schubvorgaben sowie Randbedingungen wie
Fluggeschwindigkeit und Stoffwerte der Atmosphare als
FiihrungsgroRen fiir die Leistungsrechnung des Trieb-
werks selbst bereitstellt. Mit diesen kann schlieBlich
auch eine Verbrauchs- und Emissionsabschitzung fiir ein
geflogenes Profil erfolgen.

2.2. Konventionelle Architekturen

Die Verschaltung von Turboverdichtern, Brennkammer
und Turbinen sowie Einldufen, Schubdiisen, Propellern,
Fans etc. ermdglicht die Leistungsrechnung einer Reihe
in TFA-LR implementierter konventioneller Triebwerke:
Neben ein- und zweiwelligen Turbojets sowie zwei- und
dreiwelligen Turbofans stehen ein- und zweiwellige Turbo-
props zur Verfligung. Letztere kdnnen mit einem Booster
auf beiden Wellen ausgeriistet werden; fiir Turbofans ist
dies auf der Niederdruckwelle vorgesehen. Der schema-
tische Aufbau fiir den einfachsten Fall, einen einwelligen
Turbojet, ist in Bild 2 gezeigt.
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2.3. Hybrid-elektrische Architekturen

Fiir  (hybrid-)elektrische  Antriebskonzepte — werden
zusatzliche Baugruppen bendtigt: Generatoren und
Elektromotoren bilden die Schnittstellen zur elektrischen
Energie. Deren Betriebsverhalten kann wie das konven-
tioneller Komponenten durch Kennfelder beschrieben
werden. Dies gilt auch fiir elektrische Propulsoren, die
grundsatzlich Propellern und Fans in Verbindung mit
Einlauf und Diise dhneln. Die Leistungselektronik und
ein elektrischer Bus sind mit konstanten Wirkungsgra-
den zweckmiRig beschrieben, waihrend fiir Batterien
als elektrische Speicher Lade- und Entlade-Kurven
anzunehmen sind. Aufwendiger zu beschreiben, aber
in das Gesamtmodell analog einzubinden, waren bspw.
Brennstoffzellen.

Die derzeit in TFA-LR implementierten (hybrid-)elek-
trischen Konfigurationen zeigt Bild 1. Im voll elektrischen
Fall ohne Gasturbine versorgt eine Batterie die elektri-
schen Propulsoren. Im batteriefreien turboelektrischen
Konzept stellt hingegen eine Wellenleistungsturbine die
Energiequelle dar. Ergdnzt um einen Fan tragt diese
im partiell turboelektrischen Design auch selbst zum
Vortrieb bei. Im parallel hybrid-elektrischen Konzept wird
ein Turbofan typischerweise auf der Niederdruckwelle um
einen Motor-Generator erweitert, sodass Wellenleistung
an einen elektrischen Speicher abgegeben oder von
diesem aufgenommen werden kann. Die dhnliche seriell
hybrid-elektrische Architektur trennt den Turbofan
in eine Wellenleistungsmaschine und einen elektrisch
angetriebenen Propulsor auf. Das seriell/parallel parti-
ell hybrid-elektrische Design verbindet schlieBlich mit
Turbofan, Generator, Batterie und E-Propulsoren alle
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genannten Komponenten in einem Antriebskonzept. Eine
nihere Beschreibung dieser Architekturen findet sich
bei BOWMAN et al. [18]. Deren enge Verwandtschaft
untereinander stellt die Vorteile des hier angewandten
Baukastensystems deutlich heraus.

3. BESCHREIBUNG AUSGEWAHLTER MODULE

3.1. Stoffwertberechnung

In TFA-LR kommt das Modell halb-idealen Gases zum
Einsatz, was fiir Luft oberhalb von 200 K angenommen
werden kann [19]. Die Stoffwerte fiir konstanten Druck
oder konstantes Volumen sind dann lediglich vom Druck,
nicht aber von der Temperatur abhdngig. Konkrete Stoff-
werte der spezifischen Warmekapazitdt c,, der Enthal-
pie h und der Entropie s werden fiir einen definierten
Zustand mittels der Polynome von WALSH und FLET-
CHER [2] im Giiltigkeitsbereich von 200 K bis 2000 K und
in Abhéngigkeit vom Brennstoffmassenstromverhiltnis (3
berechnet.

Die (entropie-)gemittelte spezifische Wirmekapazitit fiir
eine isentrope Zustandsidnderung (2) ergibt sich durch
Integration der Bilanz (1). Die in realen Prozessen auf-
tretenden Verluste werden iiber Wirkungsgrade einge-
bunden. Ein Beispiel mit polytropem Wirkungsgrad zeigt
Gleichung (3).

