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Zusammenfassung

Im Rahmen eines vom AiF geférderten Forschungsvorhabens wurde in Zusammenarbeit verschiedener
Lehrstiihle der BTU Cottbus und einem mittelstdndischen Unternehmen ein 3-Blatt-Verstellpropeller fiir den
Einsatz in Ultraleichtflugzeugen entwickelt, welcher hinsichtlich der Verbesserung des Start- und Reiseflug-
schubes sowie eines verringerten Larmpegels optimiert wurde. Hierbei konnte unter anderem durch die An-
wendung moderner Optimierungsalgorithmen fir den Nabenkérper und Wirkebene-Bruchkriterien im Bereich

des CFK-Propellerblattes das Leichtbaupotential des Propeller-Nabe-Verbundes in hohem Mal3e ausge-

schopft werden.

1. EINLEITUNG

Im Sinne stetig steigender Anforderung an die Effektivitat,
sei es im Bereich der Brenn- bzw. Kraftstoffausnutzung als
auch bei der Maximierung der Nutzlast oder der Minimie-
rung der Wartungskosten, nehmen anspruchsvolle Leicht-
baukonstruktionen einen immer hdheren Stellenwert ein.
Neben den vielsitzigen Passagierflugzeugen gelten diese
Anforderungen jedoch auch gleichermalien fir den Be-
reich der Ultraleichtflugzeuge, bei welchem die Auswir-
kungen jegliche Veradnderungen des Antriebes weitaus
direkter und ungefilterter im Vergleich zu den kommerziel-
len Verkehrsflugzeugen erfahrbar sind.

BILD 1. Neuentwickelter 3-Blatt-Verstellpropeller
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Das innerhalb dieses Beitrages vorgestellte Projekt bein-
haltet die Entwicklung eines neuen und innovativen kohle-
faserverstarkten 3-Blatt-Verstellpropellers in  modularer
Systembauweise (siehe BILD 1), welcher in verschiedenen
Propellerantrieben eingesetzt werden soll:

- nicht zertifizierungspflichtig: Ultraleicht-Flugzeug-
klasse einschlieBlich Tragschrauber (Flugsportgerate),
HeiRluft-Luftschiffe,

- nicht zertifizierungspflichtig: Hovercraft,

- zertifizierungspflichtig: Allgemeine Luftfahrt (Propel-
ler-Flugzeuge), VLA (Very Light Aircraft), Motorsegler
(eigenstartfahig), Luftschiffe, etc.).

Der zu entwickelnde Verstellpropeller setzt sich aus den
folgenden Baugruppen zusammen:

- Propellerblatter mit Propellerfu® aus langfaserver-
starktem Kunststoff und Metall-Bauweise,

- Propellernabe als zentrales Integrationsbauteil zur
Aufnahme der axial beweglichen Propellerblatter sowie
der Motor- bzw. Getriebewelle auf der anderen Seite,

- Propellerblatt-Verstellmechanismus mit Ansteuerung
aus der Luftfahrzeugkabine.

Neben einer Erh6hung des Start- und Reiseschubs, einer
Verringerung des Larmpegels sowie einer Vereinfachung
der Montage- und Wartungsarbeiten steht auch die Erho-
hung der MTBO (Mean Time Between Overhaul) im Fokus
des Entwicklungsprozesses. Gegenwartig betragt die
MTBO bei ahnlichen Erzeugnissen 500 bis 1000 Betriebs-
stunden. Hiernach ist fur den Propeller zur Gewahrleistung
der weiteren Flugsicherheit eine industrielle Instandset-
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zung durch den Hersteller vorgeschrieben. Als ein weite-
res Ergebnis dieses Forschungsprojektes wird angestrebt,
einen Verstellpropeller mit einer erhéhten MTBO von 2000
Betriebsstunden auf den Markt bringen zu kénnen.

Desweiteren wird eine signifikant geringere Gesamtmasse
angestrebt, welche fir den primdr angestrebten Einsatz im
UL-Bereich einen entscheidenen Wettbewerbsvorteil dar-
stellt. Hieraus ergeben sich neben der offensichtlichen
Erhéhung der maximalen Zuladung auch eine Vielzahl
weiterer Vorteile:

- geringere Werkstoffkosten,
- geringerer Treibstoffverbrauch,

- geringeres polares Tragheitsmoment und somit ein
spontaneres Ansprechen auf Steuerbefehle sowie ge-
ringere gyroskopische Krafte und

- geringere Materialbelastungen aufgrund niedrigerer
auftretender Spannungen.

2. RANDBEDINGUNGEN UND REFERENZ-
DESIGN

Aus marktstrategischen Griinden wurden fiir die Ermittlung
der wichtigsten geometrischen Kennlinien zum Entwurf
des Verstellpropellers folgende Grof3en festgelegt:

- Die Kennlinie fur die Luftschraube des Rotax 912
ULS-Motors unter Beriicksichtigung des durch die
Fluggeschwindigkeit hervorgerufenen Staudrucks (4-
Zylinder-4-Takt-Boxermotor; Vergaser; Startleistung
73,7 KW/100 PS bei 5800 U/min; Dauerleistung 69 KW
bei 5500 U/min);

- Das Ubersetzungsverhéltnis des Zahnrad-Getriebes
des Rotax 912 ULS-Motors von 1 : 2,43, d.h. das Ver-
héltnis der Luftschraubendrehzahl zur Motordrehzahl;

- Die maximale Geschwindigkeit v = 230 km/h und
die Reisegeschwindigkeit Vreise = 210 km/h in Reise-
flughdhen hgreise 1000 m und die Abhebe-
geschwindigkeit Vapheven = 70 km/h vom Boden bei ei-
nem zuldssigen héchsten Fluggewicht mp.x = 520 kg;

- Der Durchmesser der Luftschraube D,s = 1660 mm
und die Anzahl der Schraubenblétter z, g = 3.

Um eine spéatere luftfahrttechnische Zertifizierung der
neuen Propeller-Nabe-Kombination zu erméglichen, soll
erganzend ein Schleudertest mit 159 % der maximal vom
Rotax 912 ULS-Motor erreichbaren Drehzahl bestanden
werden (CS-P 350, EASA [2006]).

2.1. Benchmarking

Als Ausgangspunkt samtlicher weiterer Betrachtungen
wurde ein bestehender Referenzpropeller eines Mitbewer-
bers mit bereits guten mechanischen und aerodynami-
schen Eigenschaften zur vergleichenden Analyse heran-
gezogen. Um basierend auf dessen Geometrie aerodyna-

mische, aeroakustische sowie mechanische Analysen
durchfuhren zu kénnen, musste zundchst eine exakte
Datenbasis durch Abtastung mittels 3D-Koordinaten-
messmaschine geschaffen werden (BILD 2). Bei der Ver-
messung wurden im axialen Abstand weniger Millimeter
zueinander Geometriepunkte ermittelt und zu Hohenkur-
ven verbunden. Insgesamt wurde dieser Vorgang an 31
Querschnitten wiederholt. Aus den gewonnenen Punkten
und Kurven wurde mittels 3D-CAD-System ein Fléchen-
modell des bestehenden Propellerblattes generiert, wel-
ches die Ausgangsbasis aller weiteren rechnerischen
Optimierungen darstellt.
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BILD 2.

