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Zusammenfassung
Der Weg zum elektrischen Fliegen ist abhangig von der Entwicklung hochleistungsfahiger, kompakter und
vor allem leichter Energiespeicher. Als mittelfristige, umweltschonende Uberganglésung bieten sich, insbe-
sondere fir Flugtriebwerke mittlerer Leistungsklassen, Hybridsysteme aus Turbo-Compound-Kreiskolben-
motoren und Elektromaschinen flr die Start- und Steigphasen an.
Vorgestellt werden auf dem HSD-Konzept (HSD=Hybrid Super-Drive, vgl. [1]) beruhende luftfahrtechnische
Anwendungen fiir unterschiedliche parallelhybride Flugantriebe. Die Basistechnologie stitzt sich auf eine in
der Produktion befindliche, vielstofffahige Wankeltriebwerksfamilie. Das HSD-Konzept legt hierbei ein Kam-
mervolumen von 650ccm zu Grunde. Der Leistungsbereich (0,8 bis 1,36MW) wird mit einem innovativen
elektrischen parallel-hybriden Turbo-Compound-Konzept abgedeckt. Hierbei kommt zur Aufladung der
Kreiskolben-Verbrennungsmaschine eine neuartige luftgelagerte Turbomaschine mit integrierter E-Maschine
zum Einsatz. Als Vortriebstechnologie tragt das Counter-Rotating-Fan (CRF)-Konzept, welches am Beispiel
eines Flugzeugtechnologietragers (Light-Jet) dargestellt wird, zur weiteren Steigerung der Wirtschaftlichkeit
des Gesamtsystems bei.
Der vorliegende Artikel basiert auf den in [1] beschrieben Grundlagen und stellt eine weiterflihrende Diskus-

sion im Rahmen des DLRK dar.

1. ELEKTRISCHES UND HYBRID-
ELEKTRISCHES FLIEGEN

Um die Folgen des Klimawandels zu reduzieren hat die
EU-Kommission in ihrem Fahrplan fiir den Ubergang zu
einer wettbewerbsfahigen COz-armen Wirtschaft bis 2050
[4], [18] Grenzwerte fiir die Schadstoffemissionen, insbe-
sondere auch fur den Verkehrssektor, festgelegt. Im Rah-
men dieser Festlegungen wurde die Giiltigkeit der Grenz-
werte fur den CO,-Ausstofl auch auf den Luftfahrtbereich
ausgedehnt. Effizienzpotentiale aktueller Triebwerkssys-
teme wurden dazu bereits in umfangreichen Studien aus-
gelotet [48]. Um dem gerecht zu werden, wollen viele
Hersteller aus der Luftfahrtbranche, neben neuen Entwick-
lungen fiir innovative Triebwerke (z.B. aus gekoppelten
Turbo- und Kolbentriebwerken [20]) Gesamtkonzepte flr
das elektrische Fliegen auf den Weg bringen [3]. Das
Bauhaus Luftfahrt, als Forschungseinrichtung mit Unter-
stitzung u.a. von Airbus, Liebherr Aerospace und der
MTU, hat in diesem Zusammenhang mit dem CE-Liner ein
Konzeptflugzeug entwickelt, mit dem elektrisches Fliegen
bis zum Jahr 2035 mit einem GroRjet mdglich sein soll [5].
Zurlckhaltende Stimmen halten dieses Ziel fur sehr ehr-
geizig und geben zu bedenken, dass ein solcher radikaler
Systemwechsel nur schwierig durchzusetzen ist [3].

Vor allem bedingt das elektrische Fliegen Gesamtkonzep-
te flr neue Technologien. So wird fir die Batterietechnik,
die Brennstoffzellentechnik, die Betankung, die Aufladung
und insbesondere fir die Flughafen-Infrastruktur noch ein
enormer Entwicklungsaufwand erforderlich sein [3], [22].

In einer Ubergangsphase (Etappenziel im Rahmen der
CO2-Minderung) haben, wie auch in der Automobilindust-
rie, hybride Energiesysteme aus Verbrennungskraftma-
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schine, Generator und E-Motor eine Chance einen Beitrag
zu leisten. Problematisch erscheint vor allem die Bereit-
stellung der erforderlichen Energieleistung fir einen ent-
sprechenden Flug, sowie die Realisierung des Leistungs-
gewichtes und der Sicherheit des erforderlichen Antriebs.

In modernen Flugzeugsystemen wird dazu immer mehr
versucht, aus Effizienz- und Gewichtsgriinden Subsys-
teme mit elektrischen Antrieben einzusetzen [6]. Mit dem
in diesem Artikel vorgeschlagenen Hybridsystem aus
Wankelmotoren und E-Maschinen wird angeregt, einen
Teil der bendtigten Vortriebsleistung durch elektrische
Antriebe zu ersetzen. In Erweiterung zu einem System fir
einen Turboprop-Antrieb [1] wird vorgeschlagen, das
HSD-Basissystem auch fir schnellere Geschaftsreiseflug-
zeuge (Ma bis 0,75) in Verbindung mit einem gegenlaufi-
gen Fan-Konzept (Counter Rotating Fan) einzusetzen.

2. TECHNOLOGIEN FUR DEN HYBRIDEN
ANTRIEB

Die vorgestellte Antriebstechnologie ist ein Hybridantrieb,
bestehend aus einem Hochleistungs-Turbo-Compound-
Wankeltriebwerk (HSD) und einem effizienten und kom-
pakten Elektromotor. Fir den Vortrieb ist die Adaption
eines modernen gegenlaufigen Fans angedacht, welcher
Uber ein Getriebe angetrieben wird. Die Vorteile des Ein-
satzes eines Turbo-Wankelmotors als Hybrid-Triebwerk, in
Kombination mit einem geeigneten E-Motor, konnten in [1]
bereits am Beispiel eines Regional-Zubringerflugzeugs mit
Propellerantrieb demonstriert werden.
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2.1. Der Wankel-Turbomotor als Verbrennungs-
kraftmaschine fiir Flugantriebe

Das Basiskonzept fir die gewahlte Verbrennungskraft-
maschine beruht auf einer Grundarchitektur der KKM500-
Familie der Cottbusser Firma WankelSupertec GmbH
(www.wankelsupertec.de, [7]). Diese hat das Kreiskolben-
triebwerk in den letzten Jahren erfolgreich weiterentwi-
ckelt. Die elektrische luftgelagerte Turbomaschine, die zur
Aufladung des Motors eingesetzt wird, basiert auf einer
Technologie der Cottbuser Firma Euro-K (www.euro-k.de
[8]) und auf eigenen grundlegenden Arbeiten [9].

Die Wankeltriebwerkstechnologie mit luftgelagerter E-
Turbomaschine (BILD 13) liefert neben einer einfachen
Bauraumanpassung, einer hohen Leistungsdichte, der
Vibrationsarmut und der Modulbauweise eine Moglichkeit
fur die Entwicklung neuartiger Antriebskonzepte auch fir
die allgemeine Luftfahrt der Zukunft. Fir das System
selbst wurde in der Vergangenheit das Potential fiur die
luftfahrttechnisch geforderten TBO-Zeiten durch den Ein-
satz in Nischenmarkten nachgewiesen.

