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Zusammenfassung

Eine kostenoptimierte Wartung von Fluggasturbinen setzt ein moglichst frithzeitiges
Erkennen von mechanischen Verédnderungen in der Gasturbine voraus. Mechanische
Veréinderungen der Gasturbine, wie z.B. Alterungseffekte oder Schadigungen, fithren
zu Anderungen der Leistungsparameter, die sich wiederum in Verinderungen der
messbaren Groflen bemerkbar machen. Das Trend Monitoring von Fluggasturbinen
ermoglicht das Erkennen von Verdnderungen in den messbaren Grofien der Gastur-
bine durch den Vergleich mit Erwartungswerten. Ab wann solche Verdnderungen
erkannt werden konnen, hangt mafigeblich von der Qualitdt der Erwartungswerte
ab, die wiederum von der Qualitdt des zu Grunde liegenden Vorhersagemodells de-
finiert wird. Speziell unabhéngige Anbieter von Wartungsarbeiten an Fluggasturbi-
nen konnen aber weder auf deren Auslegungsdaten zugreifen, noch auf die umfang-
reichen Testdaten, die wéhrend deren Entwicklung vom Hersteller aufgenommen
wurden. Zur Erstellung eines Vorhersagemodells sind sie daher auf frei zugéngliche
Literaturangaben sowie die Messdaten von Abnahmetests angewiesen, die sie selbst
aufnehmen.

In dieser Arbeit wird der Einfluss der Modellqualitit auf die Ergebnisse des Trend
Monitoring von Fluggasturbinen untersucht. Dazu wird ausgehend von einem Bei-
spieltriebwerk gezeigt, welche Schritte notwendig sind, um ein hinreichend genaues
Vorhersagemodell basierend auf frei zugénglichen Informationen zu erstellen. Die
Auswirkungen einzelner Modellierungsschritte auf die Vorhersagequalitit des Mo-
dells werden untersucht und dargestellt.

Nichtlineare Verfahren zur Zustandsvorhersage von Gasturbinen bieten die grofit-
mogliche Genauigkeit und Flexibilitdt. Daher wird im Rahmen dieser Arbeit ein
nichtlineares Vorhersagemodell erstellt. Dazu muss zunéchst ein Betriebspunkt als
Designpunkt definiert werden. Ublicherweise decken die frei zugénglichen Informa-
tionen nicht alle fiir die Festlegung des Designpunktes benotigten Informationen ab.
Einige Parameter werden daher entsprechend dem Stand der Technik abgeschétzt
bzw. durch Technologiegrenzen eingeschriankt. Messwerte von Abnahmetests werden
verwendet, um den abgeschétzten Designpunkt zu bewerten und anzupassen. Um das
Betriebsverhalten der Fluggasturbine auch abseits des Designpunktes vorhersagen zu
konnen, wird dieser mit Kennfeldern fiir die Turbokomponenten verkniipft. Da keine
passenden Kennfelder vorliegen, miissen die verwendeten Kennfelder anderer Flug-
gasturbinen an die Ergebnisse von Analyserechnungen der Messdaten aus Abnahme-
tests angepasst werden. Zusétzliche Korrekturen sind notwendig, um die Einfliisse
von Reynoldszahl, Schaufelspitzenspalt und variabler Abblasung zu beriicksichtigen,
die in den auf Machéhnlichkeit basierenden Kennfeldern nicht enthalten sind.

Um die produktions- und lebenszyklusbedingten Schwankungen im Betriebsverhal-
ten der einzelnen Fluggasturbine zu beriicksichtigen, wird das zunéchst noch all-
gemeine Modell fiir eine spezielle Gasturbine spezifiziert. Dazu werden die ersten
verfiigharen Messdaten aus dem Serieneinsatz verwendet, wobei davon ausgegan-
gen wird, dass zu diesem Zeitpunkt noch keine Verinderung im Betriebsverhalten
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stattgefunden hat. Auf Grund des beschrinkten Instrumentierungsumfangs im Se-
rieneinsatz und der Vielzahl an anpassbaren Leistungsparametern ergibt sich ein
unterbestimmtes System, mit theoretisch unendlich vielen moglichen Losungen. Um
das unterbestimmte System eindeutig l6sen zu kénnen, werden bestimmte Teilsy-
steme aufgestellt, indem die Anzahl der anpassbaren Leistungsparameter auf die
Anzahl der vorhandenen MessgroBen reduziert wird. Uber eine Beobachtbarkeits-
untersuchung werden die moglichen Teilsysteme bewertet. Ein besonders geeignetes
und ein besonders ungeeignetes Teilsystem werden ausgewéhlt und fiir die Analyse
der Serienmessdaten verwendet. Die analysierten Leistungsparameter werden dann
in das allgemeine Modell implementiert.

Bereits bei der Betrachtung der analysierten Leistungsparameter fallt zwischen den
beiden Teilsystemen ein deutlicher Unterschied in der Streuung auf. Das aus der
Beobachtbarkeitsuntersuchung als geeigneter hervorgegangene Teilsystem fiihrt zu
geringeren Streuungen in den analysierten Leistungsparametern. Ahnliches gilt auch
fiir den Vergleich des an Abnahmetests angepassten allgemeinen Modells mit einem
einfachen, unangepassten allgemeinen Modell. Das angepasste Modell fithrt ebenfalls
zu geringeren Streuungen in den analysierten Leistungsparametern. Die zusétzlichen
Korrekturen fiir Reynoldszahl und Schaufelspitzenspalt reduzieren die Streuung vor
allem punktuell, die Reynoldszahlkorrektur z.B. zwischen Betriebspunkten mit un-
terschiedlichen Flughthen und damit unterschiedlichen Reynoldszahlen.

Mit den spezifischen Modellen werden dann die weiteren Serienmessdaten iiber-
wacht, d.h. die Modelle liefern abhéngig von den jeweiligen Betriebsbedingungen
Vorhersagewerte fiir die messbaren Groflen. Die Differenzen zwischen Vorhersage-
und Messwerten werden {iber der Messpunktnummer aufgetragen, und bilden damit
einen Trend der Verdnderungen der Fluggasturbine. Das Trend Monitoring, also die
Uberwachung dieser Differenzen, stellt eine einfache Maglichkeit dar, mechanische
Verdnderungen einer Fluggasturbine friithzeitig zu erkennen. Es ist zudem die Vor-
aussetzung fiir weiterfithrende, komplexere Monitoring- und Diagnosesysteme, die
aus den Differenzen zwischen Vorhersage- und Messwert Riickschliisse auf die zu
Grunde liegenden mechanischen Verdnderungen ziehen. Diese Systeme sind aller-
dings nicht Teil dieser Arbeit.

Fiir das Trend Monitoring werden Genauigkeitsanforderungen an die Vorhersagewer-
te gestellt und fiir die unterschiedlichen Modelle iiberpriift. Dabei wird gezeigt, dass
das angepasste Modell, spezifiziert fiir eine spezielle Gasturbine mit dem geeignet-
sten Teilsystem und unter Verwendung der Korrekturmodelle fiir Reynoldszahl und
Schaufelspitzenspalt, die Genauigkeitsanforderungen erfiillt. Von besonderer Bedeu-
tung fiir die Vorhersagegenauigkeit zeigt sich der Einfluss des fiir die Spezifizierung
verwendeten Teilsystems, d.h. der zur Anpassung freigegebenen Leistungsparameter.
Der Einfluss der Qualitidt des verwendeten allgemeinen Modells féllt hier geringer
aus. Die Korrekturmodelle verbessern die Vorhersagequalitédt vor allem dadurch,
dass einzelne Ausreifler in den Trends reduziert werden.




ABSTRACT

Abstract

A cost-optimized maintenance of aircraft gas turbine engines requires an early detec-
tion of mechanical changes in the gas turbine. Mechanical changes of the gas turbine,
such as effects of aging or damage, lead to changes in the performance parameters,
which in turn lead to changes in the measurable values. The trend monitoring of
aircraft gas turbines enables the detection of changes in the measurable values of
the gas turbine by comparison with expected values. When these changes can be
detected mainly depends on the quality of the expected values, which in turn is
defined by the quality of the underlying predictive model. Especially independent
provider of maintenance work on aircraft gas turbines can not access their design
data, nor the extensive test data, taken during its development by the manufacturer.
To create a predictive model they have to rely on open literature and measured data
from acceptance tests that they record themselves.

In this work the influence of the model quality on the results of the trend monitoring
of aircraft gas turbine engines is analyzed. For that purpose, the steps that are ne-
cessary to create a sufficiently accurate prediction model based on open information
are shown for an example engine. The effects of individual modeling steps on the
predictive quality of the model are analyzed and presented.

Nonlinear methods for state prediction of gas turbines offer the greatest possible
accuracy and flexibility. Therefore, a non-linear prediction model is provided within
this work. For this model, an operating point has to be defined as design point.
Usually, the available open information do not cover all the needed information to
define the design point. Some parameters are therefore estimated in accordance with
state of the art technology or constrained by technological borders. Measured data
from acceptance tests is used to evaluate the estimated design point and to adapt on
it. In order to predict the engines behavior under off design conditions, the design
point is linked with characteristic maps of the turbomachinery components. As the
characteristic maps of the analyzed gas turbine are not available, maps of a similar
gas turbine are used. Those have to be adapted to the analysis results of measured
data from acceptance tests. Additional corrections are necessary to account for the
influences of Reynolds number, blade tip clearance and variable booster bleed which
are not included in the characteristic maps based on Mach-similarity.

To account for the production and life cycle variations in the performance of the
individual aircraft gas turbine engine, the initially general model is specified for a
specific gas turbine. The first available in-service measurement data taken during
serial operation is used for that, assuming that up to that time no mechanical chan-
ges have occured. Due to the limited serial instrumentation and the large number of
adjustable performance parameters, this leads to an under-determined system, with
a theoretically infinite number of possible solutions. In order to solve the under-
determined system unambiguously, determined sub-systems are set up by reducing
the number of adjustable performance parameters on the number of available mea-
sured values. The possible sub-systems are evaluated by an observability analysis.
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A particularly well and a particularly bad observable sub-system are selected and
used for the analysis of the in-service measurement data. The analyzed performance
parameters are then implemented in the general model.

Comparing the analyzed performance parameters, a clear difference in the scattering
of the results of the two sub-systems can be seen. The better observable sub-system
leads to less scattering in the analyzed performance parameters. The same applies to
the comparison of a general model adjusted to acceptance test data with a simple,
unadjusted general model. The adjusted model also leads to reduced scattering in the
analyzed performance parameters. The additional corrections for Reynolds number
and blade tip clearance reduce the scattering in particular for single points, the
Reynolds number correction for example between operating points with different
altitudes and thus different Reynolds numbers.

With the specified models the further in-service measurement data is monitored, i.e.
the models deliver predictions for the measurable values depending on the respective
operating conditions. The differences between prediction and measured values are
plotted against the measuring point number, and thus form a trend of the changes
in the aircraft gas turbine. The trend monitoring, which is the monitoring of the-
se differences, represents a simple way to detect mechanical changes of an aircraft
gas turbine at an early stage. It is also a prerequisite for further, more sophisticated
monitoring and diagnostic systems, which draw conclusions from the differences bet-
ween prediction and measurement values about the underlying mechanical changes.
These systems, however, are not part of this work.

For the trend monitoring, accuracy requirements on the prediction values are im-
posed and checked for the different models. It is shown that the adjusted model,
specified for a specific gas turbine with the best observable sub-system and using
the correction models for Reynolds number and blade tip clearance, fulfils the accu-
racy requirements. Of particular importance for the prediction accuracy reveals the
influence of the selected sub-system of adjustable performance parameters for the
model specification. The influence of the quality of the general model turns out lower
here. The correction models improve the prediction quality especially by reducing
single outliers in the trends.

XII



1 EINLEITUNG

1 Einleitung

1.1 Motivation

Um einen kostengiinstigen Betrieb von Fluggasturbinen zu ermdglichen, bietet es
sich neben Einsparungen beim Verbrauch und bei den Produktionskosten an, die
Wartungskosten zu reduzieren. Diese machen nach Rupp [86] ca. 30% der gesam-
ten direkten Lebensdauerkosten einer Fluggasturbine aus. Eine kostenoptimierte
Wartung setzt ein moglichst frithzeitiges Erkennen von mechanischen Verdnderun-
gen in der Gasturbine voraus. Mechanische Verdnderungen konnen eine Vielzahl
von moglichen Ursachen haben. Dazu gehoren beispielsweise Schidigungen durch
Fremdkorpereinschlag (Forreign Object Damage, FOD), Schaufelerosion und Schau-
felkorrosion, beschiadigte Dichtungen und zunehmende Schaufelspitzenspalte. Aber
auch Abnutzungserscheinungen durch Alterung der Bauteile, insbesondere der Tur-
bokomponenten, sind mechanische Verdanderungen. Angaben zu Schédigungsformen
finden sich bei Alcock u. a. [3], Meher-Homji und Bhargava [60], Kurz und Brun [52],
Razak und Carlyle [76], Spieler u. a. [98], Tonskotter und Kurz [105], Voigt u. a.
[110] sowie Zaita u. a. [122]. Erreichen die mechanischen Verdnderungen eine gewis-
se Grofle, machen sich deren Auswirkungen auf die thermodynamischen Prozesse in
der Gasturbine durch Verdnderungen der messbaren Grofien entlang des Gas-Pfades
bemerkbar. Diese Zusammenhénge sind in Bild 1.1 in Anlehnung an Volponi [111]
abgebildet und wurden erstmals von Urban [106],[107] dargestellt.

Mechanische Verdnderungen der Veridnderungen der
Verdanderungen =) LeistungsparameterQ\ messbaren Groflien
Alterung “/ o Wirkungsgrade “/ Thermodynamisch

e Erosion e Massenstrom- e Temperaturen

e Korrosion parameter e Driicke

e Ablagerungen e Druckverluste o etc.

e ctc. e Massenstrome Mechanisch

Schdden e Querschnittsfiichen e Drehzahlen

e Dichtungsdefekte e ctc. e Massenstrome

e Ventildefekte e Leistungen

e Fremdkorpereinschlag e Vibrationen

e ctc. e ctc.

Beseitigung der Isolation der M
essung
Ursache Ursache

Bild 1.1: Prinzip der Gas-Pfad-Diagnose nach Volponi [111]

Die messbaren Gréflen hdngen nicht nur vom Zustand der Fluggasturbine ab, son-
dern werden im Wesentlichen durch die den Betriebspunkt definierenden Randbe-
dingungen festgelegt. Die Randbedingungen werden definiert durch

e Umgebungsbedingungen pg, Tj
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Flugbedingungen May
Lastfall Fy

Bleedentnahmen m pgjeeq

Leistungsentnahme POT

Thermischer Zustand

Typische Messwerte, die serienméflig in modernen Fluggasturbinen aufgenommen
werden, sind in Bild 1.2 dargestellt. Dazu gehoéren die Drehzahlen N1 und N2,
der Brennstoffmassenstrom rp, der statische Brennkammereintrittsdruck ps und
die Totaltemperatur am Austritt des Hochdruckverdichters T}3, die Totaltempera-
tur am Austritt der Hochdruckturbine T;45 und evtl. das Triebwerksdruckverhéltnis
bei entsprechender Regelung oder einzelne weitere Druck- und Temperaturmessstel-
len. Diese Messwerte dienen der Uberwachung von Betriebsgrenzen, und damit der
Gewihrleistung eines sicheren Betriebs. Es handelt sich in der Regel um wenige
Sensoren, d.h. es werden keine repriasentativen Mittelwerte bestimmt.

Messwerte (z.B.)
N1

. N2
Rand- il T
bedingungen —= 2 : aca = b

Bild 1.2: Randbedingungen und Serienmessgrofien moderner Fluggasturbinen (Abbildung
aus Jane’s Aero Engines [32])

Um Verénderungen der messbaren Groéflen erkennen zu konnen, miissen Messwerte
der Gasturbine mit vorhergesagten Erwartungswerten verglichen werden, die spe-
ziell fiir die jeweiligen Randbedingungen ermittelt werden. Dazu kann ein Mo-
dell der Fluggasturbine verwendet werden. Die Unterschiede zwischen den Mess-
und Erwartungswerten (AMesswert) konnen dann iiber der Zeit aufgetragen wer-
den (Bild 1.3). Andern sich diese signifikant, so deutet dies darauf hin, dass sich
das Betriebsverhalten der Gasturbine geéndert hat. Komplexe Diagnoseprogram-
me, wie z.B. HealthGT® von Lipowsky [54], versuchen aus diesen Abweichungen
die zu Grunde liegenden Abweichungen der Leistungsparamter von ihren Sollwerten
(ALeistungsparameter) zu bestimmen (Bild 1.3). Dies ist auf Grund der geringen
Anzahl an Messgroflen und der groflen Anzahl verdnderlicher Leistungsparameter
allerdings nicht eindeutig moglich. Man spricht daher auch von Zustandsschétzver-
fahren.

Das friihzeitige Erkennen von Verdnderungen ist zum Einen beschrénkt durch die
Messunsicherheit, zum Anderen durch die Genauigkeit der Vorhersage der Erwar-
tungswerte. Sowohl einfache Trend Monitoring Verfahren als auch komplexe Diagno-
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Rand-
. > Modell
bedingungen
) J
‘ Erwartungswerte ‘
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Messwerte —»

Zeit

Diagnoseprogramm
i modellbasiert od. frei
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ALeistungs-
parameter

Bild 1.3: Bestimmung von AMesswert und ALeistungsparameter

seprogramme sind daher neben einer Verbesserung der Messgenaugkeit auf genaue
Vorhersagemodelle der zu iiberwachenden Gasturbine angewiesen.

1.2 Zielsetzung

Die relevanten Betriebspunkte, in denen wihrend des Betriebs einer Fluggasturbine
Messwerte aufgenommen werden, liegen in dimensionsloser Darstellung mit Ahn-
lichkeitsparametern nahe beieinander. Zur Theorie der dimensionslosen Darstellung
und der Herleitung Machéhnlicher Parameter wird auf die Literatur verwiesen, z.B.
Braig [9],[10],[11] und [12], Miinzberg und Kurzke [65] oder Rick [77]. In Bild 1.4 sind
beispielhaft in einem Verdichterkennfeld die Betriebspunkte maximaler Reiseschub
(MCR), Startfall (MTO) und maximaler Steigschub (MCL) eingetragen.

N,eq = const

Nv,is = const

MCL
MTO
MCR

Bild 1.4: Verdichterkennfeld mit wichtigen Betriebspunkten
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Dies konnte die Vermutung zulassen, dass es ausreichend ist, ein linearisiertes Vor-
hersagemodell unter Verwendung der Ahnlichkeitsparameter zu verwenden. Heute
eingesetzte Verfahren zur Bestimmung der Erwartungswerte verwenden daher teil-
weise lineare Matrizenansitze, wie z.B. das ,,eCM"™“-System von SmartSignal, wel-
ches von SmartSignal [93] und von Wegerich [120] beschrieben wird.

Allerdings ist der relevante Betriebsbereich nur in dimensionsloser Darstellung klein,
dimensionsbehaftet unterscheiden sich die Werte, z.B. auf Grund unterschiedlicher
Flughthen und Fluggeschwindigkeiten, deutlich. Reynoldszahl- oder Spalteffekte, die
nicht in den Machédhnlichen Parametern beriicksichtigt sind, werden in linearisier-
ten Verfahren nicht abgebildet. Aulerdem bieten solche Modelle keine Méglichkeit,
ausgehend von den AMesswerten die ALeistungsparameter zu analysieren.

Die Vielzahl der Ansétze zur Modellbildung reicht daher von linearen Matrizen-
ansétzen iiber linearisierte Modelle auf Basis der Machéhnlichkeit bis hin zu nichtli-
nearen thermodynamischen Modellen. Es ist dabei bisher nicht geklért, wie die Giite
der Modellbildung auf das Trend Monitoring von Fluggasturbinen wirkt. Es ist so-
mit unklar, mit welchem Detailgrad ein Modell erstellt werden muss, um ausreichend
genaue Ergebnisse beim Trend Monitoring zu erzielen. Die vorliegende Arbeit soll
dazu einen Beitrag leisten.
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2 Vorhersage des Betriebsverhaltens von Fluggas-
turbinen

2.1 Einflissse auf die Genauigkeit der Vorhersage des Be-
triebsverhaltens

Die Leistungsparameter der einzelnen Komponenten bestimmen das Betriebsverhal-
ten der gesamten Fluggasturbine. Bei n Leistungsparametern konnen diese zu einem
Vektor

X=[ry xo x3 - a:n]TER" (2.1)

zusammengefasst werden.

Neben den Leistungsparametern wird der Betriebspunkt einer Gasturbine durch
die Randbedingungen festgelegt. Dazu gehoren die Umgebungsbedingungen ausge-
driickt durch den statischen Druck py, und die statische Temperatur 7y sowie die
Flugmachzahl. Auflerdem zdhlen die Stellung variabler Leitschaufeln, Zapfluftent-
nahmen und die Diisenflichen je nach Anwendungsfall zu den Randbedingungen.
Um den Betriebspunkt einer Gasturbine unter festen Randbedingungen eindeutig
festzulegen, geniigt die Angabe einer weiteren Grofle die den Lastfall festlegt. Die-
se wird auch den Randbedingungen zugeordnet. Bei insgesamt k£ Randbedingungen
konnen diese zum Vektor

u = [u1 Ug U3 s Uk]T c Rk (22)

zusammengefasst werden.

Abhéngig von den Leistungsparametern x und den Randbedingungen u stellt sich
der Betriebspunkt der Gasturbine ein. Jeder Betriebspunkt resultiert in einem Satz
an messbaren Groéflen, die auch als Zustdnde der Gasturbine bezeichnet werden.
Werden m dieser Grofien betrachtet, konnen sie zu einem Vektor

Yy=[n v ys - Y E€RT (2.3)

zusammengefasst werden.

Der Zusammenhang zwischen den Leistungsparametern x, den Randbedingungen u
und den Zustdnden y kann allgemein durch

y =f(x,u) (2.4)

beschrieben werden. f ist dabei eine nichtlineare vektorwertige Funktion.

Liegen Messungen y™¢*® der Zustdnde einer Gasturbine vor, so unterscheiden sich
diese auf Grund der Messfehler von den tatséchlichen Zustédnden y um 9,,

yer =y +4,. (2.5)
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Die Erwartungswerte eines Vorhersagemodells unterscheiden sich auf Grund der Mo-
dellunsicherheit d,; ebenfalls von den tatséichlichen Zustédnden,

y" =y +oum. (2.6)

Um die Qualitdt des Vorhersagemodells zu bewerten, konnen die vorhergesagten
Erwartungswerte nicht mit den tatséichlichen Zustédnden verglichen werden, son-
dern nur mit den fehlerbehafteten Messwerten. Es wird angenommen, dass 4, und
0y zufillige Abweichungen sind. Da die Fehler auf Grund der Messstreuung und
die Fehler auf Grund der Modellunsicherheit unabhéngig voneinander sind ist die
GauB’sche Fehleraddition zuldssig, und fiir die Vorhersagegenauigkeit 6,7, der Er-
wartungswerte bezogen auf die Messwerte gilt

Sary = /62 + 62 (2.7)

Fiir die Erwartungswerte gilt damit

yerw — ymess + 5M,y _ ymess + /55 _ 5%4 (28)

Um zu bewerten, ob die Vorhersagegenauigkeit eines Modells ausreichend ist, kann
aus der gegebenen Messunsicherheit §, und der zuldssigen Modellunsicherheit d,,
die bendtigte Vorhersagegenauigkeit 6,7, der Erwartungswerte berechnet werden.
Diese kann dann mit der tatséchlichen Vorhersagegenauigkeit des Modells verglichen
werden, welche sich aus dem Vergleich der Erwartungswerte mit den Messwerten
ergibt.

Nach Ganguli [27] liegen typische Unsicherheiten der in Flugtriebwerken eingesetzten
Sensoren fiir N2, mpg und T bei den in Tabelle 2.1 angegebenen Werten.

Messwert N2 mp Tiss
Messunsicherheit d, || 0,17% | 0,50% | 4,23K

Tabelle 2.1: Unsicherheitsbereich typischer Serienmessgrofien nach Ganguli [27]

Diese Messgroflen werden in den meisten Fluggasturbinen serienméflig aufgezeich-
net. Verdnderungen in der Gasturbine haben in der Regel eine Verdnderung des
Brennstoffmassenstroms und damit auch der Hochdruckturbinenaustrittstempera-
tur sowie des Leistungsgleichgewichts der Hochdruckwelle zur Folge. Die genannten
Messgrofien sind daher fiir das Trend Monitoring besonders geeignet. Ahnliche An-
gaben fiir die Messgenauigkeit der Hochdruckwellendrehzahl N2 finden sich auch
bei Kobayashi und Simon [43], fir den Brennstoffmassenstrom g bei Marinai u.
a. [56] und fiir die Hochdruckturbinenaustrittstemperatur Ti45 ebenfalls bei Marinai
u. a. [56] sowie bei Ogaji u. a. [72].
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Die zuléssige Modellunsicherheit ergibt sich aus der geforderten Detektionsfihigkeit
von mechanischen Verinderungen. Verdnderungen einzelner Komponenten betref-
fen typischerweise nicht nur den Wirkungsgrad oder die Kapazitit der betroffenen
Komponente, sondern wirken sich meist in beiden Leistungsparametern aus. Volponi
u. a. [116] sowie Sampath u. a. [88] geben beispielhaft fiir typische Schadensfiille die
Verhiltnisse an, entsprechend denen sich Wirkungsgrad und Kapazitéit der Turbo-
komponenten verdndern.

Anderung in Volponi u. a. [116] Sampath u. a. [88]
d. Komponenten || FAN | NDV | HDV | HDT | NDT || NDV | HDV | HDT | NDT

A Kapazitit [%] | -1,00 | -1,00 | -0,80 | 0,75 | 1,00 | -1,00 | -1,00 | 1,00 | 1,00
A Wirkungsgrad [%)] || -0,80 | -0,90 | -1,00 | -1,00 | -0,60 || -0,50 | -0,40 | -0,50 | -0,40

Auswirkung auf

Zustandsgrof3en
N2 [%] 0,17 | 0,09 | 0,07 | 0,97 | -0,83 || 0,14 | -0,39 | 0,58 | 0,74
mp [%] 1,80 | 2,27 | -0,87 | 1,18 | -0,92 || 1,92 | -0,61 | 0,57 | -0,84
Ti5 [K] 4.1 34 | -8,7 | -13,7| -0,3 28 | 2,7 | -9.7 | 0,9

Tabelle 2.2: Kombinierte Verinderungen der Turbokomponenten und deren Auswirkungen
auf die iiberwachten Messgrofien

Die Auswirkungen dieser Verdnderungen auf die zu iiberwachenden Messgrofien N2,
mp und 145 wurden mit dem im spéteren Verlauf dieser Arbeit erstellten Modell
berechnet und sind in den unteren drei Zeilen von Tabelle 2.2 angegeben. Die grau
hervorgehobenen Felder kennzeichnen die Félle, in denen die Auswirkungen der un-
tersuchten Verinderungen auf die Messgroflen unter oder nahe an deren Messunsi-
cherheitsbereich liegen. An dieser Stelle wird deutlich, wie wichtig die Verbesserung
der eingesetzten Messtechnik ist. Ohne eine bessere Représentation der Zustands-
groffen durch die Messwerte ist zu zu erwarten, dass Verbesserungen der Vorhersage-
modelle nicht notwendigerweise zu einer hheren Genauigkeit im Trend Monitoring
fithren.

