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Zusammenfassung

Es wird erwartet, dass sich das instationdre Betriebsverhalten von sehr kleinen Strahltriebwerken bis zu

einem Standschub von 500N von dem groRer ziviler

und militdrischer Antriebe unterscheidet.

Ausschlaggebend hierfir sind die erwarteten Effekte auf Grund von Warmeilbergédngen, Warmeleitung und

thermisch bedingten Geometrieanderungen.

Fir die Untersuchung dieser Sekundareffekte und deren Einflisse auf das Betriebsverhalten des
Triebwerks, stehen sowohl Messdaten aus Priifstandsversuchen, wie auch Ergebnisse stationar und
transient gerechneter CFD und FEM Simulationen zur Verfligung.
Zur Erkennung auftretender Sekundéareffekte und Bewertung der erzielten Ergebnisse, wird parallel ein
Leistungsrechnungsmodell des Triebwerks erstellt. Der Versuchstréager, wie auch die zur Aufnahme der
Messdaten notwendige Instrumentierung, werden kurz vorgestellt.

Bezeichnungen

CFD Computational Fluid Dynamics
E1-9 Triebwerksebene 1-9

ECU Electronic Control Unit

F Schub

FEM Finite Elemente Methode

m [ka/s] Massenstrom

n [1/min] Drehzahl

p [bar] Druck

T K] Temperatur

V [m3/s] Volumenstrom

v [m/s] Geschwindigkeit

a [W/im?K]  Warmetbergangskoeffizient
Oan [°] Anstromwinkel

p [kg/m?] Dichte

[0} [%] relative Luftfeuchtigkeit
Indizes

B [-] Brennstoff

m [-] gemessen

S [-] statisch

t [-] total

1. EINLEITUNG

Aufgrund des immer starker anwachsenden

Interesses an  Mikrogasturbinen mit  einer
Nutzleistung kleiner 100 kW, sowohl im Bereich der
stationdren Energieversorgung [1], wie auch als
Triebwerk fir bemannte und unbemannte
Flugobjekte [2], beschaftigt sich auch das Institut fir
Luftfahrtantriebe der Universitat Stuttgart mit
Antrieben dieser Art.

Eigens fir diesen Forschungsbereich wurde Anfang
2008 ein Gasturbinenprifstand fertig gestellt, der
derzeit als Schwerpunkt fur die Untersuchung zum
Betriebsverhalten von Mikrogasturbinen eingesetzt
wird.

Dazu werden einerseits Versuche durchgefuhrt,
deren Ergebnisse fir die Erstellung eines
Leistungsrechenmodells eingesetzt werden und
andererseits transiente Lastwechsel erprobt, die zur
Untersuchung des Einflusses von Sekundéreffekten
auf das transiente Betriebsverhalten dienen.

Zur  Bestimmung und  Untersuchung  der
Sekundéreffekte und zur Uberprifung des
Einflusses der Messtechnik auf die
Triebwerksparameter werden gekoppelte

stromungstechnische CFD und strukturmechanische
FEM Simulationen, sowohl fir Komponenten, wie
auch fir das Gesamttriebwerk, erstellt.

Zur Validierung der Simulationsergebnisse steht ein
kommerziell erhéltliches Modellstrahltriebwerk zu
Verfugung.

Die aus den Simulationen und den Versuchen
gewonnenen Messergebnisse werden mit Hilfe
eines Leistungsrechenprogramms Uberpriift und
bewertet.

2. VERSUCHSSTAND UND
VERSUCHSDURCHFUHRUNG

2.1 Beschreibung des Versuchsstandes

Die hier vorliegenden Untersuchungen wurden am

Gasturbinenprifstand des Instituts far
Luftfahrtantriebe (ILA) der Universitat Stuttgart
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durchgefiihrt. Der Priifstand und Warte sind in Abb.
1 dargestellit.

Abb.: 1 ILA Gasturbinenprifstand

Die am Institut entwickelte Prifstandssoftware
wurde mittels der grafischen Programmiersprache
LabVIEW, der Firma National Instruments, erstellt
[3]. Die Software ist in folgende Module gegliedert:;

Modul1: Ansteuerung der  Druckmessgerate,
Datenerfassung und Online-Datenvisualisierung der
Druckmessung

Modul2: Ansteuerung der Spannungsmessgeréte,
Datenerfassung und Online-Datenvisualisierung der
Spannungsmessung

Modul3: Uberwachungsmodul einschlieRlich
Online-Datenvisualisierung aller gemessenen und
synthetisierten Messwerte

Modul4: Synthese-Modul und Online-
Datenvisualisierung gemessener und synthetisierter
Messwerte

Die Module 1, 2 und 3 kénnen im Bereich der Druck-
und Spannungsmesswerterfassung, sowie der
Datenvisualisierung, fiir alle Verwendungsgebiete
des Prifstands eingesetzt werden. Modul 4 wird
speziell an den jeweiligen Versuchstrdger und
dessen Instrumentierung angepasst. Die Kopplung
des bestehenden Synthese-Moduls mit einem
Leistungsrechenprogramm ist ohne Probleme
mdglich. Eine solche Kopplung erlaubt die Analyse
des Versuchtragers auf Basis eines
thermodynamischen Modells iterativ durchzufiihren.