Der grundlegende technologische Stand in der Entwick-
lung des Motorenkonzepts insbesondere fiir die Diesel-
und Kerosinanwendung kann verschiedenen Veréffentli-
chungen ([10], [11], [12]) entnommen werden. Die hohe
Zuverlassigkeit des Motorenkonzeptes in der Dieselan-
wendung konnte dabei durch einen NATO-Zyklustest und
einen FAR-Zyklustest schon in frihen Untersuchungen
belegt werden. Ebenso konnte der Nachweis einer Kero-
sintauglichkeit ahnlicher Motorenfamilien mit Rotationskol-
ben bereits nachgewiesen werden [15].

Das Brennverfahren wurde in der Vergangenheit ausfiihr-
lich untersucht, weiterentwickelt und ist heute im serien-
mafigen Einsatz zu finden [13]. Das fir die Luftfahrttech-
nik so wichtige Leistungsgewicht erreicht beim Wankel-
triebwerk bis zu 3kW/kg. Dieses lasst sich im Bereich
zwischen den Gasturbinen (bis 5kW/kg) und der im Be-
trieb befindlichen Flugmotoren (1kW/kg) ansiedeln.

Durch die Hochaufladung mit dem sogenannten MTiG-
System (Mikroturbine mit integriertem Generator), welches
im Prinzip ein Abgasturbolader mit hohem Druckverhalt-
nis, integriertem Generator und einer Luftlagerung ist,
kann Olfreie Kabinenluft gewahrleistet werden. Dieses
System wurde urspriinglich als Powerhead fiir eine auto-
motive, serielle Hybridanwendung vorgesehen und befin-
det sich zurzeit mit einem externen Generator in der In-
dustrialisierungsphase.

Der Stand der Entwicklung des Wankel-HSD-Systems
stellt sich bis zum heutigen Tag folgendermaflen dar
(BILD 1):

* Die Basistechnologie wurde weitestgehend ent-
wickelt und validiert [7], [15].

* Die Basistechnologie hat ihre Nischenmarkte au-
Rerhalb der Luftfahrtbranche gefunden und steht
auf einem soliden Fundament.

* Die Forschungs- und Entwicklungsinfrastruktur
wurde geschaffen und kénnte fir ein zukiinftiges
Luftfahrtprojekt eingesetzt werden.

e Eine detaillierte Diskussion mit Akteuren aus der
Luftfahrtbranche hat bis heute nicht stattgefun-
den. Der DLRK kénnte hierzu die richtige Platt-
form bieten.
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* Der technologische Stand ist bis heute gréRten-
teils Wissen (BTU/ Lehrstuhl Verbrennungskraft-
maschinen und Flugantriebe) ohne wesentliche
Schutzrechtsauflagen.

links: 4 Scheiben Wankeltriebwerksbank (indu-
strialisierte Technologie, [7]), rechts: Beispiel
der Anordnung von 2 Triebwerksbanken des
Wankel-HSD-Konzeptes ohne Sammelge-
triebe, E-Maschine, MTiG (Zentralturbo), La-
deluftkiihler und weiteren Anbauteilen

2.2. Elektrische Antriebe fiir die Darstellung
des Hybridanteils

Siemens entwickelt bereits leichte und leistungsstarke
Flugmotoren fur Iuftfahrttechnische Anwendungen. Mit
dem Elektroantrieb SP260D, mit einer Leistung von
260kW und einem Leistungsgewicht von 5,2kW/kg bei
einer max. Dauerdrehzahl von 2500U/min und einem max.
Drehmoment von 1000Nm, konnte bereits ein Erpro-
bungsflugzeug elektrisch starten und betrieben werden
[16], [19]. Ein solcher Flugantrieb kann auch als hybride
Erweiterung mit einer Verbrennungskraftmaschine ver-
wendet und angepasst werden. Gleichzeitig ist im Flugbe-
trieb eine Nutzung als Generator erforderlich. Fur diesen
E-Flugmotor wird eine Effizienz von 95% angegeben.

Das Bauhaus Luftfahrt geht bei einer Dimensionierung des
CE-Liners davon aus, dass ab einer Speicherkapazitat
von 2000Wh/kg leichte Batterien gebaut werden kénnen,
so dass auch fiir gréRere Flugzeuge das elektrische Flie-
gen mdoglich wird [5], [29]. Das KIT in Karlsruhe hat dage-
gen schon Batteriematerialien mit einer Speicherkapazitat
von 450Wh/kg entwickelt [23], [24], [25]. Mit einem sol-
chen System kdénnen das Batterievolumen und die Batte-
riemasse soweit reduziert werden, dass ein Einbau in ein
Zubringerflugzeug maoglich wird, ohne das Gewichts-
/Volumenverhaltnis des Flugzeugs zu erhéhen.

Weitere Untersuchungen zeigen, dass Batterien mit héhe-
ren Speicherkapazitdten moglich sind, der Entwicklungs-
aufwand ist jedoch enorm [25], [26], [27]. Ein entscheiden-
der Schritt wird dabei sein, Speichermaterialien mit Kon-
versionsmaterialien zu verbinden, die es erlauben, eine
héhere Packungsdichte zu generieren [28].

Fir die Leistungselektronik kann in Anlehnung an leis-
tungsfahige und kompakte Systeme aus der Automobilin-
dustrie auf fortschrittliche Produkte des Herstellers Conti-
nental [30] zuriickgegriffen werden. Dabei sind insbeson-
dere die Probleme beim Einsatz entsprechender Konver-
ter fur hybride Antriebssysteme zu beachten [31]. Fur die
Leistungselektronik kdnnen Wirkungsgrade bis zu 97%
erreicht werden [33].
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2.3.

In [1] wurde bereits neben dem seriellen Antriebssystem
auch das parallelhybride System am Beispiel einer Bee-
chceraft 1900D diskutiert. Dabei wurden auch das modu-
lare Konzept und der Einsatz im unteren Leistungsklas-
senbereich ausflihrlich besprochen. Im vorliegenden Bei-
trag soll der Schwerpunkt auf dem oberen Leistungsklas-
senbereich fir den HSD-Antrieb liegen. Hier kdnnte mittel-
bis langfristig ein neuer Markt auf dem Gebiet der paralle-
len Hybridsysteme im Bereich bis 1500kW entstehen.
Diese Antriebssysteme konnten als Mild- bzw. Medium-
Hybrid oder als Voll-Hybrid realisiert werden. Aus diesem
Grund wird das Konzept einer weiterflihrenden HSD-
Triebwerksfamilie im Folgenden behandelt. In [1] wurde
das HSD-Konzept am Beispiel einer Propellertriebwerks-
familie dargestellt (siehe BILD 2).

Hybride Systeme als Luftfahrtantrieb

E

BILD 2.