Um die zuldssige Modellunsicherheit zu bestimmen wird verlangt, dass fiir jeden
der betrachteten Schadensfille mit Anderung von Wirkungsgrad oder Kapazitit um
mindestens 1% die Anderung von mindestens zwei Messgrofien iiber der Modellun-
sicherheit liegt. Basierend auf dieser Vorgabe werden fiir die zuléssige Modellunsi-
cherheit §,; die in Tabelle 2.3 angegebenen Werte gewahlt.

Messwert N2 mp Tiss
Modellunsicherheit d,/ || 0,10% | 0,55% | 3,0K

Tabelle 2.3: Zuléssige Modellunsicherheit zur Erkennung typischer Verdnderungen
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Aus Messunsicherheit und Modellunsicherheit kann dann entsprechend Gl. 2.7 die
notwendige Vorhersagegenauigkeit bestimmt werden. In Bild 2.1 ist der Verlauf der
mit der Messunsicherheit normierten Vorhersagegenauigkeit iiber der ebenfalls mit
der Messunsicherheit normierten Modellunsicherheit dargestellt.
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Bild 2.1: Unsicherheit der Erwartungswerte in Abhéngigkeit von der Modellunsicherheit

Mit den Werten aus den Tabellen 2.1 und 2.3 ergeben sich somit fiir die notwendige
Vorhersagegenauigkeit der Erwartungswerte die in Tabelle 2.4 angegebenen Werte.

Messwert N2 mpg Tias
Vorhersagegenauigkeit dary (| 0,20% |0,75% | 5,0K

Tabelle 2.4: Geforderte Vorhersagegenauigkeit der Erwartungswerte

Unter der Annahme einer Gaufy’schen Normalverteilung fiir die Vorhersagegenau-
igkeit definiert die Standardabweichung die Bereiche, innerhalb derer die Abwei-
chungen fiir ca. 68,3% der betrachteten Betriebspunkte liegen. Sofern diese Bereiche
innerhalb der in Tabelle 2.4 geforderten Vorhersagegenauigkeit liegen, kann das Ga-
sturbinenmodell als ausreichend genau bezeichnet werden. Im Rahmen dieser Arbeit
wird dariiber hinaus verlangt, dass nicht nur 68,3%, sondern 75% der Abweichungen
der vorhergesagten Erwartungswerte von den Messwerten fiir N2, mp und Tyy5 im
unverinderten Zustand unter den in Tabelle 2.4 angegebenen Grenzen liegen.
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2.2 Modellierungsansitze zur Vorhersage der Zustinde von
Gasturbinen

Im Wesentlichen sind drei unterschiedliche Ansétze zur Vorhersage des Betriebs-
verhaltens von Gasturbinen beschrieben: Neuronale Netze, lineare Verfahren und
nichtlineare Verfahren. Diese Ansétze werden in den folgenden drei Unterkapiteln
néher beschrieben. Eine detailiertere Beschreibung kann bei Kohli und Lipowsky
[45] oder Urban [108] gefunden werden.

2.2.1 Neuronale Netze

Kiinstliche Neuronale Netze, oder einfach Neuronale Netze, sind der Versuch, die
Struktur des natiirlichen Gehirns in einem numerischen Algorithmus nachzubilden.
Dabei wird versucht, die Lernfahigkeit des Gehirns zu simulieren. Ein Neuronales
Netz besteht aus vielen, eng miteinander verbundenen Elementen, den so genann-
ten Neuronen oder Knoten. Ein Neuron stellt die fundamentale Prozesseinheit in
einem neuronalen Netz dar. Es ist in dhnlicher Weise wie das biologische Vorbild
Nervenzelle aufgebaut. Die prinzipielle Funktionsweise von Neuronalen Netzen wird
z.B. von Mazzetti [59] oder Seraphin [92] erkldrt. Ein Neuron in einem kiinstli-
chen Netz, dargestellt in Bild 2.2, besteht im Wesentlichen aus den Komponenten
Eingabekanten x; mit Gewichten w;, Eingabefunktion v, Transferfunktion ¢ und
Ausgabefunktion f mit den Ausgabekanten o. Der Begriff Kante bezeichnet dabei
den Verbindungspunkt zu einem benachbarten Neuron. Die einzelnen Komponenten
werden im Folgenden kurz erldutert.

x1 w1

\

w2
3324>’U:Zi’wi-xi

T

Eingabe- Eingabe- Transfer- Ausgabe- Ausgabe-
kanten funktion funktion funktion kanten

Bild 2.2: Aufbau eines Neurons

Aus vorgelagerten Neuronen gelangen Informationen iiber die Eingabekanten in das
Neuron. Jede Kante ist mit einem numerischen Gewicht versehen. Diese Gewichte
sind anpassbare Faktoren und bestimmen die Intensitit des Einflusses einer Informa-
tion fiir den Verarbeitungsprozess. Der erste Verarbeitungsschritt der Eingangsinfor-
mationen geschieht mit Hilfe der Eingabefunktion. Sie verwendet eine Summation
der gewichteten Informationen, um zu einem skalaren Zwischenergebnis zu gelangen,
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und konnte beispielsweise von der Form

v=x'w= Zwi - T (2.9)

sein. Die skalare Gréfle v wird dann der Transfer- oder auch Aktivierungsfunktion
¢ unterzogen, und dadurch der so genannte Aktivierungszustand

a=¢(v) (2.10)

des Neurons bestimmt. Die Transferfunktion legt damit fest, wie die Ausgabe des
Neurons von der Eingabe abhéngt. Drei typische Transferfunktionen sind in Bild 2.3
dargestellt.

. a . Aa . Aa
¢(v) ¢(v) o(v)
> . >
v v v
- -1
Sigmoidfunktion Signumsfunktion Schrittfunktion

Bild 2.3: Typische Transferfunktionen

Die Ausgangsinformation, welche iiber die Ausgabekanten nachgelagerten Neuronen
wieder als Eingabeinformation dient, wird iiber die Ausgabefunktion

0= f(a) (2.11)

aus dem Aktivierungszustand a berechnet.

Fiir die Anwendung zur Vorhersage der Zustiande einer Gasturbine lassen sich Neuro-
nale Netze einsetzen, indem z.B. die k im Vektor u zusammengefassten Randbedin-
gungen iiber k Eingabekanten vorgegeben werden. Uber m Ausgabekanten konnen
dann die gesuchten m Zustédnde des Vektors y ausgegeben werden. Zwischen Ein-
und Ausgabekanten konnen mehrere so genannte ,,versteckte Schichten® liegen, die
nacheinander die Signale der Eingabekanten verarbeiten und den Ausgabekanten
zufiithren. Ein Beispiel fiir eine solche Netzstruktur ist in Bild 2.4 dargestellt.

Volponi [113],[114],[115] z.B. setzt Neuronale Netze als Ergidnzung zu einem physi-
kalischen Modell ein, um die Unterschiede zwischen Modell und Messung zu mini-
mieren. Das Finden passender Gewichte ist, neben der Festlegung der Netzstruktur,
die Hauptaufgabe bei der Erstellung von Neuronalen Netzen und wird als Lernen
bezeichnet. Hierbei werden dem Netz Muster- bzw. Soll-Werte-Paare vorgelegt. Die
Ausgabewerte werden mit den Soll-Ausgaben verglichen, und, sofern Abweichungen
vorliegen, die Gewichte der Kanten schrittweise angepasst. Diese Lernform ist die

10
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k Eingabe- Versteckte Schichten m Ausgabe-
kanten kanten

Bild 2.4: Beispiel eines Netzaufbaus

einfachste und wird als iiberwachtes Lernen bezeichnet. Die Anpassung der Gewich-
te kann nach jedem Soll-Ist-Vergleich erfolgen. Hierbei besteht aber die Gefahr der
Oszillation, da nachfolgende Anpassungen die Gewichte erneut verdndern. Erfolgt
die Anpassung der Gewichte erst nachdem alle Soll-Werte-Paare dem Netz vorgelegt
wurden, so bezeichnet man dies als Epochales Lernen. Naheres iiber Lernverfahren
kann bei Mazzetti [59] oder Ritter u.a. [80] gefunden werden.

Eine Gruppe von Netzen kommt ohne {iberwachtes Lernen aus. Ein typischer Ver-
treter dieser Gruppe ist das Probabilistische Neuronale Netz. Hierin wird die Bayes-
Statistik implementiert und somit vorhandenes a priori Wissen direkt in den Ge-
wichten abgespeichert. Ein Lernen im oben beschriebenen Sinne ist nicht mehr not-
wendig. Wird nun dem Netz ein unbekannter Eingang vorgelegt, so werden die
Euklidischen Abstédnde zu den bekannten Eingabe-Mustern ermittelt, jeweils eine
Wahrscheinlichkeit zugeordnet und daraus der wahrscheinlichste Ausgang ermittelt.
Die Funktionsweise von Probabilistischen Neuronalen Netzen wird von Romessis und
Mathioudakis [82] am Beispiel der Erkennung von Messsensorfehlern vorgestellt, wo-
bei auch gezeigt wird, ab welcher Messfehlergréfie korrekte Diagnosen erzielt werden
konnen. Romessis u. a. [83] zeigen zudem den Einsatz von Probabilistischen Neuro-
nalen Netzen zur Diagnose der Leistungsparameter mit und ohne Rauschen sowie
unter verschiedenen Betriebsbedingungen.

Ein Beispiel fiir die Anwendung von Probabilistischen Neuronalen Netzen zur Vor-
hersage der Zustinde einer Gasturbine ist das ,,eCM"“-System von SmartSignal,
welches von SmartSignal [93] und von Wegerich [120] beschrieben wird. Dabei wer-
den von einer intakten Gasturbine mehrere Messpunkte (,Snapshots“) innerhalb
des gewiinschten Betriebsbereiches aufgenommen, und die gemessenen Zustédnde in
Messvektoren y™¢*® gespeichert. Um den gesamten gewiinschten Betriebsbereich ab-
zudecken, werden dann von allen Zustédnden die Extremwerte gesucht, und die zu-
gehorigen Messvektoren zu einer Matrix zusammengefasst (empirisches Modell), die

11
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den gesamten beobachteten Zustands- und Randbedingungsparameterraum umfasst.
Bei einem System mit m Messsensoren und k£ Randbedingungen erhélt man auf diese
Weise eine Matrix aus maximal 2(m+k) Vektoren. Fiir jeden Snapshot werden dann
die gemessenen Zustdnde und die Randbedingungen in einem Vektor gespeichert.
Wird nun die Vorhersage der Zusténde fiir einen bestimmten Betriebspunkt bzw.
Satz an Randbedingungen gesucht, so konnen die vorgegebenen Randbedingungen
mit den vorhandenen Vektoren verglichen und durch Interpolation die gewiinschten
Ergebnisse erhalten werden.

Ein Untervertreter der Probabilistischen Neuronalen Netze ist das Bayesian Belief
Network, welches wiederum Ahnlichkeit mit einem Expertensystem hat und un-
ter anderem von Mathioudakis u.a. [58] und Romessis u.a. [84] verwendet wird.
Hierin werden direkt Neuronen fiir die Anderungen der Randbedingungen und der
Zusténde angelegt und miteinander verbunden. Uber sog. Conditional Probability
Tables werden die moglichen Zustédnde der einzelnen Neuronen definiert, und deren
Wahrscheinlichkeiten in Abhéngigkeit von den Zustdnden der verbundenen Neuro-
nen angegeben. Die Ausgaben des Netzes sind damit die Wahrscheinlichkeiten der
einzelnen Zustande.

Neuronale Netze kénnen bei geeigneter Wahl der Netzstruktur und umfangreichem
Lernen numerisch aufwendige nichtlineare Gasturbinenmodelle ersetzen (Assadi u.
a. [b]). Mathioudakis [57] berichtet iiber verschiedene in der Literatur veroffent-
lichte Anwendungen und deren Eigenschaften. Die Ersetzung eines nichtlinearen
Gasturbinenmodells durch ein Neuronales Netz hat den Vorteil kiirzerer Rechenzei-
ten in der Ausfithrungsphase. Eine Einbindung von Gasturbinenmodellen in Online
Anwendungen wird dadurch erleichtert oder gar erst moglich. Zudem besteht die
Moglichkeit, nicht den gesamten Betriebsbereich mit nur einem Neuronalen Netz zu
simulieren, sondern fiir verschiedene Bereiche der Randbedingungen eigensténdige
Netze zu erstellen.

Die prinzipielle Schwéche von Neuronalen Netzen liegt in der umfangreichen Daten-
basis, die fiir das Training eines Netzes benotigt wird. Zufriedenstellende Ergebnisse
lassen sich z.B. nur dann erzielen, wenn die gesuchten Betriebspunkte der Gasturbine
im Bereich der Trainingsdaten liegen. Zudem kann die optimale Netzstruktur schwer
vorhergesagt werden, und muss hdufig durch ,, Ausprobieren ermittelt werden. Pro-
blematisch ist auch die fehlende analytische Nachvollziehbarkeit der Netzergebnisse,
z.B. lassen sich dadurch keine Parameterstudien durchfiihren.

2.2.2 Lineare Verfahren

Lineare Verfahren zur Vorhersage der Zustédnde einer Gasturbine erstellen ein li-
neares Modell um einen Arbeitspunkt. Im Gegensatz zu den rein mathematischen
Neuronalen Netzen beriicksichtigen lineare Modelle bereits physikalische Zusam-
menhénge der Gasturbine. Fiir die Modellerstellung kénnen dabei unterschiedliche
Ausgangsdaten bzw. Informationen vorliegen, z.B. ein nichtlineares Modell, ein Satz
analytischer Gleichungen oder auch einfach nur Messwerte der Gasturbine.

12
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Die Grundlagen linearer Gasturbinenmodelle werden unter anderem von Kamboukos
u. a. [40] oder Volponi [111],[112] erldutert. Werden ausgehend von Gl. 2.4 die k
Randbedingungen u festgehalten, so sind die Zusténde einer Gasturbine nur noch
abhéngig von den Leistungsparametern

y=f(x). (2.12)

Wird umgekehrt davon ausgegangen, dass sich die Charakteristiken der Gasturbinen-
komponenten nicht verdndern und die n unabhéngigen Leistungsparameter konstant
bleiben, so sind die Zustdnde nur noch abhéngig von den Randbedingungen

y = f(u). (2.13)

Da die Vorhersage der Erwartungswerte fiir das nominale Betriebsverhalten einer
intakten Gasturbine gelten soll, werden die Leistungsparameter als konstant mit
ihren Basiswerten angenommen. In dem der Linearisierung zugrunde liegenden Ar-
beitspunkt nehmen dann sowohl die Zustdnde als auch die Randbedingungen ihre
Referenzwerte an und es gilt

y o = f (u). (2.14)

Nun wird von jeder y;-Komponente eine Taylor-Entwicklung um die Referenzwerte
ugef durchgefiihrt,

ref : 5f1 ref
y=yl S <uj—uj >+HOT. (2.15)

Die Terme hoherer Ordnung (HOT) entfallen im weiteren Verlauf der Herleitung, da
davon ausgegangen wird, dass u; —ugef = du; klein genug ist. Durch Differenzbildung
und durch Beziehen auf die Referenzwerte erhélt man schliellich die prozentualen
Verdnderungen zu

k f ref
Yi — yiref o d fi “;e U _“je

re o ’ re ’ re (216)
yi / j=1 5uj yi ! U’j !
Mit den Einflusskoeffizienten
0f; ugef rel. Verdnderung y;
Q5 = . ref = = (217)
ouj y! rel. Verédnderung u;
und den relativen Abweichungen
— et w; —ul
Ay; = vi— Y und  Awuy; = 24— (2.18)
ref J ref
Y; U,
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erhalt man
k
j=1

bzw. die erwarteten Zustiande

k
Yo = et (1 + Z aij - Auj) . (2.20)

=1

In Matrizenform ergibt Gl. 2.19

Ay, aip Qi -+ Ay -0 Aig Auy
Ayz Q21 Qg2 - Q25 - A2k Aug
_ : : .o S . : (2.21)
Ay; Qi1 Qg2 c o Qg - Qg AU]’
Ay, Al Q2 *** G = Qo Ay,
oder in Symbolschreibweise
Ay =J - Au. (2.22)

Hierbei ist J die Jacobi-Matrix oder auch Einfluss-Koeffizienten-Matrix (EKM). Es
gilt nun die Koeffizienten der Matrix zu bestimmen. Im Falle, dass alle Funktionen
der ZustandsgroBendnderungen Ay; = f; (Au;) nach allen Anderungen der Rand-
bedingungen Aw; analytisch differenzierbar sind, ist die Bestimmung der Koeffizi-
enten a;; nach Gl. 2.17 einfach moglich. Die Zusammenhénge in einer Gasturbine
lassen sich zwar teilweise mit analytischen Zusammenhéngen beschreiben, sind aber
auch von Kennfeldern und nicht differenzierbaren Funktionen abhéngig. Analytische
Funktionen lassen sich lediglich ndherungsweise unter Annahme bestimmter Verein-
fachungen aufstellen. Roesnick [81] und Hérl [36] beispielsweise verwenden diesen
Ansatz, um die Einfliisse der Leistungsparameter auf die Zusténde einer Gasturbine
zu modellieren.

Um die Koeffizienten der Jacobi-Matrix mit einem bereits vorhandenen nichtlinearen
Gasturbinenmodell zu bestimmen, kann der Differenzenquotient

yl — !
ref Ay
aj e —h =2 (2.23)
Uj — U Auj
u'e!

J

14
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verwendet werden. Dazu werden fiir einen festgelegten Betriebspunkt die Referenz-
werte der abhéngigen Zusténde berechnet. Anschlielend wird jede einzelne Randbe-
dingung variiert, z.B. um ein Prozent, da die lokalen Sensitivitdten gesucht werden
und die Variation daher nicht zu grof§ sein sollte. Aus dem nichtlinearen Gastur-
binenmodell ergeben sich dann die zugehorigen abweichenden Werte der Zusténde.
Auf diese Weise entsteht aus einem nichtlinearen Gasturbinenmodell fiir einen be-
stimmten Betriebspunkt ein linearer Zusammenhang zwischen Randbedingungen
und Zustidnden.

Ist kein nichtlineares Basismodell vorhanden und soll auf die vereinfachte Erstel-
lung differenzierbarer analytischer Zusammenhénge verzichtet werden, kénnen die
Koeffizienten der EKM auch aus Messwerten bestimmt werden. Um die direkte Be-
rechnung sémtlicher Koeffizienten der EKM zu ermoglichen, miissen fiir eine intakte
Gasturbine Messpunkte vorhanden sein, in welchen jede Randbedingung ausgehend
von den Referenzwerten einzeln variiert wurde.

Die prinzipbedingte Schwéche sédmtlicher linearer Verfahren liegt in der abnehmen-
den Genauigkeit, je weiter sich der Betriebspunkt der Gasturbine vom Linearisie-
rungspunkt entfernt. Kamboukos und Mathioudakis [39] haben gezeigt, dass sich be-
reits bei einem um 2% verdnderten Hochdruckturbinenwirkungsgrad die Vorhersagen
der Turbineneintrittstemperatur eines linearen und eines nichtlinearen Modells um
8K unterscheiden. Die tatsiichliche Anderung liegt bei ca. 20K, und wird von dem
nichtlinearen Modell korrekt vorhergesagt. Die Abweichung des linearen Modells
betragt somit 40%. Durch schrittweises Linearisieren um mehrere Betriebspunkte
entlang einer Arbeitslinie lassen sich die Linearisierungsfehler zwar reduzieren, al-
lerdings treten an den Ubergéingen der Modelle Spriinge auf.

2.2.3 Nichtlineare Verfahren

Unter nichtlinearen Verfahren zur Zustandsvorhersage von Gasturbinen sind so ge-
nannte Leistungssyntheseprogramme zu verstehen, wie z.B. das Programm ,,MOdu-
lar Performance Synthesis“ (MOPS) der MTU Aero Engines [48],[71], das ,,Sophi-
sticated Aero-Engine Performance Program® (SAEPP) von Rolls-Royce [33] oder
,GasTurb“ von Kurzke [51]. Diese ermitteln das Betriebsverhalten der Gasturbine
durch eine Synthese der Betriebsverhalten der einzelnen Komponenten (Bild 2.5).
Das in dieser Arbeit beispielhaft untersuchte Zweiwellen-Zweistrom-Triebwerk ohne
Strahlmischung wird dabei in die Komponenten Einlauf (EL), Fan (FAN), Nieder-
druckverdichter (NDV), Hochdruckverdichter (HDV), Brennkammer (BK), Hoch-
druckturbine (HDT), Niederdruckturbine (NDT), innere Diise (DI) und &ufiere Diise
(DA) aufgeteilt. Zusétzlich konnen die Druckverluststrecken zwischen den Kompo-
nenten durch Kanalmodule (Swan-Neck-Duct SND, Outlet-Guide-Vane OGV) ab-
gebildet werden.

Fiir die Berechnung der thermodynamischen Zustandsénderungen iiber die einzelnen
Komponenten werden Machéhnliche Leistungsparameter x verwendet. Neben ana-
lytischen Beziehungen, wie Energie- und Massenerhaltung, kommen vor allem fiir
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FAN DA

EL NDV SND HDV BK HDT NDT OGV DI

Bild 2.5: Syntheserechnung: Aufteilung der Gasturbine in Komponenten (Abbildung des
CF6-80C2 aus Jane’s Aero Engines [32])

die Turbokomponenten auch Kennfelder zum Einsatz, welche das Betriebsverhalten
der Komponenten beschreiben. Die Informationen iiber das Betriebsverhalten der
einzelnen Komponenten werden zu einem nichtlinearen Modell zusammengefasst.

Die Berechnung der Zusténde y erfolgt ausgehend von den vorgegebenen Randbe-
dingungen u entlang eines Stromfadens, wobei die Erhaltungsgleichungen fiir Masse,
Energie und Impuls erfiillt werden. Aufgrund der wechselseitigen Abhéngigkeiten,
z.B. des Drehzahl- und Leistungsgleichgewichts zwischen Verdichter und Turbine,
miissen einige Groflen zunéchst geschétzt werden. Bei Verdichterkennfeldern sind
dies z.B. die als unabhéngiger Parameter verwendete reduzierte Drehzahl N,.., und
der Hilfsparameter . Die Schiatzwerte fithren in der weiteren Berechnung zu Fehlern
in den Vertréglichkeitsbedingungen. Um diese zu erfiillen, werden die Schéitzwerte
iterativ verandert (Bild 2.6).

Randbedingungen
pto, Tro Po mp Po
12 13 18
FAN DA
NDV || SND || HDV BK HDT | | NDT | | OGV DI
0 2 25 26 3 4 45 5 6 9
Schitzwerte | |
‘ ‘ :
o | Nlyea, Bas Bi | || N2veas B
Vert'rdglichkeiisbedz’ngungen
Ay Aringg Apis Ay Aigs Aps
g | o | pis | g T | | P8

Bild 2.6: Schema der iterativen Berechnung des Betriebspunktes
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Dabei erfolgt die Berechnung in den einzelnen Modulen in jedem Iterationsschritt
nichtlinear, unter Annahme eines thermisch perfekten Gases. Dies bedeutet, dass
die spezifische Enthalpie, die spezifische Entropie und die Gaskonstante abhéngig
von der Temperatur und der Fluidzusammensetzung bestimmt werden. Fiir die ite-
rative Bestimmung der [terationsvariablen wird meist ein linearisierendes Verfahren
eingesetzt, z.B. Newton-Raphson (Miinzberg und Kurzke [65], Selder [91]). In den
einzelnen Zwischenebenen werden die iiber den Querschnitt gemittelten thermody-
namischen Groéflen wie Druck, Temperatur und Fluidzusammensetzung bestimmt,
woraus sich direkt die gesuchten Zusténde der Gasturbine ergeben.

Um den Einfluss des Sekundarluftsystems oder weiterer sekundirer Effekte, wie z.B.
Reynoldszahleinfluss oder Warmeiibertragung, zu beriicksichtigen, kénnen entspre-
chende Modellierungen in die Berechnung integriert werden. Dazu existieren eine
Vielzahl an Veroffentlichungen, z.B. Staudacher [99], Kappei [41], Kurzke [48], Rieg-
ler [78] oder Riegler u.a. [79]. Hilfsaggregate, wie z.B. Ol- und Kraftstoffpumpen, die
dem Gasturbinenprozess Leistung entnehmen, kénnen ebenfalls modelliert werden
(Feja u.a. [23]).

Im Gegensatz zu Neuronalen Netzen oder den linearen Verfahren konnen in nicht-
linearen Modellen die thermodynamischen Zusammenhénge vollstidndig und trans-
parent beriicksichtigt werden. Die Zustédnde y werden nicht direkt aus den Rand-
bedingungen u ermittelt, sondern iiber eine betriebspunktabhéngige Modellierung
der Leistungsparameter x aus diesen berechnet. Die Kenntnis der Leistungspara-
meter x der einzelnen Komponenten liefert, neben genaueren Rechenergebnissen
iiber den gesamten modellierten Betriebsbereich, auch ein Versténdnis der physika-
lischen Vorgénge in der Gasturbine. Parameterstudien, die die Einfliisse einzelner
Leistungsparameter auf die Zustéinde aufzeigen, lassen sich mit einem bestehenden
nichtlinearen Modell einfach erstellen.

Aus diesen Griinden bieten nichtlineare Modelle fiir die Vorhersage der Zusténde
von Gasturbinen die bestmogliche Genauigkeit und Flexibilitdt. Daher werden im
weiteren Verlauf dieser Arbeit nichtlineare Modelle fiir die Zustandsvorhersage ver-
wendet. Die Vorgehensweise bei der Modellbildung und deren Auswirkung auf das
Trend Monitoring wird am Beispiel des CF6-80C2 von General Electric dargestellt.
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3 Erstellung eines nichtlinearen Modells zur Zu-
standsvorhersage einer Gasturbine

Ausgehend von einem nichtlinearen, thermodynamischen Modell liegt die Aufgabe
darin, ein Modell zu erstellen, welches das Betriebsverhalten der zu berechnenden
Gasturbine mit maximaler Genauigkeit widerspiegelt, die Modellunsicherheit 9,
(siehe Kapitel 2.1) also minimiert. Dazu wird eine methodische Vorgehensweise am
Beispiel des CF6-80C2 vorgestellt, die sich in drei wesentliche Schritte gliedert:

1. Festlegung des Designpunktes

Fiir das nichtlineare Modell muss ein Betriebspunkt als sogenannter Desi-
gnpunkt vorgegeben werden. In diesem Punkt wird der thermodynamische
Kreisprozess festgelegt. Dariiber hinaus ist die Lage des Designpunktes in den
Ahnlichkeitskennfeldern der Komponenten festzulegen. Der Designpunkt be-
einflusst daher auch das Leistungsverhalten in anderen Betriebspunkten maf-
geblich.

