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Zusammenfassung

Im Rahmen einer Forschungsinitiative des Landes Niedersachsen sollen die Potentiale von Flugzeugen fir
ein Lufttransportkonzept der Zukunft untersucht werden. Die Anforderungen an die Aerodynamik dieser
Flugzeuge ergeben sich in erster Linie aus der Forderung nach mdéglichst kurzen Start- und Landestrecken
sowie der Mdglichkeit leise An- und Abflugverfahren umsetzen zu kénnen. Zur Steigerung der Hochauf-
triebsleistung soll das Potential aus larmarmen und effizienten Propellerantrieb und einer aktiven Hinterkan-
tenklappe ausgeschopft werden. Dazu wird ein Modell eines Halbfliigels mit angetriebenem Propeller kon-
struiert und im DNW-NWB Niedergeschwindigkeitswindkanal vermessen.
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Schallgeschwindigkeit [m/s]
Spannweite [m]
Reibungsbeiwert [-]

lokale Blatttiefe [m]
Auftriebsbeiwert Gesamtflugzeug [-]
Propellerdurchmesser [m]
Spinnerdurchmesser [m]
Helmholtzzahl [-]
Stromstarke [A]
Fortschrittsgrad (v./(n*D))
MaRstab [-]

Induktivitat [H]

Machzahl [-]

Helikale Blattspitzenmachzahl [-]
maximale Abflugmasse [kg]
Drehzahl [1/min]

Blattzahl [-]

Leistung [W]

Drehmoment [Nm]
Propellerradius [m]
Reynoldszahl [-]

Schub [N]

Spannung [V]
Fluggeschwindigkeit [m/s]

Reiseflug
Nennbetriebspunkt
Start
Modellmafistab
OriginalmaRstab

Blatteinstellwinkel bei r/R = 0.75 [°]
Wirkungsgrad [-]

Streckung [-]

Luftdichte [kg/m?]

Azimutwinkel Propellerblatt [°]
Temperatur [°C]
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1. EINLEITUNG

Eine wesentliche Motivation fir die Entwicklung neuer
Verkehrsflugzeuge ist die Reduktion der direkten Betriebs-
kosten (DOC), die sich, vereinfacht betrachtet, im Wesent-
lichen aus Kapital-, Kraftstoff-, Betriebs- und Wartungskos-
ten zusammensetzen. In Zukunft werden zusétzliche Um-
weltaspekte eine steigende Bedeutung erlangen und durch
erhohte Start- und Landegeblhren eine héhere Gewich-
tung in den DOC finden. So wurden im Jahr 2008 bereits
an den Flughafen Frankfurt, Kéln/Bonn und Minchen
emissionsbezogene Landeentgelte eingefiihrt. Mit Hilfe
dieser Entgelte werden den Fluggesellschaften finanzielle
Anreize fir den Einsatz von besonders umweltfreundlichen
Flugzeug-Triebwerks-Kombinationen geschaffen [1]. Eine
weitere Herausforderung fiir den Luftverkehr der Zukunft
besteht im stetig wachsenden Bedarf an Passagier- und
Frachtkapazitdten. Ein Ldsungsansatz sieht vor, kleine
regionale Flugh&fen mit kiirzeren Rollbahnen in das Luft-
verkehrskonzept der Zukunft zu integrieren [2]. Aus dieser
Forderung ergibt sich die Notwendigkeit zur Entwicklung
von leisen, kurzstartfahigen und umweltfreundlichen Regi-
onalflugzeugen.

Den oben aufgezeigten Herausforderungen stellt sich das
kooperative Forschungsvorhaben "Burgernahes Flugzeug"
(BNF) der Technischen Universitat Braunschweig (TU-BS)
und des Deutschen Zentrums fir Luft- und Raumfahrt
(DLR). Innerhalb des Forschungsvorhabens sollen Tech-
nologien fiir die Entwicklung des Regionalflugzeugs der
Zukunft erforscht und bereitgestellt werden.

2. VORENTWURF DES PROPELLERS UND
SCHUBABSCHATZUNG

Zur Abschatzung des Schubbedarfs gilt es die Anforde-
rungen an das ,Biurgernahe Flugzeug“ zu konkretisieren.
Gefordert sind eine Kapazitat von etwa 120 Passagieren,
Kurzstarteigenschaften, eine maoglichst hohe Effizienz
hinsichtlich des Treibstoffbedarfs und eine geringe Larm-
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abstrahlung speziell in den Phasen des Starts und der
Landung. Die generische Flugzeugkonfiguration soll durch
ein modernes Turboprop-Konzept angetrieben werden. Als
Referenzen dienen Flugzeuge aus Boeings 737-Serie
sowie aus der Airbus A320 Serie. Des Weiteren steht der
Entwurf eines ,Experimental Short Range Turboprop Air-
craft" (ESTA) Pate [3], der am Institut fir Flugzeugbau und
Leichtbau der TU-BS durchgefiihrt wurde (BILD 1). Dieser
Entwurf setzt, wie auch das ,Blrgernahe Flugzeug®, zur
Auftriebssteigerung aktive Strdmungskontrolle in Form
einer Ausblasung an der Flugelhinterkante tber eine den
Coanda-Effekt nutzende Klappe ein.

BILD 1.

Experimental Short Range Turboprop Aircraft
(ESTA) [3]

Im Fall der hier betrachteten Konfiguration wird die gefor-
derte Kurzstartfahigkeit den benétigten Schub des Flug-
zeugs vorgeben. Eine allgemeine Definition hinsichtlich
der Kurzstartfahigkeit von Flugzeugen lasst sich in der
Literatur nicht finden. Das BNF orientiert sich am "Diction-
ary of Military and associated Terms" [4]. Dort werden
einem Flugzeug Kurzstarteigenschaften zugesprochen,
wenn die zur Uberquerung eines 10 m hohen Hindernisses
bendtigte Startstrecke 450 m nicht Ubersteigt. Entspre-
chendes gilt fiir die Landung.

MTOW 73000 kg
b 34.0m

A 9.3

C. 3.8

Mer 0.65

Vo to 51.0 m/s
To 140000 N
P 1180 kW
Ter 20000 N
D ca. 6.0 m
Nio ca. 800 1/min
My 10 <0.75
My _er <1.00

TAB 1. Daten aus dem Flugzeugvorentwurf

Zu Vorentwurfszwecken wird die Startstrecke nach der von
Raymer [5] vorgestellten Handbuchmethode berechnet. Zu
diesem Zweck sind GréRen wie Tragfligelbelastung, Trag-
fligelstreckung, Start- und Reisefluggeschwindigkeit sowie
die zu erwartenden Auftriebsbeiwerte zu definieren. Der
Schub und die zu installierende Leistung werden mittels
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der Impulstheorie ermittelt. Am Ende dieses iterativen
Prozesses steht ein Flugzeug mit den in TAB 1 angege-
benen Daten. Der angegebene Schub und die zugehdrige
aufgenommene Leistung beziehen sich jeweils auf ein
Triebwerk. Der aufgeflihrte maximale Auftriebsbeiwert
stellt einen durch das den Coanda-Effekt nutzende Hoch-
auftriebssystem sicher zu erreichenden Wert dar (vgl. z.B.

