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Kurzfassung

Gegenstand dieser Arbeit ist eine Entwurfs- und Bewertungsmethodik für die aerody-
namische Gondelauslegung von Mantelpropellerantrieben. Diese wird anhand einer ex-
emplarischen Gondelauslegung für ein Ultraleichtfluggerät mit zwei elektrischen Man-
telpropellerantrieben demonstriert und mittels experimenteller Untersuchungen unter
verschiedenen Anströmbedingungen an einem Prototyp validiert. Abschließend werden
wichtige Entwurfszusammenhänge in der aerodynamischen Gondelauslegung aufgezeigt.

Die Entwurfs- und Bewertungsmethodik für die aerodynamische Gondelauslegung baut
auf einem am Institut für Strahlantriebe und Turbomaschinen entwickelten Verfahren
zur Auslegung und Bewertung von Mantelpropellerantrieben auf. Das aerodynamische
Verhalten der unterschiedlichen Gondelgeometrien wird für verschiedene Betriebspunk-
te mittels numerischer Lösung der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen un-
tersucht. Die Beschaufelung wird hierfür durch ein einmalig für diese Beschaufelung
aufgebautes Aktuatorscheiben-Modell abgebildet, das die lokale Anströmgeschwindig-
keit sowie den Anströmwinkel berücksichtigt. Ausgewertet werden sowohl das Betriebs-
verhalten, als auch weitere Kenngrößen wie der Einlauftotaldruckverlust und die Stau-
punktslage. Die Validierung der Methodik erfolgt durch experimentelle Untersuchungen.

Bei axialer Anströmung nimmt der Schub mit steigender Leistung zu und verringert
sich bei zunehmender Anströmgeschwindigkeit. Dabei liegen die numerisch berechneten
Schubwerte erwartungsgemäß geringfügig über den Messdaten. Die berechneten Stau-
punktlagen stimmen über den gesamten Betriebsbereich nahezu mit den experimentell
bestimmten überein. Mit steigendem Anströmwinkel nimmt der Schub bei konstanter
Anströmgeschwindigkeit und konstanter Antriebsleistung zu. Dies bestätigen die expe-
rimentellen Daten, jedoch liegt der Schub bei großen Anströmwinkeln von etwa 40° bis
zu 10 % unter dem numerisch berechneten Schub. Die Quantifizierung wichtiger Ent-
wurfszusammenhänge erfolgt anhand von drei repräsentativen Betriebspunkten, dem
Startlauf, dem Reiseflug sowie einem Startlauf unter Seitenwindeinfluss. Die Variati-
on des Einlauf- und des Manteldurchmessers zeigt, dass eine schlanke Gondelgeometrie
gegenüber der Basisgeometrie bei fast konstanter Startleistung bis zu 4 % weniger Reise-
flugleistung benötigt und unter Seitenwind keine Nachteile aufweist. Zugleich ermöglicht
die schlanke Gondelgeometrie eine deutliche Einkürzung der Gondel. Eine Verkürzung
der Einlauflänge um 20 % des Rotorradius reduziert die notwendigen Antriebsleistun-
gen sowohl im Startlauf als auch im Reiseflug um etwa 1 %, die Reduktion bei einer
Verkürzung der Düsenlänge um den gleichen Betrag ist dagegen zu vernachlässigen.

Zusammenfassend lässt sich festhalten, dass die Entwurfs- und Bewertungsmethode das
Betriebsverhalten und die Gondelumströmung von Mantelpropellern präzise nachbildet
und für die Bewertung verschiedener Gondelauslegungen geeignet ist.





Abstract

A design and evaluation method for the aerodynamic nacelle design of ducted fans is
presented in this thesis. Based on an exemplary nacelle design for an ultralight aircraft
powered by two electric ducted fan propulsion systems, the method is demonstrated and
validated by experimental investigations under different inflow conditions on a prototy-
pe. Finally, important correlations for the aerodynamic nacelle design are presented.

The design and evaluation method for the aerodynamic nacelle design is based on a
design procedure for ducted fan propulsion systems which was developed at the Institute
of Jet Propulsion and Turbomachinery. Different nacelle geometries are investigated for
various operating points using numerical solutions of the Reynolds-averaged Navier-
Stokes equations. For this purpose, the blading is represented by an actuator disk model
which is set up uniquely for the blading and takes into account the local inflow velocity
and the angle of attack. The operating performance and other parameters such as the
total inlet pressure loss are evaluated. The method is validated by experimental studies
on a reference geometry.

Under axial flow conditions, the thrust increases with increasing power and decreases at
higher flow velocity. The numerically calculated thrust values are, as expected, slightly
higher than the measured data, and the calculated stagnation point positions correspond
with the experimentally determined ones over the entire operating range. For increasing
angle of attack, the calcultated thrust values enhance at constant flow velocity and
constant propulsion power. This is confirmed by the experimental data, but at large
angles of attack of about 40° the measured thrust is up to 10 % below the numerically
calculated one. The quantification of important correlations for the aerodynamic nacelle
design is based on three representative operating points, the take-off run, the cruise flight
and a take-off run under crosswind influence. The variation of the inlet and the outer
nacelle diameter shows that a slimmer nacelle geometry requires up to 4 % less cruise
power compared to the basic geometry while the take-off performance remains almost
constant and there are no disadvantages under crosswind conditions. At the same time,
the slim nacelle geometry enables a significant shortening of the nacelle. Shortening the
inlet length by 20 % of the rotor radius reduces the required propulsion power by around
1 % both during take-off and cruise flight, whereas shortening the nozzle length by the
same amount is negligible.

In summary, the design and evaluation method is suitable for evaluating different nacelle
designs and reproduces both operating performance and nacelle aerodynamics of ducted
fan propulsion systems very accurately.
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1. Einleitung

Der Wunsch nach kürzeren Reisezeiten in Kombination mit der Überlastung der Ver-
kehrssysteme in Ballungszentren treibt die Entwicklung der urbanen und regionalen
Luftmobilität. Es wird daher eine große Zunahme an neuartigen Fluggeräten für ge-
ringe Passagierzahlen prognostiziert, die vornehmlich auf geringen Flughöhen zwischen
Ballungszentren operieren [1]. Die Ziele des „Flightpath 2050“ sowie die angestrebte ho-
he Akzeptanz für diese Fluggeräte in der Bevölkerung verlangen sowohl die Entwicklung
neuartiger emissionsfreier Antriebe als auch die Reduzierung des Fluglärms [2].

Große Lärmquellen an Fluggeräten bei Flügen mit niedrigen subsonischen Geschwin-
digkeiten, geringen Flughöhen und kurzen Distanzen sind die Propulsoren, welche me-
chanische Antriebsleistung in Schub umwandeln. Eine attraktive Alternative zu den
heutzutage hauptsächlich verwendeten Propellern stellen Mantelpropeller dar, weil sie
zu einer Reduzierung des Fluglärmes beitragen können. Gleichzeitig ermöglicht die vor-
anschreitende Weiterentwicklung elektrischer Komponenten zu höheren Leistungs- und
Energiedichten eine Elektrifizierung der Energiewandlung. Die Kombination von Man-
telpropellern, die geringere Durchmesser als Propeller aufweisen können, mit der einset-
zenden Elektrifizierung von Fluggeräten hat ein vielversprechendes Potential neuartige
Konfigurationen und somit effizientere Fluggeräte hervorzubringen.

Mantelpropeller zeichnen sich durch einen hohen Schub im Standfall sowie im Lang-
samflug aus. Aufgrund der kurzen Flugstrecken hat letzterer im betrachteten Anwen-
dungsfall einen überproportionalen Anteil, wobei der im Steigflug verfügbare Schub eine
besonders hohe Relevanz hat. Ein großer Vorteil des Mantelpropellers gegenüber dem
Propeller ist das Potential zur Lärmreduktion. Im Gegensatz zum Propeller verhindert
die Gondel eine radiale Abstrahlung des tonalen Eigenlärms in das Fernfeld. Auch der
Interaktionslärm, der bei einem Propeller zwischen Propellerblatt und der Flugzeug-
struktur und beim Mantelpropeller zwischen Rotor und Stator entsteht, kann durch
die Auswahl günstiger Schaufelzahlen gemindert werden. Schließlich wird der Interak-
tionslärm ebenso wie der durch Turbulenz der Zuströmung und Nachläufe entstehende
Breitbandlärm nicht radial, sondern nur gerichtet ins Fernfeld abgestrahlt.

Am Institut für Strahlantriebe und Turbomaschinen werden Mantelpropeller für lang-
sam fliegende Fluggeräte mit geringen Passagierzahlen numerisch und experimentell
erforscht. Sie zeichnen sich insbesondere durch ein geringes Druckverhältnis, einen gro-
ßen axialen Abstand zwischen Rotor und Stator sowie ein spezielles Blattdesign zur
Lärmreduktion aus. Auf Grund der strömungsmechanischen Charakteristik von Mantel-
propellern kann die Beschaufelung über einen großen Einsatzbereich bei fast konstantem
Anströmwinkel und somit hohen inneren Wirkungsgraden betrieben werden. Die Gondel
hingegen muss auf den jeweiligen Anwendungsfall hin angepasst werden.
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1. Einleitung

Die Auslegung der Gondel stellt aufgrund des angestrebten geringen Spaltmaßes zum
Rotor und der großen Oberfläche eine Herausforderung hinsichtlich Toleranzen, Struk-
turfestigkeit, Gewicht und Kosten dar. Um einen relevanten Einfluss auf die Akustik zu
haben, muss die Gondel in erster Größenordnung eine minimale Länge haben. Je nach
Anwendungsfall ist die Integration zusätzlicher Funktionen in das Gehäuse notwendig.
Ist ein kommerzieller Betrieb in größerem Umfang vorgesehen, erfordert dieser je nach
Zulassung einen Berstschutz. Wird das Fluggerät und somit der Mantelpropeller ganz-
jährig eingesetzt, ist die Integration eines Enteisungssystemes zum Flug in bekannte
Vereisungsbedingungen sinnvoll. Aus aerodynamischer Sicht ist die Kontur der Gondel
so zu gestalten, dass eine Einschnürung des Schubstrahls verhindert und die Schubcha-
rakteristik über die Düsenfläche eingestellt wird. Zugleich wird ein effizienter Einlauf
ohne Ablösungen sowie ein niedriger Widerstand der Gondel angestrebt.

Die aerodynamische Gondelauslegung erfordert daher eine Betrachtung des gesamten
Betriebsbereichs, aber insbesondere von niedrigen Anströmgeschwindigkeiten und gro-
ßen Anströmwinkeln wie sie im Startlauf auftreten. Diese Strömungszustände können
mit den in der Systemauslegung von Mantelpropellerantrieben oftmals verwendeten Ver-
einfachungen, in denen der Einfluss der Gondelgeometrie über Verlustkorrelationen oder
beispielsweise mit der Panelmethode abgeschätzt wird, nicht hinreichend wiedergegeben
werden. Gleichzeitig sind sowohl umfangreiche Windkanaluntersuchungen, wie sie in den
1960er und 1970er Jahren vorgenommen wurden, als auch die heute möglichen insta-
tionären Simulationen mit aufgelöstem rotierenden Rotor aufgrund des hohen zeitlichen
Aufwands und der anfallenden Kosten für die Betrachtung zahlreicher Gondelgeometrien
und Betriebszustände nicht geeignet.

Die vorliegende Arbeit setzt hier mit dem Ziel der Entwicklung einer neuartigen
Entwurfs- und Bewertungsmethodik für die aerodynamische Gondelauslegung von
Mantelpropellerantrieben an. Diese soll im Hinblick auf die benötigte Rechenleistung
und -zeit deutlich effizienter sein als eine instationäre Simulation mit aufgelöstem
rotierenden Rotor, aber zugleich die für die Gondelauslegung relevanten Strömungs-
phänomene in vergleichbarer Genauigkeit abbilden. Dies gilt insbesondere für mögliche
Strömungsablösungen und Totaldruckverluste im Einlauf. Das daran anknüpfende
Ziel ist die Validierung der Methodik mittels experimenteller Untersuchungen bei
verschiedenen Anströmgeschwindigkeiten, Anströmwinkeln und Leistungseinstellungen.
Hierzu wird die Methodik zunächst an einem Anwendungsbeispiel demonstriert und
eine Referenzauslegung entworfen. Abschließendes Ziel ist die Ermittlung wichtiger
Entwurfszusammenhänge in der aerodynamischen Gondelauslegung.

Die Entwurfs- und Bewertungsmethodik für die aerodynamische Gondelauslegung baut
auf einem am Institut für Strahlantriebe und Turbomaschinen entwickelten Verfahren
zur Auslegung und Bewertung von Mantelpropellerantrieben auf. Dieses wird um die
Möglichkeit einer Variation der Gondelgeometrie bei gleichbleibender Beschaufelung und
die Überführung der Gondel in ein 3D-Modell erweitert. Das aerodynamische Verhal-
ten der unterschiedlichen Gondelgeometrien wird für verschiedene Betriebspunkte und
Leistungseinstellungen mittels numerischer Lösung der Reynolds-gemittelten Navier-
Stokes-Gleichungen untersucht. Die Beschaufelung wird hierfür durch ein einmalig für
diese Beschaufelung aufgebautes Aktuatorscheiben-Modell abgebildet. Dieses prägt der
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Strömung nicht nur eine Totaldruckerhöhung auf, sondern bringt auch einen Drall ein.
Dabei werden auf der Aktuatorscheibe die lokale Anströmgeschwindigkeit und der An-
strömwinkel berücksichtigt. Abschließend werden das Betriebsverhalten sowie weitere
Kenngrößen wie beispielsweise der Einlauftotaldruckverlust oder die Lage des vorderen
Staupunkts auf der Gondel ausgewertet. Die Validierung der Methodik erfolgt anhand
von experimentellen Untersuchungen. Das Betriebsverhalten im Standfall wird unter
konstanten Bedingungen auf einem Schubmessprüfstand in der Versuchshalle vermessen.
Die Erprobung unter verschiedenen Anströmwinkeln und Anströmgeschwindigkeiten er-
folgt mit einem mobilen Schubmessprüfstand auf einer Teststrecke.

Im dieser Einleitung folgenden Kapitel werden die zum Verständnis dieser Arbeit not-
wendigen physikalischen Zusammenhänge sowie die grundlegende Funktionsweise von
Mantelpropellern und ihren Komponenten beschrieben. Weiterhin wird auf die Bilan-
zierung von Schub, Widerstand und Verlusten eingegangen. Anschließend wird der Stand
der Forschung anhand der wichtigsten Veröffentlichungen präsentiert und die Arbeit in
diesen eingeordnet. Hierbei wird auf die experimentelle Erprobung sowie die relevanten
Auslegungsmethoden eingegangen und einige numerische Studien mit Bezug zur Gon-
delkontur werden vorgestellt. Der Fokus liegt hierbei auf Untersuchungen im Bereich
von langsam fliegenden Luftfahrzeugen mit geringen Antriebsleistungen.

Es folgt eine Beschreibung der entwickelten Entwurfs- und Bewertungsmethodik. Dabei
wird zuerst das verwendete Auslegungsverfahren für Mantelpropeller vorgestellt und
es werden die enthaltenen Rechenmodelle für die Gondel zusammengefasst. Zur Un-
tersuchung verschiedener Gondelgeometrien wird der numerische Strömungslöser TAU
verwendet. Die vorgenommenen Einstellungen werden erläutert und der Aufbau des
Aktuatorscheiben-Modells zur Abbildung der Beschaufelung detailliert beschrieben. Das
Methodikkapitel endet mit der Vorstellung der beiden Prüfstände, die für die Validierung
der Methodik verwendet werden. Ihr jeweiliger Aufbau wird vorgestellt, die gemessenen
Größen werden beschrieben und die zugehörigen Messunsicherheiten abgeschätzt. Ab-
schließend wird die Aufbereitung und Auswertung der Messdaten erläutert.

Die Ergebnisse der Arbeit sind in zwei Abschnitte gegliedert. Zunächst wird die
Entwurfs- und Bewertungsmethodik anhand einer Referenzauslegung validiert. Ein
aus der Referenzauslegung hervorgegangener Prototyp wird vorgestellt und sein
experimentell ermitteltes Betriebsverhalten mit der Vorhersage aus der Leistungs-
rechnung sowie den Berechnungen aus der Numerik verglichen. Hierbei werden
Anströmgeschwindigkeiten von 0 km/h bis 120 km/h sowie Anströmwinkel bis 40°
betrachtet und die Antriebsleistung variiert. Im zweiten Abschnitt werden wichtige
Entwurfszusammenhänge bei der Gondelauslegung für Mantelpropellerantriebe aufge-
zeigt. Einlauf- und Mantelradien sowie Einlauflänge und Düsenlänge werden mit der
validierten Entwurfs- und Bewertungsmethodik in repräsentativen Betriebspunkten
untersucht und Designempfehlungen ausgesprochen. Hier wird verdeutlicht, welche
Möglichkeiten die neuartige Entwurfs- und Bewertungsmethodik für die aerodynamische
Gondelauslegung von Mantelpropellerantrieben bietet. Diese kann bei der Auslegung
neuer effizenter Fluggeräte für geringe Passagierzahlen, die vornehmlich auf geringen
Flughöhen zwischen urbanen Ballungszentren operieren, herangezogen werden.
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2. Grundlagen

Bei Kleinflugzeugen sowie bei zukünftigen, für den Betrieb in urbanen Gegenden vorgese-
henen Fluggeräten stellt der Mantelpropeller eine kompakte Alternative zur Schuberzeu-
gung zum bisher überwiegend verwendeten Propeller dar. Das seit etwa 1930 erforschte
Konzept unterscheidet sich hinsichtlich Strömungsfeld und Schubcharakteristik deutlich
vom Propeller. In Abb. 2.1 sind die charakteristischen Stromlinien des Propellers und
des Mantelpropellers für typische Betriebszustände skizziert.