2.2 Beschreibung des Versuchstriagers

Als Versuchstrager wurde ein Strahltriebwerk der
Firma Ing. Biro CAT M. Zipperer GmbH, der
Baureihe JetCat ausgewahlt. Die Baureihe der
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JetCat Gasturbinen wird seit 1998 entwickelt und
produziert und deckt die in dieser Arbeit
betrachteten Schubklasse von 50N bis 220N ab.

Die hier untersuchte JetCat P200 ist das
schubstarkste kommerziell erhéltliche Triebwerk
dieser Firma und bietet daher, bedingt durch das
grofte Triebwerksvolumen, die besten
Integrationsmdoglichkeiten fir die Messtechnik. Das
daflir notwendige Zerlegen und Montieren des
Triebwerks kann vollstdndig am ILA Prifstand
durchgefiihrt werden.

Die Anwendungsgebiete der JetCat P200 erstrecken
sich von dem semiprofessionellen Einsatz im
Bereich des RC Modellbaus bis hin zur militarischen
Nutzung als Antrieb von  kostenginstigen
Zieldrohnen, wie z.B. die Do-DT 35. Kleinere
Stlickzahlen dieses Triebwerks werden als Antriebe
fur UAVs im Bereich der Forschung (NASA X-48B),
wie auch als Selbststarthilfe fur Segelflugzeuge
(Ventus) genutzt [4].

Verdichterkeile

Verdichter-Nachleitschaufeln

Flammrohr

Verdampferrohre

Elektro-Starter

Treibstoffring

Triebwerksgehéuse (Brennkammergehéuse)

®
@
®
@
®
®
@

Abb.: 2 Strahltriebwerk JetCat P200

Das in Abb. 2 gezeigte CAD Schnittbild der JetCat
P200 verdeutlicht den fir diese Schubklasse
charakteristischen Triebwerksaufbau. Die JetCat
P200 ist ein Einwellen-Turboluftstrahltriebwerk mit
einstufigem Radialverdichter und einer einstufig
ausgefthrten Axialturbine. Nach Angaben des
Herstellers [5] erzielt das Triebwerk bei einer
Auslegungsdrehzahl von 112000 1/min und einem
Luftmassenstrom von 0,45 kg/s ein maximales
Verdichterdruckverhaltnis von 4 und einen Schub
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(Bodenstandfall) von max. 220 N. Die JetCat P200
besitzt ein Schub-Gewichtsverhéltnis von ca. 10:1,
was vergleichbar ist mit modernen militdrischen
Triebwerken [6] und kann fiir Flugobjekte mit einem
Abfluggewicht von mehr als 20 kg eingesetzt
werden.

Die fur  einen sicheren Betrieb  eines
Serientriebwerks der Baureihe JetCat notwendige
Instrumentierung, beschrankt sich auf die Messung
der Rotordrehzahl, Turbinenaustrittstemperatur,
sowie Glihkerzen-, Elektrostarter- und
Brennstoffpumpenspannung.

Die Messung der Turbinenaustrittstemperatur erfolgt
mittels eines Mantelthermoelements, welches durch
das AulRengehduse der Dise hindurch, kurz hinter
der Turbinenaustrittsebene platziert ist. Die
triebwerkseigene Drehzahlmessung ist induktiv
ausgefihrt.

Mit Hilfe dieser Messwerte ist die Triebwerks-
Regeleinheit Jet-Tronic ECU in der Lage folgende
Aufgaben durchzufiihren:

¢ Automatisches Starten

e Beschleunigung auf Leerlaufdrehzahl

e Geregelte Drehzahldnderungen zwischen
Leerlauf und Volllast

e Uberwachung der Grenzwerte des Betriebes

o Automatischer Abschaltvorgang

¢ Automatischen Kihlens nach Abschalten des
Triebwerks mittels Elektrostarter

e Erkennen von Fehlfunktionen und Ausgabe der
Fehlermeldungen

Hierbei ist zu beachten, dass die Aufbereitung des
Brennstoffes mittels Verdampferrohren erfolgt (Pos.
4 in Abb. 2). Das Starten des Triebwerks erfolgt
somit unter Zuhilfenahme einer vorgeschalteten
Gaszindung.

3. MESSTECHNIK UND
VISUALISIERUNGSMETHODEN

Bedingt durch die Miniaturisierung der Bauteile ist
die  Instrumentierung des  Triebwerks  mit
erheblichem Aufwand verbunden, da die Sonden
und Messfluhler, im Verhaltnis zum Triebwerk, nicht
beliebig klein ausgefihrt werden kénnen. Zudem

fuhrt die kompakte Bauweise von Mikro-
Fluggasturbinen zu intensiven
Waérmeleitungsvorgéngen, was zu hohen

Betriebstemperaturen Uber die gesamte Maschine
fuhrt. Somit finden einfache temperaturkritische
Befestigungstechniken, wie z.B. Kleben oder
Weichléten, bei der Instrumentierung der Gasturbine
keine Anwendung. Trotzdem ist in Hinblick auf
niedrige Betriebskosten beim Instrumentieren des
Triebwerks darauf zu achten, dass die
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Messwertaufnehmer und Sonden wiederverwandt
werden kdnnen und nicht bei der Demontage
zerstért werden.