2 2
cp (T,) / 1
1 / 2P AT =R —d
(1) T o
_ T, D2
2 Cpsln— =RIn=—
( ) D¢ Tl 1

NCRC R
D1 T T

Dabei fillt auf, dass die spezifischen Warmekapazititen
in den Exponenten nicht identisch sind, da die oberen
Grenzen des Temperaturbands 15 > T5 ; abweichen. Die
Berechnung reprasentativer spezifischer Warmekapazita-
ten fiir Zustandsianderungen erfolgt in TFA-LR deshalb
entropiegemittelt, womit sich genauere Ergebnisse erzie-
len lassen [20].

Alternativ kann auf die Stoffwerttabellen des Chemical
Equilibrium with Applications (CEA) [3,4] der NASA zu-
riickgegriffen werden. Hierfiir werden die vorstehenden
physikalischen Uberlegungen iiberwiegend nicht benétigt;
es muss lediglich in der Tabelle interpoliert werden.
Untersuchungen von KYPRIANIDIS et al. [21] erga-
ben Abweichungen von maximal 0.1% im Bereich
T = 200...2000K zwischen den beiden hier im-
plementierten Stoffwertmodellen. Fiir hohere Tempe-
raturen folgen groRere Fehler aus bei WALSH und
FLETCHER nicht abgebildeten Dissoziationseffekten.
Grolere Unterschiede sind auch fiir die Ergebnisse der
Turbomaschinen-Leistungsrechnung mdglich, da sich
schon geringe Abweichungen entlang des Gaspfades
verstarkt auswirken kdnnen.
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BILD 2. Modellaufbau eines Turbojet-Triebwerks

3.2. Kopplung von Komponenten

In und zwischen allen Komponenten gelten die Erhal-
tungssitze der Mechanik und Thermodynamik. Auf
Wellen ist das Leistungsgleichgewicht zwischen Turbine
und Verdichter unter Beriicksichtigung mechanischer und
Stromungswirkungsgrade sowie verschiedener Massen-
stréme abgebildet. Daneben wird fiir Kiihlluft iiberwacht,
dass zwischen den Stationen der Abzapfung und Ein-
speisung jederzeit ein hinreichendes Totaldruckgefille
besteht, Bild 2.

3.3. Off-Design-Berechnung

Nahezu simtliche Betriebspunkte einer Flugmission be-
finden sich abseits des Auslegungspunktes, sodass eine
Off-Design-Berechnungsvorschrift benétigt wird. Hierfiir
wird die festgelegte Triebwerksgeometrie einigen Varia-
blen ausgesetzt, die vom Designpunkt abweichen. Dabei
handelt es sich neben Flugmachzahl und Atmosphéaren-
daten um Leistungsparameter wie die relative Drehzahl
des Hochdruckverdichters, die Turbineneintrittstempera-
tur oder ein zu erreichender Schub. Es ergeben sich dann
die tibrigen Leistungsparameter wie Temperaturen, Dreh-
zahlen und (Brennstoff-)Massenstrome.
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Die Losung des thermodynamischen Gleichgewichts ist
komplexer als im Auslegungspunkt und erfolgt iterativ [1,
19]. Fir die Bestimmung von korrigierten Massenstro-
men Myerr, Totaldruckverhaltnissen IT und Wirkungsgra-
den der Verdichter und Turbinen 7 kommen skalierte
Kennfelder zum Einsatz, die iber Skalierungsfaktoren er-
mittelt werden, Gleichungen (4)—(7). Fiir die Massenstro-
me und Wirkungsgrade wird zusatzlich eine Korrektur mit
einem REYNOLDSzahlindex RNT benétigt, Gleichungen
(8)—(10), in die auch die dynamische Viskositat p ein-
geht.

TMkorr fRNTI
(4) frin = = :
Mikorr,Map JRNI,7,DP
OP fRNJ,
(5) = . n
MMap JRNI5DP
HDP —1
6 _ br -
(6) Ju TP
1
7 - -
( ) fN NkorrA,DP
Rr : Tr T
(8) RNT = 2t \/ﬁ“ef
Dref R- Tt 12
(9) faNT.m = 1+40.025-log,q (RNI)
(10) frntg =14 0.05-log;y (RNT)
Die Iterationen erfolgen mittels eines NEWTON-

RAPHSON-Verfahrens, das durch eine Startwertfunktion
auf Basis eines polynomialen Ersatzmodells unterstiitzt
wird. Dieses ermdglicht die schnelle Interpolation einer
geeigneten Startldsung aus etwa 1000 bereits gerechne-
ten Betriebspunkten verschiedener Triebwerksdesigns.
Triebwerkswellen, die mit einem E-Motor oder Generator
verbunden sind, verfiigen iiber einen zusatzlichen Frei-
heitsgrad, da die elektrische Ein- oder Auskopplung nicht
zwingend proportional zur Verdnderung der Wellenleis-
tung erfolgt. Fiir entnommene Kiihl- und Zapfluft werden
im Off-Design konstante relative Enthalpien im Vergleich
zum Auslegungspunkt angenommen [19].

