Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2020
DocumentID: 530289

KOMPONENTENBASIERTE MASSENSCHATZUNG VON TRIEBWERKEN
ZUR BEWERTUNG NEUARTIGER KONZEPTE

B. Pijanovi¢, J. Dehmel, D. Woelki, D. Peitsch

Fachgebiet Luftfahrtantriebe, Institut fir Luft- und Raumfahrt, Technische Universitat Berlin,
MarchstraBe 12-14, 10587 Berlin, Deutschland

Zusammenfassung

Stetige Weiterentwicklungen einzelner Komponenten in Flugantrieben erméglichen Effizienzsteigerungen des
Triebwerks. Wesentlicher Einflussparameter in der Luftfahrt auf die Leistungsbeurteilung ist dabei das Ge-
wicht des Gesamtsystems. Eine friihzeitige Einbeziehung der Effekte neuartiger Technologien auf das Ge-
wicht ist entscheidend fir eine zuverldssige Bewertung des Nutzens neuartiger Konzepte. Statistische Me-
thoden zur Massenabschéatzung von Triebwerken basierend auf empirische Daten sind fir neue Konzepte
ungeeignet. Demgegeniiber sind komponentenbasierte Modelle zur Quantifizierung von Gewichtsédnderungen
im Hinblick auf den Gesamtnutzen flexibler. So kénnten beispielsweise Auswirkungen der Massenanderung
auf den Brennstoffverbrauch einer Flugmission hinreichend genau bewertet werden.

Dieses Paper beschéftigt sich mit der Entwicklung und der Methodik eines solchen Modells. Beispielhaft wird
die Implementierung in ein bestehendes Framework zum Komponentenzooming vorgestellt. Dabei wird die
Verarbeitungs- und Berechnungsmethodik auf Grundlage von aus Schnittzeichnungen komponentenweise ex-
trahierten Punktwolken aufgezeigt, was insbesondere den Einsatz im akademischen Umfeld férdert. Abschlie-
Bend werden exemplarische Ergebnisse der Massenabschatzung auf Grundlage des verwendeten Ansatzes
vorgestellt.
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1. EINLEITUNG

1.1. Motivation und Zielsetzung

Die Forderung nach wirtschaftlichen und emissions-
armen Gasturbinen ist ungebrochen. Dies schlieB3t
insbesondere ihre Anwendung in der Luftfahrt als
bevorzugter Antrieb mit ein. Bei Flugtriebwerken
ist dabei nicht allein die Effizienz des thermodyna-
mischen Kreisprozesses, sondern auch die Masse
des Triebwerks entscheidender Einflussfaktor auf
den Brennstoffverbrauch einer Flugmission (mission
fuel burn). Die Etablierung neuer Kreisprozesse
oder Integration neuartiger Technologien auf Kom-
ponentenebene muss den Gewichtsaspekt daher
berlcksichtigen.

Untersuchungen zu neuartigen Konzepten finden
zweckmaBigerweise zundchst in den relevanten
Disziplinen statt. Beispiele neben vielen anderen
sind Tandemschaufeln in Verdichtern mit Fokus
Aerodynamik [1] oder aktive Strdomungskontrolle
(AFC) mit Fokus Aerodynamik, auch in Kombination
mit Regelungstechnik [2]. Mit diesen verschiede-
nen Konzepten geht zusétzliche oder alternative
Hardware einher. In manchen Fallen wird auch die
Geometrie bestehender Bauteile verandert [3]. Neue
Kreisprozesse bedingen dariber hinaus i.d.R. radika-
le Anderungen in mehreren Komponenten. Beispiele
hierflr sind das IRA (intercooled recuperated aero
engine) [4] oder der Getriebefan [5].

Wird der Fokus zunachst auf neuartigen Techno-
logien auf Komponentenebene gehalten, so kann
das Zusatzgewicht den Nutzen einer MaBnahme
stark reduzieren oder sogar flr verschiedene An-
wendungsbereiche annulieren [6]. Die prinzipielle
Profitabilitdt einer Technologie im Sinne ihres Aus-
schépfungspotenzials ist deshalb bereits in einem
frihen Stadium von Interesse. Die theoretischen
Grenzen des gewinnbringenden Einsatzes kdénnen
die Ausrichtung der Arbeiten in Forschung und
Entwicklung unterstiitzen [7]. Realistische GrdBen-
ordnungen der zu erwartenden Gewichtsanderungen
des Gesamttriebwerks sind daher schon zu einem
frihen Zeitpunkt winschenswert. Auf deren Basis ist
die Abschatzung des Potenzials einer MaBnahme in
Bezug auf den mission fuel burn erst méglich.
NaturgemaB stellt die Ableitung veranderter Trieb-
werksmassen, die im wesentlichen durch Geome-
triemodifikationen oder -ergédnzungen bedingt sind,
insbesondere im akademischen Bereich eine Her-
ausforderung dar. Grund dafiir stellt die schlechte
Verfugbarkeit von Simulationswerkzeugen oder ver-
lasslichen Referenzgeometrien dar. Dabei stellt die
Ableitung von u.a. Triebwerksmassen ausgehend
von bereits existierenden Triebwerken ein durchaus
gangiges Verfahren im konzeptionellen Vorentwurf
dar [8].

Das Ziel dieses Papers ist es darzustellen, dass
aussagekraftige Gewichtsabschatzungen fir neuar-
tige Technologien und ihre Auswirkungen auf den
mission fuel burn bereits auf Grundlage weniger Teil-
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geometrien eines Referenztriebwerks durchflhrbar
sind. Als Basis dient dabei eine im Forschungsprojekt
ECOFlex-turbo 3.4.4 Flexibles Luftsystem (F&rder-
kennzeichen O03ET7091l) entwickelte sogenannte
part weight method, welche u.a. von den Arbeiten
Bretschneiders et al. [9] inspiriert ist und in Anséat-
zen in [7] vorgestellt wurde. Die Methode wurde
nachfolgend weiterentwickelt und validiert. Dieses
Paper widmet sich daher zun&chst den methodischen
Aspekten (Kap. 2). Der Schwerpunkt liegt auf der
nachfolgenden Validierung (Kap. 4) und den Sensiti-
vitatsstudien (Kap. 5). Als Grundlage hierfiir dient das
Geometriemodell eines Referenztriebwerks, das aus
literaturbasierten Teilgeometrien einer IAE V2500 [10]
erstellt ist und in Kap. 3 eingefihrt wird. AbschlieBend
weist Kap. 6 auf praktische Anwendungsmaéglichkei-
ten der vorgestellten Methodik hin. Diese behandeln
zum einen Austauschraten zwischen geanderter
Triebwerksmasse und dem mission fuel burn. Zum
anderen wird erlautert, wie die Methode zweckmaBig
auf andere Technologiekonzepte adaptiert werden
kann.

1.2. Abgrenzung zu existierenden Methoden

Fir die Gewichtsabschatzungen in Triebwerken
existieren diverse Methoden. Relativ einfache, em-
pirische Ansétze ergeben sich aus Korrelationen
zwischen Triebwerksgewicht und charakteristischen
Kreisprozessparametern. Komplexere, aber gleich-
zeitig flexiblere Ansatze sind geometriebasiert,
so z.B. die sogenannte featurebasierte Methodik
nach [9]: Die GeometrieAnderungen sind hier un-
mittelbar modellierbar. Moderne Vorauslegungstools
wie z.B. MOPEDS [11] integrieren die Gewichts-
abschatzung in einer multidisziplindren Umgebung.
Die resultierenden Geometrien basieren dabei u.a.
auf aerodynamischen und strukturmechanischen
Vorauslegungsmodellen. Diese Modelle sind h&u-
fig niederdimensional und somit zur Durchfiihrung
umfangreicher Konzeptstudien geeignet. Eine auto-
matisierte VerknlUpfung der Geometrieauslegung und
somit Massenabschatzung mit derartigen Modellen
ist wiinschenswert, aber aufwendig. Insbesondere im
akademischen Umfeld sind solche multidisziplinaren
Bewertungen mit den zur Verflgung stehenden
Ressourcen i.d.R. nicht durchfihrbar.

Die in diesem Paper weiterentwickelte und der Va-
lidierung unterzogene Methode soll auf Grundlage
vorhandener Referenzgeometrien anwendbar sein.
Letztere kbénnen aus verfligbaren Schnittbildern
extrahiert werden. Fir viele Anwendungen ist die
vollstdndige Triebwerksgeometrie dabei verzichtbar.
Unter bestimmten Voraussetzungen reichen die
Geometrien einzelner Komponenten oder z.T. sogar
Bauteilen aus. Da sich hierdurch der individuelle Mo-
dellierungsaufwand erheblich reduziert, ist die Metho-
dik fir einen groBen Anwenderkreis und somit auch
fir die Anwendung in relativ kleinen Forschungspro-
jekten geeignet. Die Anwendungsgrenzen in Bezug
auf Gultigkeit der Referenzgeometrie und eventuell
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vernachlassigten, interdisziplindren Effekten ist dabei
aber individuell und kritisch zu hinterfragen.
Gleichwohl hélt die von den Autoren durchgefiihr-
te Implementierung Schnittstellen bereit, die eine
Verknipfung mit z.B. mechanischen Modellen inner-
halb eines multidisziplindren Auslegungsprozesses
ermdglicht.