(a) Bodenstandsfall (b) Langsamflug (c) Schnellflug

(d) Bodenstandsfall (e) Langsamflug (f) Schnellflug

Staupunkt Staupunkt Staupunkt

Rotorscheibe

Abbildung 2.1.: Stromlinien des Propellers (a) – (c) und des Mantelpropellers (d) – (f)
in verschiedenen Flugphasen, angelehnt an Alexandrow [3] und
Fischer [4]

Insbesondere bei niedrigen Geschwindigkeiten verhindert der Mantel die Einschnürung
der Stromröhre hinter dem Rotor und erhöht so den durchgesetzten Massenstrom im
Vergleich zum Propeller. Dies erlaubt eine Reduktion des Durchmessers bei gleichem
Schub. Weiterhin konditioniert der Mantel die Zuströmung und erfährt als umströmter
Ringflügel Kräfte, welche den Schub steigern oder einen Widerstand erzeugen können.
Diese physikalischen Grundlagen des Mantelpropellers werden zunächst anhand der ein-
fachen Impulstheorie beschrieben.

Anschließend wird die Umströmung der Gondel detailliert betrachtet. Hierzu wird die-
se in den Einlauf und die Schubdüse unterteilt. Für den Einlauf werden verschiedene
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2. Grundlagen

Betriebszustände so wie mögliche Einlaufstörungen diskutiert. Bei der Schubdüse liegt
der Fokus auf der für Mantelpropeller besonders relevanten Einschnürung des Schub-
strahls. Für beide Komponenten werden abschließend die wesentlichen Designparameter
vorgestellt.

Verglichen mit Turbinen-Luftstrahl-Triebwerken erzeugen Mantelpropeller einen viel ge-
ringeren Schub bezogen auf den durchgesetzten Luftmassenstrom. Da dies sowohl zu
einem größeren Schubanteil der Gondel im Langsamflug, als auch zu einem größeren
Widerstand der Gondel im Schnellflug führt, steigt der Stellenwert der Gondelausle-
gung und Installationseffekte müssen stärker berücksichtigt werden. Die Definition und
Bilanzierung von Schub, Widerstand und Verlusten wird im dritten Teil dieses Kapitels
vorgenommen. Diese werden im Verlaufe der Arbeit für die Bewertung verschiedener
Gondelgeometrien herangezogen.

Die Gondel hat wiederum einen großen Einfluss auf die Auslegung des in ihr laufenden
Rotors. Da die Umströmung der Rotorblattspitzen weitgehend verhindert wird, kön-
nen die Rotorblätter im äußeren Bereich für eine stärkere aerodynamische Belastung
ausgelegt werden. Der Rotor verfügt daher im Vergleich zum Propeller meist über mehr
Blätter mit größeren Sehnenlängen und ähnelt dann eher jenem eines Axialgebläses. Wei-
terhin ermöglicht der Mantel die Installation eines Stators. Dieser lenkt die Strömung
in axiale Richtung um, reduziert so den Drall in der Strömung hinter dem Rotor und
steigert den inneren Wirkungsgrad. Zugleich kann er mechanische Aufgaben überneh-
men, wie die Aufnahme der Nabe oder eine Versteifung des Mantels. Da die Auslegung
der Beschaufelung nicht Teil dieser Arbeit ist, wird auf die Rotor- und Statorströmung
nicht weiter eingegangen.

2.1. Einfache Impulstheorie

Die einfache Impulstheorie nach Rankine und Froude erlaubt es, eine Beziehung zwi-
schen Schub, Leistung und Strömungsgeschwindigkeiten des Mantelpropellers herzustel-
len [5]. Hierzu wird von einer umfangssymmetrischen Potentialströmung ausgegangen,
die als inkompressibel, reibungs- und rotationsfrei angenommen wird. In der einfachen
Impulstheorie wird der Rotor des Mantelpropellers vereinfacht als Aktuatorscheibe be-
trachtet, die die sie durchströmende Luft mit einem gleichförmigen Drucksprung ∆p
beaufschlagt. Es ist somit keine Kenntnis der Rotorblattgeometrie notwendig, mögliche
Unterschiede im Drucksprung über den Rotorradius werden dadurch jedoch vernachläs-
sigt. Ebenso entfällt eine Betrachtung des Dralls im Nachlauf des Rotors sowie generell
die Berücksichtigung des Stators.

Die Gondel kann als Ringflügel betrachtet werden, dessen gebundene Zirkulation ab-
hängig von den Abmessungen sowie der Kontur ist. Durch Variation der Geometrie
verändert sich die Zirkulation, somit das induzierte Geschwindigkeits- und Druckfeld
und resultierend die Strömungsgeschwindigkeit durch die Gondel im Verhältnis zu jener
im Fernfeld. Im Falle einer isolierten Betrachtung ohne Rotor bzw. Aktuatorscheibe,
erfährt die Gondel bei axialer Anströmung nach dem d’Alembertschen Paradoxon keine
axiale Kraft. Aufgrund der Umfangssymmetrie heben sich auch die radialen Kräfte auf.
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2.1. Einfache Impulstheorie

Erst die Interaktion mit dem Rotor bzw. der Aktuatorscheibe und die Überlagerung der
beiden Strömungsfelder liefert die an der Gondel angreifenden Kräfte. Die Impulsbilanz
wird an den verschiedenen thermodynamischen Ebenen, wie sie Tab. 2.1 zu entnehmen
sind, aufgestellt.

Kurzzeichen Ebenenbezeichnung
0 Zustand vor dem Triebwerk
1 Gondelvorderkante
2 Eintritt Rotor
3 Austritt Rotor
8 Austritt Schubdüse

Tabelle 2.1.: Bezeichnung der thermodynamischen Ebenen des Mantelpropellers

Das für die impulstheoretische Betrachtung eines Mantelpropellers sinnvolle Kontroll-
volumen sowie die in Folge betrachteten Ebenen sind in Abb. 2.2 dargestellt.

−→ex

ṁ
c0
p0
A0




ṁ
c8
p8
A8

Aktuatorscheibe

0 1 2 3 8

Abbildung 2.2.: Kontrollvolumen und Ebenen zum Aufstellen der Impulsbilanz um
den Mantelpropeller

Gemäß der einfachen Impulstheorie wird angenommen, dass der Schubstrahl homogen
ist und die Schubdüse angepasst ist. Für die angepasste Schubdüse gilt, dass der statische
Druck am Austritt p8 dem statischen Druck im Fernfeld p0 entspricht. Ist dies der Fall,
schnürt der Schubstrahl nicht ein, sondern ist zylindrisch und die Austrittsfläche der
Schubdüse A8 ist identisch zur Fläche des Schubstrahles, die stromab konstant bleibt
[6]. Weiterhin wird angenommen, dass A2 = A3 ist und somit auch c2 ≈ c3 gilt.

In diesem Fall entspricht der Schub F den Änderungen des axial gerichteten Impuls-
stroms

F = ṁ(c8 − c0). (2.1)
Er wirkt in Flugrichtung (entgegen e⃗x) und ist nur vom durchgesetzten Massenstrom
ṁ, der Strahlgeschwindigkeit c8 und der Anströmgeschwindigkeit c0 abhängig.
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2. Grundlagen

Aus der Kontinuitätsgleichung

ṁ = ρc8A8 = ρc2A2 (2.2)

und mit der Definition des Düsen-Flächenverhältnisses

σ ≡ A8

A2

(2.3)

folgt dann direkt
c8 =

c2
σ
. (2.4)

Ist das Düsen-Flächenverhältnis σ < 1 wird der durchgesetzte Massenstrom durch die
Düsenkontur verringert, ist σ > 1 wird er durch den entstehenden Diffusor erhöht. In
der einfachen Impulstheorie wird dabei immer von anliegender Strömung ausgegangen,
in der Realität ist jedoch insbesondere bei starken Diffusor-Geometrien mit Ablösungen
zu rechnen.

Nach Einsetzen und Umformen ergibt sich

F = ρA2c2

(c2
σ

− c0

)
. (2.5)

Der Geschwindigkeitsunterschied zwischen Fernfeld und Rotoreintrittsebene

c2 − c0 = ∆c (2.6)

wird als induzierte Geschwindigkeit ∆c beschrieben. Diese ist eine Funktion der Luft-
dichte ρ, der Anströmgeschwindigkeit c0 und des Drucksprungs ∆p und ist in der Theorie
konstant über den Radius. Die Bestimmung von ∆c aus den Einzelbeiträgen von Gondel
und Rotor ist aufgrund von deren Wechselwirkungen sehr kompliziert. Eine detaillierte
potentialtheoretische Betrachtung kann bei Küchemann und Weber [7] nachgeschlagen
werden.

Unter Verwendung von (2.6) ergibt sich für den Schub

F = ρA2(c0 +∆c)
c0(1− σ) + ∆c

σ
. (2.7)

Die Nutzleistung des Mantelpropellers ist definiert als

PN ≡ 1

2
ṁ(c28 − c20) (2.8)

und kann ebenso zu

PN =
1

2
ρA2(c0 +∆c)

(c0 +∆c)2 − σ2c20
σ2

(2.9)

umgeformt werden.
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2.1. Einfache Impulstheorie

Der Quotient aus der soeben bestimmten Nutzleistung und der dem Mantelpropeller
zugeführten Leistung PW wird als innerer Wirkungsgrad

ηi ≡
PN

PW

(2.10)

definiert. In dieser Arbeit entspricht die zugeführte Leistung stets der Wellenleistung
des nabenintegrierten Elektromotors und erhält daher den Index W . Der äußere Wir-
kungsgrad, auch Vortriebswirkungsgrad genannt, ist definiert als das Verhältnis von Vor-
triebsleistung pro Nutzleistung, also

ηa ≡
Fc0
PN

(2.11)

und kann mit (2.1) und (2.8) zu
ηa =

2c0
c0 + c8

(2.12)

umgeformt werden.

(2.7) bis (2.12) gelten unter den Annahmen der einfachen Impulstheorie und unter den
idealen Bedingungen der Potentialströmung auch bei niedrigen Anströmgeschwindigkei-
ten und im Stand.

Um die Anteile von Einlauf und Schubdüse am Gesamtschub zu qualifizieren, werden
diese nachfolgend jeweils als halbunendliche Körper in einer Potentialströmung genauer
betrachtet. Der Schubanteil des Rotors wird mithilfe einer Impulsbilanz um die Aktua-
torscheibe bestimmt.

2.1.1. Schubanteil des Einlaufs

Wird der Einlauf als halbunendlicher Körper in einer Potentialströmung betrachtet, lässt
sich sein Schubanteil über das in Abb. 2.3 gezeigt Kontrollvolumen bestimmen. Von
der Einlaufgeometrie ist neben der Querschnittsfläche des Rotors A2 die ringförmige
Schnittfläche der Gondel AN (am rechten Rand des Kontrollvolumens) relevant.

In der Impulsbilanz für den Einlauf

ρc0A0c0 + p0A0 − ρc2A2c2 − p2A2 +

∫
AN

p dAN

− p0(A0 − A2 − AN)− (ρc0A0 − ρc2A2)c0 = 0

(2.13)

beschreiben die ersten beiden Terme den Impuls der in das Kontrollvolumen eintretenden
Strömung. Die nächsten beiden Terme entsprechen der innerhalb des Einlaufs aus dem
Kontrollvolumen austretende Strömung.

Der fünfte Term gibt die auf den Einlauf wirkenden Oberflächenkräfte wieder. Da in der
Potentialströmung die Reibspannungen vernachlässigt werden, werden die Oberflächen-
kräfte durch das Integral des statischen Drucks über der Einlauffläche beschrieben.
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2. Grundlagen

−→ex

AN

AN

c0
p0
A0




c2
p2
A2

}
c0
p0

}
c0
p0

Abbildung 2.3.: Kontrollvolumen zum Aufstellen der Impulsbilanz um den Einlauf

Den Austrittsimpuls des verbleibenden Massenstroms geben die letzten beiden Terme
wieder. Hierbei wird angenommen, dass das Kontrollvolumen groß genug ist, um si-
cherzustellen, dass die axiale Komponente dieses Massenstroms die Geschwindigkeit c0
hat.

Wird (2.13) umgestellt nach∫
AN

p− p0 dAN = ρc2A2(c0 − c2)− (p2 − p0)A2 (2.14)

und der letzte Term mit der Bernoulli-Gleichung

p2 − p0 =
1

2
ρc20 −

1

2
ρc22 (2.15)

umgeformt, vereinfacht sich (2.14) zu∫
AN

p− p0 dAN = −1

2
ρA2(c0 − c2)

2 (2.16)

und mit (2.6) ergibt sich für die am Einlauf angreifende Kraft

FE = −
∫
AN

p− p0 dAN =
1

2
ρA2∆c2. (2.17)

FE wirkt wie der Schub F entgegen e⃗x, also in Flugrichtung. Die direkte Abhängigkeit
des Gesamtschubs, aber auch der am isoliert betrachteten Einlauf angreifenden Kraft
von der Geschwindigkeitsdifferenz ∆c zeigt die hohe Relevanz des Strömungfelds vor
und im Einlauf auf. Treten hier Druckverluste, z.B. durch Ablösungen bei niedrigen
Geschwindigkeiten oder bei Queranströmung auf, welche in der Potentialströmung nicht
berücksichtigt werden, können diese den Schub stark mindern.
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2.1. Einfache Impulstheorie

2.1.2. Schubanteil der Schubdüse

Wird die Schubdüse als halbunendlicher Körper in einer Potentialströmung betrachtet,
lässt sich ihr Schubanteil über das in Abb. 2.4 gezeigt Kontrollvolumen bestimmen.
Von der Düsengeometrie ist neben der Querschnittsfläche des Rotors A2 die ringför-
mige Schnittfläche der Gondel AN (am linken Rand des Kontrollvolumens) sowie die
Querschnittsfläche der Düse A8 relevant.

−→ex

AN

AN

c3
p3
A3



c0
p0
A0

{

c0
p0
A0

{


c8
p8
A8

 c0
p0

 c0
p0

Abbildung 2.4.: Kontrollvolumen zum Aufstellen der Impulsbilanz um die Schubdüse

Bei der Bilanzierung der Düse wird weiterhin von einer angepassten Düse (p8 = p0) und
somit von keiner Einschnürung des Schubstrahls ausgegangen. Die Impulsbilanz

ρc0(A0 − AM)c0 + p0(A0 − AM) + ρc3A3c3 + p3A3 +

∫
AN

p dAN

− ρc8A8c8 − p8A8 − (ρc0A0 − ρc8A8)c0 − p0(A0 − A8) = 0

(2.18)

kann mit A3 = A2 und c3 ≈ c2 zu

−p0(AN + A2) + p3A2 +

∫
AN

p dAN − ρc2A2(c2 − c8) = 0 (2.19)

umgestellt werden. Mit der Bernoulli-Gleichung

p3 − p8 =
1

2
ρc28 −

1

2
ρc23 (2.20)

sowie p8 = p0 und (2.4) folgt direkt

1

2
ρA2

((c2
σ

)2

− c22

)
+

∫
AN

p− p0 dAN − ρc2A2

(
c2 −

c2
σ

)
= 0 (2.21)
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2. Grundlagen

und unter Verwendung von (2.6) ergibt sich die an der Düse angreifende Kraft zu

FD = −
∫
AN

p− p0 dAN = −1

2
ρA2

(c0 +∆c)2(1− σ)2

σ2
. (2.22)

Aufgrund des negativen Vorzeichens wirkt FD immer in die Richtung von e⃗x, also entge-
gen der Flugrichtung. Der Schubanteil der Düse ist stark vom Düsen-Flächenverhältnis
σ abhängig und wird sehr klein, wenn σ nahe 1 liegt. Eine signifikante Erhöhung des
Widerstands ist erst bei zu starker Einschnürung und einer Ablösung auf der Außenseite
zu erwarten [7] und kann somit nicht in der Potentialströmung berücksichtigt werden.

2.1.3. Schubanteil des Rotors

Der Schubanteil des Rotors lässt sich für eine Potentialströmung über das in Abb. 2.5
dargestellte Kontrollvolumen bestimmen.

−→ex

ṁ
c2
p2
A2




ṁ
c3
p3
A3

Abbildung 2.5.: Kontrollvolumen zum Aufstellen der Impulsbilanz um den Rotor

Hierzu wird die Impulsbilanz um die Aktuatorscheibe zu

ρc2A2c2 + A2p2 − ρc3A3c3 − A3p3 + FR = 0 (2.23)

aufgestellt. Wiederum gilt A3 = A2 und c3 ≈ c2, sodass mit (2.15) und (2.20) die in
Flugrichtung auf die Rotorscheibe wirkende Kraft zu

FR =
1

2
ρA2

((c2
σ

)2

− c20

)
=

1

2
ρA2

(c0 +∆c)2 − σ2c20
σ2

. (2.24)

berechnet werden kann. Da FR wie der Schub F in Flugrichtung (entgegen e⃗x) wirkt,
ist der Schubanteil des Rotors am Gesamtschub FR/F im Normalfall positiv. Er variiert
jedoch stark mit der Anströmgeschwindigkeit c0. Im Standfall kann der Schubanteil des
Rotors am Gesamtschub nur noch knapp über 50 % liegen, bei hohen Geschwindigkeiten
dagegen kann die auf die Rotorscheibe wirkende Kraft auf über 100 % des Gesamtschubs
ansteigen. Der Schubanteil des Rotors ist somit weniger für die aerodynamische Ausle-
gung der Gondel sondern eher für ihre struktuelle Auslegung sowie die Rotorlagerung
interessant.
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2.2. Grundlagen der Gondelströmung

2.2. Grundlagen der Gondelströmung

Für eine genauere Betrachtung der Gondelströmung wird die Gondel wie in Abb. 2.6 in
zwei Bereiche, den Einlauf und die Schubdüse, aufgeteilt. Als Abgrenzung wird eine Ebe-
ne am vordersten Punkt mit maximalem Gondelradius rM definiert. Die Umströmung
der Schubdüse kann isoliert betrachtet werden, wenn der Einlauf nur geringe Wider-
stände erzeugt oder durch einen langen zylindrischen Teil von der Schubdüse entkoppelt
ist [7].

