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Serie 2025 - Studie #4 

CFturbo BLADERUNNER 
Auslegung der Gasturbine einer Turbopumpe 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
Bild 1: Launcher E-2 Triebwerk nach [1] 

Zur Beförderung von Satelliten und Menschen ins All kommen heute Raketen zum Einsatz, die zur 

Schuberzeugung in der Unterstufe ein Cluster von Flüssigkeitstriebwerken nutzen – in Schwer-

last-Ausführungen teilweise mit Feststoffboostern – und in der Oberstufe oft ein einzelnes 

Flüssigkeitstriebwerk desselben Typs mit ans Vakuum angepasster Schubdüse. Der enorme 

Schub, den ein Flüssigkeitstriebwerk entwickelt, entsteht durch die Verbrennung hoher Massen-

ströme an Treibstoff und Oxidator in der Brennkammer und die anschließende Entspannung der 

Verbrennungsgase in der Schubdüse. Bei modernen Flüssigkeitstriebwerken erreicht der Druck in 

der Brennkammer bis zu 30 MPa, die Temperatur extreme 3.000°C. Gelagert werden Treibstoff 

und Oxidator in flüssiger Form in dünnwandigen, zylindrischen Tanks mit einer Druckbeauf-

schlagung von etwa 0,5 MPa. Der Flüssigsauerstoff ist dabei tiefkalt bei -193°C, aber auch bei 

normaler Umgebungstemperatur flüssige Treibstoffe werden für maximale Dichte herunter-

gekühlt, RP-1 z. B. auf -7°C. Die Förderung der beiden Flüssigkeiten und ihre Druckerhöhung auf 

ein Niveau oberhalb des Brennkammerdrucks erfolgt mit Turbopumpen. 
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Üblicherweise verfügt jedes Flüssigkeitstriebwerk über eine eigene Turbopumpe mit zwei auf 

einer gemeinsamen Welle angeordneten Kreiselpumpen für Treibstoff und Oxidator. Die Kreisel-

pumpen werden von einer axialen Gasturbine angetrieben, die ebenfalls auf dieser Welle sitzt und 

mit Verbrennungsgasen gespeist wird. 

Hierbei sind die beiden Konzepte Gasgenerator (Bild 2) und gestufte Verbrennung (Bild 3) zu 

unterscheiden. So genannte Nebenstrom-Triebwerke verbrennen in einem Gasgenerator einen 

kleinen Teil von Treibstoff und Oxidator, die beide flüssig zugeführt werden, treiben mit dem 

Verbrennungsgas die Gasturbine der Turbopumpe an und entlassen es dann über eine separate 

Düse in die Umgebung. Diese Bauweise ist vergleichsweise einfach und zuverlässig und findet 

z. B. bei den SpaceX Merlin-Triebwerken und beim Vulcain 2.1 der Ariane 6 Anwendung. 

Bild 2: Vereinfachtes Schema eines Gasgenerator-Triebwerks mit Flüssigsauerstoff (LOX) als 

Oxidator und RP-1 als Treibstoff (links), Ariane-6-Triebwerk Vulcain 2.1 (rechts) nach [2] 

Der Nebenstrom, der die Gasturbine antreibt, umfasst nur etwa 6 % des Gesamtmassenstroms. 

Die für die Turbopumpe erforderliche Antriebsleistung wird hier über ein hohes Druckverhältnis 

von π = 10:1 und mehr erreicht. Die Gasturbine ist dazu als zweistufige Gleichdruckturbine 

ausgeführt. Der Treibstoff kühlt den Düsenhals und die Brennkammerwand vor der Einspritzung 

in die Brennkammer. 
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Im Konzept der gestuften Verbrennung (staged combustion) führen Hauptstrom-Triebwerke bei 

oxidatorreicher Vorverbrennung den gesamten Oxidator-Massenstrom und einen kleinen Teil des 

Treibstoff-Massenstroms flüssig einer Vorbrennkammer zu. Zunächst treibt das Verbrennungs-

gas die als Reaktionsturbine ausgelegte Gasturbine an und wird dann zur weiteren Verbrennung 

mit dem Hauptanteil des Treibstoffs in die Brennkammer geleitet. Bei treibstoffreicher 

Vorverbrennung wird umgekehrt der gesamte Treibstoff-Massenstrom mit einem kleinen Teil des 

Oxidator-Massenstroms in die Vorbrennkammer geleitet.  