3.4. Mehrwellige Architekturen

Fiir mehrwellige Architekturen muss das Leistungsgleich-
gewicht auf jeder einzelnen Welle erfiillt sein. Da die im
Auslegungspunkt bestehende thermodynamische Kopp-
lung aller Wellen durch gesperrte engste Querschnitte
der jeweiligen ersten Turbinenleitreihe im Off-Design
nicht mehr zwingend gegeben ist, werden fiir mehrwellige
Triebwerke weitere Iterationsvariablen benétigt.

Fiir einen Turbojet ergeben sich drei lterationsvariablen:
zwei dimensionslose Hilfskoordinaten im Verdichter- bzw.
Turbinenkennfeld By und S sowie eine weitere, nicht be-
reits durch die Definition des Betriebspunkts vorgegebene
GroRe wie Ti4 oder Niop. Im zweiwelligen Turbofan miis-
sen vier zusatzliche, d. h. insgesamt sieben, Iterationsva-
riablen beachtet werden, da die beiden dimensionslosen
Hilfskoordinaten fiir Verdichter und Turbine der zweiten
Welle, deren Drehzahl und das Nebenstromverhaltnis A
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neue Freiheitsgrade darstellen. Analog ergeben sich zehn
Iterationsvariablen fiir ein dreiwelliges Triebwerk.

Diese Vorgehensweise ist grundsitzlich auch auf Ar-
chitekturen mit noch mehr Freiheitsgraden, bspw. also
hybrid-elektrische Konfigurationen, erweiterbar. Damit
einher geht freilich ein erhohter Bedarf an Rechenzeit
aufgrund typischerweise schlechterer Konvergenz dieses
aufwendigeren Modells.

3.5. Emissionsberechnung

Wesentliche Emissionen in Form von Stickoxiden NO,,
Kohlenmonoxid CO und unverbrannten Kohlenwasser-
stoffen UHC werden anhand empirisch ermittelter Bezie-
hungen abgeschétzt [1,22-24]. Der StickoxidausstoR ist
dabei von Brennkammertechnologie, -eintrittsdruck und
-temperatur sowie der Luftfeuchtigkeit abhangig.

Die relative Aufteilung zwischen Kohlenmonoxid und
UHC ergibt sich anhand empirischer Koeffizienten
und des Brennkammerwirkungsgrads. Da eine zweite
empirische Gleichung, mit der auch das absolute Ni-
veau dieser beiden GroRen erschlossen werden kann,
nicht vorliegt, wird es mittels Regression aus einer
ICAO-Emissionsdatenbank [25] bestimmt. In einer
Ridge-Regression mit Polynomen und gemischten Ter-
men zweiter Ordnung wird dabei auf Triebwerksschub,
Nebenstrom-, Totaldruck- und Brennstoffmassenstrom-
verhiltnis sowie NO,-Emissionen als EingangsgroBen
zuriickgegriffen. Diese Ersatzmodellierung erreicht sehr
gute kreuzvalidierte BestimmtheitsmaRe von R2, = 0.90
fir den Startfall und R2, > 0.96 fiir alle iibrigen
Flugphasen. Einzuschridnken ist, dass die Datenbasis
ausschlieRlich zwei- und dreiwellige Turbofans mit hohen
Brennkammerwirkungsgraden umfasst, die Regression
also nur in dieser Domane als belastbar anzusehen ist.
Die Menge ausgestoRenen Kohlendioxids ergibt sich aus
dem verbrauchten Treibstoff unter Beriicksichtigung der
ermittelten Kohlenmonoxide und unverbrannten Kohlen-
wasserstoffe.

3.6. Massenabschadtzung elektrischer Bauteile

Der notwendige Schub ist wesentlich vom Flugzeugge-
wicht abhangig, da er den auftriebsbedingten induzierten
Widerstand ausgleichen muss. Daher bedarf es einer Ab-
schitzung der Masse des Antriebsstrangs, insbesondere
der erwartbar schweren elektrischen Komponenten.

Den mit Abstand groBten Beitrag liefert die Batterie [26],
die ohne Weiteres 90 % der hybridisierungsbedingten Zu-
satzmasse ausmachen kann. Die zu speichernde Ener-
giemenge ist vorrangig von der vorgesehenen Hybridisie-
rungsstrategie abhingig. Uber den Technologieparameter
der Energiedichte ergibt sich die Batteriemasse. Zugleich
ist auf eine ausreichende, mit der Energiedichte typischer-
weise negativ korrelierte Leistungsdichte zu achten [27],
damit hohe Leistungsanforderungen bspw. im Startfall
bedient werden kdnnen.