Aktuatorscheibe

E

G

M M D

r Hr E r M r D

lE lD

Abbildung 2.6.: Aufteilung der Gondel in Einlauf und Schubdüse

2.2.1. Einlauf

Die Gestaltung des Einlaufs von Mantelpropellern und Triebwerken im Allgemeinen,
erfordert einen Kompromiss, um verschiedene Anforderungen und Anströmbedingun-
gen, die teils unterschiedliche sich widersprechende Geometrien verlangen, in eine im
gesamten Flugbereich funktionierende Einlaufkontur zu vereinen. Der Einlauf soll eine
möglichst homogene Druck- und Geschwindigkeitsverteilung in der Rotoreintrittsebene
bereitstellen. Zugleich sollen sowohl der Totaldruckverlust gegenüber der Anströmung
als auch der Widerstand möglichst gering sein. Im Gegensatz zum Turbinen-Luftstrahl-
Triebwerk kann beim Mantelpropeller oftmals auf einen Einlaufdiffusor verzichtet wer-
den. Eine Verzögerung der Strömung ist nicht notwendig, da diese Antriebe primär bei
niedrigen Fluggeschwindigkeiten eingesetzt werden und für alle Flugzustände c2 > c0
gilt. Eine übliche Ausführung für den Unterschallbetrieb ist der Pitot-Einlauf, für den
in Abb. 2.7 eine Auswahl verschiedener Betriebszustände zu sehen ist.

Beim Langsamflug befindet sich der Staupunkt auf der Außenseite der Einlauflippe. Es
besteht Ablösegefahr auf der Innenseite. Im Extremfall, dem Bodenstandsfall, kann diese
oftmals nicht verhindert werden. Eine seitliche Anströmung, sei es durch Seitenwind oder
durch eine höhere Anstellung des Fluggeräts und damit des Triebwerks im Steigflug,
kann zusätzlich zu einer asymmetrischen Störung führen.
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2. Grundlagen

(a) Langsamflug (b) seitliche Anströmung

(c) Schnellflug (d) Reiseflug

Abbildung 2.7.: Betriebszustände des Einlaufs

Bei Schnellflug befindet sich der Staupunkt dagegen an der Innenseite des Einlaufs
und es besteht dementsprechend Ablösegefahr an der Außenseite. In beiden Fällen ist
es deswegen notwendig, durch einen großen Radius der Einlauflippe die Ablösegefahr
zu minimieren. Die resultierende Geometrie ist in Abb. 2.8 (a) skizziert. Bei einer aus-
schließlich axialen Anströmung mit Auslegungsgeschwindigkeit wäre hingegen eine mög-
lichst schlanke und damit widerstandsarme Geometrie wie sie in Abb. 2.8 (b) skizziert
ist, vorzuziehen.

(a) runder Einlauf (b) schlanker Einlauf

Abbildung 2.8.: Gestaltungsmöglichkeiten für den Einlauf
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2.2. Grundlagen der Gondelströmung

Die verschiedenen Betriebszustände des Einlaufs können anhand des Durchsatzkoeffizi-
enten

µ =
A0

A1

(2.25)

beschrieben werden. Wie in Abb. 2.7 zu sehen, verschiebt sich die Trennstromlinie von
Außen- und Innenströmung auf der Einlauflippe und variiert die Fangstromfläche A1.
Für die analytischen Betrachtungen in Kap. 2.3.1 wird jedoch angenommen, dass der
Staupunkt stets mit der Gondelvorderkante zusammenfällt und

AE ≈ A1 (2.26)

gilt. Im Gegensatz zu Turbinen-Luftstrahl-Triebwerken, die meist bei µ ≤ 1 betrie-
ben werden, ist dies bei Mantelpropellern nur im Schnellflug der Fall. Im betrachteten
Anwendungsfall, geringe Flughöhen, niedrige subsonische Geschwindigkeiten und kurze
Flugdistanzen, gilt somit für viele Flugphasen µ > 1.

Die wesentlichen Designparameter, neben der Einlauflänge lE, sind rE für die Eintritts-
fläche AE, rH für den engsten Querschnitt AH , auch Hals genannt, sowie der maxima-
le Gondelradius rM . Zusätzlich zu den direkt messbaren Auslegungszielen, dem Total-
druckverlust zwischen der Anströmung und dem Rotoreintritt sowie dem Gondelwider-
stand wird zur Bewertung verschiedener Einlaufgeometrien auch die Homogenisierung
der Strömung betrachtet. Hierzu wird der dimensionslose Distortion Coefficient

DC60 =
pt,m − pt,60min

ρ
c2O
2

(2.27)

ermittelt. Dieser quantifiziert die Totaldruckabweichung in einem 60° Sektor

pt,60min =
3

π

∫ π
3

0

pt(φ)dφ (2.28)

im Vergleich zum mittleren Totaldruck in der Rotoreintrittsebene

pt,m =
1

2π

∫ 2π

0

pt(φ)dφ (2.29)

und bezieht diese auf die kinetrische Energie der freien Anströmung. Der über das 60°-
Segment gemittelte Totaldruck wird ebenso wie der mittlere Totaldruck in der Rotor-
eintrittsebene über den radial gemittelten Totaldruck

pt(φ) =
1

ra − ri

∫ ra

ri

pt(r, φ)dr (2.30)

bestimmt. Diese Bewertung ist insbesondere für die seitliche Anströmung, siehe
Abb. 2.7 (b), relevant.
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2. Grundlagen

2.2.2. Schubdüse

Wie bereits in Kap. 2.1 gezeigt, wird der den Mantelpropeller durchströmende Massen-
strom vom Austrittsquerschnitt der Schubdüse sowie vom dort herrschenden statischen
Druck p8 bestimmt. Es kann somit über eine Variation der Querschnittsfläche AD = A8

der Betriebspunkt des Rotors beeinflusst und in einen günstigen Bereich verschoben wer-
den. Die Kraft auf die Düse, die bei Mantelpropellern stets unterkritisch durchströmt
wird, wirkt dabei, wie in (2.22) gezeigt, dem Schub entgegen. Aufgrund der beschleunig-
ten Strömung und des somit negativen Druckgradienten können in der Schubdüse keine
Ablösungen auftreten. Für die Strömungsgeschwindigkeit am Düsenaustritt gilt

c8 =

√
2

ρ
(pt8 − p8). (2.31)

In der Vorauslegung von Triebwerken ist bei der Betrachtung von unterkritisch durch-
strömten Düsen die Annahme eines an die Umgebung angepassten statischen Drucks
p8 = p0 üblich. Diese Vereinfachung ist bei der Betrachtung von Turbinen-Luftstrahl-
Triebwerken zulässig.

Bei den untersuchten Mantelpropellern hingegen ist eine genauere Betrachtung notwen-
dig, da die geringen Druckverhältnisse dieser Antriebe in der Größenordnung der aus der
Vereinfachung resultierenden Fehler liegen [8]. Aufgrund der sich verjüngenden Gondel-
und Zentralkörpergeometrie liegt am Düsenaustritt ein inhomogenes Druck- und Ge-
schwindigkeitsfeld vor und der Schubstrahl schnürt sich stromab der Düse praktisch
immer ein, siehe Abb. 2.9. Der statische Druck am Düsenaustritt p8 weicht also von p0
ab, wobei die Abweichung umso größer ist, je kleiner das Düsen-Flächenverhältnis σ ist,
also je stärker sich die Düse verjüngt.

−→ex

c8
p8
A8




c∞
p∞
A∞

 c0
p0

 c0
p0

Abbildung 2.9.: Einschnürung des Schubstrahls bei p8 > p0

Bestimmt wird die Schubstrahleinschnürung anhand des Strömungszustands weit
stromab des Düsenaustritts. Unter Vernachlässigung aller viskosen Verluste stromab
der Ebene 8 und unter der Annahme, dass keine Ausmischung mit der Umgebung
erfolgt, ergibt sich die Schubstrahlgeschwindigkeit
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2.3. Bilanzierung von Schub, Widerstand und Verlusten

c∞ =

√
2

ρ
(pt8 − p∞). (2.32)

Hierbei ist p∞ = p0. Das Einschnürungsverhältnis des Schubstrahls

Ck =
A∞

A8

=
c8
c∞

(2.33)

setzt die Fläche des eingeschnürten Schubstrahls A∞ zur Düsenfläche A8 ins Verhältnis.
Ck lässt sich sowohl analytisch als auch numerisch bestimmen und ist umso kleiner, je
stärker die Gondelhinterkante gegen die Schubachse geneigt ist und sich der Schubstrahl
entsprechend einschnürt. Dabei variiert Ck nur geringfügig über weite Betriebsbereiche,
wie bereits Krüger [9] anhand von Windkanaluntersuchungen zeigte.

Der wesentliche Designparameter für die Düse ist ihre Länge lD, für die ein Kompromiss
zwischen einem verlustarmen Druckrückgewinn bei langer Lauflänge und dem mit der
Lauflänge ansteigenden Reibungswiderstand gefunden werden muss. Letzterer ist hierbei
für das Design der Schubdüse oft ausschlaggebend.

2.3. Bilanzierung von Schub, Widerstand und Verlusten

Zur Bewertung verschiedener Gondelgeometrien ist die Bilanzierung von Schub und Wi-
derstand notwendig. Hierzu werden Schub und Widerstand in Anlehnung an Kerrebrock
[10] definiert. Die Summe aller Kräfte, die aus Impuls- und Druckänderungen der durch
den Mantelpropeller fließenden Strömung resultieren, wird als Nettoschub FN definiert.
Diesem gegenüber steht der Installationswiderstand DI , die Summe jener Kräfte, die aus
Impulsänderungen der außerhalb des Mantelpropeller entlangfließenden Strömung resul-
tieren. Da das Strömungsfeld je nach Flugzustand und Schubeinstellung stark variiert,
siehe Abb. 2.7, wandert auch die Staupunktlage auf der Einlauflippe und es herrscht
eine direkte Abhängigkeit zwischen beiden Größen.

Die Differenz aus Schub und Widerstand ergibt die vom Mantelpropeller in Flugrichtung
auf das Fluggerät ausgeübte Kraft T = FN − DI . T wird nachfolgend, unter Vernach-
lässigung aller anderen Installationseffekte, als installierter Schub bezeichnet und ist für
die vorliegende Arbeit von besonderer Bedeutung, da sie sowohl als Kenngröße für die
Bewertung verschiedener Gondelgeometrien, als auch für den Vergleich von Leistungs-
rechnung, Numerik und Experiment herangezogen wird.

Der Nettoschub ist definiert als

FN = A8(p8 − p0) + ṁ8c8 − ṁ0c0. (2.34)

Er ist eine wichtige Zielgöße in der Antriebsauslegung und hat sich als sinnvolle Schnitt-
stelle zwischen Antrieb und Flugzeug herausgestellt, da zu seiner Bestimmung ledig-
lich die Umgebungsbedingungen sowie die Austrittsbedingungen in Ebene 8 bekannt
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2. Grundlagen

sein müssen. Beide sind in der Auslegung gut zu berechnen, aber auch in der Praxis
einfach messbar. Verluste in der durch den Mantelpropeller fließenden Strömung sind
bereits im Nettoschub enthalten und werden als Totaldruckverluste bei der Berech-
nung der Zustandsänderungen zwischen den Ebenen bilanziert, siehe Kap. 2.3.1 und
Kap. 2.3.2. Hierbei handelt es sich um Reibungsverluste an der Gehäusefläche und im
Antrieb selbst sowie um Totaldruckverluste und Inhomogenitäten in der Zuströmung.
Die Verluste in der Zuströmung, also zwischen Ebene 0 und 2, werden bei Turbinen-
Luftstrahl-Triebwerken gemäß US-MIL-E-5007D [11] üblicherweise vernachlässigt und
zu null gesetzt. Bei Mantelpropellern dagegen, die im Vergleich einen sehr geringen Schub
bezogen auf den durchgesetzten Massenstrom haben, kann sich der Totaldruckverlust
durch die Installation am Fluggerät stark auf die Leistungscharakteristik auswirken und
muss berücksichtigt werden.

−→ex

ṁ
c0
p0
A0




ṁ
c8
p8
A8

AM

AG

Ah

P

0 8

Abbildung 2.10.: Kontrollvolumen zur Bilanzierung von Schub, Widerstand und Ver-
lusten, angelehnt an Jeschke [12]

Der installierte Schub T wird durch Anwendung des Impulssatzes auf das in Abb. 2.10
dargestellte Kontrollvolumen bestimmt. Für ein bei konstanter Fluggeschwindigkeit mit-
bewegtes Koordinatensystem und unter Vernachlässigung der Erdbeschleunigung gilt∫∫

A

ρc⃗(c⃗ · n⃗)dA =

∫∫
A

σ · n⃗dA. (2.35)

Somit ist das Oberflächenintegral über den Impulsfluss gleich dem Integral über die
Oberflächenkräfte, welche über den Spannungstensor σ ausgedrückt werden. Mit

σ = −p · I + τ (2.36)
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2.3. Bilanzierung von Schub, Widerstand und Verlusten

kann der Spannungstensor in die isentropen Druckspannungen −p ·I und den Reibspan-
nungstensor τ , der für ein Newtonsches Fluid durch

τ = −2

3
η∇ · c⃗I + η(∇ · c⃗+ (∇ · c⃗)T ) (2.37)

bestimmt ist, aufgeteilt werden.

Wird (2.35) nun nur in x-Richtung betrachtet und werden die beiden Integrale unter
der Annahme, dass der Pylonquerschnitt sehr klein ist und somit vernachlässigt werden
kann, jeweils in einen Anteil über festen Wandflächen der Gondel AG und AM sowie
einen Anteil über die umschließenden Flächen A0, A8 und Ah aufgeteilt, gilt

e⃗x ·
∫∫

AG+AM

ρc⃗(c⃗ · n⃗)dA+ e⃗x ·
∫∫

A0+A8+Ah

ρc⃗(c⃗ · n⃗)dA =

e⃗x ·
∫∫

AG+AM

(−p · I + τ) · n⃗dA+ e⃗x ·
∫∫

A0+A8+Ah

(−p · I + τ) · n⃗dA.
(2.38)

Das erste Integral wird zu null, da kein Impulsfluss über die festen Wandflächen der
Gondel erfolgt. Wird der zweite Term wiederum aufgeteilt in A0, A8 und die Hüllfläche
Ah vereinfachen sich die Anteile für A0 und A8 unter der Annahme, dass dort homogene
Zustände herrschen zu

e⃗x ·
∫∫

A0

ρc⃗(c⃗ · n⃗)dA = −ṁ0c0 (2.39)

und
e⃗x ·

∫∫
A8

ρc⃗(c⃗ · n⃗)dA = ṁ8c8. (2.40)

Im Falle der in dieser Arbeit untersuchten, mit einem nabenintegrierten Elektromotor
angetriebenen Mantelpropeller gilt zugleich ṁ8 = ṁ0, da kein Massenstrom zwischen
Eintritt Gondel und Austritt Schubdüse entnommen oder zugeführt wird.

Der dritte Term beschreibt die an den festen Oberflächen angreifenden Kräfte und ent-
spricht somit definitionsgemäß dem installierten Schub T .

Wird für die Anteile von A0 und A8 des vierten Terms von (2.38) die Annahme getrof-
fen, dass in den Ebenen 0 und 8 homogene Zustände herrschen, gilt dort τ = 0. Sie
vereinfachen sich dann zu

e⃗x ·
∫∫

A0

(p0 − p0)n⃗dA = 0 (2.41)

sowie
e⃗x ·

∫∫
A8

(p8 − p0)n⃗dA = A8(p8 − p0). (2.42)

Der Impulssatz (2.35) in x-Richtung kann somit final zu

T = ṁ8c8 − ṁ0c0 + A8(p8 − p0)

+ e⃗x ·
∫∫

Ah

ρc⃗(c⃗ · n⃗)dA+ e⃗x ·
∫∫

Ah

((p− p0) · I + τ) · n⃗dA
(2.43)
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2. Grundlagen

umgestellt werden. Er lässt sich nun aufteilen in die Definition des Nettoschubs (2.34)
sowie den am Antrieb angreifenden Installationswiderstand

DI = −e⃗x ·
∫∫

Ah

ρc⃗(c⃗ · n⃗)dA− e⃗x ·
∫∫

Ah

((p− p0) · I + τ) · n⃗dA. (2.44)

Die Bestimmung des Installationswiderstands ist ungleich schwerer als die Bestimmung
des Nettoschubs, da der Widerstand abhängig von der Gondelgestaltung, aber auch
von der Anordnung des Mantelpropellers am Fluggerät ist. In der Auslegung werden
die wirkenden Widerstandsmechanismen daher nur bei axialer und ungestörter Anströ-
mung berücksichtigt. Sowohl die Widerstandskräfte aufgrund von Grenzschichteffek-
ten und viskosen Verlusten als auch die Reibungskräfte bei Gondelumströmung, siehe
Kap. 2.3.3, werden in diesem Fall erfasst. Das Verhalten bei gestörter Anströmung und
Wechselwirkungen mit dem Fluggerät kann erst mit der numerischen Strömungsberech-
nung analysiert werden.

