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Zusammenfassung

Das Potential der HLFC-Technologie (Hybrid Laminar Flow Control) zur Reduktion des Reibungswiderstan-
des konnte in einer Vielzahl von Windkanaltests und Flugversuchen gezeigt werden und kann mit heutigen
Methoden zuverldssig vorausgesagt werden. Zusétzliches Gewicht und Leistungsbedarf des Absaugsys-
tems mindern jedoch die mdégliche Treibstoffeinsparung. Die aktuelle Forschung konzentriert sich deshalb
auf die Optimierung von Absaugsystemen und -struktur.

Das langfristige Ziel fur die Anwendung dieser Technologie ist die Integration in ein fur HLFC optimiertes
Flugzeug. Im Vorentwurf missen hierfir Vergleichsstudien erstellt werden, bei denen beispielsweise die
Absaugflache variiert wird und daraufhin die erreichbare Widerstandsreduktion dem Gewicht und Leistungs-
bedarf gegentber gestellt wird.

Das Systemkomponentengewicht kann in der Regel nicht analytisch bestimmt werden. In diesem Fall mis-
sen Gewichtsfunktionale auf Basis ausgefiihrter Komponenten erstellt werden. Fir den Leistungsbedarf des
Absaugsystems ist jedoch eine Abschatzung auf Basis der spezifischen Stutzenarbeit der Verdichter und
der Komponentenwirkungsgrade maoglich. Diese Arbeit prasentiert eine Methodik, die auf vier Hauptschritten
beruht: Berechnung der Verdichtereinlassbedingungen, Berechnung der Verdichterauslassbedingungen,
Verdichterauswahl und -parameterbestimmung, Antriebssystemauswahl und -parameterbestimmung.

NOMENKLATUR

Formelzeichen Indizes

C, -1 Druckbeiwert © ungestorte Strémung
Cq -1 Absaugbeiwert 1 Verdichtereinlass/Rohranfang
d [m] Durchmesser 2 Verdichterauslass/Rohrende
h [J/kg] spezifische Enthalpie A Absaugflache

L [m] Lange c chamber

p [Pa] Druck cl collector chamber

m [ka/s] Massenstrom el elektrisch

Ma -] Machzahl F Frequenzumrichter
n [1/s] Drehzahl is isentrop

P [W] Leistung M Motor

r -] Riickgewinnfaktor s surface

R [J/(kgK)] spezifische Gaskonstante Vv Verdichter

T K] Temperatur

v [m3/s] Volumenstrom

v, w [m/s] Strémungsgeschwindigkeit

Y [J/kg] spezifische Stutzenarbeit

o [-1 Durchmesserzahl

n [-] Wirkungsgrad

K [-] Isentropenexponent

A [-] Rohrreibungszahl

u [kg/(ms)] dynamische Viskositéat

0 [kg/m’] Dichte

o [ Schnelllaufzahl
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1. EINLEITUNG

Eine Moglichkeit den heutigen Forderungen an ein 6koef-
fizientes Flugzeug nachzukommen, ist die Verbesserung
der aerodynamischen Effizienz. Die Erhéhung des Ver-
héltnisses von Auftrieb zu Widerstand (L/D — lift-to-drag
ratio) tragt wesentlich zu einer Reduzierung des Treib-
stoffverbrauchs bei. Der Anteil des Reibungswiderstandes
am Gesamtwiderstand betrdgt im Reiseflug typischer
Verkehrsflugzeuge fast 50%, siehe BILD 1.

100% Weitere Widerstande
- =T (Wellen-, Interferenz-
widerstand etc.)
80% 1 |
| le | Induzierter
60% — -] Widerstand
40% -
| Reibungs-
20% widerstand
0% -
BILD 1. Widerstandsanteile eines typischen zweistrah-

ligen GroRraumflugzeuges im Reiseflug, basie-
rend auf [1]

Der Reibungswiderstand hdngt von der Gréfle und Rau-
heit der Oberflache sowie dem Zustand der Grenzschicht
ab. Turbulente Grenzschicht besitzt einen bis zu 10-mal
héheren Reibungswiderstand als laminare Grenzschicht
[1]. Bei heutigen konventionellen Tragflachen ist die Aus-
dehnung der laminaren Strémung gering und der Um-
schlag findet sehr nahe der Vorderkante statt [2], siehe
BILD 2. Hierdurch wird klar, dass durch eine Verschiebung
des Umschlagspunktes stromabwarts ein erhebliches
Potential der Widerstandsreduktion vorhanden ist.

konventionell

BILD 2. Prinzipskizzen zur Tragflachenumstrémung:

konventionelles Profil, NLF, LFC, HLFC

Fir die Laminarhaltung der Strémung bieten sich unter-
schiedliche Prinzipien an, vgl. BILD 2:

Natural Laminar Flow (NLF) basiert auf der reinen
Formgebung des Profils, so dass durch einen negati-
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ven Druckgradienten der Umschlagpunkt verschoben
wird [1]. Dieses Prinzip ist jedoch bzgl. Pfeilwinkel und
Reynoldszahl limitiert [3], so dass ein Einsatz nur bei
kleinen und langsamen Flugzeugen in Frage kommt.

