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Zusammenfassung
Untersuchungen zu Turbopumpen in Flissigraketenantrieben ist ein Teilaspekt des Projekts KonRAT:
Komponenten von Raketenantrieben fir Anwendungen in Transportsystemen der Luft- und Raumfahrt.
Dieses Projekt ist dem Ludwig Bolkow Campus zugeordnet, einem Zusammenschluss von Forschung und
Industrie in Bayern. Im Bereich der Turbopumpen liegt der Fokus auf dem allgemeinen Kompetenzaufbau im
Bereich der Auslegung der Hauptkomponenten und Grundlagenuntersuchungen im Bereich operationellen
Lasten, dynamisches Verhalten und Verstandnis fur Dichtungen und die Lagerung.

Die hier vorgestellten Arbeiten zu Sekundarsystemen sind in diesen Kontext eingebettet. Dabei werden
Lagerkihlung und Schmierung, Sperrgassysteme und Spaltstromungen unter dem Begriff Sekundarsysteme
zusammengefasst. Die Spaltstrdomungen zwischen rotierenden Bauteilen lassen sich nicht vermeiden und
begrenzen den Wirkungsgrad, gleichzeitig werden durch die Druckkrafte in den Spalten Lasten auf den
drehenden Teilen generiert. Diese missen durch die Lager aufgenommen werden, falls sie nicht tber das
gesamte System ausgeglichen werden. Ein Ublicher Zustand in Turbopumpen, doch gerade beim Einsatz in
Flussigkeitsraketenantrieben sind die Lager durch die hohe Drehzahl, axiale und radiale Krafte und die
schlechte Schmierung, bei der der kryogene Raketentreibstoff eingesetzt wird, sehr hohen Belastungen
ausgesetzt. Somit sind genaue Kenntnisse Uber die wirkenden Radial- und Axialkrafte im Nominalbetrieb fir
die Auslegung der Lagereinheit notwendig und spater fiir einen sicheren Betrieb der Turbomaschine wichtig.
Dazu ist wiederum ein Verstandnis tiber die Stromung in den Radseitenrdumen erforderlich, da sich daraus
eine Druckverteilung und damit Krafte ableiten lassen. Es wurde ein Programm zur Berechnung der
Lagerkrafte erstellt. Dieses ist allgemein fur unterschiedliche Turbopumpenkonfigurationen anwendbar. Eine
Schnittstelle mit Auslegungsdaten ist vorhanden. Durch die Variation von Eingabedaten mit Hilfe von
Zufallszahlen kénnen Unsicherheiten in der Vorauslegung bertcksichtigt werden. Ergebnisse werden
vorgestellt und diskutiert.

1. EINLEITUNG

Turbopumpen sind ein elementarer Bestandteil von
Flussigkeitsraketenantrieben. Sie gewahrleisten trotz

Im Bereich der europaischen Raumfahrt liegt die bisherige
Systemfiihrerschaft fur Turbopumpen fur Flussig-
keitsraketenantriebe aufRerhalb von Deutschland. Seit
unterstitzt von der nationalen

geringem Tankdruck einen hohen Brennkammerdruck.
Beides flhrt durch einen groReren erreichbaren
spezifischen Impuls und einer geringeren Tankmasse zu
einer VergrofRerung der Nutzlast.

Typischerweise besteht eine Turbopumpe aus einer
Pumpeneinheit, einer Turbine, einem Welle-Dichtung-
Kugellager-System und einem Gehduse mit Zu- und
Ableitungen. Fur die Komponenten und die gesamte
Turbomaschine ergeben sich spezielle Anforderungen, die
sich aus dem Einsatz in einem Raumfahrtsystem ableiten.
Dabei ist eine hochste Leistungsdichte, geringe BaugrofRe
und minimales Gewicht bei einem hohen Wirkungsgrad zu
nennen. Zusatzlich stellen hohe Temperaturgradienten
beim Aufeinandertreffen von heiRen Turbinengasen mit
kryogenen Treibstoffen bei hohen Drehzahlen eine
Herausforderung dar. Die oben genannten Komponenten
werden auf diese Besonderheiten und Anforderungen hin
erforscht und entwickelt. Gleichzeitig ist ein Verstandnis
fur das Zusammenwirken der Komponenten im System
notwendig und damit ein wichtiges Kriterium fir die
Entwicklung der Bauteile.
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einigen Jahren wird,
Raumfahrtagentur, vertreten durch das DLR in Bonn,
Kompetenz im Bereich Turbopumpen bei der deutschen

Industrie aufgebaut. Auch das Institut  flr
Raumfahrtantriebe des DLR  beteiligt sich in
Zusammenarbeit mit externen Partnern am

Kompetenzaufbau. Ein wichtiger Meilenstein ist auch die
Aufnahme dieses Themas in den Ludwig Bélkow Campus
als Teil des Projekts KonRAT: ,Komponenten von
Raketentriebwerken fur Anwendungen in
Transportsystemen der Luft- und Raumfahrt®. Dort werden
seit 2015 eine weitere Vernetzung und damit der Ausbau
der Kompetenzen an Universitaten, Instituten und in der
Industrie im Bereich Sonderprobleme in Turbopumpen
erreicht. Aktuell laufen beim DLR Arbeiten zu einem
Triebwerksdemonstrator an, Ziel ist es, am Prifstand das
System Triebwerk abzubilden und damit einen Schritt
weiter in Richtung Systemkompetenz zu gelangen [18].
Ein tiefgehendes Verstandnis fir die Turbopumpe geht
damit einher.
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2. PROJEKTUBERSICHT

Die hier gezeigten Arbeiten sind in das Projekt KonRAT
eingebunden. Dort findet eine Aufteilung in thematischen
Asten statt. Diese werden hier kurz vorgestellt.

2.1. Gesamtsystem
Ein Industriepartner aus dem Bereich
Raumfahrttragersysteme verantwortet dabei die

Projektleitung und die systemtechnischen Analyse des
Gesamtsystems. Auf der Basis einer Missionsanalyse
werden die Anforderungen an einen kryogenen
Raketenmotor und dessen einzelne Komponenten
ermittelt und den beteiligten Projektpartnern fir die
Ausrichtung der Arbeiten zur Verfligung gestellt.