2.3.1. Totaldruckverlust im Einlauf

Die Verluste in der Einlaufstromröhre sowie zwischen Gondelvorderkante und Eintritt
Rotor, sprich der durch den Mantelpropeller fließenden Strömung zwischen Ebene 0 und
2, werden im Einlauftotaldruckverhältnis

πE =
pt2
pt0

(2.45)

bilanziert. Diese setzen sich aus einem Reibungsanteil ∆pt,R,E und einem Verlust auf-
grund von Übergeschwindigkeiten und Strömungsablösungen ∆pt,D,E an der Innenseite
der Gondellippe zusammen:

∆pt,E = pt0(1− πE) = ∆pt,R,E +∆pt,D,E (2.46)

Wird ein Mantelpropeller im Schnellflug betrieben, kann µ = A0

A1
≤ 1 werden. In diesem

Fall ist die Zustandsänderung in der Einlaufstromröhre quasi isentrop und es treten im
Normalfall auch keine nennenswerten Verluste durch Strömungsablösungen und Überge-
schwindigkeiten an der Einlauflippe auf. Signifikant sind somit die Reibungsverluste an
den benetzten Innenflächen des Einlaufs zwischen Gondelvorderkante und Eintritt Rotor
S12, welche von der Grenzschichtentwicklung abhängig sind. Wird auf eine Betrachtung
der vergleichsweise kleinen Oberfläche des Spinners verzichtet, kann der Totaldruckver-
lust

∆pt,R,E = e⃗x ·
∫∫

S12

τ · n⃗
A

dS (2.47)

mit der auf ein Ringelement des Einlaufs angreifenden Wandreibungskraft

dFR,E = cf
ρc22
2

Udx (2.48)
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2.3. Bilanzierung von Schub, Widerstand und Verlusten

zu
∆pt,R,E =

∫
dFR,E

A
=

∫
l12

cf
ρc22
2

U

A
dx (2.49)

vereinfacht werden. Der Reibungsanteil des Einlaufdruckverlusts ist somit eine Funktion
des Reibungsbeiwerts cf , der Geschwindigkeit in der Rotorebene sowie der Einlaufgeo-
metrie. Hierbei ist

A = πr2 (2.50)
der lokale Querschnitt,

U = 2πr (2.51)
der lokale Umfang und l12 die benetzte Einlauflänge.

Bei langsamen Fluggeschwindigkeiten wird µ > 1 und es kann ein großer Totaldruckver-
lust ∆pt,D,E aufgrund von Strömungsablösungen und Übergeschwindigkeiten entstehen.
Die wandnahe Strömung trifft in einem großen Winkel zur Schubachse auf die Gondel-
vorderkante und muss stark umgelenkt werden. Hierbei wird sie aufgrund der kleinen
Krümmungsradien an der Vorderkante zunächst lokal stark beschleunigt. Die im Ein-
lauf auftretende Verzögerung kann dann zu einer großen Ablöseblase führen. Dieser
Effekt wird bei schlanken Einlauflippen verstärkt, und bei dicken Einlauflippen mit ei-
nem größeren Nasenradius abgeschwächt. Laut Weintraub [13] wird dieser Effekt bei
der Betrachtung eines scharfkantigen Zylinders als ideal schlechter Einlauf (Abb. 2.11)
maximiert und erlaubt so eine Abschätzung von ∆pt,D,E nach oben.

−→ex

c0
p0
A0


cSpSAS


c2
p2
A2 = A1

−→n

Trennstromlinie

p′S ≈ pS

0 1 S 2

A0S

Abbildung 2.11.: Schematische Darstellung des scharfkantigen Zylinders als ideal
schlechter Einlauf mit Totwassergebiet und darin platziertem Kon-
trollvolumen zur Bestimmung des Totaldruckverlusts, angelehnt an
Weintraub [13]

Die Strömung löst an der Vorderkante des Zylinders ab und schnürt sich annähernd
verlustfrei auf den Querschnitt AS ein. Außerhalb der so entstehenden Stromröhre in-
nerhalb des Einlaufs bilden sich große Gebiete mit niedrigem statischem Druck und
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2. Grundlagen

starken Rückströmungen. Wird unter Annahme einer inkompressiblen Strömung auf
das in Abb. 2.11 dargestellte Kontrollvolumen der Impulssatz

ρc2SAS − ρc20A0 = A1(p0 − pS)− e⃗x ·
∫∫

A0S

(p− p0)n⃗dA (2.52)

angewendet, und das Druckintegral zu null gesetzt, da weder auf die scharfe Vorderkante,
noch auf die reibungsfreie Außenfläche des Zylinders Kräfte wirken können, folgt nach
einigen Umformungen für die eingeschnürte Querschnittsfläche

AS =
1

2− µ−1
A1. (2.53)

Wird für diesen ideal schlechten Einlauf nun der Standfall (µ → ∞) betrachtet, kann
AS bis auf die Hälfte des Eintrittsquerschnitts zusammenschrumpfen. Dies gilt auch
für reale, abgerundete Einläufe, bei denen der Staupunkt im Stand, siehe Abb. 2.1,
oftmals weit hinter der Vorderkante auf der Gondelaußenseite liegt. Auch hier erfährt
die wandnahe Strömung eine Umlenkung von fast 180° über einen kleinen Nasenradius
und es entstehen hohe Verluste. Diese können anhand der Strahlaufweitung zwischen
den Ebenen S und 2 analog dem Carnotschen Stoßverlust

∆pt,D,E,max =
ρ

2
(cS − c2)

2 (2.54)

berechnet werden. Mit (2.53) und A1 = A2 kann für µ > 1 ein maximaler Totaldruck-
verlust von

∆pt,D,E,max =
ρc22
2

(1− µ−1)2 (2.55)

bestimmt werden. Im Flugfall dagegen geht µ gegen 1 und ∆pt,D,E wird somit sehr klein
und ist oftmals sogar zu vernachlässigen. Eine analytische Betrachtung von realen Ein-
laufgeometrien ist nicht möglich, für die Auslegung muss daher auf empirische Methoden
oder experimentelle Daten zurückgegriffen werden.

2.3.2. Totaldruckverlust in der Schubdüse

Die in der durch die Gondel fließenden Strömung zwischen dem Rotoraustritt und dem
Austritt aus Schubdüse anfallenden Verluste können durch das Totaldruckverhältnis

πD =
pt8
pt3

(2.56)

ausgedrückt werden. Da die Strömung in der Düse beschleunigt wird, und folglich der
statische Druck in Strömungsrichtung sinkt, ist diese inhärent stabil, verlustarm und
liegt an der Gondelinnenwand an. Neben der Wandreibung können größere Verluste nur
durch Ablösungen am Zentralkörper auftreten, der Totaldruckverlust setzt sich somit
auch aus der Summe

∆pt,D = pt3(1− πD) = ∆pt,R,D +∆pt,D,D (2.57)
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2.3. Bilanzierung von Schub, Widerstand und Verlusten

zusammen. Der Totaldruckverlust aufgrund von Reibung ∆pt,R,D kann dabei analog zu
dem des Einlaufs betrachtet werden. Für das Ablöseverhalten des Zentralkörpers kann
wie beim Einlauf keine analytische Betrachtung vorgenommen werden und es muss auch
an dieser Stelle für die Auslegung auf empirische Methoden oder experimentelle Daten
zur Abschätzung der Totaldruckverluste ∆pt,D,D zurückgegriffen werden. Zusätzlich zu
diesen beiden Anteilen mindern Inhomogenitäten den aus der Düse austretenden Schub.
Der bisher betrachtete Schub wird auf Basis eines parallelen, drallfreien und mit ho-
mogener Geschwindigkeit austretenden Schubstrahls berechnet. In Realität ist dies nur
annähernd erreichbar und es liegt meist eine radiale Verteilung vor. Diese wird im Zähler
des Schubkoeffizient

Cfg =
e⃗x ·

∫∫
A8

ρc⃗(c⃗ · n⃗)dA
(ṁ8c8)0D

(2.58)

berücksichtigt, dessen Nenner dem bisher verwendeten Geschwindigkeitsterm des Net-
toschubs in der 0D-Rechnung nach (2.34) entspricht.

2.3.3. Installationswiderstand der Gondel

Im Installationswiderstand der Gondel werden jene Verluste bilanziert, die bei der äu-
ßeren Umströmung der Gondel anfallen. Dies ist zum einen der Reibungswiderstand

DR = e⃗x ·
∫∫

AED

τ · n⃗dS (2.59)

der über die umströmte Fläche und einen Reibungsbeiwert, analog zu jenem im Einlauf,
bestimmt werden kann. Zusätzlich können am Einlauf noch Zulaufwiderstände sowie an
Einlauf und Heck der Gondel Druckwiderstände auftreten. Wenn die in den Mantelpro-
peller eintretende Strömung so verzögert wird, dass sie in Ebene 1 einen größeren Impuls
als in Ebene 0 (Fernfeldgrößen) besitzt, muss dem ein gleichgroßer Impulsverlust in der
um die Gondel herumfließenden Strömung gegenüberstehen. Die zur Impulsübertragung
von der Außenströmung auf die Einlaufstromröhre wirkende Kraft, der sogenannte Zu-
laufwiderstand

DZul = e⃗x ·
∫∫

A01

(p− p0) · n⃗dA (2.60)

wird als das Integral entlang der Staupunktstromlinie über die Druckdifferenz dieser
beiden Strömungen definiert, siehe Abb. 2.12.

Unter der Annahme einer inkompressiblen und reibungsfreien Strömung wird zur Be-
rechnung dieser Kraft der Impulssatz über die durch die Gondel fließende Strömung

ρc21A1 − ρc20A0 = e⃗x ·
∫∫

A01

(p− p0) · n⃗dA+ A1(p0 − p1) (2.61)

aufgestellt. Durch Einsetzen des Integrals und Nutzung der Bernoulli-Gleichung kann
der Zulaufwiderstand zu

DZul =
ρA1

2
(c1 − c0)

2 (2.62)
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Abbildung 2.12.: Schematische Darstellung des Einlaufs mit Kontrollvolumen zur Be-
stimmung des Zulauf- und Lippenwiderstands, angelehnt an Weint-
raub [8]

vereinfacht werden. Wird wiederum unter Annahme einer inkompressiblen und reibungs-
freien Strömung der Impulssatz auf das in Abb. 2.12 eingezeichnete Kontrollvolumen,
der um die Gondel fließenden Strömung, angewendet kann dieser zu

e⃗x ·
∫∫

A01

(p− p0) · n⃗dA+ e⃗x ·
∫∫

A1M

(p− p0) · n⃗dA = 0 (2.63)

weiterentwickelt werden. Das zweite Integral beschreibt nun den von der beschleunigten
Strömung auf den Einlauf wirkenden Druckwiderstand, der auch als Lippenwiderstand

DLip = e⃗x ·
∫∫

A1M

(p− p0) · n⃗dA (2.64)

bezeichnet wird. Da der Zulaufwiderstand aufgrund des quadratischen Terms in (2.62)
immer positiv ist, ist der Lippenwiderstand stets kleiner Null und kann somit auch als
Lippensog bezeichnet werden. Die exakte Kompensation ist jedoch nur in reibungsfreier
Strömung gegeben.

Auch unter Berücksichtigung von Reibung kann die Innenströmung von der Ebene 0 bis
zur Gondelvorderkante als nahezu isentrop angenommen werden. Auf der Gondelaußen-
seite bildet sich jedoch eine Grenzschicht aus und unter bestimmten Anströmbedingun-
gen können auch Strömungsablösungen auftreten (vgl. Abb. 2.7). Der Lippensog wird
somit geringer und es bildet sich eine Differenz, der Überlaufwiderstand

DÜbl = DZul +DLip > 0 für µ < 1 (2.65)
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2.3. Bilanzierung von Schub, Widerstand und Verlusten

aus. Dieser tritt jedoch nur im Schnellflug, bei einer sich aufweitenden Einlaufstromröh-
re (µ < 1) auf. Mit µ = 1 wird die Einlaufstromröhre zylindrisch und sowohl Zulauf-,
als auch Überlaufwiderstand, werden zu Null. Bei µ > 1, wie in den meisten Betriebs-
punkten der in dieser Arbeit untersuchten Anwendung, tritt kein Überlaufwiderstand
auf, da die Stromröhre einschnürt. Zugleich rückt in diesen Betriebszuständen der Stau-
punkt auf die Außenseite der Gondel und die Strömung gleicht jener um ein Profil mit
negativem Anströmwinkel. Der nun auftretende Lippensog wird in diesem Falle von der
durch die Gondel laufenden Strömung erzeugt und gehört somit per Definition nicht
zum Widerstand.

Wie eingangs dieses Abschnitts erwähnt, muss zur Erfassung des gesamten Druckwider-
stands nicht nur DLip am Einlauf, sondern auch jener am Heck der Gondel betrachtet
werden. Mit

DHeck = e⃗x ·
∫∫

AMD

(p− p0) · n⃗dA (2.66)

ist dieser analog zu jenem im Bereich des Einlaufs definiert. Das zur Bestimmung not-
wendige Kontrollvolumen ist in Abb. 2.13 dargestellt.
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Abbildung 2.13.: Schematische Darstellung der Düse mit Kontrollvolumen zur Be-
stimmung des Heckwiderstands, angelehnt an Weintraub [8]

Wird für dieses Kontrollvolumen unter der Annahme einer inkompressiblen und rei-
bungsfreien (τ = 0) Strömung der Impulssatz aufgestellt, kann dieser zu

DHeck = e⃗x ·
∫∫

AD

ρc⃗′0(c0 − c⃗′0 · n⃗)dA+ e⃗x ·
∫∫

AD

(p0 − p′0) · n⃗dA (2.67)
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2. Grundlagen

umgestellt werden. Somit wird der Heckwiderstand gleich dem Impulsverlust der Au-
ßenströmung. Wird von einer homogenen Druck- und Geschwindigkeitsverteilung aus-
gegangen, vereinfacht sich (2.67) zu

DHeck = ρc⃗I0(c0 − c⃗′0)AD + AD(p0 − p′0). (2.68)

DHeck würde somit zu null, wenn p′0 = p0 und c′0 = c0. Da aber an der Hinterkante der
Gondel immer kleine Nachläufe und eventuell sogar Ablösegebiete auf der Außenfläche
auftreten, ist dies nie der Fall. Diese Ablösegebiete treten verstärkt auf, wenn die Düse
auf kurzer Lauflänge stark einschnürt und sollten vermieden werden.
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3. Stand der Forschung

In den 1930er Jahren begannen Stipa [14] und Kort [15] mit den ersten experimentel-
len Studien zu Mantelpropellern. Ihr Ziel war, es Schubeigenschaften von Flugzeug- und
Schiffspropellern zu verbessern. Die für diese Arbeit relevanten experimentellen Untersu-
chungen zu Mantelpropellern, hier ist insbesondere das Shrouded Propeller Test Program
von Hamilton Standard [16] zu nennen, werden in Kap. 3.1 chronologisch vorgestellt.
Weiterhin wird kurz auf einige aus den Untersuchungen hervorgegangende Flugexperi-
mente eingegangen.

Die Ergründung der theoretischen Grundlagen des Mantelpropellers begann in den
1940er Jahren. Diese Arbeiten, hier ist insbesondere auf Küchemann und Weber [7]
zu verweisen, und die daraus resultierenden Auslegungsmethoden für Mantelpropeller,
werden in Kap. 3.2 vorgestellt. Die vorgestellten Auslegungsmethoden, basierend auf
der Blattelement-, Impuls- und/oder Potentialtheorie, sind für die Berechnung des Leis-
tungsverhaltens von Mantelpropellern gut geeignet. Der Einfluss verschiedener Gondel-
geometrien dagegen kann darin meist nur über empirische Korrekturfaktoren berück-
sichtigt werden.

Für die Auslegung und Bewertung der Gondel unter Berücksichtigung des Reibungs-
widerstands aber auch möglicher Strömungsablösungen auf der Innen- oder Außenseite
des Einlaufs sowie an der Schubdüse ist die Verwendung von numerischen Methoden zur
näherungsweisen Lösung der Navier-Stokes-Gleichungen (englisch Computational Fluid
Dynamics, Abk. CFD) notwendig. Die für diese Arbeit relevanten Arbeiten werden in
Kap. 3.3 diskutiert.

Abschließend wird die vorliegende Arbeit in den Stand der Forschung eingeordnet und
die Ziele konkretisiert (Kap. 3.4).

3.1. Experimentelle Studien zu Mantelpropellern

Die ersten experimentellen Untersuchungen von Stipa und Kort hatten das Ziel, durch
die Installation einer Gondel die Strahlkontraktion eines Propellers zu verringern und
durch die resultierende Steigerung des Durchsatzes den Wirkungsgrad zu verbessern. Bei
dem von Stipa [14] untersuchten Prototypen war der Rotor im Gegensatz zu heutigen
Geometrien noch direkt an der Gondelvorderkante platziert. Die Geometrie der Gondel
war jedoch schon mit jener späterer Triebwerksgondeln vergleichbar. Er stellte fest, dass
Mantelpropeller bei Steigerung der Anströmgeschwindigkeit eine geringere Drehzahlver-
änderung als klassische Festpropeller haben. Kort [15] erkannte bei seinen Arbeiten an
ummantelten Schiffspropellern, dass die größten Schubsteigerungen bei niedrigen An-
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strömgeschwindigkeiten zu erwarten sind und die Schaufelspitzen der Rotoren anders
als jene von klassischen Propellern zu gestalten sind.

Die erste umfassende Studie zu verschiedenen Gondelgeometrien führte Krüger [9] in
den 1940er Jahren durch. Er wollte einen Mantelpropeller für hohe Geschwindigkeiten
(800 km/h) in großer Höhe (8,6 km) auslegen. Dieser sollte unter den gegebenen Flugbe-
dingungen mit knapp 1200 PS Antriebsleistung noch 400 kg Schub erzeugen. Für seine
Windkanalstudien, in denen er Sehnenlänge, Dicke, Wölbung und Einstellwinkel des
Gondelprofils zur Schubachse variierte, nutzte Krüger 15 Windkanalmodelle mit einem
Rotorradius rR = 0,125 m und 30 PS Antriebsleistung. Dabei variierte er das Düsen-
Flächenverhältnis zwischen σ = 0,75 und σ = 1,7 sowie die Anströmgeschwindigkeit. In
dem ins Englische übersetzen und von der NACA veröffentlichten Bericht sind die de-
taillierten Testdaten von zwei Gondelgeometrien enthalten. Die Basisgeometrie 1 hat ein
Düsen-Flächenverhältnis von σ = 1, ein Längen-Durchmesser-Verhältnis von lM/DM =
0,625 und ein Dicken-Sehnenlängen-Verhältnis von 0,2. Die andere Gondel 5c ist deutlich
kürzer lM/DM = 0,312 und mit einem Dicken-Sehnenlängen-Verhältnis von 0,125 sehr
schlank. Trotz eines größeren Düsen-Flächenverhältnisses hatte Profil 5c einen deutlich
geringeren Standschub als das Basisprofil. Krüger erkannte, dass dies an der Ablösung
der Strömung aufgrund des geringen Einlauflippenradius lag, bei größeren Anströmge-
schwindigkeiten dagegen kurze schlanke Profile zu bevorzugen sind. Weiterhin erkannte
er, dass die Verwendung eines Stators den Wirkungsgrad durch die Drallentnahme aus
dem Schubstrahl steigert. Seine Testergebnisse für das Basisprofil verglich Krüger mit
den theoretischen Ausarbeitungen von Küchemann und Weber, welche im nächsten Ab-
schnitt vorgestellt werden, und erzielte eine gute Übereinstimmung.