Laminar Flow Control (LFC) ist die aktive Beeinflus-
sung der Grenzschicht durch Absaugung am gesam-
ten Profil. Hierdurch wird eine Dampfung der aerody-
namischen Instabilitdten bewirkt, so dass die Stro-
mung laminar bleibt. Die Absaugung Uber das gesam-
te Profil ist jedoch mit einem gro3en Aufwand verbun-
den und eine Integration des Systems in den Fligel-
kasten ist schwierig [1].

Hybrid Laminar Flow Control (HLFC) stellt einen
Kompromiss zwischen NLF und LFC dar. Durch die
Absaugung im Bereich bis zum Vorderholm und einer
entsprechenden Formgebung des Profils kann auch
bei gréReren Pfeilwinkel und Reynoldszahlen Lamina-
ritdt bis zu einer Fligeltiefe von maximal 50% bis 65%
[4] aufrecht erhalten werden.

HLFC bietet somit ein groRes Potential zur Widerstands-
reduktion bei deutlich geringerem Aufwand als LFC. Bei
der Anwendung von HLFC an den Fliigeln, Leitwerken und
Triebwerksgondeln wird eine Gesamtwiderstandsreduktion
von ca. 15% erwartet [5].

In den vergangenen Jahren wurden verschiedene HLFC-
Forschungsprogramme erfolgreich durchgefihrt. In den
Jahren 1990 und 1991 haben Boeing und NASA ein
HLFC-System in Flugversuchen mit einer Boeing 757
getestet [6]. Airbus hat im Jahr 1998 Flugversuche eines
HLFC-Systems an einem A320-Seitenleitwerk durchge-
fuhrt [7]. Beiden Programmen gemeinsam war das Ziel,
das HLFC-Konzept an einem grof3en Verkehrsflugzeug zu
validieren. Die verwendeten Systeme wurden aus rein
experimenteller Sicht aufgebaut und waren komplex und
schwer.

Fir eine erfolgreiche Anwendung an einem Serienflugzeug
ist es deshalb notwendig, Struktur und Systeme zu verein-
fachen und in Bezug auf Gewicht, Leistungsbedarf und
Integrationsmdéglichkeiten zu optimieren. Im Projekt
ALTTA (Application of Hybrid Laminar Flow Technology on
Transport Aircraft) wurde deshalb ein Konzept entwickelt,
durch das die Struktur und das System vereinfacht werden
kénnen [5].

BILD 3. Absaug-Doppelstruktur mit poréser Aul3en-

wand und Innenwand mit Dosieréffnungen [5]

Die Doppelstruktur in BILD 3 ist aus einer porésen Au-
fenwand und einer Innenwand, die mit Dosieréffnungen
versehen ist, aufgebaut. Die Stringer zwischen den Wan-
den dienen der Festigkeit und bilden gleichzeitig kleine
Absaugkammern. Die Dosieréffnungen ermdglichen eine
feste Einstellung der gewiinschten Absaugverteilung und
vermindern so eine aufwendige Verrohrung, wie sie im
A320 HLF Fin Programm verwendet wurde [7]. Durch
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dieses Konzept ist es ausreichend, einen entsprechenden
Unterdruck in einer einzelnen grofen Sammelkammer
unterhalb der Doppelstruktur einzustellen [5]. Als Sammel-
kammer kann beispielsweise der abgedichtete Nasenkas-
ten oder eine separate Kammer dienen.

Im Vorentwurf fir ein optimiertes HLFC-Flugzeug stellt
sich u. a. die Frage, an welchen Stellen abgesaugt werden
soll, wie die abgesaugte Luft weiterverwendet werden soll
und wie sich dieses auf Reibungswiderstand, Systemge-
wicht und Leistungsbedarf auswirkt.

Ein wichtiger Schritt ist die Optimierung des Absaugsys-
tems, sowohl bzgl. der Systemarchitektur auf Gesamtflug-
zeugebene, als auch bzgl. der Systemkomponenten. Die-
se Arbeit beschreibt eine Methodik, die es ermdglicht,
ausgehend von den aerodynamischen Anforderungen, den
Leistungsbedarf fir eine gewahlte Absaugsystemarchitek-
tur abzuschéatzen.

2. SYSTEMAUFBAU

Der schematische Aufbau eines vereinfachten Absaugsys-
tems mit nur einem Verdichter ist in BILD 4 dargestellt.