Da das Triebwerksgehause (Brennkammergehause)
dieses Triebwerkstyps aus einem einzigen Bauteil
besteht und bei der Montage von hinten Uber die
Turbine und Brennkammer Uber den Verdichter
geschoben wird (Pos. 7 in Abb.: 2), kénnen
Anschlisse fur interne Messstellen nur nach vorne
in axialer Richtung, d.h. durch die Verdichterkeile
des Axialverdichters hindurch nach auflen gefihrt
werden.

EO E2 E3 E4 E5 E9

To  Tm Tms Tos

Po (pr2) Pts Pts Pto
Ps2 Ps3 (Pss)  Pss Pso

Mo

@

Instrumentierung am Priifstand
[Standardinstrumentierung |

Abb.: 3 Instrumentierung der JetCat P200

Bedingt durch die Wahl von Aluminium als
Gehéausematerial und einer hohen
Gehausetemperatur im Betrieb und wahrend des
Abschaltvorgangs des Triebwerks, erfahren darauf
platzierte Messstellen relativ groBe Dehnungen an
der Befestigungsstelle. Diese (Uber mehrere
Versuche hinweg schwellende Belastung ist kritisch
gegeniiber geklebten, geléteten oder geschweilten
Verbindungen.

Unter Bericksichtigung dieser Aspekte, ist die
Mehrzahl der an dem Auflengehduse angebrachten
Aufnehmer fiur Messfihler und Sonden, als
Schraubverbindungen ausgefihrt.

Position, Art und Anzahl der Messstellen wurde so

gewahlt, dass der thermodynamische
Arbeitsprozess des Versuchstragers eindeutig
nachvollzogen werden kann.

Die unter diesen Aspekten gewabhlte

Instrumentierung des Versuchstréagers ist in Abb. 3
schematisch dargestellt. Hierbei ist zu beachten,
dass in Abb. 3 sowohl die Standardinstrumentierung
des Serientriebwerks als auch die zuséatzlich
angebrachte Instrumentierung abgebildet ist.
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Zur Messung der Gastemperaturen werden am
Prifstand Mantelthermoelemente vom Typ K
eingesetzt. Diese zeichnen sich durch eine schnelle
Ansprechrate, kleine Bauform, wie auch einen sehr
hohen Messbereich aus. Die Bestimmung der
realen Gastemperatur erfolgt mittels des Recovery
Faktors [7] und einer daflir notwendigen Iteration
Uber die Machzahl am Messpunkt, da diese
wiederum selbst von der zu bestimmenden
statischen und totalen Temperatur abhangt [8].

Zuséatzlich zu der triebwerksinternen induktiven
Drehzahlmessung der ECU, mittels zwei in den
Spinner eingelassene Magnete, ist eine weitere
Drehzahlmessung am Verdichterlaufrad, in der
Ausflhrung eines Wirbelstrom-Messsystems, in das
Triebwerk integriert. Diese Messtechnik erfasst das
Durchlaufen einer Verdichterschaufel des
Messfeldes am Sensorkopf und erlaubt durch die
héhere Schaufelanzahl des Radialverdichters eine
prazisere Drehzahlmessung in einem Messbereich
von 200 1/min bis 200.000 1/min.

Die am Prifstand installierte Schubmessung erfolgt
Uber einen kugelgelagerten Messschlitten, auf
welchem das Triebwerk fest montiert ist. Dieser lauft
in einer Fuhrungsschiene auf eine Druckmessdose
auf und wird mit Hilfe einer Druckfeder an den
Lasteinleitknopf der Messdose gedriickt. Der Aufbau
ist in Abb.: 4 dargestellt. Die Vorspannkraft der
Druckfeder dient weiterhin zur Uberwindung von
Rollreibungsverlusten der Kugellager.

®

.
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EI/\/\N 5 .

1 Triebwerk
2 Messschlitten

4 Druckfeder
5 Druckmessdose
3 Fihrungsschiene

Abb.: 4 Schubmessung

Die Luftmassenstrommessung wird Uber eine vor
dem  Triebwerkseinlauf = montierte, kalibrierte
Einlaufdise realisiert. Die dazugehdrige statische
Druckmessung im engsten Strémungsquerschnitt
wird Uber vier im Umfang angebrachte
Druckmessbohrungen einzeln erfasst und fiir die
Luftmassenstrombestimmung nachtraglich
arithmetisch gemittelt.
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Fir die Totaldruckmessung innerhalb des
Triebwerks werden Pitot-R6hrchen aus Edelstanhl,
mit einem Aufendurchmesser von 1 mm,
eingesetzt. Diese Staudrucksonden lassen sich
kostenglnstig herstellen und bendtigen nur ein sehr
geringes Einbauvolumen. Daraus resultiert eine
minimierte Versperrung im Stromungskanal. Dabei
ist zu beachten, dass diese Art von
Staudrucksonden bei einer Fehlanstrémung von
a =%20° eine Messungenauigkeit von maximal

Ap,

= 0,05 aufweisen [9].
P 2

. V

2

Besondere Beachtung gilt der Druckmessung in der
Verdichteraustrittsebene. Aufgrund der
geometrischen Anordnung und dem Verhéltnis der
Anzahl von Verdichterkeilen im Diffusor zur Anzahl
der nachfolgenden Verdichterleitschaufeln im
Nachleitrad, ergeben sich in Umfangsrichtung fiir die
An- und Abstrémung dieser  Schaufeln,
unterschiedlichste Strémungszustande.