Dabei stehen zwei Anwendungen im Vordergrund. Zum
einen wird ein zukinftiger Oberstufenantrieb im Expander
Zyklus mit der Treibstoffkombination flissiger Wasserstoff
und flissiger Sauerstoff betrachtet. Die Anforderungen an
die Turbopumpen sind vergleichbar mit den Daten aus
[20] und [21].

Zum anderen wird ein wiederziindbares
Hauptstufentriebwerk flr ein suborbitales Fluggerat [22]
untersucht. Dieses Triebwerk arbeitet im

Gasgeneratorzyklus mit einer Treibstoffkombination aus

Methan und flissigem Sauerstoff. Eine mdgliche

Turbopumpe fir dieses Triebwerk ist hier [23]

beschrieben.

Anwendung Trégersystem Suborbitales
Fluggerét

Typ Oberstufe Hauptstufe

Zyklus Expander Zyklus  Gasgenerator

Treibstoff- LH2/LOx LCH4/LOx

kombination

Schub 11-15t 40-50 t

Spezifischer >450s >340 s

Impuls

TAB 1. Zusammenfassung der im Projekt KonRAT
betrachteten Anwendungen

Additive Fertigung

Im Bereich der additiven Fertigung werden folgende
Fragestellungen  bearbeitet:  Herstellung  spezieller
metallischer Pulver fir Luft- und Raumfahrtanwendungen,
Optimierung von Prozessparametern fur Luft- und
Raumfahrtbauteile, Entwicklung einer Online-
Uberwachung und Prozesskontrolle fiir die spétere
Industrialisierung nach den Vorgaben der in der Luft- und
Raumfahrt geltenden Zulassungsrichtlinien.

2.3.

Die vorliegenden Arbeiten sind in das Arbeitspaket
Turbopumpen eingebettet. Dort wird zusammen mit
universitaren Partnern an ausgewahlten
Herausforderungen im Bereich  Turbopumpen fir
Flussigkeitsraketenantriebe gearbeitet.

Dazu werden eigene Auslegungswerkzeuge fiir Inducer,
Impeller und Turbinen entwickelt, numerisch validiert und
in Teilen experimentell untersucht [15]. Im Vordergrund

2.2,

Turbopumpen

©2016 2

dieser Arbeiten steht der transiente und Teillastbetrieb mit
seinen Lasten auf die hydraulischen und
aerodynamischen Bauteile und die Auswirkungen auf das
Gesamtsystem. Daran schlieRen sich die Untersuchungen
zu rotordynamischen Effekten in Turbopumpen an [16]. In
Laborprifstdnden werden die analytischen Methoden zur
Beschreibung der Steifigkeit und Dampfung von Lagern
und Dichtungen experimentell validiert und angepasst.
Eine numerische Betrachtung von Kontaktproblemen in
diesen Bauteilen erfolgt in einem weiteren Arbeitspaket
mit gekoppelten Fluid-Struktur-Lésern.

Das Arbeitspaket Sekundarsysteme stellt eine Verbindung
zwischen den anderen Turbopumpenarbeitspaketen dar.
Es ermittelt beispielsweise Krafte aus der Auslegung der
Bauteile und gibt diese als Randbedingung an die
Rotordynamik oder numerischen Untersuchungen weiter.
Umgekehrt flieRen Anforderungen aus diesen Bereichen
zurick in die Komponentenauslegung. Dabei werden
Systemaspekte der Turbopumpe in diesem Arbeitsbereich
mitberlcksichtigt.

3. SYSTEMASPEKTE

Aus den Anforderungen des Triebwerks leiten sich die
Systemanforderungen fiir die Turbopumpe ab. Dabei sind
aus Triebwerkssicht der Massenstrom und der zu
erreichende Druck die wichtigsten charakteristischen
GréRen der Pumpe. Davon leiten sich wiederum die
AuslegungsgrofRen fur die Pumpeneinheit und die
notwendige Turbinenleistung, flir die ein entsprechendes
Antriebsmedium bereitgestellt werden muss, ab.

Der gewahlte Triebwerkszyklus hat dabei einen
erheblichen Einfluss auf das Design des gesamten
Powerpacks, also der Einheit, bestehend aus den
Turbopumpen fiir Brennstoff und Oxidator und dem
Bauteil, der die Treibgase fur die Turbine bereitstellt. Dies
kann ein Gasgenerator, eine Vorbrennkammer oder ein
Warmetauscher, auch in der Ausfihrung einer
regenerativen Brennkammerkihlung, sein [27]. Im Bereich
der Turbine werden so der zur Verfigung stehende
Massenstrom, das mdgliche Druckverhaltnis und die
Eintrittstemperatur und damit auch die Dichte eingegrenzt.
Auf der Pumpenseite hingegen wird die F&rderhdhe
definiert, beispielsweise Uber die Druckverluste einer
regenerativen Kihlung oder den Einspritzdruck einer
Vorbrennkammer mit einem Brennkammerdruck, der
deutlich liber dem der Hauptbrennkammer liegt. Uber den
Zyklus wird auch gesteuert, ob und welche heilen
Brenngase auf der Turbinenseite mit den Treibstoffen, die
meistens kryogen sind, in der Turbopumpe aufeinander
treffen. Dies setzt eine gute thermische Trennung voraus,
da auch eine Entziindungsgefahr besteht, die durch eine
ungewollte Vermischung von Medien hervorgerufen wird.
Im Fall des Expander Zyklus sind diese
Herausforderungen verringert, da die Turbine nur mit
Brennstoffen bei Temperaturen um 300 K angetrieben
wird.