_‘ﬁ_\_\
C _I_l_l_l_l_l_ Doppelstruktur
A
¢ Sammelkammer
@ Verdichter
@ Motor
@ — Verrohrung
¢ Verbraucher

bzw. Auslass

BILD 4. Schematischer Aufbau eines Absaugsystems

Die zentrale Komponente ist der Verdichter, der in den
Kammern einen Unterdruck gegenuber der Profiloberfla-
che erzeugt und dadurch einen Massenstrom durch die
pordse AulRenwand bewirkt. Die Luft muss ferner auf einen
gewilinschten statischen und dynamischen Druck am
Systemauslass verdichtet werden. Der Transport der Luft
zum Auslass erfolgt durch Verrohrung, in der weitere
Druckverluste stattfinden. Die Wellenleistung des Verdich-
ters wird Uber einen Motor aufgebracht.

Auf Gesamtflugzeugebene muss fiir die Methodik beriick-
sichtigt werden, dass an unterschiedlichen Stellen am
Flugzeug abgesaugt wird. Die Systemarchitektur besteht
deshalb in der Regel aus mehreren Verdichtern und einer
entsprechenden Verrohrung zu dem Systemauslass. Ins-
besondere bei langen Transportwegen kommt der Verroh-
rung eine wichtige Rolle zu. Hier gilt es, Durchmesser und
Strémungsgeschwindigkeit zu optimieren, um einen guten
Kompromiss zwischen Druckverlusten, Rohrgewichten und
Platzbedarf zu finden. Maligeblichen Einfluss auf den
Leistungsbedarf hat zudem der geforderte Luftzustand am
Systemauslass, der von der Nutzung der Luft abhéngt.

3. METHODIK

Das Vorhandensein einer geeigneten Systemarchitektur
(Unterteilung der Absaugflachen, Anzahl und Lage der
Verdichter, Nutzung der Luft) wird im Folgenden voraus-
gesetzt.

Die Methodik umfasst folgende Hauptschritte, dargestellt
im Ablaufdiagramm in BILD 5:

1) Berechnung der Verdichtereinlassbedingungen

2) Berechnung der Verdichterauslassbedingungen

3) Verdichterauswahl und Bestimmung der
Verdichterparameter

4) Antriebssystemauswahl und Bestimmung der
Antriebssystemparameter

Auslassbed.
erfullt?

.

Berechnung spezifische
Stutzenarbeit

¢

Eingabe Profilgeometrie,
aerodynamische Daten
(Cq: Cp)
Berechnung Druck-

Berechnung Massen-,
verluste Verrohrung
Volumenstrom . :
hinter Verdichter

' 1

Berechnung Sammel- Variation Totaldruck-
verhaltnis Verdichter

kammerdruck, Druck-
verluste vor Verdichter
Eingabe Systemaus-

lassbedingungen

Berechnung Verdichter-
einlassbedingungen

| )

8 J ¢ J

; Berechnun
Verdichterauswahl : 9
A ; Antriebssystem-
Cordier-Diagramm :
leistung

' 1

Berechnun Berechnung
i - Antriebssystem-
Verdichterparameter i

Auswahl Antriebs-
Berechnung system und
Verdichterleistung -komponenten

8 J ¢ J

Y e
1) Verdichtereinlassbedingungen 2) Verdichterauslassbedingungen

BILD 5.

Y Y
3) Verdichterauswahl/-parameter 4) Antriebssys.auswahl/-parameter

Ablaufdiagramm zur Leistungsabschéatzung eines HLFC-Systems mit einem Verdichter
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3.1. Verdichtereinlassbedingungen

Als Eingangsdaten sind die Geometrien der Absaugflé-
chen und die Anforderungen an die Absaugung fiir gege-
bene Flughdhen erforderlich. Im BILD 6 ist beispielhaft ein
3D-Modell eines Tragdfligels mit gekennzeichneter Ab-
saugflache an der Vorderkante gezeigt.

BILD 6.

Absaugflache an der Vorderkante eines Trag-
fligels

Fur die Berechnung der Verdichtereinlassbedingungen
mussen, ausgehend von der Profiloberflache, die Druck-
verluste bis zum Verdichtereinlass abgeschéatzt werden.
Eine Prinzipskizze der Stromungszusténde in der Doppel-
struktur ist in BILD 7 dargestellt.

pSl pSl TSI WS

Vb

p: pressure
p: density

T: temperature
w: flow velocity

wan
PPPTTLLL
et

pCl pCI TCI WC

,S": surface
,C": chamber

,cl": collector
Pcir Peair TC|I W

BILD 7. Luftzusténde in der Doppelstruktur

Der Absaugbeiwert C, ist nach [8] definiert als

WS
1) quv .