6], [71)-

3. PROPELLERENTWURF MIT BLATTELE-
MENTTHEORIE UND RANS-ANALYSEN

Die Geometrie des Propellerblatts wird mittels Blattele-
menttheorie entworfen. Als EingangsgroRen und Ent-
wurfsziele dienen die oben aufgefiihrten Daten aus der
Schubabschatzung. Des Weiteren ist das Verhalten von
Auftriebs-, Widerstands- und Momentenbeiwert iber dem
Anstellwinkel der auf dem Propellerblatt eingesetzten
Profile vorzugeben. Auf dem BNF-Propeller kommen an
die auf dem Blatt herrschenden Strémungsbedingungen
angepasste Profile der NACA 4er Serie zum Einsatz. Die
bendtigten Polaren werden mittels eines Euler-Grenz-
schicht-Verfahrens (MSES [8]) berechnet.

Die Blattelementtheorie gliedert das zu entwerfende Pro-
pellerblatt in nicht interagierende 2D-Profilschnitte. Sie
stellt ein inverses Entwurfsverfahren mit der radialen Zir-
kulationsverteilung des Propellerblatts als Zielfunktion dar.
Die Zirkulationsverteilung wird so gewahlt, dass eine Mi-
nimierung des induzierten Widerstands auf der Basis rei-
bungsfreier Stromung erfolgt (vgl. [13], [14]). Ein beson-
derer Vorteil des Entwurfs mittels Blattelementtheorie liegt
im geringen Rechenaufwand pro Blattgeometrie. Dies er-
moglicht weitreichende Parametervariationen zur Be-
stimmung einer den Anforderungen optimal entsprechen-
den Geometrie. Zur Bestimmung der optimalen Blattgeo-
metrie fir den Reiseflug wird eine Parameterstudie basie-
rend auf den in TAB 2 angegebenen Gréen durchgefihrt.
Fir alle so ausgefuhrten Blattentwirfe wird als ZielgréRe
ein moglichst grolRer Wirkungsgrad bei abgegebenem
Reiseflugschub von T, = 20000 N gewahlt. Der Durch-
messer des Spinners wird fir alle Entwirfe konstant bei
Dspin = 1.5 m gehalten. Damit &ndert sich das Verhaltnis
von Spinnerkreisflache zu Propellerkreisflache mit Variati-
on des Propellerdurchmessers. Der konstante Spinner-
durchmesser ist notwendig, da nicht davon auszugehen
ist, dass bei konstanter Schubforderung die Abmessung
des Kerntriebwerks merklich mit dem Propellerdurchmes-
ser variieren wird.

Npiage | 6,7,8,9,10

D 45m,50m,55m,6.0m

n 700 1/min, 750 1/min, 800 1/min
er 850 1/min, 900 1/min

TAB 2. Parametervariation bei T, = 20000 N

Fir jede Blattzahl ny,4e wird die zugehoérige Parameterva-
riation von Durchmesser D und Drehzahl n. nach BILD 2
ausgewertet. Der den Entwurfszielen optimal entspre-
chende Propeller wird ausgewahlt, indem entlang der
Isolinie fir My ¢ = 1.0 der Propeller mit dem gréfiten Wir-
kungsgrad unter Reiseflugbedingungen ermittelt wird.



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2011

mn: 0.62 0.64 0.66 0.68 0.7 0.72 0.74 0.76 0.78 0.8 0.82 0.84

BILD 2. Parametervariation fiir 9-Blatt Propeller,
Reiseflugbedingungen: T, = 20000 N,

per = 0.378 kg/m?, M, = 0.65

Nachdem der Propeller mit Hilfe der Blattelementtheorie
entworfen ist, kann der Entwurf mit dem DLR Tau-Code [9]
verifiziert werden. Tau ist eine Software zur Lésung der
Reynolds-gemittelten Navier-Stokes (RANS) Gleichungen.
Die Entwicklung von Tau wurde im Wesentlichen im Rah-
men des deutschen CFD-Projekts MEGAFLOW [9] be-
gonnen. Gegenwartig wird die Entwicklung von der Abtei-
lung C°A’S%E (Center for Computer Applications in Aero-
Space Science and Engineering) des DLR Instituts fir
Aerodynamik und Strémungstechnik vorangetrieben. Im
Fall der Simulation des BNF-Propellers wird zur raumli-
chen Diskretisierung ein zentrales Finites-Volumen-
Schema eingesetzt. Die zeitliche Auflésung erfolgt Uber
ein explizites Runge-Kutta-Schema. Als Turbulenzmodell
wird ein Eingleichungsmodell von Spalart-Allmaras [10]
verwendet.

Die Exaktheit der numerischen L&sung héngt einerseits
von der physikalischen Modellierung und andererseits von
der Dichte und Qualitat der verwendeten Rechengitter ab.
Die hybriden Netze zur numerischen Verifikation des Pro-
pellerentwurfs werden mit der kommerziellen Software
Centaur [11] erstellt. Zur korrekten Aufldsung der Grenz-
schicht wird der erste Wandabstand so gewéhlt, dass sich
ein dimensionsloser Wandabstand von y* = 1 ergibt. Um
die GroRe des Gesamtnetzes zu reduzieren wird auf die
Médéglichkeiten der Netzgenerierung mit periodischen
Randbedingungen zurlickgegriffen. Diese im Tau-Code
verfiigbaren Randbedingungen erméglichen es, den Ge-
samtpropeller durch die Berechnung nur eines Segments
zu simulieren. Simuliert werden verschiedene Betriebszu-
stdnde fur den Reiseflug wie auch fur den Startfall. Die
berechneten Propellerleistungen fir den priméar betrachte-
ten Startfall fasst TAB 3 zusammen.