1.3. Schwerpunkt der Anwendung: Lokale Modifi-
kationen

Die Signifikanz der Frage nach dem Gesamtnutzen
neuartiger Technologien wurde bereits in u.a. [7]
postuliert. Tatséchlich sind gegenwartig diskutierte
Innovationen in den meisten Fallen mit Hardwarean-
derungen und somit Gewichtsdnderungen verbun-
den. Die bereits erwahnten neuartigen Kreisprozesse
mit umfangreichen Geometriednderungen auf Ge-
samtsystemebene stellen das Extrembeispiel dar. Als
Kontrast hierzu kann die Anderung der Beschaufe-
lung einer Turbokomponentenstufe gesehen werden,
z.B. die alternative Profilierung oder Anderung der
Schaufelanzahl. Solche Modifikationen stellen eine
relativ geringe Gewichtsédnderung dar. Zwischen
diesen beiden Beispielen existieren zahlreiche Kon-
zepte, die zumeist auf der Komponentenebene
angesiedelt sind. Diese Konzepte bewirken daher
primar lokale Eingriffe in die Triebwerksgeometrie.
Beispiele fir Konzepte, die flur aktuelle Forschungsar-
beiten empfohlen sind, sind u.a. [12] zu entnehmen.
Die nachfolgend vorgestellte Methodik kann auf vie-
le Technologien angewandt werden. Da alle Konzep-
te mit Unsicherheiten behaftet sind, gibt die Sensi-
tivitdtsstudie in Kap. 5 Aufschluss Uber das grund-
satzlich mit dieser Methodik zu erwartende Genauig-
keitsmaB. Gleichzeitig wird ein fir Konzeptstudien ty-
pischer Konflikt zwischen Detaillierungsgrad, Genau-
igkeit und allgemeingultiger Aussagekraft der Model-
lierung aufgezeigt.

2. METHODE

Schnittbilder von Triebwerken, beziehungsweise ver-
flgbare Teilgeometrien, sind die Grundlage der vor-
gestellten part weight method mit der eine Massen-
abschatzung durchgefiihrt werden kann.

Auf Basis von Querschnittzeichnungen werden kom-
ponentenweise Punktwolken extrahiert, welche in
eine fir die Methode geeignete Form als Datensatz
bereitgestellt werden. Flr die Extraktion der geo-
metrische Daten kann grundsétzlich jede beliebige
Software genutzt werden, welche in der Lage ist
Punktwolken an Hand von Bilddaten zu generieren
und als Datensatz zu hinterlegen. Fur die in diesem
Paper betrachteten Anwendungsfalle ist dafir auf das
Java basierete Open-Source Programm ImageJ [13]
zuriickgegriffen worden. Die geometrischen Daten
kénnen zur Modellbildung als einfache Textdatei-
en oder im CSV-Format vorliegen. Diese werden
zusammen mit bauteiltyp-abhangigen, zuséatzlichen
Informationen wie z.B. Art des Bauteils, Materialdich-
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te, Anzahl oder Profilform in einer XML-Eingabedatei
gesammelt und bilden die Berechnungsgrundlage
fir das Modell. Dabei wird im ersten Schritt aus den
Datenpunkten mittels geschlossener Polygone der
Flacheninhalt A,, und Flachenschwerpunkt mit den
Koordinaten (zy, ys,) mittels folgender Gleichungen
1, 2 und 3 bestimmt.

1 N-1
(1) A;nol = 5 (Iqiyqiﬂ - Ii+1yi)
i=1
1 N—1
(2) zp = GA Z(%%H)(% = Yi+1 — Tit1Ys)
i=0
1 N—1
(3) ysp = 64 (YiYi+1)(Ti — Yit1 — Tit1¥i)

Il
=]

i

Darauf folgend wird je nach Topologie des Bau-
teils das Volumen Uber unterschiedliche Methoden
berechnet. Die aus den Volumina abgeleiteten
Einzelmassen werden akkumuliert und ergeben
als Resultat die Massenabschatzung der gesamten
Maschine. Zuséatzlich wird eine Aufteilung der Kompo-
nentenmassen auf das Gesamtgewicht der Maschine
gebildet. Bei der Datenaufnahme der Punktwolken
wird eine systematische Kategorisierung der Bauteile
gefordert, um die eindeutige Zugehdrigkeit der ein-
zelnen aufgenommenen Bauteile sowie ggf. deren
Subelemente zu den entsprechenden Komponenten
zu garantieren. Die Komponenten entsprechen dabei
z.B. Fan, Hochdruckverdichter, Brennkammer, Hoch-
druckturbine etc. Die gewéahlte Systematik wirkt sich
nattrlicherweise und methodisch bedingt direkt auf
die resultierende Massenaufteilung der Komponenten
aus. Die fir die Validierung der Methode angewandte
Kategorisierung wird in Kap. 4.2 vorgestellt.

2.1. Bauteiltypen

Die Methodik folgt prinzipiell der vereinfachten Form
einer geometrischen Modellierung der Bauteile. Aus
2D-Schnittzeichnungen werden dreidimensionale
Kérper oder anders formuliert die Volumina der
Bauteile abgeleitet.

Zur strukturierten und Obersichtlichen Aufnahme der
Geometrien wird das Triebwerk in Haupt- und Sub-
komponenten eingeteilt. Unter anderem werden als
Hauptkomponenten bezeichnet:

« Fan

« Booster

« Schwanenhalskanal (SND)

« Hochdruckverdichter (HDV)

« Brennkammer

« Hochdruckturbine (HDT)

« Niederdruckturbine (NDT)

« Nebenstromkanal

- Triebwerksgondel (Nacelle)

Diese Hauptkomponenten werden zum Teil weiter in
Subkomponenten und Einzelbauteile unterteilt.
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BILD 1. Stufe der NDT als Subkomponente mit weite-
rer Differenzierung in Bauteile bzw. Elemente,
modelliert auf Grundlage einer Darstellung aus
[14]

In Abb. 1 ist beispielsweise die Rotorstufe einer NDT
als Subkomponente dargestellt.
Der Rotor wiederum wird in folgende Elemente unter-
gliedert:
« Wabenstruktur
» Deckband
» Schaufelprofil
« Schaufelplattform
« Verbindungssteg zwischen Schaufelplattform und
SchaufelfuB
» Schaufelfu
« Scheibe
Diese Elemente zusammengefligt bilden bestimmte
Bauteile. So setzen sich die Rotorschaufeln der
Turbine aus den Elementen SchaufelfuB, Verbin-
dungssteg, Schaufelplattform, Schaufelprofil und ggf.
Deckband zusammen. Diese Unterteilung erméglicht
es allgemeinhin, im spéateren Verlauf verschiedenen
Bauteilen und auch den Elementen von zusammen-
gefigten Baugruppen unterschiedliche Materialien
und somit unterschiedliche Dichten zuzuordnen.
Es werden sémtliche betrachteten Bauteiltypen in der
Methode vereinfacht in folgenden Kategorien model-
liert:
(i) Axial oder radial rotationssymmetrische Kdrper mit
beliebiger Basisflache (Abb. 2 (i)):
z.B. Turbinenscheiben & Triebwerksgondel
(ii) Linear extrudierte Flachen (Abb. 2 (ii)):
z.B. Struts
(iii) Hohlzylinder mit geringer Wandstéarke (Abb. 2 (iii)):
z.B. Rohrleitungen
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BILD 2. Geometrische Betrachtung der Bauteile im Mo-
dell

(iv) Profilbasierte oder profilierte Geometrien:

z.B. Beschaufelung der Turbokomponenten &

Struts mit Profilform (Abb. 3)
Aufgezeigte Volumina (s.a. Abb. 2) lassen sich prin-
zipiell mit Zuhilfenahme von geometrischen Zusam-
menh&ngen ohne Weiteres erschlieBen. Die unter (i)
kategorisierten rotationssymetrischen Volumina wer-
den mit zuvor berechneter Flacheninhalte geman fol-
gender Formel 4 fir geschlossene Polygone ermittelt.

(4) V. = Apo- 211y

Auf die Berechnungsweise der Kategorie (iv) der pro-
filbasierten Bauteile wird nachfolgend eingegangen.
Die profilierte Geometrie wird anhand eines zuvor
ausgewahlten Basisprofils in drei radial &quidistanten
Segmente diskretisiert. Dies erfolgt wie in Abb. 3
beispielhaft dargestellt. Das aus der Punktwolken
generierte Polygon wird mit einem Basisprofil so
Uberlagert, dass das Volumen der Orginalgeome-
trie angenahert wird. Zur Uberlagerung der Profile
werden fest definierte Punkte bendtigt, um eine
geeignete Skalierung und Projektion der Basisprofile
zu gewahrleisten, siehe Abb. 3. Fir diese liegen per
se keine expliziten Informationen in der Eingabedatei
vor, weshalb ein automatisiertes Verfahren flr die
Definition der Fixpunkte implementiert worden ist.
Hierbei werden die vom Flachenschwerpunkt des
Polygons am weitesten entfernten Punkte als Stitz-
punkte genutzt. Darauf basierend werden in axialer
Richtung auf halber Ldnge Punkte zur Bestimmung
der mittleren Héhe des Polygons festgelegt. Ferner
wird ein Skalierungsfaktor fir die Profile an der Nabe
respektive Blattspitze der Schaufelgeometrie ermit-
telt. In radialer Richtung, in H6he des Eulerradiusses,
werden an Schaufelvorder- und -hinterkante je ein
weiterer Fixpunkt definiert, sodass das Profil fir das
mittlere  Volumen geeignet skaliert werden kann.
In der Eingabedatei kann fiir jedes Segment ein
unterschiedliches Basisprofil hinterlegt sein, um so
beispielsweise eine Verwindung der Schaufelgeome-
trie zu modellieren. Auf diese Weise wird im Modell
grundsétzlich die Mdglichkeit geboten, die Topologie
von aerodynamisch dreidimensional ausgelegten
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Schaufelformen anzundhern. Weiterhin kann den
Profilen ein Staffelungswinkel A zugewiesen werden,
um auch diesem Einflussfaktor auf das Volumen
Rechnung zu tragen.