Abtastung des Referenzblattes und Erstellung
eines CAD-Modells

Ebenso wurde auf konventionellem Wege auch die Ver-
stellnabe vermessen, um alle weiteren Anschlussmale
und Abmessungen der Propellerblattaufnahme und der
Lagerung zu ermitteln. Im nachfolgenden Schritt wurde
wiederum hierauf aufbauend ein 3D-CAD-Modell erstellt.
Parallel dazu wurde der Industriepartner bzgl. der
Schwachstellen der bisherigen Konstruktion befragt.

2.1.1. Aerodynamik & Aeroakustik

Die zuvor ermittelten Profilschnitte wurden durch Koordi-
natentransformation, Drehung, Normierung und Glattung
der Kontur fir die aerodynamische Analyse vorbereitet.
Fir die Modellierung des Propellers zur weiteren Analyse
wurden aus den Profilschnitten aulRerdem die Verteilung
der Sehnenldnge und der Blattwinkel Uber den Radius
ermittelt. Im Anschluss wurden fir die einzelnen Blatt-
schnitte die Profilpolaren abhangig von der Strémungsge-
schwindigkeit am jeweiligen Blattsegment bestimmt und
der Propeller anhand der ermittelten Geometrie mit einer
Blattelemente-Methode analysiert. Hierbei wurden fiur die
Ermittlung der Lastverteilung drei relevante Betriebspunkte
mit hoher Blattbelastung bei entsprechendem Propeller-
blatt-Verstellwinkel herangezogen:

Reiseflug:

Leistung P = 51 kW (75% Motorleistung),

Drehzahl n = 2085 U/min,

Fluggeschwindigkeit v = 54 m/s,
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Start:

Leistung P = 73,5 kW (100% Motorleistung),

Drehzahl n = 2387 U/min,

Fluggeschwindigkeit v = 20 m/s,
Steigflug:

Leistung P = 73,5 kW (100% Motorleistung),

Drehzahl n = 2387 U/min,

Fluggeschwindigkeit v = 29 m/s.

Durch die Bestimmung der Krafte und Momente an den
einzelnen Blattsegmenten ergaben sich mittels Integration
Uber die radiale Propellerblattlange die resultierende aero-
dynamische Belastung am Gesamtblatt.

2.1.2. Gewichtsverteilung

Einen Uberblick tber die bestehende Massenverteilung
findet sich in BILD 3.

144

BILD 3. Massenverteilung der einzelnen Baugruppen

der Referenzkonfiguration [kg]

Es ist zu erkennen, dass die Aluminium-Nabe inkl. Ver-
stellmechanismus mit ~ 39 %, die drei CFK-Propeller inkl.
Aluminiuminsert mit 43 %, sowie die Stahl-
Einschraubhilsen der Blattlagerung mit ~ 18 % zur Ge-
samtmasse der bestehenden 3-Blatt-Konstruktion beitra-
gen. Der Hauptansatzpunkt zur Erzielung einer Massenre-
duktion kann somit im Bereich der Nabe sowie der Propel-
lerblattlagerung angesehen werden, wahrend an den Pro-
pellerblattern selbst nur ein geringes Einsparpotential
vorhanden ist.

~

3. PROPELLERBLATT

Im Mittelpunkt des ersten Arbeitspaketes stand neben
einer Verbesserung des Start- und Reiseflugschubes
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ebenso die Verringerung des resultierenden Propeller-
larmpegels. Hierbei soll durch die Nutzung einer Mehrkri-
terienoptimierung eine hinsichtlich aller drei Zielvorgaben
geeignete Propellerblattgeometrie ermittelt werden.

3.1. Aerodynamische Auslegung

Bei der Auslegung des neuen Propellerblattes waren unter
Berlicksichtigung der vorgegebenen Randbedingungen die
Effektivitdt im Reiseflug, der Startschub sowie die
Schallabstrahlung des Propellers zu optimieren.

Zu diesem Zweck wurden eine Vielzahl unterschiedlicher
Propellervarianten entworfen und deren aerodynamischen
Eigenschaften bestimmt und miteinander verglichen. Fur
Entwiirfe mit guten aerodynamischen Eigenschaften wur-
de anschlieRend der in einer bestimmten Flughthe beim
Steigflug entstehende maximale Schalldruckpegel fir
einen Aufpunkt am Boden berechnet, wobei verschiedene
Varianten der Lage der Blattelemente beziglich der Dreh-
achse des Blattes untersucht wurden. Schlieflich wurde
aus den leisesten Entwiirfen von denen mit hoher Effekti-
vitat im Reiseflug sowie vollstédndiger Leistungsumsetzung
und hohem Schub beim Start derjenige ausgewahlt, wel-
cher am ehesten den mechanischen Designanforderungen
aber auch den &sthetischen Winschen entsprach. Als
endglltiges Propellerblatt-Design wurde ein Entwurf aus
Profilen der Profilfamilie NACA 16XXX gewahlt (BILD 4).

BILD 4.

Neue Propellergeometrie

3.1.1. Aerodynamische Berechnung

Das Programm fiir die Analyse und das Design des Pro-
pellerblattes wurde in Anlehnung an den Algorithmus nach
Drela [2006], eine Blattelemente-Methode, in der Pro-
grammiersprache Python entwickelt. Das Propellerblatt
wird hierbei entlang des Radius in 30 gleichbreite Seg-
mente unterteilt. In die Berechnung gehen die Auftriebs-
und Widerstandsbeiwerte der Blattelemente abh&ngig vom
Profilanstellwinkel, der Reynolds- und der Machzahl ein.
Diese werden mit Hilfe von JavaFoil (Hepperle [2009])
nach traditionellen Methoden, namlich der Potenzialfluss-
Analyse (Panel-Methode 2. Ordnung) und der Grenz-
schichtanalyse berechnet.
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Als Arbeitspunkt fir das Design des Propellers (Design-
Punkt) wurde der Reiseflug gewahlt. Die Optimierung des
Designs erfolgte hierbei durch Maximierung des Wir-
kungsgrades des Propellerblattes in diesem Betriebspunkt
(,minimum induced loss design“), wobei folgende Variab-
len miteinbezogen wurden:

- 4 oder 5 Profilformen, verteilt entlang des Radius so-
wie

- die Verteilung des Auftriebsbeiwertes entlang des
Radius.