HSD-Konzept fir eine Propelleranwendung
(links), HSD 8650E-10 (rechts), nach [1]

Es basiert auf der beschriebenen Wankeltechnologie in
Verbindung mit einer luftgelagerten MTiG. BILD 3 zeigt die
im Rumpf liegenden Triebwerksbanke. Im vorliegenden
Beitrag wird das HSD-Konzept am Beispiel eines um-
mantelten gegenlaufigen Propfans (CFR) visualisiert.
Gewahlt wurde dieses Konzept, da der mdgliche Ge-
schwindigkeitsbereich auch fir Businessjets in einem
Flugmachzahlbereich bis 0,75 interessant ist. Weiterhin
ware eine Demonstratoranwendung der gewahlten hybri-
den Antriebstechnologie in diesem Flugzeugklassenbe-
reich einfacher zu realisieren, als im Verkehrsflugzeug-
bereich. Das ummantelte Konzept wurde gewahlt, da
,Open Rotor Konzepte“ nicht alle Ziele gleich gut erflllen
kénnen. Bei diesen Konzepten ist der Larm deutlich zu
hoch, die ,psychologische Wirkung“ auf den Betreiber und
Passagier negativer und die Realisierung des Sicherheits-
konzepts komplexer. Im gewahlten Flugzeugkonzept
ergab sich eine gute Integrierbarkeit des HSD-Antriebes
im Rumpf mit einem Winkel von aygpq_, = 90° (siehe
BILD 3). Bei einer Skalierung zu leistungsstarkeren oder
leistungsschwéacheren Anwendungen in Verbindung mit
einer realen Flugzeugrumpfkonfiguration kann von einem
Winkelbereich von 80° < ayspq-, < 100° ausgegangen
werden. Da der HSD kiirzer baut als vergleichbare Wel-
lentriebwerke, gestaltet sich die Drehmomenten-
Transmission vom Haupttriebwerk zum CFR einfacher. So
kann die Drehmomentenubertragung bis zum Winkel-
Getriebe (siehe BILD 4) mit Motordrehzahl ny,eo mit
einer direkten Welle erfolgen (L-Anordnung). Bei Nutzung
eines Wellentriebwerks wirde man ein Plantengetriebe
und, wegen der groReren Triebwerkslange, eine Z-Anord-
nung des Antriebsstrangs bendtigen. Im Winkelgetriebe
wird dann die erforderliche CFR-Drehzahl n¢gp,, reali-
siert. Da weiterhin die Rotorbanke des jeweiligen HSD-
Triebwerkes im Sammelgetriebe ohne Untersetzung oder
Ubersetzung gekoppelt sind, besitzen die Triebwerke
einen Abgang fir Links- oder Rechtslauf.
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Dies hat den Vorteil, dass man mit Gleichteilen auch einen
links und rechtsdrehenden Fan realisieren kann (siehe
BILD 3). Dies ist allerdings fiir eine CFR-Anwendung we-
niger relevant.

< Asp 12
BILD 3. HSD-Antriebskonzept fiir den Businessjet
MariE-1 mit einem Triebwerkswinkel von
QApsp1-2 = 90°
Ncrrb
CRF Getriebe
nMotor
I E-Maschine
BILD 4. Transmissions-Konzept des HSD-CRF-An-

triebs neere/Myotor = = Nerry/Muotor = 1:4 bis 1:2

Der bekannte Begriff ,HYBRID“ hat beim HSD eine dop-
pelte Bedeutung. So handelt es sich bei dem luftverdich-
tenden Wankeltriebwerk um ein hybrides Brennverfahren
mit Ladungsschichtung. Uber eine Hochdruckdirektein-
spritzung wird der Brennstoff eingebracht und geziindet.
Die komplexen Effekte bei der Entflammung und Verbren-
nung sind in [13] eingehend beschrieben. Das Brennver-
fahren in Kombination mit einer Hochaufladung ermdglicht
einen verhaltnismaRig niedrigen Brennstoffverbrauch.

Bezuglich der Triebwerksarchitektur handelt es sich aber
auch um ein Hybridkonzept. Da der Wankelmotor keine
oszillierenden Massenkrafte besitzt, sehr kompakt ist und
eine hohe Drehgleichférmigkeit aufweist, ist er fur die
Kombination mit elektrischen Antriebssystemen sehr gut
geeignet. Hybridantriebe auf dieser Basis bestehen aus
den Strukturen ,Verbrennungskraftmaschine(n), E-Ma-
schine(n), Generator(en), Batterie(n) und ggf. Getriebe(n)*
und kénnen folgendermalien eingeteilt werden:

e  Seriellhybride Systeme
e Parallelhybrid Systeme
*  Gemischthybride Systeme

Der Einsatz des Wankelmotors fiir serielle Hybridanwen-
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dungen wurde in [12], [14], [34] eingehend dargestellt. Flr
diese Hybridarchitektur gibt es auch einige erfolgreiche
Anwendungsbeispiele, wie z. B. das seriell-hybride Elek-
troflugzeug von Diamond Aircraft [46]. Die Vor- und Nach-
teile des seriellen Prinzip fiir die luftfahrttechnische An-
wendung wurden in [1], [34] diskutiert. Fir eine Anwen-
dung im hdheren Leistungsbereich haben sie aber derzeit
noch Nachteile. Der serielle Hybrid besteht aus der Ver-
brennungskraftmaschine  (Gasturbine oder Verbren-
nungsmotor), welche mit einem Generator gekoppelt ist.
Der Antriebsmotor ist stets ein Elektromotor. Es besteht
keine mechanische Verbindung, d.h. die Energie muss
elektrisch Uber Umrichter transportiert werden. Sie kann
aber auch in einem elektrischen Speicher ,abgelegt‘ wer-
den und somit bedarfsorientiert gemanagte werden (Vor-
teil). Der Nachteil besteht allerdings im erhdhten Gewicht
und in der erhéhten Wirkungsgradkette der Komponenten.
BILD 5 illustriert die Verlustkettung des inneren Wirkungs-

gradesn,  eines seriellen Luftfahrtantriebes.

Myorren = Schubleistung / Antriebsleistung

Propellor
oder FAN

Leistungselek.
! Umrichter
i
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Nesomt = Nvortrieb” Merop o.fan” Neetrieve ~ Nenotor - Mumrentia- Neaténtia MNsatioden ~ Mumrta MNeen Megrinm

BILD 5. Verlustkette beim seriellen Luftfahrtantrieb

Beim parallelhybriden Luftfahrtantrieb kdnnen E-Maschine
und Verbrennungskraftmaschine gleichzeitig betrieben
werden. Durch diese Addition der Antriebsenergie kénnen
die einzelnen Antriebsmaschinen schwacher ausgelegt
werden. Dies fihrt zu einer Reduktion des Bauraums und
des Gewichtes. Die Reduktion wird allerdings durch den
Energiespeicher (Batterie) und die Leistungselektronik
teilweise getilgt. Dies ist abhangig vom gewahlten Hybridi-
sierungsgrad Hyyp,iq des Antriebes:

PElektro

Hyybria =
yort Pesriusp T Priektro

Dabei gilt die folgende Einteilung:
*  Mild Hybrid: Hyyprig < 0,23
* Seml-Hybrld 0,23 < HHybrid < 0,38
*  Full-Hybrid: 0,38 < Hyyprig

Getriebe E-Maschine VKM
NGetriebe T‘ Neervm
Propellor . | .
oder FAN
o
‘ |
Nortrieb ‘ | Leistungselek.
<:' | 1 I Umrichter
| |
i m i Batterie
Nprop o.Fan % Ne-komponenten |
| E— |
BILD 6. Prinzipieller Aufbau des parallelhybriden An-

triebsstrangs
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BILD 6 zeigt den prinzipiellen Aufbau des Antriebsstrangs.
Durch eine Trennkupplung (die im einfachsten Fall ein
Freilauf ist) kann der Verbrennungsmotor theoretisch
abgeschaltet werden, um reines elektrisches Fliegen zu
ermdglichen. Dies ware allerdings erst ab einem Hybridi-
sierungsgrad von ca. 60% denkbar (Reiseflug). Hierbei
musste allerdings ein groRer E-Energiespeicher (Batterie)
gewahlt werden, so dass Bauraum- und Gewichtsnachteil
beim derzeitigen Stand der Technik Gberwiegen wirden.

Hybrid Cars 2013
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100 o N
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Hybridisierungsgrad [%]

BILD 7. Einordnung verschiedener, realisierter Hybridi-
sierungskonzepte nach Hybridisierungsgrad

und Einordnung des HSD 8650E-40 nach [45]

Zur Zeit erscheinen deshalb Hybridisierungsgrade von
30% bis 40% als sinnvoll. Im Falle dieses Hybridisierungs-
grades wird die E-Energiespeicherkapazitat nach dem
,Take-Off-Modus” ausgelegt. E-Maschine(n) und Ver-
brennungskraftmaschine(n) (VKM) arbeiten beide bei
maximaler Leistung (Boosten, siehe BILD 8). Im Reiseflug
arbeitet die VKM und die E-Maschine kann unterstitzen.
Die E-Maschine belastet dabei mit hohem Moment die
VKM (Lastpunktanhebung) und Iadt den Energiespeicher.
Die VKM wird hierdurch in einen verbrauchsgunstigeren
Betriebspunkt gebracht.

HSD Turbo-Compound
Systemteil

Kupplung/Freilauf ]

Getriebe HSD E-Systemteil

' Modus: TAKE-OFF

BILD 8. Boostfunktion beim Take-Off. E-Maschine und

VKM (rot) geben maximale Leistung ab.

Ein rein elektrisches Fliegen (BILD 9) ist hier nur zeit-
weise, nach einer Beladung des Energiespeichers, reali-
sierbar. Dies ist z.B. im Falle eines VKM-Triebwerksaus-
falls und zur Verbesserung des Energiemanagements
(insbesondere vor dem Landeanflug) sinnvoll. Im Falle des
hier beschrieben Konzeptes (2 hybride Fantriebwerke)
kann auch durch Abschalten von Rotorbanken der Be-
triebspunkt der laufenden VKM sinnvoll gewahlt werden.
So kdnnen beispielsweise beide Fantriebwerke beim Aus-



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2016

fall eines kompletten VKM-Twin-Packes (HSD) laufen, da
beide Seiten E-Maschinen besitzen.

Im Sinkflug arbeitet hauptsachlich die E-Maschine, die
VKM unterstltzt. Die E-Maschine kann dabei groRtenteils
als Generator wirken, da der Antrieb nun potentielle Ener-
gie rekuperiert.

Bei der Landung arbeiten die E-Maschine und die VKM.
Dies ist erforderlich um die Schubumkehrung wirkungsvoll
zu gestalten und ggf. genligend Leistung fiir ein Durch-
starten bereitzustellen.

Beim anschlieRenden , Taxi-Betriebspunkt® arbeite nur die
E-Maschine (BILD 9).

HSD Turbo-Compound

Getriebe Systemteil

Kupplung/Freilauf

HSD E-Systemteil

R —

BILD 9. Elektrischer Betrieb (ohne HSD-VKM-Teil /

schwarz, rechts)

Bei einem gemischthybriden Antrieb handelt es sich um
ein leistungsverzweigtes System, welches eine Kombina-
tion zwischen dem seriellen und dem parallelen Konzept
darstellt. Fur die luftfahrttechnische Realisierung kénnten
Anwendungen auf dem Gebiet der Luftschiffe oder der
Flugzeuge mit hohem Elektronikanteil (Drohnen, Uberwa-
chungsflugzeuge...etc.) sinnvoll sein. Auch kdnnte sich in
der fernen Zukunft ein Bedarf entwickeln. Zur Zeit ergeben
sich aber noch zu groRe Gewichtsnachteile.

Bei dem gewahltem System wurde aus den genannten
Grunden ein Einwellen-Parallelhybridsystem gewahlt (ver-
gleiche auch BILD 15)

BILD 10.

MariE-1 als Technologietrager fir die 2 HSD-
CRF-Triebwerke
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3. EINSATZ EINES HSD8650-40 IN EINEM
BUSINESSJET

Um die Einsatzfahigkeit der hybriden Triebwerksanwen-
dung in einem realitdtsnahen System zu untersuchen,
wurde ein Businessjet fur bis zu 14 Passagiere und einer
2-Mann-Crew ausgelegt (MariE-1). Dazu wurden Spezifi-
kationen und Randbedingungen aufgestellt, welche sich
an im Betrieb befindlichen Flugzeugen orientierten.

Im Gegensatz zum in der Konferenz von 2015 vorgestell-
ten Konzept zum Antrieb eines Turboprop-Regionalliners
[1] wurde ein Fan-Konzept realisiert, das es erlaubt, Rei-
segeschwindigkeiten von Ma=0,75 zu erreichen. Die ho6-
here Reisegeschwindigkeit gegenuber Propellerma-
schinen erlaubt es eine hohere Geschwindigkeit beim An-
und Abflug sicher zu stellen, so dass das Flugzeug in das
normale Anflugmanagement der groRen Verkehrsflugha-
fen eingereiht werden kann [17].

Fortschrittliche Triebwerksentwicklungen werden auf hohe
Bypassverhaltnisse abgestimmt, da diese einen wirt-
schaftlicheren Flugbetrieb durch die Verbesserung des
aulleren Wirkungsgrades erlauben. So sind Triebwerke in
der Entwicklung, die Bypassverhaltnisse von bis zu 1:24,5
wie z.B. bei einer ANEA-Konfiguration [32] vorsehen. Den
Hauptanteil fir die Generierung des Vortriebs ibernimmt
dabei der Fan mit dem Nebenstrom.

Mit dem MTU CRISP-Konzept eines Counter Rotating
Fans (CRF) wurde ein effektives Antriebskonzept entwi-
ckelt, mit dem Betriebskosten gesenkt werden kénnen und
ebenso eine signifikante Minderung des Fluglarms erreicht
werden kann [47].