©

Mit der Geschwindigkeit v.. der ungestérten Strémung
lasst sich hiermit direkt die Absauggeschwindigkeit wg
normal zur Oberflache berechnen. C, ist fur verschiedene
Profilschnitte in der Form nach BILD 8 gegeben.

o
o NG
xc 0 0.05 01 0.15 0.2
BILD 8. Typischer Absaugbeiwert C, eines 2D-Profils

Der Druck an der Profiloberflache ps berechnet sich aus
dem Druckbeiwert C,, [9]:

2) C,=—"2=2-.
@S 0.5p,Vv2

Die lokale Dichte ps kann Uber die thermische Zustands-
gleichung idealer Gase [10] abgeschatzt werden:

362

Ps
R-T,’

@) p=

wobei R die spezifische Gaskonstante und T, die Wand-
temperatur der Grenzschicht ist. T berechnet sich nach
[11] zu:

-1
K_ . [\/]a2

@4 T,=T +r-T, - <,
wobei r der Rickgewinnfaktor und k der Isentropenexpo-
nent ist.

Mit den Gleichungen (1) — (4) ist der Strémungszustand
auf der Profiloberflache bestimmt. Im Folgenden mussen
nach BILD 7 die Druckverluste durch die Auflen- und
Innenwand abgeschatzt werden. Da im Vorentwurf in der
Regel die genaue Kammeraufteilung und GréRe der Do-
sier6ffnungen nicht bekannt sind, muss ein vereinfachter
kontinuierlicher Berechnungsansatz gewahlt werden.

Die Locher in der Auf’enwand werden typischerweise
durch Laser- oder Elektronenstrahlbohren hergestellt und
sind durch den Produktionsprozess annahernd konisch
geformt [12]. Untersuchungen haben gezeigt, dass die
Druckverluste in der Form

2
s

(5) Ap,=A-u,-w,+B-p.-w

modelliert werden kénnen [12]. Die Konstanten A und B
geben dabei die Charakteristik der Bohrungen wieder und
werden meist experimentell bestimmt, da die Bohrungs-
geometrie variiert und nicht exakt konisch ist.

Aufgrund der noch nicht bekannten Grofie der Dosieroff-
nungen kénnen deren Druckverluste nicht bestimmt wer-
den. Weil der Unterdruck in der Sammelkammer geringer
als der kleinste Druck in den Doppelstrukturkammern sein
muss, kann dieser durch eine sinnvoll abgeschéatzt Diffe-
renz zum minimalen Druck min{p.} bestimmt werden.

Der Massenstrom der betrachteten Absaugfliche A ist
Uber das Flachenintegral

6) ry = [[ p,w, dsdy

A

zu ermitteln. Hierfir missen die Geometrie der Absaugfla-
che und die Absaugverteilung an jeder Stelle bekannt
sein. Da diese meistens nur fur 2D-Schnitte vorliegen, ist
eine Interpolation erforderlich.

Das Massenstromprofil eines 2D-Schnittes ist in BILD 9
dargestellt. Der gréRte Massenstrom erfolgt nahe des
Staupunktes, da dort sowohl die Absaugung als auch der
Druck den gréRten Wert besitzen. Die Absaugung unter-
halb des Staupunktes soll fir Off-Design-Falle die Stau-
punktwanderungen abfangen. Es wird klar, dass die Si-
cherheitsmarge wohl Uberlegt werden muss, da in diesem
Bereich grofe Massenstréme abgesaugt werden missen.
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BILD 9. Typisches Massenstromprofil eines 2D-

Profilschnittes

Im letzten Schritt werden die Druckverluste in der Verroh-
rung und dem Einlass vor dem Verdichter berechnet. Je
nach vorhandenem Detaillierungsgrad der Verrohrung
kénnen die Druckverluste in Rohreinldufen, Rohren und
weiteren Elementen entsprechend den Formeln der Fachli-
teratur wie [13] ermittelt werden.

3.2. Verdichterauslassbedingungen

Zur Bestimmung der Verdichterauslassbedingungen muss
vom gewiinschten Strémungszustand am Systemauslass
zuriickgerechnet werden. In der Verrohrung entstehen
Druckverluste, die berlicksichtigt werden mussen.

Fur die Rohrstrémung eines kompressiblen Mediums
gelten nach [13] die in BILD 10 gezeigten Zusammenhan-
ge.

P

T

W

}
v
1

1

—»l A le—

BILD 10. Strémung eines kompressiblen Mediums in

einer Rohrleitung [13]

Der Druckverlust bewirkt eine Expansion des Mediums,
wodurch die Geschwindigkeit ansteigt und die Temperatur
abfallt. Der Temperaturverlauf hangt weiterhin vom Wér-
metransport Uber die Rohrwand ab. Berechnet werden
kann der Druckverlust durch:

L ,[1 2 2 11 12
7 — — 1- 1—1——W — ],
(7) Py—p, ,01( \/ o 1 1 27.1

wobei A die Rohrreibungszahl und w die mittlere Stro-
mungsgeschwindigkeit ist [13].