Die Ergebnisse des Design-Prozesses sind:
- die Blattwinkel der einzelnen Segmente,
- die Sehnenlangen der einzelnen Segmente,

- der Schub im Design-Punkt und somit der Propeller-
Wirkungsgrad.
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BILD 5.

Vergleich des Referenzpropellers mit dem
neuen Propellerentwurf: berechneter Wir-
kungsgrad n in Reiseflugstellung (oben) und in
Startstellung (unten) in Abhéngigkeit von der
Fluggeschwindigkeit, n, (Strichlinie): maximal
moglicher Wirkungsgrad des Propellers (ohne
Strémungswiderstand am Propellerblatt)
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Zu diesem Zweck wurden in einer Datenbank Parameter-
satze fur Propellerblatt-Varianten mit Profilformen aus
jeweils einer Profilfamilie und mit verschiedenen Verteilun-
gen der Profil-Auftriebsbeiwerte erzeugt. Insgesamt wur-
den etwas mehr als 600.000 Datensétze aus sieben Profil-
familien erzeugt, fur welche im Design-Prozess ein Propel-
lerblatt-Entwurf erstellt und dessen Schub im Design-
Punkt bestimmt wurde. Nach Abschluss des Designs er-
folgte die Ermittlung des Verstellwinkels des entworfenen
Propellerblattes fir den Lastfall ,Start* sowie eine weitere
Analyse, welche den Schub in diesem Betriebspunkt be-
stimmte. BILD 5 zeigt die berechneten Wirkungsgrade
jeweils fur Reiseflug- und Start-Konfiguration.

3.1.2. Akustische Berechnungen

Den akustischen Berechnungen liegt der Lastfall ,Steig-
flug“ zu Grunde. Fur diesen Lastfall wurden fir jedes
Blattsegment die Oberflachendriicke mit der Panel-
Methode (JavaFoil (Hepperle [2009]) berechnet, welche
zusammen mit der Propellerblatt-Geometrie und weiteren
Parametern die Eingangsdaten fir die Berechnung des
Propeller-Gerdusches bilden. Diese erfolgt anschliefsend
mit einer Randelemente-Methode im Zeitbereich mit Hilfe
des Programms SCRUMPI von Carley [1996, 1997] und
bestimmt den Zeitverlauf des Schalldruckes an einem
definierten Aufpunkt. Der Gesamtschalldruck setzt sich
dabei aus dem Kraftlarm-Anteil (loading noise) und dem
Verdrangungslarm-Anteil (thickness noise) zusammen.
Dies ist in BILD 6 beispielhaft dargestellt. Durch Fourier-
Transformation des Schalldruck-Zeitsignals wird im An-
schluss das dazugehérige Spektrum berechnet. Nach A-
Bewertung, Summation und sowie Pegelbildung ergibt sich
abschlieRend der A-bewertete Schalldruckpegel. Zur Er-
mittlung des maximalen Schalldruckpegels bei Uberflug
wurden die Schalldruckpegel auf einer Linie am Boden
unter dem sich im Steigflug befindenden Flugzeug ausge-
wertet (BILD 7).
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BILD 6. Berechneter Schalldruck-Zeitverlauf fir eine

Propellerumdrehung, normiert (load: Kraftlarm,
thick: Verdréangungslarm, tot: Summe)
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BILD 7.

Berechneter Zeitverlauf des A-bewerteten

Schalldruckpegels an einem Aufpunkt beim
Uberflug des Propellerflugzeuges mit einem
Steigwinkel von 10°, x: auf den Boden proji-
zierte Uberflugstrecke, x = 0: Flugzeug senk-
recht iber dem Aufpunkt in einer Hohe von
527 m (load: Kraftldarm, thick: Verdrdngungs-
I1&arm, tot: Summe)

3.1.3. Beriicksichtigung von Fertigungs-
kriterien

Nachdem die malRgebenden Design-Parameter fiir die
endglltige Variante bestimmt wurden, war die Propeller-
blattgeometrie noch an fertigungstechnische Randbedin-
gungen anzupassen. Dies betraf insbesondere die Form
der Profilhinterkante des Propellerblattes, da eine spitze
Profilhinterkante mit der vorgesehenen Technologie nicht
herstellbar ist. Ebenso ergaben Festigkeitsbetrachtungen
die Erfordernis eines minimalen Hinterkanteradius von 1,5
mm. Zu diesem Zweck wurde ein Algorithmus entwickelt,
mit welchem die Hinterkante des Profils an den einzelnen
Blattsegmenten entsprechend abgerundet wird. Aufgrund
der hieraus resultierenden Anderung der Profilform erge-
ben sich abweichende aerodynamische Eigenschaften,
sodass der Design-Prozess als auch die nachfolgenden
Analysen erneut durchlaufen werden mussten.

3.1.4. Berechnung der aerodynamischen Kréfte
und des aerodynamisch erzeugten Riick-
stellmomentes am Propellerblatt

Fur die konstruktive Auslegung des Verstellmechanismu-
ses war das durch aerodynamische Kréfte hervorgerufene
Moment um die Blatthochachse zu bestimmen. Da der
Verstellpropeller im Falle einer Stérung des Verstellan-
triebs mittels Federriickstellkraft in Startstellung gebracht
werden soll, ist hierbei ein negatives Nickmoment am
Propellerblatt wiinschenswert.

Aus der Polarenberechnung der Blattsegmente ergeben
sich die Momentenbeiwerte der jeweiligen Profilschnitte
am Punkt bei 25% Sehnenlénge (c/4-Punkt), aus welchem
die resultierenden Momentbeitrdge an dieser Stelle be-
rechnet werden kénnen. Ein weiterer Momentbeitrag an
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einem Blattsegment, der auf die Blattachse wirkt, ergibt
sich aus der resultierenden Kraft aus Auftrieb und Wider-
stand bzw. Schub und Antriebskraft am 25%-
Sehnenldnge-Punkt, sofern dieser nicht in der Blattachse
liegt. Die Summe dieser Beitrdge ergibt das aerodyna-
misch erzeugte Moment um die Blatthochachse (BILD 8).

Fir den endglltigen Entwurf, bei dem die Linienschwer-
punkte der einzelnen Blattelemente in der Propellerblatt-
Drehachse liegen, ergibt sich ein positives aerodynami-
sches Drehmoment, welches das Blatt stetig in Richtung
Reiseflugstellung drangt. Durch ein Verschieben der ein-
zelnen Profilschnitte ergibt sich die Méglichkeit das aero-
dynamische Moment zu reduzieren bzw. dessen Drehrich-
tung umzukehren wodurch der Ruckstellmechanismus
weniger massiv dimensioniert werden kann. Der Einfluss
der Geometriednderung auf die aus der Fliehkraft resultie-
renden Krafte und Momente wird nachfolgend in Kapitel
3.2.2 betrachtet.