Auch Platt [17] führte in dieser Zeit Freiluftversuche mit drei verschiedenen Gondeln
durch. Dabei verwendete er zwei gegenläufige Rotoren mit einem Radius von etwa 1,2 m.
Untersucht wurden zwei verschiedene Gondellängen mit lM/DM = 0,671 und lM/DM =
0,836, sowie zwei verschiedene Düsen-Flächenverhältnisse von σ = 1,1 und σ = 1,3.
Da alle drei Gondeln die gleiche Einlaufgeometrie besaßen, konnte er bei seinen Stand-
schubmessungen nur geringe Unterschiede auf Grund des Düsen-Flächenverhältnisses
erkennen.

Baals et al. [18] führten eine Windkanaluntersuchung durch, um die Auswirkung der
Einlaufgeometrie zu untersuchen. Dabei lag der Fokus auf der Entwicklung einer Gon-
delgeometrie, die möglichst hohe kritische Geschwindigkeiten auf der Außenseite der
Gondel, dem Mantel erlaubt. Ergebnis der Versuche war die NACA 1 Profilserie, die
auch in der vorliegenden Arbeit verwendet wird. Ihre Geometrie verspricht einen mög-
lichst konstanten Geschwindigkeitsanstieg und eine gleichmäßige Druckverteilung.

Eine weitere detailliertere experimentelle Studie für verschiedene runde und elliptische
Einlaufgeometrien führten Blackaby und Watson [19] durch. Mit Hilfe ihrer Testgeo-
metrie konnten sie den Totaldruckverlust in einem Einlauf mit einem Durchmesser von
etwa 0,1 m bei niedrigen Anströmmachzahlen zwischen M0 = 0 und M0 = 0,33 und ver-
schiedenen durchgesetzten Massenströmen messen. Aufgrund der Messung weit stromab
des Einlaufs vermischten sich die Effekte der Wandreibung und der Übergeschwindigkeit
bzw. Ablösung an der Vorderkante. Gleichwohl ist der starke Verlustanstieg bei großen
durchgesetzten Massenströmen aufgrund von Ablösungen im Einlauf klar zu identifizie-
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ren. Weiterhin ist zu erkennen, dass die elliptischen Konturen einen größeren ablösefreien
Betriebsbereich gegenüber den kreisförmigen Konturen bieten und zugleich eine gerin-
gere Stirnfläche aufweisen. In dieser Arbeit werden daher auch elliptische Konturen für
die innere Einlaufgeometrie verwendet.

Einen guten Überblick über weitere wissenschaftliche Arbeiten und den Stand der Tech-
nik Ende der 1950er Jahre liefert die Zusammenfassung von Sacks und Burnell [6]. Sie
weisen darauf hin, dass die bisherigen Untersuchungen zwar wichtige Erkenntnisse brach-
ten, jedoch für ein gutes physikalisches Verständnis umfassende strukturiert aufgebaute
Testreihen notwendig sind.

Anfang der 1960er Jahren wurde begonnen, das Verhalten von Mantelpropellern unter
Anstellwinkeln zu untersuchen. Goodson und Grunwald [20] erkannten, dass Versuche
in Modellgröße sehr gut für die Validierung des Leistungsverhaltens geeignet sind, Un-
tersuchungen unter Anstellwinken jedoch nur im Bereich anliegender Strömung sinnvoll
sind. Aufgrund der niedrigeren Reynoldszahl traten an ihrem Modell mit einem Rotor-
radius rR ≈ 0,2 m die Ablösungen an der Einlauflippe bei geringeren Anströmwinkeln
und dichter an der Gondelvorderkante auf als erwartet. Dies führte zu einem deutlich
abweichenden Betriebsverhalten. Die Experimente wurden daher an größeren Modellen
mit rR ≈ 0,2 m und rR ≈ 1 m fortgesetzt. Diese wurden in Hinblick auf die spätere
Anwendung bereits an einem Flügel montiert untersucht. Hierbei lag der Fokus weniger
auf dem Einfluss des Anströmwinkels auf den Schub, sondern mehr auf dem Gesamtauf-
trieb resultierend aus Schub und Anströmung des angestellten Mantelpropellers sowie
den Nickmomenten. Direkte Designkriterien für Mantelpropeller-Gondeln lassen sich aus
diesen Studien nicht ableiten, da nicht die Variation der Gondelgeometrie, sondern die
Untersuchung des Betriebsverhaltens, unter anderem in Kombination mit einem Flügel,
im Vordergrund standen. Exemplarisch für diese Arbeiten seien an dieser Stelle Mort
und Yaggy [21] und Yaggy und Goodson [22] genannt.

Etwa zur gleichen Zeit wurde mit dem umfangreichen Shrouded Propeller Test Pro-
gram von Hamilton Standard im Auftrag der US Navy begonnen [16], [23]. In der ex-
perimentellen Phase des Hamilton Standard Testprogramms wurden zwölf verschiedene
Mantelpropeller-Variationen in einem Windkanal erprobt. Konstant gehalten wurde da-
bei lediglich der Durchmesser der Gondelinnenkontur im Bereich des Rotors mit rR ≈
0,4 m. Zu den untersuchten Parametern gehörten die Anzahl und Form der Rotorblät-
ter sowie der Blattspitzenabstand. Bei der Gondel wurde die Form der Einlauflippe, das
Düsen-Flächenverhältnis, das Längen-Durchmesser-Verhältnis, die Rotorposition in der
Gondel sowie die externe Kontur variiert. Der untersuchte Betriebsbereich erstreckte
sich vom Standfall (M0 = 0) bis zu einer Anströmmachzahl von M0 = 0,5. Angetrieben
wurde der jeweilige Rotor von zwei bis zu je 375 PS starken Elektromotoren. Die Aus-
wirkungen von Geometrieänderungen an der Gondel wurden anhand der Änderung des
Gesamtschubs des installierten Antriebs bei gleicher Antriebsleistung quantifiziert. Für
eine bessere Analyse des Betriebsverhaltens wurden die auf Rotor und Gondel wirken-
den Kräfte getrennt gemessen. Weiterhin wurde die Oberflächendruckverteilung über
die Gondellänge erfasst, um im Abgleich mit den auf die Gondel wirkenden Kräften
Rückschlüsse auf den Reibungsanteil zu ermöglichen.
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Bei den experimentellen Untersuchungen wurde festgestellt, dass sich das Verhältnis von
Gesamtschub zu Rotorkraft im Standfall fast dem theoretischen Maximum von F/FR =
2,2 annähert. Erwartet worden waren deutlich geringere Werte, da zuvor die Entlastung
des Rotors unterschätzt und die Verluste an den Blattspitzen überschätzt wurden. Unter
axialer Anströmung wurde eine Abnahme des Schubanteils der Gondel beobachtet. Mit
zunehmender Geschwindigkeit kehrte sich der Schubanteil in Widerstand um.

Als wichtigster Parameter für die Gondelauslegung wurde das bereits in vorherigen Ar-
beiten herausgestellte Düsen-Flächenverhältnis bestätigt. Hierfür wurden Gondelgeome-
trien mit mit σ = 1,1, 1,2 und 1,3 untersucht. Besonders im Stillstand und bei niedrigen
Geschwindigkeiten zeigte sich, dass ein größeres Düsen-Flächenverhältnis vorteilhaft ist
und Schubsteigerungen von über 10 % zu erzielen sind. Dieser Vorteil kehrt sich jedoch
mit zunehmender Anströmgeschwindigkeit in einen bis zu 50 % geringeren Schub um.
Weiterhin ist eine starke Abhängigkeit vom durchgesetzten Massenstrom bzw. der An-
triebsleistung zu erkennen. Es wurde daher als Ergebnis festgehalten, dass an dieser
Stelle ein Kompromiss zwischen Start- und Reiseflugleistung notwendig ist und auch
Verhältnisse von σ < 1 sinnvoll sein können. Eine Untersuchung solcher Geometrien
wurde angeregt. Weiterhin wurde festgestellt, dass bei fast allen Messungen der stati-
sche Druck am Diffusor/Düsenaustritt über dem atmosphärischen Druck lag und somit
der Schubstrahl hinter der Gondel einschnürt.

Bei der Einlaufgeometrie wurden das Verhältnis der Gondeldicke zum Rotorradius (rM−
rR)/rR = 0,2 konstant gehalten. Die Geometrievariation bestand lediglich aus einer Re-
duzierung des Durchmessers an der Gondelvorderkante. Während die Basisgeometrie
mit einer asymmetrischen Gondelvorderkante durch die weit außenliegende Nase im
Standfall Vorteile brachte, konnten geringe Schubsteigerungen mit einer symmetrischen
Gondelvorderkante unter Anströmung erzielt werden. Um den Einfluss der Gondellänge
zu quantifizieren, wurde das Längen-Durchmesser-Verhältnis von lM/DM = 0,667 auf
lM/DM = 0,5 reduziert. Diese Längenreduktion wurde im Bereich des Diffusors vorge-
nommen. Da es aufgrund des geringen Düsen-Flächenverhältnises von σ = 1,1 nicht zu
Ablösungen im Diffusor kam, wurden bei geringer Anströmgeschwindigkeit kaum Unter-
schiede im Schub festgestellt. Erst ab M0 = 0,4 beeinträchtigt die kürzere Gondellänge
die Leistung. Zurückgeführt wurde dies auf das größere Dicken-Sehnenlängen-Verhältnis
der Gondel.

Hierzu passen auch die Ergebnisse bei der Variation der externen Gondelkontur. Es wur-
de festgestellt, dass eine Profilform aus der NACA 16er-Serie gegenüber der im Bereich
der Düse recht gleichmäßig zulaufenden Basisgeometrie einen deutlich höheren Wider-
stand hat. Weiterhin wurde geschlussfolgert, dass die Außenkontur in diesem Bereich
der Gondel keine zu starke Krümmung haben, also nicht zu stark einschnüren darf, da
es sonst in diesem Bereich zu Ablösungen kommt.

Darüber hinaus ist für diese Arbeit noch die Untersuchung der beiden Rotorpositionen
bei 40 % und 25 % der Gondellänge interessant. Sie ergab, dass im Standfall die hintere
Position effizienter ist, wohingegen die vordere Position unter Anströmung zu bevorzugen
ist. Hieraus wurde geschlossen, dass die hintere Rotorposition mögliche Asymmetrien
der Anströmung besser ausgleicht und vermutet, dass unter Anströmung eine längere
Lauflänge der Strömung bis zum Gondelaustritt Vorteile bietet.
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Ähnliche Studien, jedoch mit geringerem Umfang, wurden von Dornier im Auftrag des
Bundesministers der Verteidigung durchgeführt und kamen zu vergleichbaren Ergebnis-
sen [24].

Einige der soeben aufgeführten experimentellen Studien waren die Grundlage für flug-
fähige Prototypen. Beispiele sind die amerikanischen Fluggeräte mit kippbaren Man-
telpropellern wie die Doak VZ-4 und die Bell X-22A [25], welche aus den Arbeiten
des Hamilton Standard Test Programms hervorgingen, Trag- bzw. Flugschrauber wie
Rabounyt D2 [26] und VFW H3 Sprinter [27], aber auch klassische Flugzeuge wie die
Cessna XMC und die Britten-Norman BN-2 Islander [28], bei denen die Propeller durch
Mantelpropeller ersetzt wurden. Andere Flugzeuge wie der Fantrainer und der Fanliner
wurden um den Mantelpropeller herum konstruiert [29]. Da sich diese und viele weitere
Prototypen nicht am Markt durchsetzen konnten, spielte der Mantelpropeller in den
Folgejahren in der Forschung nur eine untergeordente Rolle.

Lediglich wurden Ende der 1970er Jahre erstmalig Mantelpropeller an Hubschraubern
anstelle von Heckrotoren eingesetzt [30]. Die in diesem Bereich erfolgte Forschung hat
jedoch wenig Relevanz für die vorliegende Arbeit.

Mit der Einführung von unbemannten Luftfahrzeugen (engl. Unmanned Aerial Vehicles,
UAV) und dem steigenden Interesse an urbaner und regionaler Luftmobilität aufgrund
der Fortschritte in der Batterie- und Elektromotortechnik wurden Mantelpropeller ab
den 2000ern wieder als Antriebsmöglichkeit für verschiedene Fluggeräte interessant. Bei-
spiele sind der Airbus E-Fan [31], die Bell Nexus [32] und der VoloConnect [33] von
VoloCopter.

Abrego und Bulaga [34] untersuchten zu Beginn der 2000er einen elektrisch angetriebe-
nen Mantelpropeller mit einem Durchmesser von 0,95 m unter verschiedenen Anström-
geschwindigkeiten und Anströmwinkeln im Windkanal. Es wurde jedoch keine Geome-
trievariation vorgenommen. Da der untersuchte Mantelpropeller Auftrieb erzeugen sollte
und daher quer zur Flugrichtung angeordnet war, stand wie bei vielen weiteren Arbeiten
aus der jüngeren Vergangenheit die Queranströmung im Vordergrund. Die Ergebnisse
sind somit nicht direkt auf den in dieser Arbeit untersuchten, vornehmlich axial ange-
strömten Mantelpropeller zu übertragen.

In weiteren experimentellen Studien wie denen von Martin und Tung [35], Yilmaz et al.
[36] [37] und Graf et al. [38] wurde die Gondelgeometrie von Mantelpropellern variiert
und diese unter verschiedenen Anstellwinkeln getestet. Da diese Antriebe jedoch für sehr
langsam fliegende unbemannte Luftfahrzeuge vorgesehen waren und kleine Durchmesser
von weniger als 0,25 m hatten, lassen sich auch aus diesen Untersuchungen keine direkten
Erkenntnisse für die vorliegende Arbeit ableiten.

3.2. Auslegungsmethoden für Mantelpropeller

Die analytischen Methoden zur Auslegung von Mantelpropellern haben ein gemeinsa-
mes Ziel: Die Beschreibung des Strömungsfeldes um ein Ringprofil mit einer bestimm-
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ten Wölbungs- und Dickenverteilung, in dessen Inneren sich ein Drucksprung befindet,
welcher die Rotorscheibe darstellt, unter einer gleichmäßigen freien Anströmung mit
beliebiger Richtung und Geschwindigkeit. Die Ansätze hierzu reichen von der einfachen
Impulstheorie bis hin zu anspruchsvollen Potentialströmungsmodellen, die teilweise mit
Methoden zur Grenzschichtberechnung sowie der Modellierung viskoser Effekte gekop-
pelt werden können.

Eine tiefgehende theoretische Aufbereitung des Strömungsfelds um einen Mantelpro-
peller erfolgte durch Küchemann und Weber [7]. Viele Annahmen in Kap. 2 beruhen
auf ihren Annahmen. Zur Berechnung des Leistungsverhaltens von Mantelpropellern
entwickelten sie Potentialströmungslösungen für ringförmige Tragflächen in einer gleich-
mäßigen Strömung, indem sie den Mantel mit einer Wirbelverteilung modellierten.

Aufbauend auf diesen Arbeiten leitete Kriebel [39] in den 1960er Jahren Ausdrücke für
Kräfte und Momente von Mantelpropellern unter Anstellwinkeln her. Dazu kombinierte
er die bestehende Theorie für Ringflügel unter Anstellwinkeln mit der von Küchemann
erarbeiteten Potentialtheorie für axial angeströmte Mantelpropeller. Diese Methode er-
laubte die Auswirkung von Mantellänge, Dicke und Wölbung zu berücksichtigen, mo-
dellierte aber den Rotor als gleichmäßig belastete Aktuatorscheibe unter axialer Anströ-
mung.

Ein neuer Ansatz wurde in der analytischen Phase des Shrouded Propeller Test Program
von Hamilton Standard entwickelt [40]. Dieser basierte auf der Singularitätenmethode
und berücksichtigte die Wechselwirkungen von Mantel, Rotor und Zentralkörper. Für
die Berechnung des Schubanteiles wurden verschiedene Methoden verwendet und die-
se mit Testdaten aus dem in Kap. 3.1 vorgestellten experimentellen Teil des Hamilton
Standard Testprogramms verglichen. Im Allgemeinen konnte für M0 ≥ 0,2 eine gute
Übereinstimmung zwischen den berechneten Daten und den experimentellen Ergebnis-
sen für die Rotorleistung sowie die Druckverteilung auf den Gondelfläche gefunden wer-
den. Für den Netto-Schub und den Installationswiderstand der Gondel wurden dagegen
größere Abweichungen zwischen den berechneten Daten und den experimentellen Ergeb-
nissen festgestellt. Diese wurden auf die vereinfachenden Annahmen bei der Berechnung
zurückgeführt.

Die Ergebnisse der analytischen Phase des Hamilton Standard Testprogramms wurden in
ein Computerprogramm überführt, mit dem einfach und unter geringem Rechenaufwand
parametrische Studien von Gondel- und Rotor- Geometrievariationen durchgeführt wer-
den können. Neben der Leistungsrechnung waren in dem Computerprogramm Q-FANS
auch Methoden zur Lärm-, Gewichts- und Kostenabschätzung enthalten [41].