Das Ablaufdiagramm in BILD 5 zeigt, dass der System-
auslass festgelegt ist und daraus der Zustand am Beginn
der Verrohrung berechnet werden soll. In Gleichung (7) ist

jedoch deutlich, dass eine Berechnung der Variablen mit
Index 1 bei Kenntnis des Zustandes 2 nicht direkt méglich
ist. Aus diesem Grund ist ein iteratives Vorgehen notwen-
dig, bei dem der Zustand 1 so lange variiert wird, bis der
gewinschte Zustand 2 mit ausreichender Genauigkeit
erreicht wird. Bezogen auf das hier betrachtete Problem
bedeutet das, dass die Verdichterauslassbedingungen
variiert werden mussen, bis der gewilinschte Zustand am
Systemauslass erreicht wird.

BILD 11 zeigt die StréomungsgréRen des Verdichters,
wobei hier der Index 1 fur den Einlass und 2 fir den Aus-
lass steht. Die GrélRen des Einlasses sind durch Abschnitt
3.2 bekannt.

Auslass:

pz! Tgl WZI .
v m
Vo 0, Systemgrenze
B L R
I

Verdichter P<P, | Motor

: -

'
1

Einlass: T m
v ||
-

BILD 11. Grof3en am Verdichterein- und -auslass [14]

Die Auslassgréfien kénnen dann durch das Totaldruck-
verhaltnis p,/ p; und durch den Auslassdurchmesser vari-
iert werden. T, kann als isentrope Temperatur durch

x—1

p ra
(8) T2,is = T1 (?j}

berechnet werden [14]. Die fehlenden GroRRen am Auslass
lassen sich dann einfach auf Basis grundlegender Zu-
standsgleichungen bestimmen.

Fur Systemarchitekturen mit mehreren Verdichtern muss
ggf. auch die Vereinigung von Rohren zu einem Sammel-
rohr berticksichtigt werden, siehe BILD 12.

Apia Apas

BILD 12.  Verrohrung mehrerer Verdichter

An den Vereinigungsstellen entstehen Druckverluste und
die Teilmassenstréme addieren sich. Umfangreiche Dia-
gramme fiir die Ermittlung der Widerstandsbeiwerte sind in
[15] zu finden.

Eine Mdglichkeit zur Gestaltung der Verrohrung ist die
Forderung, dass die Strdmungszustdnde bzgl. Druck und
Geschwindigkeiten an allen drei Zweigen einer Vereini-

363



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2010

gungsstelle ungeféhr gleich gro® sind. Der Rohrquer-
schnitt an dem Ausgang der Vereinigungsstelle muss
dann proportional zum Massenstrom vergré3ert werden.

Fir die Bestimmung der einzelnen Verdichterauslassbe-
dingungen wird eine ,inside-out“-Vorgehensweise gewahlt:
ausgehend von dem Systemauslass werden die Stro-
mungszusténde der einzelnen Vereinigungsstellen iterativ
von innen nach auflen bestimmt, bis schliellich jeder
Verdichterauslasszustand bekannt ist.

Je nach Entwurfsphase muss ein sinnvoller Detaillierungs-
grad fir die Verrohrungskomponenten gewahlt werden.
Bei einem friihen Entwurf mit einfacher Verrohrung sollten
nicht bertcksichtigte Elemente Uber Aufschlagsfaktoren
abgeschéatzt werden.

3.3. Verdichterauswahl und -parameter

Die Stromungszustdnde an den Ein- und Ausléssen der
Verdichter sind nun bekannt, so dass diese ausgelegt
werden kénnen. Zunachst stellt sich die Frage nach den
passenden Verdichtertypen fir die hier betrachtete An-
wendung am Absaugsystem. Erfordert wird ein grofRer und
moglichst konstanter Volumenstrom. Werden am System-
auslass keine hohen Dricke gefordert, so ist das Total-
druckverhaltnis gering, da nur die Systemdruckverluste
Uberwunden werden missen.

Es eignen sich besonders die dynamischen Verdichter
(Strahlpumpe, Radial- und Axialverdichter), die deutlich
kleiner bauen, als Verdrangerverdichter fur den gleichen
Volumenstrom und zudem pulsationsfrei férdern. Alle
dynamischen Verdichtertypen wurden bereits in HLFC-
Flugversuchen verwendet: eine Strahlpumpe im HYLTEC-
Projekt [16], ein Radialverdichter im Boeing 757 HLFC-
Experiment [6] und ein Axialverdichter im A320 HLF Fin
Projekt [7]. Fur ein optimiertes Absaugsystem eignet sich
die Strahlpumpe aufgrund des sehr geringen Wirkungs-
grads jedoch nicht, weshalb sie fir diese Anwendung
ausgeschlossen wird.