Die nachste EinflussgroRe auf die Turbopumpen-
konfiguration (in Abstimmung mit dem Triebwerkszyklus)
ist die ausgewahlte Treibstoffkombination fiur das
Triebwerk. Bei Treibstoffen ahnlicher Dichte bietet sich
eine gewichtsersparende einwellige Turbopumpe an. LOx
|  Kerosin ist dabei sicherlich die bekannteste
Treibstoffkombination, aber auch fiir LOx / Flissigmethan
ist dies denkbar. Bei der haufig verwendeten
Treibstoffkombination LOx / Flussigwasserstoff (LH2)
mussen zwei getrennte Turbopumpen genutzt werden.
Alternativ wird die Turbinenleistung Uber ein Getriebe an
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die Treibstoffpumpen weitergegeben, die so mit
unterschiedlichen Drehzahlen arbeiten kénnen. Bei
letzterem missen allerdings die Vorteile von geringerem
Gewicht und Bauraum gegeniiber den
Wirkungsgradverlusten und konstruktivem Aufwand des
Getriebes abgewogen werden.

In Folge dessen werden Uberwiegend Konfigurationen mit
zwei getrennten Turbopumpen eingesetzt. Hierbei gibt es
wiederum die Mdglichkeit, die Turbinengase seriell oder
parallel den jeweiligen Turbinen der Turbopumpen fir
Brennstoff und Oxidator zuzufiihren.

"

b} Lager um Turbine

+

d) Lager aulen, ohne Inducer

_li

a) Lager innen

1

c) Lager aulBen

# Inducer
Turbine
Impeller
e) Lager um Pumpe 0 Lager

BILD 1. Schematische Darstellung der moglichen
Lageranordnungen, nach Abbildung 30 in [19].

Nachdem eine Auswahl der Turbopumpenkonfiguration
erfolgt ist, kann mit der Anordnung der Komponenten
innerhalb der Turbopumpe begonnen werden. Bei der
einfachsten Konfiguration, also einer Pumpeneinheit und
einer Turbine auf einer gemeinsamen Welle, ergeben sich
fur  die  dazugehorige Lageranordnung mehre
Méoglichkeiten. Diese sind schematisch in BILD 1
dargestellt. Dabei sind Gesichtspunkte der Rotordynamik,
der Schmierung und Kuihlung der Lager, die
Zuganglichkeit beim Einbau und die wirkenden Krafte auf
die Lager bei der Auswahl zu beachten. Der letzte Punkt
wird mit dem hier vorgestellten Programm bearbeitet. Die
Lager sind durch die hohe Drehzahl, axiale und radiale

LOX / LH2

Krafte und die schlechte Schmierungseigenschaften der
kryogenen Raketentreibstoffe sehr hohen Belastungen
ausgesetzt [17]. Das Krafteprogramm wiederum liefert
zusatzlich Eingabewerte fiir die Kugellagerauslegung und
fiir die rotordynamische Uberpriifung.

Sollten fiir die Pumpe mehrere Stufen oder eine
doppelflutige Anordnung nétig sein, vervielfachen sich die
Mdoglichkeiten der Anordnung der Teile auf einer Welle.
Bei einwelligen Turbopumpen sind ebenfalls vielfaltige
Konfigurationen mdglich. Jedoch ergeben sich auch dort
einige Einschrankungen. So ist es beispielsweise sinnvoll
die Lagerschmierung nur mit einem  Treibstoff
durchzufiihren

3.1. Literaturrecherche

Um die mdoglichen Konfigurationen und damit die
Funktionalitdt des Lagerprogramms abschatzen zu
kénnen, wurde zu Beginn der Arbeit eine Recherche lber
existierende Turbopumpen durchgefihrt. Ein Augenmerk
lag dabei auf der Anordnung der Komponenten und den
Lagern. In BILD 2 ist eine Auswahl von Turbopumpen-
konfigurationen zu finden, die entsprechend der
Treibstoffkombination, der Anzahl der Wellen und des
Zyklus sortiert sind. Dabei wurden aktuelle Turbopumpen,
wie Vulcain und LE-7A, aber auch ehemalige, wie F-1
oder SSME, und natirlich zukiinftige, wie Vinci oder LE-X
aufgenommen. Eine Besonderheit stellt das RL-10
Triebwerk in der einwelligen Version dar. Die zitierte
Studie [1] zeigt, dass die Bauweise nur durch starke
Vorpumpen maglich ist. Ansonsten ist das RL-10 in seinen
vielen Versionen, ahnlich wie das HM7-B, eine
getriebelibersetzte Turbopumpe. Ebenfalls ungewdhnlich
ist der Schmierungsansatz des Turbinenlagers in Ol der
LE-X Oxidatorpumpe. Aus der Vielzahl der russischen
Turbopumpen fiir LOx / Kerosin, aber naturlich auch LOx /
LH2 ist aus Platzgriinden nur die RD-0124 Turbopumpe
aufgenommen.

Andere flissige Treibstoffkombinationen haben &hnliche
Komponentenanordnungen, sind hier jedoch aus
Ubersichtlichkeit nicht aufgefiihrt. Eine gute Sammlung
von Turbopumpen und der historischen Entwicklung ist in
der Arbeit von Sutton [28] zu finden.

LOX / Kerosin

Einwellig Zweiwellig

ohne mit ohne
Getriebe Gefriebe Getriebe

nur
Treibstoff- "
2us. TBP in GH2 Glschmierung

schmierung

nur Treibstoffschmierung

Einwellig

ohne
Gefriebe

nur
Treibstoffschmierung

Gasgenerator— Expander-Bleed-

Expander-Zyklus Zyklus [2] Zyklus

Gestufte Verbrennung

Gasgenerator- Gestufte
Zyklus Verbrennung

Gasgenerator-
Expander-Zyklus Zyklus

L
wwa-ifipe

RL 10 (Single-Shaft Version) [1]

LE-X OTP [4] SSME OTP [5]

HM-78 [3]

LE-X FTP [4] LE-7A OTP [8,11]

o Shnst i hua's

SSME FTP [5]

e on e

LE-7A FTP [8,12]

1
M wtef] stinf] et

Vinci 0TP [6] E/”'” n2:07P F-109] RD0124 [10]

] it

Vinci FTP [6] VU\(BH 2FTP

BILD 2 Ubersicht iiber unterschiedliche Turbopumpenkonzepte. Die Darstellung stellt nur einen Ausschnitt aus den
bestehenden Turbopumpen fiir Flissigkeitsraketenantriebe dar.
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4. WIRKENDE KRAFTE

Neben der Hauptstromung durch den Vorsatzlaufer und
das Laufrad auf der Pumpenseite und Rotor und Stator
der Turbinenseite, gibt es eine Vielzahl zusatzlicher
Stromungswege und -systeme in Turbopumpen fir
Flissigraketenantriebe. Diese werden unter dem Begriff
Sekundarsysteme zusammengefasst.