Vo[m/s]  n[1/min] Bzs[°] TI[N] P [kW] n
51.0 793.7 30.5 1283174 12317.7 0.53
51.0 793.7 32.0 138804.7 14003.5 0.51
51.0 793.7 33.5 148023.0 16033.8 0.47

TAB 3. Propellerleistungen nach RANS-Analyse
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BILD 3. Vergleich Propellerleistungen

Blattelementtheorie und RANS-Analyse,
Start: n, = 793.8 1/min, v. =51.0 m/s

BILD 3 stellt die Ergebnisse von Blattelementtheorie und
RANS-Analyse fiir den Startfall gegeniiber. Der Ausle-
gungspunkt ist durch die gestrichelte Linie markiert. Man
erkennt die gute Ubereinstimmung der Propellerleistungen
zwischen Blattelementtheorie und RANS-Analyse fir den
Auslegungspunkt. Auferdem stimmen die Ergebnisse fur
kleinere Blatteinstellwinkel B75 ausreichend genau Uberein.
Auffallend ist die Abweichung fur grofRere Blatteinstellwin-
kel aulerhalb des Auslegungspunkts. Dies I&sst sich mit
dem Verhalten der Grenzschicht auf rotierenden Propel-
lerblattern erklaren (vgl. auch Himmelskamp [12]). Durch
die in der Grenzschicht wirkenden Zentripetalkrafte kommt
es zu einer Art ,Abschwimmen" des Grenzschichtmaterials
in Richtung der Blattspitze. Dies fuhrt dazu, dass die
Grenzschicht in den einzelnen Profilschnitten diinner aus-
fallt als bei einer nicht rotierenden Strémung. Dieser Effekt
wird bei der Berechnung der Profilpolaren mittels MSES
nicht berticksichtigt und fuhrt dazu, dass die Profile in der
dreidimensionalen Strémung einzeln betrachtet héhere
Auftriebsbeiwerte liefern als in den Eingangsdaten fiir die
Blattelementtheorie.

Obwohl im Vergleich zur Blattelementtheorie durch die
Dreidimensionalitat eine gewisse Schubbelastungsreserve
entsteht, arbeitet der Propeller im Auslegungspunkt dicht
an seiner Belastungsgrenze. Deutlich wird dies bei der
Betrachtung der Reibungsbeiwerte auf der Blattoberflache.
BILD 4 zeigt auf der Blattoberseite in der Nahe der Blatt-
vorderkante eine Ablésung. Die Stromung I6st in diesem
Bereich turbulent ab, um sich im weiteren Verlauf wieder
anzulegen (BILD 5). Dieses Verhalten lasst darauf schlie-
Ren, dass die Profile in diesem Bereich nahe an ihrem
jeweiligen maximalen Auftriebsbeiwert operieren. Insge-
samt fUhrt dieser Umstand zwar zu einer Verschlechterung
des Wirkungsgrads, jedoch wirken sich MalRnahmen zu
seiner Beseitigung gravierend auf die Leistungen im Rei-
seflug aus.

Ein probates Mittel zu Herabsetzung der Blattbelastung ist
die VergroRerung seiner Flache. Dies kann entweder
durch eine VergréRerung im Durchmesser oder einer
VergréRerung der Blatttiefe vorgenommen werden. Das
Vergrofern des Durchmessers erscheint in Anbetracht
dessen, dass die Blattspitzenmachzahl so gering wie mog-
lich gehalten werden soll als nicht sinnvoll.
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suction side Y pressure side

cf
0.1
- -0.1

/R = 0.66

Reibungsbeiwert auf der Blattoberflache, Start:
N, = 793.8 1/min, v, = 51.0 m/s, B75 = 32°

BILD 4.

streamlines by velocities in
rotating coordinate system
cut @ (r/R) = 0.66

n =793.73 1/min
J =0643

Mach_number

! 0.65

BILD 5.

Strémung im Profilschnitt r/R = 0.66, Start

Eine VergroRerung der Blatttiefe bei gleichbleibendem
Propellerdurchmesser hat zur Folge, dass sich die Stre-
ckung des einzelnen Blatts verringert. Dies hat wiederum
Auswirkungen auf den induzierten Widerstand des Blatts
und verschlechtert den Wirkungsgrad des Gesamtpropel-
lers erheblich. Beiden Mallhahmen gemein ist eine Ver-
gréBerung der umspilten Oberflache, was ebenfalls den
Wirkungsgrad im Reiseflug erheblich herabsetzt. Trotz
gewisser Abweichungen in den Propellerleistungen kann
festgehalten werden, dass die Analyse des Propellers
mittels RANS-Simulation in ausreichender Genauigkeit die
Ergebnisse der Blattelementtheorie wiedergibt. Am Ende
des gesamten Entwurfsprozesses steht der Propeller wie
ihn BILD 6 zeigt.

BILD 6. BNF-Propeller, 9 Blatter, 6.0 m Durchmesser
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4. SKALIERUNG DES PROPELLERS AUF
WINDKANALMASSSTAB

Im Rahmen des Projektes ,Bilrgernahes Flugzeug“ wird
ein Validierungsexperiment im Niedergeschwindigkeits-
windkanal (NWB) der ,Deutsch-Niederldndischen-
Windkanale* (DNW) durchgefiihrt. Das Experiment sieht
vor, den Propeller an einem Halbmodellfligel zu montieren
und mittels Elektromotor anzutreiben. Der Fligel weist
eine sich Uber die gesamte Spannweite erstreckende
aktive Hinterkantenklappe auf (vgl. [23],[24],[25]). Ziel ist
es, mogliche positive Synergieeffekte zwischen Propeller-
nachlauf und der Fligelumstrdmung in Hochauftriebskon-
figuration zu untersuchen. Dazu ist es notwendig, den
entworfenen Propeller maRstablich zu verkleinern. Neben
der aerodynamischen Ahnlichkeit gilt es im Fall des Pro-
pellers fur das ,Biirgernahe Flugzeug“ auch die akustische
Ahnlichkeit bei der Skalierung einzuhalten, da neben ae-
rodynamischen auch aeroakustische Messungen im Vali-
dierungsexperiment durchgefuhrt werden sollen.

Um im Experiment aerodynamische Ahnlichkeit zu ge-
wiéhrleisten, muss die geometrische Ahnlichkeit gegeben
sein und es mussen wahlweise die Machzahl M oder die
Reynoldszahl Re mit der Originalkonfiguration Uberein-
stimmen. Eine Reynoldszahldhnlichkeit ist aufgrund des
Messstreckenquerschnitts im DNW-NWB nicht einzuhal-
ten. Die aerodynamische Ahnlichkeit wird demnach iber
eine Ahnlichkeit der Machzahl erreicht. Fiir die Strémung
am Propellerblatt ist die Einhaltung des Fortschrittsgrad J
von grofRer Bedeutung. Er beschreibt das Verhéltnis von
Anstrém- zu Umfangsgeschwindigkeit und damit den An-
stellwinkel in den einzelnen Schnitten des Propellerblatts.