Die typische Anwendung eines Axialverdichters ist durch
einen hohen Volumenstrom bei geringem Druckverhéltnis
pro Stufe gekennzeichnet, wohingegen der Radialverdich-
ter ein gréReres Druckverhéltnis bei geringerem Volumen-
strom aufweist. Axialverdichter sind durch ihre Schaufeln
komplexer und teurer, dafirr kleiner und leichter als Radi-
alverdichter. Radialverdichter besitzen einen breiteren
stabilen Betriebsbereich als Axialverdichter [17].

Die Parameter eines effizienten Verdichters sind mafRgeb-
lich von dessen Anforderungen an Volumenstrom, Druck-
verhdltnis, Drehzahl und Laufraddurchmesser abhangig.
Fur eine erste Abschatzung der Hauptparameter wird im
Folgenden eine Methodik prasentiert, die auf dem CoOR-
DIER-Diagramm [18] basiert und mit den dimensionslosen
Kennzahlen Schnelllaufzahl o und Durchmesserzahl 6
arbeitet.

Die Schnelllaufzahl ist definiert als

Lz\/;

(9) o=n: (2y)3/4
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wobei n die Drehzahl, V der Volumenstrom und Y die
spezifische Stutzenarbeit ist [14].

Die Durchmesserzahl 0 ist definiert als

Jr

2Y
10 5:d'4.—'
10 vz o2

’

mit dem Laufradaufiendurchmesser d [14].

Die spezifische Stutzenarbeit kann mit der Annahme einer
isentropen Verdichtung Uber

2 2
Wy — W,

11) Y, = Ah
(1) Yis 5

is

+

(12) Ah, = h

2,is

abgeschétzt werden [14].

CORDIER hat fur eine Vielzahl sehr effizienter Stromungs-
maschinen o und 6 im Entwurfspunkt berechnet und diese
in ein (o,0)-Diagramm eingetragen [18], siehe BILD 13. In
diesem sogenannten CORDIER-Diagramm erkannte er,
dass die Werte in einem schmalen Band um eine Kurve
liegen. Zusatzlich wurden dem Diagramm Wirkungsgrad-
Muschelkurven Gberlagert.

% n=65%
\ \50\50 o
8 = Q \ O Niederdruckventilatoren —
50/60 %0\\\\ ® Hochdruckventilatoren
6 — und Verdichter
\ + Kreiselpumpen
75 | | |
4 I B
DN -
ts i
\\ \
bg 80N\ ®
=2 N T 0,0f ——————
8 % ‘
3
=) ° L L \ opt = 0,02
1
11X ‘
0,8
0.6 ——
0,4
0,3
0,2
0,1
0,08
0,06 - -
06 08 1 2 3 4 10 20
Durchmesserzahl &,,, —*
BILD 13. CoRDIER-Diagramm Strémungsmaschinen [18]

In einigen CORDIER-Diagrammen, beispielsweise in [14]
und [19], sind die optimalen Laufradformen direkt in das
Diagramm eingetragen. Weitere Diagramme mit erreichba-
ren Wirkungsgraden sind in [14] und [20] verflgbar.
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Grundsétzlich gilt, dass die erreichbaren Wirkungsgrade
neben der Schnelllauf- und Durchmesserzahl von einer
Vielzahl weiterer Faktoren abhangen und die Wirkungs-
gradkurven deshalb nur als Grundtendenzen zu bewerten
sind.

Das CoRbpIER-Diagramm l&sst sich fur die Verdichterausle-
gung nutzen: ist eine der beiden Kennzahlen festgelegt,
dann kann die andere aus dem Diagramm abgelesen
werden, so dass eine Strdmungsmaschine mit hohem
Wirkungsgrad mdglich ist. Auf diese Weise sind Laufrad-
typ, -durchmesser, Drehzahl und eine Wirkungsgrad-
tendenz ermittelbar.

Die Wellenleistung des Verdichters betragt dann [14]:

3 R, =Y
v

Die hier gezeigte Vorgehensweise gilt nur im Auslegungs-
punkt des Verdichters.

3.4. Antriebssystem

Fur die Leistungsabschatzung missen weiterhin die Wir-
kungsgrade der Antriebssystemkomponenten berticksich-
tigt werden. Es wird im Folgenden von einem elektrischen
Antriebssystem, bestehend aus Asynchronmotoren und
Frequenzumrichtern, ausgegangen.

Fur den Vorentwurf ist es in diesem Fall ausreichend, die
Wirkungsgrade der einzelnen Komponenten zu ermitteln.
Eine exakte Auslegung der Komponenten muss fir diese
Zwecke nicht vorgenommen werden.

Fur Asynchronmotoren existieren Daten zu Wirkungsgra-
den in der Fachliteratur und den technischen Beschrei-
bungen der Hersteller. Der Wirkungsgrad ist abhéangig von
der Leistung der Motoren. Fir 2- und 4-polige Normmoto-
ren gibt es eine Wirkungsgradklassifizierung der europai-
schen Motorenhersteller [21], siehe BILD 14.