Bild 3:  Vereinfachtes Schema eines Triebwerks mit oxidatorreicher gestufter Verbrennung 

(links), SpaceX Starship-Triebwerk Raptor 3 (rechts) nach [3] 

Die oxidatorreiche, gestufte Verbrennung (oxidizer-rich staged combustion, ORSC) benötigt nach 

[4] gegenüber der treibstoffreichen gestuften Verbrennung wesentlich geringere Drücke am 

Ausgang der Treibstoffpumpe und in der Vorbrennkammer. Dieses Konzept stellt aufgrund der 

korrosiven Wirkung des Verbrennungsgases hohe Anforderungen an das Material der Gasturbine, 

der Ventile und der Leitungen. In den 1980er Jahren zur Serienreife entwickelt, kommt sie 

aufgrund ihrer hohen Energieeffizienz inzwischen bei fast allen neu entwickelten Flüssig-

triebwerken zum Einsatz, zumal sie auch für die Oberstufe eingesetzt wird, wo jedes Kilogramm 

eingesparter Treibstoff ein Kilogramm mehr Nutzlast bedeutet. 
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Das mit LOX/LCH4 (Flüssigmethan) betriebene SpaceX Raptor-Triebwerk setzt zur Anpassung an 

die stark unterschiedlichen Massenströme sogar zwei getrennte Turbopumpen in „full-flow 

staged combustion“ ein, einmal oxidatorreich und einmal treibstoffreich [5]. 

Studie #3 dieser Reihe [6] befasste sich mit dem Entwurf der LOX-Kreiselpumpe mit Inducer und 

Spiralgehäuse für ein LOX/RP-1-Raketentriebwerk mit F = 250 kN Schub. Jetzt soll eine passende 

Gasturbine für gestufte Verbrennung zum Antrieb der in Bild 3 gezeigten Turbopumpe dimensio-

niert und entworfen werden. Die nötigen Schritte hierfür sind: 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Auslegung der Gasturbine 

    Bestimmung der nötigen Wellenleistung und des Vorbrennkammer-Massenstroms 

Der spezifische Impuls des Triebwerks, ein Maß für dessen Effizienz, der den erzeugten Schub 

ins Verhältnis zum benötigten Gesamtmassenstrom setzt, wird mit 

𝐼𝑆,𝐿𝑂𝑋 𝑅𝑃­1⁄ =
𝐹

𝑚̇𝑔𝑒𝑠
= 275 ∙ 9,81

𝑁𝑠

𝑘𝑔
= 2698 

𝑁𝑠

𝑘𝑔
= 2698 

𝑚

𝑠
≝ 275 𝑠 

angenommen. Für maximalen Schub wird in der Brennkammer ein fettes Gemisch mit einem 

Oxidator-Treibstoff-Verhältnis von 

𝑚̇𝐿𝑂𝑋

𝑚̇𝑅𝑃­1
= 2,56 

erzeugt. 

Entwurf der Ausgangsgeometrie 

3D-Modellierung von Stator und Rotor 

Nachrechnung und Verbesserung der Ausgangsgeometrie 

automatische Modellaufbereitung und Vernetzun Analyse der Kennlinien: Wellenleistung und Wirkungsgrad 

Auslegung der Gasturbine 

Berechnung der Wellenleistung 

Bestimmung des Gaszustands Berechnung des Massenstroms 

Modellierungsschleife 

weiter verbesserte Entwürfe bis zum endgültigen Design 

automatische Modellaufbereitung, Vernetzung und Strömungsberechnung 

calc 

BLADERUNNER 
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Damit ergeben sich die von den Kreiselpumpen geförderten Massenströme zu 

𝑚̇𝑔𝑒𝑠 = 𝑚̇𝐿𝑂𝑋 + 𝑚̇𝑅𝑃­1 =
𝐹

𝐼𝑆,𝐿𝑂𝑋 𝑅𝑃−1⁄
=

250 𝑘𝑁

2698 𝑁𝑠/𝑘𝑔
= 92,7 

𝑘𝑔

𝑠
 

𝑚̇𝐿𝑂𝑋 =
2,56

2,56+1
𝑚̇𝑔𝑒𝑠 = 0,719 ∙ 92,7 

𝑘𝑔

𝑠
= 66,6

𝑘𝑔

𝑠
  

𝑚̇𝑅𝑃­1 = 𝑚̇𝑔𝑒𝑠 − 𝑚̇𝐿𝑂𝑋 = 26,1 
𝑘𝑔

𝑠
    

Mit einer Totaldruckerhöhung von pt,CP = 19,0 MPa in den Kreiselpumpen, einem hydraulischen 

Wirkungsgrad von hyd,CP = 82,0 % bei mäßiger Kavitation im Inducer und den Dichten 