Die Massen weiterer Komponenten wie Elektromotor und
Leistungselektronik werden im Wesentlichen durch deren
Leistungsdichte determiniert [7]. lhre Wirkungsgrade be-
einflussen iiberdies die Leistungs- und Energieanforderun-
gen an den elektrischen Speicher. Zusatzlich ist ein Ther-
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malsystem notig, wobei der Elektromotor niederschwellig
und damit recht massenarm in den bestehenden Olkreis-
lauf des Triebwerks integriert werden kann [28].
Méogliche Vorgaben fiir die hybridisierte Massenabschat-
zung in TFA-LR stellen die Leistung des Elektromotors
oder ein zu erbringender Anteil am Startschub dar. Ge-
paart mit einem festen oder zeitveranderlichen Hybridi-
sierungsgrad uber die Flugmission ergibt sich weiterhin
die Energieanforderung an den elektrischen Speicher aus
einer lteration, da das Zusatzgewicht den notwendigen
Schub und Verbrauch beeinflusst.

3.7. Flugmissionen

Fiir aussagekraftige Ergebnisse der Triebwerks-Leistungs-
rechnung werden geeignete Vorgabegrolen bendtigt. Zu
diesem Zweck konnen in TFA-LR die sich aus der Flug-
mechanik ergebenden Schubanforderungen entlang einer
Mission berechnet werden.

Das Flugprofil selbst, charakterisiert insbesondere durch
Flughdhe und -geschwindigkeit, kann mittels OpenAP [5]
generisch erzeugt oder von Flightradar24 [29] importiert
werden. Letzteres bildet die Streuungen des realen
Flugbetriebs besser ab, zeigt aber nur Geschwindigkeiten
iiber Grund. Die tatsichliche Fluggeschwindigkeit kann
dann nur anhand allgemeiner Wetterinformationen abge-
schitzt werden; auch ergeben sich teilweise unrealistische
Geschwindigkeitsdanderungen durch starke Boen.

Diese Vorgaben kénnen in Beschleunigungen und unter
Beriicksichtigung der wirkenden Krifte Auftrieb und Ge-
wicht sowie Widerstand in Schubanforderungen iibersetzt
werden. Der auftretende Widerstand wird aus empiri-
schen Beziehungen in OpenAP entnommen, welches je
nach Flugphase bspw. Fahrwerk und Klappenstellungen
beriicksichtigt. Die Richtungen des Auftriebs- und Schub-
vektors ergeben sich nach den bekannten Bahnwinkeln
des Flugprofils. Im Sinkflug gilt eine Schubuntergrenze
von 15 % des Maximalschubs [30]; nach dem Aufsetzen
wird ein Standard von 40 % fiir den Umkehrschub ange-
nommen.

Alternativ kdnnen die Schubanforderungen aus empiri-
schen Gleichungen von OpenAP iibernommen werden.
Diese schatzen die Schubanforderung im Steig- und Rei-
seflug typischerweise etwas hoher, im Sinkflug niedriger
ein als die oben beschriebene lokale Auswertung der Flug-
mechanik. Dabei wird mit Ausnahme des Startlaufs die
Flugzeugmasse in OpenAP nicht beriicksichtigt.
Gemeinsam mit dem Triebwerksdesign sind damit alle
Randbedingungen fiir die Off-Design-Leistungsrechnung
entlang einer Flugmission definiert.

4. VALIDIERUNG

4.1. Referenz

Die beschriebenen Funktionalitditen der Triebwerks-
Leistungsrechnung wurden gegen GasTurb (Version 14)
als etablierte kommerzielle Referenz validiert [1]. Die
bendtigten Komponenten sind dort vorhanden oder
kénnen im Fall hybrid-elektrischer Architekturen zu-
mindest in ihren Auswirkungen geeignet beriicksichtigt
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werden. Als Ziel gilt in allen Fallen eine Abweichung der
LeistungsgroRen von nicht mehr als 0.1 %.