Dabei sind die Strémungen durch Spalte und
Zwischenrdume wichtig, da sie die Leistung und den
Wirkungsgrad der Turbopumpe beeinflussen. Fur die
Funktion und Sicherheit der Turbopumpe wiederum sind
die Stromungen durch die Kugellager zur Kihlung und
Schmierung und durch die Dichtungen als Leckage- oder
Trennstréomung wichtig.

Hier sollen nun die wirkenden Krafte auf die Turbopumpe
als Teil des Sekundarsystems betrachtet werden.

Der groRte Anteil der Krafte auf die Lagerungen wird
durch die Druckkraft, die durch die Umstrémung der
rotierenden Teile wirkt, verursacht. Dazu kommen Krafte
und Momente aus Impuls- und Gewichtskraft, sowie
Schwingungen, Unwucht und Stérungen in der Stromung.
Die verwendeten Verfahren zur Berechnung dieser Krafte
sollen hier kurz vorgestellt werden.

4.1. Axialschub

Zuerst soll auf die wellenaxialen Krafte, auch Axialschub
oder —kraft genannt, eingegangen werden, die auf die
Vorsatzlaufer, die Laufrader und die Turbinen wirken und
fur die hier die dargestellten Berechnungen verwendet
werden.

Dabei haben die Axialkrafte zwei Ursachen. Zum einen
wird eine Kraft durch die Umlenkung der Strémung als
Reaktionskraft auf die Seitenwande der rotierenden
Bauteile hervorgerufen, der sogenannten Impulskraft, die
sich allgemein formulieren Iasst als

(1) dF = (dm-c).

Zum anderen wirken Druckkrafte auf die Seitenwéande, die
sich bei rotationssymmetrischen Bauteilen wie folgt
beschreiben

(2) F=2r[prdr.

Daraus lassen sich die Axialkrafte auf die Oberflachen der
einzelnen Bauteile ableiten.

4.1.1.

Typischerweise sind in Flussigkeitsraketen-turbopumpen
Inducer verbaut, die eine reine axiale Bauweise ohne
Deckband aufweisen. Sie sind also als axiale Laufrader zu
behandeln, fiir die sich die Axialkraft bestimmen lasst mit

(3) Fax = %(d% - drzl)ng-

H ist dabei die Forderhéhe des Inducers. In Giilich [24]
wird diese Gleichung zusatzlich mit einem Korrekturfaktor
zwischen 1 und 1,1 multipliziert.

Fir den Fall, dass die Inducer mit einem veranderlichen
Nabendurchmesser [25] versehen sind, kann noch eine
Impulsénderung der Strdmung und die damit resultierende
Kraft auf den Inducer bertcksichtigt werden. Diese ist
jedoch im Vergleich zu den anderen Kréaften sehr gering.
Dies gilt auch fir den Fall, dass mit Medien hoher Dichte
gearbeitet wird.

Vorsatzlaufer (Inducer)
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4.1.2.

Die Axialkrafte, die auf den Impeller wirken, setzen sich
wieder aus den Impuls- und aus den Druckkraften auf die
AuRenwande des Impellers zusammen.

Hier soll vorerst nur der Fall einer nicht durchstromten
Radseitenwand betrachtet werden. Dies stellt fiir die hier
durchgefihrten Auslegungstiberlegungen eine akzeptable
Vereinfachung dar. Somit kdnnen nach Gilich [24] aus
Gleichung (2) die Krafte auf die Radseitenwande in axialer
Richtung bestimmt werden mit

Impeller

(4) Fp =mr} [(1 — x2)AP,, — %u%kz(l - xz)Z].

Dabei ist x das jeweilige Verhaltnis zwischen Innen- und
AuRendurchmesser der Laufradseitenwand und k ist der
mittlere Rotationsfaktor. Uber diesen werden
hauptsachlich die geometrischen Einflisse auf das
wirkende Druckprofil an der Seitenwand eingebracht.

Die Impulskraft ist auch fiur den Impeller sehr gering und
wird berechnet durch

(5) Fimp = pQcim-

Je nach Einbausituation kdnnen noch der statische Druck
am Laufradeintritt und der unausgeglichene Wellenschub
Uber die gesamte Turbopumpe bertcksichtigt werden.

BILD 3. Druckverteilung (blau - niedrig, rot - hoch) und
Stromlinien in einem generischen LOx-
Impeller.

BILD 3 gibt einen Einblick in die Strémung in den
Seitenrdumen eines Impellers ohne Durchstrémung, d. h.
die beiden Enden sind geschlossen und es findet eine
reine Rezirkulation in den Seitenrdumen statt. Dies stellt
eine lIdealisierung der normalerweise dort eingebauten
Dichtungen dar, vereinfacht jedoch die analytische
Berechnung. Der Druckabfall in den Seitenrdumen ist zu
erkennen, sowie die Beschleunigung der Strdmung an den
rotierenden AuBenwanden des Impellers. Ein Vergleich
zwischen numerischen und analytischen Ergebnissen flr
die wirkende Axialkraft mit Hilfe einer Parametervariation
ist in Vorbereitung.
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4.1.3.

Fir die Berechnung der Krafte auf die Turbine wird ein
allgemeiner Ansatz verfolgt um den mdglichen
Konfigurationen der Turbinen gerecht zu werden. Dieser
schlieRt die beiden Ursachen fiir die wirkenden Krafte aus
Gleichung (1) und (2) ein und wird in [29] formuliert als

(6) Fax,t = % (r§ - riz)[(pl - pz) + (C%,axpl - C%,axPZ)]'

Turbine

Dabei kann eine partielle asymmetrische Anstrdmung der
Turbine bericksichtigt werden. Diese wiirde ein Moment
auf die Turbine verursachen.