𝜌𝐿𝑂𝑋,   ­193°𝐶 = 1141,9 
𝑘𝑔

𝑚³
   nach [7] und    𝜌𝑅𝑃­1,−7°𝐶 = 823,0 

𝑘𝑔

𝑚³
    nach [8]  

liegt die benötigte Wellenleistung mit einem Zuschlag von 5 % für Lagerverluste bei 

𝑃𝑊 = 1,05 ∙
𝑃ℎ𝑦𝑑,𝐶𝑃


ℎ𝑦𝑑,𝐶𝑃

= 1,05 ∙
∆𝑝𝑡,𝐶𝑃 (𝑉̇𝐿𝑂𝑋 + 𝑉̇𝑅𝑃­1)


ℎ𝑦𝑑,𝐶𝑃

= 1,05 ∙
∆𝑝𝑡,𝐶𝑃 


ℎ𝑦𝑑,𝐶𝑃

(
𝑚̇𝐿𝑂𝑋

𝜌𝐿𝑂𝑋,   ­193°𝐶
+

𝑚̇𝑅𝑃­1

𝜌𝑅𝑃­1,−7°𝐶
) 

       = 1,05 ∙
19,0 ∙ 106  

𝑁
𝑚2 

0,82
(

66,6

1141,9 

𝑚3

𝑠
+

26,1

823,0  

𝑚3

𝑠
) = 2,2 𝑀𝑊 

Für diese Wellenleistung reicht die Verbrennung eines Bruchteils des RP-1-Massenstroms aus. 

Die Totaltemperatur, mit der das Abgas die Gasturbine beaufschlagt, soll tt,GT = 600°C nicht 

überschreiten. Für die Erwärmung des Massenstroms sorgt die Reaktionsenthalpie des Treib-

stoffs in der Vorbrennkammer (preburner, PB): 

𝑚̇𝑅𝑃­1,𝑃𝐵 ∙ ∆ℎ𝑅𝑃­1 = 𝑐𝑝,𝑚 ∙ (𝑚̇𝐿𝑂𝑋 ∙ ∆𝑇𝐿𝑂𝑋,𝑃𝐵 + 𝑚̇𝑅𝑃­1,𝑃𝐵 ∙ ∆𝑇𝑅𝑃­1,𝑃𝐵) 

      ∆ℎ𝑅𝑃­1 = 44.110 
𝑘𝐽

𝑘𝑔
        spezifische Reaktionsenthalpie von RP­1 nach [7]         

      𝑐𝑝,𝑚     = 1,0 
𝑘𝐽

𝑘𝑔 𝐾
             mittlere spezifische Wärmekapazität des Abgases                 

      ∆𝑇𝐿𝑂𝑋,𝑃𝐵     = 793 𝐾        Temperaturerhöhung von tLOX = ­193°C auf tt,GT = 600°C 

      ∆𝑇𝑅𝑃­1,𝑃𝐵    = 607 𝐾        Temperaturerhöhung von tRP-1 = ­7°C auf tt,GT = 600°C 

Daraus errechnet sich das Oxidator-Treibstoff-Verhältnis (oxidizer-fuel ratio, O/F) zu 

𝑂 𝐹⁄ =
𝑚̇𝐿𝑂𝑋

𝑚̇𝑅𝑃­1,𝑃𝐵
=

∆ℎ𝑅𝑃­1

𝑐𝑝,𝑚 ∙ ∆𝑇𝐿𝑂𝑋,𝑃𝐵
−

∆𝑇𝑅𝑃­1,𝑃𝐵

∆𝑇𝐿𝑂𝑋,𝑃𝐵
=

44.110
𝑘𝐽
𝑘𝑔

1,0 𝑘𝐽
𝑘𝑔 𝐾⁄ ∙ 793 𝐾

−
607 𝐾

793 𝐾
= 54,9 ∶ 1 

Eine genauere Berechnung ist mit dem NASA-Tool CEA [9] oder einer CFD-Simulation des Verbren-

nungsvorgangs möglich. Für die Auslegung der Gasturbine mit CFturbo 2025 kann bei diesem 

hohen O/F vereinfacht mit den Stoffdaten von reinem Sauerstoff gerechnet werden unter 

Vernachlässigung von Bestandteilen wie Kohlenstoffmonoxid oder Wasserdampf. 
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Der RP-1-Teilmassenstrom sowie der Gesamtmassenstrom durch die Vorbrennkammer berech-

nen sich zu 

𝑚̇𝑅𝑃­1,𝑃𝐵 =
𝑚̇𝐿𝑂𝑋

𝑂/𝐹
=

66,6
𝑘𝑔
𝑠

54,9
= 1,2 

𝑘𝑔

𝑠
 ;     𝑚̇𝑔𝑒𝑠,𝑃𝐵 = 𝑚̇𝐿𝑂𝑋 + 𝑚̇𝑅𝑃­1,𝑃𝐵 = 67,8

𝑘𝑔

𝑠
 

 

Entwurf der Ausgangsgeometrie 

    Schritt 1. Definition des Auslegungspunkts  

CFturbo 2025 verfügt über ein eigenes Modul für den Entwurf von Gasturbinenstufen. 