An dem Verarbeitungsverfahren der Punktwolken far
profilierte Geometrien zeichnen sich zwei Ungenau-
igkeiten ab. Zum Einen wird die Geometrie durch
die Diskretisierung nicht vollstdndig erfasst. Eine
Erhéhung des Detaillierungsgrades der Methodik
wére durch weitere Diskretisierung durchaus maéglich.
Zum Zweck einer Massenschéatzung fir die betrach-
teten Anwendungsfalle, die sich Ublicherweise im
Stadium des konzeptionellen Vorentwurfs bewegen,
ist diese Detaillierung aber tendenziell nicht gewinn-
bringend. Zum Anderen kann sich eine Fehlerquelle
auf Grundlage der Punktwolken der Schaufelprofile
im meridionalen Schnitt ergeben, da an dieser Stelle
die sichtbaren Schaufelvorder- und -hinterkanten
von den tatsachlichen abweichen kénnen. Mit ei-
ner detaillierten Datengrundlage stellt sich dieser
Fehler allerdings nicht zwangslaufig ein. Ein weitere
Fehlerquelle bei der Datenverarbeitung der Profil-
punktwolken ist systematisch bedingt. Hier ist es
maoglich, dass bei Messungen von zu stark geneigten
profilierten Geometrien in der meridionalen Ansicht
die Fixpunkte des Profils fehldefiniert werden. Dies ist
der Methodik hinter dem automatisiertem Verfahren
zur Ermittlung der Punkte geschuldet. Dabei wird das
Profil vom Flachenschwerpunkt aus mit einer Hori-
zontalen und Vertikalen in vier Quadranten unterteilt.
Fir jeden Quadranten werden die Punkte mit groBter
Distanz zum Ursprung als Fixpunkte des Profils zur
weiteren Verarbeitung definiert. Liegt nun eine zu
groBe Winkelstellung des Profils vor, liegen die zu
ermittelnden Punkte auBerhalb des vorgesehenden
Quadranten und eine korrekte Definition ist fir den
implementierten Algorithmus nicht mehr méglich.
Deshalb wurde in der Eingabedatei ein zuséatzlicher
Parameter als Korrekturwinkel vorgesehen, welcher
vom Benutzer gegebenenfalls angepasst werden
kann und eine valide Berechnung ermdglicht.

2.2. Implementierung in IPSM und gekoppelte
Modelle

Die Implementierung der Methodik erfolgte in der
Programmiersprache Java unter Ausnutzung des
Paradigmas der Objektorientierung. Alle mit Bau-
teilgeometrien assoziierten Aspekte sind in einer
Bibliothek zusammengefasst, die der vom Institut
for Luft- und Raumfahrt der Technischen Universi-
tat Berlin entwickelten Simulationsumgebung IPSM
(Interface for Performance and SAS Modeling) [7]
als optionales Plugin zugeschaltet werden kann. Auf
diese Weise kann die Methodik innerhalb komple-
xer gekoppelter, mitunter multidisziplindrer Modelle
verwendet werden. Die Bibliothek ist dabei selbst
von IPSM proprietaren Bibliotheken abh&ngig. Dazu
gehort insbesondere eine Bibliothek zur Auswertung
von 2D- und 3D-Geometrien - hier ist auch der
Formelapparat zur Auswertung von Volumen und
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e - Punktwolke
¥ -Fixpunkte
{ - Stiitzpunkte

(fg

BILD 3. Diskretisierungsverfahren am Beispiel der
Punktwolke eines Schaufelprofils im meridio-
nalen Schnitt

Tragheitsmomenten integriert - sowie eine in einer
Bibliothek geblindelten Materialdatenbank.

Die Geometrie der Maschine bzw. der zu beriicksich-
tigenden Komponenten und Bauteile wird Gber eine
XML-Eingabedatei definiert. Die Hierarchie der Baum-
struktur innerhalb dieser Datei sieht auf der ersten
Verzweigungsebene die Unterscheidung der Kompo-
nenten und auf der nachfolgenden Ebene die Zuwei-
sung der Bauteile vor. Alle Komponenten und Bauteile
werden mit eindeutigen Namen bezeichnet.

Typische Eintrage zur jeweiligen Bauteildefinition sind
die Typisierung des Bauteils sowie im Bedarfsfall die
Typisierung der Elemente, deren Anzahl, die Materi-
aldichte oder ein Materialschllissel sowie in den mei-
sten Fallen der Verweis auf eine separate Datei, die
die Punktwolke und somit die Basisgeometrie enthalt.
In der Regel wird fir jedes Bauteil eine solche geson-
derte Datei angelegt, was zwar die Anzahl der bend-
tigten Dateien erhdht, aber hinsichtlich Austauschbar-
keit, Rickverfolgbarkeit und Versionierung im Allge-
meinen gunstig ist. Fir manche Bauteile oder deren
Elemente kdnnen zusatzliche Angaben benbtigt wer-
den. So bendtigen profilierte Schaufeln z.B. entweder
den Link zu einer Datei, welche die Profilgeometrie
enthalt, oder den durch ein Schlisselnamen gekenn-
zeichneten Verweis zu einem bereits in die Bibliothek
integrierten Profil.

Die Basisgeometrien kénnen bei Verwendung der
Methodik in Simulationen mit IPSM modifiziert wer-
den, z.B. durch Anwendung von Skalierfaktoren
oder radialer Verschiebungen. Es ist auch prinzipiell
mdoglich, die Geometrien wahrend der Simulation
komplett neu zu definieren.

Die in diesem Paper verwendete Geometrie wird im
nachfolgenden Kapitel vorgestellt. Fir die spatere
Applikation zur Auswertung des Gewichtseffekts auf
den mission fuel burn wird das bereits in [7] vorge-
stellte gekoppelte Modell verwendet (Kap. 6). Dieses
schaltet im Wesentlichen die Massenabschéatzung
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Meng €inem iterativen Prozess vor, der verschiedene,
reprasentative Betriebspunkte einer Flugmission
auswertet und dabei seinerseits das Leistungsrech-
nungsmodell des Referenztriecbwerks mit einem
vereinfachten Flugzeugmodell verkniipft. Dabei setzt
das Flugzeugmodell auf Grundlage des aktuellen Ge-
samtgewichts vom Flugzeug eine Schubanforderung,
die ihrerseits als ZielgréBe im Leistungsrechnungs-
modell vorgegeben wird. Der wesentliche Output des
Leistungsrechnungsmodells ist der aktuelle Brenn-
stoffmassenstrom wy, der integriert Gber die Dauer
der Flugmission schlussendlich den mission fuel
burn my mission €rgibt. Flr weiterflihrende Details sei
auf [7] verwiesen.

3. REFERENZMODELL

Im folgenden Abschnitt wird das verwendete Refe-
renzmodell zur Bestimmung der Triebwerksmasse er-
lautert.

3.1. Referenztriebwerk & -geometrie

Das ausgewahlte Referenztriebwerk bildet das vom
Konsortium International Aero Engines entwickelte
Triebwerk IAE V2500-A5. Dabei werden Schnittbilder
offentlich abrufbarer Teilgeometrien verwendet, die
Baugruppen oder ganze Komponenten des Trieb-
werks abbilden. Ein Beispiel hierflr ist die Zeichnung
der Niederdruckturbine in [14].

Die Geometrien der zuvor genannten Komponenten
werden als Punktwolken aufgenommen. Dabei wird
die in Kap. 2 bereits vorgestellte Software Imaged ver-
wendet. In Abb. 3 ist eine solche Punktwolke beispiel-
haft dargestellt. Die so aufgenommenen Punktwolken
werden dann im weiteren Verlauf gemans den Ausflh-
rungen in Kap. 2 zur Massenbestimmung verwendet.
Allerdings ist die Massenberechnung nicht fir jedes
Bauteil trivial. Als Beispiel wird hier die Schnittflache
von SchaufelfliBen angefiihrt. Aus den Schnittbildern
ist es nicht méglich, diese Querschnitt zu entnehmen.
Die fehlenden Daten werden Uber eine statistische Er-
hebung ermittelt. Dazu wurden 15 Turbinen- und 21
Verdichterschaufeln vermessen und deren geometri-
sche Daten aufgenommen. In Abb. 4 sind die hierfir
ausgewerteten Schaufelparameter dargestellt.