FAll ftrieb

/

* Drehachse
. Reise
I' Luftwiderstand

Anstromung

— Profilschnitt Mjero /
© Schwerpunkt & Start ™~
® c¢/4-Punkt
BILD 8. Schematische Darstellung der am Profilschnitt

wirkenden aerodynamischen Kréafte und Mo-
mente

3.2. Mechanische Auslegung

Zur sicheren, konstruktiven Auslegung hinsichtlich der
statischen und dynamischen Beanspruchungen im kom-
pletten Betriebsbereich des neuen Propellers wurden die
nachfolgend beschriebenen Lastfalle beriicksichtigt. Am
Bespiel des Referenzpropellers sollen hierzu im ersten
Schritt die bisher auftretenden Schnittkréfte und Momente
im hochbelasteten Propellerful bestimmt werden.

3.21. Statische Belastungen

Fliehkraftbelastung und aerodynamische Lasten

Die sich aus der Rotation mit Nenndrehzahl ergebenden
Fliehkrafte sowie die Krafte aus der Umstromung des
Propellerblattes erzeugen eine auf die Schnittfliche am
Propellerfufd wirkende dominierende Zugkraft von 16,1 kN
(~1,64 1) je Propellerblatt in radialer Richtung. Desweiteren
treten aufgrund der bezlglich der Blattlagerung in der
Nabe auRermittigen Schwerpunktlage des Referenzpropel-
lerblattes weitere Kréafte und Momente, jedoch auf deutlich
geringerem Niveau, auf.
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Schleudertest

Um eine spéatere luftfahrtechnische Zertifizierung der neu-
en Propeller-Nabe-Kombination zu ermdglichen soll zu-
satzlich ein Schleudertest mit 159 % der maximal vom
Rotax 912 ULS-Motor erreichbaren Drehzahl bestanden
werden. Aufgrund dessen ergeben sich im Vergleich zum
vorhergenden Lastfall Krafte und Momente, welche um
den Faktor 2,56 gréRer sind (entspricht einem Gewicht
von 4,14 t je Propellerblatt).

Anlassen und Abstellen des Motors

Als weiterer relevanter Lastfall kann das schlagartige An-
lassen sowie Abstellen des Verbrennungsmotors angese-
hen werden, bei welchem hohe Winkelbeschleunigungen
auftreten und demnach aufgrund der Massentréagheit ins-
besondere der Full des Propellerblattes hoch beansprucht
wird. Hierbei wurde in erster Naherung das maimale Mo-
tordrehmoment von ~ 120 Nm zur Bestimmung der auftre-
tenden Winkelbeschleunigung herangezogen. Das polare
Tragheitsmoment des Rotor-Nabe-Verbundes betragt
0,378 kgm?, die hieraus resultierende Winkelbeschleuni-
gung ~ 51 U/s? (318 rad/s?).

UnsachgemiBes Rangieren

Im realen Betrieb eines UL-Flugzeuges kann es unter
Umstédnden vorkommen, dass durch unsachgemaRes
Ziehen bzw. Dricken am Propeller selbst das Flugzeug
bewegt werden soll, was bei der Auslegung des Laminates
als auch der Nabe zuséatzlich zu beriicksichtigen ist.

Motorstart per Hand

Ist ein Start des Motors durch die Nutzung des elektri-
schen Anlassers nicht méglich (niedrige Temperaturen,
geringe Ladung der Batterie) erfolgt der Start des Motors
per Hand durch Rei3en am Propellerende in Drehrichtung.

(T

Xglobal  Z global

Y global

BILD 9. Kraftwirkung bei Blattverlust

Unwucht aufgrund des Blattverlustes

Im Falle eines Blattverlustes im Flug oder bei der Landung
(Propellerinsert ist hierbei weiterhin in der Nabe fixiert)
ergeben sich Uber den Umfang verteilt ungleichmafige
Fliehkrafte, welche die mitdrehende Nabe belasten. Hier-
bei heben sich die Kraftkomponenten im mitdrehenden
Koordinatensystem in globaler z-Richtung gegenseitig auf,
die Komponenten in globaler y-Richtung addieren sich
jedoch (BILD 9). Hieraus resultiert eine umlaufende Kraft
von 13.977 N (~1,424 t), welche bis zum Abstellen des
Motors ertragen werden muss. Die entsprechende Un-
wucht betragt 0,2237 kgm.

3.2.2. Bestimmung des Verstellmomentes auf-
grund Rotation

Durch Veranderung der Lage der einzelnen Blattschnitte
bezuglich der Propellerblatt-Drehachse besteht die Mdg-
lichkeit sowohl das aus dem aerodynamisch erzeugten
Drehmoment als auch dem fliehkraftinduzierten Drehmo-
ment resultierende Gesamtmoment um die Propellerhoch-
achse auf ca. 35% seines Ursprungswertes zu reduzieren.
Jedoch ergeben sich aus der veranderten Schwerpunktla-
ge der einzelnen Profilschnitte nicht zu vernachlassigende
Zusatzmomente und Kréafte bezuglich anderer Drehachsen
und Richtungen (BILD 10). Aufgrund dessen soll das bis-
her praferierte Propellerdesign, bei welchem die Schwer-
punkte der einzelnen Profilschnitte auf der Propellerhoch-
achse liegen (Alexandrow [1954]), weiterhin beibehalten
werden.

100
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S — M-xx
= 200 M-zz
) ~--- M-yy (kein Offset)
- M-xx (kein Offset)
-- M-zz (kein Offset)
-300
Offset-Winkel [°]

BILD 10. Resultierende Momente in der Blattwurzel
aufgrund auf3ermittiger Propellerblattspitze,
Offset=50mm

3.2.3. Laminatauslegung hinsichtlich statischer

Lasten

Basierend auf den in Abschnitt 3.2 fir das bestehende
Propellerblatt ermittelten Schnittlasten und -momenten
wurden zunéachst die erforderlichen Laminatschichtdicken
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im Bereich des Propellerful3es fiir die einzelnen Faserori-
entierungen (0°, 90°, +/-45°) Uberschlagig bestimmt. Als
Berechnungsgrundlage wurde hierbei die Festigkeit eines
UD-CFK-Laminats mit einem Faservolumenanteil von
zunachst 50% sowie einem Sicherheitsfaktor von 1,5 he-
rangezogen. Aus den resultierenden, maximal ertragbaren
Spannungen wurde anschlieRend die erforderliche Min-
destlaminatstarke fur den PropellerfuRbereich bestimmt (~
55 % der bisher vorhandenen Laminatstarke). Bezlglich
aller weiteren Einzelschnitte am Propellerblatt wurde diese
Uberschlédgige  Dimensionierungsmethode  wiederholt,
wodurch schlussendlich die Basislaminatkonfiguration fur
das Propellerblatt-Layup erzeugt wurde.