Mit dem Programm Ducted Fan Design Code (DFDC) wurde in den 2000er Jahren ein
weiteres, einfach zu bedienendes Auslegungswerkzeug für Mantelpropeller veröffentlicht
[42]. Die Beschaufelung wird bei DFDC mittels der Traglinientheorie, in Kombinati-
on mit der der Blattelementtheorie zur Berücksichtigung der lokalen Profilpolare sowie
der Wirbeltheorie zur Beschreibung des Strömungsfeldes stromab berechnet. Diese wird
überlagert mit dem Strömungsfeld der Gondel, welches mittels einer achsensymmetri-
schen Panel-Methode abgebildet wird. DFDC kann somit das Leistungsverhalten von
Mantelpropellern abbilden, ist aber auch für den Entwurf geeignet. Beides wurde bereits
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in diversen Studien gezeigt, eine umfassende Validierung der Genauigkeit steht jedoch
aus. So werden in DFDC zum einen Radialspalt- und Sekundärverluste vernachlässigt,
zum anderen wird auch der Gondelwiderstand nicht berechnet.

Eine neue Methode zur Modellierung von Mantelpropellern für hybrid-elektrisch an-
getriebene Kleinflugzeuge wurde am Institut für Strahlantriebe und Turbomaschinen
entwickelt und 2021 von Weintraub et al. [43] präsentiert. Diese wird auch für die Aus-
legung des in dieser Arbeit betrachteten Mantelpropellers genutzt. Die Auslegung des
Mantelpropellers beginnt mit der Definition eines Auslegungspunkts und der Eingabe
von Auslegungsvariablen wie dem Rotordurchmesser. Rotor und Stator des Mantelpro-
pellers werden als Stufe eines Axialverdichters betrachtet und zunächst basierend auf
dem Mittelschnittverfahren vorausgelegt. Hierbei werden sowohl für die Radialspalt-
und Sekundärverluste als auch für den Druckverlust in Einlauf und die Schubdüse semi-
empirische Verlustkorrelationen angesetzt. Nach Abschluss dieser Vorauslegung erfolgt
die Festlegung der Strömungswinkel über die Schaufelhöhe anhand einer Mixed-Vortex-
Auslegung. Bei Bedarf können Profile für die Beschaufelung festgelegt und diese ange-
passt werden. Abschließend wird der Installationswiderstand des Mantelpropellers mit-
tels physikalisch basierter Ansätze anhand der von dimensionslosen Auslegungsparame-
tern vorgegeben Gondelgeometrie bestimmt. Nach der Auslegung der Aerodynamik des
Mantelpropellers kann für diesen ein hybrid-elektrisches Antriebssystem ausgelegt wer-
den und sein Leistungsverhalten mit oder ohne dieses Antriebssystem in verschiedenen
Betriebspunkten nachgerechnet werden.

Einen guten Überblick über weitere Auslegungsmethoden speziell für Mantelpropeller
bieten de Piolenc und Wright [44] und Zhang und Barakos [45]. Da die Gondel von
Mantelpropellern Ähnlichkeiten zu jenen von Turbofantriebwerken aufweist, sei an die-
ser Stelle zusätzlich zu den soeben im Detail diskutierten wissenschaftlichen Arbeiten an
Mantelpropellern auf die Standardwerke zur Gondelaerodynamik und Flugzeugintegra-
tion, Torenbeek [46], Seddon und Goldsmith [47], Rick [48] und Bräunling [49] verwiesen.
Ein Überblick über diverse Studien für in der Schifffahrt verwendete Mantelpropeller
sind in Carlton [50] zu finden. Aufgrund der niedrigen Anströmbedingungen und dem
damit verbundenen sehr großen Durchsatzkoeffizienten µ = A0

A1
≫ 1 sind die dortigen

Erkenntnisse jedoch nur begrenzt auf diese Arbeit übertragbar.

3.3. CFD-Untersuchungen von Mantelpropellern

Die soeben vorgestellten Methoden zur Auslegung von Mantelpropellern können das
Leistungsverhalten von Mantelpropellern gut wiedergeben. Um den Einfluss der Gon-
delgeometrie in reibungsbehafteter kompressibler Strömung abzubilden, ist jedoch die
Verwendung von numerischen Methoden zur näherungsweisen Lösung der Navier-Stokes-
Gleichungen (englisch: Computational Fluid Dynamics, Abk. CFD) notwendig. Die gro-
ßen Fortschritte bei der Rechenleistung von Hochleistungsrechnern sowie die Entwick-
lung von kommerziellen Strömungslösern ermöglichen heutzutage größere Designstudien.

Einen ersten Vergleich zwischen den bisher genutzten Panelmethoden mit Grenzschicht
und Ablösevorhersagemodellen, der numerischen Berechnung des Strömungsfelds mittels
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Eulergleichungen, also unter Vernachlässigung von Viskosität und Kompressibilität, und
experimentellen Daten anhand von Studien an einem Mantelpropeller stellte Boldman
[51] vor. Er untersuchte das Ablöseverhalten im Einlauf für verschiedene Geometrien
unter verschiedenen Anströmwinkeln und Geschwindigkeiten und konnte eine sehr gute
Übereinstimmung feststellen.

Die Kompressibilität der Strömung berücksichtigten Iek et al. [52] bei ihren CFD-
Untersuchungen an Mantelpropellern mit dem Strömungslöser PARC. Hierbei wurde
die Rotorgeometrie nicht diskretisiert und die Rotation nicht zeitlich aufgelöst, son-
dern stattdessen wurden verschiedene Strömungsrandbedingungen auf die Rotorfläche
aufgeprägt. Zum einen wurde der Massenstrom durch die Rotorebene vorgegeben, die
andere untersuchte Randbedingung war die Vorgabe fester Strömungsbedingungen an
dieser Stelle. Letztere wurden aus Experiment und Potentialtheorie gewonnen. Im Ver-
gleich mit Windkanaluntersuchungen wurde festgestellt, dass die Vorgabe der festen
Strömungsbedingungen in der Rotorebene sowohl bei axialer Anströmung, als auch un-
ter 25° Anströmwinkeln zu guter Übereinstimmung mit Druckmessungen aus dem Expe-
riment führte. Wurde nur der Massenstrom vorgegeben, ergaben sich dagegen deutliche
Abweichungen.

In folgenden Studien erweiterten Iek et al. ihre numerischen Einstellungen und versuch-
ten die Strömung unter Anströmwinkeln mit einer vor die Massenstrom-Randbedingung
geschalteten Screen-BC abzubilden. Da sie im Experiment erkannten, dass sowohl der
laufende Rotor als auch eine rotationssymmetrische Vorrichtung, die Teile des Strö-
mungskanales blockiert, die Ablösung im Einlauf zu größeren Anströmwinkeln hin ver-
schiebt, wurde die Screen-BC zum Abbilden von Druckverlusten verwendet. Das Rechen-
modell hierzu basierte auf der 1,5D Actuator Disk Theorie nach Horlock [53] und lieferte
bessere Ergebnisse als die isolierte Verwendung der Massenstrom-Randbedingung. [54]

Das hier bereits aufgezeigte Vorgehen, die dreidimensionale drehende Rotorgeometrie
durch ein vereinfachtes Aktuatorscheiben-Modell zu substituieren, wird auch heute noch
vielfach angewandt. Der Verzicht auf die zeitliche Auflösung der Blattbewegung erübrigt
die instationäre Simulation und reduziert den Rechenaufwand um Größenordnungen.
Weiterhin entfällt die Diskretisierung der Rotorgeometrie und eine Kopplung der relativ
bewegten Rechennetze. Insbesondere wenn die Beschaufelung nicht im Fokus der Unter-
suchungen steht oder eine Auflösung der Blattspitzenwirbel nicht notwendig ist, ermög-
licht das Aktuatorscheiben-Modell die effiziente Betrachtung eines ganzen Fluggeräts
oder, wie in der vorliegenden Arbeit, die Untersuchung zahlreicher Gondelgeometrien.
[55]

Ein recht einfaches Aktuatorscheiben-Modell, bei dem auf die Einprägung des Dralles in
die Strömung verzichtet wird, wurde von Brown et al. [56] in ihren CFD-Untersuchungen
zur Auslegung einer Flugzeugkonfiguration genutzt. Bei dieser war ein Mantelpropeller
am Heck eines Kleinflugzeuges zur Einsaugung der Grenzschicht platziert. Sie führten
verschiedene Sensitivitätsstudien bezüglich der Platzierung des Mantelpropellers durch,
variierten aber auch die Gondelgeometrie. Hierbei stand die Interaktion des Mantelpro-
pellers mit dem Flugzeug im Vordergrund.
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3.3. CFD-Untersuchungen von Mantelpropellern

Ebenso wie bei den experimentellen Studien standen auch bei den numerischen Un-
tersuchungen zuletzt Fluggeräte für die urbane Luftmobilität sowie unbemannte Luft-
fahrzeuge mit auftriebserzeugenden und somit querangeströmten Mantelpropellern im
Fokus. So untersuchten beispielsweise Bento et al. [57] die Leistungsfähigkeit und Inter-
aktionseffekte zwischen Einlauf und Rotor für runde und rechteckige Gondelgeometrien
und prägten der Strömung in der Rotorebene mit einem Aktuatorscheiben-Modell einen
axialen Impuls, einen Drall sowie einen Energiesprung auf. Dieses verbesserte Modell
erlaubt neben der Betrachtung von Schub und Leistung auch eine Differenzierung in
Drehmoment und Drehzahl des Rotors.

Eine weitere Gondeloptimierung für einen Mantelpropeller eines unbemannten
Luftfahrzeugs mittels CFD wurde von Aboelezz et al. [58] präsentiert. In ihren CFD-
Untersuchungen wird die Gondel als 2D-Geometrie und der Rotor als Aktuatorscheibe
betrachtet. Dieses vereinfachte Ersatzmodell wird direkt in die Optimierungsschleife
eingebunden. Die Auswahl der Stützpunkte der Optimierung erfolgt hierbei über
die Latin Hypercube Sampling-Methode. Die Aktuatorscheibe arbeitet als Quellterm,
dessen Koeffizienten zuvor aus den experimentellen Daten berechnet wurden. Die
Ergebnisse stimmen nicht gut mit den experimentellen Daten überein, da die Geometrie
für numerische Berechnung stark vereinfacht wurde. So werden Einlauf und Düse als
Kegelstümpfe und in 2D als einfache Platten angenommen.

Ein neuartiges Aktuatorscheiben-Modell für den Strömungslöser TAU, in dem das Ver-
halten der Aktuatorscheibe direkt mit der Rotorgeometrie verknüpft ist, wurde von
Raichle [59] vorgestellt. Übereinstimmend mit dem klassischen Modell der Impulstheo-
rie wird auch hier in einer infinitesimal dünnen Aktuatorscheibe ein diskontinuierlicher
Drucksprung erzeugt, zusätzlich wird jedoch auch der Drall mitberücksichtigt. Grund-
lage dieses Ansatzes ist, dass jedes Rotorblatt als Linie angenommen und eine radia-
le Kraftverteilung über die Blattelementtheorie berechnet wird. Voraussetzung hierfür
ist, dass die Profiltiefe des Rotorblatts im Vergleich zum Rotorradius gering ist. Die
lokalen Schnittkräfte hängen von den aerodynamischen Koeffizienten ab, die sich aus
der Geometrie des Rotorschnitts, der radialen Verteilung der Schaufelverwindung und
der Sehnenlänge des Profils sowie dem Strömungszustand in diesem Abschnitt ergeben.
Der Strömungszustand, definiert über Anströmwinkel und Geschwindigkeit relativ zur
Schaufel, wird für jeden Punkt auf der Aktuatorscheibe aus der lokalen Anströmung
sowie der Winkelgeschwindigkeit der Schaufel berechnet. Die Rotation dieser Linien er-
zeugt die Aktuatorscheibe. Anhand einer zeitlichen Mittelung wird aus den radialen
Kraftverteilungen eine stationäre Flächenkraftverteilung berechnet, die der Strömung
den gleichen Impuls zuführt.

Da sowohl der Drall der Abströmung berücksichtigt wird, als auch eine Variation der An-
strömbedingungen in Umfangsrichtung abgebildet werden kann, wie sie unter anderem
im Betrieb unter Anströmwinkeln vorkommt, ist dieses Aktuatorscheiben-Modell beson-
ders realitätsnah. Es wurde bereits anhand verschiedener Anwendungsbeispiele validiert
und zeigte eine gute Übereinstimmung mit experimentellen Untersuchungen sowie mit
instationären numerischen Simulationen, in denen die Beschaufelung diskretisiert und
die Rotation zeitlich aufgelöst wurde [60] [61] [62]. Dieses Aktuatorscheiben-Modell wur-
de daher für den numerischen Teil dieser Arbeit, siehe Kap. 4.2.1, ausgewählt.
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3. Stand der Forschung

3.4. Einordnung und Ziele der Arbeit

Insbesondere in den 1960er und 1970er Jahren wurde der Einfluss der Gondelgeometrie
auf das Betriebsverhalten von Mantelpropellerantrieben in großangelegten Windkanal-
studien, siehe Kap. 3.1, untersucht. Wie in Kap. 3.2 beschrieben, wurde in dieser Zeit
auch ein gutes theoretisches Verständnis für das Betriebsverhalten von Mantelpropellern
allgemein aufgebaut. Aus den gewonnenen Erkenntnissen gingen im Laufe der Zeit ei-
nige Auslegungswerkzeuge hervor, die jedoch den Einfluss der Gondelgeometrie zumeist
nur vereinfacht, beispielsweise über Verlustkorrelationen oder mit der Panelmethode,
abbilden.

Die Steigerung der Rechenleistung verfügbarer Hochleistungscomputer sowie die Wei-
terentwicklung der numerischen Modelle ermöglichen seit einiger Zeit die Ermittlung
wichtiger Entwurfszusammenhänge in der aerodynamischen Gondelauslegung. Der For-
schungsschwerpunkt lag jedoch in den letzten Jahren auf auftriebserzeugenden, also im
Horizontalflug querangeströmten Mantelpropellern mit sehr kurzen Gondeln für unbe-
mannte Flugobjekte und damit in einem anderen Leistungs- und Anwendungsbereich.

Die Elektrifizierung von Fluggeräten erhöht die Attraktivität, Mantelpropeller in Zu-
kunft auch zur Vortriebserzeugung bei Kleinflugzeugen und anderen Fluggeräten zur
Personenbeförderung einzusetzen, da nun nabenintegrierte Antriebe möglich sind. Hin-
zu kommt, dass der Einsatz von Mantelpropellern eine Reduzierung des Fluglärmes
erwarten lässt. Solche Fluggeräte sowie geeignete Mantelpropeller befinden sich jedoch
noch in der Entwicklung oder der frühen Erprobung. Die Optimierung der Gondel-
geometrie auf den genauen Anwendungsfall steht oftmals noch aus und über die zur
Gondelauslegung verwendeten Methoden ist wenig bekannt.

Umfangreiche Windkanalstudien zur aerodynamischen Gondelauslegung, wie sie in den
1960er und 1970er Jahren durchgeführt wurden, kommen heute aufgrund des hohen Auf-
wands solcher Versuche nicht mehr in Betracht. Auch instationäre Simulation mit aufge-
löstem rotierenden Rotor sind aufgrund des hohen Rechenaufwands und der anfallenden
Kosten für die Betrachtung zahlreicher Gondelgeometrien und Betriebszustände nicht
geeignet. Die Lücke zwischen diesen aufwendigen Methoden und den Vorauslegungsver-
fahren für Mantelpropellerantriebe, die den Einfluss der Gondelgeometrie nur verein-
facht darstellen, schließt die vorliegende Arbeit mit der Entwicklung und Validierung
einer Entwurfs- und Bewertungsmethodik für die aerodynamische Gondelauslegung, die
eine effiziente Betrachtung unterschiedlicher Gondelgeometrien unter verschiedenen An-
strömbedingungen ermöglicht. In dieser Arbeit werden daher vier übergeordnete Ziele
verfolgt:

1. Entwicklung einer Entwurfs- und Bewertungsmethodik für die aerody-
namische Gondelauslegung von Mantelpropellerantrieben

Die Entwurfs- und Bewertungsmethodik für die aerodynamische Gondelauslegung
von Mantelpropellerantrieben baut auf einem am Institut für Strahlantriebe und
Turbomaschinen entwickelten Verfahren zur Auslegung und Bewertung von Man-
telpropellerantrieben auf. Die in diesem entwickelte 2D-Gondelkontur wird geome-
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trisch angepasst, in ein 3D-Modell des Mantelpropellers überführt und strömungs-
mechanisch mittels numerischer Lösung der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-
Gleichungen in TAU untersucht. Die Beschaufelung wird hierbei vereinfacht mit-
tels Aktuatorscheiben-Modellen abgebildet. Das so erstellte Simulationsmodell des
Mantelpropellers ermöglicht die Betrachtung unterschiedlicher Gondelgeometrien
bei verschiedenen Leistungseinstellungen, Flugzuständen sowie Anströmwinkeln
und erlaubt eine umfassende Bewertung der Gondelaerodynamik.

2. Demonstration der Entwurfs- und Bewertungsmethodik für einen ex-
emplarischen Anwendungsfall

Als exemplarischer Anwendungsfall wird die Gondelauslegung für ein Ultraleicht-
fluggerät (< 600 kg) mit zwei elektrisch angetriebenen Mantelpropellern gewählt.
Für diesen Anwendungsfall, der sich durch niedrige Fluggeschwindigkeiten, gerin-
ge Flughöhen und kurze Distanzen sowie die resultierende geringen Antriebsleis-
tungen auszeichnet, wird eine Gondelgeometrie ausgelegt. Die resultierende Refe-
renzauslegung wurde zusammen mit einer zuvor ausgelegten Beschaufelung vom
Projektteam in einen flugfähigen Prototyp überführt.

3. Validierung der Entwurfs- und Bewertungsmethodik anhand einer Re-
ferenzauslegung

Die Validierung der Entwurfs- und Bewertungsmethodik erfolgt anhand der Refe-
renzauslegung. Das Betriebsverhalten des aus der Referenzauslegung abgeleiteten
Prototyps wird bei variierender Antriebsleistung für Anströmgeschwindigkeiten
von 0 bis 120 km/h unter axialer Anströmung sowie für Anströmwinkel von bis
zu 40° untersucht. Die experimentellen Ergebnisse werden der Leistungsrechnung
sowie der numerischen Rechnung gegenübergestellt und die ausreichende Genau-
igkeit der entwickelten Methodik nachgewiesen.