Uber eine arithmetische Mittelung wurden Standard-
werte definiert. Diese werden bei unzureichender Da-
tengrundlage verwendet, also auch im Fall des Re-
ferenztriebwerks. Es sei angemerkt, dass die Anzahl
der hierflr ausgewerteten Schaufeln gering ist. Eine
Erweiterung des Datensatzes ist daher empfehlens-
wert. Im Rahmen des hier vorgestellten Modells wird
die Datengrundlage aber als ausreichend bewertet.
Auch die Schaufelprofile kénnen nicht aus den
Schnittbildern ermittelt werden. Um diese dennoch
abbilden zu kénnen, wurde hierfiir eine Profilbiblio-
thek integriert. In dieser sind verschiedene typische
Profile der gangigen Hauptkomponenten hinterlegt.
Unter anderem werden Profile der NACA- und C4-
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BILD 4. Elemente und verwendete Nomenklatur im
SchaufelfuBbereich

Serien sowie Profile des NASA EEE verwendet ( [15]
u.a.).

Dariber hinaus wurde neben der Profilbibliothek
auch eine Materialdatenbank genutzt, sodass den
einzelnen Komponenten und spezifischen Bautei-
len gangige Materialien zugeordnet werden koén-
nen [16], [17]. Diese Grundlage wird durch diverse
Datenblatter ergénzt, in denen Legierungen be-
stimmten Anwendungsbereichen in Gasturbinen
zugeordnet sind.

3.2. Nicht modellierte Bauteile

Nicht alle Bauteile des Triebwerks werden im verwen-
deten Geometriemodell abgebildet. Zum einen ist es
fur den Zweck von Konzeptstudien nicht notwendig,
alle Bauteile zu berlcksichtigen. Zum anderen ist
die Modellierung mancher Bauteile nicht méglich.
Der Grund fiur letzteres sind ungenaue oder un-
zureichende Informationen in den Schnittbildern.
Beispielsweise ist bei einigen Bauteilen die Anzahl,
Auspragung und Profilierung nicht ersichtlich (s.o.).
Dies betrifft z.B. auch die Brennkammer und die
Anzahl ihrer Brennkodpfe. Auch die Anzahl der Struts
und deren Profilierung ist unbekannt und kann nur
abgeschatzt werden. Speziell die Lagerkammern
sind nicht abbildbar, da weder der Typ der Lager,
noch deren genauer Aufbau (z.B. Anzahl der Roll-
/Walzelemente) bekannt ist. Des Weiteren stellt die
Nacelle eine groBe Komponente dar, welche auf der
verfligbaren Basis nur in Teilen aufgezeichnet wurde
und dariiber hinaus unter der Verwendung weiterer
Annahmen ausgewertet wurde. Hier ist neben den
Materialien und Wandstarken der Segmente sowie
neben diversen kleineren Elementen beispielsweise
auch die Struktur der integrierten Helmholtzre-
sonatoren unbekannt. Weiterhin sind Bauteile in
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Schnittbildern Uberhaupt nicht oder nur teilweise
dargestellt. Hierzu z&hlen unter anderem Anbauteile,
wie z.B. Elektro- und Rohrleitungen, Regelungskom-
ponenten wie die FADEC, die Gearbox aber auch
die Triebwerksaufhdngung. Rohrleitungen werden
entweder bestimmten Komponenten zugeordnet -
ein Beispiel hierflr ist die aktive Spaltkontrolle der
NDT - oder in einer haufig als Externals bezeichneten
Kategorie gesammelt.

3.3. Gekoppeltes Modell

In Kap. 2.2 wurde bereits die technische Kopplung
von Modellen besprochen, die die Untersuchungen
zu den Auswirkungen veranderter Triebwerksmassen
auf den mission fuel burn méglich machen. Fir die

Referenzmaschine liegt zu diesem Zweck neben dem

mit der oben beschriebenen Methode umgesetzten

Geometriemodell auch ein Leistungsrechnungsmo-

dell vor. Die Aufgabe des Leistungsrechnungsmodells

ist die thermodynamische Simulation der Referenz-
maschine in ihrer Gesamtheit. Das verwendete,
auch als Leistungsrechnungssynthese bezeichnete

Verfahren abstrahiert dabei die fur den Kreispro-

zess unmittelbar relevanten Triebwerkskomponenten.

Dieses sind neben den Turbokomponenten und

der Brennkammer auch Strémungskanéle, die Du-

se, die Wellen und das Sekundarluftsystem. Als

Leistungsrechnungsprogramm wurde die Software

GTlab-Performance [18] verwendet. Das Modell

selbst entspricht dem Leistungsrechnungsmodell

aus [7], das seinerseits von [19] abgeleitet ist.

Die Masse des Triebwerks hat keine direkte Auswir-

kung auf den Kreisprozess der Maschine. Vielmehr

schlagt sich eine Anderung der Masse entweder in
einem veranderten Flugmissionsprofil oder einer der

Masse angepassten Schubanforderung nieder. Aus

diesem Grund ist ferner die Modellierung der Flugmis-

sion und des Flugzeugs selbst notwendig. Letzteres
wird durch eine Modellierung der am Flugzeug an-
greifenden Krafte vorgenommen und ist im Wesent-
lichen vom in [6] vorgestellten Verfahren abgeleitet.

Die Flugmission selbst ist von Daten von [20] abgelei-

tet und behalt in [7] vorgestellte Anpassungen bei.

Es ergibt sich somit ein gekoppeltes Modell, das ne-

ben dem Geometriemodell auch das Leistungsrech-

nungsmodell des Triebwerks sowie das Kréaftebilan-
zierungsmodell des Flugzeugs enthélt. Die Flugmis-
sion selbst ist durch Vorgabe von Betriebspunkten in-
tegriert, die jeweils als Teilsimulation des gesamten

Modells interpretiert werden kdnnen. Das vollstandige

Verfahren hierzu wurde umfassend in [7] vorgestellt.

Es wird mit Ausnahme folgender zwei Anpassungen

fir die Simulationen in diesem Paper adaptiert:

1) Die erweiterte, finalisierte Methode zur Gewichts-
abschatzung bezieht nun auch alle in Kap. 2 ge-
nannten Hauptkomponenten und ihre Subkompo-
nenten mit ein.

2) Die Eckpunkte der Trajektorie der Flugmission
wurden beibehalten. Jedoch werden flr Studi-
en des Einflusses der Flugmissionslange s die
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Operationszeit im Reiseflug jeweils angepasst.
Demgegeniiber bleiben die Flugphasen Take-Off,
Steig- und Sinkflug unverandert.

4. VALIDIERUNG

Die hier im Detail diskutierten Geometrien sind der
Literatur entnommen. Gleichzeitig zielt die vorge-
stellte Methodik darauf ab, die Hauptkomponenten
auf einem hohen Detailgrad abzubilden. Der Va-
lidierung einzelner Bauteile auf Grundlage echter

Daten sind dabei aber Hirden gesetzt. Dies folgt aus

der Nichtverflgbarkeit von Vergleichsmassen des

Referenztriebwerks.

« Absolute Werte sind fur die Komponenten und
insbesondere einzelne Bauteile nicht veréffent-
licht. Fir akademische Arbeiten besteht somit
i.d.R. kein direkter Zugang zu entsprechenden
Validierungsdaten.

« Wenn ein Triebwerk aus einem Zusammenschluss
verschiedener Firmen entwickelt wird, kann selbst
far die beteiligten Industriepartner die Datenbasis
eingeschrankt sein.

Als Alternative wird daher nachfolgend ein Vali-

dierungsansatz vorgestellt, der den Fokus auf die

Plausibilitdt der akkumulierten Bauteilgewichte legt.

Dabei bleibt jedoch aus genannten Grinden eine

exakte Validierung einzelner Bauteile aus.

4.1. Grundlage des Validierungsansatzes

Grundlage des Ansatzes bilden empirische Auswer-
tungen von Komponenten und ihrer einzelnen Bau-
teile. Donus et al. [8] untersuchten die Genauigkeit
verschiedener Modellierungsanséatze fir die Bestim-
mung von Triebwerksmassen im konzeptionellen Vor-
entwurf. Die Auswertung umfasste sechs verschie-
dene Nebenstromtriebwerke unterschiedlicher Bauar-
ten. Zu den einzelnen Triebwerken wurden die verflg-
baren Bauteile hinsichtlich inrer Massen ausgewertet.
Als wesentliche Resultate wurden die jeweiligen Ge-
wichtsanteile der Komponenten prasentiert. Dartber
hinaus wurden fir die Turbokomponenten auch die
durchschnittlichen Gewichtsanteile von vier Bauteilty-
pen angegeben, namlich von den Komponentenge-
hausen, Scheiben, Stator- und Rotorschaufeln.

Ein Vergleich der in diesem Paper verwendeten
Referenzmaschine mit den in [8] prasentierten
Komponentenanteilen ergibt, dass das Komponen-
tensetup von zwei untersuchten Triebwerken die
Konfiguration der Referenzmaschine hinreichend
abbildet. Entscheidend hierbei ist die Konfiguration
des kompletten Niederdruckverdichtersystems, das
aus einem Fan, einem Booster und einem SND
besteht. Auch ohne die Gew&hrleistung, dass die Re-
ferenzmaschine von Donus et al. untersucht wurde,
erscheint ein Vergleich von Komponentengewich-
ten mit den Ergebnissen dieser beiden Triebwerke
gerechtfertigt.