Ublicherweise decken die vorhandenen Informationen zum speziellen Gasturbi-
nentyp nicht alle fiir die Festlegung des Designpunktes benttigten Parameter
ab. Einige Parameter miissen daher z.B. entsprechend dem Stand der Technik
abgeschitzt werden. Andererseits schranken Technologiegrenzen auch solche
Parameter ein, die keine Vorgabe, sondern Ergebnis der Designrechnung sind.
Es bietet sich daher an, die Festlegung des Designpunktes durch einen Opti-
mierungsalgorithmus zu 16sen. Damit ist es auch moglich, Angaben zu anderen
Betriebspunkten mit zur Festlegung des Designpunktes zu verwenden, indem
die Optimierung iiber mehrere Betriebspunkte erstreckt wird.

Mit diesem Verfahren lésst sich ein Designpunkt festlegen, der dem Betriebs-
verhalten der realen Gasturbine bereits sehr nahe kommt, was durch den Ver-
gleich mit Messdaten von Abnahmetests validiert wird.

2. Off-Design Betriebsverhalten des allgemeinen Modells

Fiir die Modellierung der Leistungsparameter x sind Kennfelder der Turbo-
komponenten zu wéahlen. Diese sind gegebenenfalls aus den verfiigbaren Kenn-
feldern und Charakteristiken anderer Gasturbinen abzuleiten. Typischerweise
nicht in den Kennfeldern der einzelnen Komponenten enthaltene physikalische
Effekte, wie z.B. Reynoldszahl- oder Spalteffekte, miissen durch entsprechende
Korrekturen modelliert werden.

Durch Analyserechnungen der Messdaten von Abnahmetests konnen die Un-
terschiede zwischen dem modellierten und dem tatséchlichen Betriebsverhalten
der Gasturbine festgestellt werden. Durch Verschiebung der Referenzpunkte in
den Kennfeldern lassen sich die Unterschiede zwischen Modell und Messung
oftmals bereits erheblich reduzieren (Kurzke [49]). Durch einen Optimierungs-
algorithmus wird gewéhrleistet, dass innerhalb eines sinnvollen Bereiches die
optimalen Kennfeldreferenzpunkte gefunden werden.
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Die danach noch verbleibenden Unterschiede zwischen Modell und Messung
kénnen durch Anpassen der Kennfelder ausgeglichen werden.

3. Spezifizierung des allgemeinen Modells fiir eine spezielle Gasturbine

Das erstellte allgemeine Modell bietet eine gute Basis fiir die Vorhersage des
Betriebsverhaltens einer speziellen Gasturbine. Dazu wird ausgehend von dem
allgemeinen Modell ein spezifisches Modell fiir die spezielle Gasturbine er-
stellt. In der Regel stehen dafiir nur wenige Messwerte aus dem Betrieb zur
Verfiigung. Dies fiihrt zu einem unterbestimmten System, da weniger gemesse-
ne Zustiande vorliegen als verdnderbare Leistungsparameter. Dadurch existie-
ren theoretisch unendlich viele Moglichkeiten um ein spezifisches Modell zu
erstellen. Die Auswahl der anzupassenden Leistungsparameter beeinflusst die
mathematische Losbarkeit und die physikalische Plausibilitdt des Modells.
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4 Festlegung des Designpunktes

4.1 Festlegung des Designpunktes auf Basis von Literatur

Daten, die fiir die Festlegung des thermodynamischen Prozesses im Designpunkt
direkt vorgegeben werden miissen, wie z.B. die Druckverhéltnisse der Verdichter
oder der Brennstoffmassenstrom, konnen als direkte Daten bezeichnet und im Vektor
z zusammengefasst werden. Daten, die Ergebnisse der Designpunktrechnung sind,
bieten ebenso wie geometrische Daten, wie z.B. Stufenzahl oder Blaserdurchmesser,
die Moglichkeit, unbekannte Groflen abzuschéitzen. Diese Daten konnen daher als
indirekte Daten bezeichnet werden. Eine Ubersicht iiber die direkten Daten eines
Zweiwellen-Zweistromtriebwerks ohne Strahlmischung ist in Tab. 4.1 gegeben.

Komponente Daten Einheit

Umgebung Do Pa

Th K

Flugzustand Mayg —
Einlauf my kg/s

(Ap/p) -

Verdichter II -

n _

(erster Verdichter) p -

(erster Verdichter einer Welle) N 1/min
Brennkammer mp kg/s
Hy MJ/kg

TiB K

(Ap/p) -

UB -

Turbinen n —

Diisen (Ap/p) -

cp —

cr —

Druckverluststrecken (Ap/p) —

Gesamttriebwerksparameter Kiihl-/Zapfluftschema —
Verlust-/Entnahmeleistung kW

Ma in Strémungsquerschnitten —

Tabelle 4.1: Zur Festlegung des Designpunktes direkt benétigte Daten
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4.1.1 Abschitzen der direkt vorzugebenden und der indirekten Daten

Fiir die Festlegung des thermodynamischen Prozesses im Designpunkt wird im vor-
liegenden Fall der Take-Off (T/O) Betriebspunkt bei Bodenstandbedingungen auf
Meereshohe (SLS) mit ATy = 17,2°C' (Ty = 32,2°C') gewéhlt, da fiir diesen Be-
triebspunkt die meisten Angaben verfiighar sind. Sofern nicht anders angegeben,
gelten die im Folgenden genannten Daten fiir diesen Betriebspunkt. Vom CF6-80C2
existieren fiir die Anwendung an unterschiedlichen Flugzeugzellen und die damit
verbundenen unterschiedlichen Anforderungen eine Vielzahl an Untertypen, die sich
jedoch meist nur in ihrem Rating unterscheiden. Die T/O SLS Betriebspunkte mit
ATy = 17,2°C' der einzelnen Untertypen liegen damit ndherungsweise auf einer
Ausgleichsgeraden, wie aus Bild 4.1 hervorgeht.

280000 ‘ ‘

| | CF6-80C2B Untertypen
A CF6-80C2A Untertypen i

Ausgleichsgerade CF6-80C2B

l/‘
/A
260000 /

CF6-80C2B4|
250000 .4

270000

\

17,2°Nettoschub installiert [N]

240000 ///////////
5 i
o - / A
| [ |
& 230000 - >
o) i |
= i
| | | | | | | | | | | | |
220000, ¢ 27 28 29 30 31 32
p3/p0 [']

Bild 4.1: Installierter Take-Off Nettoschub iiber Gesamtdruckverhéltnis der CF6-80C2 Un-
tertypen aus Typenzertifikat [22] und Hersteller-Homepage [28]

Es wird davon ausgegangen, dass die Streuung von der Ausgleichsgeraden nicht
durch Modifikationen des Triebwerks, sondern durch die Ungenauigkeit der Angaben
und deren Randbedingungen begriindet ist. Daher wird das Triebwerk, welches die
geringste Abweichung zur Ausgleichsgeraden aufweist, als Repréasentant der Trieb-
werksfamilie modelliert. Dieses ist im vorliegenden Fall das CF6-80C2B4. Zusétzli-
che Angaben zu diesem Triebwerk sind in Tabelle 4.2 angegeben. Die angegebenen
Schiibe sind installierte Schiibe. Fiir den Eintrittsmassenstrom g wird in Jane’s Ae-
ro Engines [32] fiir alle Versionen des CF6-80C2 der selbe Wert angegeben, was eine
direkte Verwendung dieser Angabe nicht zuléssig macht. Das Gesamtdruckverhéltnis
dagegen wird speziell fiir die untersuchte Variante CF6-80C2B4 ausgewiesen.
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~
~4
s
2 N > >
> N & ~ X
SO
& 2 § Q S
Hersteller-Homepage [28] - 33,7 - 5-5,31 29,9
Jane’s Aero Engines [32] 254349 33,7 802 498-506 29,9
Typenzertifikat [22] 254349 - - - -
Aircraft Economics [2] 254349 - - 5,15 -
Forecast International [25] | 254349 32,8 - 34,0 - - -

Tabelle 4.2: Literaturangaben zu T /O Daten bei SLS und ATy = 17,2°C des CF6-80C2B4

Zur Abschétzung des Betriebsverhaltens von Turbokomponenten an Hand von ma-
thematischen und physikalischen Beziehungen werden in der Literatur komplexe Me-
thoden vorgestellt. Ainley und Mathieson [1], Dunham und Came [21] oder Kacker
und Okapuu [38] z.B. stellen Methoden vor, um die Verluste einer Turbine und damit
ihren Wirkungsgrad rechnerisch vorhersagen zu konnen. Diese Methoden erfordern
sehr genaue Kenntnisse iiber die Geometrie der Bauteile und die Zusténde in den
Komponenten wihrend des Betriebs, und sind fiir den hier vorliegenden Anwen-
dungsfall ungeeignet. Daneben existiert eine grofle Menge an Literatur, aus der sich
direkt oder indirekt Angaben fiir die betrachtete Gasturbine ableiten lassen. Durch
Vergleiche mit dem Stand der Technik realisierter Gasturbinen oder die Beriicksich-
tigung physikalischer Grenzen kénnen unbekannte Groflen geschétzt bzw. zumindest
auf Giiltigkeitsbereiche eingeschrankt werden. Dazu eigenen sich nur Gasturbinen,
die auf einem dhnlichen Technologieniveau liegen. Im Falle des CF6-80C2 sind das
das PW4000-94 von Pratt & Whitney oder das RB211-524 von Rolls-Royce. General
Electric hat in die Entwicklung des CF6-80C2 viele Erfahrungen und Technologien
seines Beitrags zum NASA-3E Forschungsprojekt einflieflen lassen (Aircraft Eco-
nomics [2]). In diesem Forschungsprojekt ging es Anfang der 80er Jahre um die
Entwicklung eines energieeffizienten Triebwerks (,,Energy Efficient Engine®). Ver-
gleichbare Arbeiten von General Electric wurden unter anderem von Johnston u.a.
[37] und Davis und Stearns [18] vorgestellt.

Fiir die direkten Daten muss zunéchst ein Startwert als Ausgangspunkt fiir die Fest-
legung des Designpunktes gewéhlt werden, sowie ein Giiltigkeitsbereich, innerhalb
dessen diese Daten im Rahmen der Designpunktanpassung variiert werden koénnen.
Da die indirekten Daten nicht direkt vorgegeben werden kénnen, sondern nur zur
Kontrolle der bei der Designpunktberechnung ermittelten Werte, geniigt hier die
Abschétzung eines Giiltigkeitsbereiches. Typische Beispiele fiir indirekte Daten sind
die Druckzahlen ¢ = Ah;/(u?/2) der einzelnen Stufen sowie die Volumenzahlen
¢ = Cqp/u. Fiir diese Kenngrofien existieren haufig Abschétzungen des realistischen
Wertebereiches, mit denen die ermittelten Ergebnisse verglichen werden konnen. Aus
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den abgeschétzten Druckverhéltnissen und Wirkungsgraden der Turbokomponenten
lassen sich die spezifischen Arbeiten Ah; der Komponenten, und mit Kenntnis der
Drehzahlen und geometrischem Durchmesser auch die Umfangsgeschwindigkeiten u
berechnen. Daraus konnen die Druckzahlen der einzelnen Stufen sowie bei zusétz-
licher Kenntnis der axialen Stromungsgeschwindigkeit c,, auch die Volumenzahlen
bestimmt werden. Eine Moglichkeit zur Darstellung des Zusammenhangs zwischen
Stufenbelastung und Wirkungsgrad der Turbokomponenten ist das in Bild 4.2 dar-
gestellte Turbinenstufen-Belastungsdiagramm nach Smith [94].

3’0‘! ¢/2 = Aht/(UQ) 85%

25 ¢
2,0
15+
1,0 |

0,5

| -

O | | | | | | »
0 02 04 06 08 10 12 ¢=culu

Bild 4.2: Turbinenstufen-Belastungsdiagramm nach Smith [94]

Smith wertete zahlreiche experimentelle Daten aus, die er in einem /2 — ¢—Diag-
ramm aufgetragen hat und durch Linien konstanter Wirkungsgrade ergénzte. Dar-
aus geht hervor, dass sich hohe Wirkungsgrade nur mit geringen Stufenbelastungen
bzw. Durchflusszahlen erreichen lassen. Um Gewicht und konstruktiven Aufwand zu
sparen, wird in der Praxis allerdings héufig ein Wirkungsgradverlust durch hohere
Stufenbelastung in Kauf genommen. Dabei ist zu beachten, dass sich das Smith-
Diagramm mit dem Technologieniveau verédndert.

Die Drehzahlen der Wellen kénnen basierend auf den im Typenzertifikat [22] angege-
benen Grenzdrehzahlen von 3854U /min fiir die Niederdruckwelle und 11055U /min
fiir die Hochdruckwelle abgeschéitzt werden. Unter Annahme einer Marge von 1% des
durchschnittlichen neuen Triebwerks folgt eine maximale Drehzahl von 3815U /min
fiir die Niederdruckwelle und 10944U /min fiir die Hochdruckwelle.

Das Blédser-Druckverhéltnis des PW4000-94 betrégt nach Ni [70] ca. 1,8. Die Bléser-
durchmesser von PW4000-94 (94 Inch) und CF6-80C2 (93 Inch) unterscheiden sich
nur um 1 Inch (ca. 2,54cm). Beide Triebwerke haben Bléser mit grofier Streckung und
Déampfungselementen. Aus dem dhnlichen Zeitpunkt der Indienststellung wird ein
dhnliches Technologieniveau abgeleitet, so dass von einem &hnlichen Druckverhélt-
nis ausgegangen werden kann. Nach Philpot [73] sind Bléser-Druckverhéltnisse von
bis zu 1,8 fiir solche Bliser moglich. Grieb [30] gibt Druckverhéltnisse von 1,5—1,8
als realistisch an. Als Ausgangspunkt wird daher ein Wert von 1,75 gewéhlt, der im
Bereich von 1,7 bis 1,8 angepasst werden kann.
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Der polytrope Wirkungsgrad des CF6-50 Blésers betréigt nach Johnston u.a. [37] im
T/O ca. 86%, der des NASA-3E Triebwerks ca. 90%. Der Wirkungsgrad bei Ma-
ximum Cruise (MCR) ist fiir beide Triebwerke um 1,3% geringer angegeben. Nach
Philpot [73] sind fiir Bldser-Druckverhéltnisse von 1,7 — 1,8 polytrope Wirkungs-
grade zwischen 89 und 92% realistisch. Walsh und Fletcher [117] geben fiir eine
Druckzahl von ca. 1,1 einen moglichen Wirkungsgradbereich zwischen 86 — 90% an,
withrend Grieb [30] fiir MCR einen Wert zwischen 84 — 89% fiir realistisch hélt. Da
das CF6-80C2 auf Technologien des NASA-3E Projektes zugreift und eine deutliche
Weiterentwicklung des CF6-50 darstellt, wird mit 89% ein Zielwirkungsgrad knapp
unter dem NASA-3E Wert gewéhlt. Dieser kann im Bereich von 88 — 90% im Laufe
der Designpunktrechnung angepasst werden.

Mit der Umfangsgeschwindigkeit
u=N-2-7-r=2316m/s, (4.1)

wobei der Radius einer mafistabsgetreuen Skizze des CF6-80C2 in Jane’s Aero En-
gines [32] fiir den Mittelschnitt entnommen wurde, und

T R
Ahy = ¢, Ty (%” - 1) = ¢, Tp (H;&X’]@*“N - 1) — 43,5kJ kg (4.2)
bei Reiseflugbedingungen ergibt sich fiir den Blaser des CF6-80C2 eine Druckzahl
von 0,87. Nach Grieb [30] liegen realistische Bliser-Druckzahlen ¢ = Ah,/(u?/2) fiir

MCR zwischen 0,7 — 1,1, der abgeschétzte Wert liegt damit im erwarteten Bereich.

Fiir die Volumenzahl ¢ = ¢,,/u von Blésern gibt Grieb [30] fir MCR Werte zwi-
schen 0,5 — 0,75 an. Die axiale Anstromgeschwindigkeit c,, héngt von der Ein-
trittsmachzahl in den Bléser ab, die nach Forstemann [26] im T/O maximal Werte
von 0,7 annehmen kann, um zu grofie Druckverluste zu vermeiden, und hier mit 0,6
abgeschitzt wird. Da T/O und MCR in Machéhnlichkeitsparametern nahe beieinan-
der liegen, kann fiir MCR eine &hnliche Eintrittsmachzahl angesetzt werden. Damit
ergibt sich fiir die Volumenzahl des Blésers

6= can/u= (0.6 /i BTz fu=0,56, (4.3)

was ebenfalls im erwarteten Bereich liegt.

Beim Niederdruckverdichter liegt das Stufendruckverhiltnis nach Schaber [89] typi-
scherweise bei ca. 1,2. Steffens u.a. [103] geben Werte bis 1,2 als sinnvollen Bereich
an, wihrend Grieb [30] und Waschka u.a. [118] Werte bis 1,22 als realistisch be-
trachten. Mit einem Druckverhéltnis von 1,2 sowohl fiir die innere Blaser-Stufe als
auch fiir die vier Niederdruckverdichterstufen ergibt sich ein Druckverhéltnis von
ca. 2,5. Da das Druckverhiltnis des Hochdruckverdichters besser bekannt ist, wird
der Ausgangswert fiir das Druckverhéltnis des Niederdruckverdichters aus dem be-
kannten Gesamtdruckverhéltnis von 29,9 nach Herstellerangabe [28] und Angabe in
Jane’s Aero Engines [32] bestimmt und ein grofierer Giiltigkeitsbereich von 2,0 bis
3,0 gewahlt. Statt dem Druckverhéltnis des Niederdruckverdichters wird somit das
Gesamtdruckverhiltnis zu einer direkten Vorgabegrofle der Designpunktrechnung.
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Johnston u.a. [37] geben den polytropen Niederdruckverdichterwirkungsgrad des
NASA-3E Triebwerks mit 89,7% an. Dabei handelt es sich allerdings um einen ein-
stufigen Niederdruckverdichter, dessen Bauart nicht mit dem des CF6-80C2 ver-
gleichbar ist. Der MCR Wirkungsgrad liegt dabei um 0,5% unter dem T/O Wir-
kungsgrad. Der im Vergleich zum Blédser geringere Unterschied zwischen T/O und
MCR lésst sich dadurch erkléren, dass im Niederdruckverdichterkennfeld typischer-
weise ein sehr breites Wirkungsgradoptimum vorliegt. Walsh und Fletcher [117] und
Grieb [30] geben fiir MCR einen Wert zwischen 82—89% bzw. 86 —89% als realistisch
an, der Bereich fiir den T/O Wirkungsgrad kann um 0,5%-Punkte hoher abgeschétzt
werden. Es wird davon ausgegangen, dass der Niederdruckverdichter des CF6-80C2
nicht die technologische Spitze darstellt und der Wirkungsgrad daher etwas unter
den Grenzwerten liegt. Daher wird der Giiltigkeitsbereich auf 86 —89% festgelgt und
ein Startwert fiir die Designpunktrechnung von 87,5% gewihlt.

Nach Grieb [30] liegen realistische NDV-Druckzahlen zwischen 0,5 — 1,0. Mit der
Umfangsgeschwindigkeit
u=N-2-m-r=236m/s (4.4)

und

R

Ahy = ¢, - Tiy (H;;j;ve%v - 1) = 18,9k /kg (4.5)

fir T/O bei SLS und AT, = 17,2°C' ergibt sich fiir den Niederdruckverdichter des
CF6-80C2 eine Druckzahl von 0,68, die damit im erwarteten Bereich liegt.

Das Druckverhéltnis des Hochdruckverdichters des CF6-50 wird in der Literatur mit
13 angegeben (Cumpsty [17], Aoki [4]). Beim Hochdruckverdichter des CF6-80C2
handelt es sich um eine Weiterentwicklung mit der selben Stufenzahl, weshalb das
Druckverhéltnis auch in der selben Gréflenordnung erwartet werden kann. Kappler
u.a. [42] geben ein mittleres Stufendruckverhéltnis von 1,2 als Stand der Technik
Anfang der 80er Jahre an, was bei 14 Stufen einem Druckverhéltnis von ca. 12,8
entspricht. Auch die Stufendruckverhéltnisse der Konkurrenztriebwerke werden von
Giimmer u.a. [31] fiir das RB211 bzw. von Schéffler u.a. [90] fiir das PW4084 mit
1,2 angegeben. Aus dem so abgeleiteten Bereich erwarteter Druckverhéltnisse des
Hochdruckverdichters von 12,0 bis 13,0 wird als Ausgangspunkt 12,5 gewahlt.

Nach Johnston u.a. [37] betrdgt der polytrope Wirkungsgrad des NASA-3E Trieb-
werks bei MCL 90,3%, der T/O Wirkungsgrad liegt 1,4% dariiber bei 91,7%. Der
Wirkungsgrad des CF6-50 liegt um 2% unter dem des NASA-3E Triebwerks. Da nach
Johnston u.a. [37] das Hochdrucksystem des NASA-3E Triebwerks gegeniiber den
CF6 Varianten ab dem CF6-50 komplett iiberarbeitet ist, kann der Wirkungsgrad
mit ca. 90% abgeschétzt werden. Philpot [73] und Grieb [30] geben Wirkungsgrade
zwischen 89 — 92% bzw. 88,5 —91% als realistisch an, so dass der Giiltigkeitsbereich
mit 89 — 91% abgeschitzt wird.

Die Umfangsgeschwindigkeit
u=N-2-m-r=320m/s (4.6)
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fithrt mit der spezifischen Totalenthalpieerh6hung

R

Ahy = ¢, - Tios (H;@;ﬁ%v - 1) = 34, 1kJ kg (4.7)

fiir eine mittlere Stufe zu einer Druckzahl von 0,69. Typische Druckzahlen fiir Hoch-
druckverdichterstufen geben Steffens u.a. [102],[104] mit 0,6 — 1,0, Broichhausen
und Ziegler [14] mit 0,7 — 0,95 und Grieb [30] mit 0,55 — 0,95 an. Die abgeschétz-
te Druckzahl liegt damit auch beim Hochdruckverdichter innerhalb des erwarteten
Bereiches.

Die maximale Schaufelspitzenmachzahl liegt nach Cumpsty [17] bei 1,4, nach Broich-
hausen und Ziegler [14] bei 1,3, nach Hall [34] bei 1,2 und nach Steffens und Schéffler
[102] bei ca. 1,2. Mit der abgeschétzten Drehzahl ergibt sich fiir das CF6-80C2 eine
Schaufelspitzenmachzahl im T /O SLS bei ATy = 17,2°C von ca. 1,1, d.h. auch hier
liegt der abgeschétzte Wert im zulédssigen Bereich. Bei Reiseflugbedingungen sinkt
zwar die Schallgeschwindigkeit, allerdings auf Grund des dhnlichen Drahzahlpara-
meters auch die absolute Drehzahl, so dass die zu erwartenden Schaufelspitzenmach-
zahlen auch im Reiseflug innerhalb der Grenzen liegen.

Das Druckverhéltnis der zweistufigen Hochdruckturbine ergibt sich aus der Lei-
stungsanforderung des Hochdruckverdichters, den Verlustleistungen und Leistungs-
entnahmen der Hochdruckwelle und dem Wirkungsgrad der Hochdruckturbine bei
gegebenem Durchsatz. Johnston u.a. [37] geben das Druckverhiltnis der NASA-3E
Hochdruckturbine bei MCR mit 4,75 an. Grieb [30] nennt Stufendruckverhéltnisse
von 1,8 bis 4 als moglich, wobei der obere Bereich hochstens fiir hochbelastete ein-
stufige Hochdruckturbinen realistisch ist. Basierend auf den Angaben zum NASA-3E
Triebwerk wird der Bereich des erwarteten Druckverhiltnisses der Hochdruckturbine
auf 4,0 bis 5,0 festgelegt.

Nach Johnston u.a. [37] liegt der polytrope Wirkungsgrad der NASA-3E Hochdruck-
turbine bei MCR um 2%-Punkte iiber der des CF6-50, bei ca. 91%. Der T/O Wir-
kungsgrad liegt 0,4% darunter bei 90,6%. Auf Grund der oben beschriebenen deut-
lichen Weiterentwicklung des NASA-3E Hochdrucksystems, wird der Startwert fiir
den Wirkungsgrad eher mit ca. 89% abgeschitzt. Der Giiltigkeitsbereich wird nach
Grieb [30] mit Wirkungsgraden zwischen 88,5 — 90% angesetzt.

Fiir die Druckzahl einer Hochdruckturbine gibt Grieb [30] gibt einen Bereich von
2,2 — 4.4 als realistisch an, Kappler u.a. [42] nennen 4,2 als Obergrenze und Kurzke
[47] hélt Werte zwischen 2 und 4 fiir realistisch. Johnston u.a. [37] geben bei MCR fiir
die erste Stufe der NASA-3E Hochdruckturbine 2,96 und fiir die zweite 2,24 an. Nach
Byerley u.a. [15] betrdgt das Stufentemperaturverhiltnis einer Hochdruckturbine
zwischen 0,8 — 0,88. Eine Abschétzung fiir T4 kann mit der Angabe von Aoki [4]
von Ty, = 1600K fiir das CF6-50 und der Angabe von Johnston u.a. [37], dass Ty
beim NASA 3E Triebwerk ca. 100K {iber dem Wert des CF6-50 liegt, mit ca. 1700 K
getroffen werden. Damit und mit den Stufentemperaturverhéltnissen von 0,88 — 0,8
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ergibt sich fiir die Anderung der spezifischen Totalenthalpie

Tio

Ahy sruge = ¢ Tia ((T—> - 1) — 265 — 442k.J [kg. (4.8)
t1/ Stufe

Bei einer Umfangsgeschwindigkeit im Mittelschnitt der CF6-80C2 Hochdruckturbine
von ca. 495m/s fithrt dies zu Druckzahlen zwischen 2,2 und 3,5. Fiir das CF6-
80C2 wird daher fiir die erste Stufe ein Giiltigkeitsbereich von 3 — 3,5 und fiir die
zweite von 2,2 — 3 gewéhlt. Die fiir die Stufen der Hochdruckturbine des CF6-80C2
abgeschétzten Druckzahlen liegen damit im realistischen Bereich.

Auch das Druckverhéltnis der Niederdruckturbine ergibt sich aus der geforderten
Leistung und ihrem Wirkungsgrad. Johnston u.a. [37] geben das Druckverhéltnis
der fiinfstufigen NASA-3E Niederdruckturbine mit 4,35 an. Niehuis und Rid [68],
Raab u.a. [75], Riid u.a. [85] und Steffens u.a. [101],[103] geben Werte zwischen 5
und 6 fiir das maximale Druckverhéltnis einer fiinfstufigen Niederdruckturbine an.