Gleichung (6) stellt jedoch nur eine Abschatzung der
Krafte dar, eine genauere Bestimmung von bspw.
Axialkraften, die auf die Turbinenscheiben wirken, sollte
mit numerischen Strédmungslésern erfolgen [26].

4.2. Radialkrafte

Da die Strémung in Turbopumpen in der Regel
rotationssymmetrisch verlauft, gleichen sich die meisten in
radialer Richtung wirkenden Krafte gegenseitig aus.
Radialkrafte entstehen demnach durch Stoérung der
Rotationssymmetrie. Es wird im Folgenden zwischen
stationaren Kraften, deren Wirkrichtung durch die
Geometrie der Turbopumpe festgelegt ist, und
dynamischen Kraften unterschieden.

Der grofte Anteil der auf einen Impeller wirkenden
Radialbelastung entsteht durch den ublicherweise
spiralférmigen Auslass an der letzten Stufe. Er lasst sich
wie folgt berechnen:

(7) Fs, = kppHdyb; g4

Wobei b,,.s die Breite des Impellers am Auslass
einschliellich Deck- und Tragscheibe darstellt. Der
Radialschubbeiwert kg lasst sich dabei laut Stepanoff [32]
abschatzen mit

8) kg = 0,36 (1 - 03)

Die Radialkraft wirkt dabei in Richtung eines Punktes der
bei Teillast um ca. 60° stromabwarts der Gehausezunge
liegt. Fur die Berechnung im Programm wurde der
Maximalwert bei Nulldurchlass verwendet. Andere
Verfahren zur Berechnung der Radialkrafte in
Spiralgehdausen [30] bleiben vorerst unbertcksichtigt und
werden in Zukunft implementiert.

4.3.

Auch wenn der Anteil der Gewichtskraft an den wirkenden
Axial- und Radialkraften recht gering ist, wird diese in
folgender Form bericksichtigt.

Gewichtskrifte

(9) Fjx=-m(g+a)sina,
(10) F;, = —m(g + a) cos a,,.

Neben der Erdbeschleunigung g kann auch die Startbe-
schleunigung a des Tragers oder der Stufe berlicksichtigt
werden. Die Masse m wird anhand der gegebenen
Abmessungen und Material fir jedes Bauteil einzeln
bestimmt.

Typischerweise werden Turbopumpen unter einem Winkel
von 90° oder 270° verbaut, um einen Zulauf der Pumpen
in Wirkungsrichtung der Beschleunigung zu ermdglichen.
Seltener ist die Anordnung unter 0° oder 180° zu finden.
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4.4.

Neben den eben beschriebenen stationaren Kraften
wirken auch dynamische Belastungen, deren Wirkrichtung
und/oder Betrag sich im zeitlichen Verlauf stark andern.
Die meisten dieser Krafte lassen sich nur schwer
analytisch abschatzen, da in der Vorauslegung noch keine
Daten uber beispielsweise Resonanzfrequenzen oder
Kavitationsverhalten vorhanden sind.

Fir Kréafte, die durch Unwucht (Massenasymmetrie)
entstehen, findet sich jedoch eine experimentell
abgesicherte Faustformel fir gut ausgewuchtete, schnell
drehende Laufer [31] mit

Krafte aus Unwucht

(11)F,, = (0,02 ..0,04)d,mn’.

Fir den Vorfaktor wurde im Programm der Wert 0,04
verwendet, wodurch die berechneten Unwuchtkrafte stark
Uberschatzt werden. Die allgemeine Anwendung dieser
Gleichung fir die schnellrotierenden Bauteile in
Raumfahrtantrieben ist nicht ganzlich geklart.

5. PROGRAMMBESCHREIBUNG

Im Rahmen dieser Arbeit wurde ein Programm erstellt,
das die axialen und radialen Krafte, die auf die Lager der
Turbopumpe wirken, zu berechnen. Ausgehend von der
Literaturrecherche in Abschnitt 3.1 konnte eine maximale
Anforderung fiir die mdéglichen Konfigurationen abgeleitet
werden. So ist es moglich auf einer Welle Inducer und bis
zu drei Impeller fir jeweils Brennstoff und Oxidator
zusammen mit einer bis zu dreistufigen Turbine zu
betrachten. Turbopumpen mit Getriebe werden nicht
bertcksichtigt.

Die Daten fiir die Krafteberechnung kénnen direkt aus den
Auslegungsergebnissen  ausgelesen  werden. Die
geometrischen Daten werden in Tabellen bereitgestellt
oder kénnen im Programm variiert werden. BILD 4 zeigt
eine exemplarische Konfiguration mit allgemeinen axialen
Positionen. Eine optische Uberpriifung der Konfiguration
ist durch ein parametrisiertes CAD-Model jederzeit
mdglich.

<

im[0]

xlos

xim[4]

BILD 4. Exemplarische Konfiguration mit allgemeinen
axialen Positionen

Fir eine Abschatzung der Lagerkrafte unter
Berlcksichtigung der Unsicherheiten der Auslegung
wurden die Eingabewerte fiir die Krafteberechnung
variiert. Dazu wurden ausgehend von den bekannten
Werten Zufallszahlen generiert, die einer Normalverteilung
unterliegen

1 _i(xzmy?

O’\/ﬁe 2( 4 ) .

(12) f(x) =
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Die Berechnungen werden dann entsprechend der Anzahl
der Zufallszahlen oft wiederholt und Mittelwerte berechnet.