4. Ermittlung wichtiger Entwurfszusammenhänge

Die validierte Entwurfs- und Bewertungsmethode wird abschließend zur Ermitt-
lung wichtiger Entwurfszusammenhänge verwendet. Hierzu werden die vier wich-
tigsten Auslegungsvariablen ausgewählt und ihr Einfluss auf das Betriebsverhalten
des Mantelpropellerantriebs in verschiedenen Betriebspunkten herausgearbeitet.
Der Parameterraum wird dabei anhand ausgewählter Designpunkte breit aufge-
spannt und bewusst auf eine automatisierte Optimierung verzichtet.
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Die Auslegung der in dieser Arbeit untersuchten Mantelpropeller erfolgt mit dem am
Institut für Strahlantriebe und Turbomaschinen entwickelten und in Kap. 3.2 vorgestell-
ten Auslegungsverfahren für Mantelpropellerantriebe nach Weintraub [8]. In Kap. 4.1
wird zunächst der Ablauf der Auslegung und der Berechnung des Leistungsverhaltens
beschrieben. Anschließend wird die für diese Arbeit angepasste Entwurfsmethodik für
die Gondel erläutert und es werden die im Auslegungsverfahren für Mantelpropelleran-
triebe bereits enthaltenen Rechenmodelle zur Gondel zusammengefasst.

Zur Untersuchung der verschiedenen Gondelgeometrien wird der numerische Strömungs-
löser TAU verwendet. Die Beschaufelung wird dabei mittels des in Kap. 3.3 vorge-
stellten Aktuatorscheiben-Modells nach Raichle [59] abgebildet. Die hierzu notwendigen
Vorarbeiten, das numerische Rechengebiet sowie die Einstellungen des Strömungslösers
werden in Kap. 4.2 beschrieben. Abschließend wird auf die Bilanzierung von Schub,
Verlusten und Gondelwiderstand mittels Aeroforce sowie die Bewertung möglicher Ein-
laufstörungen eingegangen.

Die experimentelle Validierung der Auslegung sowie der Numerik erfolgt anhand einer
Referenzauslegung. Für Standschubmessungen wurde ein Prüfstand in der Versuchshalle
des Instituts für Strahlantriebe und Turbomaschinen eingerichtet. Zur Analyse des Leis-
tungsverhaltens unter verschiedenen Anströmgeschwindigkeiten und Winkeln wurde ein
mobiler Schubmessprüfstand aufgebaut. Beide Prüfstände, die eingesetzte Messtechnik
sowie die Methodik der Auswertung werden in Kap. 4.3 beschrieben. Dabei wird auch
auf die Einstellung der Betriebspunkte sowie auf Messunsicherheiten eingegangen.

4.1. Auslegung und Leistungsrechnung

Der Ablauf der Auslegungs- und Leistungsrechnung eines Mantelpropellerdesigns ist in
Abb. 4.1 dargestellt. Die Auslegung des Mantelpropellers beginnt mit der Festlegung
eines Auslegungspunkts. Für diesen werden die Umgebungsbedingungen sowie eine Ziel-
größe, zumeist eine Schubforderung definiert. Weiterhin werden der Rotorradius rR sowie
das Düsen-Flächenverhältnis σ vorgegeben. Im ersten Schritt wird der Totaldruckverlust
im Einlauf geschätzt und es findet eine Vorauslegung der als Verdichterstufe betrach-
teten Beschaufelung mit dem Mittelschnittverfahren statt. Hierbei wird der Durchsatz
solange variiert, bis der Massenstrom durch die Verdichterstufe jenem entspricht, der
sich bei den berechneten Ein- und Austrittsdrücken für die Schubdüse einstellt.
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Nach Abschluss dieser Vorauslegung erfolgt die Festlegung der Strömungswinkel über
die Schaufelhöhe anhand einer Mixed-Vortex-Auslegung. Bei Bedarf können Profile für
die Beschaufelung festgelegt und diese angepasst werden.

Abschließend werden der Installationswiderstand sowie der Totaldruckverlust im Einlauf
des Mantelpropellers mittels physikalisch basierter Ansätze anhand der von dimensions-
losen Auslegungsparametern vorgegeben Gondelgeometrie bestimmt.

Auf die mögliche Betrachtung des gesamten Antriebssystems wie in Weintraub [8] vor-
gestellt, wird in dieser Arbeit verzichtet. Stattdessen wird die Gondelgeometrie variiert,
siehe Kap. 4.1.1, und das Leistungsverhalten des Mantelpropellers mit gleichbleibender
Beschaufelung in verschiedenen Betriebspunkten nachgerechnet. Hierzu wird jeweils der
Betriebspunkt anhand der Umgebungsbedingungen sowie einer Zielgröße wie der Wel-
lenleistung oder der Rotordrehzahl definiert. Der Totaldruckverlust im Einlauf wird wie
in der Auslegungsrechnung zunächst geschätzt. Nach Abschluss der Nachrechnung mit
dem geschätzten Totaldruckverlust im Einlauf wird die Nachrechnung mit dem zuvor
bestimmten Wert als Ausgangspunkt wiederholt.
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Abbildung 4.1.: Ablaufdiagramm der Auslegungs- und Leistungsrechnung

Auf eine detailliertere Beschreibung aller Berechnungsmodelle wird an dieser Stelle ver-
zichtet, sie können in Weintraub [8] nachgeschlagen werden. Nur jene Modelle für die
von der Gondelgeometrie abhängigen Verluste in Einlauf und Schubdüse sowie die Be-
rechnungsmethode für den Gondelwiderstand werden in den folgenden Unterkapiteln
beschrieben.
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4.1.1. Entwurf der Gondelgeometrie

Der Entwurf der Gondelgeometrie erfolgt auf Grundlage der Vorgaben für den Rotorra-
dius rR und den über das Düsen-Flächenverhältnis σ vorgegebenen Austrittsradius der
Schubdüse rD. Für den Zentralkörper werden der Radius des Spinners rSp sowie ein Na-
benradius rN vorgegeben. Auf Grundlage dieser Parameter wird die Querschnittszeich-
nung der Gondel, siehe Abb. 4.2, anhand der in Tab. 4.1 beschriebenen dimensionslosen
Parametern abschnittsweise entwickelt.

Name Formelzeichen
Einlauf- / Rotorradius rE/rR
Mantel- / Rotorradius rM/rR
Spinnerlänge / Spinnerradius lSp/rSp
Außenlippenlänge / Rotorradius lM,E/rR
Innenlippen-Ellipsen-Faktor (a/b)E
Länge Einlaufstrecke mit konst. Radius / Rotorradius lG,E/rR
Länge mittlerer Nabenteil / Rotorradius lN,M/rR
Länge zyl. Mantelteil / Rotorradius lM,M/rR
Länge zyl. Gehäuseteil / Rotorradius lG,M/rR
Düsenlänge des Mantels / Rotorradius lM,D/rR
Länge des konischen Nabenteils / Nabenradius lN,D/rR

Tabelle 4.1.: Dimensionslose Designparameter der Gondel und des Zentralkörpers

r S
p

r R

r E

r M

r N
,D r N

r D
∗

lSp lN,M lN,D

lGE
lG,M lG,D

lM,E lM,M lM,D

(1)
(2) (3)

(4) (5) (6) (7)
(8) (9) (10)

Abbildung 4.2.: Abschnittsweiser Aufbau der Gondel und Zentralkörpergeometrie

Der Zentralkörper wird aus drei Abschnitten zusammengesetzt:

(1) Elliptische Kontur der Spinnerkappe, basierend auf rSP und lSP
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(2) Vorgegebener Nabenkörper zur Integration eines Elektromotors sowie dessen Luft-
kühlung, basierend auf rSP , rN und lN,M

(3) Parabel mit Scheitelpunkt am Übergang zu (2), basierend auf rN und lN,D

Die Geometrie des Zentralkörpers wird in dieser Arbeit nicht variiert. Er hat die Länge

lN = lSP + lN,M + lN,D. (4.1)

Die Gondel wird aus sieben Abschnitten zusammengesetzt:

(4) Elliptische Einlaufkontur, basierend auf rR, rE und (a/b)E

(5) Einlaufstrecke mit konstantem Radius, basierend auf rR, lG,E

(6) Übergangsstück mit konstantem Radius, basierend auf rR und lG,M

(7) Parabel mit Scheitelpunkt am Übergang zu (6), basierend auf rR, rD∗ und lG,D

(8) NACA-1-Einlaufkontur, basierend auf rE, rM und lM,E

(9) Übergangstück mit konstantem Radius, basierend auf rM und lM,M

(10) Parabel mit Scheitelpunkt am Übergang zu (9), basierend auf rM , rD∗ und lM,D

Die Länge der Gondel berechnet sich aus den Längen der Mantelflächen (Außenseite der
Gondel) zu

lM = lM,E + lM,M + lM,D (4.2)

und definiert zugleich die nicht über die Parameter vorgegebene Düsenlänge des Gehäu-
ses (Innenseite der Gondel). Nach der Berechnung der Einlauflänge über das Halbach-
senverhältnis der Ellipse zu

lE = lG,E +
rR − rE
(a/b)E

(4.3)

kann diese über

lG,D = lM–lE–lG,M (4.4)

bestimmt werden.

Falls der Zentralkörper über die Gondel hinausragt, wie es in Abb. 4.2 der Fall ist,
muss der in der Vorauslegung berechnete Düsenradius rD korrigiert werden, damit die
Düsenfläche konstant bleibt. Der korrigierte Düsenradius rD∗ berechnet sich mit dem
lokalen Zentralkörperradius am Düsenende rN,D zu

rD∗ =
√

r2D + r2N,D. (4.5)
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Die Variation der Gondelgeometrie in dieser Arbeit erfolgt anhand von vier Parametern,
die eine möglichst unabhängige Untersuchung verschiedener Effekte ermöglichen:

∆ rE
rR

passt den Vorderkantenradius an. Aufgrund der Definition der elliptischen Einlauf-
kontur über das Halbachsenverhältnis verändert sich zugleich die Länge von (4). Die
Gesamtlänge des Einlaufs lE bleibt hierbei konstant und die Einlaufstrecke mit kon-
stantem Radius (5) wird über lG,E angepasst. Die Auswirkungen auf die Gondelkontur
sind in Abb. 4.3 zu sehen.

∆ rE
rR

= ±0,1

Abbildung 4.3.: Variation der Gondelgeometrie um ∆ rE
rR

= ±0,1

∆ rM
rR

passt den maximalen Gondelradius an. Dabei wird das Längen-Radius-Verhältnis
lM,E/(rM −rE) der NACA-1-Kontur beibehalten und die Länge des Übergangsstücks im
Mantel (9) über lM,M entsprechend angepasst. Die Auswirkungen auf die Gondelkontur
sind in Abb. 4.4 zu sehen.

∆ rM
rR

= ±0,1

Abbildung 4.4.: Variation der Gondelgeometrie um ∆ rM
rR

= ±0,1

∆ lE
rR

passt die Länge der Einlaufstrecke mit konstantem Radius (5) über den Parame-
ter lG,E an. Um diese Änderung von der Düse zu entkoppeln, wird zugleich auch die
Mantelfläche im Bereich des Übergangsstücks (9) mittels lM,M um den gleichen Betrag
verkürzt.
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∆ lD
rR

passt die Düsenlänge von Mantel (10) und Gehäuse (7) über lM,D und lG,D an. Der
vordere Bereich der Gondel wird dabei konstant gehalten. Die Auswirkungen von ∆ lE

rR

und ∆ lD
rR

auf die Gondelkontur sind in Abb. 4.5 zu sehen.

∆ lE
rR

= ±0,2 ∆ lD
rR

= ±0,2

Abbildung 4.5.: Variation der Gondelgeometrie um ∆ lE
rR

= ±0,2 und ∆ lD
rR

= ±0,2

4.1.2. Bestimmung des Totaldruckverlusts in Einlauf und Düse

Wie in Kap. 2.3.1 und Kap. 2.3.2 beschrieben, kann der Totaldruckverlust in Einlauf und
Düse in einen Reibungsanteil und einen Verlust aufgrund von Übergeschwindigkeiten
und Strömungsablösungen unterteilt werden. Der zur Berechnung der Reibungsanteile in
(2.49) notwendige Reibungsbeiwert cf kann dann laut Weintraub [8] beispielsweise unter
der Annahme einer vollturbulenten Grenzschicht über jenen einer längsangeströmten
sandrauen Platte mit

cf = (1,89 + 1,62 log lPlatte

ksae
) für 102 <

lPlatte

ksae
< 106 (4.6)

nach Prandtl-Schlichting [63] in der Näherung von Böswirth und Bschorer [64] abge-
schätzt werden. Die Sandrauigkeit der vorliegenden glatten Kunststoffoberfläche kann
dabei mit ksae = 0,03 mm angesetzt werden.

Da eine analytische Betrachtung von realen Einlaufgeometrien wie in Kap. 2.3.1 be-
schrieben nicht möglich ist, werden die Verluste aufgrund von Übergeschwindigkeiten
und Strömungsablösungen im Einlauf per Interpolation aus zuvor hinterlegten Daten
berechnet. Diese basieren auf den in Kap. 3.1 vorgestellten experimentellen Untersu-
chungen von Blackaby und Watson [19]. Weil in dieser Studie der Totaldruckverlust
weit hinter dem Einlauf gemessen wird und sich somit mit dem zuvor analytisch her-
geleiteten Widerstand aus der Wandreibung vermischt, werden die Daten entsprechend
korrigiert. Die den verwendeten experimentellen Daten zugrunde liegende elliptische
Einlaufgeometrie 18E dient auch als Ausgangspunkt für die Designstudien in Kap. 6.

Eine Variation der Geometrie wird somit in der Leistungsrechnung nur eingeschränkt
berücksichtigt. Dies ist jedoch ausreichend, da der nicht auf die Reibung zurückzuführen-
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de Totaldruckverlust ∆pt,L,E im Flugfall sehr klein wird und oftmals zu vernachlässigen
ist. Im Standfall dagegen ist mit Strömungsablösungen zu rechnen und für eine bessere
Vorhersage eine numerische Simulation der genauen Umgebungsbedingungen sowie der
Leistungseinstellungen erforderlich.

Der dem Totaldruckverlust in der Düse zugerechnete Widerstand aufgrund von Ablö-
sungen am Zentralkörper wird über eine Korrelation des Heckwiderstands spitzer Heck-
körper bezogen auf ihre Länge nach Hoerner [65] bestimmt. Diese basiert auf Oberflä-
chendruckmessungen und gilt für Kegel mit einem Längen-Durchmesser-Verhältnis von
L/D = 0 bis L/D = 5 in freier Anströmung. Basierend auf einem Ansatz von Seddon
und Goldsmith [47] kann der so ermittelte Widerstandsbeiwert cD in den Totaldruck-
verlust

∆pt,L,D = ρ
c2∞
2
cD

dN
dD

(4.7)

umgerechnet werden.

Die Umströmung des konischen Teils des Zentralkörpers weicht von jener eines Kegels in
freier Anströmung ab, es ist jedoch laut Weintraub [8] die beste verfügbare Korrelation.
Der Anteil dieses Widerstands ist schon aufgrund der geringen Querschnittsfläche des
Zentralkörpers sehr klein. Da die Geometrie des Zentralkörpers in dieser Arbeit nicht
variiert wird, spielt er für diese Arbeit eine untergeordnete Rolle.

4.1.3. Bestimmung des Gondelwiderstands

Die Bestimmung des Gondelwiderstands erfolgt über einen empirischen Zusammenhang.
Diesen formuliert formuliert Torenbeek [66] zu

DI =
ρc20
2

(1 +
lM,E

lM
((1 + ϕM)

5
3 − 1))cfSNavelle︸ ︷︷ ︸

DÜbl +DR

+
ρc20
2

cD,Heck,pAM︸ ︷︷ ︸
DHeck

(4.8)

mit
ϕM = 0,33

dM − dE
lM,E

(1 + 1,75
AE − A0

AM − AE

) (4.9)

Dabei gibt der erste Term den Reibungswiderstand sowie den über den Widerstandspa-
rameter ϕM abgeschätzten, betriebspunktabhängigen Überlaufwiderstand an. Der Rei-
bungsbeiwert cf kann wie bei den Reibungsanteilen vom Einlaufverlust über (4.6) ab-
geschätzt werden. Der zweite Term schätzt den Druckanteil des Heckwiderstands ab.
Der Widerstandsbeiwert wird wiederum aus experimentellen Daten nach Bergman [67]
interpoliert.

Die Abschätzung des Gondelwiderstands nach Torenbeek gilt für alle NACA-1-
Einlaufkonturen, deren Verläufe sich aus den dimensionslosen Parametern dM/DE

und lM,E/dM bestimmen lassen, jedoch nur im unterkritischen Betriebsbereich des
Mantelpropellers.
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Dieser wird begrenzt durch den kritischen Durchsatzkoeffizienten für den Stanhope [68]
eine Korrelation zur Geometrie der NACA-1-Einlaufserie angibt. Der kritische Betriebs-
bereich wird erreicht, wenn die Gondel sehr schlank ist und zugleich der Durchsatzkoeffi-
zient deutlich kleiner als 1 wird. Dies ist der Fall, wenn die Einlaufstromröhre sehr klein
ist, sprich wenig Massenstrom durchgesetzt wird und sich zur Gondelvorderkante hin
stark aufweitet. Die Gondelvorderkante wird dann unter sehr hohen Anströmwinkeln
von innen angeströmt. Unter dieser Anströmung kommt es zu Ablösungen an der Gon-
delaußenseite und einem starken, nicht abbildbaren Anstieg des Widerstands. Aufgrund
der niedrigen Fluggeschwindigkeiten im betrachteten Anwendungsfall wird der kritische
Betriebsbereich für die in dieser Arbeit untersuchten Betriebspunkte nicht erreicht.