[ - Per:ode — f\

Geschwindigkeitsverteiling
——— —_
—_—
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=TT
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il

w0
Winkel [

Abb.: 5 Stromungsfeld Verdichteraustritt

Ausgepragte Beispiele dafir bieten  Mikro-
Fluggasturbinen im Bereich bis 120 Newton Schub.
Exemplarisch hierflr ist z.B. das Triebwerk ILAOO1
[10]. Dieses hat ein Verhéltnis Nschautel/Nkeile VON
40/16. Das bedeutet, dass sich fiir das Verhaltnis
von 5/2 eine Periodizitdt in Umfangsrichtung nach
jeweils 5 Schaufeln einstellt und somit jede dieser
Schaufeln innerhalb einer Periode eine andere
relative Position zu einem der vorhergehenden
Verdichterkeile aufweist. Dies fuhrt Zu
unterschiedlichsten Strémungszustanden am
Verdichteraustritt.

Eine CFD  Visualisierung der  ungleichen
Gitterstromung, sowie die Darstellung der
Geschwindigkeitsverteilung Uber den gesamten

Umfang in der Verdichteraustrittsebene der ILA0O1
istin Abb.: 5 wiedergegeben.

Die Instrumentierung zur Mittelung einer solchen
Periode lasst jedoch keine weiteren Mittelungen
Uber die Ebene zu, da der durchstrémte Querschnitt
durch die Anzahl der dazu benétigten Messsonden
stark eingeschrankt wére und somit der Einfluss der
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Messtechnik merklich auf den Triebwerkszyklus
Einfluss nehmen wirde.

Das in dieser Arbeit untersuchte Triebwerk, JetCat
P200, besitzt ein Schaufel-Keil-Verhéltnis von 2.
D.h. jede zweite Leitschaufel wird nach den Keilen
im Diffusor wieder identisch angestromt. Die
dadurch entstehenden, periodischen
Abstrémzustande am Verdichteraustritt, sind in Abb.:
6 dargestellt.

Verdichter-
Nachleitschaufeln

Eingabe von
Rauchpartikeln

Abstrémung
Verdichteraustritt

Abb.: 6 Visualisierung der Schaufelstrémung

Im Versuch wurde diese Gegebenheit mittels

Eingabe von Rauchpartikeln fur die
Strémungsvisualisierung nachvollzogen. Die
eingebrachten Partikel setzen sich je nach

Strémungszustand an der Wand fest. Durch die so
erzeugten Spuren werden neben dem Abdruck der
Nachleitschaufeln die vorhergesagten ungleichen
Strémungszustande deutlich. Dabei ist zu beachten,
dass in Abb. 6 die Wandstrébmung an den
Schaufelspitzen dargestellt ist. Der fur eine Periode
représentative statische Druck und Totaldruck ist
Uber die einzelnen Druckaufnehmer durch eine
Massenmittelung zu bestimmen.

4. UNTERSUCHUNGEN ZUM
BETRIEBSVERHALTEN

Fur die Untersuchung des Betriebsverhaltens von
Mikrogasturbinen stehen am Institut ~ flr
Luftfahrtantriebe folgende Arbeitsmittel zu
Verfligung:

e Prufstand fur Klein- und Mikrogasturbinen
(inkl. Synthese-Programm)

o CFD Software Ansys CFX

e FEM Software Ansys Multiphysics

e Leistungsrechenprogramm

Die aus den Versuchen aufgenommenen Messwerte
ermdglichen es, zusammen mit den aus dem
Synthese-Programm erstellten Triebwerksgréfien,
den Gasturbinenprozess vollsténdig
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nachzuvollziehen. Die sich daraus ergebenden
Werte werden nachfolgend als Randbedingung fiir
weitere CFD und FEM Simulationen eingesetzt.

Die CFD Simulationen liefern als Ergebnis, neben
der Strémungsvisualisierung und Berechnung von
Komponentenparametern, zugleich auch
notwendige EingabegrofRen fiir die nachfolgenden
FEM Simulationen.

Die aktuelle Version von Ansys Multiphysics V11
bietet die Mdglichkeit, die aus der CFD Rechnung
erhaltenen Ergebnisse, wie z.B. Druckverteilung und
Wérmelbergangskoeffizient des Strémungskorpers,
direkt in der FEM Rechnung als Randbedingungen
auf den Strukturk&rper zu tbertragen [11].