4.2. Gasturbinentriebwerke im Auslegungspunkt

In den Vergleich eingeschlossen werden einwellige
Turbojet- sowie zwei- und dreiwellige Turbofantrieb-
werke, fiir die jeweils zwei verschiedene Designs mit
Auslegungspunkten beim Start (Ma = 0, h = Om)
und im Reiseflug (Ma = 0.8, h = 11000m) gerech-
net werden. Die Abweichungen zwischen TFA-LR und
GasTurb liegen fiir alle betrachteten GroRen, insbeson-
dere statische und totale GréBen am Verdichter- und
Diisenaustritt, den (spezifischen) Schub und den Brenn-
stoffmassenstrom innerhalb der Vorgabe von 0.1 %. Eine
Ausnahme bildet lediglich das dreiwellige Triebwerk mit
einer um 0.13 % iiberschitzten Temperatur am Diisen-
austritt und einem um 0.14% zu niedrig berechneten
Brennstoffmassenstrom. Die Validierungsziele werden
hier iiberdies fiir ein- und zweiwellige Turboprops erfiillt.

4.3. Hybrid-elektrische Architekturen im
Auslegungspunkt

Aufgrund der vielen Gemeinsamkeiten der implementier-
ten hybrid-elektrischen Konzepte, Bild 1, geniigt die Vor-
stellung einer Auswahl, Tabelle 1, um samtliche beteilig-
ten Komponenten zu validieren. Da nicht alle Architek-
turen in GasTurb 14 verfiigbar sind, muss der Einfluss der
Komponenten teilweise mittels Ein- und Auskopplung zu-
satzlicher Wellenleistung (Power-Offtake) simuliert wer-
den. Die betrachteten Architekturen werden jeweils fiir
verschiedene Flugzustinde und (im Falle von PHE und
SPPHE) getrennt fiir Lade-, Schlepp- und Entladebetrieb
ausgelegt, um jeweils tatsichlich die Auslegungspunkt-
Berechnungsvorschrift priifen zu kénnen.

TAB 1. Validierungsfille hybrid-elektrischer Architekturen

Bezeichnung | Gasturbine  el. Fan Batterie
PHE 2W-Turbofan ja
AT Turboshaft ja
SPPHE 2W-Turbofan ja ja

Im parallel hybrid-elektrischen Konzept (PHE) wird die
Batterieleistung mittels eines solchen Power-Offtakes
in GasTurb abgebildet. Das Turbofan-Triebwerk und
der verbleibende elektrische Strang sind dort verfiigbar.
Wichtige zusitzliche ValidierungsgroRen gegeniiber
den konventionellen Architekturen sind hier die Bat-
terieleistung und die elektrische Leistung, die auf die
Welle umgesetzt wird. Im Ladebetrieb, d.h. mit Lei-
stungsiiberschuss auf der Niederdruckwelle, betragen die
relativen Fehler nicht mehr als 0.09%. Im Fall elektri-
scher Unterstiitzung sowie im reinen Turbofan-Betrieb
mit konstanter Batterieladung sind diese auf 0.06 %
begrenzt.

Die voll turboelektrische Architektur (AT) ist in GasTurb
direkt darstellbar und geniigt ebenfalls den Validie-
rungskriterien. Neben dem bekannten konventionellen
Turboshaft-Triebwerk bestatigt dies die Baugruppe des
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elektrischen Fans, der eine Zusammenschaltung von
Einlauf, Fan und Diise darstellt.

Die dritte Konfiguration in Tabelle 1, das seriell/parallel
partiell hybrid-elektrische Antriebssystem (SPPHE),
vereint die vorgenannten Komponenten. In GasTurb ist
die Kombination verschiedener Funktionalitaten dafiir
notwendig: Der Generatorbetrieb wird durch ein Power-
Offtake am Turbofan simuliert, der elektrische Strang
wie zuvor beibehalten und erneut ein elektrischer Fan
betrachtet. Fiir den Schub des Turbofans ergibt sich eine
maximale relative Abweichung von 0.07 %; der Fehler
des elektrischen Propulsors ist nahe null.

4.4. Off-Design-Berechnungen fiir konventionelle
Triebwerke

Neben den bereits eingefiihrten ErgebnisgroRen werden
fir die Off-Design-Validierung auch das Brennstoff-Luft-
Massenstromverhaltnis der Brennkammer Spi sowie die
dimensionslosen Hilfskoordinaten im Verdichter- und Tur-
binenkennfeld genutzt.

Fiir das Turbojet-Triebwerk ergeben sich in verschiede-
nen Betriebspunkten Fehler kleiner 0.1 % mit Ausnahme
des Brennstoff-Luft-Verhiltnisses, das bist zu 0.3 % ab-
weicht.

Aufgrund seiner hohen Relevanz im kommerziellen Ein-
satz und der gegeniiber dem Turbojet hoheren Komplexi-
tat werden fiir einen zweiwelligen Turbofan insgesamt 17
Off-Design-Betriebspunkte mit verschiedenen Flugmach-
zahlen, -héhen und Hochdruckverdichter-Drehzahlen un-
tersucht. Auch hier werden deutlich Giberwiegend die Vali-
dierungskriterien erreicht, wobei Fehler groBer 0.1 % teil-
weise bei sehr hohen relativen Drehzahlen auftreten. Wer-
den diese Drehzahlen bei sonst unverdndertem Betriebs-
punkt reduziert, sinken auch diese Abweichungen.