Die geometrischen Daten, wie in BILD 4 dargestellt,
werden nicht in dieser Form variiert. Fir eine einfache
Konfiguration einer Turbopumpe mit jeweils einer Stufe
und einem Inducer werden beispielsweise 19 Parameter
variiert.
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BILD 5. Auswirkung der Anzahl der Zufallszahlen auf den
Mittelwert der Axialkraft, normiert mit dem
Axialkraft bei Streuung = 0.01

In BILD 5 sind die Ergebnisse fir den Mittelwert der
resultierenden Axialkraft einer exemplarischen
Turbopumpenkonfiguration abhangig von der Anzahl der
generierten Zufallszahlen dargestellt. Zusatzlich wurden
unterschiedliche globale Streuungen betrachtet. Bereits
nach ca. hunderttausend Zufallszahlen st die
Schwankung des Ergebnisses ausreichend gering. Diese
Einschatzung muss fir andere Konfigurationen mit mehr
Bauteilen Uberprift werden, da dann entsprechend mehr
Parameter variiert werden. Neben einer globalen Streuung
kann auch fir jeden einzelnen Eingabewert der
Berechnung eine individuelle Streuung festgelegt werden.
Dies ermdglicht eine bessere Bericksichtigung von
unsicheren Auslegungswerten.

6. ERGEBNISSE
6.1. Variation des Rotationsfaktors k,

Fir die Berechnung der Axialkrafte nach Gleichung (4)
wird der mittlere Rotationsfaktor k bendtigt. Da in dem
vorliegenden Fall  vorerst  ausschlieRlich nicht-
durchstromte Radseitenrdume betrachtet werden, kann
der Rotationsfaktor ausgedrUckt werden mit

1+
1
cossR

Wenn die Winkel 6 zwischen Rad- und Gehauseseiten-
wand vernachlassigt werden und r; klein ist im Vergleich
zu dem Impellerradius rz, dann vereinfacht sich Gleichung
(13) zu

(13) ko

(ﬁ)

T T
+5fax L [+W i

_4& _ML
cos 8W +5 (

(Lw)
:—; T2 ;itanb‘R]\Cf'R

tan &y —

1
2 A
Tw Tw  glax)fw
1+(r2) \/(72+572)CfR
Das Verhaltnis der Wandreibungskoeffizienten c¢r wird
meist zu eins, da identische Materialien und

(14) kg =
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Bearbeitungen verwendet werden. Beide Gleichungen fur
ko wurden aus Gulich [24] enthommen.

Damit ist ko nur vom Abstand der Radseitenraume £, und
dem Radius des Spiralgehduses r, abhangig. Um die
Einflisse von beiden Werten auf ko und damit auch auf die
resultierende Axialkraft beurteilen zu kénnen, wurde ry,
wie in BILD 6 gezeigt, in einem sehr weiten Bereich
variiert. Die Empfehlung von Giilich [24] lautet hierbei (r,-
r)frs = 0,7..1%. Ob sich diese Empfehlung flr
Drehzahlen, wie in Turbopumpen (blich, und fiir kryogene
Medien umsetzen lasst, ist noch offen. Bei gréRerem
Abstand zwischen Impeller und Gehause sinkt der Faktor
ko und die Axialkraft steigt. Ab einem gewissen Abstand
stellt sich eine gekoppelte Radseiten- und Hauptstrémung
ein. Meist wird dann fir diese offenen Radseitenrdume mit
einem Rotationsfaktor von 0,5 gerechnet.

0.48 — GL.(13)
— Gl (14)
S~ Tragscheibe
0.46F ~ ~ S~ Deckscheibe |4

Resultierndes k /-
o o o o
w S > IS
¢} o N H

o
[
o

o
W
&

2 4 6 8 10
Variation von (r,, —r3)/r2 /%

o

BILD 6. Betrachtung des Rotationsfaktors bei Variation
von rw,

Die Unterschiede zwischen Trag- und Deckscheibe
resultieren aus den unterschiedlich gewahlten Abstanden
tx. Die Abweichungen in den Ergebnissen fur Gleichung
(13) und (14) lassen sich durch die Lage der Deckscheibe
erklaren, welche aus Auslegungsgriinden meist unter
einem Winkel verbaut ist. Die hier betrachtete
Konfiguration, mit den Kreis-Symbolen dargestellt, liegt
auRerhalb des von Giulich empfohlenen Bereichs. Um

Berihrungen zu vermeiden, wurde dieser Abstand
gewahlt.
0.48}F ™\ — Gl (13)
— Gl.(14)
- Tragscheibe
0.46} IS . Deckscheibe |
0.44}
4042
=
~
0.40}
0.38
0.36
0.34 . . .
0.00 0.02 0.04 0.06 0.08 0.10

Variation von t,,/ds /-

BILD 7. Variation des Abstands zwischen Radseiten- und
Gehausewand.
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Ahnlich wird nun bei der Variation von ta verfahren. Das
resultierende ko ist in BILD 7 dargestellt. Der Trend ist
ahnlich wie bei der vorherigen Betrachtung. Ein groRerer
Spalt flhrt zu einem geringeren Rotationsfaktor und die
Kraft auf die Seitenflache vergréRert sich. Die Ergebnisse
fur Gleichung (14) sind hier identisch, da fir Deck- und
Tragscheibe eine gleiches r, gilt. Mit den Kreis-Symbolen
in der Grafik ist wieder die vorab gewahlte Konfiguration
gekennzeichnet. Fir die Deckscheibe liegt diese innerhalb
des empfohlenen Bereichs, der mit gestrichelten Linien
markiert ist. Die Tragscheibe liegt leicht dariiber. Dies
wurde gewahlt, um entsprechend Bauraum fiir Dichtungen
und gegebenenfalls eines Axialschubausgleichssystems
zu lassen.

6.2.

Fir die Ergebnisse in diesem Abschnitt wird nun ein
konkretes Beispiel betrachtet. In den grundlegenden
Analysen aus dem vorangegangen Abschnitt wurden
schon geometrische Daten von dieser Konfiguration zur
Berechnung verwendet. Es wird die LOx Turbopumpe fiir
das Tragersystem aus TAB 1 untersucht.