Nach Johnston u.a. [37] betrdgt der polytrope Wirkungsgrad der NASA-3E Nie-
derdruckturbine bei MCR ca. 90,4%, der T/O Wirkungsgrad liegt 0,4% dariiber
bei 90,8%. Der Wirkungsgrad des CF6-50 liegt um 1,1% unter dem des NASA-3E
Triebwerks. Grieb [30] gibt Wirkungsgrade zwischen 91 —93,5% als realistisch an, al-
lerdings fiir kleinere Druckverhéltnisse. Als Startwert fiir die Designpunktrechnung
wird 90,5% mit einem Giiltigkeitsbereich von 90 — 92% gewéahlt.

Neben den Angaben fiir die Turbokomponenten miissen weitere Parameter geschétzt
werden. Dazu gehoren die Fléachenbeiwerte c¢p der Diisen, deren Niveau in der De-
signpunktrechnung lediglich die errechnete Diisenfliche beeinflusst. Daher werden
hier die Diisenbeiwerte der beiden Diisen nach einer Tabelle aus Walsh und Fletcher
[117] in Abhéngigkeit vom Diisendruckverhéltnis vorgegeben. Der Schubbeiwert cx
kann nach Walsh und Fletcher [117] und nach Grieb [30] fiir die Innendiise mit ca.
0,975 und fiir die Auflendiise mit ca. 0,99 angenommen werden. Diese Werte werden
fiir die Designpunktrechnung als Ausgangswerte verwendet, wobei der Giiltigkeits-
bereich jeweils +0, 003 betragt.

Der Gesamtdurchsatz kann nach Forstemann [26] zwischen 700 und 820kg/s ab-
geschétzt werden. Jane’s Aero Engines [32] nennt 802kg/s. Mit der Annahme einer
Eintrittsmachzahl in den Bléser von ca. 0,6 ergibt sich bei T/O SLS mit ATy =
17,2°C und einem Eintrittsquerschnitt von ca. 3,4m? ein Eintrittsmassenstrom von
786kg/s. Dieser Wert wird als Startwert fiir die Designpunktrechnung verwendet.
Der von Férstemann angegebene Bereich wird als Giiltigkeitsbereich iibernommen.
Das Nebenstromverhéltnis wird in Aircraft Economics [2] fiir das CF6-80C2B4 mit
5,15 angegeben, was auch innerhalb des vom Hersteller [28] genannten Bereiches von
5 — 5,31 liegt.

Der T/O Schub des CF6-80C2B4 wird im Typenzertifikat [22] bei T/O SLS mit
ATy = 17,2°C' mit 254349N angegeben. Der schubspezifische Kraftstoffverbrauch
(SFC) von 33,7kg/kNh liegt nur als Herstellerangabe vor bzw. entspricht in den
iibrigen Literaturstellen dem selben Wert.
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Nach Staudacher [100] betrigt die typische Verlustleistung der Hochdruckwelle bei
Volllast ca. 1% der Wellenleistung. Zudem verbrauchen die an die Welle angeschlos-
senen Hilfsaggregate, wie z.B. die Olpumpe, gemif dem Typenzertifikat [22] mit
220kW ca. ein weiteres Prozent der Wellenleistung, so dass insgesamt ca. 2% der
Wellenleistung verloren gehen. Bei der Niederdruckwelle entfallen die Verluste der
an die Hochdruckwelle angeschlossenen Hilfsaggregate, so dass hier nur ca. 1% der
Wellenleistung verloren geht. Die Verluste werden direkt als quadratische Funktion
der jeweiligen Wellendrehzahl modelliert, wobei bei Drehzahl Null auch null Verluste
und eine horizontale Tangente angenommen werden.

Miiller [64] definiert einen Transmissionswirkungsgrad, der die Leistungsiibertra-
gung von der Niederdruckturbine auf den Massenstrom des Nebenstromkanals be-
schreibt. Er zeigt, dass fiir eine optimale Gesamtleistungsumsetzung das Verhéltnis
der Austrittsgeschwindigkeiten Vig/Vg dem Wert dieses Transmissionswirkungsgra-
des entsprechen muss,

Vi
% = MNDT * Nmechanisch * TJFAN - (49)
8

Bei der Festlegung des Designpunktes wird dieser Zusammenhang fiir MCR als
Randbedingung vorgegeben, mit einer zuldssigen Abweichung des Wertes von +10%.

Der Gesamtwirkungsgrad fiir Triebwerke mit dem technologischen Stand des CF6-
80C2 kann nach Koff [44] bei MCR zwischen 30 —38% abgeschétzt werden. Sourmail
[95] gibt fiir das CF6-80C2 einen Wert von 32,5% an.

4.1.2 Festlegung des Kiihl- und Sekundirluftschemas

Die Definitionen des Kiihlwirkungsgrades 7y nach Kurzke [50] unterscheiden sich
fiir Leitrad und Laufrad einer Hochdruckturbine,

Tt4 B TMetall
= T S Meall 4.10
bt T Ty T 410
und
0,9 Ti1 — Theta
NKL.La = ) t41 Metall (411)

079'E41_ﬂ3 ’

wobei der empirische Faktor 0,9 beim Laufrad den Ubergang vom Absolut- ins Re-
lativsystem beschreibt. Die Temperatur T;3 steht fiir die Temperatur der Kiihlluft.
Nach Philpot [73] liegen typische Kiihlwirkungsgrade im Bereich von 55 — 80%. Je
nach verwendeter Kiihltechnologie unterscheiden sich die Kiihlwirkungsgrade, wie
aus Bild 4.3 hervorgeht.

Entsprechend der jeweiligen Technologie kann der empirische Zusammenhang

ML/ MRer
Mg /Mpes + C

NKL = (4.12)
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Bild 4.3: Kiihlluftmenge abhéingig vom Kiihlwirkungsgrad nach Kurzke [50]

hergestellt werden. Sind Gas-, Kiihlluft- und zuldssige Metalltemperatur sowie die
Technologiekonstante C' bekannt, kann die benétigte relative Kiihlluftmenge durch
Umformen von Gleichung 4.12 aus

L/ pes = C - 1”& (4.13)
— KL
berechnet werden.

Um die maximale thermische Belastung des Turbinenschaufelmaterials bestimmen
zu konnen, muss das Temperaturprofil der Brennkammer beriicksichtigt werden.
Dazu werden die Brennkammerparameter

Tt4 maxr n4
OI'DF = ——— 4.14
AT;‘/,BK ( )
und
T max,rad ~ T T max,rad ~ T
RTDF _ t4, ;rad t4 L A1, ;rad t41 (415)

AT, g - AT, g

nach Johnston u.a. [37] und Philpot [73] eingefiihrt. Beide geben 25% als typi-
schen Wert fiir OTDF und 12,5% als typischen Wert fiir RTDF an. Damit kann
die maximale Gastemperatur am Eintritt in das 1. Leitrad aus Gleichung 4.14 und
die maximale umfangsgemittelte Gastemperatur am Eintritt in das 1. Laufrad aus
Gleichung 4.15 berechnet werden. Auf Grund der Homogenisierung des Tempera-
turprofils iiber die erste Stufe der Hochdruckturbine wird fiir die zweite Stufe mit

halbierten Werten fiir OTDF und RTDF gerechnet.
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Die maximal zuléssige Einsatztemperatur der zur Entwicklungszeit des CF6-80C2
cinsatzbereiten Materialien betrigt nach Koff [44] und Sourmail [95] ca. 1300K.
Da allerdings nach Johnston u.a. [37] die Hochdruckturbine des CF6-80C2 keine
vollige Neuentwicklung ist, sondern eine Weiterentwicklung der Hochdruckturbine
aus den Vorgéngertriebwerken wie z.B. CF6-50, kann eher von einer etwas konser-
vativeren Auslegung ausgegangen werden. Nach Philpot [73] sollte die im Einsatz
erreichte Materialtemperatur zudem um mindestens 50 — 70K unter der maximal
zuléssigen liegen. Daher wird fiir die maximale Materialtemperatur der CF6-80C2
Hochdruckturbinenleitrader ein Wert von 1150K angenommen. Die zuldssige Ma-
terialtemperatur des Laufrades muss nach Kurzke [47] und Philpot [73] auf Grund
der zusétzlichen mechanischen Belastung um ca. 100 — 150K unter der zuléssigen
Materialtemperatur des Leitrades liegen. Da die Abschétzung der maximalen Hoch-
druckturbinenleitradtemperatur bereits eher konservativ ausfiel, wird fiir die maxi-
male Laufradtemperatur ein Wert von 1050K gewéhlt.

Die benétigten Kiihlwirkungsgrade ngy fiir Leit- zw. Laufrad ergeben sich dann
unter Verwendung der maximalen Gastemperaturen aus den Gleichungen 4.10 und
4.11. Aus den benétigten Kiithlwirkungsgraden kann dann der relative Kiihlluftbedarf
mgr/Mpes des Leit- bzw. Laufrades mit Gleichung 4.13 berechnet werden, sofern
die Technologiekonstante C' bekannt ist. Diese kann aus Bild 4.3 abgeschétzt werden,
wobei nach Johnston u.a. [37] fiir Leit- und Laufrad der ersten Stufe eine Film-/Prall-
kithlung, fiir das 2. Leitrad eine Vorderkanten-Prallkiihlung ohne Filmkiihlung und
fiir das 2. Laufrad eine Mehrkanalkiihlung zum Einsatz kommt.

Um die fiir eine Abschétzung des Kiihl- und Sekundéarluftschemas benétigten Grofien
zu bestimmen, wird zunéchst eine Designpunktrechnung durchgefiihrt unter Verwen-
dung der in Kapitel 4.1.1 abgeschétzten direkten Daten. Damit und mit der auf den
Angaben von Grieb [30] basierenden Annahme von 14% Kiihlluft fiir die erste Stufe
der Hochdruckturbine (8% Stator, 6% Rotor) und 8% fiir die zweite Stufe ergeben
sich die in Tabelle 4.3 angegebenen Werte.

Grofle Wert

Ty, HDV,Stufe11 || 780K

Ty HDV, Austritt || 880K
ATi B 820K
Tia 1700K

Tim 1600K

ATy upr 570K

Tabelle 4.3: Ergebnisse der Designpunktabschitzung

Fiir die Berechnung der Kiihlluftstrome der zweiten Stufe wird eine Arbeitsauftei-
lung von 55% fiir die erste Stufe und 45% fiir die zweite Stufe (Johnston u.a. [37],
Nielsen [69]) angenommen. Die Kiihllung des 2. Leitrades erfolgt nach Johnston u.a.
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[37] mit Luft aus der 11. Stufe des Hochdruckverdichters. Das Verhéltnis der Tempe-
raturabsenkung iiber das erste Leitrad bezogen auf die relative Kiihlluftmenge des
ersten Leitrades wird fiir die Berechnung der zweiten Stufe auf das 2. Leitrad {iber-
tragen. Damit ergeben sich die in Tabelle 4.4 angegebenen Werte fiir die bendtigten
relativen Kiihlluftmengen der einzelnen Hochdruckturbinengitter.

Gitter Kiihltechnologie Konstante C | rel. Kiihlluftmenge
1. Leitrad Film- /Prallkiihlung 0,03 8,5%
1. Laufrad Film-/Prallkiihlung 0,02 5,5%
2. Leitrad || Vorderkanten-Prallkiihlung 0,03 2.5%
2. Laufrad Mehrkanalkiihlung 0,025 3,5%

Tabelle 4.4: Ergebnisse der Kiihlluftabschéatzung der Hochdruckturbine

Die erste Stufe der Niederdruckturbine des CF6-80C2 wird ebenfalls gekiihlt. Nach
Davis und Stearns [18] wird das 1. Leitrad der Niederdruckturbine des NASA 3E
Triebwerks mit 1,4% des Massenstroms der 5. Stufe des Hochdruckverdichters ge-
kiihlt, was beim CF6-80C2 einer Entnahme in der 7. Stufe entspricht. Das 1. Lauf-
rad wird mit 1% Hochdruckverdichteraustrittsmassenstrom gekiihlt. Dieses Kiihl-
luftschema wurde fiir das Modell iibernommen. Es werden jeweils 0,5% des Nieder-
und des Hochdruckverdichteraustrittsmassenstroms als Leckageverluste angenom-
men. Das daraus resultierende Gesamtkiihlluftschema ist in Bild 4.4 zusammenge-
fasst dargestellt.

12 13 18 1,4% |

FAN |'| DA | 2,5% |
EL ] vy
NDV | | SND ||| HDV HDT
YW

NDT ||| OGV DI

25 26

,,,,,,,,,,,

Bild 4.4: Gewéhltes Kiihlluftschema (Angaben in % rag)
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4.1.3 Festlegung der Druckverluste

Schaber [89] gibt fiir einen Unterschalleinlauf 0,1% Totaldruckverlust als typischen
Wert an, nach Walsh und Fletcher [117] liegen typische Werte bei 0,5—1%. Johnston
u.a. [37] geben fiir das NASA 3E Triebwerk von GE einen Totaldruckverlust von 0,5%
an. Fiir den Einlauf des CF6-80C2 wird ein Totaldruckverlust von 0,5% gewéhlt.

Typische Angaben fiir den Totaldruckverlust des Ubergangkanals vom NDV zum
HDV (SND) liegen bei 1% (Schaber [89], Grieb [30]) bzw. 1 — 2% (Walsh und Flet-
cher [117]). Duenas u.a. [20] haben experimentelle Untersuchungen des Druckver-
lustes von SND unterschiedlicher Geometrien durchgefiihrt, in deren Bereich auch
der SND des CF6-80C2 liegt. Damit kann ein dynamischer Druckverlustbeiwert von
¢ =~ 0,04 angenommen werden kann. Fiir die in Tabelle 4.3 bereits vorgestellte De-
signpunktabschétzung entspricht das einem Totaldruckverlust von =~ 0,7%.

Typische Totaldruckverluste von Brennkammern liegen bei 4 — 5,5% (Grieb [30],
Philpot [73], Walsh und Fletcher [117]). Johnston u.a. [37] geben den Totaldruck-
verlust der Brennkammer des NASA 3E Triebwerks mit 5% an. Dieser Wert wird
fiir das Modell verwendet.

Fiir die Nachleitschaufeln der Niederdruckturbine (OGV) gibt Schaber [89] 0,5%
Totaldruckverlust als typischen Wert fiir moderne Triebwerke an. Hjdrne u.a. [35]
haben experimentelle und numerische Untersuchungen an typischen Geometrien fiir
unterschiedliche Zustromwinkel zwischen 20° und 40° durchgefiihrt. Die dabei ermit-
telten dynamischen Druckverluste lagen zwischen 2 — 4%, was fiir die Designpunkt-
abschitzung einem Totaldruckverlust von ca. 0,3 — 0,7% entspricht. Fiir das Modell
wird der Mittelwert mit einem Totaldruckverlust von 0,5% gewéhlt. Nach Walsh
und Fletcher [117] sind 0,5—1,5% Totaldruckverlust typische Werte fiir OGV-Diisen
Kombinationen. Unter Annahme eines mittleren Wertes von 1% und einem Total-
druckverlust im OGV von 0,5% ergibt sich fiir die Diise ein Totaldruckverlust von
0,5%. Fiir den kurzen Nebenstromkanal des CF6-80C2 inklusive Verstrebungen und
der Auflendiise wird als Abschétzung fiir den Totaldruckverlust nach Walsh und
Fletcher [117] ein Wert von 1% gewéhlt.

Die gewéhlten Totaldruckverluste der Designrechnung sind in Tabelle 4.5 dargestellt.

Kanal Ap/p [%]
Einlauf 0,5
SND 0,7
Brennkammer 5,0
oGV 0,5
Innendiise 0,5
Nebenstromkanal 1,0

Tabelle 4.5: Zusammenfassung der Druckverluste
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4.1.4 Bewertung der vorhandenen Daten und Berechnung des Design-
punktes

Zur Festlegung des Designpunktes werden die Ausgangswerte der direkten Daten
innerhalb des Giiltigkeitsbereiches so angepasst, dass auch die indirekten Daten
innerhalb der erwarteten Bereiche liegen. Uber einen Ansatz der minimalen Fehler-
quadrate lasst sich dazu eine Zielfunktion definieren, die minimiert werden muss.
Grundlagen zur Funktionsweise von Optimierungsalgorithmen finden sich beispiels-
weise bei Mlejnek [62]. Das Fehlerquadrat einer Gréfie X mit dem Sollwert p und
der Standardabweichung o ist

F2 = (X _“)2. (4.16)

g

Um die Fehlerquadrate fiir die Optimierung des Designpunktes bilden zu koénnen,
werden neben den Ausgangswerten und Giiltigkeitsbereichen auch Standardabwei-
chungen benétigt. Diese beschreiben die Wahrscheinlichkeit einer Abweichung vom
Ausgangswert. In den Kapiteln 4.1.1 bis 4.1.3 wurden fiir die direkten Daten Aus-
gangswerte und Giiltigkeitsbereiche aus dokumentierten Quellen gewéhlt. Diese Giil-
tigkeitsbereiche werden als +3o0-Bereiche interpretiert, wobei angenommen wird,
dass die Vorgabedaten um die Ausgangswerte normalverteilt sind. Dadurch kann
eine ,,Standardabweichung® fiir alle Vorgabegréfien bestimmt werden, indem die
Grenze des erwarteten Giiltigkeitsbereiches, die am weitesten vom Ausgangswert
entfernt ist, als 3o-Abstand definiert wird. Dies ist in Bild 4.5 dargestellt.

A Hiufigkeit

Normalverteilung

1

o 20 30 We?t

30 —20 -lo

Ausgaﬁgswert

Erwarteter Bereich aus
den dokumentierten Quellen

Bild 4.5: Normalverteilung nach Gaufl mit Ausgangswert und erwartetem Bereich
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Fiir Schub, OPR und BPR, die in Quellen als diskrete Werte fiir das CF6-80C2B4
angegeben werden, ist die Abschéatzung der Giiltigkeitsbereiche schwierig. Die ent-
sprechenden Datenquellen werden daher wie in Tabelle 4.6 dargestellt kategorisiert.
Aus der im Rahmen der Kategorisierung erzielten Punktezahl wird die zugehérige
Standardabweichung iiber die in Tabelle 4.7 dokumentierte quadratische Funktion
abgeleitet.

} &
F g or ¢35
o S N )
? & & A N I
o IS 9 A &

& I~ LS S Y 3
g & v g & %
Hersteller-Homepage [28] 5 5 5 5 4 24
Jane’s Aero Engines [32] 3 5 4 5 4 21
Typenzertifikat [22] 5 5 5 5 5 25
Aircraft Economics [2] 3 5 3 5 3 19
Forecast International [25] 3 5 3 5 3 19

Tabelle 4.6: Bewertungsmatrix der Literaturangaben zum CF6-80C2B4

Punkte | o [%)]
25 0,5
15 )
) 15

Tabelle 4.7: Stiitzstellen fiir Standardabweichung

Die daraus resultierenden Standardabweichungen sind in Tabelle 4.8 zusammen
mit den aus den dokumentierten Quellen abgeleiteten Standardabweichungen und
Giiltigkeitsbereichen der iibrigen direkten Groflen dargestellt. Fiir die Kiihlluft-
strome wird auf Grund der nur grob moglichen Abschétzung eine generelle Stan-
dardabweichung von 10% angenommen.

Es wird deutlich, dass eine solche vereinfachte Beurteilung zu einer Bewertung der
Daten fiihrt, die iiber das reine Abschéitzen von Giiltigkeitsbereichen hinausgeht,
indem zudem die Wahrscheinlichkeit des Auftretens der Werte innerhalb des Giiltig-
keitsbereiches abgeschétzt wird.

Die letzte Spalte von Tabelle 4.8 gibt an, ob die jeweilige Grofle bei der ersten
Designpunktrechnung fiir die Optimierung freigegeben oder ob der Startwert direkt
verwendet wird. Erste Abschédtzungen in Kapitel 4.1.1 haben gezeigt, dass mit den
gewahlten Startwerten die meisten der indirekten Groflen bereits innerhalb ihres
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Giiltigkeitsbereiches liegen. Die direkten Groflen, die innerhalb ihres Giiltigkeits-
bereiches nur einen geringen Einfluss auf das Ergebnis der Designpunktrechnung
haben (z.B. Druckverluste, Ausbrenngrad) sowie die Grofen, deren Startwert in den
dokumentierten Quellen diskret angegeben ist (z.B. ug, OPR, Schub), werden da-
her zunéchst nicht freigegeben. Zu den nicht freigegebenen Groflen gehoéren auch
die Drehzahlen. Diese haben im Rahmen der Designpunktrechnung keine Auswir-
kung auf die thermodynamischen Ergebnisse. Thre Auswirkungen auf die Druck- und
Volumenzahlen sind auf Grund des engen Giiltigkeitsbereiches ebenfalls beschrankt.

Grofle Start- | Dokum. Wertebereich o Freigabe
wert

Nebenstromverhéltnis [-] || 5,15 5,00 — 5,31 0,053 nein
(Ap/p)Eintaus -] 0,005 0,001 — 0,010 0,0015 nein
(Ap/p)snp [-] 0,007 0,005 — 0,015 0,0017 nein
(Ap/p) Brennkammer |-] 0,050 0,040 — 0,055 0,0050 nein
(Ap/p)ocv [] 0,005 0,003 — 0,007 0,0008 nein
(Ap/D) rnnendiise |-] 0,005 0,005 — 0,015 0,0017 nein
(Ap/p)Nebenstromkanal [-] || 0,010 0,005 — 0,015 0,0017 nein
Kiihlluftstrome [%Was] || variabel variabel 10,00% |  nein

Hray [ 1,75 1,7 1,8 0,0167 |  ja

oy | 12,5 12— 13 0,1667 |  ja

nEan | 0,89 0,88 — 0,90 0,0033 | ja

oy [ 0,875 0,86 — 0,89 0,0050 | ja

noy | 0,90 0,89 — 0,91 0,0033 | ja

napr [ 0,89 0,885 —0,90 0,0033 ja

nNpT [ 0,905 0,90 — 0,92 0,0050 ja
OPR [] 29.9 29,3 — 30,5 0,206 | nein
Schub [N] 254349 250534 — 258164 1272 nein

Gesamtdurchsatz [kg/s] 786 700 — 820 16,7 ja
Ausbrenngrad [-] 0,999 0,998 — 1,000 0,0003 nein
Fléachenbeiwert innen [-] || Tabelle - - nein
Fléchenbeiwert auen [-] || Tabelle - - nein
Schubbeiwert innen [-] 0,975 0,972 — 0,979 0,0013 nein
Schubbeiwert aufien [-] 0,99 0,9875 — 0,9925 0,0008 nein
N1 [1/min] 3854 3796 — 3912 19,3 | nein
N2 [1/min] 10944 10780 — 11108 54,7 | nein

Tabelle 4.8: Giiltigkeits- und Vertrauensbereiche fiir die direkten Gréflen
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Die Giiltigkeitsbereiche fiir die in Kapitel 4.1.1 gewé&hlten indirekten Groflen sind in
Tabelle 4.9 angegeben.

Grofle Bereich
Druckzahl Bldser MCR 0,7—1,1
Volumenzahl Bléser 0,5—0,75
Eintrittsmachzahl Blaser < 0,7
IInpv 2-3
Druckzahl Niederdruckverdichter 0,5—1,0
Druckzahl Hochdruckverdichter 0,65 — 0,95
Schaufelspitzenmachzahl Hochdruckverdichter 1,1-1,3
Druckverhéltnis Hochdruckturbine 4,0—-5,0
Druckzahl 1. Stufe Hochdruckturbine 3,0—3,5
Druckzahl 2. Stufe Hochdruckturbine 2,2—-3,0
Stufentemperaturverhéltnis Hochdruckturbine 0,80 — 0,88
Druckverhaltnis Niederdruckturbine <6,0
Verhiltnis der Austrittgeschwindigkeiten MCR || Transmissionswirkungsgrad +10%
Gesamtwirkungsgrad MCR 30 — 38%

Tabelle 4.9: Giiltigkeitsbereiche fiir die indirekten Groflen

Da Angaben zu den indirekten Gréfien bei T/O und MCR und damit bei verschiede-
nen Betriebsbedingungen vorliegen, wird die Minimierung der Abweichungen iiber
mehrere Betriebspunkte hinweg durchgefiihrt. Dieses Vorgehen ist in Bild 4.6 dar-
gestellt.

Da mit den gewéhlten Startwerten alle indirekten Groflen bereits innerhalb ihrer
Giiltigkeitsbereiche liegen, ist im vorliegenden Fall eine Optimierung nicht notwen-
dig. Die direkten Groflen behalten damit alle ihre urspriinglichen Startwerte.
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Vorgaben fiir Designpunktrechnung n. Tab. 4.8

v

* 1. Design > 2. Off-Design
T/O-Bedingungen SLS, AT = 17,2° MCR-Bedingungen
' '
Berechnung der Berechnung der
indirekten Groflen fiir indirekten Groflen fiir
den T/O Fall den MCR Fall

y /

Bestimmung der Zielfunktion aus Fehlerquadraten der direkten Groflen und
Giiltigkeitsbereichen der indirekten Groflen

Anpassung der freigegebenen
Vorgabegroen durch iSIGHT nein

ja

Fertig

Bild 4.6: Ablaufdiagramm der Designpunktrechnung mit Literaturangaben
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4.2 Bewertung des Optimierungsergebnisses mittels Monte-
Carlo-Simulation

Um die Qualitiat der Optimierungsergebnisse bewerten zu kénnen und die Unsicher-
heiten der Vorgabegroflen zu beurteilen, bietet sich eine Monte-Carlo-Simulation an.
Dabei werden fiir eine festgelegte Anzahl an Designpunktrechnungen alle direkten
Vorgabegréfien innerhalb ihres Giiltigkeitsbereiches entsprechend einer Normalver-
teilung variiert. Fiir die berechneten Zustdnde y wird dann die Streubreite der Er-
gebniswerte und die Standardabweichung bestimmt. Diese sind in Tabelle 4.10 fiir
T/O SLS bei AT = 17, 2° zusammen mit dem Ergebnis der Designpunktoptimierung
dargestellt.