95 T
n %] |

90 ;_
85 -

80 ;_

P [kW]
7%ttt {

0 10 20 30 40 50 60 70 80
BILD 14.

90 100
Wirkungsgrad 4-poliger Asynchronmotoren
unterschiedlicher Effizienzklassen [21]

Fur einen guten Wirkungsgrad sollten demnach die Asyn-
chronmotoren mit einer Nennleistung von mindestens
10 kW ausgelegt werden, so dass bei der Effizienzklasse
LEFF 2“ ein Wirkungsgrad von mindestens 88% zu erwar-
ten ist. Nach Gleichung (13) steigt der Leistungsbedarf der

Verdichter mit dem Massenstrom. Durch die Variation der
Absaugflache pro Verdichter lasst sich somit der Leis-
tungsbedarf der Antriebe beeinflussen.

Die Wirkungsgrade der Frequenzumrichter liegen sehr
hoch und kénnen nach Herstellerdaten mit 95% abge-
schatzt werden.

Durch die Wirkungsgrade der Asynchronmotoren n und
der Frequenzumrichter ng erhéht sich der Gesamtbedarf
an elektrischer Leistung auf:

R

v Tk

(14) P, =

4. ANWENDUNGSBEISPIEL

Die Methodik soll anhand eines einfachen Beispiels ange-
wendet werden. An einem Konzeptflugzeug mit einer
Spannweite Gber 70 m soll an den Vorderkanten der Trag-
flaichen abgesaugt werden, siehe BILD 6.

Der Leistungsbedarf soll fir den stationdren Reiseflug auf
einer Flughdhe von 35000 ft bei Mach 0,85 abgeschéatzt
werden. Entsprechend der Internationalen Standard Atmo-
sphére (ISA) ergeben sich auf dieser Hohe folgende Um-
gebungsbedingungen:

e V.,=2521m/s

«  p.=0,3796 kg/m®
e T,=218,8K

°  p.=23842 Pa

Vereinfachend wird gefordert, dass die abgesaugte Luft in
die Centre Fuselage transportiert wird und dort den stati-
schen Umgebungsdruck besitzen soll. Fir die Systemar-
chitektur wird eine Aufteilung der Vorderkante in jeweils
vier Absaugflachen gewahlt. Die Verdichter sind lokal
innerhalb der Vorderkante angeordnet, siehe BILD 15. Der
Antrieb der Verdichter erfolgt durch Asynchronmotoren,
die Uber Frequenzumrichter drehzahlgeregelt werden.

BILD 15. Verdichterpositionen des Konzeptflugzeuges

(hier gezeigt an einem Airbus A330)
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Die Absaugbeiwerte fiir drei Profilschnitte sind in BILD 16
dargestellt. In- und midboard wird bis zu einer Profiltiefe
von 20% abgesaugt, outboard nur bis 10%. Fur Off-
Design-Punkte wird die Absaugung zudem auf 2% auf der
Unterseite erweitert. Um das 3D-Profil der Absaugbeiwerte
zu erhalten, wird zwischen den 2D-Profilen interpoliert.

x 10™ inboard

0 0.05 0.1 0.15

x/c 02
c x10* midboard
q
0 L L L L
0 0.05 0.1 0.15 xc 02
= outboard
c x 10 . :
q
2_ ,,,,, e
0 1 ! ! L !
-0.02 0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1

x/c

BILD 16.

Auf Basis der Messungen am 3D-Modell des Tragfligels
ergeben sich folgende Absaugflachen (inboard nach out-
board):

« A=269m°

« Ay=156m’

« A;=103m’

« A=50m’

Absaugbeiwerte C fur drei Profilschnitte

Unter Berlcksichtigung der Druckbeiwerte ergeben sich
nach Gleichung (6) mit einem Aufschlag von 10% (zwecks
Beriicksichtigung von Off-Design-Punkte) folgende Mas-
senstréme:

« m, =0,85kg/s
.- m, =048 kg/s
«  m, =0,31kg/s
«  m, =0,15kg/s

Der Innendruck der Sammelkammern liegt zwischen ca.
14600 Pa (inboard) und 15000 Pa (outboard).

Fur die Bestimmung der Verdichterauslassbedingungen
werden die Rohrlangen zum Rumpf bestimmt und die
Totaldruckverhéltnisse der Verdichter und die Rohrdurch-

messer iterativ so bestimmt, dass die Systemauslassbe-
dingung (statischer Umgebungsdruck) erreicht wird und
ein guter Kompromiss zwischen Druckverlusten nach
Gleichung (7) und Platzbedarf der Verrohrung herrscht.

