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Auslegung der Gasturbine einer Turbopumpe
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Bild 1: Launcher E-2 Triebwerk nach [1]

Zur Beforderung von Satelliten und Menschen ins All kommen heute Raketen zum Einsatz, die zur
Schuberzeugung in der Unterstufe ein Cluster von Flissigkeitstriebwerken nutzen — in Schwer-
last-Ausfiihrungen teilweise mit Feststoffboostern — und in der Oberstufe oft ein einzelnes
Flissigkeitstriebwerk desselben Typs mit ans Vakuum angepasster Schubdiise. Der enorme
Schub, den ein Flissigkeitstriebwerk entwickelt, entsteht durch die Verbrennung hoher Massen-
strome an Treibstoff und Oxidator in der Brennkammer und die anschlieBende Entspannung der
Verbrennungsgase in der Schubdiise. Bei modernen Flissigkeitstriebwerken erreicht der Druck in
der Brennkammer bis zu 30 MPa, die Temperatur extreme 3.000°C. Gelagert werden Treibstoff
und Oxidator in flissiger Form in diinnwandigen, zylindrischen Tanks mit einer Druckbeauf-
schlagung von etwa 0,5 MPa. Der Fliissigsauerstoff ist dabei tiefkalt bei -193°C, aber auch bei
normaler Umgebungstemperatur flissige Treibstoffe werden fiir maximale Dichte herunter-
gekiihlt, RP-1 z. B. auf -7°C. Die Forderung der beiden Fliissigkeiten und ihre Druckerhéhung auf
ein Niveau oberhalb des Brennkammerdrucks erfolgt mit Turbopumpen.
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Ublicherweise verfiigt jedes Fliissigkeitstriebwerk iiber eine eigene Turbopumpe mit zwei auf
einer gemeinsamen Welle angeordneten Kreiselpumpen fiir 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 flissig zugefiihrt werden, treiben mit dem
Verbrennungsgas die Gasturbine der Turbopumpe an und entlassen es dann liber eine separate
Dise in die Umgebung. Diese Bauweise ist vergleichsweise einfach und zuverlassig und findet
z. B. bei den SpaceX Merlin-Triebwerken und beim Vulcain 2.1 der Ariane 6 Anwendung.
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Bild 2: Vereinfachtes Schema eines Gasgenerator-Triebwerks mit Fliissigsauerstoff (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 fiir die Turbopumpe erforderliche Antriebsleistung wird hier iber ein hohes Druckverhaltnis
von 1t = 10:1 und mehr erreicht. Die Gasturbine ist dazu als zweistufige Gleichdruckturbine
ausgefihrt. Der Treibstoff kiihlt den Diisenhals und die Brennkammerwand vor der Einspritzung
in die Brennkammer.
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Im Konzept der gestuften Verbrennung (staged combustion) filhren Hauptstrom-Triebwerke bei
oxidatorreicher Vorverbrennung den gesamten Oxidator-Massenstrom und einen kleinen Teil des
Treibstoff-Massenstroms flissig einer Vorbrennkammer zu. Zunachst 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.
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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) benétigt nach
[4] gegeniiber der treibstoffreichen gestuften Verbrennung wesentlich geringere Driicke 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 Fliissig-
triebwerken zum Einsatz, zumal sie auch fiir die Oberstufe eingesetzt wird, wo jedes Kilogramm
eingesparter Treibstoff ein Kilogramm mehr Nutzlast bedeutet.
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Das mit LOX/LCH4 (Fliissigmethan) betriebene SpaceX Raptor-Triebwerk setzt zur Anpassung an
die stark unterschiedlichen Massenstrome 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
Spiralgehause fir ein LOX/RP-1-Raketentriebwerk mit F = 250 kN Schub. Jetzt soll eine passende
Gasturbine fir gestufte Verbrennung zum Antrieb der in Bild 3 gezeigten Turbopumpe dimensio-
niert und entworfen werden. Die nétigen Schritte hierfiir sind:

Auslegung der Gasturbine

G CFturbo

Entwurf der Ausgangsgeometrie
3D-Modellierung von Stator und Rotor

CFturbo
BLADERUNNER

Nachrechnung und Verbesserung der Ausgangsgeometrie

G CFturbo

Modellierungsschleife

weiter verbesserte Entwiirfe bis zum endgiiltigen Design

Auslegung der Gasturbine
Bestimmung der nétigen Wellenleistung und des Vorbrennkammer-Massenstroms

Der spezifische Impuls des Triebwerks, ein Mal fir dessen Effizienz, der den erzeugten Schub
ins Verhaltnis zum bendtigten Gesamtmassenstrom setzt, wird mit

I = 57598105 — 2698 VS = 2698 ™ w275
S,LOX/RP-1 — mges = kg = kg = s S

angenommen. Fir maximalen Schub wird in der Brennkammer ein fettes Gemisch mit einem
Oxidator-Treibstoff-Verhaltnis von

Mrox

- = 2,56
Mgp-1

erzeugt.
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Damit ergeben sich die von den Kreiselpumpen geférderten Massenstrome zu

F _ 250kN _927kg
Isrox/rp-1 2698 Ns/kg TS

Mges = Mpox + Mpp.q =

, 256 . _ _ kg _ kg
Miox = FereyMges = 0,719 92,7 =L = 66,6~

. . . kg
Mpp.q = Mges — Moy = 26,1 5

Mit einer Totaldruckerhohung von Apice = 19,0 MPa in den Kreiselpumpen, einem hydraulischen
Wirkungsgrad von nnydce = 82,0 % bei maBiger Kavitation im Inducer und den Dichten

Prox, -103c = 1141,9 1’;—9 nach [7]und  pgp.q —7ec = 823,0 fn—g nach [8]

liegt die bendtigte Wellenleistung mit einem Zuschlag von 5 % fiir Lagerverluste bei

P A Viox + Vap. A M Mgp.
Py = 1,05 hydCP _ 1 05 Pr.cp (Viox + Vep1) = 1,05- Pt.cp ( Lox , ™Mrp1 >
Mhya,cp Mhya,cp Mhya,cp \PLOX, -193°C  PRP-1,-7°C
N
_es. 20 10° 5 / 666 m? L2 m
- 0,82 11419 s 8230 s /)

Fir diese Wellenleistung reicht die Verbrennung eines Bruchteils des RP-1-Massenstroms aus.
Die Totaltemperatur, mit der das Abgas die Gasturbine beaufschlagt, soll tict = 600°C nicht
Uberschreiten. Fir die Erwarmung des Massenstroms sorgt die Reaktionsenthalpie des Treib-
stoffs in der Vorbrennkammer (preburner, PB):

Mgp.1,pp " Bhrp.1 = Cpm * (Myox " AT ox,pp + Mpp-1,pB * ATgp.1,p)

Ahgp.; = 44.110 :—; spezifische Reaktionsenthalpie von RP-1 nach [7]

cpm =10 k:—JK mittlere spezifische Warmekapazitat des Abgases

AToxpg =793 K Temperaturerh6hung von tiox = -193°C auf tigr = 600°C
ATrp.1pp = 607 K Temperaturerhohung von trp1 =-7°C auf tigr = 600°C

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

kJ
Miox Ahgp4 _ ATgp.ipp _ 44.110 kg 607

K
- = = - =549:1
Mpp-1,pe Cpm "ATLoxps  ATLoxpr 1,0 kJ / kg K- 793k 793K

O/F =
Eine genauere Berechnung ist mit dem NASA-Tool CEA [9] oder einer CFD-Simulation des Verbren-
nungsvorgangs moglich. Fir die Auslegung der Gasturbine mit CFturbo 2025 kann bei diesem
hohen O/F vereinfacht mit den Stoffdaten von reinem Sauerstoff gerechnet werden unter
Vernachlassigung von Bestandteilen wie Kohlenstoffmonoxid oder Wasserdampf.
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Der RP-1-Teilmassenstrom sowie der Gesamtmassenstrom durch die Vorbrennkammer berech-
nen sich zu

kg
66.6T kg kg

. Myox . . .
Mpp. = = =12 —; m =m + mpp. =67,8—
RP-1PB = 7 /F 54,9 S ges,PB LOX RP-1,PB S

Entwurf der Ausgangsgeometrie
Schritt 1. Definition des Auslegungspunkts

CFturbo 2025 verfiigt tiber ein eigenes Modul fiir den Entwurf von Gasturbinenstufen.