Grofle || Einheit | Optimierungserg. | Standardabw. ¢ | £30 Vertrauensber.
i1 bar 1,748 0,0177 1,71 —-1,82
Ti1g K 365,6 1,119 362,0 — 368, 7
Pt2s bar 2,434 0,0371 2,38 — 2,60
Tios K 406,2 2,100 401,0 — 413,6

D3 bar 29,59 0,1676 29,4 — 30,7
Tis K 872,1 3,460 863,0 — 883, 7
D45 bar 6,743 0,2228 6,66 — 7,67
Tia5 K 1151 20,29 1130 — 1252
Mo keg/s 837,8 10,31 781,3 — 843,2
mpg keg/s 2,42 0,0341 2,38 — 2,59

Tabelle 4.10: Ergebnis der Designpunktoptimierung und der Monte-Carlo-Simulation

Es wird deutlich, dass die grolen Unsicherheiten der Vorgabegréfien zu grofien Streu-
ungen in den berechneten Zusténden fithren. Diese Beobachtung wird mit Hilfe der
in Tabelle 4.11 dargestellten Einflusskoeffizientenmatrix verdeutlicht. Zu ihrer Be-
rechnung werden die einzelnen Designpunktvorgabegroen z; nacheinander auf die
Unter- und Obergrenzen ihres Giiltigkeitsbereiches nach Tabelle 4.8 gesetzt, und die
sich damit ergebenden Zusténde y,;; und y;; berechnet. Der Betrag der Differenz der
beiden Zustandswerte wird auf den Nominalwert bezogen,

Y — Ui

| (4.17)

aij =

Vor allem das Nebenstromverhéltnis, die Druckverhéltnisse von Blédser und Hoch-
druckverdichter und der Gesamtdurchsatz sind Vorgabegroflen, die innerhalb ihres
Vertrauensbereiches einen erheblichen Einfluss auf die Zustdnde haben, und dement-
sprechend mit grofier Prézision zu definieren sind. Tabelle 4.11 ermdoglicht es nicht
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| pis | mis | p2s | T25 | Pss | T3 | Pas | T45 | W2erp | Wesrn| Nigro | N2srp |
Nebenstromverhiltnis || 0,01 0,00 0,00 0,00 0,60 0,00 [FA69 600 0.00 1,55 0,00 0,00
(Ap/p) Bintaus 1,08 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,77 0,60 0,00 1,06 0,00 0,00
(Ap/p)snp 0,00 0,00 1,01 0,33 0,01 0,30 0,03 0,29 0,00 0,35 0,00 0,16
(Ap/D) Brenniammer 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 1,02 0,41 0,00 0,71 0,00 0,00
(Ap/p)ocv 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,14 0,11 0,00 0,19 0,00 0,00
(Ap/P) nnendiise 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,34 0,27 0,00 0,47 0,00 0,00
(Ap/p) Nevenstromkanal || 1,01 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,72 0,56 0,00 0,98 0,00 0,00
Kiihlluftstrome 0,00 0,00 0,00 0,00 0,13 0,00 1,55 1,12 0,00 1,34 0,00 0,00
ran 1,83 0,00 0,00 0,00 0,00 1,03 0,81 0,00 1,41 0,00 0,00
Txpy bzw. Hgpy 0,00 0,00 2,59 0,00 0,07 3,53 0,79 0,00 0,03 0,00 1,29
NFAN 0,00 0,40 0,00 0,00 0,00 0,00 1,14 0,89 0,00 1,56 0,00 0,00
NN DV 0,00 0,00 0,00 0,97 0,02 0,88 0,10 0,85 0,00 1,03 0,00 0,49
nHDV 0,00 0,00 0,00 0,00 0,06 1,41 2,67 1,04 0,00 1,91 0,00 0,00
NHDT 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 1,59 0,63 0,00 1,09 0,00 0,00
NN DT 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 1,21 0,95 0,00 1,46 0,00 0,00
OPR 0,00 0,00 414 1,34 431 1,22 2,60 0,09 0,00 0,48 0,00 0,67
Schub 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 3,01 2,35 0,00 4,12 0,00 0,00
Gesamtdurchsatz 0,00 0,00 0,00 0,00 0,36 000 [F065 | 764 TR0 605 | 0,00 0,00
Ausbrenngrad 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,19 0,00 0,00
Schubbeiwert innen 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,12 0,09 0,00 0,16 0,00 0,00
Schubbeiwert auBen 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,43 0,34 0,00 0,59 0,00 0,00
N1 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00
N2 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 3,72

Tabelle 4.11: Einflusskoeffizienten der Vorgabegrofien auf die Zustéande
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4 FESTLEGUNG DES DESIGNPUNKTES

nur Vorgabegrofien mit zu groffem Vertrauensbereich zu detektieren, sondern auch
die Zusammenhéinge von Vorgabegréfien und Zustdnden zu verstehen. Aus Tabelle
4.11 geht hervor, dass das Nebenstromverhéltnis mafigeblichen Einfluss auf Druck
und Temperatur im Turbinenbereich hat. Dies liegt an dem Leistungsgleichgewicht
zwischen den Verdichtern und Turbinen auf einer Welle. Der Gesamtdurchsatz be-
einflusst ebenfalls Druck und Temperatur im Turbinenbereich. Bei gegebener Schu-
banforderung und gegebenen Austrittsbedingungen am Blédser muss bei variieren-
dem Gesamtdurchsatz der Brennstoffmassenstrom angepasst werden, um das Lei-
stungsgleichgewicht der Wellen zu gewéhrleisten und den geforderten Schub iiber die
Austrittsbedingungen der Niederdruckturbine zu erreichen. Die iiber den Brennstoff
zugefithrte Wérme beeinflusst dann wiederum Temperatur und Druck im Turbinen-
bereich.

4.3 Vergleich mit Ergebnissen aus Abnahmelidufen

Bei den Abnahmetests wurden Messwerte fiir den Gesamtdurchsatz, den Brenn-
stoffmassenstrom, die beiden Drehzahlen, die Driicke ps1s, pios, p3 und pus sowie
die Temperaturen Tiig, Tio5, Ti3 und Tyy5 aufgenommen. Anstelle des Totaldruckes
pe3 wird nur der statische Druck p; im Diffusor nach dem Hochdruckverdichter ge-
messen. Die Stromungsgeschwindigkeit in der Designpunktrechnung kann an dieser
Stelle mit Maz < 0,2 abgeschétzt werden, wodurch der Unterschied zwischen stati-
schem und totalem Druck praktisch vernachlassigbar ist.

In den Bildern 4.7 bis 4.9 sind die Messwerte der Abnahmetests von 7 Triebwer-
ken, zusammen mit dem Ergebnis der Designpunktrechnung nach Kapitel 4.1.4 und
den 30-Bereichen der Zusténde als Ergebnis der Monte-Carlo-Simulation, iiber dem
korrigierten Schub

Fn

Fkorr -
po/ Pstd

(4.18)

aufgetragen. Es fillt auf, dass die Ergebnisse der Designpunktrechnung bei p;o5 oder
Py deutlich von den Messwerten abweichen. Auch die abgeschétzten Drehzahlen
liegen deutlich auflerhalb der Messwerte. Da die Drehzahlen die iibrigen Vorgabe-
grofen nicht beeinflussen und keine bessere Abschéitzung gefunden werden konnte,
wurden die Unsicherheiten akzeptiert. Das Ergebnis zeigt damit, dass eine zuverléssi-
ge Abschétzung der Drehzahlen mit dem bis hierher beschriebenen Vorgehen nicht
moglich ist.

Die Messwerte liegen bis auf die Drehzahlen innerhalb der 30 Bereiche der Monte-
Carlo-Simulation, oftmals aber nur knapp. Dies ist eine notwendige, aber noch nicht
hinreichende, Bedingung dafiir, dass es moglich ist, einen Designpunkt im Giiltig-
keitsbereich der Literaturangaben zu finden, dessen Zustédnde mit den Messwerten
der Abnahmetests iibereinstimmen. Die Anpassung der berechneten Zusténde an
die gemessenen Zustédnde wird es daher vermutlich erforderlich machen, die Giiltig-
keitsbereiche einzelner Vorgabegréfien zu erweitern.
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4.4 Anpassung des Designpunktes an Daten aus Abnahme-
laufen

Zur Anpassung des Designpunktes an Messwerte von Abnahmetests ist es notwen-
dig, aus der Streuung der Messwerte fiir jede Messgréfe einen Zielwert zu definieren.
Dabei ist zu beachten, dass fiir jedes Triebwerk eine unterschiedliche Anzahl an Mes-
spunkten bei unterschiedlichen Lasthebelstellungen aufgenommen wurden, und sich
die Niveaus der einzelnen Triebwerke auf Grund von Produktionsstreuungen und
unterschiedlicher Alterung unterscheiden. Eine einfache Mittelwertbildung kann da-
her nicht verwendet werden. Stattdessen werden Ausgleichskurven gebildet, indem
die Trends der Messwerte, die sich bei den unterschiedlichen Triebwerken nicht un-
terscheiden, auf einem mittleren Niveau nachgebildet werden.

Dazu werden fiir den gesamten Schubbereich jedes einzelnen Triebwerks iiber einen
Polynomansatz Ausgleichskurven fiir die reduzierten Messwerte

yred:f<Flcor7’) :a'Fkorr6+b'Fkorr5+‘-'+f'Fko7‘7‘+g (419)

nach dem Prinzip minimaler Fehlerquadrate gebildet. Die Polynome der einzelnen
Triebwerke werden dann gemittelt, so dass sich fiir alle Messwerte Mittelwertkurven
/Yo = f(Fyorr) ergeben. Durch die Verwendung von Mittelwerten wird der Einfluss
der Messungenauigkeit ¢, reduziert.

Die bereits in Kapitel 4.1.4 vorgestellte Optimierungsaufgabe zur Bestimmung des
Designpunktes wird mit den zusétzlich zur Verfiigung stehenden Messwerten erwei-
tert. Da fiir die Drehzahlen der Wellen Messwerte vorliegen, konnen diese direkt
verwendet werden. Fiir die {ibrigen Messwerte werden zusétzliche Fehlerquadrate

erw vl 2
2 (Y -y
o () "

o

zur Zielfunktion hinzugefiigt, welche die erwarteten Zustdnde des Leistungssynthe-
semodells mit den Mittelwertkurven der gemessenen Zustdnde vergleichen.

Die Messgenauigkeiten ¢, der einzelnen Messsonden werden entsprechend den Her-
stellerangaben zur Gewichtung der Zielfunktionsterme als Standardabweichung o
verwendet und sind in Tabelle 4.12 zusammengefasst.

Messwert || pro | Tio | po | N1 | N2 | 1o | mp | pus | Ths | pe2s | Ties | p3 | Ti3 | peas | Tias
ocin% 0,15/0,30(0,15/0,06|0,05|0,40|0,50|0,15|0,30(0,15[0,30/0,15|0,20(0,15|0,40

Tabelle 4.12: Messgenauigkeiten der verwendeten Messsonden (Bauer [7])

Da zusétzlich Messwerte zur Verfiigung stehen, ist es nun sinnvoll, auch die bisher
auf Grund ihres geringeren Einflusses nicht fiir die Optimierung freigegebenen Vor-
gabegrofien aus Tabelle 4.8 entsprechend ihrer Giiltigkeits- und Vertrauensbereiche
freizugeben. Dazu gehoren die Druckverluste, der Ausbrenngrad der Brennkammer,
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4 FESTLEGUNG DES DESIGNPUNKTES

die Sekundérluftstrome und die Schubbeiwerte. Durch die Freigabe dieser Grofien
wird verhindert, dass das Gleichungssystem inhaltlich iiberbestimmt wird. Auch die
bisher direkt aus Literaturangaben verwendeten Gréfien Nebenstromverhéltnis und
Gesamtdruckverhiltnis werden entsprechend ihrer Giiltigkeits- und Vertrauensbe-
reiche freigegeben, da diese, wie aus Tabelle 4.11 hervorgeht, einen mafigeblichen
Einfluss auf die berechneten Zustdnde haben. Lediglich fiir den Schub, der als Last-
parameter den Designpunkt definiert, wird weiterhin die Literaturangabe verwen-
det. Das geénderte Ablaufdiagramm der Designpunktrechnung unter Verwendung
von mittleren Messwerten ist in Bild 4.10 dargestellt.

Vorgaben fiir Designpunktrechnung n. Tab. 4.8

v

_» 1. Design > 2. Off-Design
T/O-Bedingungen SLS, AT = 17,2° MCR-Bedingungen
' ,
Berechnung der Berechnung der
indirekten Groflen und indirekten Groflen fiir
der Messwerte fiir den den MCR Fall
T/O Fall

A Y

Bestimmung der Zielfunktion aus den Fehlerquadraten der direkten Gréflen und der
Messwerte sowie aus den Giiltigkeitsbereichen der indirekten Grofien

Anpassung der Vorgabegrofien
durch iSIGHT nein

ja

Fertig

Bild 4.10: Ablaufdiagramm der Designpunktrechnung mit Messwerten
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Die Ergebnisse des optimierten und an Testdaten angepassten Designpunktes sind in
den Bildern 4.11 bis 4.13 zusammen mit den Messwerten und deren Mittelwertkurven
dargestellt. Es ist zu erkennen, dass die berechneten Zustéande der Designpunktrech-
nung mit den Mittelwerten der gemessenen Zustédnde praktisch iibereinstimmen.
Dazu muss der Giiltigkeitsbereich des Niederdruckverdichterwirkungsgrades nypy
erweitert werden, ansonsten wére bei der gemessenen Austrittstemperatur des Nie-
derdruckverdichters Tos nur ein Austrittsdruck pss unter dem gemessenen Wert er-
reichbar. Auch der Giiltigkeitsbereich des Wirkungsgrads der Niederdruckturbine
muss erweitert werden. Der Druck pys, der hoher gemessen als berechnet wurde,
fithrt zu einem schlechteren Niederdruckturbinenwirkungsgrad. Das Gesamtdruck-
verhéltnis liegt nun ebenfalls aulerhalb des abgeschétzten Bereiches. Die Drehzahlen
unterscheiden sich wie in Kapitel 4.3 gezeigt auch von den abgeschitzten Werten.

Die iibrigen direkten und indirekten Vorgabegréfien liegen alle innerhalb ihrer in
den Tabellen 4.8 und 4.9 angegebenen Giiltigkeitsbereiche. Die meisten Vorgabe-
groffen unterscheiden sich allerdings von den gewihlten Schéatzwerten. Dies verdeut-
licht, dass die Abschétzung sinnvoller Giiltigkeitsgrenzen basierend auf Literatur-
angaben durchaus moglich ist, die Wahl konkreter Werte allerdings schwierig. Eine
Gegeniiberstellung der abgeschéitzten direkten Vorgabegréfien und der sich aus der
Anpassung des Designpunktes an Testdaten ergebenden Werte ist in Tabelle 4.13
zusammengefasst.
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Abschitzung
Grofle Wert Bereich Optimierung
Nebenstromverhéltnis [-] 5,15 5,00 — 5,31 5,28
(Ap/P) Bintaus 1] 0,005 | 0,001 — 0,010 0,005
(Ap/p)snp [ 0,007 | 0,005 0,015 0,008
(Ap/P) Brenmiammer 1] 0,050 | 0,040 — 0,055 0,051
(Ap/p)ocy |- 0,005 | 0,003 — 0,007 0,005
(Ap/P) rmendiise ] 0,005 | 0,005 0,015 0,005
(Ap/p) Nebenstromkanal ] 0,010 0,005 — 0,015 0,010
Kiihlluftstrome [%Was] 23,4 jeweils + 30% 23,4
Mpay [ 1,75 1,7-1,8 1,79
Unoy [ 2,50 23 2,57
Uypy [ 12,50 12 - 13 12,18
nEan | 0,89 0,88 — 0,90 0,888
- 0,875 0.86—0,80 [ 0808
napv 1] 0,90 0,89 — 0,91 0,896
napr | 0,89 0,885 — 0,90 0,889
nvpr ] 0,905 0,90 — 0,92
OPR [] 29,9 29.3 — 30,5 -
Schub [N] 254349 | 250534 — 258164 254349
Gesamtdurchsatz [kg/s] 786 700 — 820 774
Ausbrenngrad [-] 0,999 0,998 — 1,000 0,999
Fléchenbeiwert innen [-] Tabelle - -
Fléchenbeiwert aulen [-] Tabelle - -
Schubbeiwert innen [-] 0,975 0,972 — 0,979 0,975
Schubbeiwert aufien [-] 0,99 0,9875 — 0,9925 0,989
N1 [1/min] 3854 3796 — 3912
N2 [1/min] 10944 | 10780 — 11108 -

Tabelle 4.13: Vergleich der abgeschétzten und der optimierten direkten Daten
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5 Stationires Betriebsverhalten des allgemeinen
Modells

5.1 Modellierung des Betriebsverhaltens

Wenn die Kennfelder der Turbokomponenten nicht zur Verfiigung stehen, miissen
die Kennfelder vergleichbarer Komponenten anderer Gasturbinen als Basiskennfel-
der verwendet werden. Kurzke [49] hat gezeigt, dass sich damit bereits gute Er-
gebnisse erzielen lassen. Die Kennfelder der Verdichter sind hierbei entscheidend.
In dieser Arbeit werden Kennfelder der Turbokomponenten eines Konkurrenztrieb-
werks dhnlicher Technologie, Leistungsdaten und Zeitpunkt der Musterzulassung
verwendet. Falls die vorhandenen Kennfelder den gewiinschten Betriebsbereich nicht
vollstandig abdecken, werden diese extrapoliert. Kohli u.a. [46] zeigen eine Moglich-
keit, Kennfelder speziell fiir den tiefen Teillastbereich unter Nutzung der inkompres-
siblen Ahnlichkeit zu extrapolieren. Die meisten Leistungsparameter der iibrigen
Komponenten werden iiber den ganzen Betriebsbereich als konstant angenommen.
Dazu gehoren z.B. die Druckverluste der Stromungskanéle, die relativen Kiihlluft-
mengen, die Schubbeiwerte der Diisen und der Ausbrenngrad der Brennkammer. Fiir
die Verlustleistungen der Wellen werden die in Kapitel 4.1.1 vorgestellten quadrati-
schen Funktionen der jeweiligen Wellendrehzahl verwendet. Fiir die Flachenbeiwerte
der Diisen kommt der von Walsh und Fletcher [117] angegebene Verlauf in Abhéngig-
keit vom Diisendruckverhéltnis zum Einsatz. Dieser ist in Bild 5.1 dargestellt.

1

0.98

0.96 - —

004 /

0.92 //
09 /
088

1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0-86 1 15 2 2.5 3 3.5 4

Disendruckverhaltnis p/p [-]

Flachenbeiwert c [-]

Bild 5.1: Diisenflichenbeiwert nach Walsh und Fletcher [117]
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5.1.1 Reynoldszahlkorrektur der Turbomaschinenkennfelder

Die Reynoldszahl ist generell definiert als Verhéltnis von Trigheits- zu Reibungs-
kréften,

Re=—"" , (5.1)

mit der Stromungsgeschwindigkeit ¢, der charakteristischen Lange L und der dyna-
mischen Viskositédt p. Die auf Machéhnlichkeit basierenden Kennfelder der Turbo-
komponenten werden bei Verdichtern in der Regel bei konstanten Zustrombedingun-
gen im Bodenstandfall aufgenommen, sofern nicht ein Hohenpriifstand zum Einsatz
kommt. Bei Turbinen dagegen sind in der Regel die Abstrémbedingungen konstant.
Anderungen der Reynoldszahl durch unterschiedliche Flugbedingungen werden da-
her nicht beriicksichtigt und kénnen in auf Maché&hnlichen Parametern aufgebauten
Kennfeldern nicht integriert werden.

Bei Stromungszustianden, die mafigeblich von der Zihigkeit beeinflusst werden, héing-
en die Verlustbeiwerte im Wesentlichen von der Reynoldszahl ab. Dazu gehoren
nach Kappei [41] Profilverluste, Stofiverluste und Scheibenreibung. Fiir jeden dieser
Effekte miisste streng genommen eine eigene Reynoldszahl mit den jeweiligen cha-
rakteristischen Grofien gebildet werden. Nach Wassel [119] kann fiir Verdichter ein
empirischer Ansatz

(1 - npol) = KW - Re™™W (52)

gewahlt werden, um die Gesamtheit der Reynoldszahlabhéingigen Effekte zu mo-
dellieren. Ky und ny sind charakteristische Grofien einer Komponente und kénnen
experimentell bestimmt werden. Bezogen auf einen Referenzbetriebspunkt wird Glei-
chung 5.2 unter Annahme konstanter Komponentencharakteristiken zu

1 — Npol _( Re )‘”W. (5.3)

1— Tlpol,ref B Reref

Mit der Vereinfachung

/’7p0l ~ 7718 (5 4)
Tpol ref Nis,ref

und der Annahme, dass die Verhéltnisse nahe 1 liegen, kann dies weiter umgeformt
werden zu einem Korrekturfaktor

C, = s —f( e ) (5.5)

B Nis,ref B Reref

Analog kann fiir die Kapazitdt W ein Korrekturfaktor

14 Re
CW B Wref - f (Reref> (56)
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5 STATIONARES BETRIEBSVERHALTEN DES ALLGEMEINEN MODELLS

definiert werden. Das Verhiltnis aus Reynoldszahl zu Referenzreynoldszahl wird
als ,,Reynolds-Nummer-Index“ RNI bezeichnet, und kann nach Kappei [41] unter
Verwendung der idealen Gasgleichung und Sutherlands Formel fiir die dynamische
Viskositét

T 0,75
~ - 5.7
M= [27315K <2737 15K) ( )

sowie unter der Annahme einer konstanten Gaskonstanten R bei konstanter Ein-
trittsmachzahl und mit

u
Nred ~

c
VT~ VT
umgeformt werden zu

1,25
p Tref) 7 Nred
RNI ~ [ — — — 5.9

(pref > < T Nred,ref ( )

(5.8)

Fiir Turbinen kann, mit der Annahme, dass die Machzahl am Eintritt iiber den
Betriebsbereich nahezu konstant bleibt, der Drehzahleinfluss vernachlassigt werden.
Nach Kurzke [48] ergibt sich

T 1,15
RNI ~ ( b ) <—f> , (5.10)
Pref T

wobei der im Vergleich zum Verdichter verringerte Exponent von 1,15 aus den héher-
en Temperaturen im Turbinenbereich folgt.

Um eine realistische Abschétzung des Reynoldszahleinflusses modellieren zu kénnen,
wurde in der Literatur nach typischen Werten fiir die Korrekturfaktoren gesucht.
Fiir Niederdruckturbinen existieren die meisten Angaben, da diese Komponente auf-
grund der hohen Temperaturen und des niedrigen Druckniveaus bei geringen Schau-
feltiefen im Betrieb die niedrigsten Reynoldszahlen aufweist. Diese liegen teils weit
im kritischen laminar abgelosten Bereich (Castner u.a. [16]). Angaben zum Einfluss
der Reynoldszahl auf den Wirkungsgrad und die Kapazitéit der Niederdruckturbine
finden sich beispielsweise bei Castner u.a. [16] sowie Gier und Hiibner [29], auf den
Wirkungsgrad zusétzlich bei Ni [70] und Vasquez [109].

Die dabei gefundenen Werte entsprechen gut der von Kappei [41] verwendeten
Reynoldszahlkorrektur, die dieser fiir alle Turbokomponenten mit Ausnahme des
Bléasers verwendet. Beim Bléser verzichtet Kappei auf Grund der hohen relativen
Stromungsgeschwindigkeiten und der grofien Sehnenléinge und der damit verbun-
denen hohen Reynoldszahlen auf eine Korrektur. Auf Grund der Ubereinstimmung
mit Angaben anderer Literaturstellen wird in dieser Arbeit die Reynoldszahlkorrek-
tur von Kappei verwendet. Fiir die Komponenten Nieder- und Hochdruckverdichter
sowie Hoch- und Niederdruckturbine wird dazu der in Bild 5.2 dargestellte Verlauf
der Korrekturfaktoren modelliert.
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Bild 5.2: Reynoldszahl-Korrektur nach Kappei [41]

5.1.2 Modellierung des Spalteinflusses

Auf Grund unterschiedlicher thermischer Belastungen und Druckkréfte unterschei-
den sich die im Komponentenversuch auftretenden Spalte von denen im Triebwerks-
betrieb bei unterschiedlichen Flugzustinden. Die Differenz der im Kennfeld enthal-
tenen Spalte zu den im Betrieb auftretenden Spalten muss durch eine geeignete
Modellierung des Spalteinflusses kompensiert werden. Fiola [24], Nielsen [69] und
Moll [63] beispielsweise stellen fiir einzelne Flugtriebwerke bzw. Schaufelreihen sehr
komplexe Modelle zur Abschitzung des Spalteinflusses vor. Der Spalteinfluss kann
auch mittels empirischer oder im Komponentenversuch ermittelter Austauschraten
abgeschitzt werden (Kappei [41]). Um einen allgemeingiiltigen Ansatz zur Beriick-
sichtigung geédnderter Schaufelspitzenspalte zu realisieren wird in der vorliegenden
Arbeit nur der Einfluss der Drehzahl auf die Spalte beriicksichtigt. Fiir einen be-
stimmten Drehzahlparameter gibt es abhéngig von der Temperatur des jeweiligen
Betriebspunktes unterschiedliche absolute Drehzahlen, wie Gleichung 5.11 zeigt:

N N N RT,
KE_ o = ! (5.11)

VRT, - RT; kr Nkr  \/RTikr

Die auf den Kennfeldwert bezogene Differenz der Drehzahlen von Betriebspunkt und
Kennfeld

N-N T,
= KE _ G (5.12)
Nkr T kr

AN
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kann somit aus der Temperatur des Betriebspunktes berechnet werden, wenn fiir die
Kennfeldreferenztemperatur 7} xr ein konstanter Wert angenommen wird.

Fiir Hochdruckverdichter gibt Moll [63] eine auf die Schaufelhthe bezogene Spalt-
anderung s/h von 0,033% pro % N2 an. Als Austauschfaktoren nennt Moll —0, 8%
pro % s/h auf Wirkungsgrad und —2,8% pro % s/h auf Kapazitéit. Behesti u.a. [§]
nennen Wirkungsgradidnderungen von bis zu —2% pro % s/h als moglich. Fiir die
Modellierung in dieser Arbeit werden die Angaben von Moll verwendet.

Die drehzahlabhingige Spalténderung bei typischen Hochdruckturbinen wird von
Nielsen [69], Lattime und Steinetz [53] sowie DeCastro und Melcher [19] mit ca.
0,030mm pro % N2 angegeben, was beim CF6-80C2 ca. 0,035% s/h pro % N2
entspricht. Typische Austauschfaktoren fiir zweistufige Hochdruckturbinen liegen
nach Nielsen [69] bei ca. —1,65% Wirkungsgrad und 0,52% Kapazitit pro mm Spalt.
Melcher und Kypuros [61], Wisemann und Guo [121] sowie Lattime und Steinetz
[53] geben Wirkungsgraddnderungen von bis zu —4% pro mm Spalt als moglich an,
allerdings fiir einstufige Turbinen. In dieser Arbeit wird fiir den Wirkungsgrad ein
Austauschfaktor von —2% pro mm Spalt verwendet. Der Austauschfaktor fiir die
Kapazitat wird auf den Angaben von Nielsen [69] basierend im selben Verhéltnis
abgeschitzt zu 2/1,65 - 0,52% = 0,63% pro mm Spalt.