In Abb. 7 ist die Verteilung der Wéarmeuber-
gangskoeffizienten Uber die Bauteile: Verdichter,
Flammrohr, Turbine und Disenkonus als Beispiel fir
eine aus CFD abgeleitete Randbedingung fir die
FEM Rechnung dargestellt. Wie dieser Abbildung zu
entnehmen ist, kénnen diese zwischen CFD und
FEM gekoppelten Randbedingungen mit einer sehr
hohen Auflésung Ubergeben werden. Die aus der
CFD L6sung importierten Daten werden in der FEM
Software auf dquivalente Flachen des FEM-Models,
bzw. auf die Knotenpunkte des Strukturnetzes
gelegt.

s

Abb.: 7 CFD Ergebnis als detaillierte FEM
Randbedingung

Diese Vorgehensweise ersetzt die ungenaue
Zuweisung gemittelter Warmelibergangszahlen auf
eigenstandig unterteilte Bauteilflachen.

Demzufolge gestatten diese Ergebnisse einer
gekoppelten CFD - FEM Simulation einen
detaillierteren Einblick in die strukturellen Vorgénge
im Triebwerk und erméglichen dadurch eine bessere
Erkennung und Quantifizierung lokaler Effekte.

Die aus den Versuchen ermittelten Messergebnisse
werden mit Hilfe eines
Leistungsrechnungsprogramms weitergehend
Uberprift und bewertet.

Zur Erstellung einer stationaren Betriebslinie werden
mit dem  Triebwerk, (Uber den gesamten
Betriebsbereich, stufenweise Drehzahlschritte von
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10000 1/min angefahren und mit einer Verweildauer
von 5 Minuten gehalten, siehe Abb.: 8.

Dadurch ist gewdahrleistet, dass das Triebwerk
thermal einen stationdren Zustand erreicht und
keine weiteren thermalen Ausgleichseffekte den
angefahrenen Betriebspunkt weitergehend
verdndern. Zur  Minimierung der Einflisse
kurzzeitiger Leistungsschwankungen, wie z.B.
Fluktuation der Brennkammerflamme, wird der
stationdre Messpunkt Gber ein Zeitintervall von einer
Minute aufgenommen und zeitlich gemittelt.

s e
Drehzahlparameter

1 : f*f

\V'"——‘mew I \

| f’J Schubparameter

| -

Sas : : : : : : : aas
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Zeit [min]

Abb.: 8 Versuch — Drehzahlstufen: Leerlauf bis Volllast
mit zwei anschlieenden Hot Reslams

Die Ubereinstimmung zwischen
Leistungsrechnungsmodell und Versuch  wird
exemplarisch in Abb.: 9, anhand der stationdren
Betriebslinie im Verdichterkennfeld der JetCat P200,
dargestellt.

\ \ /
s Leistungsrechnung ¥
o Versuch 3

Druckverhaltnis

Massenstromparameter

Abb.: 9 Betriebslinie: Leistungsrechnung - Versuch

der Einflisse von
auf das transiente
Betriebsverhalten des Versuchstrdgers werden
Lastwechselmanéver durchfahren. Zwei dieser
Lastwechselmandver, die auch fir die Zulassung
moderner ziviler Turboluftstrahltriebwerk
ausschlaggebend sind, werden kurz erldutert [12]:

Zur Untersuchung
Sekundéareffekten
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Hot Reslam Mandver

Das Triebwerk wird aus einem thermisch
stabilisierten Zustand verzégert und sofort wieder
beschleunigt. Im vorliegenden Fall wird die
Triebwerksleistung von thermisch stabilisierten
Volllastbedingungen innerhalb von 6 Sekunden auf
Leerlauf gedrosselt und innerhalb von weiteren 6
Sekunden wieder auf Volllast erhdht, siehe Abb.: 8.

Cold Stabilisation Manéver

Das Triebwerk wird kurz nach beenden des
Startvorgangs auf Maximallast beschleunigt. Bei
diesem Mandéver wird das Triebwerk aus
abgekuhltem Zustand gestartet, d.h. alle Bauteile
weisen ungefédhr dieselbe Materialtemperatur
(Umgebungstemperatur) auf. Nach Beenden des
automatisierten Startvorgangs wird die
Triebwerksleistung innerhalb von 6 Sekunden von
Leerlauf auf Volllast erhoéht, noch bevor das
Triebwerk einen thermisch stationdren Zustand
erreicht, sieche Abb.: 10.

Brennstoffparameter /
Schubparameter

Drehzahlparameter = /
Turbinenaustrittstemperatur -

Zeit [s]

Abb.: 10 Cold Stabilisation Man&ver

In der weiteren Ausarbeitung wird auf das Cold
Stabilisation Man&ver néher eingegangen.