Aus aeroakustischer Sicht ist die helikale Blattspitzen-
machzahl ahnlich zu halten, da diese dem Schallsignal
des Propellers die Amplituden aufprégt. Fir eine Ahnlich-
keit hinsichtlich der Frequenzen im Schallsignal muss die
Helmholtzzahl He bei der Skalierung von Original- auf
Modellmalistab konstant gehalten werden. Die Helmholtz-
zahl He beschreibt das Verhaltnis einer charakteristischen
Lange des Modells zur charakteristischen Wellenlange
des Schalls, hier definiert zu

(1) He:D.n.nblade .
a

Akustiker beurteilen Objekte danach, ob sie ,akustisch
kompakt® oder ,nicht-kompakt” sind. ,Akustisch kompakte“
Objekte unterscheiden sich sehr stark in ihrer akustischen
Abstrahlcharakteristik verglichen mit ,akustisch nicht-
kompakten“ Objekten. Grob lasst sich formulieren, dass
Objekte ,akustisch kompakt* sind, wenn He < 1 gilt. Au-
Rerdem ist die Helmholtzzahl wichtig fiir die Auswertung
und Analyse der akustisch gemessenen Daten. Der Hin-
tergrund ist, dass man das akustische Problem im Fre-
quenzbereich betrachtet. Die im Original zu betrachtende
Frequenz steht mit der im ModellmaRstab zu betrachtende
Frequenz Uber die Helmholtzzahl in Verbindung. Dies ist
gleichbedeutend damit, dass die zu untersuchenden Fre-
quenzen im Modellmafistab um den Kehrwert des Mo-
dellmalstabs héher liegen als im OriginalmafRstab. Wich-
tig ist also fir das Experiment bei gentigend hohen Fre-
quenzen zu messen. Man geht davon aus, dass Frequen-
zen im Originalmafstab typischerweise zwischen 100 Hz
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und 10 kHz von Interesse sind, da diese den relevanten
hérbaren Bereich beschreiben. Kritisch fiir die Messung im
Experiment ist jedoch, dass Frequenzen gréRRer als 30 kHz
bei ihrem Durchgang durch die Scherschicht des Windka-
nalfreistrahls (offene Messstrecke) stark beeinflusst wer-
den. Aus der Forderung der Konstanz in helikaler Blatt-
spitzenmachzahl und Fortschrittsgrad lasst sich ableiten,
dass bei konstanter Anstromgeschwindigkeit v.. fur die
Drehzahl im ModellmaRstab

..
__ ""Original
@) Pytoden = 2

gelten muss. Wird zusétzlich die geometrische Ahnlichkeit
eingehalten sowie eine konstante Schallgeschwindigkeit a
zwischen Originalanwendung und Windkanalexperiment
angenommen, so ergibt sich die geforderte Ahnlichkeit
hinsichtlich der Helmholtzzahl He automatisch.

Um das Betriebsverhalten abschatzen zu kénnen und eine
Strukturauslegung des im Windkanalexperiment verwen-
deten Propeller durchfihren zu kénnen, werden fiir den
um den Faktor

@ k==

verkleinerten Propeller ebenfalls RANS-Analysen nach
oben erlautertem Verfahren durchgefihrt. Fir den verklei-
nerten Propeller beschrankt sich die Simulation auf die im
Windkanalversuch untersuchten Betriebspunkte im Start.
TAB 4 fasst die Leistungen des auf den Windkanalmaf-
stab verkleinerten Propellers zusammen.

vJfm/s]  n[t/min] B[] TIN]  PKW] n
51.0 71436 305 15763 1537  0.52
51.0 71436 320 16996 1744 050
51.0 71436 335 18256 201.1  0.46

TAB 4. Propellerleistungen nach RANS-Analyse,
WindkanalmaRstab

suction side Y suction side

L

cf

0.1
= -0.1

L

cf

0.1
= -0.1

BILD 7. Reibungsbeiwert auf Blattoberflache,
Original (links) und Windkanalmodell (rechts),

Start: B75 = 32°, v. =51.0 m/s
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Nach einer genaueren Betrachtung der Simulationsergeb-
nisse kann festgestellt werden, dass das Stromungsfeld
des verkleinerten Propellers mit dem des Originals weitge-
hend Ubereinstimmt. BILD 7 zeigt die Verteilung des Rei-
bungsbeiwertes c; auf der Blattoberflache. Im linken Teil
der Abbildung ist die Verteilung auf dem Propellerblatt in
Originalgréf3e dargestellt, wahrend der rechte Teil das
malfistéblich verkleinerte Blatt zeigt. Das Gebiet der Abl6-
seblase an der Blattvorderkante ist durch die Skalierung
auf den Windkanalmalfstab angewachsen. Dies ist auf die
um den MalBstabsfaktor k kleineren Reynoldszahlen zu-
rickzufiihren. Dennoch weist die Strdbmung um das Pro-
pellerblatt im Windkanalmodellmastab ausreichende
Ahnlichkeit zu der um das Blatt in OriginalgréRe auf.

Der Propeller am Windkanalmodell des ,Birgernahen
Flugzeugs® hat somit folgende Daten in seinem Betriebs-
punkt:

— Malstab k: 1:9

—  Durchmesser D: 0.667 m
—  Durchmesser Cowling Dy: 0.167 m
—  Durchmesser Nabe D,: 0.160 m

— Blattzahl nyyg: 9

—  Take-Off Schub Ty: 1700 N

—  Take-Off Drehzahl ny,: 7143.6 1/min
—  Take-Off Drehmoment Qy,: 233.1 Nm

—  Take-Off Leistungsbedarf Py,: 175 kW

— Anstrémgeschwindigkeit v.:  51.0 m/s

5. ANTRIEBSKONZEPTE FUR PROPELLER
AN WINDKANALMODELLEN

Als mégliche Antriebskonzepte kommen elektrische, hyd-
raulische und pneumatische Antriebe in Frage, die in ih-
rem Anwendungsfall je nach Wahl der Modellart (Halbmo-
dell oder Vollmodell) und der Art ihrer Befestigung (Sup-
port) unterschiedliche Komplexitdt aufweisen. Die drei
Antriebskonzepte unterscheiden sich in ihrer Leistungs-
dichte, dem Platzbedarf, der Leitungsfiihrung, der Larm-
und Abwarmeentwicklung sowie in Kosten zur Anschaf-
fung und Betrieb.