Lagerkrafte der Grundkonfiguration

BILD 8. Schematische Darstellung der KonRAT LOx-
Turbopumpe flr eine Oberstufe in
Konfiguration (a)

In BILD 8 ist diese Turbopumpe schematisch dargestellt.
Von links nach rechts befinden sich auf einer Welle, der
Inducer, der Impeller, ein Festlager, die Dichtungseinheit,
ein Loslager und eine Turbine. Die Lager sind in
Konfiguration (a) aus BILD 1 angeordnet. Die
Auslegungsdetails fir die Pumpen und Turbine sind in
Veggi et al. [15] beschrieben und stehen detailliert fir
diese Berechnungen zur Verfiigung. Die Male fir Lager,

Dichtung und Welle wurden anhand von
Uberschlagsrechnungen und Erfahrungswerten
abgeschatzt.

Entsprechend der Empfehlung aus Abschnitt 5 wurde mit
einer Einstellung von hunderttausend Zufallszahlen und
einer globalen Abweichungen zu den Eingabewerten von
20% gearbeitet. Diese starke Abweichung ist sicherlich
sehr konservativ gewahlt, kann jedoch als Szenario fur
den schlecht mdglichsten Fall genutzt werden.

Die beiden Lager werden getrennt voneinander betrachtet.
In dem vorliegendem Fall ist das Festlager der Pumpe
zugeordnet, das Loslager der Turbine. Eine umgekehrte
Festlegung ist ebenso mdglich.

In BILD 9 sind die Werte der wirkenden Lagerkrafte auf
das Festlager dargestellt. Die Ergebnisse sind alle mit
dem Mittelwert der Axialkraft normiert. Die breite Streuung
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der Axialkraft resultiert hauptsachlich aus den vielen
Eingabeparametern, die variiert werden. Es kdnnen
rechnerisch sogar Werte mit negativen Vorzeichen
auftreten. Dies wirde eine Lastumkehr im Lager
bedeuten. Ein haufiger Lastwechsel wiirde eine starke
Belastung flir das Lager darstellen und die Lebenszeit
einschranken. Daher sollten diese Falle unbedingt
vermieden werden.

4000 — T T T T
3500

3000 |

Haufigkeit

[ N N
w o w
o o o
o o o

1000

500

—50 50 100 150 250 300
Normierte Krafte /%

BILD 9. Krafte auf Festlager, in blau die Axialkrafte, in
grun die gesamte Radialkrafte und in rot der
statische Anteil der Radialkrafte

In BILD 9 sind neben den Axialkraften zwei Arten von
Radialkrafte dargestellt. Die reine statische Radialkraft
(rot), die hauptsachlich durch das Spiralgehduse
verursacht wird, liegt in der GréRRenordnung der Axialkraft.
Dies flhrt zu einer guten Krafteinleitung im Lager, wenn
beispielsweise Schragkugellager verwendet werden. In
grun ist die gesamte wirkende Radialkraft dargestellt, also
die Summe aus den Anteilen der bereits gezeigten
statischen und den dynamischen Kréaften.
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Krafte auf das Loslager, in griin die gesamten
Radialkrafte und in rot der statische Anteil der
Radialkrafte, normiert mit der Axialkraft des
Festlagers.

BILD 10.

Im Loslager ist der Anteil der dynamischen Krafte sehr
hoch, wie in BILD 10 dargestellt. Diese stammen aus der
angenommenen Unwucht der Turbinenscheibe nach
Gleichung (11). Die hohe Drehzahl und der gréRere
Durchmesser fiihren zusammen mit der Masse zu diesen
Werten. Die Masse der Turbine wird, falls noch nicht
bekannt, innerhalb des Programms abgeschatzt. Es wird
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von einem konstanten Schubspannungsverlauf in der
Turbinenscheibe ausgegangen. Daraus kann die
Geometrie und damit die Masse berechnet werden.
In diesem Fall wurde von einer gleichformigen
Anstromung aller Turbinenschaufeln ausgegangen. Somit
wirken kaum statische Radialkrafte auf das Loslager.

6.3.

Um die Mdglichkeiten des Programms zu demonstrieren,
werden in diesem Abschnitt die Lagerpositionen und die
Ausrichtung der Turbopumpe variiert. Dabei wird jeweils
von der Grundkonfiguration aus dem vorherigen Abschnitt
ausgegangen und die Veranderungen durchgefiihrt.

Variation von Parametern

6.3.1. Anderung der Lagerposition

Die Position der Lager beeinflussen die wirkenden
Radialkrafte in den Lagern. Die Auswirkungen sind in
BILD 11 dargestellt. Die jeweiligen Radialkrafte sind mit
den Werten aus der Grundkonfiguration normiert. In grau
sind die Bereiche, die bereits durch andere Bauteile belegt
sind, gekennzeichnet.
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BILD 11. Radialkrafte aus Variation der Position eines

Kugellager, das andere Kugellager wird an
fester Position gehalten, siehe Symbole.

Zusammen mit den gemittelten Ergebnissen fiur die
Radialkrafte, sind mit den gestrichelten Linien noch die
Werte, die einer 3-c Standartabweichung vom Mittelwert
entsprechen, dargestellt. Die Verschiebung der Kugellager
zeigt den erwarteten Trend, dass die Krafte ansteigen,
sobald der Abstand zwischen den Lagern verringert wird.
Der Gradient ist jedoch veranderlich, so dass eine leichte
Positionsveranderung bereits eine Verstarkung der
Radialkraft zur Folge haben kann. Bereiche an denen
geringere Krafte zu erwarten waren, sind bereits durch
Bauteile  belegt oder wirden aulerhalb der
vorhergesehenen Bauform liegen. Die Axialkraft ist von
dieser Variation praktisch unbeeinflusst.

6.3.2. Ausrichtung der Turbopumpe

Turbopumpen werden haufig verbaut, so dass die
Anstrbmung des  Inducers  und Impellers  in
Wirkungsrichtung der Gewichtskraft liegt. Wie bereits
erwahnt, soll sich dies positiv auf die Kavitationsgrenze
auswirken. Fir den vorliegenden Fall muss daher die
Turbopumpe unter einem Winkel von 270° montiert sein.
Dies gilt fur die hier gewahlte Konvention, einem Winkel
zwischen Wellenmittellinie und der Horizontalen, mit
Drehpunkt am linken Wellenende. Wird nun der Winkel
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variiert, verandern sich auch die Krafte, die auf die Lager
wirken.