Im Projekt-Setup werden zur Definition des Auslegungspunkts zunächst der errechnete Vorbrenn-

kammer-Massenstrom und die Drehzahl der Turbopumpe eingetragen. Als Fluid wird Sauerstoff 

aus der Stoffdatenbank CoolProp gewählt (Bild 4). Der Gaszustand wird über den von den Kreisel-

pumpen aufgebauten Totaldruck und die gewählte Totaltemperatur des Abgases festgelegt. 

Für das Totaldruckverhältnis πtt = 1,19 errechnet CFturbo eine Wellenleistung von 2,7 MW bei 

isentroper Entspannung (orangefarbene Kreise). Bei Annahme eines Gasturbinen-Wirkungsgrads 

von 80 % werden dann im realen Prozess die gewünschten 2,2 MW erreicht. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Bild 4: Projekt-Setup für die Gasturbine in CFturbo 
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Entwurf der Ausgangsgeometrie 

   Schritt 2. 3D-Modellierung von Stator und Rotor 

Entscheidend für einen hohen Wirkungsgrad der Gasturbinenstufe, die aus einem Leitapparat 

(Stator) und einem nachfolgenden Laufrad (Rotor) besteht, sind folgende Punkte: 

• zur Rotordrehzahl passende Umlenkung des Fluids 

• konstante Meridiangeschwindigkeit cm 

• Strömungsführung auf koaxialen Flächen 

• drallfreie Abströmung 

    Dimensionierung des Ringkanal-Durchmessers und der Schaufelhöhe 

Für bestmögliche Leistungsübertragung im Rotor sind die radiale Lage des Ringkanals und 

dessen Höhe so zu bestimmen, dass der Entwurf einer strömungsgünstigen Rotorbeschaufelung 

und damit eine verlustarme Umlenkung des Fluids möglich werden. 

Geometrien, die dies erfüllen, weisen ein bestimmtes Verhältnis von Schaufelgeschwindigkeit u 

und leistungsabhängiger, isentroper Geschwindigkeit c0t sowie eine bestimmte relative 

Schaufelhöhe h/dS1 auf und liegen auf oder nahe der Cordier-Linie (Bild 5). 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

Bild 5: Dimensionierung des Ringkanals, Lage im Cordier-Diagramm 

    Entwurf der Beschaufelung 

CFturbo erzeugt automatisch dreidimensionale Schaufelgeometrien für Stator und Rotor und 

kompensiert für konstante Meridiangeschwindigkeit cm die Volumenstromzunahme bei der 

Expansion im Rotor mit einer Aufweitung des Ringkanalquerschnitts. Bild 6 zeigt den ummantel-

ten Stator und den mit einem Spitzenspalt von 0,3 mm ausgeführten Rotor mit den Erweiterungen 

PipeIn und PipeOut für Strömungssimulationen. 
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Bild 6: Ringkanal der Gasturbine mit Stator und Rotor im Meridianschnitt 

CFturbo berücksichtigt beim Entwurf des Rotors das radiale Gleichgewicht und verwindet die 

Schaufel so, dass der Druckgradient über der Schaufelhöhe der Fliehkraft im Fluid entgegenwirkt. 

Die Strömung folgt so weitgehend koaxialen Flächen. Über den Winkelverlauf an der Hinterkante 

wird eine drallfreie Abströmung erreicht (Bild 7). 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Bild 7: Ausgangsgeometrie von Stator (blau) und Rotor (gelb) in CFturbo 

Nachrechnung und Verbesserung der Ausgangsgeometrie 

    Systematische Untersuchung von Varianten mit CFturbo BLADERUNNER  

CFturbo BLADERUNNER übernimmt die Ausgangsgeometrie für Strömungssimulationen direkt 

aus CFturbo, vernetzt sie automatisch und prägt die Randbedingungen auf. Gitterverfeinerungen, 

sind individuell für jedes Flächenelement einstellbar (Bild 8). 