5.1. Pneumatisches Antriebskonzept

Pneumatische Antriebe verfligen Uber eine sehr hohe
Leistungsdichte und erméglichen daher selbst bei kom-
pakten Abmafen hohe Drehmomente. Sie sind daher die
am haufigsten gebrauchte Antriebsart fUir motorisierte
Windkanalmodelle. Fir die Modellierung der Triebwerke
werden TPS (engl.: turbine power simulator) eingesetzt.
TPS sind miniaturisierte Turbinen, die von einem externen
Druckluftstrom angetrieben werden. Der Primadrmassen-
strom ist keine repréasentative Abbildung des wahren Mas-
senstroms durch das Kerntriebwerk und wird daher nicht in
die Umgebung entlassen, sondern Uber eine Niederdruck-
leitung abgefihrt, um mdgliche Interferenzen zwischen
Abgasstrom und Fliigel zu vermeiden. Gondel und Propel-
lerdruckverhaltnis kénnen damit korrekt im Vergleich zum
realen Triebwerk modelliert werden. Ein Beispiel fir die
Verwendung des pneumatischen Antriebskonzepts ist das
Modell eines militdrischen Transportflugzeuges (BILD 8)
im Windkanal der ONERA [15].
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BILD 8.

Motorisiertes Modell einer militdrischen Trans-
portflugzeugkonfiguration, ONERA [15]

Zur Erreichung einer hohen Genauigkeit bei der Ermittlung
der aerodynamischen Beiwerte durch Messen der auf das
Modell wirkenden Krafte ist es wichtig, dass die Druckluft-
versorgungsleitungen mit unterschiedlichen Steifigkeiten
zwischen druckbeaufschlagtem und drucklosem Zustand
keinen stérenden Einfluss auf die Modellwaage haben. Die
zu- und abgehenden Leitungen mit hohem Temperaturun-
terschied, die um die Waage herumgefiihrt werden, sind
daher gegeneinander und gegenuber der Messtechnik
isoliert und verlaufen in Isolationsréhren und durch Isolati-
onsschichten. Die Hochdruckleitung fuhrt durch den
Rumpf des Modells in die Fligel und wird dort aufgespal-
ten in separate Leitungen fir die innen und auRen liegen-
den Motoren. Nach dem Durchlaufen der Motoren wird der
Luftstrom Uber die Niederdruckleitungen wieder zusam-
mengefiihrt und durch die Modellaufhdngung hinaus gelei-
tet. Um Vereisungen von Kondenswasser bei der Expan-
sion in der Turbine zu vermeiden muss getrocknete Luft
verwendet werden. Die Impuls- und Druckeffekte, die beim
Uberqueren der Messwaage beriicksichtigt werden miis-
sen, werden durch flexible Kompensatoren reduziert [16].

Zusammenfassend ist festzuhalten, dass pneumatische
Antriebe Uber eine hohe Leistungsdichte bei geringen
geometrischen Abmafen verfliigen. Die starren Versor-
gungsleitungen missen jedoch aufwandig durch das Mo-
dell und um die Waage verlegt werden. Fir die erforderli-
che Druckluftversorgung eines pneumatischen Antriebs
bedarf es entsprechende Druckluftspeicher, Férderanla-
gen, Lufttrockner und Warmetauscher. Diese Infrastruktur
muss die Versuchsanlage bereitstellen kénnen. Die Druck-
lufterzeugung und das Aufbereiten der Druckluft (Erwar-
mung, Entfeuchten) machen Druckluft zu einer teuren
Antriebsquelle.

5.2. Hydraulisches Antriebskonzept

Hydraulische Antriebe haben, verglichen mit pneumati-
schen Motoren, eine etwas geringere Leistungsdichte. Da
jedoch keine Expansion des Fluids stattfindet, haben Ein-
und Austrittsmassenstrom durch kleine Leitungen anna-
hernd gleiche Temperaturen. Die Abwéarme des Motors
wird permanent durch das strémende Hydraulikél abtrans-
portiert und deshalb bedarf es keiner zusétzlichen Motor-
kihlung. Die Lebensdauer der hydraulischen Komponen-
ten ist im Allgemeinen aufgrund der Schmierung sehr
hoch. Fir die Hydraulikélzufuhr bedarf es zwingend, ahn-
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lich bei pneumatischen Antrieben, einer externen Infra-
struktur am Windkanal. Hydraulische Motoren sind vergli-
chen mit elektrischen Antrieben relativ laut, allerdings
leiser als pneumatische Antriebe. Die an einem motorisier-
ten Modell (BILD 9) verwendeten hydraulischen Motoren
werden von einer Axialkolbenmaschine mit Schragscheibe
angetrieben. Diese Axialkolbenmaschine setzt hydrauli-
sche Energie (Druck und Volumenstrom) in mechanische
Energie (Drehmoment und Drehzahl) um. Aufgrund der
Larmbelastung befinden sich die Hydraulikpumpen auf3er-
halb des Windkanals [18].

£

BILD 9.

Motorisiertes Modell einer militarischen Trans-
portflugzeugkonfiguration, RUAG [19]

5.3. Elektrisches Antriebskonzept

In der Vergangenheit war der Einsatz von elektrischen
Antrieben aufgrund der relativ geringen Leistungsdichte
und der produzierten Abwarme als limitierender Faktor
begrenzt. Neue Entwicklungen in der Elektrotechnik wie
Supraleiter oder seltene Erden riicken den Einsatz von
elektrischen Antrieben an Windkanalmodellen wieder in
den Fokus. Limitierender Faktor fur die Leistung eines
elektrischen Antriebs ist generell die produzierte Abwarme
bei vorgegebenem Bauraum. Die gré3ten Verluste und die
damit verbundene Wa&rmeentwicklung entstehen durch
Ohm’sche Verluste der Drehfeldwicklungen im Stator.
Unter atmospharischen Umgebungsbedingungen muss
die Abwadrme eines elektrischen Antriebs jedoch meist
durch Flissiggas oder Kuhlwasser abgefiuhrt werden.
Prinzipiell kénnen Elektromotoren hohe Leistungen und
Drehmomente erzeugen, jedoch nimmt aufgrund der ge-
ringen Leistungsdichte der bendtigte Bauraum mit stei-
genden Leistungsanforderungen unverhaltnismagig stark
zu. Meist kommen Synchron- und Asynchronmotoren,
Permanent-Magnetmotoren mit seltenen Erden und supra-
leitenden Reluktanzmotoren als Bauweise eines elekitri-
schen Antriebs zum Einsatz [17].