An dieser Stelle sei angemerkt, dass sich eine Reduktion
der Propellermasse in annahernd gleichem Male auf die
resultierenden Schnittkrafte und -momente auswirkt, so
dass schlussendlich samtliche bisher ermittelten Lami-
natstarken im selben Male Uberdimensioniert sind. Glei-
ches gilt auch fur die an der Nabe auftretenden Kréfte und
Momente.

Im Anschluss an die Vorauslegung des Laminates erfolgte
die abschlieBende Berechnung der vorhandenen Bruchsi-
cherheit des Faserverbundes unter Anwendung neuerer 4-
Parameter-Wirkebenebruchkriterien nach Jeltsch-Fricker
(Cuntze et. al. [1997], Puck [1996]) fur sdmtliche Lastfalle
(BILD 11).

)

Azrs [%0]

“o

Arg [%]

BILD 11. Faserbruch- (links) und Zwischenfaserbruch-
anstrengung (rechts) bei 160%-Fliehkraftbe-
astung des neuen Propellerblattes (oberste 0°-

Lage, Druckseite

3.2.4. Dynamische Belastungen

Neben den drehzahlinduzierten, quasi-statischen Flieh-
kraften ist bei der Auslegung des neuen Propellerblattes
und der Nabe ebenso die mégliche Erregung aufgrund
motor- und strémungsinduzierter Schwingungsanfachun-
gen zu berticksichtigen.
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3.2.4.1. Eigenschwingverhalten

Um kritische Resonanzen im Betriebsbereich des Motors
zu vermeiden, stellt zunachst die Kenntnis Uber die von
der Drehzahl abhangigen Eigenschwingformen des Pro-
pellerblattes die Grundvoraussetzung fir alle weiteren
Betrachtungen dar. Hierzu wurde im ersten Schritt die
Methode der experimentellen Modalanalyse genutzt, um
die Schwingformen des Referenzpropellers messtechnisch
zu ermitteln. Die Schwingungsanfachung erfolgte hierbei
durch einen elektrodynamischen Shaker am Propellerful3,
welcher mit einem Kraftsensor angekoppelt wurde. Das
flachige Antwortsignal des gesamten Propellerblattes
wurde mittels Laser-Scanning-Vibrometer aufgezeichnet.
Die Propellernabe wurde fest auf einem Granitmesstisch
aufgespannt (BILD 12).

BILD 12.

Bestimmung der Eigenmoden mittels Laser-
Scanning-Verfahren

Kdénnen die Eigenfrequenzen des Propellerblattes im Still-
stand sehr gut experimentell bestimmt werden, so ist dies
unter Einfluss der drehzahlinduzierten Fliehkraftverspan-
nung nur mit groRem Aufwand realisierbar. Zu diesem
Zweck wurde im nachfolgenden Schritt das bezliglich der
Messergebnisse abgestimmte FE-Modell des Propeller-
blattes entsprechend angepasst. Der genutzte Drehzahl-
bereich des Motors liegt zwischen 1800 und 5800 U/min,
was bedingt durch die Getriebeuntersetzung einer Propel-
lerdrehzahl von ~ 750 U/min bis ~ 2390 U/min entspricht.
Aufgrund der Forderung nach einem Bestehen des zulas-
sungsrelevanten Schleudertests, bei welchem eine Dreh-
zahl von ~ 160 % der maximalen Motordrehzahl zu Uber-
stehen ist, erhéht sich die maximale Propellerdrehzahl
jedoch auf ~ 3800 U/min. Die niederfrequenten Eigenmo-
den des Referenzpropellers sind in BILD 18 in Abhéngig-
keit von der Propellerdrehzahl dargestellt.
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1. Biegemode (63 Hz) 2. Biegemode (227 Hz)

3. Biegemode (484 Hz) 1. Torsionsmode (638 Hz)

BILD 13. Experimentell ermittelte Eigenschwingformen
des mit 3 DMS instrumentierten Referenzpro-

pellers

3.2.4.2. Schwingungsanfachungen

Bauartbedingt weist der antreibende Rotax 4-Zylinder-
Boxermotor weder Massenkréfte 1., 2. oder héherer Ord-
nung noch Massenmomente 1. Ordnung auf, was sich im
Allgemeinen positiv auf das Schwingungsverhalten wah-
rend des Betriebes auswirkt. Freie Momente zweiter und
héherer Ordnung treten jedoch dennoch als mdgliche
Anfachungsquellen in Erscheinung. Desweiteren durch-
fahrt jedes Propellerblatt einmal je Umdrehung ein un-
gleichmaliges Druckfeld, welches sich um die Motorabde-
ckung herum aufbaut, so dass die hieraus resultierenden
dynamischen Belastungen ebenfalls zu beriicksichtigen
sind. Als weitere mdgliche Anregungsquelle sei an dieser
Stelle noch das einstufige Getriebe erwahnt.

Um die vorgestellten, theoretisch vorhandenen Erreger-
quellen experimentell validieren bzw. ausschlieRen zu
kénnen, wurde im nachsten Schritt eine Ordnungsanalyse
am laufenden Motor-Nabe-Propeller-Verbund vorgenom-
men. Hierbei wurde das Schwingungsniveau mittels Be-
schleunigungssensor in alle drei Richtungen als auch das
dazugehérige Drehzahlsignal mittels Sensor simultan
aufgezeichnet (BILD 14).

Tabelle 1 fasst die experimentell ermittelten, mdglichen
drehzahlharmonischen Erregungen nochmals zusammen.

Welche der Vielzahl an Resonanzstellen im realen Betrieb
von Bedeutung sind, kann erst nach einer experimentellen
Untersuchung mittels Ordnungsanalyse an der bestehen-
den Motor-Getriebe-Kombination exakt bestimmt werden.

p—
BILD 14.

Aufnahme der Beschleunigungen am Getrie-

beausgang fiur verschiedene Motordrehzahlen
Frequenz der dominie-
Ursache renden Schwingung Richtung
ungleichméfige | 3x /6 x Propellerdreh- alle
Umstrdmung zahl
Motormomente 2 x Motordrehzahl alle
6 x Motordrehzahl vertikal
6,5 x Motordrehzahl alle
Motor 7,5 x Motordrehzahl alle
8 x Motordrehzahl alle
10 x Motordrehzahl alle
14 x Motordrehzahl axial
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TAB 1. Experimentell ermittelte Erregerquellen