Im Projekt-Setup werden zur Definition des Auslegungspunkts zunachst der errechnete Vorbrenn-
kammer-Massenstrom und die Drehzahl der Turbopumpe eingetragen. Als Fluid wird Sauerstoff
aus der Stoffdatenbank CoolProp gewahlt (Bild 4). Der Gaszustand wird {iber den von den Kreisel-
pumpen aufgebauten Totaldruck und die gewahlte Totaltemperatur des Abgases festgelegt.

Fir das Totaldruckverhaltnis i = 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 gewtinschten 2,2 MW erreicht.

Vorbrennkammer-Massenstrom

— Drehzahl
PROJECT Global setup D Search thq thanual X
_)f Machine design point Values Cordier
Global Mass flow * m 67.8 kg/s Specific speed (EU) nq 53.7
setup 2,2
Total pressure ratio ntt 1.19 Specific work Y 40531 m‘/s
27 A
Revolutions n 30000 /min Lowes outpix PQ i
Volume flow (total) Qt 3069.8 m'/h
’ Sonic speed (total) at 581.7 m/s
Gas Total density pt 79.51 kg/m’
N It
M| ygen — Total pressure pt2 159.66 bar
Model  CoolProp v Total temperature (isent.) Tt2is 56335 °C
Inlet conditions Sauerstoff-Daten aus CoolProp
R==e itatal) 5 190 bar  ————— Totaldruck am Stufeneintritt
| Temperature (total) Tt 600 °C  =———— Totaltemperaturam Stufeneintritt
w Optional

4 No messages

v OK | X Cancel | ? Help |

Bild 4: Projekt-Setup fiir die Gasturbine in CFturbo
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Entwurf der Ausgangsgeometrie
Schritt 2. 3D-Modellierung von Stator und Rotor

Entscheidend fiir einen hohen Wirkungsgrad der Gasturbinenstufe, die aus einem Leitapparat
(Stator) und einem nachfolgenden Laufrad (Rotor) besteht, sind folgende Punkte:

e zur Rotordrehzahl passende Umlenkung des Fluids
e konstante Meridiangeschwindigkeit cm

e Stromungsfihrung auf koaxialen Flachen

e drallfreie Abstromung

Dimensionierung des Ringkanal-Durchmessers und der Schaufelhohe

Fir bestmdgliche Leistungsubertragung im Rotor sind die radiale Lage des Ringkanals und
dessen Hohe so zu bestimmen, dass der Entwurf einer stromungsgtinstigen Rotorbeschaufelung
und damit eine verlustarme Umlenkung des Fluids moglich werden.

Geometrien, die dies erfiillen, weisen ein bestimmtes Verhaltnis von Schaufelgeschwindigkeit u
und leistungsabhangiger, isentroper Geschwindigkeit co: sowie eine bestimmte relative
Schaufelhdhe h/ds; auf und liegen auf oder nahe der Cordier-Linie (Bild 5).

o Setup e Parameters 9 Dimensions Values Meridian Cordier Balje Velocity
N ség 102'%0 2000 - 59‘88 102%000 20000
() Automatic - Set default .
~ s
Parameters
. 4 Radial inflow 5() E d(n)
Used for ave. diameter dAvgl
Axial
Isen. vel. ratio total-total * u/clt 0.64
D=\
Used for inlet diameters dH1, dS1 %:_ N
o VN
Height diameter ratio . h/dS1 0.16 % O\
w2\
8 AN
Meridional expansion/ contraction — Coaxial @Mid-span - g A AN
—\-Ef \\\
Main dimensions L 4N
= = . [l AN\ \
Calculate || Autematic w0 A
] N\
Inlet @ N\
NN
Hub diameter inlet dH1 90 mm S, | ! %y
& N N \‘\
o RN
Shroud diameter inlet ds1 1324 mm dTip= 131.8 mm § . NN
NS
Outlet \\\\\‘.» N
Hub diameter outlet dH2 869 mm 1 : ! . : \°|r1}
0.05 0.1 0.2 0.5 1 2