Da herkédmmliche Drehstrommotoren am 50 Hz-Stromnetz
maximal 3000 Umdrehungen pro Minute erreichen, sind
Frequenzumrichter zur Erzeugung von hochfrequentem
Drehstrom zur Erreichung der Drehzahl am Modell ohne
Getriebe nétig. Der Einsatz von elektrischen Antrieben an
Windkanalmodellen erfordert zwingend die Bericksichti-
gung der EMV-Problematik (elektromagnetische Vertrag-
lichkeit) hinsichtlich der Messgerate durch beispielsweise
geschirmte Daten- und Leistungskabel. Elektrische Antrie-
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be charakterisieren sich vor allem durch einen hohen
Wirkungsgrad und ihre Flexibilitdt. Die Umwandlung von
elektrischer Energie in andere Energieform (Druckluft oder
Oldruck) ist nicht notwendig. Verglichen mit pneumati-
schen oder hydraulischen Motoren ist die Leistungsdichte
von elektrischen Motoren wesentlich geringer und muss
meist durch gréRere geometrische Abmalie kompensiert
werden, um die entsprechende Leistung zu erreichen.
Elektrische Antriebe haben, verglichen mit pneumatischen
und hydraulischen Antriebskonzepten, eine geringere
Larmemission, was im Hinblick auf akustische Messungen
von groflem Vorteil ist. Elektrische Antriebe bendtigen
keine drucksensitiven Versorgungsleitungen sondern
haben flexible Leistungskabel, die keine Anderung der
Steifigkeit Uber die Temperatur hinaus aufweisen und die
im Modell integriert und einfach um Messwaagen herum
verlegt werden kénnen.

6. LEISTUNGSANFORDERUNGEN DES
PROPELLERANTRIEBS AM MODELL

Eine Herausforderung des gesamten Windkanalmodells
im Projekt ,Birgernahes Flugzeug® ist die geforderte An-
triebsleistung des skalierten Propellers auf engem Bau-
raum zu realisieren. Zur Integration am Fligel des Wind-
kanalmodells und um das reale Triebwerk inklusive Gon-
del im gewahlten Mafstab so gut wie méglich zu modellie-
ren, muss der Motor Uber sehr kompakte Abmale verfi-
gen. Die maximalen Abmessungen sollten daher 300 mm
in der Lange, 245 mm in der Breite und der Hoéhe nicht
Uberschreiten. In TAB 5 sind drei Betriebsprofile darge-
stellt, welche die Anforderungen an Drehmoment, Dreh-
zahl und Leistung zum Antrieb des Propellers definieren.

Drehmoment /

Zeit Drehzahl Leistung
Profil 1 Dauerhaft 230 Nm @ 7150 1/min 175 kW
Profil 2 >= 30s 270 Nm @ 8300 1/min 235 kW
Profil 3 Dauerhaft 0 Nm @ 9000 1/min Leerlauf

TAB 5. Geforderte Leistungsdaten des Propellerantriebs

Profil 1 stellt den gewlinschten permanent zu erfullenden
Betriebszustand des Motors dar. Profil 2 sieht einen kurz-
zeitigen Uberlastbetrieb des Motors fiir einen vergréRerten
Schub vor. Profil 3 stellt einen Leerlaufbetrieb des Propel-
lers im aktiven Windkanal dar.

7. ELEKTRISCHER ANTRIEB DES
PROPELLERS AM WINDKANALMODELL

Im Fall des Projektes ,Blrgernahes Flugzeugs® wird ein
elektrischer Antrieb am Windkanalmodell aufgrund flexib-
ler Handhabung zur Realisierung verschiedener Motorla-
gen und folglich unterschiedliche Propellerlagen relativ
zum Flugel ausgewahlt. Die spezifizierten Leistungen,
gegeben durch Drehzahl und Drehmoment Uber der Zeit,
und die Abmessungsvorgaben kénnen durch einen ange-
passten Servomotor erbracht werden. Bei dem gewéhlten
Motor handelt es sich um einen stromrichtergespeisten,
drehzahloptimierten, dreiphasigen, durch Permanentmag-
nete erregten Synchronmotor mit Wasserkihlung. In den

153

Statorwicklungen zwischen Gehause und Rotor wird ein
magnetisches Drehfeld erzeugt. Der Rotor mit den Per-
manentmagneten dreht dabei synchron mit dem magneti-
schen Drehfeld des Stators. Der Motor als Drehstrom-
Synchronmaschine lauft nicht selbstandig hoch. Der ex-
tern untergebrachte wassergekuhlte Servoregler (Fre-
quenzumrichter) steuert die Drehzahl und das Drehmo-
ment und ermdglicht somit eine stufenlose Regelung.
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BILD 10. Motorkennlinie [20]

BILD 10 zeigt die Motorkennlinie aufgetragen als Dreh-
moment Uber Drehzahl. Die maximale abgegebene Wel-
lenleistung des Motors wird bei 175 kW erreicht und kon-
stant gehalten, so dass bei weiter steigender Drehzahl das
bereitgestellte Drehmoment abfallt. Die Motorauslegung
erfolgte mit dem Ziel, ein Drehmoment von 225 Nm bei
einer Drehzahl von 7150 1/min zu erreichen. Dies erflllt
bestmdglich das geforderte Profil 1 (siehe TAB 5). Eine
kurzzeitig erhdhte Leistung (Profil 2) kann nicht realisiert
werden, so dass Profil 1 als ,Startfall verwendet wird. Der
Motor hat die Abmalle von 245 mm x 430 mm x 245 mm
(Breite x Lange x Hohe) und ein Gesamtgewicht von
117 kg. Die folgende Aufzéhlung fasst die wichtigsten
technischen Daten des Motors und des Servoreglers zu-
sammen:

— Maximales Drehmoment Qay: 271 Nm

—  Maximaler Strom |pax: 300 A

—  Nenndrehmoment Qy: 225 Nm

— Nenndrehzahl n,: 7150 1/min
— Nennstrom |,: 250 A

—  Leerlaufdrehzahl ng: 9700 1/min
— AnschluBinduktivitat L: 0.2mH

—  Zwischenkreisspannung U: 750V DC
— Maximale Wicklungstemperatur ©,,,,: 140°C

—  Wasserkihlung: 10 I/min

— Polpaarzanhl: 6
—  Taktfrequenz Servoregler: 16 kHz
— Eingangsspannung Servoregler: 3x 400V AC

In den Motor werden zwei Rotorlagegeber eingebaut. Zum
einen ein induktiver Rotorlagegeber (Resolver), der Rotor-
lageinformationen fir die Leistungselektronik liefert und
zum anderen einen Inkrementalgeber, der zur Bestim-
mung der aktuellen Propellerposition und zur Auswertung
der Versuchsergebnisse notwendig ist. Der Motor wird
Uber einen Klemmenkasten als elektrische Schnittstelle
angeschlossen. Um EMV-Probleme so gut wie méglich zu
unterbinden, sind Leistungs- und Signalleiter doppelt ab-
geschirmt und der Schirm des Leistungskabels galvanisch
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mit dem Schutzleiter verbunden. Der Schutzleiter ist direkt
am Motorgehduse angeschlossen. BILD 11 zeigt eine
Frontansicht des Motors mit Antriebswelle. In BILD 12 ist
die Rickansicht des Motors mit Klemmenkasten zum
Anschluss der Leistungskabel und die beiden Signalkabel
aus dem Anschraubflansch heraus dargestellt. Der Motor
wird Uber den Anschraubflansch und anschlieRendem
Motortrager am Windkanalfligel befestigt.