Bei der Verwendung der Daten aus [8] ist zu be-
achten, dass die Zuordnung einzelner Bauteile zu
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bestimmten Komponenten entsprechender Kon-
ventionen bedarf. Die Zuweisung der Bauteiltypen
Gehé&use, Scheibe und Schaufeln zu den jeweiligen
Turbokomponenten ist dabei obligatorisch. Fir eine
Reihe anderer Bauteiltypen ist die Zuordnung jedoch
nicht trivial. Dies betrifft z.B. Bauteile wie die Nieder-
druckwelle. Diese wird mit der vorgestellten Methodik
prinzipiell als eigene Komponente behandelt, ist
aber in den Untersuchungen von Donus et al. auf
andere Komponenten aufgeteilt. Selbiges gilt fir die
Hochdruckwelle. Bei dieser ist anzumerken, dass sie
nur aus den Bauteilen gebildet ist, die nicht bereits
als Scheiben unmittelbar den Turbokomponenten
zugewiesen sind.

Zum Zwecke der Validierung werden die Komponen-
ten daher nicht so separiert diskutiert, wie es die
Methode prinzipiell vorsieht. Vielmehr wird versucht,
die Domé&nen der Komponenten in [8] zu verwen-
den, wenngleich nicht alle aus den beigefligten
Abbildungen eindeutig ableitbar sind. Hierauf wird im
nachfolgenden Unterkapitel detaillierter eingegangen.
Uber die Validierung der Komponentenmassen
hinaus ermdglichen die bereits angesprochenen
Massenanteile von Bauteilgruppen der Turbokompo-
nenten weiterfihrende Validierungsmdglichkeiten. Es
ist prinzipiell mdglich, Rickschlisse auf die Plausi-
bilitat dieser Bauteilgruppen zu ziehen. Allerdings ist
dabei zu beachten, dass die entsprechenden in [8]
dargestellten Anteile bereits durch Mittlung aus allen
sechs untersuchten Triebwerken einer relativ groBen
Ungenauigkeit unterliegen kénnen. Dieser Eindruck
wird auch durch die unterschiedlichen Konfiguratio-
nen dieser Triebwerke verstarkt, so dass offen bleibt,
wie belastbar eine Validierung anhand dieser Daten
sein kann. Aus diesem Grund wurde fiir die Arbeiten
an diesem Paper darauf verzichtet, die Validierung
bis zur Baugruppenebene zu vertiefen.

4.2. Kategorisierung

Zur Validierung anhand der in [8] verfligbaren Mas-
senanteile von Komponenten wird die in Abb. 5 ab-
gebildete Zuordnung verwendet. Diese orientiert sich
an der in Donus et al. an einer Triebwerksgeome-
trie dargestellten Kategorisierung. Demnach werden
wie bereits angesprochen insbesondere Bauteile der
Niederdruck- und Hochdruckwelle den Turbokompo-
nenten zugeordnet.

Insbesondere die Domé&ne des Fans wird hier-
durch stark erweitert, da diesem der GroBteil der
Niederdruckwelle sowie ein Segment des Neben-
stromkanals zugeordnet wird. Der Nebenstromkanal
selbst tritt als keine individuelle Komponente in der
Validierung auf. Im Falle des Referenztriebwerk
wird der Nebenstromkanal hauptséchlich durch die
Nacelle und mit einem kleinen Teil durch den Fan
reprasentiert.

Far die Validierung wird somit eine Vielzahl rotations-
symmetrischer Bauteile (Scheiben, Geh&use, Wellen,
Schaufelplattformen und -deckb&nder) und eine Aus-
wabhl diskreter Bauteile (Schaufelprofile, Aktuatorwel-
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BILD 5. Komponentenaufteilung zur Validierung an-
hand [8]

len) bericksichtigt. Wie bereits in Kap. 3.2 beschrie-
ben, sind aus Griinden der Verfligbarkeit von Daten
eine Reihe von Bauteilen nicht modelliert. Dies betrifft
zum einen Bauteile, die auch in [8] der Kategorie un-
modellierter Massen zugerechnet werden kann. Zum
Teil sind allerdings auch Massen betroffen, die geméaB
der in Abb. 5 vorgenommenen Kategorisierung Be-
standteil der Validierungsdaten sind. In diesem Sin-
ne ist zu erwarten, dass die vom Modell berechneten
absoluten Massen und somit auch die Massenanteile
der Komponenten in Bezug auf das Gesamttriebwerk
unter den Validierungsdaten liegen.

4.3. Massenanteile der Komponenten an der Ge-
samtmasse

Die folgende Auswertungen stellen die modellierten
Komponentenmassen in Bezug zur Gesamtmasse
meng des Referenziriebwerks dar. Letztere ist mit
Meng = 2404 kg gelistet [10].

Die Massenanteile der Komponenten, wie es die
Auflésung der beschriebenen Methodik vorsieht, ist
Abb. 6 zu entnehmen. Die Masse der NDT, die in
relativ guter Qualitdt aus der Zeichnung aus [14]
extrahiert wurde, ergibt sich danach unter den getrof-
fenen Annahmen zu Schaufelprofilen, Materialien etc.
zu ca. 280 kg. Die Angaben aus [8] und [11], denen
nach die NDT als isolierte Komponente verhaltnisma-
Big schwer und in vergleichbarer GréBenordnung mit
dem Fan ist, wird hier bestatigt.

Die Nacelle wird als schwerste Komponente ermit-
telt. Bei dieser ist zu beachten, dass sich die Geo-
metriebildung auf eine besonders limitierte Datenba-
sis stltzt. Insbesondere die Wanddicken sind bei die-
ser Komponente geschéatzt. Zwar bildet die Nacelle
keinen typischen, unmittelbaren Forschungsschwer-
punkt im akademischen Umfeld, ist jedoch aufgrund
ihrer Masse und des Gondelwiderstands von Lange-
nanderungen des Triebwerks betroffen. lhre Verkir-
zung kann daher wesentlich Uber das Potenzial einer
neuartigen, im Kerntriebwerk verordneten Technolo-
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BILD 6. Massenanteile der modellierten Komponenten
und nicht modellierten Teile bezogen auf die
Gesamtmasse des Triebwerks

gie beitragen. Dieser Aspekt wird in Kap. 6.3 noch
weiterfihrend behandelt.

Abbildung 6 gibt weiterhin den Anteil der Gesamtmas-
se an, der nicht modelliert ist. Dieser basiert auf der
zuvor eingeflihrten Referenzmasse des Gesamttrieb-
werks. Ein tendenziell kleiner Anteil der nicht model-
lierten Bauteile ist dabei den abgebildeten Kompo-
nenten anzurechnen, der gréBere den angesproche-
nen nicht modellierten Komponenten sowie Externals.
Eine exakte Aufteilung ist diesbeziiglich nicht még-
lich.

Als erste wesentliche Validierungsaussage kann
aus dem Anteil der nicht modellierten Bauteile aber
folgendes abgeleitet werden:

I. Knapp 80 % der Masse werden im verwendeten Mo-
dell direkt abgebildet.

Abbildung 7 stellt nun die ermittelten Komponenten-
massen mit den von Donus et al. ermittelten Vertei-
lungen in Zusammenhang. Im Diagramm ist demnach

die Zuweisung von Komponenten wie den Wellen u.a.

gemaB Kap. 4.2 umgesetzt. Die Abbildung enthalt da-

zu neben den modellierten Werten auch die Minimal-

und Maximalwerte der Vergleichstriebwerke aus [8].

Es zeigt sich, dass der Fan und die Brennkammer in-

nerhalb des Wertebereichs der Vergleichstriebwerke

liegen. Die Massen aller anderer Komponenten wer-
den unterschatzt. Fir die Turbokomponenten fallt der

Unterschied dabei gering aus. Nur die Schatzung der

Masse des SND verfehlt deutlich die Vergleichswerte.

Allgemeinhin ist die Unterschatzung durch nicht mo-

dellierte Bauteile zu erklaren. Bei diesen handelt es

sich im besonderen um folgende:

» Booster: Aktuatorik und Abblasventile.

« SND: Struts und Rohrleitungen, die durch die Struts
gefuhrt werden. Da somit nur die Kanalwande mo-
delliert sind, ergibt sich hier eine deutliche Abwei-
chung zu der zu erwartenden Gesamtmasse der
Komponente.
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BILD 7. Massenanteile der modellierten Komponenten,
kategorisiert nach und verglichen mit Donus
et al. [8]

« HDV: Wirbelreduzierer, Abblasventile und deren
Verrohrung.

« HDT: Linersegmente und Dichtungselemente inklu-
sive deren Wabenstrukturen, deren Dichte nicht zu-
verlassig abgeschatzt werden kann.

« NDT: Linersegmente und Wabenstrukturen sowie
die aktive Spaltkontrolle. Letztere besteht aus
mehreren, auBerhalb der eigentlichen Turbokom-
ponente angeordneten Rohre.