5. EXPERIMENTELLE ERGEBNISSE
5.1 Effekte

In Abb.: 10 sind die bei einem Cold Stabilisation
Manéver aufgenommenen Triebwerksparameter,
wie  Massenstromparameter,  Schubparameter,
Drehzahlparameter und Turbinenaustrittstemperatur
Uber der Zeit aufgetragen. Anhand der steilen
Drehzahlparameterkurve wahrend des
Beschleunigungsvorgangs des Triebwerks, ist das
sehr kleine polare Tragheitsmoment des Rotors von

ca. 1,3-10’5kg-m2 zu erkennen. Ebenfalls zeigt

sich bei der Beschleunigung des Triebwerks deutlich
das Verhalten der ECU Regeleinheit, die vor einem
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Uberschreiten  einer  vorgegebenen,  maximal
zulassigen  Temperatur, die Steigung der

Beschleunigungsrampe dm, /dt soweit verringert,

dass die fir das Triebwerk kritische Temperatur
nicht tberschritten wird.
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Abb.: 11.1 Brennstoffmassenstromparameter / Zeit
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Abb.: 11.2 Schubparameter / Zeit
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Abb.: 11.3 Drehzahlparameter / Zeit
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Abb.: 11.4 Turbinenaustrittstemperatur / Zeit

In Abb.: 11.1 bis Abb.: 11.4 ist der Verlauf der oben
genannten Triebwerksparameter nochmals als
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Vergleich zwischen Versuch und
Leistungsrechnungsmodell einzeln aufgetragen.
Der im Versuch ermittelte

Brennstoffmassenstromparameter wird dabei als
Simulationsgrundlage in die Leistungsrechnung
Ubernommen, siehe Abb.: 11.1.

Aus Abb.: 11.2 und Abb.: 11.3 ist zu erkennen, dass
der Versuchstrager in den ersten vier Sekunden
nach Erhéhen der Brennstoffzufuhr nicht so schnell
beschleunigt, wie es in der Leistungsrechnung
vorhergesagt wird. Aus Abb. 11.4 wird jedoch
deutlich, dass der Versuchstrdger im Vergleich zur

Leistungsrechnung, eine viel héhere
Totaltemperatur in  der Turbinenaustrittsebene
aufweist. Nach vier Sekunden weisen

Versuchstrdger und Modell wieder identische Werte
fur alle aufgetragenen Triebwerksparameter auf.

Die in Abb.: 12 gezeigten Photos aus der digitalen
Videoiiberwachung des Triebwerks,
veranschaulichen die Unterschiede zwischen

Normalbetrieb und den fir die Triebwerksanalyse
herbeigefiihrten kritischen Manévern.

Abb.: 12.3 Hot Reslam Abb.: 12.4 Cold Stabilisation

Abb.: 12 Betriebszustande der JetCat P200

Dabei ist zu erkennen, dass bei dem hier
betrachteten Cold Stabilisation Mandéver (Abb.:
12.4), in den ersten vier Sekunden, die Verbrennung
des zugefiihrten Treibstoffs nicht vollstédndig in der
Brennkammer, sondern durch die Turbine und Duise
hindurch, bis in den Abgasstrahl, stattfindet. D.h. nur
ein Teil der zugefihrten Energie kann in der Turbine
umgesetzt werden und fihrt somit zu einer anfangs
sehr flach ansteigenden Drehzahlkurve.

Der Abb.: 11.3 ist zu entnehmen, dass der
Drehzahlparameter jedoch stetig steigt und somit
genigend Brennstoff fir eine kontinuierliche
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Beschleunigung an der Verbrennung vor Eintritt in
die Turbine teilnimmt. Somit wird ein ,heiles
Héngen bleiben” des Triebwerks vermieden.

Der Effekt der heraustretenden Flamme, lasst sich
ebenfalls durch die Temperaturmessung in Ebene 9
verdeutlichen. Die Duisenaustrittsebene ist mit 6
Thermoelementen instrumentiert, welche in
Umfangsrichtung, in einem Winkel von jeweils 60°,
angeordnet sind.

In Abb.: 13 ist dokumentiert, dass in der
Anfangsphase der Beschleunigung, also innerhalb
der ersten drei Sekunden, die Temperaturen in
Ebene 5 und Ebene 9 nicht synchron verlaufen.
Ebenfalls ist deutlich zu erkennen, dass die Ebene 9
in den ersten vier Sekunden in Umfangsrichtung
kein einheitliches Temperaturniveau, sondern nur
sehr diffuse Temperaturverlaufe der einzelnen
Messstellen, mit maximalen
Temperaturunterschieden von bis zu 300K, aufweist.

T 1 // \\\ \\
ca. 300K | // \‘;i\\\\\\\\\

| 1/ \

Z

7/ —

Totaltemperatur Turbinenaustritt E5
—— Totaltemperaturen Diisenaustritt E9

0 1 2 3 4 5 6
Zeit [s]

Abb.: 13 Temperaturverlaufe Ebene 9

Wertet man zuséatzlich die digitalen Videoaufnahmen
des Triebwerks aus, so ist zu erkennen, dass die
heraustretende Flamme nur 6rtlich aber nicht zeitlich
stabil auftritt. Nach ca. 3 Sekunden bildet sich die
Flamme =zurick und die Beschleunigung des
Triebwerks steigt kontinuierlich an. Dabei nimmt die
Steigung der Drehzahlparameterkurve den von der
Leistungsrechnung  fir den  Anfang des
Beschleunigungsvorgangs vorhergesagten Wert an.