Zur Berechnung der Strömungsfelder steuert CFturbo BLADERUNNER den Löser Simerics MP an, 

überwacht den Konvergenzverlauf und stellt die berechneten Kennlinien übersichtlich in 

Diagrammen dar.  

Für die Ausgangsgeometrie mit den Parametern u/c0t = 0,64 und h/dS1 = 0,16 wird bereits ein 

isentroper Spitzenwirkungsgrad von 89,6% erreicht, der sich durch systematische Veränderung 

dieser Parameter auf 91,6% steigern lässt, bis er bei noch größerem Ringkanal (u/c0t = 0,71, h/dS1 

= 0,16) wieder sinkt (Bild 9). 
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Bild 8: Gittereinstellungen und Statistik der Zellverteilung in CFturbo BLADERUNNER 

             

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Bild 9: Totaler isentroper Wirkungsgrad für die Ausgangsgeometrie und ihre Varianten 
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Weiterentwickelt wird die Variante mit dem höchsten Spitzenwirkungsgrad: u/c0t = 0,68, h/dS1 = 

0,18. Die gewünschte Wellenleistung wird hier aktuell noch bei einem etwas höheren Massen-

strom von 73,5 kg/s erreicht (Bild 10). Die bereits auf Drallfreiheit ausgelegte Abströmung vom 

Rotor soll weitgehend unverändert bleiben, während die Umlenkung des Fluids in der Zuströmung 

deutlich zu verstärken und damit der Stator zu ändern ist. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
Bild 10: Wellenleistung: Auslegungspunkt (blau) und nötige Verschiebung (Pfeil) 

Die Anpassung erfolgt systematisch in CFturbo BLADERUNNER, indem die Ausgangsgeometrie 

jeweils geklont und anschließend iterativ verändert wird (Bilder 11 und 12). 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
Bild 11: Änderung an Konturen und Schaufelzahl an Stator (links) und Rotor (rechts): 

              Nabe (blau), Schaufelspitze (grün), Originalkonturen (grau)   
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Bild 12: Überlagerung der Ausgangsgeometrie (grau) mit der finalen Geometrie von Stator (blau) 

               und Rotor (orange) in CFturbo  

Die steileren Austrittswinkel und schmaleren Strömungskanäle haben eine höhere und gleich-

mäßigere Strömungsumlenkung zur Folge, sodass sowohl die gewünschte Wellenleistung 

erreicht wird als auch ein nochmals höherer Wirkungsgrad, dessen Maximum nun im Auslegungs-

punkt liegt (Figure 13). Eine Verringerung des Spalts an den Schaufelspitzen des Rotors von 0,3 

mm auf 0,1 mm ermöglicht eine weitere Wirkungsgradsteigerung. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
Bild 13: Wellenleistung (links) und isentroper Wirkungsgrad (rechts) im Vergleich 
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Die Strömung der verbesserten Geometrie verläuft im Auslegungspunkt aufgrund des radialen 

Gleichgewichts im Rotor auf koaxialen Flächen (Bild 14, links) ohne sichtbare radiale Geschwin-

digkeitskomponente. In den Schaufelkanälen kommt es zu einer gleichmäßigen Expansion (Bild 

14, rechts). Der Rotor wird schaufelkongruent angeströmt. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Bild 14: Radialschnitt mit projizierten Strömungsvektoren (links), Totaldruckverlauf (rechts)  

Im Abströmbereich des Rotors ist praktisch kein Restdrall mehr erkennbar, was eine bestmögliche 

Leistungsentnahme im Rotor kennzeichnet (Bild 15).  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Bild 15: Stromlinien mit weitgehender Drallfreiheit in der Abströmung des Rotors 
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ZUSAMMENFASSUNG 

Die Studie beschreibt alle wesentlichen Auslegungsschritte einer einstufigen Axialturbine für die 

Turbopumpe eines Raketentriebwerks. Moderne, bedienerfreundliche Programme kommen dabei 

zum Einsatz: CFturbo, CFturbo BLADERUNNER und Simerics MP. Es wird gezeigt, wie eine sehr 

gute Erstauslegung mit wenigen, qualifiziert ausgeführten Modifikationen zum Erreichen der 

Auslegungsziele führt. Die erforderliche Wellenleistung im Auslegungspunkt bei hohem 

Wirkungsgrad wird in nur zwei Design-Loops erreicht. Essenziell für den erfolgreichen Prozess ist 

neben Fachkenntnissen die automatisierte Vernetzung und CFD-Simulation der Turbinenkenn-

felder. 
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