Die Abweichungen der prognostizierten Komponen-

tenmassen von den zu erwartenden Werten sind

dabei weitestgehend durch eben diese nicht mo-
dellierten Bauteile erklarbar. Weitere Unsicherheiten
ergeben sich z.B. aus abweichenden Materialien,

Schaufelprofilen und weiteren Vernachldssigungen

in der Geometrieerfassung, wie z.B. die Nichtbe-

ricksichtigung von Verbindungsmaterial (Schrauben
etc.). Letztendlich bleibt natiirlich auch die Genauig-
keit der verwendeten Schnittbilder eine potenzielle

Fehlerquelle.

Die Nacelle als schwerste Einzelkomponente ist in [8]

nicht berlcksichtigt. Allerdings werden in [11] Mas-

senschatzungen flr die Nacelle angegeben, die flr
das Nebenstromverhaltnis des hier verwendeten Re-
ferenztriebwerks einen Anteil von gut 20 % nahele-
gen. Dabei ist zu beriicksichtigen, dass dieser Ver-
gleichswert nicht empirisch ist, sondern aus einer Si-
mulation stammt. Zum einen wird damit auch fir die

Nacelle die in Abb. 6 angegebene relative Masse un-

terschatzt. Zum anderen sei auch hier nochmals auf

die nicht modellierten Teile und fir diese Komponente
getroffenen Annahmen verwiesen.

Es lasst sich als zweite Validierungsaussage formu-

lieren:

Il. Die Massen der Turbokomponenten werden hinrei-
chend genau getroffen.

4.4. Massenanteile der Bauteile an den Kompo-
nentenmassen

Es soll nun zuséatzlich untersucht werden, wie sich
die Massen typischer Bauteiltypen innerhalb der
Komponenten aufteilen. Dazu zeigt Abb. 8 eine
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BILD 8. Massenanteile der modellierten Bauteile der
NDT fir Modellwerte (auBen) und korrigierte
Vergleichswerte nach [8] (innen)

Alle Angaben in %

entsprechende Verteilung innerhalb der NDT. Die
gewahlten Kategorien sind dabei wiederum an [8]
orientiert und umfassen Scheiben, Rotorschaufeln,
Statorschaufeln und Gehause. Die Zuweisung der
Geometrien orientiert sich hier an physischen Bautei-
len. Es kann dabei nicht gewéhrleistet werden, dass
die Zuweisung fir alle Geometrien identisch mit der
in [8] ist. Eine analoge Aufteilung ist fir den HDV
mit Abb. 15 dem Anhang beigefligt. Da wesentliche
Elemente der Aktuatorik aus Sicht der Autoren aber
weder den verstellbaren Leitschaufeln als physische
Bauteile noch per se dem Gehduse zugeordnet
werden kénnen, sind der Verstellring sowie die Hebel
zu den verstellbaren Leitschaufeln im HDV einer
finften Kategorie namens Aktuatorik zugeordnet. Die
Vergleichbarkeit zu den Validierungsdaten ist daher
erschwert und wird hier nicht vertieft.

Die Diagramme 8 und 15 berucksichtigen ausschlie3-
lich die modellierten Bauteile. Beim Vergleich mit den
Werten aus [8] muss jedoch zum einen berlcksich-
tigt werden, dass die relativen Massen der vier Kate-
gorien sich auf die Komponentenmasse inklusive der
unmodellierten Bauteile bezieht. Zum anderen stellen
die Zahlen von Donus et al. bereits eine Mittelung aus
sechs Triebwerken dar, d.h. es werden auch die Trieb-
werke beriicksichtigt, deren Konfigurationen vom Re-
ferenztriebwerk in diesem Paper abweichen.

Da die Kategorien in der NDT entsprechend Donus
et al. definiert sind, kdbnnen Vergleichswerte generiert
werden, indem die angegebenen Massenanteile
auf die tatsachlich modellierten Massen korrigiert
werden. Die resultierenden Vergleichswerte sind zur
Gegenuberstellung mit den Modellwerten in Abb. 8
als Innenkreis dargestellt. Vor diesem Hintergrund
erscheinen die hier vorgestellten Massenverteilungen
plausibel, wenngleich dariberhinaus keine weitere
Validierung mdglich ist.

Die Diskussion der verschiedenen Kategorien erlaubt
die folgenden, abschlieBenden Aussagen:

©2020

[ll. Innerhalb der Turbokomponenten wird die Massen-

verteilung hinreichend genau wiedergegeben.

IV. FUr nahezu vollst&dndig rotationssymetrische Bau-

teile, die also aus dem Meridionalschnitt extrahier-
bar sind, besteht eine hohe Genauigkeit der Mas-
senabschéatzung. Dies folgt unmittelbar aus Abb. 8
und umfasst die Kategorien Scheiben und Geé&use.

V. Fir Bauteile, zu denen die Geometrien nur bedingt

aus dem Meridionalschnitt extrahierbar sind, die al-
so Annahmen verlangen, muss eine geringere Vor-
hersagegenauigkeit angesetzt werden. Die betrifft
z.B. die Schaufeln, aber auch profilierte Struts oder
rotationssymetrische Bauteile, zu denen die Wand-
stérken nicht hinereichend genau bestimmbar sind
(vgl. Nacelle).

5. SENSITIVITATEN

In diesem Kapitel wird untersucht, wie sensitiv sich
die Modellierung gegeniiber einer Auswahl an Pa-
rametern und Geometrien verhélt. Ziel dabei ist es,
den Einfluss der Aspekte aufzuzeichnen, die im
Rahmen der Validierung nicht aufgegriffen werden
konnten. Dies sind die Unsicherheiten, die sich
aus den diversen getroffenen Annahmen ergeben,
sowie etwaige Ungenauigkeiten, die sich aus der
Aufzeichnung der Punkiwolken ergeben. Im Re-
sultat soll mit diesem Kapitel die Belastbarkeit der
Ergebnisse nachfolgender Studien trotz genannter
Unsicherheiten nachgewiesen werden.

Die Studien beziehen sich auf die Komponente der
Niederdruckturbine, zu der der direkte Geometrieab-
gleich im Meridionalschnitt anhand von [14] méglich
ist. Zwei Aspekte werden untersucht: unterschied-
liche Schaufelprofilierungen sowie ausgewahlte
Detaillierungsgrade bei Aufzeichnung der Geometrie
als Punktwolken. Der letzte Aspekt weist dabei wich-
tige Empfehlungen fur die kinftige Erstellung von
Modellen auf. Dartiber hinaus ist die Materialspezifi-
zierung von Bauteilen ein wesentlicher Einflussfaktor
auf die berechneten Massen. Da es sich hierbei aber
im Wesentlichen um die Materialdichten handelt, ist
dieser Effekt trivial, direkt skalierbar und wird daher
nicht naher in diesem Paper untersucht.

5.1. Einfluss Schaufelprofilierung auf Gesamt-
masse

Da die exakten im Referenztriebwerk verwendeten
Schaufelprofile unbekannt sind, wurde in allen Tur-
bokomponenten zur Modellbildung auf Ersatzprofile
aus der Profildatenbank von IPSM zuriickgegriffen.
Die Auswahl dieser Profile sind den generellen An-
forderungen der individuellen Turbokomponenten
angepasst; jedoch ergeben sich hierdurch zwangs-
laufig Abweichungen zu den Originalprofilen.

Der Einfluss verschiedenartiger Profile wurde bereits
in [7] aufgegriffen. In diesem Paper wird daher ein
anderer Unsicherheitsfaktor der geometrischen Mo-
dellbildung untersucht: der Einfluss des in der Regel
ebenfalls unbekannten Staffelungswinkels \. Dieser
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ist fir die Masse der Schaufelprofile entscheidend,
weil wie in Kap. 2 erlautert die Basisprofile der Schau-
feln auf die meridionale Projektion der Sehne skaliert
werden. Die Ausrichtung innerhalb der Ebene des Ra-
dialschnitts beeinflusst daher maBgeblich die Flache
des extrudierten Profils.

Diese Studie bezieht sich wiederum auf die Geome-
trie der NDT, in der X\ gleichermaBen in allen Stator-
und Rotorschaufeln um AX = [10,20]° gegeniber
dem angenommenen nominal Wert ausgelenkt wur-
de. Im Fall der verwendeten NDT-Profilierung verkdrzt
sich dabei die eigentliche Sehnenlénge, so dass die
Schaufeln leichter werden. Die Massendifferenz
Ampypr der gesamten Komponente ergibt sich zu:
—7,4 kg

—8,7 kg

* AmNDT7(>\ = 10°)

* AmNDT,(,\ =20°) =

5.2. Detaillierungsgrad der aufgezeichneten
Punktwolken im Meridionalschnitt

Bei der Erfassung der Geometrie ergibt sich die

Frage, welcher Detaillierungsgrad notwendig ist,

um die Bauteilmassen hinreichend genau wie-

derzugeben. Dieses Unterkapitel soll diese Frage
aufgreifen, indem wiederum am Beispiel der NDT
drei unterschiedliche Varianten von Punktwolken der

Beschaufelung diskutiert werden. Dabei handelt es

sich um

1) eine detaillierte Geometrieerfassung mit ca. 40
Punkten pro meridionaler Schaufelprojektion
(verwendet in Kap. 4),

2) eine Modifikation der detaillierten Geometrie-
erfassung, die die wandseitigen Ausrundungen
ausspart und

3) eine stark vereinfachte, schemenhafte Erfassung
der Schaufeln, die nur die vier Eckpunkte berick-
sichtigt.