Shroud diameter outlet dS2 1355 mm dTjj 4.9 mi Specific speed o = ¥2/y%

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

CFturbo erzeugt automatisch dreidimensionale Schaufelgeometrien fiir Stator und Rotor und
kompensiert fir konstante Meridiangeschwindigkeit cn 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 ausgefiihrten Rotor mit den Erweiterungen
Pipeln und PipeOut fir Stromungssimulationen.

7
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radial coordiate D:D Meridian o 3D Model @ Report
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Bild 6: Ringkanal der Gasturbine mit Stator und Rotor im Meridianschnitt

CFturbo berticksichtigt beim Entwurf des Rotors das radiale Gleichgewicht und verwindet die
Schaufel so, dass der Druckgradient liber der Schaufelhdhe der Fliehkraft im Fluid entgegenwirkt.
Die Stromung folgt so weitgehend koaxialen Flachen. Uber den Winkelverlauf an der Hinterkante
wird eine drallfreie Abstromung 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 Ubernimmt die Ausgangsgeometrie fir Stromungssimulationen direkt
aus CFturbo, vernetzt sie automatisch und pragt die Randbedingungen auf. Gitterverfeinerungen,
sind individuell fiir jedes Flachenelement einstellbar (Bild 8).

Zur Berechnung der Stromungsfelder steuert CFturbo BLADERUNNER den Léser Simerics MP an,
Uberwacht den Konvergenzverlauf und stellt die berechneten Kennlinien (bersichtlich in
Diagrammen dar.

Fir die Ausgangsgeometrie mit den Parametern u/co: = 0,64 und h/ds: = 0,16 wird bereits ein
isentroper Spitzenwirkungsgrad von 89,6% erreicht, der sich durch systematische Veranderung
dieser Parameter auf 91,6% steigern lasst, bis er bei noch groBerem Ringkanal (u/co: = 0,71, h/ds;
=0,16) wieder sinkt (Bild 9).
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[ pineNit-Flow o Hih

LOCAL MESH PARAMETERS Type Max. size

v Nozzle Flow domain  0.008
Inflow Interface 0.004
Outflow Interface 0.004

Static wall 0.004
Shroud Static wall 0.004
BladeSides Staticwall ~ 0.002
BladeFillets Static wall 0.002

Static wall 0.001
Static wall 0.001
MGI
v Rotor Flow domain  0.008
Inflow Interface 0.004
Outflow Interface 0.004
Hub Rotating wall  0.004
BladeSides Rotating wall  0.002
BladeFillets
BladeLE
BladeTE
BladeTip Rotati
CasingShroud Static wall 0.004

0.002
0.001
0.001
0.001

Variable to be plotted: | Number of cells ~
Pipeln l:l 152782

Nozzle | ] 1436605
Rotor | | 2092166

PpeOut [ 567433

TOTAL 4248986

Bild 8: Gittereinstellungen und Statistik der Zellverteilung in CFturbo BLADERUNNER

2). Ex _r(?ssion 91,6%
- Efficiency (t-t) [%]

071 0,16 0,71 0,18
91 r | = T~ -0
| : "o 0,68 0,18

] : 068 0,17

1 0,68 0,16
o—7F |
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89 - %
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52 56 60 64 68 72 76 80 84 88 92

Bild 9: Totaler isentroper Wirkungsgrad fiir die Ausgangsgeometrie und ihre Varianten
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Weiterentwickelt wird die Variante mit dem hochsten Spitzenwirkungsgrad: u/co: = 0,68, h/dsq =
0,18. Die gewiinschte Wellenleistung wird hier aktuell noch bei einem etwas hoheren Massen-
strom von 73,5 kg/s erreicht (Bild 10). Die bereits auf Drallfreiheit ausgelegte Abstromung vom
Rotor soll weitgehend unverandert bleiben, wahrend die Umlenkung des Fluids in der Zustromung
deutlich zu verstarken und damit der Stator zu dndern ist.