5.2 Ursachen
Zwei ausschlaggebende Ursachen fir dieses
Betriebsverhalten, der verzdgerten Beschleunigung,

werden im Weiteren untersucht:

o Betriebsverhalten der Verdampfer-Brennkammer
o Spaltverhalten der Turbine
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5.2.1 Verdampfer-Brennkammer

Einer der Hauptgrinde fir die auftretende
Flammbildung ist die Verwendung einer einfachen
Verdampfung in der Brennkammer. Diese ist bei
dem Versuchstriebwerk mit 12 Verdampferrohren
aufgebaut. Mit Hilfe der Verdampferrohre wird im
Flammrohr das Treibstoff-Luftgemisch
entgegengesetzt der Hauptstrdmungsrichtung in die
Primarzone geleitet. Dabei verdampft ein Teil des
eingebrachten  Treibstoffes in dem heilden
Verdampferrohr und kann direkt in der Primarzone
verbrannt werden. Der andere Teil trifft, nach
Verlassen des Verdampferrohrs, mit hoher
Geschwindigkeit auf die heiRe Flammrohrwand
(Abb.: 14), verdampft oder zerstdubt in kleinste
Partikel und kann ebenfalls an der Verbrennung in
der Primarzone teilnehmen.

Die Effizienz dieser Bauart der Treibstoffeinbringung
ist stark gekoppelt mit den vorherrschenden
Bedingungen in der Brennkammer. Dabei gibt es,
neben der eingebrachten Treibstoffmenge Uber der

Zeit, dmy/dt, keine weiteren  externen

Regelgrofien, um auf die Verbrennung direkten
Einfluss zu nehmen.

Der Verdampferwirkungsgrad ist bestimmt durch die
Temperatur, der von dem Kerosin-Luft-Gemisch
Uberstrémten  Oberflache, im inneren  der
Verdampferrohre. Diese wiederum ist abhdngig, von
der durch die Umgebungsbedingungen (Strahlung,
Konvektion und Warmeleitung) resultierenden
Materialtemperatur.

Hauptkunhlluftbohrung — hoher Kiihlluftmassenstrom Flammrohr

Turbine,

Verdampferrohr hoher Warmeulbergangskoeffizient

Abb.: 14 Geschwindigkeitsverteilung im Flammrohr /
Warmeubergangskoeffizienten des Verdampferrohrs

Waéhrend eines Cold Stabilisation Man&vers kommt

es dabei zu folgenden negativen Effekten:

1. Durch eine  plétzliche  Erhéhung des
Brennstoffmassenstroms (Tgrepnstor = Tumgebung)
kann im inneren des heil’en Verdampferrohres
eine héhere Warme abgefiihrt werden.

2. Kommt es durch die kontinuierliche
Wérmeaufnahme des Brennstoffs zur
Verdampfung, so wird der Umgebung weitere
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Warmeenergie entzogen und die
Oberflachentemperatur  im inneren  des
Verdampferrohrs sinkt weiter stark ab.

3. Wie man aus Abb.: 14 entnehmen kann, wird ein
Teil der fur die Verbrennung notwendigen
Frischluft, zusammen mit dem Kerosin,
entgegengesetzt der Hauptstrémungsrichtung
im Flammrohr, von dem hinteren Teil der
Brennkammer, nach vorne in die Primarzone
gefuhrt. Dabei befindet sich jedoch ein Teil des
jeweiligen Verdampferrohres direkt unter den
Hauptkuhlluftbohrungen des Flammrohrs. Dieser
kontinuierliche Kuhlluftstrom fiihrt, im Gegensatz
zur allgemein turbulenten Strémung in der
heiRen Primarzone des Flammrohrs, zu einem
hohen Warmeibergangskoeffizienten am
Verdampferrohr und verstarkt somit die
Reduktion der Bauteiltemperatur.

Diese Effekte kénnen dazu flhren, dass nur ein sehr
geringer Anteil des Brennstoffs in den
Verdampferrohren verdampft und die Reaktionszeit
des Treibstoffs, nach Eintritt in die Primarzone des
Flammrohrs, drastisch erhdéht wird. Dies wiederum
hat zur Folge, dass ein Teil des zugeflihrten
Brennstoffs erst aulerhalb der Brennkammer an der
Verbrennung teilnimmt und somit trotz eines stark
erhohten Brennstoffmassenstroms, das Triebwerk
nur sehr trdge beschleunigt.

5.2.2 Spaltverhalten

Fur die Validierung der transienten FEM Rechnung,
zur Vorhersage des Spaltverhaltens, werden zwei
Wandtemperaturen exemplarisch als
Vergleichsmesspunkte des Triebwerks
herangezogen. In Abb.: 15 ist der Verlauf der
Geh&dusetemperaturen an Turbine und Einlauf,
sowohl als FEM Rechnung wie auch als
Versuchsdaten dargestellt.
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das Thermalverhalten des gesamten Triebwerks
sehr gut widerspiegelt.