In BILD 12 sind diese Lagerkrafte dargestellt. Es erfolgte
wieder eine Normierung mit den jeweiligen Kraften am
Auslegungspunkt der Grundkonfiguration. Den
Haupteinfluss auf die Ergebnisse hat nun die
veranderliche Gewichtskraft.
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BILD 12. Wirkende Lagerkrafte bei Variation des

Winkels zwischen Welle und Horizontale.

Zwar hat die Axialkraft im Auslegungspunkt, der mit der
gestrichelten Linie gekennzeichnet ist, ihr Minimum.
Jedoch lassen sich fir die Radialkrafte glinstigere
Positionen zur Ausrichtung der Turbopumpe finden. Aus
dem Plot kann nicht die optimale Position abgeleitet
werden. Jedoch wird ersichtlich, dass der gewahlte Winkel
einen sehr guten Kompromiss darstellt.

6.4. Untersuchung von Lagerkonfigurationen

Die bisherigen Betrachtungen bezogen sich auf die
Konfiguration (a), wie sie in BILD 8 dargestellt ist. Aus den
schematischen Darstellungen in BILD 1 ist erkennbar,
welche anderen Lageranordnungen ebenfalls méglich sind
und in diesem Abschnitt betrachtet werden sollen.

Die Grundkonfiguration (a) hat den Nachteil, dass das
Festlager in LOx arbeitet und das Loslager im Brennstoff.
Die Kuhlwirkung im Brennstoff kann eingeschrankt sein
und es muss eine Qualifizierung der Lager einer
Turbopumpe fiir zwei unterschiedliche Medien stattfinden.
In Konfiguration (a1) befindet sich das Loslager noch im
Bereich des LOx, dafir ruckt die Dichtung direkt an die
Turbine. Die Lagerposition der Konfigurationen (b), (c) und
(e) entsprechen den Konfigurationen aus der
schematischen Darstellung. Bei den Konfigurationen (c)
und (e), bei dem sich das eine Lager zwischen Inducer
und Impeller befindet, hat eine Anpassung dieser Bauteile
nicht stattgefunden, sondern es wurde weiterhin mit der
Auslegung aus (a) gerechnet.

In TAB 2 sind die Werte fir die Lagerkrafte fir die
unterschiedlichen Konfigurationen zusammengefasst. Es
zeigt sich wieder, dass bei geringerem Abstand der Lager
die Krafte ansteigen und entsprechend bei gréRerem
Abstand sich verringern.

Neben dieser reinen Betrachtung der Krafte sind bei der
Auswahl der Lagerkonfiguration noch weitere Aspekte zu
beachten, beispielsweise die schon erwahnte Kihlbarkeit
der Lager, Montierbarkeit und natirlich die vielfaltigen
Aspekte der Rotordynamik.
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Konfigurationen

Krafte in % | (a) (a1) (b) (c) (e)

Festlager 100 124 97 85 85
statisch

Festlager 100 543 90 88 97

dynamisch
Loslager 100 220 85 22 26
statisch

Loslager 100 220 72 71 99

dynamisch

TAB 2. Radialkrafte bei unterschiedlichen
Lagerkonfigurationen.

7. ZUSAMMENFASSUNG

Zur Berechnung der Lagerkrafte in Turbopumpen von
Flissigkeitsraketenantrieben wurde ein Programm erstellt.
Dieses ist flr die meisten Turbopumpenkonfigurationen
anwendbar. Dies wurde anhand einer intensiven
Literaturrecherche Uber Turbopumpenbauweisen
bestatigt. Die Funktionsweise des Programms und
Ergebnisse wurden anhand einer LOx-Turbopumpe fiir ein
Oberstufentriebwerk diskutiert. Die Ergebnisse werden
von zwei Bereichen beeinflusst. Zum einen hangen die
Eingabewerte fir das Programm von der Qualitat der
Auslegung der hydraulischen und aerodynamischen
Komponenten ab, zum anderen von der Giiltigkeit und
Prazision der verwendeten Gleichung zur Abschatzung
der wirkenden Kréafte. Beiden Unsicherheiten wurde mit
der Generierung von Zufallszahlen um die Eingabewerte
mit einer vorgegebenen Streuung Rechnung getragen. Die
Streuung kann in Zukunft individuell angepasst werden
und tragt so zur Verbesserung der Genauigkeit der
Ergebnisse bei.

Die Eingabewerte werden durch jede Auslegungsschleife
praziser. Dazu tragen parallel durchgefiihrte numerische
Simulationen bei, aber auch geplante experimentelle

Untersuchung einiger Komponenten innerhalb von
KonRAT. Durch  numerische  Simulationen  und
Experimente lassen sich auch die verwendeten

empirischen Gleichungen Uberpriifen und gegebenenfalls
weiter anpassen.

Die vorgestellten Betrachtungen stellen nur einen Bereich
bei den Untersuchungen zu Sekundarsystemen dar und
sind nur ein Aspekt bei der Auswahl der
Turbopumpenkonfiguration. Hinsichtlich der Lagerkrafte
sind mehrere Punkte zu benennen, die einen starken
Einfluss auf die Ergebnisse und die Konfigurationen
haben, jedoch hier noch nicht berlcksichtigt wurden:

e Berechnung von Radseitenraumkraften unter
Bericksichtigung von  Durchstrémung  der
Dichtungen

¢ Anpassungen durch Axialschubausgleich

e Betrachtungen auRerhalb des nominalen

Betriebspunkt

o Steifigkeiten von
Krafteverteilung

Kugellagern aufgrund der
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e  Berlcksichtigung von rotordynamischen Effekten

Arbeiten zu diesen Punkten finden bereits statt. Eine
Einbindung und lose Kopplung von Programmen zur
Berechnung von Lagersteifigkeiten und beziehungsweise
rotordynamischen Eigenfrequenzen der Turbopumpe
wurden bereits umgesetzt und getestet.

Die Sekundarsysteme bleiben eine Schnittstelle zwischen
den Disziplinen, die an der Turbopumpenauslegung
arbeiten, und tragen zu Verbesserung des Systems bei.
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