3.2.4.3. Instrumentierung

Zeigt die bisherige Schwingungsmessung am drehenden
Motor nur die mdéglichen Anregungsquellen auf, so soll im
nachfolgenden Schritt mittels Dehnmessstreifen (DMS)
das resultierende Verzerrungsniveau auf der Schaufel-
blattoberflache aufgrund der vielféltigen Anfachungen
experimentell bestimmt werden. Da zum Einstellen einer
Resonanz nicht nur die Eigenfrequenz mit der Erregerfre-
quenz Ubereinstimmen muss, sondern ebenso die Erre-
gerform zu der Eigenschwingform passen muss, sind als
Konsequenz dessen nicht alle mdéglichen Resonanz-
schnittstellen als kritisch zu betrachten. Um die relevanten
Erregungen isolieren zu kdnnen, wurden hierzu drei DMS
so auf dem Schaufelblatt positioniert, dass sowohl ein
hohes Verzerrungsniveau bei den entsprechenden Eigen-
formen vorherrscht als auch die DMS-Orientierungen mit
den Hauptverzerrungsrichtungen identisch sind. Entspre-
chend der radial verénderlichen Belastung des Propeller-
blattes wurde gleichfalls der Schichtaufbau radial abgestuft
(Verringerung der Schichtanzahl und somit der Gesamtdi-
cke mit zunehmendem Radius) wodurch sich sowohl Stei-
figkeits- als auch Spannungsunstetigkeiten im Gesamtla-
minat ergeben (BILD 15).
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BILD 15. Maximale und minimale Hauptverzerrungen
der Druckseite des ersten Biegemodes zur

Bestimmung der geeigneten DMS-Position

Durch eine geschickte Positionierung konnten unter Zuhil-
fenahme von zwei DMS samtliche vier niederfrequenten
Biegeschwingformen abgedeckt werden. Ein weiterer DMS
wurde hinsichtlich der Schwingungsiiberwachung der
ersten beiden Torsionsmoden positioniert und orientiert,
welcher jedoch aufgrund der gegenlaufigen Schwingbe-
wegung einzelner Schaufelbereiche nur schwer bzw. kaum
von den motorinduzierten Erregerschwingungen angefacht
werden kann.

BILD 16.

Instrumentiertes Referenzpropellerblatt bei der
DMS-Kalibrierung

3.2.4.4. Betriebsschwingungen

Die Signale der applizierten DMS wurden im Anschluss in
Abhéangigkeit der Drehzahl fur die Start- als auch fir die
Reiseflugstellung experimentell aufgenommen. Hierzu
wurde ein mitdrehendes Transponder-System genutzt,
welches die Dehnungssignale der applizierten DMS draht-
los auf das Empféngersystem zur weiteren Auswertung
Ubertréagt (BILD 17). Eine detaillierte Auswertung der
Messdaten ergab, dass die 3. und 6. Drehzahlharmoni-
sche des Propellers, welche aus der ungleichmaBigen
Umstrémung der Motorabdeckung herriihren, sowie die

Erregerordnungen 6 und 6,5 des Motors zu Schwingungs-
anfachungen fiihren kénnen. Eine Gegeniberstellung der
statischen und dynamischen Bestandteile offenbart je-
doch, dass in diesen Fallen nur vergleichsweise kleine
Schwingungspegel zu erwarten sind.
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BILD 17.

Aufnahme der Verzerrungen mittels DMS und
Telemetriesystems wahrend des Betriebes bei
unterschiedlichen Drehzahlen und Winkelstell-

ungen

Der drehzahlabhangige Verlauf der ersten sieben Eigen-
schwingformen im Bereich von 60 Hz bis 900 Hz sowie
relevante drehzahlharmonische Anregungen sind nachfol-
gend in BILD 18 fir die Reiseflug-Stellung illustriert.

1000 — 6,5 x KW
Arbeitsbereich 6 x KW
800 + - - o
N cririzizzaesscctt PPTEE Rt D g
Z. 600
N I
=]
Q
=
g 400 EO6
- Qé
200 - - EO 3
7.4/
0 T T T
0 1000 2000 3000
Propeller-Drehzahl [U/min]
BILD 18. Campbell-Diagram des instrumentierten Refe-

renzpropellers

Hinsichtlich einer Lebensdauermaximierung des neuen
Propellerblattes sind etwaige Resonanzen im Betriebsbe-
reich des Motors (hervorgehoben durch schraffierte Punk-
te) inklusive eines fertigungsbedingten Toleranzabstands
zu vermeiden. Dies soll in diesem Fall durch eine gezielte
Anhebung der Eigenfrequenzen des Propellerblattes er-
zielt werden.
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3.2.5. Laminatauslegung hinsichtlich dynami-
scher Lasten

Durch die Ausnutzung der richtungsabhédngigen Material-
eigenschaften des CFKs lassen sich im abschlielRenden
dritten Schritt die Schaufelblatteigenfrequenzen des neuen
Propellerblatt-Designs so einstellen, dass Resonanzen
wahrend des gesamten Betriebsbereiches vermieden
werden, was sich vorteilhaft auf die zu erwartende Bauteil-
lebensdauer auswirkt. Zu diesem Zweck wird beispielswei-
se die Anzahl der 0°-Lagen (in radialer Richtung) entspre-
chend so erhéht, das die erste Biegeschwingform bei einer
Drehzahl von ~ 2400 U/min Uber 120 Hz, sowie die zweite
Biegeschwingform bei gleicher Drehzahl eine Eigenfre-
quenz von Uber 240 Hz besitzt.

3.3. Fertigung

Wahrend das urspriingliche Referenzblatt durch das Dra-
pieren unidirektionaler 0°-Gelege, 0°/90°-Gewebelagen
sowie +/-45°-Gewebelagen im Vakuumpressverfahren
hergestellt wurde, wird das neue Propellerblatt im Prepreg-
Verfahren mittels zweiteiliger Metall-Negativform im Au-
toklaven hergestellt. Hierdurch kénnen eine reproduzierba-
re hohe Oberflachenglte sowie gleichbleibend hohe me-
chanische Eigenschaften garantiert werden. GemalR des
vorherrschenden Belastungsniveaus nimmt hierbei die
Laminatdicke radial von 100% auf ~ 35 % ab. Beide Ein-
zelschalen (Saug- und Druckseite) des Profils werden
zusatzlich durch einen CFK-Steg in Blattmitte miteinander
verbunden, was neben dem vorhandenen Hartschaumkern
den zuvor hohlen Profilkdrper zuséatzlich aussteift und
gleichfalls eine Erhéhung der Dampfung bewirkt.

4. NABE

Neben den Propellerblattern selbst, wurde jedoch auch
Augenmerk auf eine Verbesserung der Verstellnabe ge-
legt: So wurde mittels geeigneter Optimierungsalgorithmen
(Altair Optistruct) eine belastungsgerechtere Gestalt fur
den Nabengrundkérper als auch fiir das Insert des umge-
benden CFK-PropellerblattfulRes bestimmt. Ebenso konnte
die Montage und Demontage der einzelnen Propellerblat-
ter durch einen innovativen Bajonettverschlul sowie ein
verbessertes Lagerungssystem signifikant erleichtert wer-
den.

4.1. Mechanische Auslegung

Die zuvor wahrend der Auslegung des Propellerblattes
verwendeten Lastfélle sollen ebenfalls fur die Dimensionie-
rung der Nabe und des Verstellmechanismus herangezo-
gen werden.