Wird nun ein solches Konzept nicht mit einer Gasturbine,
sondern mit dem erlauterten HSD angetrieben, werden die
Vorzlge eines effektiven Turbo-Compound-Konzepts mit
einem modernen Vortriebssystem vereint.

Im Rahmen der Entwicklung zu ,Turbo-Triebwerken mit
verbessertem Vortriebswirkungsgrad“ werden heute ins-
besondere Techniken mit verbessertem Blaseranteil ins
Visier genommen. Bei Fandruckverhaltnissen von 1,25 bei
MTU Crisp bis zu 1,75 bei modernen Turbofantriebwerken
[36] werden derzeit Triebwerke entwickelt, die ein By-
passverhaltnis von bis zu 25 aufweisen. Hierbei wird bei
kleinerem Geschwindigkeitsverhaltnis zwischen Reisege-
schwindigkeit und Strahlgeschwindigkeit bei gleicher
Schubanforderung mehr Luftmasse durch den Fan be-
schleunigt.

Air-Box

HSD-Triebwerk

Batteriepack

BILD 11.  Anordnung von Triebwerken, Airbox und
elektrischer Versorgungseinheit im Heck des

Technologietragers
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Durch gekoppelte, gegenlaufige Laufschaufelanordnungen
(Counter Rotating Propfan = CRF) wird weiter die Umset-
zung des Restdralls in Vortriebsenergie erreicht. Damit
steigt der Wirkungsgrad weiter und kann bis zu 93% errei-
chen [39]. Bei diesem Konzept wird weiterhin die Schau-
felzahl je Einzelrad verringert.

Wird nun der Rotor noch von einem Mantel umgeben,
ergeben sich weiter gute Méglichkeiten zur Schallverringe-
rung. In der Bauart CRF ergibt sich gegeniber der nicht
ummantelten Bauart eine Durchmesserverringerung. Aus
diesen Griinden soll der Technologietrager mit Hybridan-
trieben CFR-HSD 8650E-40 ausgestattet werden.

3.1.

Fir die Analyse der Verwendbarkeit des CFR-HSD Trieb-
werk-Systems wurde ein Flugzeug der Klasse ,Light Jets*
nachempfunden (BILD 10). Dabei wurde darauf geachtet,
dass fortschrittliche Leistungsparameter eingehalten wur-
den [21]. Zusatzlich soll das vorgesehene HSD-Triebwerk
mit allen notwendigen Aggregaten in zweifacher Ausfih-
rung im Rumpf untergebracht werden kdénnen (Redun-
danz).

Flugzeug als Technologietrager

Bezeichnung ‘ Symbol ‘ GroRe

Eigenschaften

Lange L 18,49m
Max. Startgewicht MTOW 9.300kg
Spannweite S 15,137m
Fliugelflache A 28,472m?2
Passagiere 14

Crew 2

Hohe h 6,20m
Zellendurchmesser d 2,10m
Performance

Triebwerke P 2x 1,365MW
Typ Wankel-Hybrid
Reichweite R 3.300km
Max. Reisegeschwindigkeit Ma Mach 0,75
Reiseflughdhe hcruise 11.000m

TAB 1. AuslegungsgrolRen des Businessjets MariE-1

3.2

Eine stimmige Gesamtarchitektur (BILD 10) konnte durch
die Integration der HSD-Triebwerke im hinteren Rumpfbe-
reich (BILD 11) realisiert werden.

Flugzeug-Triebwerkssystem-Architektur

Hierdurch erhalten die Triebwerke den nétigen Bodenab-
stand. Weiterhin ist die Vibrations- und Larmbelastung in
der Kabine als glinstig einzustufen. Durch die V-Bauart
(BILD 12) ergeben sich grof3e strukturelle Vorteile. Die V-
Bauart erlaubt eine Prinzip bedingte, kompakte und kraft-
flussgerechte Gestaltung (Einleitung der Krafte und Mo-
mente).
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Einlauf fir HSD-Wasser- HSD-Einlauf hinter
und Olkiihler der CFR-Stufe
Al —\ [—\
Einlauf fir HSD-
Ladeluftkiihler
BILD 12. Kompakte V-Bauart und Lufteinlaufe

Weiterhin wird der sich verjliingende Rumpfabschnitt sinn-
voll fir das HSD-Warmemanagement und die Kabinenkli-
matisierung genutzt. So sind auch die Kanalstrecken fir
die Kabinenluftentnahme an der MTiG und hinter dem
Ladeluftkihler und die anschlieBende Konditionierung in
der Airbox sehr kompakt. Die Luftversorgung der HSD-
Antriebe erfolgt hinter der CRF-Stufe Uber einen Schlitz-
kanal im Staupunkt der Hauptstrebe. Somit wird die Vor-
verdichtung mit m-zz gewahrleistet. Die Ladeluftkihler (2
pro HSD-Einheit) werden durch 2 NACA-Einlaufe unter-
halb der jeweiligen CRF-Einheit versorgt, wahrenddessen
die Wasserkiihler und die 2 Olkiihler (iber den zentralen
Einlauf am Leitwerk mit Kuhlluft versorgt werden. Das
HSD-Kuhlwasser wird weiter iber einen Warmetauscher
in der Luftkonditionierungs-Box (Air-Box) fir Heizzwecke
bereitgestellt. BILD 11 und BILD 12 zeigen die jeweiligen
Aggregate-Positionen. Die einstromenden Kreisprozess-
und Kihimassenstrome verlassen zusammen mit der
umgesetzten Brennstoffmasse uber ein Mischrohr den
hinteren Heckrumpfbereich.

3.3.

Aufbauend auf den Erfahrungen der Basis-Triebwerks-
familie (Kammervolumenklasse 500ccm) wurden eigene
Voruntersuchung (wie bereits in [1] vorgestellt) zum Flug-
motor 2030 mit der Projektbezeichnung HSD (Hybrid-
Super-Drive) mit verbreiterten Kolben (Kammervolumen-
klasse 650ccm), paralleler E-Maschine, E-Turbolader
(Basis MTiG) und E-Speicher durchgefiihrt.

Wankelmotor als Fan-Antrieb

Verglichen mit Hubkolbenmotoren besitzen Wankeltrieb-
werke bei gleicher Leistung ein geringeres Systemgewicht
und kénnen ebenfalls auf gute spezifische Kraftstoffver-
brauche, die durch ein ausgekliigeltes Schichtladeverfah-
ren moglich sind, optimiert werden [14]. Dieses neuartige
Flugmotorenkonzept deckt den Bereich nach oben bis
1500kW durch den konzipierten HSD 8650E-50 (50% der
Maximalleistung durch die E-Maschinen) ab und nutzt die
Vorteile der Wankeltriebwerkstechnologie in Verbindung
mit einer Hochaufladung (MTiG-Technologie = Mikro Tur-
bine mit integriertem Generator = luftgelagerter E-Turbo-
lader [34]).