Die Unterschiede zwischen den drei Varianten lassen

sich ferner wie folgt nachvollziehen:

« Abbildung 9 demonstriert anhand der Statorschau-
fel einer NDT-Stufe die Auswirkungen, die eine Be-
rcksichtigung der Ausrundung in den Eckpunkten
hat. Diese ist fur die dargestellte Schaufel in drei
Punkten sichtbar und in der Abbildung markiert. Die
Aussparung dieser Details lasst auf der einen Sei-
te einen geringen Teil der Masse der Schaufel aus.
Auf der anderen Seite stellt die Berlcksichtigung
gerade dieses Details fir die vorgestellte Methodik
einen Nachteil dar. Grund dafur ist die Methodik, mit
der die Schaufelprofile wie in Kap. 2 in radialer Rich-
tung extrudiert werden. Da die von der Methode
automatisch ermittelten Eckpunkte des Profils Aus-
gangspunkt fir die meridionale Projektion der Profil-
sehne sind, wird letztere und somit auch die Masse
der Naben- und Blattspitzensegmente der Schau-
fel Uberschéatzt. Diese Anteile sind in Abb. 9 durch
orange Einfarbung stilisiert.

« Eine radikale Vereinfachung der Punktwolken
von Schaufeln durch alleinige Zuweisung der vier
Eckpunkte fUhrt zu einer trapezartigen Projektion
der Schaufeln, siehe Abb. 10. In den meisten
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BILD 9. Detaillierungsgrad der Punktwolken von
Schaufeln im Naben- und Blattspitzenbereich

BILD 10. Vereinfachung der Schaufelgeometrien zu
Vierecken und Uberschneidungen mit ande-
ren Bauteilen

Féllen erscheint diese Vereinfachung zunéchst
vergleichbar mit der zweiten Variante, in der die
wandseitigen Ausrundungen entfernt wurden. Am
Beispiel der Rotorschaufel der ersten Stufe der
NDT lasst Abb. 10 allerdings eine wesentliche Pro-
blematik erkennen: Die Punktwolke der Schaufel
passt sich nicht an benachbarte Elemente an, hier
das gehauseseitige Deckband (orange) sowie die
nabenseitige Schaufelplattform (griin). Dies resul-
tiert in Ablésungen der Geometrien voneinander
oder Uberschneidungen.

Die Gesamtmasse der NDT stellt sich fir die drei

Modellierungsvarianten geman der Reihenfolge ihrer

Einfihrung wie folgt dar:

1) Detaillierte Geometrie: 282.6 kg

2) Auslassen der Ausrundungen: 272.6 kg

3) Alleinige Definition Uber Eckpunkte: 283.4 kg

Der Vergleich zwischen den ersten beiden Varianten

bestétigt die Annahme, dass die Schaufelmasse in

der detaillierten Geometrie deutlich héher ausfallt.

Es wird darauf basierend die Empfehlung abgeleitet,
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Variante 2 zu verwenden, d.h. den Detaillierungsgrad
in den angesprochenen Bereichen zu senken. Die
dritte Variante mit stark vereinfachter Geometrie
resultiert in einer deutlich héheren Gesamtmasse
als die zweite Variante. Im Fall der NDT ist das auf
die bereits angesprochenen Uberschneidungen mit
anderen Bauteilgeometrien zurirckzufiihren, die hier
gegeniiber Ablésungen der Geometrie klar domi-
niert. Es wird demzufolge ein Teil der Geometrie
doppelt ausgewertet, was zu dem hdheren Mas-
senresultat fuhrt. Die Bevorzugung einer solchen
Geometrievereinfachung misste daher die Konflikte
zu benachbarten Bauteilen hinreichend auflésen.
Insgesamt scheint die zweite Variante fiir diese Me-
thodik hinsichtlich ihrer Genauigkeit die beste Wahl
zu sein.

6. PRAKTISCHER EINSATZ DER METHODIK

6.1. Generische Trade-Offs fiir den mission fuel
burn

Die Integration des Geometriemodells in das gekop-
pelte Modell aus [7] erlaubt die Bewertung spezifi-
scher Konzepte hinsichtlich der Auswirkungen verén-
derter Massen auf den mission fuel burn. Der vorge-
stellte Kopplungsansatz berilicksichtigt dabei nur die
Anderungen der Triebwerksmassen an sich. Der Ort
der MaBnahme innerhalb der Bilanzgrenzen des Sy-
stems Triebwerk ist dabei unerheblich, da das Modell
allein auf die Bestimmung einer neuen Schubanforde-
rung ausgelegt ist. Zum Zweck einer Parameterstudie
kann dem Geometriemodell eine generische Einzel-
masse hinzugefligt werden. Diese agiert als Variable
der Parameterstudie.

Die Simulationen mit diesem Ansatz resultieren in
generischen Austauschraten zwischen Anderungen
der Masse eines einzelnen Triebwerks Am,,, und
dem mission fuel burn Amy ission. Diese sind flr
den Bereich von Am.,, = [—100;100]kg nahezu
linear. Abbildung 11 stellt diese Trends in Abh&ngig-
keit verschiedener Flugmissionsreichweiten s dar. Es
zeigt sich, dass der Einfluss der Triebwerksmasse
fir Kurzstreckenmissionen relativ gering ist, mit zu-
nehmender Reichweite aber ansteigt. Es ist ferner zu
beachten, dass sich das Leistungsrechnungsmodell
auf eine IAE V2500-A5 und das Flugzeugmodell auf
einen Airbus A320 bezieht, so dass Am ission ZWEI
Triebwerke einbezieht, fir die jeweils das gleiche
Ameng appliziert wurde. Gegentiber [7] wurden hier
die Flugmissionen durch Modifikation der Reise-
flugsegmente an die verschiedenen Reichweiten s
angepasst. Fir die mit dem gekoppelten Modell ver-
bundenen Annahmen und Einschrankungen sowie
den Nachweis der Ergebnisplausibilitat sei auf das
Referenzpaper verwiesen.

6.2. Adaption auf spezifische Technologien

Die resultierenden Werte fur Ame,, einer spe-
zifischen Technologie kdénnen mit dem Geome-
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BILD 11. Direkte Auswirkung der Abweichungen in
Gesamttriebwerksmasse auf missionsbezoge-
nen Brennstoffverbrauch

triemodell berechnet werden. Diese Werte koén-

nen direkt in Abb. 11 eingesetzt werden, um

AMy mission = [ (8, Ameng) zu ermitteln. Grund-

voraussetzung fur die Validitdt der Ergebnisse ist

dabei, dass die Technologie fiir das hier verwendete

Referenztriebwerk untersucht und dementsprechend

angepasst wird. Im Fall der Verwendung in einer

anderen Maschine ist es erforderlich, das generi-
sche Diagramm mit einem entsprechend adaptierten
gekoppelten Modell neu zu erstellen. Eine solche

Adaption beinhaltet im Wesentlichen die Erstellung

eines Leistungsrechnungsmodells fir das Triebwerk

sowie die Anpassung des Flugzeugmodells. Weiter-
hin ist zu Oberpriifen, ob die Flugmissionstrajektorie
mit dem typischen Einsatzprofil des referenzierten

Flugzeugs vereinbar bleibt, also im Wesentlichen

einer zivilen, kommerziellen Personenbeférderung

zuzuschreiben ist.

Alternativ kann das Modell direkt als Bestandteil im

gekoppelten Modell fur weiterfuhrende Konzeptstu-

dien eingesetzt werden. Dadurch kénnen beispiels-
weise folgende Technologien unter Berlicksichtigung
weiterer Effekte untersucht werden:

1) Aktive Stromungskontrolle (AFC): Verdichter-
luftenthahme oder -einblasung kann durch
Leistungsrechnungs- oder Mittelschnittmodelle
modelliert werden.

2) Veranderliche Geometrien: Die Aktuatorik bendtigt
i.d.R. hydraulische oder elektrische Energie, die
vom Triebwerk bereitgestellt wird. Die spezifische
Leistungsanforderung kann im Leistungsrech-
nungsmodell modelliert werden. Dieser Ansatz gilt
analog auch fir AFC mittels Plasmaaktuatoren.

Far alle beschriebenen Félle veranschaulicht Abb. 12

die Arbeitsschreitte, die notwendig sind, um ein be-

liebiges Modell auf das gekoppelte Modell nach [7]

anzupassen.
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Geometriemodelle

Abweichung ia
Flugzeug?

fir
Flugzeugmodell (A)

Triebwerk? modell (P)

Flugtrajektorie? Betriebspunkte (OP)

/

Adaption finalisiert
— Simulationsstart

BILD 12. Arbeitsschritte zur Adaption des gekoppelten
Modells nach [7] auf ein individuelles Konzept

o
—~ T~
N Ry

Nacelle —

—_—

=== Niederdruckwelle

BILD 13. Geometriemodell der NDT und einiger radial
benachbarter Bauteile, axial auf Schaufelrei-
hen der NDT segmentiert

6.3. Potenzial der Methode hinsichtlich indirekter
Masseneffekte

Die vorgestellte Methode eignet sich weiterhin fiir ei-
ne Segmentierung von Bauteilen in folgender Art und
Weise: Die Bauteile und -gruppen wie z.B. die Nie-
derdruckwelle, Gehauseringe oder die Nacelle wer-
den nicht als einziges Bauteil erfasst, sondern axial
unterteilt. Hierzu wurde bereits in [7] der Vorschlag
einer auf Turbokomponentenstufen oder Schaufelrei-
hen angepassten Segmentierung gemacht. Ein Bei-
spiel hierflr sei nun anhand Abb. 13 diskutiert.