Bei der Niederdruckturbine wird angenommen, dass sich der bezogene Spalt s/h
zwischen Volllast und Leerlauf um ca. 1% &andert. Damit ergibt sich eine dreh-
zahlabhéngige Spaltéinderung von ca. 0,011% s/h pro % N1. Die Schaufeln der
Niederdruckturbine sind im Vergleich zur Hochdruckturbine deutlich ldnger. Die
gleiche Spalthhe wirkt sich daher in den Ahnlichkeitsparametern geringer aus. Aus
diesem Grund werden in dieser Arbeit fiir die Niederdruckturbine die halben Aus-
tauschfaktoren der Hochdruckturbine verwendet, d.h. —1% pro mm Spalt fiir den
Wirkungsgrad und 0, 3% pro mm Spalt fiir die Kapazitit.

5.1.3 Abblasung am Austritt des Niederdruckverdichters

Fiir die variable Abblasung nach dem Niederdruckverdichter wird die in Bild 5.3
dargestellte Modellierung der Ventilo6ffnung in Abhéngigkeit von der reduzierten
Hochdruckwellendrehzahl verwendet. Im vorliegenden Fall wird das Abblaseventil
bei 84% des Hochdruckwellendrehzahlparameters gedffnet. Das Ventil ist bei 70%
vollstandig geoffnet. Eine Hysterese ist nicht vorgesehen.

Nach Braig [12] und Salchow [87] kann die im Leerlauf abgeblasene Luftmenge mit
ca. 30% der Eintrittsluft in den Niederdruckverdichter abgeschitzt werden. Damit
kann die Fliche der Ventile bei vollstandiger Offnung abgeschitzt werden, wenn fiir
das treibende Druckgefille der Totaldruck an der Entnahmestelle (Entnahme néhe-
rungsweise parallel zur Hauptstromung) und der statische Druck an der Zufuhrstelle
(Zufuhr senkrecht zur Hauptstromung) verwendet werden. In Bild 5.3 sind das sich
ergebende Verhéltnis der abgeblasenen Luft zur Eintrittsluft des Niederdruckver-
dichters und die Ventilstellung dargestellt.
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Bild 5.3: Variable Abblasung nach dem Niederdruckverdichter bei SLS ATy = 17,2°C

5.2 Anpassung des Modells an gemessene Werte

Um die Kennfelder mit dem Designpunkt aus Kapitel 4.4 zu verkniipfen, muss
fiir jedes Kennfeld ein Referenzpunkt gewihlt werden. Bei der Berechnung des
Designpunktes werden dann die vier Kennfeldparameter (W, N,.q, 7;s und II bzw.
Ahy [T} ein) des Kennfeldreferenzpunktes mit den entsprechenden Werten des De-
signpunktes verglichen. Die Verhéltnisse aus Designpunktwerten und Kennfeldpa-
rametern werden als Basismodifizierer M, .5 des Kennfeldes gespeichert. Fiir Be-
rechnungen des Betriebsverhaltens abseits des Designpunktes werden dann die Kenn-
feldparameter mit den jeweiligen Basismodifizierern multipliziert. Die Auswahl der
Kennfeldreferenzpunkte hat mafigeblichen Einfluss auf das errechnete Betriebsver-
halten. Liegt der Referenzpunkt z.B. im Wirkungsgradoptimum (RP1), so wird sich
fiir alle Betriebspunkte abseits des Designpunktes ein niedrigerer Wirkungsgrad er-
geben. Liegt der Referenzpunkt dagegen bei Drehzahlparametern oberhalb des op-
timalen Wirkungsgrades (RP2), so wird entlang der Betriebslinie zu niedrigeren
Drehzahlparametern der Wirkungsgrad zunéchst steigen. Dieser Sachverhalt ist in
Bild 5.4 dargestellt.

Kurzke [49] hat daher vorgeschlagen, die Lage der Kennfeldreferenzpunkte so an-
zupassen, dass die berechneten Zustédnde entlang einer Betriebslinie moglichst gut
den gemessenen Zustdnden entsprechen. Dazu wird in dieser Arbeit eine automati-
sierte Methode verwendet. Dabei werden iiber einen Optimierungsalgorithmus nach
dem Prinzip der kleinsten Fehlerquadrate die Kennfeldreferenzpunkte so platziert,
dass die Abweichungen zwischen berechneten und gemessenen Zustdnden minimal
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Nv,is = const

RP2 - n steigt

\ o~
6?"1 P RP1 - fallt
. ‘C/ Nyeq = const

| -
-

w

Bild 5.4: Einfluss der Kennfeldreferenzpunkte
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Bild 5.5: Ablaufdiagramm zur Festlegung der Kennfeldreferenzpunkte
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werden. Die Vorgehensweise dazu ist in Bild 5.5 dargestellt.

Da nicht alle Kennfeldpunkte als Kennfeldreferenzpunkte in Frage kommen, muss
der Variationsbereich fiir den Optimierungsalgorithmus eingegrenzt werden. KEin
Startfall bei SLS als Designpunkt wird z.B. immer im oberen Drehzahlbereich der
Kennfelder liegen, und nicht zu weit aulerhalb des Wirkungsgradoptimums. Dariiber
hinaus sind nur Designpunkte mit ausreichendem Abstand zur Stabilitéitsgrenze
sinnvoll. Philpot [73] nennt einen Pumpgrenzabstand zwischen 15% und 25%, den
er nach Gleichung 5.13 definiert.

[Ipg — 11
Pumpgrenzabstand = (L) (5.13)
I W=const

Alternativ dazu definiert Kurzke [47] den Pumpgrenzabstand als

IIpg - W)
Pumpgrenzabstand = | ———— . 5.14
b9 (H ’ WPG Nyeqg=const ( )

Fiir Bliaserstufen nennt Kurzke einen Pumpgrenzabstand von mindestens 15%, fiir
Niederdruckverdichter von mindestens 25% und fiir Hochdruckverdichter von ca.
25% realistisch. Die Abschétzung ist am Beispiel eines Bliserkennfeldes in Bild 5.6
schematisch dargestellt.

Iyva
Pumpgrenze

Nv,is — const
Giiltiger Bereich

N,eq = const

Bild 5.6: Giiltigkeitsbereich fiir den Kennfeldreferenzpunkt im Bléserkennfeld

Es wird angenommen, dass die Hochdruckturbine {iber den gréfiten Teil des Betriebs-
bereiches in nur einem Betriebspunkt arbeitet. Daher hat das Kennfeld praktisch
keinen Einfluss. Die Niederdruckturbine arbeitet bei jeder Drehzahl anndhernd im
Bereich des Wirkungsgradoptimums (Kurzke [49]), so dass auch der Kennfeldrefe-
renzpunkt im Bereich des Wirkungsgradoptimums liegen sollte.

Die basierend auf dem Modell mit optimiertem Designpunkt und optimierter La-
ge der Kennfeldreferenzpunkte berechneten Zustéinde y“™ entsprechen noch nicht
mit ausreichender Giite den in den Abnahmetests gemessenen Zustdnden y™*.
Daher werden in einem néchsten Schritt die Kennfelder so modifiziert, dass eine
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optimale Ubereinstimmung erreicht wird. Dazu wird in dieser Arbeit eine modell-
basierten Analyse nach Bauer [6] verwendet. Diese basiert darauf, die modellierten
Leistungsparameter durch Modifizierer M iterativ oder direkt so zu verédndern, dass
die berechneten Zustiande y“" den gemessenen y"“** entsprechen. Dazu ist fiir jeden
gemessenen Zustand ein Modifizierer freizugeben. Modifizierer konnen Faktoren auf
Leistungsparameter sein, Mp,, aber auch Deltas, M ,. Die analysierten Modifizie-
rer werden dann in die Kennfelder integriert. Bei den Kennfeldgréfien der Turbo-
komponenten erfolgt dies in Abhéngigkeit von den jeweiligen Drehzahlparametern,
bei den Diisenparametern in Abhangigkeit vom Diisendruckverhéltnis.

Die Wahl der freizugebenden Leistungsparameter spielt eine entscheidende Rolle. Die
Zuordnung, welche Leistungsparameter modifiziert werden um welche der gemesse-
nen Zusténde in Ubereinstimmung mit den berechneten Zusténden zu bringen, wird
Analyseschema genannt. Fiir die modellbasierte Analyse des CF6-80C2-Modells un-
ter Verwendung der Messdaten von Abnahmetests stehen die bereits in Kapitel 4.3
vorgestellten 12 Messgrofien zur Verfiigung. Uber Totaltemperatur, Totaldruck und
statischen Druck der Umgebung sowie Schub sind die Randbedingungen definiert,
die den jeweiligen Betriebspunkt festlegen. In Tabelle 5.1 sind den Messgrofien die
jeweils zur Modellanpassung freigegebenen Leistungsparameter zugeordnet.

Messgrofle || Freigegebener Leistungsparameter
Dt1s Wirkungsgrad Bléser
Ths Kapazitiat Blaser
P25 Wirkungsgrad Niederdruckverdichter
Tios Kapazitat Niederdruckverdichter
D3 Wirkungsgrad Hochdruckverdichter
Tis Kapazitdt Hochdruckverdichter
Dias Kapazitdt Niederdruckturbine
Tias Profilfaktor auf T)5"
N2 Wirkungsgrad Hochdruckturbine
N1 Wirkungsgrad Niederdruckturbine
mpg Schubbeiwert Innendiise
Mo Fldchenbeiwert Innendiise

Tabelle 5.1: Analyseschema zur Anpassung des Modells an die Messdaten

Bei den Verdichtern sind jeweils Austrittsdruck und -temperatur gemessen, wel-
che durch die Freigabe des Wirkungsgrades und der Kapazitéit der Verdichter ein-
gestellt werden sollen. Zur Anpassung an die gemessenen Drehzahlen von Hoch-
und Niederdruckwelle werden die Wirkungsgrade von Hoch- und Niederdrucktur-
bine freigegeben. Der gemessene Gesamtdurchsatz wird durch einen Modifizierer
auf den Flachenbeiwert der Innendiise eingestellt, der Brennstoffmassenstrom durch
einen Modifizierer auf deren Schubbeiwert. Die Kapazitidt der Niederdruckturbine
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stellt den gemessenen Hochdruckturbinenaustrittsdruck ein. Auf Grund der grofien
Temperaturgradienten im Abstromprofil der Hochdruckturbine wird die gemessene
Hochdruckturbinenaustrittstemperatur durch einen Profilfaktor auf die berechnete
Temperatur 73" eingestellt. Dieser beriicksichtigt, dass sich das Abstromprofil ent-
lang einer Betriebslinie, und damit die Abweichung der an einer festen geometrischen
Position stattfindenden Messung vom Ebenenmittelwert, kontinuierlich verschieben
kann. Auf Grund der wechselseitigen Abhéngigkeiten lassen sich die einzelnen freige-
gebenen Leistungsparameter nur bedingt einer einzelnen Messgréfie zuordnen. Bei
der Analyserechnung werden daher die Modifizierer insgesamt iterativ und auto-
matisiert so bestimmt, dass sich ein Gleichgewichtszustand einstellt, in dem alle
Vertraglichkeitsbedingungen erfiillt sind.

Der Einfluss der Modellierungen des Spalteinflusses und der variablen Abblasung
am Austritt des Niederdruckverdichters wird in den analysierten Modifizierern er-
kennbar. In Bild 5.7 ist der Modifizierer des NDT Wirkungsgrades aufgetragen, fiir
eine Analyse mit Spaltmodell und fiir eine Analyse ohne. Das Spaltmodell reduziert
den Betrag des Modifizierers.

Ahnliches gilt bei der Modellierung der Abblasung nach dem NDV. In Bild 5.8 ist
der Modifizierer der Kapazitit des NDV fiir eine Analyse mit und ohne Modellierung
der Abblasung nach dem NDV aufgetragen. Ohne Abblasemodell zeigt der Modi-
fizierer im unteren Drehzahlbereich einen starken Anstieg. Dies resultiert aus der
Entdrosselung des NDV durch die Abblasung, was zu einem geringeren Austritts-
druck und damit bei gleicher Drehzahl zu einem hoheren Durchsatz fithrt. Wird die
Abblasung im Modell nicht abgebildet, muss dieser Effekt durch den Modifizierer
der Kapzitat des NDV ausgeglichen werden.

Die Ergebnisse der angepassten Charakteristiken sind in den Bildern 5.9 bis 5.11
dargestellt. Dabei resultiert die Betriebslinie ,,KF Basis, DS1“ aus der Modellbil-
dung ohne Optimierung in einem Punkt. Der Effekt der Optimierung des Modells
im Designpunkt ist durch die Betriebslinie ,, KF Basis, DS2* verdeutlicht. Eben-
so enthalten sind die Betriebslinien der optimierten Kennfeldreferenzpunkte (,, KF
RP neu“). Die Ergebnisse der angepassten Charakteristiken sind mit , KF skaliert
bezeichnet. Sie entsprechen fiir alle Messgréfien sehr genau den Ausgleichskurven
aus Kapitel 4.4. Auch die Ergebnisse der Basischarakteristiken liegen in dem hier
vorgestellten Beispiel fiir die meisten Messgrofien bereits nah an den Messwerten.
Dies bedeutet, dass die verwendeten Basischarakteristiken dem tatséchlichen Be-
triebsverhalten des CF6-80C2 Triebwerks nahe kommen. Dies ist im Allgemeinen
jedoch nicht der Fall, so dass auf die Optimierung der Kennfeldreferenzpunkte nicht
verzichtet werden sollte.
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6 SPEZIFIZIERUNG DES ALLGEMEINEN MODELLS

6 Spezifizierung des allgemeinen Modells

Das in Kapitel 5 abgeleitete Modell reprisentiert ein durchschnittliches Produkt ei-
nes Gasturbinentyps. Gasturbinen als technische Produkte unterliegen einer Streu-
ung in der Leistungsfihigkeit (Spieler [96], Spieler u.a. [97]), die nach Brempel u. a.
[13] z.B. mehrere Prozent in den Wirkungsgraden der Turbokomponenten ausma-
chen kann. Daher muss das Modell der durchschnittlichen Gasturbine an die jeweils
zu betrachtende angepasst werden. Diese Spezifizierung muss sowohl im neuen Zu-
stand als auch beim Abnahmelauf nach einer Wartung erfolgen. Damit kénnen die
produktions- und lebenszyklusbedingten Schwankungen im Betriebsverhalten der
einzelnen Gasturbinen beriicksichtigt werden.

Dabei kann nur auf einen eingeschrénkten Instrumentierungsumfang zuriickgegrif-
fen werden. Zur Auswahl des Analyseschemas erfolgt daher eine Untersuchung der
Beobachtbarkeit.

6.1 Beobachtbarkeitsuntersuchungen
6.1.1 Korrelation zwischen Leistungsparametern
Ausgangspunkt ist die Linearisierung von Gleichung 2.4, y = f(x,u), um einen

Betriebspunkt bei festgehaltenen Randbedingungen. Durch die Linearisierung kann
diese Gleichung umgewandelt werden in

Ay = C - Ax, (6.1)

mit C als Einfluss-Koeffizienten-Matrix (EKM). Die Einfluss-Koeffizienten

_of; xgef rel. Verinderung y;

ox; et " rel. Verinderung T

(6.2)

aij

beschreiben die relativen Anderungen der Zustéinde in Abhingigkeit von den relati-
ven Anderungen der Leistungsparameter. Die Spalten der EKM beschreiben damit
die relativen Anderungen der Zustinde pro relativer Anderung der einzelnen Lei-
stungsparameter. Ausgeschrieben lautet Gl. 6.1

Ay, aip Qi2 -+ A1y -0 Qi Axy
Ayz Q21 Qg2 - Q25 -+ -+ U2p Axy
- (6.3)
Ay; Qi1 A2 * Qg - Qg Afl’j
Aym Am1 Am2 = Amyj * - Qmn Axn
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6 SPEZIFIZIERUNG DES ALLGEMEINEN MODELLS

Die Bedeutung der EKM wird in Bild 6.1 beispielhaft veranschaulicht. Dargestellt
ist ein zweidimensionaler Messgroflenraum, der von den Zustandsdnderungen Ay;
aufgespannt wird. In dem MessgroSenraum sind die Spaltenvektoren ¢® der EKM als
Ursprungsvektoren eingezeichnet. Da jede Spalte der EKM die relativen Anderungen
der Zustiénde pro relativer Anderung eines Leistungsparameters beschreibt, zeigen
die Vektoren die Auswirkungen der einzelnen Leistungsparameter auf die Zustédnde
an.

Ays

s
Cq

Bild 6.1: Zweidimensionaler Messgroflenraum mit Spaltenvektoren der EKM

Sind zwei der Vektoren parallel, so haben die zugehorigen Leistungsparameter qua-
litativ die gleichen Auswirkungen auf die Zusténde. Die Lénge und Orientierung
der Vektoren beeinflusst dabei lediglich die Quantitiat der notwendigen Leistungspa-
rameterdnderungen fiir gleiche Zustandsédnderungen. Es sind daher die Winkel afj
zwischen jeweils zwei Spaltenvektoren ¢ und cf zu ermitteln, die sich aus

(6.4)

berechnen. Um die Korrelationen aller Leistungsparametervektoren untereinander
bestimmen zu kénnen, miissen die Spalten der EKM auf die Lénge eins normiert wer-
den, und diese spaltennormierte EKM C® mit ihrer Transponierten vormultipliziert
werden. Es entsteht eine symmetrische Ergebnismatrix, die so genannte System-
Korrelations-Matrix (SKM),

SKM = C5TC”. (6.5)

Die Elemente a;; der SKM geben den Kosinuswinkel zwischen den Spaltenvekto-
ren ¢ und c}-g der EKM wieder, und konnen Werte von —1 bis +1 annehmen. Ein
Wert von +1 bedeutet einen Winkel von 0° und daher eine vollstédndige, positive
Korrelation der beiden zugehorigen Leistungsparameter. Ein Wert von —1 bedeu-
tet einen Winkel von 180° und daher eine vollstdndige, negative Korrelation. Alle
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Zustédnde verdndern sich fiir beide Leistungsparameter im gleichen Verhéltnis, die
Leistungsparameter kénnen daher als redundant bezeichnet werden. Ein Wert von
Null bedeutet dagegen, dass tiberhaupt keine Korrelation besteht. Provost [74] fithrt
eine einfache Klassifizierung anhand der Grofle der Kosinuswinkel ein:

e Betriage zwischen 0,7 und 0,8 deuten eine Korrelation an
e Betrige zwischen 0,8 und 0,9 bedeuten eine starke Korrelation

e Betriage zwischen 0,9 bis 1,0 weisen auf eine sehr starke Korrelation hin. Bei
einer Analyserechnung unter Freigabe der beiden entsprechenden Leistungspa-
rameter konnen sich deren Effekte gegenseitig autheben, was zu numerischen
Problemen fiithren kann.

Betrége kleiner als 0,7 bedeuten demzufolge, dass die Korrelation der betrachteten
Leistungsparameter vernachléssigt werden kann. Da jedoch auch Linearkombinatio-
nen mehrerer Leistungsparameter zu einer linearen Abhéngigkeit fithren kénnen, ist
die paarweise Priifung der linearen Abhéngigkeit nicht hinreichend.

6.1.2 Beobachtbarkeit

Ein allgemeines Parameterraummodell eines ungestorten Mehrgrofiensystems

x=Ax+ Bu

6.6
y = Cx + Du (6.6)

mit den Modellparametern x, den Randbedingungen u und den messbaren Zustéan-
den y, wird vollstindig beobachtbar genannt, wenn die Anfangsparameter xq aus
dem iiber ein endliches Intervall [0, t.] bekannten Verlauf der Randbedingungen up
und der Zusténde yjo ¢, bestimmt werden kénnen (Lunze [55]). Nach dem Beobacht-
barkeitskriterium von Kalman ist ein System genau dann vollstédndig beobachtbar,
wenn die Beobachtbarkeitsmatrix

C
CA
CA? (6.7)

Sp

CA™!

den Rang n hat, wobei n die Anzahl der Modellparameter x ist. Fiir den Fall ei-
nes stationdren Systems bei konstanten Randbedingungen u vereinfacht sich das
Zustandsraummodell zu

y = Cx, (6.8)
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und die Beobachtbarkeitsmatrix zu
Sg=C. (6.9)

Die Beobachtungsmatrix C des Systems Gl. 6.6 entspricht der EKM des lineari-
sierten Systems 6.1. Mit dem Kalman’schen Beobachtbarkeitskriterium lasst sich
allerdings die Frage nach der Beobachtbarkeit eines Systems nur mit ja oder mit
nein beantworten. Dabei bedeutet Rang n der Beobachtbarkeitsmatrix, dass deren
Spalten linear unabhingig voneinander sind. Ein mathematisch vollstdndig beob-
achtbares System kann jedoch besser oder schlechter beobachtbar sein (Nagy [66],
Nagy u.a. [67], Provost [74]). Dies wird am Beispiel eines einfachen Systems mit zwei
gemessenen Zustdnden und zwei Leistungsparametern veranschaulicht,

Y1 C11 C12 T

_ : . (6.10)

Y2 Ca1 C22 T2

Auflésen dieses Gleichungssystems nach dem Leistungsparameter z, fithrt auf die
zwei Geradengleichungen

Y1 C11

Tg — — — — 1 (611)
C12 C12
und
wy =22 2y (6.12)
C22 C22

Der Schnittpunkt der Geraden ergibt die exakte Losung fiir x; und x5 bei den
gemessenen Zusténden. Werden hingegen fiir beide Zusténde die Messfehler ¢6,; und
dy2 zugelassen, so ergeben sich mit

_Edn _en

) L1 (613)
C12 C12
und
+
Ty = Y20 o T (6.14)
C22 C22

zwei ,,Streifen im zweidimensionalen Losungsraum, deren Schnittmenge das Lo-
sungsgebiet beschreibt. Dieses ist in Bild 6.2 dargestellt.

Der Winkel zwischen den Geraden wird bestimmt durch die Steigungen der Gera-
den und daher durch die Koeffizienten ¢y /12 und g1 /c92. Sind sie nahezu gleich, so
ergeben sich ein kleiner Winkel und ein grofies Losungsgebiet. Das System ist gering
oder schwach beobachtbar. Am kleinsten wird das Losungsgebiet, wenn die Geraden
orthogonal zueinander sind. Das System ist dann am besten beobachtbar. Es kann
gezeigt werden, dass der Winkel zwischen den beiden Geraden gleich dem Winkel
zwischen den beiden Zeilenvektoren der Beobachtungsmatrix C ist. Daher kann im
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’ Losungsgebiet ‘

’ exakte Losung ‘

a1
+5

— Y1E%y1 _ cnn T
c12 c12

Y2Edy2 _ can |

PTo =
2 C22 C22

Bild 6.2: Losungsgebiet im zweidimensionalen Lésungsraum

Folgenden auf die Darstellung von Zeilenvektoren im zwei- oder mehrdimensionalen
Leistungsparameterraum iibergegangen und auf die Betrachtung von Losungsgebie-
ten verzichtet werden. In Bild 6.3 ist ein dreidimensionaler Fall dargestellt. Die
einzelnen Winkel zwischen jeweils zwei Zeilenvektoren ¢ der Beobachtungsmatrix
sind hinreichend grof}; so dass man von geringen Korrelationen zwischen den Zei-
lenvektoren ausgehen kann. Man erkennt jedoch, dass der Zeilenvektor ¢f nur eine
geringe Komponente in die Richtung des dritten Leistungsparameters z3 hat. Dies
hat zur Folge, dass der Zeilenvektor ¢Z nahezu parallel zu einer Linearkombination
aus den Zeilenvektoren ¢Z und c# ist. Das System ist schwach beobachtbar, da die

Einfliisse in die Richtung des dritten Leistungsparameters gering sind.

€3

Bild 6.3: Dreidimensionaler Leistungsparameterraum mit Zeilenvektoren von C

Fiir eine gute Beobachtbarkeit sollten daher sowohl alle Zeilenvektoren als auch
Linearkombinationen mehrerer Zeilenvektoren zueinander orthogonal sein. Um dies
zu iiberpriifen wird versucht, einen zusétzlichen Vektor zu finden, der moglichst
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orthogonal zu allen Zeilenvektoren ist.

e Findet sich ein Vektor der zu allen Zeilenvektoren orthogonal ist, so ist das
System nicht beobachtbar (Beobachtungsmatrix C hat nicht Rang n).

e Ein Vektor, der ungefihr zu allen Zeilenvektoren orthogonal steht, weist auf
ein schwach beobachtbares System hin.

e Liegt dagegen ein gut beobachtbares System vor, so wird sich kein zusétzlicher
Vektor finden, der nahezu orthogonal zu allen Zeilenvektoren ist.

Um den moglichst zu allen Zeilenvektoren der Matrix C orthogonalen Vektor h zu
finden, wird die Vorgehensweise von Roesnick [81] und Provost [74] verwendet. Da
die Lingen der Zeilenvektoren keine Rolle spielen, kénnen die Zeilenvektoren ¢ auf
Einheitslange normiert werden. Die entstandene zeilennormierte Matrix CZ wird im
Folgenden als Matrix

D= (6.15)

bezeichnet, mit den Zeilenvektoren d; bis d,,.

Ein moglichst orthogonaler Vektor h bedeutet, dass das Skalarprodukt d? - h mog-
lichst Null ergeben muss. Um diese Forderung fiir alle Zeilenvektoren zu erfiillen,
kann das quadratische Giitekriterium

L= i (d7 -h)* (6.16)

(2

eingefiihrt werden. Die Funktion L wird als Beobachtbarkeitsverlustfunktion be-
zeichnet (Provost [74]). Sie ldsst sich umformen zu

L=Y (h"-d,-d] -h) =h". [Z(di-df)] -h=h". [D"-D] h. (6.17)
i=1 i=1
Ziel ist es, die Funktion L zu minimieren. Als Nebenbedingung muss

h” -h=1 (6.18)

erfiillt sein, da auch die Zeilenvektoren d; auf Eins normiert sind. Um Extrema
unter Nebenbedingungen zu bestimmen, bietet sich das Verfahren von Lagrange an
(Mlejnek [62]). Es wird die Lagrange’sche Hilfsfunktion

L(h,\)=h"- D" D] -h+\-(h"-h-1) (6.19)
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aufgestellt. Diese erweiterte Beobachtbarkeitsverlustfunktion wird minimal, wenn
5L(h,\) oh”-[DT-D]-h+X:(h" -h-1)

= = 2
oh oh U (6:20)
ist. Durchfiithren der Differentiation ergibt
2-D"-D-h—2-A-E-h=0, (6.21)

wobei E die Einheitsmatrix ist, und weiter vereinfacht

(D"-D-X-E)-h=0. (6.22)
Gleichung 6.22 hat nur dann eine nichttriviale Losung, wenn die charakteristische
Gleichung

det (D" -D—X-E) =0 (6.23)

erfiillt ist. Die Werte fiir A, welche die charakteristische Gleichung erfiillen, heiflen
Eigenwerte von D? - D. Zu jedem Eigenwert existiert ein Eigenvektor h, der Glei-
chung 6.22 erfiillt. Multipliziert man h von links an diese Gleichung, ergibt sich

h"- (D" D-X-E)-h=h"-[D"-D]-h—X-h"-h=0 (6.24)

und unter Verwendung der Gleichungen 6.17 und 6.18 zeigt sich, dass der Wert der
Beobachtbarkeitsverlustfunktion dem Eigenwert entspricht. Es ist

L=\ (6.25)

Der zum kleinsten Eigenwert gehorende Eigenvektor ist der gesuchte Vektor h, wel-
cher zu den Zeilenvektoren der Beobachtungsmatrix C am orthogonalsten ist. Dieser
Vektor zeigt in die Richtung der schwéchsten Beobachtbarkeit. Daraus léasst sich er-
kennen, welche Leistungsparameter mit dem vorhandenen Satz an Messgréfien nicht
oder nur ungenau ermittelt werden koénnen.