BILD 11. Frontansicht des Motors

BILD 12.

Rickansicht des Motors mit Klemmenkasten

8. AUFBAU DES ANTRIEBSSYSTEMS

BILD 13 zeigt eine CAD-Darstellung des gesamten An-
triebssystems mit Propeller, Bauelemente an der An-
triebswelle und dem Motor. In BILD 14 ist eine CAD-
Schnittansicht des Antriebssystems dargestellt.

Uber eine Spannverbindung wird eine Adapternabe auf die
Antriebswelle gepresst. Als Spannverbindung kommt da-
bei eine Schrumpfscheibe zum Einsatz. Sie besteht aus
zwei konischen Druckringen und einem Innenring, die
mittels Spannschrauben gegeneinander verspannt wer-
den. Im wesentlichen Unterschied zu einer Innenspann-
verbindung wird bei einer Schrumpfscheibe die Pressung
von aufden auf die Nabe aufgebracht. Die Schrumpfschei-
be liegt somit nicht im Kraftfluss, sondern das Drehmo-
ment wird an der Flgeflache zwischen Welle und Nabe
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ohne Zwischenelement kraftschliissig Ubertragen. Her-
kémmliche Presssitze zeichnen sich durch aufwandige
Berechnungen, engste Fertigungstoleranzen und erhebli-
chem Aufwand bei Montage und Demontage aus. Die
Schrumpfscheibe dagegen bietet eine einfache und kos-
tenguinstige Lésung fur einen Presssitz (Schrumpfsitz) fur
hochbeanspruchte Welle-Nabe-Verbindungen, charakteri-
siert durch einfache Montage mit kurzen Montagezeiten
und geringe Anforderungen an die Funktionsflache der zu
verbindenden Bauteile [21]. BILD 15 zeigt die Einbausitua-
tion der Schrumpfscheibe mit schraffierter Adapternabe
und der Antriebswelle mit Wellendurchmesser dy.

BILD 13. CAD-Darstellung des Antriebssystems

BILD 14. CAD-Schnittdarstellung des Antriebssystems

BILD 15.

An die Adapternabe schlief3t axial Uber eine Schrauben-
verbindung ein Messflansch an. Der Messflansch dient zur
Drehmoment- und Axialkraftmessung. Der Messbereich

Einbausituation Schrumpfscheibe [21]
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fur das Drehmoment liegt entsprechend den Betriebsdaten
des Propellers (s. TAB 4) bei 270 Nm, der Messbereich fir
die Axialkraft bei 2000 N mit einer Messgenauigkeit von
0.2-0.25%. Der Messflansch ist so ausgelegt, dass eine
zweifache Sicherheit gegentber der Berstlast der Sensor-
Elemente gegeben ist. Vor den Messflansch wird die Tra-
germechanik fir die Installation des Spulen- und Anten-
nensystems und des Telemetriesenders angeflanscht.
Diese ist auch die mechanische Schnittstelle zur Propel-
lernabe, welche die Propellerblatter aufnimmt. Am Ab-
triebslager des Motors ist eine Aufnahme des Elektro-
nikrings fur das Telemetrie-Antennensystem vorgesehen.
Am Institut fir Flugantriebe und Stromungsmaschinen der
Technischen Universitédt Braunschweig wird parallel zum
Windkanalfligel ein Versuchsstand zur Inbetriebnahme
des Propellers mit verringertem Schub durch definiertes
Einstellen des Pitch-Winkels der Propellerblatter, des
gesamten Antriebssystems und der angeschlossenen
Messtechnik entworfen und konstruiert. BILD 16 zeigt eine
CAD-Ansicht des gesamten Versuchsstands mit ange-
flanschtem Motor.

BILD 16. CAD-Gesamtansicht des Propellerversuchs-

stands

9. ANFORDERUNGEN AN DIE
MESSWERTERFASSUNG

Nach dem Propellerentwurf konnten folgende Anforderun-
gen an die Messwerterfassung fur die Instrumentierung
des Propellers formuliert werden: es sollten zwischen fiinf
und zehn Sensoren zur instationdren Druckmessung auf
einem Propellerblatt installiert werden. Alle Sensoren auf
dem Propellerblatt miissen gleichzeitig auslesbar sein. Ein
Blattumlauf sollte mindestens in 5°-Schritten aufzulésen
sein, bei einer Drehzahl von 9000 1/min. Die Positionie-
rung der Schritte, in denen ausgelesen wird, muss fir alle
Messungen identisch sein (keine Verschiebung von
¢ = 0°). Aus diesen Anforderungen heraus lassen sich die
erforderlichen Frequenzen zur Abtastung der Drucksenso-
ren durch das Telemetriesystem ermitteln. Mit Glei-
chung (2) und dem angegebenen Modellmalistab von 1/9
wurden bereits die Propellerleistungen im Windkanalmaf3-
stab festgelegt (vgl. TAB 4). Die durch die Telemetrie
abzutastende Frequenz ergibt sich somit direkt aus Aufl6-
sung AU des Umfangs und einer Modelldrehzahl zwischen
6300-9000 1/min = 105-150 1/s. Fur ein AU von 5° resul-
tiert eine abzutastende Frequenz von 7560-10800 1/s, fur
ein AU von 2° eine Frequenz von 18900-27000 1/s.
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10. DIMENSIONIERUNG DER INSTATIONAREN
DRUCKAUFNEHMER IM PROPELLERBLATT

Die Positionen der instationdren Druckaufnehmer lauten
wie folgt:

0.55R
0.65R
0.75R

0.1c
01c
01c

Druckseite:

0.60 R
0.70R
0.80R

04c
04c
04c

Saugseite:

Die RANS-Simulationen fiir den Startfall mit v.. = 51 m/s,
n = 7143.57 1/min und B75 = 32° ergibt Druckverteilungen
(Totaldruck und statischer Druck) fur die jeweiligen radia-
len Schnitte (vgl. BILD 17). Als dimensionierend wird der
Fall betrachtet in dem der Staupunkt im Profilschnitt mit
der Position des Druckaufnehmers zusammenfallt, der
Drucksensor also mit dem maximal méglichen Staudruck
beaufschlagt wird. Dieses Maximum liegt bei ca. 1.55 bar,
gemessen auf der Druckseite im Schnitt bei 0.80 R. Es
wird ausgeschlossen, dass sich die Belastung und damit
der maximal auftretende Druck im Profilschnitt bei einer
Erhéhung des lokalen Anstellwinkels vergréfRern. Grund zu
dieser Annahme liefert das zu erwartende Abreiflverhalten
des Profils. Die vorliegende Abldsecharakteristik wird in
[22] als Vorderkantenablésung eines diinnen Profils be-
schrieben. Zwar nimmt mit einer Anstellwinkelerhéhung
die Fulligkeit der Druckverteilung zu, allerdings steigt die
absolute lokale Belastung nie Uber die zu Beginn der Ab-
I6sung in der Saugspitze herrschende.