4400 Expression
1 Power, Rotor [kW] 0,71 0,16 0,71 0,18
4000 - 0,68 0,18
3600 -
1 o
3200 -
2800 -

2400 r 22 MW

2000 - :
] |
1 |
1600 - |
] |
: |
1200 - |
o | :
] ° i . m [kg/s]
1 1 67,8 kyg/s | i = in=
e N O S S g/s. S _ PipeOut-Flow domain-Out ow
52 56 60 64 68 72 76 80 84 88 92

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

Die Anpassung erfolgt systematisch in CFturbo BLADERUNNER, indem die Ausgangsgeometrie
jeweils geklont und anschliefend iterativ verandert wird (Bilder 11 und 12).

{tangential coordinate Frame cime: 597ms 06 tangential coordinate Frame time: 61Sms

tl-] 1t

05

Ausgangsgeometrie 05
z5=19

04+

03+

024
02+

0.14

Ausgangsgeometrie

0.1 R=24

m[-] 1 m [-]

0.2 meridional coordinate meridional coordinate
v v v — 71— — 77—

01 0 01 02 03 04 05 -01 0 01 02 03 04 05

Bild 11: Anderung an Konturen und Schaufelzahl an Stator (links) und Rotor (rechts):
Nabe (blau), Schaufelspitze (griin), Originalkonturen (grau)
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Bild 12: Uberlagerung der Ausgangsgeometrie (grau) mit der finalen Geometrie von Stator (blau)

und Rotor (orange) in CFturbo

Die steileren Austrittswinkel und schmaleren Stromungskanale haben eine hohere und gleich-
maligere Stromungsumlenkung zur Folge, sodass sowohl die gewiinschte Wellenleistung
erreicht wird als auch ein nochmals hoherer Wirkungsgrad, dessen Maximum nun im Auslegungs-
punkt liegt (Figure 13). Eine Verringerung des Spalts an den Schaufelspitzen des Rotors von 0,3
mm auf 0,7 mm ermaoglicht eine weitere Wirkungsgradsteigerung.

4000»

. Expression
- Power, Rotor [kW]

3600 -
3200 -
2800 -

2400 -

800w
54

Bild 13: Wellenleistung (links) und isentroper Wirkungsgrad (rechts) im Vergleich
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Die Stromung der verbesserten Geometrie verlauft im Auslegungspunkt aufgrund des radialen
Gleichgewichts im Rotor auf koaxialen Flachen (Bild 14, links) ohne sichtbare radiale Geschwin-
digkeitskomponente. In den Schaufelkanélen kommt es zu einer gleichmaRigen Expansion (Bild
14, rechts). Der Rotor wird schaufelkongruent angestromt.

Flow: Yelocity Magnitude [m/s Flowr: Total Pressure [MP

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

Im Abstrombereich des Rotors ist praktisch kein Restdrall mehr erkennbar, was eine bestmdogliche

Leistungsentnahme im Rotor kennzeichnet (Bild 15).
Flowe: Velocity Magnitude [m/fs.
200

175
150
125
100
75
50
25

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

Die Studie beschreibt alle wesentlichen Auslegungsschritte einer einstufigen Axialturbine fiir 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 ausgefiihrten Modifikationen zum Erreichen der
Auslegungsziele fiihrt. Die erforderliche Wellenleistung im Auslegungspunkt bei hohem
Wirkungsgrad wird in nur zwei Design-Loops erreicht. Essenziell fiir den erfolgreichen Prozess ist
neben Fachkenntnissen die automatisierte Vernetzung und CFD-Simulation der Turbinenkenn-
felder.
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