Die Differenz zwischen der gerechneten und
gemessenen Wandtemperatur der Turbine (AT< 5%)
Iasst sich teilweise aufgrund der Tatsache erklaren,
dass die gerechnete Temperatur eine ,wahre”
Wandtemperatur darstellt, die gemessene
Temperatur jedoch nur eine Temperatur des
Thermoelements angibt, welches im
Versuchsaufbau radial auf das Turbinengehduse
gepresst wird (Warmelbergang mit kleiner
Durchgangsflache). Andere Befestigungstechniken
fur dieses Thermoelement, wie z.B. ein
Aufschweilen auf die Oberflache, sind angesichts
des eingeschrénkten Einbauraums nicht mdglich.

e
P

—e— Durchmesser Turbinenlaufrad

Durchmesser / Spalt

—=— Durchmesser Turbinengehduse [

Radialer Spalt

0 10 20 30 40 50 60 70
Zeit [s]

Abb.: 16 Dehnung Turbinenlaufrad / Turbinengehause

In Abb.: 16 ist der auf dieser Basis errechnete
zeitliche Verlauf des Spaltes zwischen
Turbinenlaufrad und Turbinengehduse aufgetragen.
Es ist zu erkennen, dass sich als Folge des hohen
Temperaturanstiegs im Turbinengehduse in den
ersten 40 Sekunden ein maximaler Spalt von 2,83%
der Kanalhdhe ergibt. Der Auslegungsspalt im kalten

Zustand des Triebwerks betrdgt 1,7% der
Kanalhdhe.
—— Turbine FEM
Turbine Versuch
——— Einlauf FEM
N - Einlauf Versuch /
3 i
s ]
g ko
; §
H
g g
/ % - - - - ohne Spaltdnderung ||
/’ / e mit Spaltdnderung
=
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Abb.: 15 Wandtemperaturen an Turbine und Einlauf

Diese zwei weit voneinander entfernt liegenden
Messpunkte verdeutlichen, dass das FEM Modell

Abb.: 17 Einfluss der Spaltdnderung auf den
Drehzahlparameter
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Werden diese Werte in das
Leistungsrechenprogramm Ubertragen und damit
der Turbinenwirkungsgrad korrigiert, so ist jedoch
keine merkliche Anderung im Verlauf der
Triebwerksparameter, am Beispiel des Cold
Stabilisation Manoévers, zu erkennen. Gerade in
Hinblick auf die verzégerte Beschleunigung ist der
Einfluss der Spaltdnderung minimal, was sich
insbesondere durch den fast identischen Verlauf des
Drehzahlparameters in Abb.: 17 zeigt.

6. ZUSAMMENFASSUNG

In der vorliegenden  Arbeit wurde das
Betriebsverhalten einer Mikro-Fluggasturbine
untersucht. Dazu wurden Versuche auf dem
Gasturbinenprifstand des Instituts far
Luftfahrtantriebe der Universitat Stuttgart,
durchgefiihrt. Der verwendete Versuchstréager, die

JetCat P200, ist ein kommerziell erhéltliches
Triebwerk. Die Versuchsreihe beinhaltete das
Fahren einer stationdren Betriebslinie, zur
Bewertung eines Leistungsrechenmodells, wie auch
Lastwechselmanéver, zur Identifizierung von
Sekundareffekten mit Einfluss auf das

Betriebsverhalten.

Fur die Validierung der Messergebnisse, wie auch
als Referenz fir die Untersuchung von
Sekundareffekten, wurde ein detailliertes Off-Design
Leistungsrechnungsmodell des Triebwerks
aufgebaut. Dieses Modell wurde an stationdren
Betriebspunkten mit Versuchsdaten des
Realtriebwerks verglichen und bewertet. Fur die
Quantifizierung von Effekten, die einen Einfluss auf
das Betriebsverhalten dieses Triebwerks nehmen,
wurden stationdre und transiente CFD und FEM
Simulationen erstellt.

Anhand der Messergebnisse eines  Cold
Stabilisation Mandévers und deren Vergleich mit der
transienten Leistungsrechnung, konnte der Effekt
einer verzogerten Beschleunigung aufgezeigt und
naher untersucht werden. In Kombination mit den
Ergebnissen der CFD und FEM Simulationen, I&sst
sich dieser Effekt hauptsachlich auf die Problematik
der in dieser Schubklasse ublichen Verdampfer-
Brennkammer und insbesondere der Funktion der
dazugehdrigen Verdampferrohre, zurtickfihren.
Diese Ausarbeitung verdeutlicht, dass die derzeit auf
dem Markt kommerziell erhaltlichen Mikro-
Fluggasturbinen einerseits als Gesamtpaket sehr
zuverladssig betrieben werden kdénnen, jedoch
weiterhin ein erhebliches Potential zur Steigerung
der Triebwerksperformance besitzen.

Gerade im Bereich der Brennkammerauslegung ist
eine Weiterentwicklung notwendig, welche einen
robusteren Betrieb und eine hdéhere Agilitat
gewahrleistet.
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Ebenfalls konnte gezeigt werden, dass der Einfluss
des Spaltverhaltens in der Turbine, trotz einer
schnellen Waéarmeausbreitung Uber das
Triebwerksgehduse und somit einer schnellen
Zunahme des Turbinenspalts, nur einen geringen
Einfluss an dem Betriebsverhalten wahrend eines
Cold Stabilisation Man&vers einnimmt.
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