L— ' B ] suctionside

pressure
— — — — total_pressure

ressure [Pa]
1
1 | /

pressure

140000
130000
120000
110000
100000
90000
80000
70000
60000
50000
40000

BILD 17. Druckverteilung Blattoberseite (Saugseite)

Die Wahl der Drucksensoren fiir das Propellerblatt fallt auf
den Kulite LQ-080 (BILD 18) mit einem Messbereich von
0.3-1.7 bar (Ausfuhrung ,Sealed Gage“ mit Referenzdruck
1.0 bar). Dieser Sensor ist als Absolutdrucksensor ausge-
fuhrt. Eine Verwendung von Sensoren in Differentialdruck-
bauform kommt nicht in Frage, da zum einen kein ausrei-
chender Bauraum im Propellerblatt fir den bendétigten
zusatzlichen Druckanschluss vorhanden ist und zum an-
deren, weil sich keine Position am Propeller bzw. Propel-
lerblatt ausmachen lasst, die eine Versorgung des Sen-
sors mit einem definierten Bezugsdruck zulasst.



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2011

BILD 18.

Kulite LQ-080

Neben der Randbedingung des messbaren Druckbereichs
und der BaugréRe stellen auch die zu erwartenden Zentri-
petalbeschleunigungen im Betrieb des Propellers ein die
Auswahl stark eingrenzendes Kriterium dar. Im Startfall
(Definition s. TAB 4) wirken im radialen Schnitt bei 80%
des Radius etwa 15000 g (mit g = 9,81 m/s?). Dem Daten-
blatt des ausgewahlten Sensors ist zu entnehmen, dass
dieser maximal 30000 g als dauernde Belastung ertragt.
Fur die Anwendung im Windkanalmodell des ,Burgerna-
hen Flugzeugs® wird der Sensor abweichend vom Serien-
produkt mit einem abgeschirmten Anschlusskabel ausge-
stattet.

11. TELEMETRIESYSTEM

Zur simultanen Messung von Drucksignalen eines instru-
mentierten Propellerblatts sowie Drehmoment und Axial-
kraft des Propellers am Windkanalmodell werden ein 10-
Kanal-Telemetriesystem und ein Messflansch verwendet.
Der Telemetriesender wird direkt im Bereich der Propel-
lernabe installiert. Das Spulen- und Antennensystem ist
hinter dem Propeller positioniert und wird durch Kabel mit
dem Telemetriesender verbunden. Das Telemetriesystem
wird somit komplett innerhalb der Verkleidung des Motors
integriert. Der 10-Kanal-Telemetriesender besitzt einen
Signaleingang fur 10 DMS-Vollbriicken. Der Sender be-
sitzt eine sehr hohe Signalbandbreite von DC bis 19 kHz
pro Kanal bei einer Abtastrate von 54 kHz fiir jeden Kanal
mit zeitgleicher Signalverarbeitung. Diese Abtastrate er-
moglicht somit die Auflésung eines Propellerumlaufs in 1°-
Schritten und Ubertrifft die beschriebenen Anforderungen
an die Messwerterfassung. Die Sendertemperatur und
Versorgungsspannung werden mittels Monitoring-Funktion
Uberwacht.

Die Induktivspeisung ermdglicht eine wartungsfreie Span-
nungsversorgung des rotierenden Telemetriesenders und
wird durch einen Leistungsgenerator mit automatischer
Resonanzfrequenzregelung erzeugt. Ein 19“-Rack dient
dem Einbau der Telemetrieempfanger-Kartensatze und
des Remote Controllers inklusive Graphical User Interface
Software zur Bedienung aller Funktionen des Telemetrie-
systems per Ethernet.

BILD 19 zeigt eine CAD-Schnittansicht des rotierenden
Telemetriesenders und AC/DC-Spannungswandler-Modul,
die Bohrung zur Kabeldurchfihrung und eine schemati-
sche Kabelverlegung zur Statorspulenwicklung (grofie
Nut) sowie zur Antenne (kleine Nut). Zwischen rotierender
Telemetrienabe mit Telemetriesender und AC/DC-Modul
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und feststehendem Elektronikring mit Spulen- und Anten-
nensystem ist ein Luftspalt von 2 mm. In BILD 20 ist eine
isometrische CAD-Ansicht mit den Komponenten des
Telemetriesystems in der rotierenden Telemetrienabe und
im feststehenden Elektronikring dargestellt.

BILD 19.

CAD-Schnittdarstellung der Telemetrie mit
Spulen- und Antennensystem

BILD 20. CAD-Ansicht (isometrisch) des Telemetriesys-

tems in der Tragermechanik

12. ZUSAMMENFASSUNG

Im Rahmen des Projektes ,Birgernahes Flugzeug“ des
Campus Forschungsflughafen des Landes Niedersachsen
wird das Windkanalmodell eines Halbfligels mit aktiver
Hinterkantenklappe und angetriebenem Propeller unter-
sucht. Ausgehend von Referenzflugzeugen wird ein Pro-
peller entworfen, der der generischen Flugzeugkonfigura-
tion zusammen mit dem den Coanda-Effekt nutzenden
Hochauftriebssystem die geforderte Kurzstartfahigkeit
verleiht. Nach Abwagen der Vor- und Nachteile verschie-
dener Antriebskonzepte fir den Propeller im Windkanal-
modell wird das Modell mit einem Elektromotor betrieben
werden. Dieser vereint die Vorteile von flexibler Montage
am Flugel mit l&rmarmem Betrieb. Der letzte Punkt ist
insbesondere fir die durchzufiihrenden aeroakustischen
Untersuchungen von grofRer Bedeutung.
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Neben der Auslegung des Propellerantriebsstrangs wird
auch ein System zur Messwerterfassung und Messwert-
Ubertragung dimensioniert. Beim Betrieb des Propellers im
Windkanal sollen die zeitlich variablen Driicke auf Blatt-
ober- und Unterseite durch Messaufnehmer erfasst wer-
den. Die Daten dieser Sensoren werden mit Hilfe eines
Telemetriesystems vom rotierenden in den ortsfesten Teil
des Windkanalmodells tbertragen. Neben den Daten der
instationaren Drucksensoren Ubermittelt das System auch
die von einem Messflansch erfassten Werte fir Schub und
Drehmoment.
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