4.1.1. Optimierung der Form

Nach Festlegung des Design- und Non-Design-Raums
sowie nach Antragen der zuvor in Abschnitt 3.2 ermittelten
Schnittkrafte und —momente erfolgte die numerische Op-
timierung des Nabengrundkérpers hinsichtlich einer Mini-
mierung der Gesamtmasse. Als Nebenbedingung wurde
die maximal zuldssige von-Mises-Vergleichsspannung der
verwendeten Aluminium-Legierung EN AW 7075 inklusive
eines Sicherheitsfaktors von 2,5 angewandt.

BILD 19 illustriert den Designprozess der neu konstruier-
ten Nabe anhand der Optimierungsergebnisse fiir den
Schleuderlastfall (160%-Drehzahl) sowie anhand des

Ergebnisses fir die Kombination aller Lastfalle: Wahrend
bei reiner Fliehkraftbelastung die Form des Nabengrund-
korpers der Referenzkonfiguration ahnelt, ergibt sich bei
Betrachtung aller Lastfalle ein zusatzlicher Steg zwischen
den einzelnen Propellerblattaufnahmen, welche die Kon-
struktion zusétzlich versteift sowie das resultierende
Spannungsniveau absenkt.
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BILD 19. Optimierungsergebnisse fiir 160%-Drehzahl
(oben), fur alle Lastfalle (mittig); endgultiges
Nabendesign (unten)

4.2. Nabe-Propellerblatt-Verbindung

Die Lagerung der Propellerblatter in der Nabe erfolgte
bisher mittels Nadel- und Gleitlagern. Die Montage gestal-
tet sich aufgrund der groflen Gewinde (> M 60) schwierig
und langwierig. Hinzu kommt eine unzureichende Abdich-
tung, welche den Verlust von Schmierstoff beim Betrieb
und das Eindringen von Wasser aufierhalb des Betriebs
verursacht und damit sowohl die Gebrauchsfahigkeit als
auch -dauer herabsetzt.

Die identifizierten Schwachpunkte kénnen auf verschiede-
nen Wegen behoben werden. Dazu wurden mehrere még-
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liche Lésungen untersucht, welche nachfolgend vorgestellt
werden sollen.

Zunachst wurde die Eignung einer Lagerung untersucht,
wie sie im klassischen Maschinenbau Ublich ist - einer
verspannten Schréagrollenlagerung. Ein Vorteil dieser L6-
sung ist das sehr gute Ansprechverhalten aufgrund der
geringen Reibung. Die groen vorhandenen Kréfte verhin-
dern jedoch eine solche L&ésung, da die angestrebte Le-
bensdauer von 2000 h unter Verwendung des vorgegebe-
nen Bauraums nicht erzielt werden kann.

Wesentlich geeigneter im Vergleich zur Walzlagerung
erscheint die Gleitlagerung, welche hohe Flachenpressun-
gen ertragen, aber nur geringe Relativgeschwindigkeiten
zulassen. Diese Bauart ist in BILD 20 dargestellt. Hier-
durch kann auf gleichbleibendem Bauraum eine einfache-
re und steifere Konstruktion untergebracht werden. Ein
weiterer Nachteil der beiden vorangegangenen Konstrukti-
onen konnte durch den Einsatz eines zum Patent ange-
meldeten Bajonettverschlusses zur Fixierung der Propel-
lerblatter in der Nabe behoben werden. Solche Verschlis-
se werden fir ein schnelles Wechseln eingesetzt und
finden sich unter anderem an Kameraobjektiven, Lampen-
fassungen fiir Autoscheinwerfer und Halogeninnenraum-
leuchten oder Feuerwehrschlauchkupplungen.

BILD 20. Bajonettverschluss zwischen Propellerblatt und

Nabe

Ein weitere Augenmerk wurde unter anderem auf die
komplette Abdichtung der Nabe gelegt, um ein Entweichen
der Schmierstoffe bzw. dem Eintrag von Fremdkérpern
oder Flissigkeiten zu vermeiden. Mehrere O-Ringe ge-
wabhrleisten hierbei eine preiswerte, sichere und vollstan-
dige Dichtung der Nabe. Der entstehende Kostenvorteil fiir
den Flieger entspringt der ldngeren Lebensdauer aller
Lager, da sowohl Walz- als auch Gleitlager erheblich an
Lebensdauer einbllRen, wenn Fremdkdrper eingetragen
werden. Eine vodllige Abdichtung bis hin zur Gasdichtheit
ist jedoch problematisch, da die Blattverstellung hydrau-
lisch erfolgt, wobei der Arbeitskolben das Nabeninnenvo-
lumen und damit den Nabeninnendruck verandert. Glei-
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ches trifft auf Temperaturunterschiede und Luftdruckunter-
schiede beim Fliegen zu. Abhilfe schafft hier ein Druck-
ausgleichselement, welches, ausgestattet mit einer Memb-
ran, zur Reinhaltung des Nabeninnenlebens beitragt.

Im Vergleich zur Referenzkonfiguration weist die neue
Konstruktion weniger Bauteile auf, was sowohl die Monta-
ge und Wartung vereinfacht als auch die Gefahr von Mon-
tagefehlern reduziert — ein Vorteil im Hobbyfliegerbereich.
Alle vorhandenen Bauteile wurden gewichts- und span-
nungsoptimiert. Als Werkstoff kommt wiederum die gut
zerspanbare und im Flugzeugbau bewahrte Aluminiumle-
gierung EN EW 7075 zum Einsatz.

Zur Ubertragung der entstehenden Kréafte und Momente in
den angrenzenden Nabenkdrper dient ein in den Propeller-
full einlaminiertes Aluminiuminsert. Eine formschlissige
Verbindung von Insert und CFK ist durch die doppelte
radiale Verjungung der Innenseite des Metallinserts gege-
ben. Die Bruchfestigkeit der Verbindung wurde wiederum
mittels Wirkebenebruchkriteriums fir alle auftretenden
Lastfalle bestimmt. Hierbei ist besonders der 160%-
Drehzahl-Lastfall hervorzuheben, bei welchem die Flieh-
kraftbelastungen dem 2,56-fachen der normalen Nutzung
entsprechen (BILD 21).