Das dreiwellige Turbofan-Triebwerk zeigt fir die auf-
wendige zehndimensionale Iteration in einem Steigflug-
Betriebspunkt fiir den Schub Abweichungen von bis
zu 0.35% sowie fiir Brennstoffmassenstrom und Hilfs-
koordinaten der Niederdruckwelle von 0.15%. Die
Ubereinstimmung von Mittel- und Hochdruckwelle liegt
deutlich innerhalb des gesetzten Ziels.

Ein- und zweiwelliger Turboprop erreichen Fehler deutlich
unterhalb von 0.1 %, wobei die groRten Abweichungen im
Booster auftreten und etwa an dieser Grenze liegen.

4.5. Off-Design-Berechnungen hybrid-elektrischer
Triebwerke

Fiir hybride Architekturen ergibt sich gegeniiber konven-
tionellen Konfigurationen mindestens ein zusatzlicher zu
beriicksichtigender Freiheitsgrad, da die Leistungsauftei-
lung zwischen Gasturbine und elektrischem Fan oder Bat-
terie nicht konstant sein muss.

Die PHE-Architektur erreicht im Ladefall und bei kon-
stanter Batterieladung auch im Off-Design eine gute Ge-
nauigkeit. Der Entladevorgang kann hier nicht validiert
werden, da die Option, zusatzliche Leistung auf die Wel-
le einzukoppeln, in GasTurb nicht besteht. Auch die voll
elektrische Konfiguration erreicht sowohl fiir die Wellen-
leistungsmaschine als auch den elektrischen Fan Abwei-
chungen unter 0.1 %.
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Der Turbofan innerhalb der SPPHE-Architektur erzielt
mit der rein konventionellen Maschine vergleichbare Er-
gebnisse. Im Ladebetrieb ergeben sich Abweichungen von
bis zu 0.2 %.

4.6. Diskussion

Im Auslegungspunkt darf die Berechnung der konventio-
nellen Triebwerke, der elektrischen Komponenten und der
auf diesen aufbauenden hybrid-elektrischen Architekturen
als validiert betrachtet werden.

Fiir Off-Design-Berechnungen zeigen sich teilweise Ab-
weichungen, die die Nutzbarkeit von TFA-LR nicht ein-
schrinken, das angestrebte Ziel von 0.1 % aber verfehlen.
Die moglichen Ursachen scheinen dabei weniger physika-
lisch, sondern eher in der technischen Implementierung
begriindet zu sein:

Es ist davon auszugehen, dass in GasTurb zumindest
eine geringfiigige Extrapolation der mittels eines ta-
bellarischen Datensatzes definierten Standardkennfelder
moglich ist, da teilweise Betriebspunkte auBerhalb dieser
Datenbasis erreicht werden. Im vorliegenden Modell ist
hingegen ausschlielich eine Interpolation der Kennfelder
vorgesehen. Auch dabei kénnen Unterschiede entstehen:
Eine einfache lineare Interpolation fiihrt gegeniiber der
in GasTurb auch nutzbaren nichtlinearen Variante zu
Abweichungen von bis zu 2 %.

Die ,Eigengenauigkeit” der Referenz GasTurb kann ab-
geschiatzt werden, wenn mit dessen Off-Design-Berech-
nungsvorschrift der Auslegungspunkt eines Triebwerks
iberpriift wird. Hierbei zeigen sich typische Fehler bis
zu 0.1 %, sodass diese Marge als Validierungsziel fiir ein
anderes Tool wie TFA-LR als ambitioniert gelten muss.

Differenzen in den Brennstoffmassenstromen und damit
dem Brennstoff-Luft-Verhiltnis liegen wahrscheinlich in
den bei WALSH und FLETCHER [2] nicht beriicksichtig-
ten Dissoziationseffekten begriindet.

Die leicht erhohten Abweichungen komplexerer Architek-
turen diirften auf die aufwendigeren mehrdimensionalen
Iterationen zuriickzufiihren sein, da in diesen groReren
Gleichungssystemen allein schon der numerische Fehler
wachsen muss.

In Summe darf auch die Off-Design-Validierung der kon-
ventionellen und hybrid-elektrischen Komponenten und
Triebwerke als erfolgreich betrachtet werden.