Auf Grund der Normierung der verwendeten Vektoren entspricht die Summe der
Eigenwerte der Anzahl der Messgriofien,

i=1

Eine daraus resultierende Moglichkeit zur Bewertung der Beobachtbarkeit eines Sy-
stems ist die Betrachtung der Konditionszahl x der als Konditionsmatrix K be-
zeichneten Matrix DT - D. (Kamboukos u.a. [40]). Diese ergibt sich als Quotient des
grofiten Eigenwerts der Konditionsmatrix mit dem kleinsten Eigenwert,

)\mam
K= . (6.27)

)\min

Generell gilt: Je grofler die Konditionszahl, desto schlechter ist die Beobachtbar-
keit, da in diesem Fall mindestens ein sehr kleiner Eigenwert existiert. Werden nun
samtliche moglichen bzw. realistischen Kombinationen von m Leistungsparametern
nacheinander gewéhlt, die zugehorigen Konditionsmatrizen K und deren Eigenwerte
bestimmt, so kann iiber einen Vergleich der Konditionszahlen eine Aussage iiber die
Beobachtbarkeit der einzelnen Systeme getroffen und die giinstigste Kombination
ausgewahlt werden.

73



6 SPEZIFIZIERUNG DES ALLGEMEINEN MODELLS

6.1.3 Beobachtbarkeitsuntersuchung einer Beispielgasturbine

Die vorgestellten Beobachtbarkeitsuntersuchungen werden nun auf das Triebwerk
CF6-80C2 angewendet. Dazu wird das Modell des durchschnittlichen neuen Trieb-
werks um den zu iiberwachenden Betriebspunkt linearisiert, um eine EKM C nach
Gleichung 6.1 zu erhalten. Dabei wird sowohl der Startfall bei Bodenstandbedingun-
gen als auch der Reiseflug betrachtet. Der Bodenstandfall entspricht dem Design-
punkt aus Kapitel 4.

Beim CF6-80C2 bilden im Serieneinsatz die Temperaturen Tjo5, Ti3 und Tiys, der sta-
tische Druck ps, die Hochdruckwellendrehzahl N2 und der Brennstoffmassenstrom
mp die gemessenen Zustinde y. Die Niederdruckwellendrehzahl N1 wird neben der
Umgebungstemperatur 7, und dem Umgebungsdruck p;y sowie dem statischem Um-
gebungsdruck py zu den Randbedingungen u gezéhlt. Fiir Analyserechnungen basie-
rend auf den m = 6 gemessenen Zustdnden werden n = 12 mogliche Leistungspara-
meter x fiir die Freigabe iiber Modifizierer ausgewéhlt. Die Einfluss-Koeffizienten-
Matrix dieses Systems bei Bodenstandbedingungen und bei Reiseflug ist in Tabelle
6.1 angegeben.

z Eazgmgmgzggi
i = s | B 5| = s | B s | = s| 5| ©
gl , S| |s|s|s|s|5|5|5]|=
Tyos |-0,65| 0,12 | 0,14 |-0,26 | 0,03 |-0,18| 0,05 |-0,21 [-0,20| 0,12 | 0,00 | 0,06
T ops ||-1,37]-0,13] 0,22 |-0,05-0,10] 0,28 |-1,11| 0,47 | 0,43 [-0,29 | 0,00 | 0,09
*g Tys |[-0,18|-0,11{-0,08 |-0,23 | 0,00 [-0,21 |-0,38| 0,41 | 0,35 |-0,16 | 0,00 | 0,01
—°g’ Tys | 0,14 [-0,27[-0,23|-0,20| 0,11 |-0,47| 0,15 |-0,56 | -0,17 |-0,43 | 0,32 |-0,04
B N2 | 0,18 [-0,23]-0,17[-0,12|-0,45 | 0,72 [-0,22| 0,88 | 0,71 |-0,26 | 0,00 |-0,02
g ||-0,90]-0,53|-0,13|-0,18| 0,06 |-0,31| 0,08 |-0,35| 0,17 |-0,88 | 0,00 | 0,01
Tyos |-0,24 | 0,04 | 0,08 [-0,20|-0,03|-0,03| 0,00 |-0,05 [-0,04| 0,03 | 0,00 | 0,01
| p3 ||-023]-045] 0,05 |-0,07|-0,11| 0,51 |-1,17| 0,92 | 0,82 |-0,61 | 0,00 | -0,05
% Tys |[-0,10]-0,10{ 0,07 |-0,21| 0,04 [-0,40|-0,35| 0,18 | 0,17 |-0,15 | 0,00 |-0,01
g
S | T ||-006]-0,17] 0,05 |-021| 0,15 |-0,83] 0,25 | 1,20 |-0,58| 0,31 | 0,25 |-0.03
N2 |[-0,03-0,08| 0,04 [-0,12]-0,21 0,16 |-0,09| 0,25 | 0,20 [-0,10| 0,00 |-0,01
g ||-0,17-0,64| 0,07 |-0,22] 0,09 |-0,51 | 0,17 [-0,72| 0,01 |-0,97 | 0,00 |-0,09

Tabelle 6.1: Einfluss-Koeffizienten-Matrix des CF6-80C2 fiir Bodenstand und Reiseflug

Mit den EKM aus Tabelle 6.1 werden nach Gleichung 6.5 die in den Tabellen 6.2
und 6.3 angegebenen System-Korrelations-Matrizen berechnet.
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Mpw Bléser
M, Bliser
Mpw NDV
Mp, NDV
Mpw HDV
MF, HDV
Mpw HDT
My, HDT
Mpw NDT
Mp, NDT
MFp 145 Profil
Mpcp DI

Mpyw Blaser | 1 |0,42 [-0,41| 0,47 |-0,01 0,07 | 0,68 |-0,08|-0,34| 0,54 | 0,08 |-0,88
Mp,, Blaser || 042 1 |0,61]0,55]0,18 | 0,14 | 0,20 |-0,01 -0,52i-0,40 0,04
Mpw NDV |-041]0,61| 1 |0,35]0,13|0,21 |-0,43| 0,13 |-0,16| 0,52 |-0,57 | 0,76

Mg, NDV | 047/0,55]035| 1 |0,07{0,33|0,19]0,02|-0,28| 0,59 |-0,44|-0,26

Mpw HDV |-0,01]0,18 [ 0,13 |0,07| 1 [-0,89] 0,40 |-0,86|-0,82 0,10 | 0,22 [-0,01

Mg, HDV | 0,07 0,14 |0,21|0,33 |-0,89| 1 |[-0,41}0,85 | 0,65 | 0,21 |-0,48| 0,10

Mpgw HDT | 0,68 | 0,20 |-0,43| 0,19 | 0,40 |-0,41| 1 |-0,64|-0,68)| 0,24 | 0,12 |-0,71

Mp,, HDT |-0,08|-0,01| 0,13 | 0,02 |-0,86| 0,85 |-0,64| 1 [0,86 | 0,06 -0,43| 0,21

Mgpw NDT |-0,34|-0,52]-0,16|-0,28|-0,82| 0,65 |-0,68| 0,86 | 1 |-0,46(-0,18| 0,22

Mg, NDT || 0,54 0,99 | 0,52 | 0,59 | 0,10 | 0,21 | 0,24 | 0,06 |-0,46| 1 |-0,40|-0,08

MFr 145 Profil|| 0,08 |-0,40|-0,57|-0,441 0,22 |-0,48{ 0,12 |-0,43{-0,18|-0,40| 1 |-0,33

Mpgcp DI |]-0,881 0,04 | 0,76 |-0,26 |-0,01| 0,10 |-0,71| 0,21 | 0,22 |-0,08|-0,33| 1

Tabelle 6.2: System-Korrelations-Matrix des CF6-80C2 fiir Bodenstand

Bei Bodenstandbedingungen zeigen die Modifizierer der Wirkungsgrade von Bléser
und Niederdruckturbine eine sehr hohe Korrelation von 0,99 und sind somit prak-
tisch redundant. In Mach&hnlichkeitsparametern ausgedriickt dndert sich der Be-
triebspunkt der Niederdruckturbine im oberen Lastbereich nur wenig, der des Blésers
dagegen schon. Die analysierten Modifizierer des Niederdruckturbinenwirkungsgra-
des lassen sich daher schlechter ins Kennfeld integrieren als die des Blésers. Daher
wird der Modifizierer des Blédsers verwendet und auf den Modifizierer des Nieder-
druckturbinenwirkungsgrades verzichtet. Ahnliches wie fiir den Modifizierer des Nie-
derdruckturbinenwirkungsgrades gilt auch fiir den Modifizierer des Hochdrucktur-
binenwirkungsgrades. Dieser weist eine starke Korrelation zu den Modifizierern von
Kapazitdat und Wirkungsgrad des Hochdruckverdichters auf. Der Betriebspunkt der
Hochdruckturbine liegt in Machédhnlichkeitsparametern bei kritisch durchstrémtem
ersten Leitgitter fest, der des Hochdruckverdichters nicht. Daher wird auch auf den
Hochdruckturbinenwirkungsgrad verzichtet.

Bei Reiseflugbedingungen korrelieren die einzelnen Leistungsparameter stiarker als
bei Bodenstand. Die Wirkungsgrade von Bléser und Niederdruckturbine korrelie-
ren beide miteinander und mit dem Fldchenbeiwert der Innendiise. Wie schon bei
Bodenstand wird daher fiir Reiseflug auf den Modifizierer des Niederdruckturbinen-
wirkungsgrades verzichtet. Da im oberen Lastbereich auch das Druckverhéltnis der
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)

Mpw Bléser
MfF,, Blaser
Mpw NDV
Mp,, NDV
Mpw HDV
MFp, HDV
Mpw HDT
Mg, HDT
Mpw NDT
Mp,, NDT
MFp 745 Profil
Mpcp DI

Mpw Bléaser || 1 |0,71 {-0,89 0,80 | 0,07 | 0,14 | 0,52 |-0,04|-0,41] 0,71 |-0,15| 0,62

Mg, Bldser || 0,71| 1 |-0,66] 0,64 |-0,10| 0,28 | 0,41 | 0,15 -0,37_-0,21_

Mpw NDV |-0,89(-0,66| 1 |-0,87 0,04 |-0,45(-0,31|-0,20| 0,16 |-0,68] 0,36 |-0,61
Mpg, NDV 0,80 0,64|-0,87| 1 |-0,17]0,61 0,14 0,38 |0,02| 0,67 |-0,48| 0,63

Mpyw HDV || 0,07 |-0,10| 0,04 |-0,17| 1 |-0,78| 0,49 |-0,76 |-0,66|-0,15 | 0,49 |-0,22
Mg, HDV || 0,14 | 0,28 [-0,45| 0,61 |-0,78| 1 [-0,52| 0,89 0,70 | 0,34 |-0,70| 0,39
Mpw HDT | 0,52 | 0,41 [-0,31] 0,14 | 0,49 |-0,52| 1 |-0,74[-0,88] 0,35 | 0,20 | 0,27

Mp, HDT |/-0,04| 0,15 |-0,20| 0,38 |-0,76| 0,89 |-0,74| 1 0,86 | 0,22 [-0,70| 0,30

Mpw NDT |-0,41[-0,37| 0,16 | 0,02 [-0,66| 0,70 |-0,88| 0,86 | 1 |-0,30|-0,56 |-0,23
Mg, NDT || 0,71 0,99 [-0,68| 0,67 |-0,15| 0,34 | 0,35 | 0,22 |-0,30| 1 —0,26_
Mp 745 Profil||-0,15[-0,21 | 0,36 |-0,48 | 0,49 |-0,70| 0,20 |-0,70|-0,56|-0,26| 1 {-0,29
Mpep DI || 0,62 | 0,98 |-0,61 0,63 [-0,22| 0,39 | 0,27 | 0,30 |-0,23| 0,99 [-0,29| 1

Tabelle 6.3: System-Korrelations-Matrix des CF6-80C2 fiir Reiseflug

Innendiise weitgehend konstant bleibt und Anderungen des Modfizierers auf den
Flachenbeiwert nicht in die Kennung iiber dem Druckverhéltnis integriert werden
konnen, wird auch auf den Flachenbeiwert der Innendiise verzichtet.

Der Profilfaktor auf die berechnete Temperatur 7;);" ermdglicht bei Bodenstand
und Reiseflughedingungen die direkteste Beriicksichtigung des Abstromprofils der
gemessenen Ty45, ohne dabei die iibrigen Zustdnde zu beeinflussen. Zudem weist
der Profilfaktor keine nennenswerte Korrelation zu anderen Leistungsparametern
auf. Daher wird der Profilfaktor Mpr4s in jedem Fall verwendet. Dies reduziert
die Zahl der frei wahlbaren Leistungsparameter nochmals um eins und die Zahl
der verbleibenden Messgrofien auf 5. Damit verbleiben in beiden Féllen 9 von 12
moglichen Leistungsparametern, um 5 Messgrofien zu analysieren, also

@Zﬁl—w:l%

mogliche Analyseschemata.

Aus der gesamten (6 x 12)-Matrix C werden fiir alle 126 moglichen Permutationen
(6 x 6)-Untermatrizen C, gebildet, indem zusétzlich zum Zeilenvektor des Profil-
faktors auf 775" fiinf weitere Zeilenvektoren ausgewéhlt werden. Die einzelnen Ma-
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trizen werden zeilennormiert und mit ihrer Transponierten vormultipliziert, so dass
die Konditionsmatrix

K,=C?T.C?=D!.D, (6.28)

entsteht. Wie in Kapitel 6.1.2 gezeigt, kann iiber den Vergleich der Konditionszahlen
der einzelnen Konditionsmatrizen die mathematische Beobachtbarkeit der einzelnen
Untersysteme bewertet werden. Das Untersystem

Ay = C, - Ax, (6.29)

mit der geringsten Konditionszahl fithrt rein mathematisch betrachtet unter der
Beriicksichtigung von Messungenauigkeiten ¢, zu den geringsten Fehlern in den Lei-
stungsparametern Ax,. Unter der Voraussetzung, dass die Linearisierung des Mo-
dells fiir den zu untersuchenden Betriebspunkt erfolgt, lassen sich die Ergebnisse der
Beobachtbarkeitsuntersuchung auch auf das nichtlineare Modell iibertragen.

In den Tabellen 6.4 und 6.5 sind jeweils die Untersysteme mit den vier niedrigsten
und hochsten Konditionszahlen fiir Bodenstand und Reiseflug angegeben. Die nied-
rigste Konditionszahl bei Bodenstand zeigt das System mit den Wirkungsgraden von
Bléser, Nieder- und Hochdruckverdichter und den Kapazitidten des Niederdruckver-
dichters und der Niederdruckturbine. Das System mit der geringsten Konditionszahl
wird im Folgenden als Fuall 1 bezeichnet. Die hochste Konditionszahl bei Bodenstand
weist das System mit den freigegebenen Leistungsparametern fiir die Kapazitéiten
von Bléser, Niederdruckverdichter und -turbine, dem Wirkungsgrad des Bléasers und
dem Flichenbeiwert der Innendiise auf. Die mit diesem System durchgefithrten Ana-
lysen zeigen aber auf Grund der schlechten Beobachtbarkeit keine Konvergenz. Erst
das System mit der an 90. Stelle liegenden Konditionszahl fithrt zu zuverléssig kon-
vergierenden Losungen. Es verwendet die Modifizierer der Kapazitdten von Bléser,
Niederdruckverdichter und Hochdruckverdichter, den Wirkungsgrad des Hochdruck-
verdichters und den Fléchenbeiwert der Innendiise. Dieses System wird im Folgenden
als Fall 2 bezeichnet. Beide Systeme werden im Folgenden beispielhaft untersucht.

Bei Reiseflugbedingungen ergeben sich die niedrigsten Konditionszahlen fiir das Sy-
stem mit den Kapazitdten von Bléser, Hochdruckverdichter und Hochdruckturbine
und den Wirkungsgraden von Bléser und Niederdruckverdichter. Dieses System ent-
spricht daher dem Full 1 fiir Reiseflugbedingungen. Wie schon beim Bodenstand-
fall konvergieren auch hier die Systme mit den geringsten Konditionszahlen sehr
schlecht. Erst das an 97. Stelle liegende System mit den Kapazitdten von Bléser,
Nieder- und Hochdruckverdichter und den Wirkungsgraden von Hochdruckverdich-
ter und Hochdruckturbine konvergiert zuverldssig. Dieses System wird als Fall 2 fiir
Reiseflugbedingungen bezeichnet. Die weiteren Untersuchungen zum Einfluss des
Analyseschemas beschrianken sich in dieser Arbeit allerdings auf Bodenstandbedin-
gungen. Fiir die Untersuchungen bei Reiseflughedingungen wird daher ausschlieflich
das Analyseschema Full 1 verwendet.
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. —_
2 glz5lz 82522 =
PRz |F || B D%z 2| a
=l = 2| =] 2| | B 5| 2| =] 5| ©

N limnw| o« |[S|S|S|S|S|F| 55|55 5|3

1 1,75 5,7 X | x| X X X X

2 1,75 5,8 X X X X X X

3 1,89 6,6 X X X X X X

4 1,89 6,6 X X X X X X

90 5,72 304 X X X X X X

123 | 8,2 3641 X X X X X X

124 | 8,7 5783 X X X X X X

125 | 10,2 | 27646 || x | x X X X | %

126 | 11,8 | 126451 || x X X X X X

x kennzeichnet die jeweils aktiven Modifizierer

Tabelle 6.4: Konditionszahlen fiir unterschiedliche Analyseschemata bei Bodenstand

. —
2 glz5lz 8252 2=
PR |Z |z |F || B D%z 2| o
Eﬁ < Eﬁ < Eﬁ < Eﬁ < Eﬁ < ~ QO

Nr. | In(k) K § § § § § 5( § g § § § g

1 2,05 7,7 X X X X X X

2 2,15 8,6 X X X X X

3 2,16 8,6 X X X X X X

4 2,17 8,7 X X X X X X

X
X
X
X
X
X

97 | 5,30 200

123 | 8,52 | 5006 X X X X X X
124 | 8,74 | 6272 X X X X X X
125 | 8,76 | 6368 X X X X X X
126 | 9,22 | 10058 X X X X X X

x kennzeichnet die jeweils aktiven Modifizierer

Tabelle 6.5: Konditionszahlen fiir unterschiedliche Analyseschemata bei Reiseflug
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6.2 Spezifizierung des allgemeinen Modells fiir eine spezielle
Gasturbine

Mit dem ausgewihlten reduzierten System werden Analyserechnungen der bis zum
aktuellen Zeitpunkt vorliegenden Messdaten durchgefiihrt. Prinzipiell kann fiir ein
unterbestimmtes System keine eindeutige und exakte Losung gefunden werden.
Durch die Reduzierung der Anzahl der freien Leistungsparameter auf die Anzahl
m der gemessenen Zustdnde wird ein eindeutig losbares System erzeugt, sofern die
gewihlten Leistungsparameter linear unabhéngig voneinander sind. Die Lésung die-
ses Systems stellt aber nur ein mathematisches Konstrukt dar, um das Modell an die
Messdaten anzupassen. Die analysierten Leistungsparameter entsprechen nicht exakt
denen, die in der realen Gasturbine zu den gemessenen Zustdnden gefithrt haben.
Weichen nicht zur Analyse verwendete Leistungsparameter der realen Gasturbine
von den Werten des allgemeinen Modells ab, so werden die Auswirkungen dieser
Unterschiede auf die gemessenen Zusténde den freigegebenen Leistungsparametern
zugeschlagen. Das Modell wird verzerrt. Das Betriebsverhalten dieses Modells wird
sich dann, mit Ausnahme der fiir die Analyse verwendeten Zusténde, vom tatséchli-
chen Betriebsverhalten der Gasturbine unterscheiden. Diese Unterschiede werden
grofler, je stiarker die Abweichungen der nicht analysierten Leistungsparameter sind.
Sie werden auch grofler, je weiter entfernt die berechneten Betriebspunkte von den
analysierten Betriebspunkten liegen.

Abweichungen der Leistungsparameter der realen Gasturbine vom allgemeinen Mo-
dell resultieren aus den individuellen produktions- und lebenszyklusbedingten Un-
terschieden der einzelnen Gasturbine, und aus Fehlern bei der Modellierung der
Leistungsparameter im allgemeinen Modell.

Bei der Spezifizierung des Modells fiir eine gegebene Gasturbine werden quadrati-
sche Ausgleichskurven fiir die Modifizierer der Leistungsparameter in Abhéngigkeit
von der standardkorrigierten Niederdruckwellendrehzahl in das allgemeine Modell
iibernommen. Dadurch wird das allgemeine Modell zu einem angepassten Modell
fiir eine spezielle Gasturbine, ohne dass die Charakteristiken der einzelnen Kompo-
nenten selbst gedndert werden.

6.2.1 Einfluss des Analyseschemas

Fiir die Systeme Fuall 1 und Fall 2 fithren die Analysen der ersten 50 verfiigba-
ren Messpunkte eines Beispieltriebwerks der CF6-80C2 Baureihe zu deutlich unter-
schiedlichen Streuungen in den analysierten Modifizierern der Leistungsparameter.
In den Bildern 6.4 und 6.5 sind beispielhaft die Modifizierer fiir den Hochdruckver-
dichterwirkungsgrad und der Profilfaktor Mg 45 bei Bodenstandbedingungen dar-
gestellt, da beide Systeme diese Modifizierer verwenden.

Es zeigt sich, dass fiir Fall 2 eine wesentlich hohere Streuung der Modifizierer auf-
tritt. Das Fehlerquadrat der Modifiziererabweichungen von der quadratischen Aus-
gleichskurve steigt beim Modifizierer fiir den Hochdruckverdichterwirkungsgrad von
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O Fall 1 (kleine Konditionszahl - Fehlerquadrat: 0,036)
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Bild 6.4: Analysierte Mg, des HDV fiir unterschiedliche x bei Bodenstand

1.2

11

0.9

i

0.8

0.7

Modifizierer M. ;s [-]
O

0.6

0.5 O Fall 1 (kleine Konditionszahl - Fehlerquadrat: 0,246) | |
A Fall 2 (grof3e Konditionszahl - Fehlerquadrat: 0,546)
O.Ab

I
1 1.05 1.1
XN1/(T,/288.15)°° [-]

[T
o
©
a1

Bild 6.5: Analysierte Mp 145 des Profilfaktors auf Tj45 fiir unterschiedliche x bei Boden-
stand
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0,036 auf 0,097, beim Profilfaktor Mg 45 von 0,246 auf 0,546. Dies ist ein Beleg fiir
die hohere Fehleranfilligkeit des Systems mit der hoheren Konditionszahl ist. Wire
die hohere Streuung von Fall 2 durch einen konstanten Faktor auf das Niveau der
Streuung von Fall 1 zu reduzieren, wére eine geringere Empfindlichkeit des Modifi-
zierers im Fall 2 die Ursache fiir die hohere Streuung. Eine geringere Empfindlich-
keit eines Modifizierers fithrt dazu, dass dieser Modifizierer in der Analyserechnung
hohere Abweichungen von seinem Sollwert 1 annehmen muss, um einen bestimm-
ten Effekt auf einen berechneten Zustand zu erzielen. Umgekehrt fithrt die héhere
Abweichung einzelner Punkte von einer als Analyseergebnis verwendeten Ausgleichs-
kurve auch zu geringeren Fehlern in den vorhergesagten Zusténden, so dass sich der
Effekt der Empfindlichkeit eines Modifizierers in der Summe herauskiirzt.

Die hohere Streuung beim Analyseschema Fall 2 liegt an der gréferen Unschérfe
des Systems und ist in dessen schlechterer Beobachtbarkeit begriindet. Messunge-
nauigkeiten und Abweichungen nicht analysierter Leistungsparameter fithren durch
das groflere Losungsgebiet zu grofleren Schwankungen der analysierten Leistungspa-
rameter. Die Fehler, die durch die Vorgabe quadratischer Ausgleichskurven gemacht
werden, sind grofler. Durch die Wahl eines geeigneten Analyseschemas ist es moglich,
die Streuung der Modifizierer zu verringern und damit die Modellgenauigkeit zu ver-
bessern.

6.2.2 Einfluss der Modellgiite im Bodenstandfall

Um den Einfluss der Qualitdat des allgemeinen Modells auf die Spezifizierung fiir
eine spezielle Gasturbine zu untersuchen, wird das angepasste allgemeine Modell
mit einem einfachen Modell verglichen. Dieses basiert auf dem ersten Designpunkt
DS1 ohne Anpassung an die Abnahmetestergebnisse, unter Verwendung der Basis-
Kennfelder fiir die Turbokomponenten. Das einfache Modell entspricht damit dem
in den Bildern 5.9 bis 5.11 dargestellten Stand ,, KF Basis, DS1¢“. In den Bildern 6.6
und 6.7 sind beispielhaft die Modifizierer fiir den Hochdruckverdichterwirkungsgrad
und der Profilfaktor Mp 45 bei Bodenstandsbedingungen dargestellt.

Als Analyseschema wurde jeweils Fuall 1 verwendet. Auch hier fillt eine unterschied-
lich starke Streuung der Modifizierer auf. Da das hier betrachtete einfache Mo-
dell dem angepassten Modell bereits recht nahe kommt, ist der Unterschied in der
Streuung allerdings geringer als bei der Verwendung unterschiedlicher Analysesche-
mata. Die Modifizierer des einfachen Modells streuen stéirker als die des angepassten
Modells, das Fehlerquadrat steigt beim Modifizierer fiir den Hochdruckverdichter-
wirkungsgrad von 0,036 auf 0,050, beim Profilfaktor Mp 45 von 0,246 auf 0,402.
Zudem liegen die Modifizierer des einfachen Modells im Mittel weiter vom Sollwert
1 entfernt. Die stédrkere Abweichung vom Sollwert kann durch die quadratischen
Ausgleichskurven ausgeglichen werden, die stiarkere Streuung allerdings nicht.
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Bild 6.6: Analysierte Mp, des HDV fiir unterschiedliche Modellqualitit bei Bodenstand
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Bild 6.7: Analysierte M 145 des Profilfaktors auf Tj45 fiir unterschiedliche Modellqualitét
bei Bodenstand
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6.2.3 Einfluss der Modellgiite im Flugfall

Der Einfluss von Reynoldszahlkorrektur und Spaltkorrektur wird bei der Spezifizie-
rung basierend auf Reiseflug-Testdaten deutlich. Die Reiseflugbetriebspunkte liegen
in einer Flughohe von ca. 10000m bei einer Fluggeschwindigkeit von etwa Mach
0,8. Schwankungen um diese Flugbedingungen ergeben sich aus dem Betrieb des
jeweiligen Flugzeuges.