Aluminium-Insert

CFK-Propellerful

Svon—Mises [N/mmZ] AFB [O/O]

BILD 21. Belastungen des Al-Inserts und des CFK-
Propellerfulles bei 160%-Drehzahl (Reisestel-
lung)

4.21. Vergleich mit Referenzkonfiguration

Um den Fortschritt der neuen Nabenkonstruktion im Ver-
gleich zur bestehenden Konstruktion zu evaluieren, soll
neben der Beurteilung der Einzel- und Gesamtmassen (-
15 % Gesamtmasse, BILD 22) ebenso die Steifigkeit der
beiden Konstruktionen miteinander verglichen werden. Zu
diesem Zweck wurde eine Einheitslast am Propellerblat-
tende in alle drei Koordinatenrichtungen aufgebracht und
die resultierenden Verschiebungen am Propellerful® mit-
einander verglichen. Im zweiten Fall wird eine Torsionslast
aufgebracht, welche um die Hochachse des Propellers
wirkt, und die resultierenden Verdrehungen bestimmt. Den
Abschluss bildet die Belastung mit 160% der Maximal-
drehzahl. Generell konnte bei signifikant reduziertem
Spannungsniveau eine deutliche Versteifung der komplet-
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ten Baugruppe im Vergleich zur Referenzkonfiguration
erzielt werden (TAB 2). Einzig die Verdrehsteifigkeit um
die Propellerblatthochachse ist reduziert, welches jedoch
im Betrieb von untergeordneter Relevanz ist.

-0,46

3,19

Nabe

0,09

0,68 0,76

BILD 22. Baugruppenmassen und deren Gewichtsein-
sparung (schraffiert) gegeniiber der Referenz-
konfiguration [kg]

Lastfall Verdnderung der Verdnderung der
Steifigkeit beziig- | Spannung beziiglich
lich Referenz Referenz

Kraft in radialer +97 % -52%

Richtung
Kraft in tangen- +7% -33%
tialer Richtung
Kraft in Flug- +25% -39%
richtung
Moment um -41 % +57 %
Hochachse
160 % Drehzahl +75% -65%

TAB 2. Steifigkeits- und Spannungsvergleich zwischen
neuem Nabendesign und Referenzkonstruktion

5. TESTPROGRAMM

Im Anschluss an die Fertigung der Prototypen von Propel-
lerblatt und Nabe ist die experimentelle Uberpriifung der
zuvor numerisch ermittelten Eigenfrequenzen vorgesehen.
Nachfolgend werden Nabe, Verstellmechanismus sowie
Propellerblatter zusammengesetzt und erste Funktions-
tests sowie erneute Schwingungsmessungen am laufen-
den Motor unterzogen. Nach erfolgreicher Absolvierung
verschiedener Tests am Boden erfolgt der Schleudertest
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mit 160% der Nenndrehzahl angetrieben durch einen
Lycoming-4-Zylinder-Boxermotor  (0-235/0-360).  Ab-
schlieBend werden Schub- und Larmpegelmessungen
unter verschiedenen Propellerstellungen durchgefiihrt.

6. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

In Zusammenarbeit der Lehrstiihle fir Strukturmechanik
und Fahrzeugschwingungen, Konstruktion und Fertigung,
der Juniorprofessur Modellierung und Optimierung, insb.
im Bereich der Aeroakustik der BTU Cottbus sowie der
Firma Junkers ProFly GmbH wurde ein neuer 3-Blatt-CFK-
Verstellpropellers inkl. Nabe fir den primaren Einsatz im
UL-Bereich konzipiert, ausgelegt und mit der Fertigung
funktionsfahiger Prototypen begonnen.

Hierzu wurde im ersten Schritt ein bestehendes System
aerodynamisch, mechanisch (statisch als auch dynamisch)
sowie fertigungstechnisch analysiert. Schwingungsmes-
sungen am laufenden Motor und am drehenden Propeller-
blatt dienten hierbei zur prézisen Bestimmung der relevan-
ten Erregerordnungen und Schwingungspegel unter samt-
lichen relevanten Betriebsbedingungen. Auf diese Weise
konnten die Lastannahmen fur die Neuentwicklung im
Rahmen des Simulations- und Optimierungsprozesses
stetig prazisiert werden.

Aufbauend auf den gewonnenen Erkenntnissen wurde im
weiteren Schritt eine neue, sowohl fertigungstechnisch
verbesserte als auch leichter handhabbare Nabenkon-
struktion entwickelt, wichtige Richtlinien beziiglich des
Laminataufbaus des neuen CFK-Propellerblattes festge-
legt sowie ein Algorithmus zur Optimierung des Propeller-
designs hinsichtlich Larmentwicklung und Vortriebswir-
kungsgrades entwickelt, welcher zur Findung der neuen,
verbesserten Propellergeometrie diente.

Schlussendlich konnte sowohl der malgebende Schub in
Reise-, Steigflug als auch in Startstellung um ~ 10% ge-
steigert sowie das Gesamtgewicht des System um 15%
gesenkt werden, was neben der Integration eines war-
tungs- und reparaturfreundlichen Bajonettschnellver-
schlusses zum Wechsel der Propellerblatter eine deutliche
Verbesserung des Gesamtpaketes Nabe-Propellerblatt
darstellt.

Zu Demonstrations- und Testzwecken werden anschlie-
Rend jeweils verschiedene Naben- und Propellerprototy-
pen gebaut sowie experimentell validiert. Nach dem erfolg-
reichen Abschluss der umfangreichen Testreihen ist die
Aufnahme einer Serienproduktion in Deutschland ange-
strebt.

7. DANKSAGUNG

Dieses ZIM-Verbundprojekt (Férderkennzeichen KF
2054301 LK 8) ist durch das Bundesministerium fur Wirt-
schaft und Technologie geférdert. Die Autoren danken fur
die Unterstutzung.

8. REFERENZEN

[11 Alexandrow, W.L., [1954]: Luftschrauben, VEB Verlag
Technik Berlin



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2010

[2] Carley, M., [1996]: Time domain calculation of noise
generated by a propeller in a flow, Department of Me-
chanical Engineering, Trinity College, Dublin 2, Ire-
land

[3] Carley, M., [1997]: SCRUMPI — Sound Calculation for
Rotation of Unsteady-source Multibladed Propellers
with Incidence, Manual, Version 0,97, Draft, 1995 -
1997

[4] Cuntze et. al., [1997] : Neue Bruchkriterien und Fes-
tigkeitsnachweise fur unidirektionalen Faserkunst-
stoffverbund unter mehrachsiger Beanspruchung,
Modellbildung und Experimente, Fortschrittsbericht
VDI-Reihe 5, Nr. 506, VDI-Verlag, Diisseldorf 1997

[5] Drela, M., [2006]: QPROP Formulation, MIT Aero &
Astro, June 2006

[6] European Aviation Safety Agency, [2006]: Certifica-
tion Specifications for Propellers, CS-P, Amendment 1

[71 Hepperle, M., [2009]: JavaFoil, http://www.mh-
aerotools.de/airfoils/javafoil.htm

[8] Puck, [1996]: Festigkeitsanalyse von Faser-Matrix-
Laminaten, Modelle fir die Praxis, Carl Hanser Ver-
lag, 1996

[9] UIUC Airfoil Coordinates Database, [2009]:
http://www.ae.illinois.edu/m-
selig/ads/coord_database.html

635