Im vorgestellten Technologietrager sollen zwei Twin-
Packs HSD8650E-40 mit je 1365kW zwei CRF-Fan-Trieb-
werke antreiben. Die GroRe der Systeme wurde danach
ausgelegt, dass die erforderlichen Leistungsparameter
erreicht werden kdnnen. Dazu wurde je ein Twinpack aus
2 Rotorbanken mit jeweils 4-Scheiben bestlickte Wankel-
motoren gebildet (siehe BILD 1, BILD 13). Die Kopplung
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erfolgt Gber ein Sammelgetriebe und die CFR-Drehzahl
wird Uber das Winkelgetriebe eingestellt (sieche BILD 4
zum Transmissionskonzept). Mit einem Kammervolumen
von 650ccm je Rotor und einer Aufladung mit einem
Druckverhaltnis von n=3 (bis 4,5 im Hohenbetrieb) kann in
Bodennahe eine Leistung von bis zu 975kW fiir den Anteil
Verbrennungskraftmaschine erreicht werden. Zur Steige-
rung der Triebwerksleistung in den Start- und Steigphasen
wird ein E-Motor mit 390kW mit dem Antriebsstrang ge-
koppelt.

BILD 13. ,Flugmotor 2030/ HSD-Konzept: hybrides
Turbo-Wankel Twin-Pack-Triebwerk [35]
Parameter Symbol | GroRe
Kammervolumen VH 650ccm
Anzahl Scheiben/Bank N 4
Anzahl Blanke/ Tandem NBanke 2
Gesamt-Kammervolumen VH, ges 5200ccm
Effektive VKM-Leistung Pef 975kW
E-Booster-Anteil X Boost 40%
Max. Leistung E-Maschine PEBoost 390kW
Druckverhaltnis Turboaufladung T Turbo 3

Erhohung Aufladung im Reiseflug TTubo,R | 4

Gesamtleistung HSD am Boden Pest +PE | 1365kW
CRF (Counter Rotating Fan) dFan 1,3m
Wirkungsgrad Getriebe NGetrieve | 0,922
Approximierter Fan-Wirkungsgrad NcRF 0,85
Effektiver Wirkungsgrad HSD-VKM | ne 0,45
Batteriekapazitat Qgat 112kWh

TAB 2. AuslegungsgrofRen des Flugtriebwerkes
CFR-HSD 8650E-40 incl. Energiespeicher

3.3.1.

Moderne Triebwerke setzen derzeit auf den "Geared Tur-
bofan" bei dem Uber ein Untersetzungsgetriebe die Dreh-
zahlen von Blaser und Niederdruckturbine entkoppelt
werden. Beide Komponenten arbeiten mit einem Unterset-
zungsverhaltnis von 3:1 in ihren optimalen Bereichen
[36][37].

Das Fan-Konzept
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Damit gréRBere Fan-Durchmesser realisiert werden kon-
nen, kann das Nebenstromverhaltnis auf bis zu 1:12 ver-
gréfRert werden. Damit kann der gleiche Vortrieb bei weni-
ger Verbrauch realisiert werden.

Durch den Einsatz eines Counter Rotating Fans (CRF)
kann dieses Verhaltnis weiter gesteigert werden. Nach
Entwicklung des CRISP durch die MTU [39], [40], wurden
weiterfihrende Untersuchungen beim DLR durchgefihrt.
Eine Realisierung eines solchen Triebwerks am Flugzeug
fand mit dem Kusnezow NK-93 statt [41]. Dieses bildet ein
Nebenstromverhaltnis 1:16,6 ab. Weiterentwicklungen
werden derzeit beim DLR durchgefiihrt ([39],[401,[42]).

Andere Uberlegungen gehen dazu {iber, unabhéngig vom
Fan beliebige Kerntriebwerkskonzepte zu untersuchen.
Kolbenmaschinen zur Erhéhung des Druckverhaltnisses
eines Turbofantriebwerks spielen dabei ebenso eine Rolle
[20], wie auch rein elektrische Antriebe [2].

Ein CRF kann Wirkungsgrade von bis zu 93% erreichen
und dabei Fan-Druckverhaltnisse von mehr als 1,3 sinnvoll
abbilden [39]. Der hier ausgewahlte CRF besitzt eine
Grofle von 50 Zoll und liefert Schubleistungen von mehr
als 17kN im Climb-Modus.

3.3.2.

Das Hybrid-Triebwerk arbeitet mit einer fest verbundenen
E-Maschine im Abtrieb zum Fan-Triebwerk. Die Antriebs-
banke werden liber das Sammelgetriebe in der HSD-Ein-
heit wie beim Antrieb ohne E-Maschine gekoppelt und
zum Antrieb der Triebwerkswelle (CRF) genutzt. Der
Elektromotor ist auf der Welle des Antriebs angeordnet
und liefert bei Bedarf eine Leistungsunterstiitzung (siehe
BILD 4, BILD 6, BILD 8).

In der Start- und Climb-Phase liefert das System so ge-
meinsam ausreichend Energie, um die Flughdéhe und
letztlich auch die Reisegeschwindigkeit zu erreichen. Mit
der in der Batterie gespeicherten Energie kénnen beide
Triebwerke des Technologietragers dann bis zu 15min im
Vollastbetrieb eingesetzt werden. Dabei kann die E-Ma-
schine gezielt Energie zufihren, wenn die Verbrennungs-
kraftmaschine aufgrund des verringerten Luftdrucks auf
héheren Flugebenen weniger Energie liefert.

Die Betriebsweise des Hybridtriebwerks

Eine weitere Regelungsmdglichkeit bietet der elektrische
Turbolader, dessen Verdichter-Druckverhaltnis gesteigert
und an den jeweiligen Bedarf angepasst werden kann.

Im Reiseflug liefert nun die E-Maschinen als Generator
aus der Uberschiissigen Leistung des Verbrennungsmo-
tors Energie zum Laden des E-Speichers (Batterie). Nach
Erreichen der maximalen Ladung des Speichers kann die
Leistung des Verbrennungsmotors heruntergefahren wer-
den und die Last verbrauchsoptimal eingeregelt werden.
Hierbei wird auch der Ladedruck durch die MTiG auf den
erforderlichen Wert angepasst. Damit wird eine Okoeffizi-
ente Betriebsweise garantiert.

Anhand eines Beispielfluges von ca. 1700km Reichweite
kann die Fahrweise des Systems demonstriert werden
(BILD 14). Eigene Simulationen ergaben, dass der Ver-
brauch bei einem solchen System je nach Flugmanage-
ment bis zu 50% unterhalb des Verbrauchs eines Turb-
ofan-Triebwerks liegen kann.
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Missionsprofil HSD 8650E-40
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BILD 14. Missionsprofil fiir einen ca. 2,5-stiindigen Rei-
seflug (1700km) des CRF-HSD —Triebwerkes
Uber den Flugzeitraum

3.4. Auswahl der Hybridisierungsstufe

Analysiert man weiter die Grofe der E-Maschine, kann
man auch bei Reduzierung der Leistung der Verbren-
nungsmaschine und Erhéhung der elektrischen Maschi-
nenleistung auf 50% der VKM-Leistung den Zyklus erfolg-
reich abfliegen. Damit wére eine zusatzliche Kraftstoffer-
sparnis von ca. 3% maoglich.