Die Verdichter werden nach Abschnitt 3.3 mit Hilfe des
CoORDIER-Diagramms so ausgelegt, dass ein maximaler
Wirkungsgrad von ca. 0,8 erreicht wird. Hierfir muss die
Drehzahl entsprechend eingestellt werden, so dass fur die
gegebenen Forderbedingungen der Wirkungsgradbereich
getroffen wird, wobei ein ausreichender Platzbedarf in dem
Nasenkasten vorhanden sein muss. Die Parameter der
Verdichter sind in TAB 1 dargestellt.

Verdichter 1 2 3 4
P21 pq 1,65 1,66 1,68 1,74
n 18500 25000 32000 48000
n 0,8 0,8 0,8 0,8

TAB 1. Verdichterparameter des Anwendungsbeispiels

Fur die Asynchronmotoren werden Wirkungsgrade von 0,9
und fur die Frequenzumrichter von 0,95 angesetzt, vgl.
Abschnitt 3.4. Mit den Gleichungen (13) und (14) I&sst sich
dann der elektrische Leistungsbedarf abschatzen zu:

« P,;=450kW
© Pg,=257KW

«  Pa3=17,0kW

« Ps=88kW

© Poges =2 5 Pe; = 193,0 KW

Es sei darauf hingewiesen, dass es sich um ein simples
Beispiel handelt. Fragen bzgl. der Integration, insbesonde-
re bei Vorhandensein von Hochauftriebshilfen an der Vor-
derkante, sind nicht adressiert. Auch die Definition des
Luftzustandes am Systemauslass ist zunachst willkurlich.

5. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Diese Arbeit prasentiert eine Methodik zur Leistungsab-
schatzung von HLFC-Absaugsystemen im Flugzeugvor-
entwurf. Die Leistungsabschatzung basiert auf der Be-
stimmung der spezifischen Stutzenarbeit der Verdichter
und der Wirkungsgrade der beteiligten Komponenten.

Die Eingangsdaten sind die aerodynamischen Anforde-
rungen an die Absaugung und die Profilgeometrie. Ferner
muss eine Systemarchitektur (Unterteilung der Absaugfla-
chen, Topologie der Verdichter, Nutzung der abgesaugten
Luft, Komponenten des Antriebssystems) bekannt sein.
Durch die Methodik werden dann die Ein- und Auslassbe-
dingungen der Verdichter ermittelt und anschlieRend die
Hauptdaten der Verdichter bestimmt. In den folgenden
Schritten missen die Wirkungsgrade aller Komponenten
in der Kette bis zur Energiequelle ermittelt werden, um
schliellich den Gesamtleistungsbedarf berechnen zu
kénnen.

Im Vorentwurf stehen prinzipbedingt nicht immer detaillier-
te Daten zur Verfigung. Auch fur diese Methodik ist es
unabdingbar, insbesondere die Komponentendaten abzu-
schatzen. Auch der exakte Aufbau der Doppelstruktur ist
in der Regel noch nicht bekannt. Die kleinen Doppelstruk-
turkammern konstanten Innendruckes werden deshalb mit
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einer kontinuierlichen Druckverteilung berechnet und die
Dosierdffnungsdruckverluste abgeschatzt.

Die Wirkungsgradabschatzung der Verdichter erfolgt auf
Basis von CoORDIER-Diagrammen. Diese liefern Uber zwei
Kennzahlen nur eine grobe Tendenz des bestmdglichen
Wirkungsgrades. Durch Kkonstruktive Einschrédnkungen
kann es zu einer Verschlechterung des wirklichen Wir-
kungsgrades kommen. Fiur genauere Daten muss entwe-
der eine Datenbank von ausgefiihrten Verdichtern oder ein
Detailentwurf herangezogen werden.

In dieser Methodik werden Gewichts- und GréfRenbestim-
mung nicht betrachtet. Die Grof3e von Verdichtern lasst
sich zwar grundsatzlich Uber die Laufradabmessungen
abschatzen, jedoch bestehen Unsicherheiten bzgl. der
GehadusegréfRe. Das Komponentengewicht Idsst sich in
der Regel nicht auf analytischem Wege bestimmen. Hier-
fur missen auf Basis von ausgefuhrten Komponenten
Gewichtsfunktionale bestimmt werden, wie es beispiels-
weise in [22] durchgefiihrt wurde. Es empfiehlt sich also
zunachst eine verlassliche Datenbasis ausgefihrter Kom-
ponenten zu erstellen, um GréRe und Gewicht besser
abschéatzen zu kdnnen.

Diese Arbeit betrachtet ausschliellich den Leistungsbe-
darf fur das stationdre Systemverhalten im Nominalfall.
Wichtige zukunftige Arbeiten sind die Untersuchungen des
dynamischen Systemverhaltens, beispielsweise fiir Ein-
und Ausschaltvorgange oder Fehlerfalle.
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