5. EXEMPLARISCHE FLUGMISSION

5.1. Flugprofil

Die vorgestellte Triebwerks-Leistungsrechnung soll fiir
eine exemplarische Flugmission ausgewertet werden, um
die Fahigkeit zur vergleichenden Betrachtung verschie-
dener Triebwerksarchitekturen zu demonstrieren. Die
Beispielmission wird mit OpenAP [5] fiir eine 1416 km
lange Flugstrecke, der Distanz von Stuttgart nach Palma
de Mallorca, generiert, wobei eine Reiseflughdhe von
37000 ft = 11278 m bei einer maximalen Flugmachzahl
von Ma = 0.8 erreicht wird, Bild 3.
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BILD 3. Exemplarisches Flugprofil
5.2. Flugzeug und Antrieb

Zum Einsatz kommt ein Airbus A320-200 mit einem
maximalen Startgewicht von 78000kg, der von zwei
CFM56-5B4 /P angetrieben wird. Deren Betriebsverhal-
ten wird angendhert, indem ein zweiwelliger Turbofan
so bemessen wird, dass die in OpenAP hinterlegten
Daten zum Auslegungspunkt [5] fiir Nebenstrom-
(A = 5.9) und Totaldruckverhiltnis (IIy = 27.7),
Startschub (F' = 120.1kN) und einen Reiseschub
(F = 27.02kN,Ma = 0.8,h = 35000ft) getrof-
fen und die in GasTurb vorhandenen Verdichter- und
Turbinenkennfelder entsprechend skaliert werden.

Zum Vergleich erfolgt eine PHE-Hybridisierung mittels ei-
nes 1-MW-Elektromotors auf der Niederdruckwelle jedes
Triebwerks. Die Batterie wird so bemessen, dass sie die
volle Leistung (2MW) iiber einen Zeitraum von 40 Mi-
nuten abgeben kann, sodass ein etwas langerer Zeitraum
als der eines typischen Steigflugs mit maximaler elektri-
scher Unterstiitzung geflogen werden kann. Nach WEIN-
RICH et al. [27] wird eine Metall-Luft-Batterie verbaut,
deren Massenoptimum fiir die hier bestehenden Anfor-
derungen bei einer Leistungsdichte von 1000 W /kg und
einer Energiedichte von 700 Wh/kg liegt. Es ergibt sich
bei 99 % Wirkungsgrad eine Batteriemasse von 2182kg
sowie eine Gesamtmasse aller fiir die Hybridisierung bens-
tigten Komponenten von 3417 kg. Mithin tragt die Bat-
terie 64 % zu dieser Massenzunahme bei, obschon eine
sehr optimistische Batterietechnologie zugrundeliegt.

5.3. Betriebsstrategie

Im hybridisierten A320 wird im Startlauf die maxima-
le elektrische Unterstiitzung (EM) abgerufen. Fiir den
Steigflug wird diese auf 90 % bis 95 % reduziert, Bild 4,
um einen stabilen Betrieb der Gasturbine, insbesondere
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BILD 5. Totaltemperatur am Turbineneintritt

des Boosters, zu gew3hrleisten. Der Reiseflug erfolgt oh-
ne E-Motor-Betrieb. Im Sinkflug wird die E-Maschine im
Generatorbetrieb mit einer Leistung von 500 kW genutzt,
um die Batterie wieder zu laden.

5.4. Ergebnisse

Durch die erhohte Systemmasse des PHE-Flugzeugs
steigt dessen Schubbedarf iiber die gesamte Missi-
on. Dies schligt sich gegeniiber dem konventionell
motorisierten A320 (TF) in einer hdheren auf der
Niederdruckwelle (NDW) umgesetzten Leistung nieder,
Bild 4. Gleichzeitig wird die Hochdruckwelle (HDW)
durch die elektrische Unterstiitzung beim Start und
im Steigflug entlastet. Dies kehrt sich um, sobald im
Reiseflug die elektrische Unterstiitzung entfillt, und
wird im Sinkflug durch den Ladebetrieb noch einmal
verstarkt. Dieser fiihrt auch dazu, dass die Leistung
der PHE-Niederdruckwelle unter die des konventionellen
Triebwerks fallt, da von ihr Leistung entnommen wird.

Da die Leistung der Gasturbine mit zunehmender Flug-
machzahl und Hohe sinkt, die elektrische Unterstiitzung
im Steigflug aber nahezu konstant bleibt, steigt der Anteil
der elektrischen Unterstiitzung bestdndig. Wahrend die
Leistung des E-Motors beim Start nur ungefdhr 6 % der
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auf der Niederdruckwelle umgesetzten Leistung betragt,
werden zum Ende des Steigflugs etwa 18 % erreicht. Im
Sinkflug ist der relative Anteil des Generatorbetriebs noch
einmal deutlich groBer, aber negativ (verdeutlicht durch
die gestrichelte Darstellung in Bild 4).