In Bild 6.8 sind die mit dem Reiseflug-Analyseschema Fuall 1 berechneten Modifizie-
rer der Hochdruckverdichterkapazitit dargestellt. Durch die Reynoldszahlkorrektur
kann das Fehlerquadrat der Modifiziererabweichungen von der quadratischen Aus-
gleichskurve von 0,022 auf 0,016 reduziert werden. Dies gilt vor allem fiir die beiden
hervorgehobenen Betriebspunkte bei Flughthen von nur 7500m bzw. 8000m. Oh-
ne Reynoldskorrektur weichen die analysierten Modifizierer dieser beiden Betrieb-
spunkte um das Zwei- bis Dreifache der Streuung der iibrigen Betriebspunkte von
der quadratischen Ausgleichskurve ab. Durch die Reynoldszahlkorrektur wird die-
se Abweichung nahezu auf das Streuungsmaf} im Bodenstandfall reduziert. Es wird
deutlich, dass eine Reynoldszahlkorrektur bei der Modellbildung zu beriicksichtigen
ist.

Auch die Spaltkorrektur zeigt bei Reiseflug eine stiarkere Wirkung, da durch die
wechselnden Umgebungstemperaturen bei unterschiedlichen Flughchen die mecha-
nische Drehzahl starker von der reduzierten Drehzahl entkoppelt wird. In Bild 6.9
sind die fiir die Reiseflugbetriebspunkte analysierten Modifizierer der Hochdrucktur-
binenkapazitét aufgetragen. Durch die Verwendung der Spaltkorrektur kann das Feh-
lerquadrat der Modifiziererabweichungen von der quadratischen Ausgleichskurve von
0,020 auf 0,018 reduziert werden. Besonders deutlich wird das bei der Betrachtung
zweier hervorgehobener Betriebspunkte, die bei gleicher reduzierter Niederdruckwel-
lendrehzahl eine um ca. 7% unterschiedliche mechanische Niederdruckwellendrehzahl
aufweisen. Durch die Verwendung der Spaltkorrektur kann die Abweichung der ana-
lysierten Modifizierer praktisch auf Null reduziert werden. Zu beachten ist dabei,
dass auf Grund der Unterbestimmtheit des Systems und des gewéhlten Analyse-
schemas Fuall 1 keine Modifizierer der Niederdruckturbine analysiert werden. Der
Einfluss des Spaltmodells der Niederdruckturbine wird daher auf die analysierten
Modifizierer iibertragen, und ist somit auch im Modifizierer der Hochdruckturbi-
nenkapazitit erkennbar. Es wird deutlich, dass bei der Modellbildung auch eine
Spaltkorrektur zu beriicksichtigen ist.
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7 Folgerungen fiir das Trend Monitoring

Das fiir eine spezielle Gasturbine spezifizierte Modell wird dazu verwendet, das
Betriebsverhalten dieser Gasturbine bei gegebenen Randbedingungen vorherzusa-
gen. Die vorhergesagten Zusténde kénnen dann mit den im Betrieb gemessenen
Zusténden verglichen werden. Unterscheiden sich die gemessenen Zusténde deutlich
von den vorhergesagten, kann dies ein Hinweis auf Verdnderungen in der Gasturbi-
ne und damit auf Alterung und Schéden sein. Ein stetig anwachsender Unterschied
deutet auf Alterungseffekte hin. Ein plotzlicher Anstieg ist ein Indiz fiir einen Scha-
densfall.

In Kapitel 2.1 wurde angenommen, dass mechanische Verdnderungen ab einer Wir-
kungsgrad- oder Kapazititsidnderung einer Komponente von 1% erkannt werden
kénnen miissen. Die dafiir geforderten Vorhersagegenauigkeiten fiir die in den mei-
sten Gasturbinen serienméflig gemessenen Zustinde Hochdruckwellendrehzahl N2,
Brennstoffmassenstrom mp und Hochdruckturbinenaustrittstemperatur 7345 liegen
bei den in Tabelle 7.1 angegebenen Werten. In Kapitel 2.1 wurde verlangt, dass die
Abweichungen zwischen Erwartungswert und Messwert fiir mindestens 75% der be-
trachteten Betriebspunkte im unverédnderten Betrieb innerhalb dieser Bereiche liegen
miissen. Die 75% Vorhersagegenauigkeit eines Modells kann daher dazu verwendet
werden, unterschiedliche Modelle zu bewerten und zu vergleichen. Sie entspricht der
Abweichung zwischen Messwert und Vorhersage, die von genau 75% der vorherge-
sagten Zustédnde unterschritten wird.

Messwert N2 mp | Tis
Genauigkeitsanforderung || 0,20% | 0,75% | 5,0K

Tabelle 7.1: Geforderte 75% Vorhersagegenauigkeit nach Kapitel 2.1

7.1 Einfluss der Beobachtbarkeit

In Kapitel 6.1.3 wurden zwei unterschiedliche Analyseschemata zur Spezifizierung
des allgemeinen Modells fiir eine spezielle Gasturbine vorgestellt. Fall 1 entspricht
einem gut beobachtbaren Analyseschema (k = 5,7), Fall 2 einem schlecht beobacht-
baren (r = 304). Die Abweichungen zwischen Messwert und Vorhersagewert fiir N2,
mp und Tjy5 sind fiir beide Fille in den Bildern 7.1, 7.2 und 7.3 dargestellt. Neben
den eigentlichen Abweichungen zwischen Messwert und Vorhersagewert sind iiber
den Nummern der Betriebspunkte auch gleitende Mittelwertkurven aufgetragen, die
jeweils aus den Abweichungen der letzten fiinf Betriebspunkte gebildet werden. Die
gestrichelt dargestellten Grenzwertkurven veranschaulichen die geforderten Genau-
igkeiten nach Tabelle 7.1. Bei allen drei Zustédnden sind mit dem Analyseschema Fall
2 mehr und deutlichere Spitzenwerte in den Abweichungen erkennbar. Zudem ist die
Grundstreuung ausgeprigter, was am Vergleich mit den Grenzwertkurven sichtbar
wird. Dieser Effekt ist beim Brennstoffmassenstrom besonders offensichtlich.
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Die erzielten Vorhersagegenauigkeiten sind in Tabelle 7.2 angegeben. Der Einfluss
des Analyseschemas ist bei allen drei Zusténden deutlich sichtbar. Die erhéhte Streu-
ung der analysierten Modifizierer bei Verwendung des Analyseschemas Fall 2 folgt
aus der grofleren Unschérfe des Systems. Das fiihrt zu einer geringeren Vorhersage-
qualitit des damit spezifizierten Modells.

75% Vorhersagegenauigkeit

Analyseschema N2 . Teas
Fall 1 0,187% 1,137% 443K

Fall 2 0,241% 1,906% 6,55 K

Tabelle 7.2: 75%-Vorhersagegenauigkeit bei unterschiedlichen x bei Bodenstand

Die Vorhersagequalititen von N2 und Ty erfiillen bei Verwendung des bestmogli-
chen Analyseschemas Fall 1 die in Tabelle 7.1 genannten Anforderungen fiir das
Modell. Die Vorhersage des Brennstoffmassenstroms allerdings verfehlt das Genau-
igkeitsziel von 0,75% selbst bei bestmoglichem Analyseschema mit 1,137% deutlich.
Eine mogliche Erklarung fiir die grole Vorhersageungenauigkeit liegt in den Mes-
sungen bei Bodenstandbedingungen, die in der Regel wihrend des Startvorgangs
aufgenommen wurden. Die Triebwerke werden typischerweise nicht lange genug in
diesem Betriebspunkt betrieben, um von einem stationdren Zustand ausgehen zu
kénnen. Dadurch kénnen sich z.B. die Spalteffekte der einzelnen Messpunkte deut-
lich unterscheiden. Zusétzlich konnen variierende Zapfluftentnahmen, z.B. zur Ver-
hinderung der Vereisung der Tragflichen oder des Triebwerks, zu Schwankungen
in den Messdaten fithren. Dies erhcht die Streuung der Messdaten bei Bodenstand
gegeniiber den Messdaten bei Reiseflug.

7.2 Einfluss der Modellqualitit

Bei den Untersuchungen zum Einfluss der Qualitéit des allgemeinen Modells auf die
Streuung der Modifizierer zeigte sich in Kapitel 6.2.2 ebenfalls ein Unterschied, al-
lerdings geringer als bei den unterschiedlich gut beobachtbaren Analyseschemata in
Kapitel 6.2.1. Dieser Unterschied ist in den Trend Monitoring Ergebnissen erkenn-
bar, dargestellt in den Bildern 7.4, 7.5 und 7.6 fiir N2, mpg und Ty45. Auch hier
sind eine hohere Grundstreuung sowie ausgepragtere einzelne Spitzen des einfachen
Modells im Vergleich zum angepassten Modell aus Kapitel 5 auffilig. Die Vorhersa-
gegenauigkeit des einfachen Modells, basierend auf dem Designpunkt DS1 und den
unangepassten Basiskennfeldern, liegt fiir alle drei Zustéinde um ca. 10% unter der
des angepassten Modells (enspricht Fall 1 aus Kapitel 7.1). Die genauen Werte sind
in Tabelle 7.3 angegeben.
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75% Vorhersagegenauigkeit
M 11 lita
odellqualitit N2 g Teas
Angepasst 0,187% 1,137% 443K
Einfach 0,215% 1,349% 5,01K

Tabelle 7.3: 75%-Vorhersagegenauigkeit bei unterschiedlich guten allgemeinen Modellen

7.3 Einfluss von Reynoldszahl- und Spaltkorrektur

In den Bildern 7.7, 7.8 und 7.9 sind die Ergebnisse des Trend Monitoring im Flugfall
mit und ohne Reynoldszahlkorrektur vergleichend dargestellt. Besonders deutlich
ist die Reduktion der Abweichung zwischen Messwert und Vorhersagewert fiir die
Betriebspunkte in niedrigen Flughchen zwischen 7500m und 8000m. Hier zeigt sich,
dass die modellierte Reynoldszahlkorrektur zu einer Verbesserung des Ergebnisses
fithrt. Die erzielten Vorhersagegenauigkeiten sind in Tabelle 7.4 angegeben.

75% Vorhersagegenauigkeit

RNI-Korrektur N2 rg Toas
Aktiviert 0,154% 0,451% 2,86 K
Deaktiviert 0,170% 0,510% 297K

Tabelle 7.4: 75%-Vorhersagegenauigkeit mit und ohne Reynoldszahlkorrektur

Zur Bewertung der Spaltkorrektur sind in den Bildern 7.10, 7.11 und 7.12 die Er-
gebnisse des Trend Monitoring mit und ohne Spaltkorrektur dargestellt. Deutlich
ist die Reduktion der Abweichung zwischen Mess- und Vorhersagewert fiir die bei-
den durch Kreise hervorgehobenen Betriebspunkte bei gleicher standardkorrigierter,
aber um ca. 7% unterschiedlicher mechanischer Niederdruckwellendrehzahl. Damit
ist gezeigt, dass auch die modellierte Spaltkorrektur eine positive Wirkung auf die
Vorhersagegenauigkeit hat. Die Vorhersagegenauigkeiten mit aktivierter und deak-
tivierter Spaltkorrektur sind in Tabelle 7.5 angegeben.

75% Vorhersagegenauigkeit

Spaltkorrektur N2 g Toss
Aktiviert 0,154% | 0451% | 286K
Deaktiviert 0,169% | 0483% | 311K

Tabelle 7.5: 75%-Vorhersagegenauigkeit mit und ohne Spaltkorrektur
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Beim Vergleich der Trend Monitoring Ergebnisse wird deutlich, dass die geforderte
75% Vorhersagegenauigkeit mit dem in dieser Arbeit erstellten Modell bei Reise-
flugbedingungen erreicht wird. Bei Messpunkten, die wéahrend des Startvorgangs
bei anndhernd Bodenstandbedingungen aufgenommen wurden, kann diese Vorher-
sagegenauigkeit auf Grund des instationdren Betriebszustandes der Fluggasturbine
nicht erreicht werden. Es stellt sich somit die Frage, ob ein System zur frithzeitigen
Erkennung von Ereignissen auf Betriebspunkte beschrankt werden kann, in denen
ein stationdrer Zustand sicher gewéhrleistet ist.

Im Vergleich zum gewéhlten Analyseschema oder auch der Qualitéit des allgemei-
nen Modells haben die Korrekturmodelle fiir Reynoldszahl und Spalteinfluss einen
geringeren Einfluss auf die Ergebnisse des Trend Monitoring. Sie tragen allerdings
dazu bei, die Streuung signifikant zu reduzieren. Daher werden die beiden Korrek-
turmodelle fiir die Untersuchungen zur Fehlererkennung aktiviert, aber nicht separat
analysiert.

7.4 Einfluss von Analyseschema und Modellqualitit auf die
Fehlererkennung

Basis fiir die Untersuchungen sind die Daten einer CF6-80C2 Fluggasturbine mit
plotzlichem Schaden im Niederdruckverdichterbereich. Die Betrachtung beschrankt
sich hier auf die Hochdruckturbinenaustrittstemperatur Tj5, da der untersuchte
Fehlerfall in diesem Zustand besonders deutlich zu erkennen ist. In den Bildern 7.13
bis 7.16 sind jeweils die Trend Monitoring Ergebnisse fiir 100 Messpunkte dargestellt.

Der Einfluss der Analyseschemata Fall 1 und Fall 2 ist in Bild 7.13 fiir Reiseflug
und 7.14 fiir Bodenstandbedingungen dargestellt. Bei Reiseflugbedingungen zeigen
beide Analyseschemata einen vergleichbaren Anstieg des Tis Trends um ca. 6K
ab dem 93. Messpunkt. Beim schlecht beobachtbaren Analyseschema Fall 2 liegt
dieser Anstieg im Bereich der Streuung, und fillt daher kaum auf. Auch bei Bo-
denstandbedingungen liegt der Anstieg auf Grund des Fehlerfalles bei dem mit dem
Analyseschema Fall 2 spezifizierten Modell im Bereich der Streuung. Hier zeigt sich
zudem bei Verwendung des gut beobachtbaren Analyseschemas ein stéirkerer Anstieg
von ca. 15K auf den Fehlerfall, im Vergleich zu 8 X' beim schlecht beobachtbaren
Analyseschema. Der Vorteil der besseren Vorhersagegenauigkeit fiir das mit dem
Analyseschema Fall 1 angepasste Modell zeigt sich damit auch bei der Erkennung
von Ereignissen. Die héhere Streuung im Trend Monitoring bei Bodenstandbedin-
gungen wird durch die stirkere Reaktion auf das Ereignis kompensiert. Speziell der
Mittelwertverlauf iiber die letzten 5 Messpunkte liegt bei Bodenstandbedingungen
trotz hoherer Grundstreuung meist innerhalb der 5K Grenzwerte. Dadurch kann
der Fehlerfall mit einem Anstieg des Trends auf iiber 15K leicht erkannt werden.

In den Bildern 7.15 und 7.16 sind die Trend Monitoring Ergebnisse des selben Feh-
lerfalls fiir die beiden bereits in den vorherigen Kapiteln untersuchten allgemeinen
Modelle dargestellt. Das angepasste Modell basiert auf dem an Messdaten angepas-
sten Designpunkt DS2 und verwendet die skalierten Kennfelder der Turbokompo-
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nenten. Das einfache Modell basiert auf dem unangepassten Designpunkt DS1 und
verwendet die unangepassten Basiskennfelder. Die Ergebnisse des einfachen Modells
entsprechen qualitativ denen des mit dem schlecht beobachtbaren Analyseschema
Fall 2 angepassten Modells, wobei der Anstieg der Streuung wie schon bei der Beur-
teilung der Vorhersagegenauigkeit in den Kapiteln 7.1 und 7.2 geringer ausfallt. Der
Anstieg des Ty45 Trends kann aber auch mit dem einfachen Modell erkannt werden,
besser als mit dem schlecht beobachtbaren Analyseschema. Dies kann aber im vorlie-
genden Fall auch damit erklart werden, dass die Kennfelder der Turbokomponenten
bereits vor der Anpassung an die Daten der Abnahmetests das Betriebsverhalten
des CF6-80C2 recht gut widerspiegelten. Im Allgemeinen wird der Einfluss der Mo-
dellqualitéit daher eher stéarker ausfallen.
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8 Bewertung und Ausblick

In dieser Arbeit wurde der Einfluss der Modellqualitiat auf die Ergebnisse des Trend
Monitoring von Fluggasturbinen untersucht. Dazu wurde ausgehend von dem Bei-
spieltriebwerk CF6-80C2 von General Electric gezeigt, welche Schritte notwendig
sind, um ein hinreichend genaues Vorhersagemodell zu erstellen. Die Auswirkun-
gen einzelner Modellierungsschritte auf die Vorhersagequalitéit des Modells wurden
untersucht und dargestellt.

Der zunéchst festgelegte Designpunkt DS1 basierte rein auf Angaben und Abschét-
zungen aus der freien Literatur. Der Vergleich mit Messdaten von Abnahmetests
zeigte, dass es notwendig ist, die literaturbasierten Abschitzungen und Einschran-
kungen bestimmter Groflen zu erweitern, um die gemessenen Zustidnde zu errei-
chen. Im Speziellen betrifft dies hier die Wirkungsgrade von Niederdruckverdich-
ter und Niederdruckturbine sowie das Gesamtdruckverhaltnis. Mit den erweiterten
Giiltigkeitsbereichen war es fiir alle Vorgabegrofien moglich, Werte innerhalb der
abgeschétzten Giiltigkeitsbereiche zu finden, so dass der Designpunkt die mittleren
gemessenen Zustdnde trifft. Dieser Designpunkt wurde als Designpunkt DS2 defi-
niert. Insbesondere die Driicke p;o5 und pys5 zwischen den Verdichtern bzw. zwischen
den Turbinen wichen bei DS1 von den gemessenen Werten ab. Ursache dafiir ist,
dass die Abschétzung der Arbeitsaufteilung zwischen den Verdichtern mit grofleren
Unsicherheiten verbunden ist.

Fiir die Modellierung des Off-Design Betriebsverhaltens wurde auf Kennfelder der
Turbokomponenten einer dhnlichen Fluggasturbine zuriickgegriffen. Uber eine Ana-
lyse der Messdaten von Abnahmetests wurden diese Kennfelder an das Betriebsver-
halten des CF6-80C2 angepasst. Zusétzliche Effekte, die nicht in den auf Machahn-
lichkeit basierenden Kennfeldern enthalten sind, wurden durch separate Korrektur-
modelle abgebildet. Dadurch wurde vermieden, dass die Kennfelder der Turbokom-
ponenten physikalisch unplausibel verzerrt werden, um diese entlang der analysier-
ten Betriebslinie abbilden zu konnen. Solche Verzerrungen hitten zur Folge, dass
die Kennfelder abseits der zur Anpassung verwendeten Betriebslinie unplausibel
werden wiirden. Die analysierten Modifizierer belegen die Wirksamkeit der Korrek-
turen - die betriebspunktabhéngigen Anstiege der betroffenen Modifizierer konnten
deutlich reduziert werden. Das Ergebnis ist ein allgemeines Modell, welches entlang
der betrachteten Betriebslinie der Abnahmetests bei Bodenstandbedingungen die
gemessenen Zustédnde einer mittleren Fluggasturbine sehr gut wiedergibt.

Um die produktions- und lebenszyklusbedingten Schwankungen im Betriebsverhal-
ten der einzelnen Fluggasturbine beriicksichtigen zu konnen, wurde das allgemeine
Modell fiir eine spezielle Gasturbine spezifiziert. Dabei wurde das auf Grund des
reduzierten Serieninstrumentierungsumfangs unterbestimmte Gesamtsystem auf ein
bestimmtes, und damit losbares, Teilsystem reduziert. Dies bedeutet, dass die An-
zahl der freigegebenen Leistungsparameter der Anzahl der verfiigbaren Messgrofien
entsprach. Die Abweichungen zwischen der realen Gasturbine und dem allgemeinen
Vorhersagemodell in den als unveréndert definierten Leistungsparametern fiithrten
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zu einer zusitzlichen Anderung der freigegebenen Modifizierer. Die analysierten Mo-
difizierer beschreiben daher nicht die tatsdachlichen Abweichungen der Leistungspa-
ramter der realen Gasturbine. Aus diesem Grund koénnen die Ergebnisse der Spe-
zifizierung des Modells fiir eine spezielle Gasturbine nicht zur Diagnose der Flug-
gasturbine verwendet werden. Eine Beobachtbarkeitsuntersuchung zur Auswahl des
bestmoglich beobachtbaren Teilsystems hat demnach keine physikalische Bedeutung,
sondern lediglich eine mathematische. Sie gewéhrleistet, dass stochastische Streuun-
gen in den gemessenen Zustdnden zu einer minimalen Unschérfe in den analysierten
Modifizierern fithren. Dies wurde durch den Vergleich zweier unterschiedlich gut be-
obachtbarer Teilsysteme gezeigt. Mit dem besser beobachtbaren Teilsystem konnte
die stochastische Streuung in den analysierten Modifizierern deutlich reduziert wer-
den. Stochastische Streuung bedeutet dabei, dass die hthere Streuung des schlechter
beobachtbaren Teilsystems nicht durch einen konstanten Sensitivitidtsfaktor auf das
Niveau des besser beobachtbaren Systems reduziert werden kann.

Die stochastische Streuung der analysierten Modifizierer wird auch von der Qualitéat
des allgemeinen Modells beeinflusst. Ein unangepasstes, auf dem Designpunkt DS1
basierendes Modell erhoht die Streuungen, ebenso wie der Verzicht auf die Korrek-
turmodelle fiir Reynoldszahl- und Spalteinfluss. Die Korrekturmodelle reduzieren
die Modifizierer vor allem punktuell, die Reynoldszahlkorrektur z.B. fiir Punkte in
besonders niedriger Flughohe. Die Modellqualitit dagegen beeinflusst die stocha-
stischen Streuungen fiir alle Betriebspunkte, @&hnlich wie die Beobachtbarkeit des
gewahlten Teilsystems. Erhohte stochastische Streuungen der analysierten Modifi-
zierer konnen bei der Spezifizierung fiir eine Gasturbine nicht ausgeglichen werden
und fithren dazu, dass die Vorhersagewerte des spezifizierten Modells ebenfalls einer
hoheren Streuung unterworfen sind. Dies wurde beim Vergleich der Vorhersagequa-
litdt der unterschiedlichen Modelle mit den definierten Genauigkeitsanforderungen
gezeigt. Die erzielten Vorhersagegenauigkeiten sind in Tabelle 8.1 zusammengefasst.

75% Vorhersagegenauigkeit
N2 mp Ty5

Anforderung 0,20% 0,75% 50K
Optimales Modell 0,187% 1,137% 443K

g Beobachtbarkeit schlecht 0,241% 1,906% 6,55 K
Einfaches Modell 0,215% 1,349% 501K

o0 Optimales Modell 0,154% 0,451% 2,86 K
E—; RNI-Korrektur deaktiviert 0,170% 0,510% 297K
= Spaltkorrektur deaktiviert 0,169% 0,483% 311K

Tabelle 8.1: Vergleich der erzielten 75%-Vorhersagegenauigkeiten bei unterschiedlichen
Modellqualitdten
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Die Beobachtbarkeit des gewéhlten Teilsystems ist fiir die Vorhersagegenauigkeit
offensichtlich von besonderer Bedeutung. Der Einfluss der Qualitit des allgemeinen
Modells zeigte sich im Rahmen dieser Arbeit im Vergleich dazu von geringerer Be-
deutung. Dies kann damit erklart werden, dass die verwendeten Kennfelder bereits
vor der Anpassung an die Analyseergebnisse dem tatséchlichen Betriebsverhalten
des CF6-80C2 nahe kamen. Im Allgemeinen wird der Einfluss der Modellqualitét
eher hoher sein. Die Beriicksichtigung der Korrekturmodelle fiir Reynoldszahl und
Spalteinfluss verbessert die Vorhersagegenauigkeit, ohne allerdings einen entschei-
denden Einfluss darauf zu nehmen, ob die geforderte Vorhersagegenauigkeit erreicht
wird oder nicht. Die grundsétzliche Eignung des erstellten Modells zur Vorhersa-
ge der Erwartungswerte wird durch die Qualitit des allgemeinen Modells und die
Beobachtbarkeit des zur Spezifizierung gewéhlten Teilsystems bestimmt. Bei Mes-
spunkten bei Bodenstandbedingungen, die wihrend des Startvorgangs aufgenom-
men wurden, zeigte sich eine reduzierte Vorhersagequalitéit. Dies kann mit hoheren
Streuungen auf Grund des instationédren Betriebszustandes erklédrt werden. Dennoch
sollte auf eine Analyse dieser Messdaten nicht verzichtet werden, da sich manche
Verénderungen besonders stark in den Messwert-Trends des Startvorgangs bemerk-
bar machen.

Noch unberiicksichtigt blieben in dieser Arbeit Einfliisse, die nicht rein Betriebs-
punktabhingig gesteuert werden, wie z.B. die Modellierung von Zapfluftentnah-
men zur Enteisung der Tragflichen oder des Triebwerkseinlaufs. Diese werden be-
darfsabhéngig geschalten, und betreffen in der Regel nicht alle Triebwerke eines Flug-
zeugs. Uber die Erfassung und Auswertung der Schaltsignale kann eine entsprechen-
de Modellierung aktiviert oder deaktiviert werden. Speziell fiir die Betriebspunkte
bei Bodenstandbedingungen wird sich damit eine Verbesserung der Vorhersagege-
nauigkeit erzielen lassen. Komplexere Modellierungsansétze fiir die Spaltkorrektur,
die z.B. auch die Mechanismen einer aktiven Spaltkontrolle beriicksichtigen, konnen
ebenfalls zu einer weiteren Verbesserung der Vorhersagegenauigkeit fithren. Es ist al-
lerdings zu erwarten, dass die moglichen Verbesserungen kleiner sind als der Einfluss
der hier umgesetzten Spaltkorrekturmodellierung.

Mit der in dieser Arbeit aufgezeigten Vorgehensweise zur Erstellung eines spezifi-
zierten Vorhersagemodells ist es gelungen, die geforderte Vorhersagegenauigkeit zur
Erkennung von Leistungsparameterianderungen ab 1% fiir Reiseflugbedingungen zu
erreichen. Damit ist es moglich, Verdnderungen der messbaren Gréflen einer Ga-
sturbine frithzeitig zu erkennen. Dies ist die Voraussetzung, um mittels komplexer
Diagnosesysteme Riickschliisse auf die zu Grunde liegenden Anderungen der Lei-
stungsparameter in der Gasturbine zu ziehen, und damit, um eine kostenoptimierte
Wartung anbieten zu konnen.
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