Allerdings dauert das Laden des Batteriesystems aufgrund
der hoéheren Batteriekapazitdt und niedrigeren Leistung
des VKM-Systems langer, so dass abzuwagen ist, ob ein
solches System genligend Sicherheit fiir ausreichend
Reserveleistung darstellen kann.

Eine weitere Erhéhung des Hybridisierungsgrades wirde
dazu fihren, dass die Batterie wahrend des Reiseflugs
nicht mehr vollstandig geladen werden kann.

4. LEISTUNG, WIRKUNGSGRADE UND
BRENNSTOFFVERBAUCH (VERGLEICH
CRF-HSD-TWK /GETRIEBE-TURBOFAN-
TWK)

Zur Erzeugung der Wellenleistung wird pro Triebwerk ein
HSD 8650 mit einem Elektromaschinenanteil, der zusatz-
lich 40% der VKM-Leistung als Zusatzenergie zur Verfu-
gungstellen kann, eingesetzt (BILD 13). Dieser ist Uber
eine Transferantriebswelle mit dem Getriebe der CRF-
Einheit verbunden. Die zur Verfiigung stehende Antriebs-
leistung ergibt sich zu:

PA = (Peff/HSD + PElektro) * Ngetriebe * MCRF
Mit dem Hybridisierungsgrad folgt:

Peff/HSD * Ngetriebe * TICRF
(1 - HHybrid)
Hier ist neben der Wirkungsgradkette des HSD-VKM

PA=

Neff/Hsp = Nausbrand * Mtave * NHp * Niw * NMech

(HD=Hochdruckschleife, LW=Ladungswechselschleife,
Mech.=Mechanisch) vor allem die Wirkungsgradkette des
elektrischen Anteils zu beachten:

NElektro = MNElektro,La * MElektro Entl.

(La=Laden, Entl.=Entladen)
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Fir den Wirkungsgrad des elektrischen Systems beim
Laden durch die E-Maschine im Generatorbetrieb kann
folgende Beziehung aufgestellt werden.

NElektro,a — NEGen * Numr.La * NBatLa

(Gen.=Generator, Umr.=Leistungselektronik/Umrichter,
Bat.=Batterie)

Analog ergibt sich fir den Entladevorgang (E-Maschine im
Motorbetrieb):

nElektro,Entla = nE,Motor * Numr.Entla. * nBat,Entla.

Wird Elektroenergie vom ,Boden® durch die Batterie mit-
gefuhrt oder hat man diese durch Rekuperation im Sink-
flug gewonnen (sozusagen ,kostenfrei*) so gilt fir diesen
Energieanteil:

NElektro = MNElektroEntla.

Unter der Annahme, dass die Elekiroenergie ausschlief3-
lich durch die bordeigene Verbrennungskraftmaschine
erfolgt, und dass die Wirkungsgrade der Elektrokompo-
nenten beim Laden und Entladen in erster Naherung
gleich sind, ergibt sich der Zusammenhang:

— 2 2 2
NEtektro = NE-Maschine * 77Um1'.+Leistungselek. * NBatterie

Bei der Antriebsleistung P, ist allerdings zu beachten,
dass in diesem Fall die Elektroenergie durch die Verbren-
nungskraftmaschine erzeugt wurde. Bei der Bestimmung
des inneren Wirkungsgrades 7;,nerer Muss deshalb der
Hybridisierungsgrad Hy, ;i = 0 gesetzt werden. Da wei-
terhin im Relativsystem des Flugzeuges die Brenn-
stoffmasse die Energie Egiénnsmff (inkl. der kinetischen
Energie) einbringt, kann fiur das gesamte System (inkl.
Abgasaustritt am Heck) der innere Wirkungsgrad 7ni,nerer
unter der Annahme einer angepassten CFR-Dise in der
allgemein bekannten Form formuliert werden.

Pa

Ninnerer = = MNefr/usp * Ngetriebe * NcCRF

nrel
EBrennstaff

Mit dem Fluggeschwindigkeits- zu Strahlaustritts-Ge-

schwindigkeitsverhaltnis { = CF‘:/‘gﬂ folgt mit dem Gutekri-

Diise

terium fir die Umsetzung der Antriebsleistung in Schub-

leistung (&ulRerer Wirkungsgrad nsugerer) der Ge-
samtwirkungsgrad:
Schubleistung
NGesamt = E'-reli = MNinnerer * NiuRerer
Brennstoff

2%(
NGesamt = Neff/HsD * NGetriebe * TCRF * (1 + f)

Da es sich bei dem beschriebenen Wellentriebwerkskon-
zept um ein Turbo-Compound-Triebwerk mit hohem effek-
tivem Wirkungsgrad n.¢s/ysp handelt, werden mit steigen-
der Flughdhe die Abgas-Exergieverluste gemindert. Dies
geschieht durch das Zusammenspiel des Wankeltriebwer-
kes mit dem E-Zentralturbo (MTiG, vergl. BILD 15). Die
Uberschissige Energie aus der Nachexpansion Uber die
Turbine (Uber 7000m Flughéhe 20% bis 25% Anteil an der
HSD-Gesamtleistung der Basismaschine, vgl. [1]) wird
Uber die integrierte E-Maschine (siehe BILD 15) des Tur-
bosatzes elektrisch zur Verfugung gestellt.
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BILD 15.

Da im Falle der beschrieben Anwendung die MTiG vom
CRF mit einem Druckverhaltnis von -z = 1,3 aufgeladen
wird, wird die Elektroenergieabgabe bei der MTiG gegen-
Uber der Basisversion (siehe [1]) in folgendem Verhaltnis
gesteigert:

y—1

Y
Pumric,crF N (Tpasis * T[CRF)CRF -1

-1
PMTiG,Basis re-

14
(nBasis)BasiS -1

Der Ladedruck kann wie bereits beschrieben beim HSD-
Konzept so eingestellt werden, dass der effektive Wir-
kungsgrad (Grenzdriicke: Verdichtungsenddruck 70bar,
Verbrennungsmaximaldruck 102 bar) in Kombination mit
der héhenbedingten Temperaturabnahme (ber dem Bo-
denwert liegt:

Neff/HSD_Hohe = Neff/HSD_Boden

Bedingt durch die vergleichsweise geringere Drehzahl des
Wankelmotors (Nmax= 8000Umin™") und durch die einma-
lige 90° Umlenkung im CFR-Getriebemodul ist der Getrie-
bewirkungsgrad kleiner als der eines turbomaschinenba-
sierten Triebwerkes. So gilt:

nGetTiebe,CFR—HSD > nGetriebe,Turbomaschine

Weiterhin ist in dem beschriebenen Leistungsklassen-
bereich der effektive Wirkungsgrad des HSD-Antriebes
verglichen mit einem kleinen Gasturbinenantrieb in fol-
gendem geschatzten Verhaltnis besser:

Neff/HSD

Eoff = ~ (1,0)1,15 bis 1,2

neff/Gastu'rbine

Der Wert von ca. 1 kann nur mit einer rekuperierten Gas-
turbine erreicht werden, welche aber zu groRe Gewichts-
nachteile mit sich bringt. Seitens des Vortriebswirkungs-
grades ergeben sich beim CFR-Konzept gegenulber einem
Getriebefan (vgl. auch BILD 16) im gewahlten Ausle-
gungspunkt (Ma=0,75) eine abgeschatzter Vorteil im Ver-
haltnis von:

Nvortrieb,CFR

Evortriep = ~ 1,06 bis 1,09

UVOTtrieb,Getriebefan
Vergleicht man das vorgestellte Konzept mit einem kleinen
fiktiven Getriebe-Turbofantriebwerk so ergibt sich folgen-
des Wirkungsgradverhaltnis:

NGesamt,CFR

77665amL‘,Getriebefa.n

NGetriebe/HSD MNCRF/HSD

* Eéuﬁerer

Eeff *

7IGeL‘riebe/Gu.sturbine nFAN/Gasturbine

Hierbei ist der isentropen Wirkungsgrade des CRF n¢gr
verglichen mit dem des einfachen FANs 1,y grofRer. Da
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CRF-Konzept

Propeller

Getriebefan
BPR= 10 bis 14

Nvortrieb - NcRF, Fan, Prop

Auslegungs -Flugmachzahl

Flugmachzahl

BILD 16. Konzeptvergleich in Abhangigkeit von der

Flugmachzahl. Abschatzung fir: Ma=0,75

auch der Wirkungsgrad des HSD-Getriebes verglichen mit
dem Wirkungsgrad des Getriebes der Gasturbine groRer
ist, ergibt sich folgender geschatzter Vorteil:

NGetriebe/HSD " CRF/HSD

1,05 <

<11

NGetriebe/Gasturbine TIFAN/Gasturbine

Damit ergibt sich fiir den besten Gesamtwirkungsgrad des
CFR-HSD-Systems

nGesamt,CFR =~ nGesamt,Getriebefan * 1’1 * 1'09 * 1:2

und fir den schlechtesten Gesamtwirkungsgrad

nGesamt,CFR =~ nGesamt,Getriebefan * 1'05 * 1'05 * 1:15

D.h. es gilt naherungsweise ohne die Brennstoff-Ver-
brauchsminderung in den einzelnen Flugphasen einzu-
rechnen:

1127 * nGes,Getriebefan < nGes,CFR < 1r44' * 77Ges,Getriebefa.n

Durch die parallelhybride Systemtechnik bei gleichzeitiger
Gewichtung der unterschiedlichen Flugphasen kann eine
weitere Aufwertung des Wirkungsgrades erfolgen. Die
Darstellung erfolgt sinnvollerweise in Form des Brenn-
stoffverbrauchsverhaltnisses lber den gesamten Flug
(BILD 17).

Take off
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BILD 17. Flugphasen mit einem Turbofan-Triebwerk [44]
Der Wert muss in folgenden Bereich liegen:
BHSD CFR 1
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Der gesamt Aufwertungsfaktor Jgesqm: €rgibt sich als
Summe der Aufwertungsfaktoren §; der einzelnen Flug-
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phasen multipliziert mit dem Verhaltnis des erforderlichen
Energiebedarfs in der jeweiligen Flugphase zum mittleren
Energiebedarf Uber den gesamten Flug. Es gilt fir den
Gewichtungsfaktor
Ei Pi ATL'
= *

ATF lug

und fiir den gesamt Aufwertungsfaktor
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Somit gilt fur den Bereich des Brennstoffverbrauchsver-
haltnisses fir einen Flug bei gleichem Missionsprofil:
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In Beispielrechnungen konnten fur den Einsatz des Elekt-
romotors maximale Aufwertefaktoren &gesqm: vON bis zu
1,08...1,15 und hoéher aufgezeigt werden. Dies wiirde
bedeuten, dass ein HSD-CFR nur ca. 60% des Brenn-
stoffverbrauches (bei einem Aufwertefaktor von 1,15)
eines fiktiven Getriebefantriebwerkes bendtigen wiirde.
Dieser sehr gute Wert stellt sicherlich die theoretische
Grenze dar. Erklaren lasst sich dieser Wert durch 3 Effek-
te. Wenngleich im Reiseflug eigentlich durch den phasen-
weisen Einsatz des Elektroanteiles der gemittelte innere
Wirkungsgrad etwas schlechter wird, Uberwiegt hier der
Effekt der verbrauchsgiinstigeren Betriebsweise durch
Lastanpassung der HSD-Verbrennungskraftmaschine
(Effekt 1). Der zweite Effekt ist von der Steigflugphase
abhangig. Die Energie der geladenen Batterie erhoht den
Aufwertungsfaktor in der Flugphase des elektrisch unter-
stitzten Fluges deutlich. Der dritte Effekt kommt durch
den Sinkflug. Hier kann der HSD im Verhaltnis zum her-
kdmmlichen Triebwerk in einen sehr niedrigen Lastpunkt
(theoretisch ausgeschaltet) gebracht werden, da hier die
E-Maschine notwendige Ausregelungs- und Rekupera-
tionsfunktionen bernimmt. Diese Flugphase kann theore-
tisch ohne Verbrauch realisiert werden, wenn der HSD-
Verbrennungskraftmaschinenanteil abgeschaltet wird und
nur die E-Maschine arbeitet.

Eine hohe Gesamtaufwertung im Wirkungsgrad erhalt
man bei kurzen Gesamtflugzeiten, da sich hier die guten
einzelnen Aufwertefaktoren starker gewichten. Bei langen
Flugzeiten (3300km maximale Reichweite) strebt der Wert
immer mehr gegen §gesqm: = 1,08. D.h. fir das Brennstoff-
verbrauchsverhaltnis gilt als Ergebnis des beschrieben
Beispiels:
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Im Mittel ist deshalb eine bestmdgliche Verbrauchsminde-
rung (Uber die gesamte Flugdauer) des CFR-HSD-Trieb-
werkes im Vergleich zu einem fiktiven Getriebefantrieb-
werk in der unteren Schubklasse (wie es in einem ver-
gleichbaren Jet eingesetzt wird) von 30% durchaus mdg-
lich.
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5. FAZIT

Uber den Betrieb eines Businessjets der Klasse Light Jet
konnte nachgewiesen werden, dass der parallel hybride
CRF-HSD-Antrieb ein okoeffizientes Fliegen ermdglicht.
Durch Koppelung innovativer Einzeltechniken konnte
dabei ein System erstellt werden, dass eine Reduzierung
des Kraftstoffverbrauchs je nach Flugmanagement von bis
zu 30% gegenuiber derzeitigen Triebwerken ermdglicht.

Das System kann als Ubergang zum rein elektrischen
Fliegen und als Technologiebriicke ab 2030 helfen, die
Ziele der EU-Kommission zur Schadstoffreduktion in der
Luftfahrt einzuhalten.
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