Dieses Verhalten schlagt sich auch im Verlauf der To-
taltemperatur am Turbineneintritt nieder, Bild 5. Beim
Start und im Steigflug wird das hybridisierte Triebwerk et-
was kalter betrieben; seine maximale Temperatur verrin-
gert sich um 38 K oder 1.9 %. Im Reiseflug treten fiir die
PHE-Architektur leicht erhchte Temperaturen auf, wah-
rend sich im Sinkflug durch den Ladebetrieb eine durch-
schnittliche Erhéhung von 136 K oder 14 % einstellt.

Im Steigflug ergibt sich fiir die PHE-Konfiguration ein
Minderverbrauch von 134 kg Kerosin, dem 1110 kWh ein-
gesetzte elektrische Energie entgegenstehen. Daneben er-
gibt sich im Reiseflug ein Mehrverbrauch von insgesamt
120 kg Treibstoff, weitere 152 kg fallen fiir das Laden von
490 kWh im Sinkflug an. Das PHE-Flugzeug verbraucht
somit 138 kg mehr Kerosin fiir die gesamte Mission.

5.5. Diskussion

Die mit TFA-LR implementierte Leistungsrechnung bil-
det die exemplarische Mission fiir konventionell und hy-
bridisiert angetriebene Flugzeuge schliissig ab. Sowohl die
Ergebnisse innerhalb eines Antriebskonzepts als auch im
Vergleich untereinander erscheinen plausibel und decken
sich mit den anhand der Literatur erwarteten Tenden-
zen [12,14,15].

Die hier dargestellte PHE-Konfiguration drangt sich trotz
deutlich erhdhter Komplexitdt nicht als sparsamere Alter-
native zum konventionellen Antriebssystem auf. Dies ist
auch darin begriindet, dass die E-Maschine, die Batte-
rie und die Betriebsstrategie fiir eine liberzeugende Aus-
legung einer deutlich intensiveren Abstimmung bediir-
fen. Da der Fokus dieser Arbeit und der gezeigten Mis-
sion aber nicht in dem Design, sondern in der Fahig-
keit zur umfassenden Berechnung ebendieses Designs be-
steht, darf diese Demonstration von TFA-LR als sehr er-
folgreich gelten.

6. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Die vorliegende Arbeit stellt das Triebwerks-Leistungs-
rechnungsprogramm TFA-LR vor, das die thermodynami-
sche Berechnung konventioneller und hybrid-elektrischer
Flugantriebe entlang einer Flugmission ermdglicht
und dabei eine Massen- sowie Emissionsabschitzung
einschlieBt.

Zunachst wird die modulare Struktur des Modells be-
leuchtet, die eine flexible Verschaltung der implementier-
ten Baugruppen zu einer Vielzahl von Triebwerksarchitek-
turen erlaubt und die einfache Erweiterbarkeit sicherstellt.
Die Kerngedanken ausgewihlter Module wie Off-Design-
Berechnung, Emissions- und Massenabschatzung sowie
Flugmissionserstellung werden dargestellt.

Die Validierung der Berechnung bedeutender kon-
ventioneller Triebwerksdesigns sowie reprasentativer
hybrid-elektrischer Konzepte gegen das kommerzielle
Programm GasTurb [1] zeigt sehr gute Ergebnisse, wobei
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sowohl im Auslegungspunkt als auch im Off-Design fiir
alle Architekturen typischerweise Fehler nicht groRer
als 0.1 % erreicht werden.

AnschlieBend wird eine exemplarische Flugmission gene-
riert, auf der ein konventionell angetriebener mit einem
hybridisierten A320 unter Beriicksichtigung der zusatz-
lichen Systemmasse verglichen wird, um die Leistungs-
fahigkeit von TFA-LR in einer Komplexaufgabe zu de-
monstrieren. Die erhaltenen Ergebnisse sind plausibel und
decken sich mit der verfiigbaren Literatur.

Die Weiterentwicklung des Modells wird eine verbesserte
Massenabschiatzung, alternative Kraftstoffe und zusatz-
liche Triebwerksarchitekturen, bspw. mit Warmeiibertra-
gern und Brennstoffzellen, umfassen, die dank der modu-
laren Struktur problemlos eingebunden werden konnen.
Damit ermoglicht TFA-LR eine noch schnellere und um-
fangreichere Abschitzung von thermodynamischen Gro-
Ben entlang des Gaspfades sowie von Effizienz, Emissio-
nen und Massen fiir die erfolgreiche Bewertung neuer
Triebwerksdesigns und Missionsprofile.

Kontaktadresse:

marcus.wiegand@tu-dresden.de
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