Konzepte, die verdnderte Stufen- oder Schaufelrei-
henléangen oder gar deren Entfernung involvieren, wir-
ken sich auch auf die Geometrien radial benachbar-
ter Komponenten aus. In diesem Beispiel kénnte z.B.
eine Stauchung der griin hinterlegten, zweiten Stufe
der NDT eine Verkirzung der Niederdruckwelle, der
Nacelle sowie weiterer, hier nicht modellierter Bautei-
le wie z.B. Rohrleitung des Sekundarluft- oder Olsy-
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BILD 14. Massen der individuellen NDT-Stufen sowie
ihrer radial benachbarten Bauteile, bezogen
auf die zweite Stufe der NDT

stems erméglichen. Die Attraktivitat einer Verkirzung
im Triebwerkskern wird also durch die direkten Effek-
te auf die Komponenten des Nebenstroms verstéarkt.
Insbesondere die Vorziige einer verklrzten Nacelle
wurden bereits oben erldutert. Zur weiteren Verdeutli-
chung des Potenzials sind in Abb. 14 die Massenan-
teile der NDT-Stufen sowie der assoziierten, model-
lierten Bauteile dargestellt. Die relativen Massen m.;
beziehen sich dabei auf die Masse der im Vorfeld dis-
kutierten zweiten Stufe der NDT.

6.4. Anwendungsgrenzen

Zu beachten ist bei der Methode der axialen Seg-
mentierung, dass nicht zwangslaufig die unmittelbar
radial benachbarten Segmente skaliert oder gar
entfernt werden kénnen. Es ist vielmehr im Einzelfall
zu prifen, ob sich der Effekt in einem axial versetzten

Segment niederschlagt. So kénnen beispielsweise

die radial zu den ersten beiden Stufen der NDT

versetzten Segmente der Niederdruckwelle prinzipiell
verkirzt werden. Dem vorgeschlagenen Ansatz sind
aber folgende, strenge Grenzen gesetzt:

1) Der Ansatz entspricht im weiteren Sinne einem
axialen Skalierungsverfahren von Bauteilen,
Stufen oder ganzen Komponenten. Bauteile mit
besonderer, konstruktiver Funktionalitdt kénnen
nicht ohne weiteres manipuliert werden.

« Beispiel NDT: Die Verklrzung oder Entfernung
der mit der dritten und vierten Stufe assoziierten
Segmente der Niederdruckwelle ist nicht mdg-
lich. Diese Segmente bilden den konstruktiven
Ubergang zu den Scheiben.

- Beispiel HDV: Eine Skalierung der vorderen
Verdichterstufen Iasst keine linear proportionale
Skalierung der Aktuatorik zu.

+ Beispiel SND: Die Skalierung des Kanals kann
nicht unmittelbar auf die Struts angewandt
werden. Eine Entfernung des SND durch An-
passung der Radien der Verdichter erlaubt
zudem keinen Verzicht auf die Struts. Diese
mussten in einer anderen Komponente integriert
werden.
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2) Eine Skalierung kann nicht pauschal auf nicht mo-
dellierte Bauteile und -komponenten angewendet
werden.

« Die Skalierung des Kreisprozesses lasst Ubli-
cherweise keine Skalierung von Komponenten
wie der FADEC zu - diese behélt ihre Masse
dann bei.

« Unmodellierte Rohr- und Kabelleitungen sind in
axialen Abschnitten skalierbar, aber Ublicherwei-
se nicht in radialen.

« Unmodellierte Bauteile kdnnen unterschiedlich
Uber die Komponente aufgeteilt sein. So sind
im HDV z.B. nicht modellierte Rohre verstarkt
im Bereich der hinteren Stufen angeschlossen.
Demgegeniber befindet sich die Aktuatorik in
den vorderen Stufen.

3) Die vorgestellte Methode kann natirlich nicht alle
aus einer Skalierung resultierenden geometri-
schen Konflikte auflésen: Der radiale Versatz, der
sich z.B. durch die Entfernung eines Segments in
einem konischen Gehausering ergibt, muss zu-
néchst hingenommen oder durch eine geeignete
Erweiterung der Modellierung korrigiert werden.

Insgesamt bleibt die Methode in der vorgestellten

Form daher auf die Bereitstellung abschatzender

Werte von Am.,,, beschrénkt.

7. SCHLUSSFOLGERUNGEN & AUSBLICK

Mit diesem Paper wurde die bereits in [7] einge-
fihrte Methode zur Massenabschatzung neuartiger
Technologiekonzepte auf Grundlage von Referenz-
geometrien erweitert. Die Methode nutzt primér
Punktwolken von beliebigen Bauteilen, die geschlos-
sene Polygone représentieren. Die volle Leistungs-
fahigkeit erzielt die Methode dabei durch eine feine
Aufschlisselung Uber die Bauteilebene hinaus, was
am Beispiel von Schaufeln demonstriert wurde, sowie
durch die axiale Segmentierung gestreckter Bauteile
wie z.B. der Niederdruckwelle. Weiterhin wurde ein
Validierungsansatz fur die Methode vorgestellt. Der
Vergleich zwischen berechneten und erwarteten
Komponentenmassen zeigt in den meisten Fallen,
dass die Masse unterschéatzt wird. Dies begriindet
sich durch die nicht modellierten Bauteile, zu denen
nicht ausreichend Eingabedaten verfligbar sind.

Trotz der beobachteten Abweichungen in der Vor-
hersage von Komponenten- und damit zwangslaufig
auch Gesamttriebwerksmassen, erflllt die Methode
die gestellten Anforderungen: Die Verédnderungen an
bekannten Geometrien des Referenztriebwerks sowie
die Einbringung neuer Bauteile im Rahmen von Kon-
zeptstudien lasst zuverlassige Ergebnisse erwarten.
Dies ist dadurch begriindet, dass die Gesamtmasse
Meng in der Regel hinreichend genau bekannt ist und
die hier vorgestellten Geometriemodelle letztendlich
nicht me,, vollstdndig reproduzieren, sondern nur die
Anderung Am,,, bereitstellen missen. Mit diesen
Daten sowie einem geeigneten gekoppelten Modell
wie dem in [7] vorgestellten lassen sich dann die
Auswirkungen auf den mission fuel burn als einer
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der wesentlichen ZielgréBen bei der Entwicklung von
Triebwerken sowohl fUr spezifische Konzepte, als
auch generisch herleiten.

Auf Grund der modularen Implementierungsweise ist
das Modell beliebig erweiterbar.

So ist eine Methodenerweiterung des Modells hin-
sichtlich unbekannter Massen von Komponenten
und Bauteilen denkbar. Hier kénnten beispielsweise
probabilistische oder empirische Ansatze mit der
vorhandenen Methodik kombiniert werden, um feh-
lende Informationen zum Gewicht der Komponenten
zu gewinnen. Einige Beispiele fiir solche bereits
vorhandene Ansatze sind in [21] aufgeflhrt.

Eine weitere Mdglichkeit zur Erweiterung des Mo-
duls liegt in der Erweiterung des Ausgabepools. So
ist bereits mit den fir das Modell vorausgesetzten
Eingangsparametern eine Berechnung der Massen-
tragheitsmomente von Bauteilen und somit auch
Komponenten mdglich. Die Vorraussetztungen fir
die Berechnungen sind bereits implementiert und
kénnen Uber eine alternative Initialisierungsweise
angestoBen werden. Da fur die hier betrachteten
Anwendungsfélle kein Mehrwert zu erzielen war, ist
eine komplette Integration in den Workflow vorlaufig
ausgeblieben. Um ein gréBeres Sprektrum an Anwe-
nungsféllen abzudecken, erscheint eine Aufstockung
der Datenbasis als zielfiUhrend und notwendig. Mit der
Ausweitung des Datensatzes fur Profile, Materialen
und Daten zu Validierungszwecken kann die Anzahl
der Anwendungsféllen und somit potentiell der An-
wenderkreis erweitert werden. Weiterhin erscheint
eine Optimierung im Hinblick auf den Detaillierungs-
grad beim Aufnhemen der Messpunkte als sinnvoll.
Bei Anwendungsféllen mit vielen und komplexen
Bauteilen ist dieser Vorgang mitunter zeitintensiv
und mit relativ groBem Aufwand verbunden. Dieser
Aspekt wurde in Kap. 5 initial untersucht. Allerdings
erscheinen hierzu umfassendere Sensitivitédtsstudien
sinnvoll, die den Detaillierungsgrad der aufgenom-
menen Messpunkte und Anzahl der einzelnen der
modellierten Bauteile fir ein gesamtes Triebwerk
variiert.
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