4.2. Numerische Verfahren

Für die in dieser Arbeit durchgeführten Simulationen wird der vom Deutschen Zentrum
für Luft- und Raumfahrt entwickelte Strömungslöser TAU verwendet [69] [70]. TAU löst
die Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen für reibungsbehaftete Strömungen
unter Verwendung eines Turbulenzmodells auf unstrukturierten hybriden Rechennetzen.
Dabei wird eine Finite-Volumen-Diskretisierung mit knotenbasierter Metrik genutzt.
Um die Beschaufelung mit dem Aktuatorscheiben-Modell abbilden zu können, müssen
Eingangsdaten für die Blattelementtheorie generiert werden. Die hierfür notwendigen
Vorarbeiten sind in Kap. 4.2.1 beschrieben. Anschließend werden in Kap. 4.2.2 die Ein-
stellungen des Strömungslösers erläutert, das Rechengebiet gezeigt sowie der Aufbau
des Rechennetzes vorgestellt. Die Bilanzierung von Schub, Verlusten und Gondelwider-
stand erfolgt mittels des Auswerteprogramms Aeroforce [71] und wird zusammen mit
der Bewertung der Einlaufstörungen unter Anströmwinkeln in Kap. 4.2.3 vorgestellt.

4.2.1. Aktuatorscheiben-Modell

Das in dieser Arbeit verwendete Aktuatorscheiben-Modell nach Raichle et al. [60]
schließt die Lücke zwischen einfachen thermodynamischen Triebwerks-Randbedingungen
und instationären Simulationen des diskretisierten rotierenden Rotors. Wie in Kap. 3.3
beschrieben, wird die radiale Verteilung der Linienkraft jeder Rotor- und Statorschaufel
auf Basis der Blattelement-Theorie bestimmt. Sie wird in Umfangsrichtung integriert
und anschließend anhand der Blattzahl und der Drehzahl zeitlich gemittelt. Die
resultierende stationäre Flächenkraft übt so den gleichen Impuls auf die Strömung aus
wie die Rotor- bzw. Statorblätter.

Die für die Berechnung der radialen Linienkraftverteilung mittels der Blattelement-
Theorie notwendigen Eingangsdaten bestehen aus einer parametrischen Beschreibung
der Schaufel und den radialen Verteilungen der Querschnittsauftriebs- und Widerstands-
beiwerte für den relevanten Anstellwinkelbereich. Vereinfacht ist dies in Abb. 4.6 für die
Rotorschaufel dargestellt. Sie werden in tabellarischer Form für eine beliebige Zahl von
radialen Stützstellen aufgenommen. Bei der Anzahl der radial verteilten Stützstellen ist
zwischen Aufwand und Genauigkeit abzuwägen.
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Abbildung 4.6.: Parametrisierung der Schaufel, angelehnt an Raichle [59]

Die parametrische Beschreibung der Schaufelgeometrie gibt den lokalen Blatteinstell-
winkel bzw. Staffelungswinkel β sowie die Sehnenlänge s im jeweiligen Schaufelschnitt
wieder und kann direkt aus der Auslegung übernommen werden. Die geometrischen
Zusammenhänge sind in Abb. 4.6 zu entnehmen, mit ihnen wird Tab. 4.2 befüllt.

r/R s/R β
r1/R s1/R β1

r2/R s2/R β2

… … …
rn/R sn/R βn

Tabelle 4.2.: Parametrische Beschreibung des Rotorblatts

Um die anstellwinkelabhängigen Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte an den radial ver-
teilten Stützstellen zu generieren, werden die dortigen lokalen Schaufelschnitte betrach-
tet. Auf Grund des im Gegensatz zum Propeller kleinen Teilungsverhältnisses t/s muss
der Einfluss der benachbarten Schaufeln mitberücksichtigt werden.
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4.2. Numerische Verfahren

Abbildung 4.7.: Extraktion der Profilschnitte für die 2D-Simulationen der Schaufel-
schnitte

Hierzu werden, wie in Abbildung Abb. 4.7 gezeigt, drei Schaufeln mit zylindrischen Flä-
chen geschnitten. Diese Schnitte werden abgewickelt und es werden Mittellinien zwischen
den drei Schaufelschnitten erzeugt. Die Mittellinienwerden in axialer Strömungsrichtung
nach vorne und hinten verlängert. Die neu entstandenen Konturen, siehe Abb. 4.8 dienen
in der 2D-Simulation der Profilschnitte in TAU als Simulationsgrenzen.
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Periodische Randbedingung

Fernfeld
Fernfeld

Abbildung 4.8.: Rechengebiet und numerische Randbedingungen für die 2D-
Simulationen des Schaufelschnitts

Um das Strömungsverhalten des Schaufelgitters abzubilden, werden sie mit einer periodi-
schen Randbedingung versehen. Die verbleibenden Flächen werden mit einer Fernfeld-
randbedingung versehen. Die notwendigen Strömungsgrößen, Dichte und Druck werden
wiederum der Auslegung entnommen und die über den Radius variierende Machzahl
anhand der in der Auslegung bestimmten Geschwindigkeitsdreiecke berechnet.

Mit den für jede radiale Stützstelle rn/R durchgeführten 2D-Simulationen für verschiede-
ne Anstellwinkel αm können die Auftriebs- und Widerstandspolaren berechnet werden.
Anschließend wird Tab. 4.3 mit den zugehörigen Beiwerten CLn,m und CDn,m befüllt
werden.

r/R α CLr,α CDr,α

r1/R α1 CL1,1 CD1,1

r1/R α2 CL1,2 CD1,2

… … … …
r1/R αm CL1,m CD1,m

r2/R α1 CL2,1 CD2,1

r2/R α2 CL2,2 CD2,2

… … … …
rn/R αm CLn,m CDn,m

Tabelle 4.3.: Auftriebs- und Widerstandspolaren der Schaufelschnitte

Die so vorbereiteten Tabellen bilden die Geometrie sowie das aerodynamische Verhalten
der Beschaufelung ab. In der numerischen Strömungssimulationen des Mantelpropellers
mit TAU werden sie werden als Eingangsdaten für die Aktuatorscheiben von Rotor und
Stator genutzt.

4.2.2. Einstellungen des Strömungslösers

Für die numerischen Untersuchungen des Mantelpropellers unter verschiedenen
Anströmbedingungen mit dem Strömungslöser TAU werden folgende Grundeinstel-
lungen gewählt. Die Lösung der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen
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erfolgt mit dem Eingleichungs-Turbulenzmodell nach Spalart und Allmaras [72] (S-A-
Turbulenzmodell). Dieses einfache Modell basiert auf einer einzigen Transportgleichung
für die turbulente kinetische Energie und ist so weniger rechenintensiv als alternative
Zweigleichungsmodelle. Es wird ausgewählt, da die untersuchte Geometrie aufgrund
der Verwendung von Aktuatorscheiben für die Beschaufelung nicht komplex ist und
keine großen Wirbelstrukturen wie an Tragflügelenden oder bei der Simulation eines
diskretisierten Rotors mit Radialspalt zu erwarten sind. Ein Abgleich der Simula-
tionsergebnisse mit dem S-A-Turbulenzmodells zu jenen unter Verwendung eines
Zweigleichungs-Turbulenzmodells, dem k-w-Turbulenzmodell nach Menter [73], sowie zu
jenen bei Auflösung der Turbulenzproduktion mit einem Reynolds-Spannungs-Modell
[74] erfolgt in Anhang A.3.

Die Berechnung der Strömung erfolgt mittels des LUSGS-Verfahrens in Kombination
mit einer zentralen Diskretisierung. Zur Konvergenzbeschleunigung wird ein dreistufiges
Mehrgitterverfahren angewendet. Die Strömungsgrößen werden anhand der Machzahl,
des Anströmwinkels sowie Dichte und Druck definiert. Für die Aktuatorscheiben werden
neben den in Kap. 4.2.1 generierten Eingangsdaten die Drehzahlen vorgegeben, bzw. im
Falle des Stators zu Null gesetzt.

Das numerische Rechengebiet für die Simulation des Mantelpropellers erstreckt sich
axial zur Strömungsrichtung um etwa das 50-fache des Rotorradius stromauf des Man-
telpropellers und um etwa das 100-fache des Rotorradius stromab des Mantelpropellers.
In radialer Richtung hat das Rechengebiet in etwa die 25-fache Ausdehnung des Ro-
torradius. Die Ausdehnung des Rechengebiets sowie der Aufbau des Rechennetzes ist
Abb. 4.9 dargestellt.

25
r R

50rR 100rR
//

//

//

//

// // //

(1)

(2) (3)

Abbildung 4.9.: Ausdehnung und Aufbau des Rechennetzes mit Subnetzen (1) bis
(3) und Schnittflächen: Auswertungsebene (blau), Aktuatorscheiben
(rot)
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Das Rechennetz besteht aus drei Subnetzen, die über drei Schnittflächen miteinander
verbunden werden. Die beiden innerhalb der Schaufelgeometrien platzierten Schnittflä-
chen (rot) werden im Strömungslöser als Aktuatorscheiben deklariert und bilden mit
den zuvor erzeugten Eingabedaten den Rotor bzw. den Stator ab. Sie sind jeweils bei
etwa 25 % der mittleren Sehnenlänge der Schaufeln platziert. Die dritte Schnittfläche
(blau) dient zur Auswertung der Strömung im Einlauf und ist in Strömungsrichtung
kurz vor dem Rotor platziert.

Der Aufbau des unstrukturierten Rechennetzes erfolgt mit dem Netzgenerator Centaur
[75] in drei Schritten. Zunächst wird ein aus Dreiecksflächen bestehendes Oberflächen-
netz über die Geometrie des Mantelpropellers gelegt. Dieses wird sowohl an Stellen mit
stärkeren Krümmungen als auch dort, wo große Gradienten in den Strömungsgrößen zu
erwarten sind bzw. festgestellt werden, lokal verfeinert.

In einem zweiten Schritt wird das Netz zur Auflösung der Grenzschicht aufgebaut. Hier-
zu werden die Zellen des Oberflächennetzes mehrmals normal zur lokalen Oberfläche
projiziert. Der Abstand von der Oberfläche bzw. die Schichthöhe wird hierbei mit der
Entfernung zur Oberfläche vergrößert. So entsteht ein, in Richtung der Normale struk-
turiertes, Volumennetz aus Prismen, dessen Aufbau anhand der Höhe der ersten Pris-
menschicht, einem Wachstumsfaktor, der nach außen zunehmenden Schichthöhe und der
Anzahl an Schichten vorgegeben wird. Die Höhe der erstem Prismenschicht wird über
den dimensionslosen Wandabstand y+ berechnet. Dieser sollte für die verwendeten Ein-
und Zweigleichungs-Turbulenzmodelle stets < 1 sein [76].

Bei der Bestimmung des Wachstumsfaktors sowie der Anzahl der Schichten wird zwi-
schen der Güte des Rechennetzes, diese steigt bei einem kleinen Wachstumsfaktor, und
der Netzgröße, die Anzahl der finiten Volumina steigt linear mit der Anzahl der Schich-
ten, abgewogen. Die sich aus der Kombination ergebene Gesamthöhe der Schichten sollte
mindestens der doppelten Grenzschichtdicke entsprechen. Da das Rechennetz in dieser
Arbeit für die Simulation verschiedener Betriebszustände konstant gehalten und nicht
angepasst werden soll, wird der erste Wandabstand y1 anhand der höchsten untersuch-
ten Anströmgeschwindigkeit und y+ = 1 auf den niedrigsten Wert gesetzt. Die Gesamt-
höhe der Schichten dagegen wird aus der maximalen Grenzschichtdicke bei niedrigen
Geschwindigkeiten abgeleitet. Als guter Kompromiss für diese Arbeit wird daher vom
Autor ein erster Wandabstand von y1 = 0,006 mm, ein Wachstumsfaktor von 1,25 sowie
eine Schichtanzahl von 34 befunden. Ein Vergleich des Rechennetzes mit der Grenz-
schichtströmung erfolgt in Anhang A.1.

Im dritten und letzten Schritt wird das Rechengebiet mit Tetraedern aufgefüllt. Um
deren Anzahl zu reduzieren, wächst ihr Volumen mit zunehmendem Abstand vom Man-
telpropeller bis zu einer definierten Maximalgröße an. Wie bei der Erstellung des Oberflä-
chennetzes werden auch hier lokale Verfeinerungen in Bereichen mit starken Gradienten
in den Strömungsgrößen platziert.

Das so aufgebaute Rechennetz hat eine Größe von rund 10 Mio. Knoten bzw. 25 Mio. fini-
ten Volumen. Seine Qualität wird mittels einer Netzkonvergenzstudie, in der die Kanten
der Flächen und der Volumen sowohl global halbiert beziehungsweise verdoppelt wer-
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den, als auch durch Variationen in den Bereichen mit lokalen Verfeinerungen validiert.
Die entsprechenden Netzgrößen und Vergleichskriterien finden sich im Anhang A.2

4.2.3. Auswertung

Zur Auswertung der aerodynamischen Daten aus den numerischen Simulationen des
Mantelpropellers wird das Auswerteprogramm AeroForce [71] verwendet. AeroForce er-
möglicht es, komplexe Geometrien in einzelne Komponenten aufzugliedern und für diese
Kräfte und Momente auf Basis der Daten für den Druck und die Reibung auf der Ober-
fläche zu berechnen. Weiterhin erlaubt es die Aufteilung von Schub und Widerstand
sowie die Ermittlung von Staupunktlagen.

Im betrachteten Anwendungsfall erfolgt zunächst die Zuordnung der Oberflächen und
Schnittflächen bzw. Aktuatorscheiben der simulierten Mantelpropeller-Geometrie zu den
zuvor definierten Komponenten:

• die Außenflächen der Gondel zu der gleichnamigen Komponente Nacelle

• die Eingangsseite der Rotor-Aktuatorscheibe sowie die Ausgangsseite der Stator-
Aktuatorscheibe zu der Komponente Thrust

• die Innenflächen der Gondel vor der Rotor-Aktuorscheibe und hinter der Stator-
Aktuatorscheibe zu der Komponente Thrustloss

• die Flächen des Zentralkörpers vor der Rotor-Aktuatorscheibe und hinter der
Stator-Aktuatorscheibe zu der Komponente Thrustloss

Diese Betrachtungsweise erlaubt es, den Bereich zwischen der Eingangsseite der Rotor-
Aktuatorscheibe und der Ausgangsseite der Stator-Aktuatorscheibe inklusive der zwi-
schen den beiden liegenden Oberflächen der Gondelinnenseite sowie des Zentralkörpers
auf den Impulsgewinn zwischen den beiden Flächen zu vereinfachen. Weiterhin wird
auch die Schnittfläche kurz vor dem Rotor in AeroForce nicht berücksichtigt, da sie
keine Auswirkung auf die Strömung hat und lediglich der Auswertung dient.

Für die Oberflächen in der Komponente Nacelle werden nun die Staupunktlagen sowie
der Widerstand bestimmt. Anhand des Impulsgewinns der Komponente Thrust sowie
den in Thrustloss bilanzierten Verlusten in Einlauf und Schubdüse, wird ein vorläufiger
Nettoschub berechnet. So der Staupunkt nicht exakt auf der Gondelvorderkante liegt,
werden die auf die Oberfläche vor dem Staupunkt wirkenden Kräfte den Verlusten zu-
geschlagen und so der Nettoschub, in Übereinstimmung mit der Definition in Kap. 2.3,
berechnet. Die auf die verbleibenden Oberflächen in der Komponente Nacelle wirkenden
Kräfte bilden nun den in Kap. 2.3 definierten, installierten Gondelwiderstand. Wei-
terhin gibt AeroForce den durchgesetzten Massenstrom sowie mögliche Querkräfte und
Momente aus, die auf den Mantelpropeller bei nicht axialer Anströmung wirken können.

Da die Einstellung des Betriebspunkts über eine Drehzahlvorgabe für die Rotor-
Aktuatorscheibe erfolgt, wird die bei dieser Drehzahl notwendige Wellenleistung über
die Blattzahl sowie das auf ein Rotorblatt wirkende Moment berechnet. Hierbei wird
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das auf ein Rotorblatt wirkende Moment bestimmt, indem die Umfangskomponente,
der in Kap. 4.2.1 beschriebenen Linienlast mit dem jeweiligen Hebelarm multipliziert
und der resultierende Momentenverlauf über den Radius integriert wird.

Die Auswertung des Totaldruckverlusts im Einlauf erfolgt über die zusätzliche Schnitt-
fläche in Strömungsrichtung vor dem Rotor. Zum einen wird im Visualisierungs- und
Analyseprogramm Tecplot [77] der Totaldruck über diese Fläche gemittelt und mit jenem
der freien Strömung verglichen. Weiterhin kann der dimensionslose Distortion Coeffici-
ent DC60, siehe Kap. 2.2.1 berechnet werden. Hierzu wird der Totaldruck gemäß (2.30)
zunächst über den Radius integriert. Anschließend erfolgt die Integration des Total-
drucks in 1-Grad-Schritten in Umfangsrichtung. Anhand dieser 360 Segmente kann nun
der 60° Abschnitt mit dem geringsten Totaldruck identifiziert werden. DC60 kann nun
aus diesem sowie dem zuvor ermittelten, gemittelten Totaldruck sowie der Dichte und
Strömungsgeschwindigkeit in der freien Anströmung gemäß (2.27) berechnet werden.
Weiterhin ermöglicht die zusätzliche Schnittebene eine einfache Auswertung der Ge-
schwindigkeitsverteilung direkt vor dem Rotor. Wie auch der dimensionslose Distortion
Coefficient ist diese vor allem bei variierenden Anströmwinkeln interessant.

4.3. Experimentelle Verfahren

Die in dieser Arbeit beschriebenen experimentellen Untersuchungen werden an zwei
vom Projektteam aufgebauten Prüfständen des Instituts für Strahlantriebe und Turbo-
maschinen durchgeführt. Dies ist zum einen der in Kap. 4.3.1 beschriebene Schubmess-
prüfstand in der institutseigenen Versuchshalle. Dieser ermöglicht Standschubmessungen
von elektrisch betriebenen Propellern sowie von Mantelpropellern mit nabenintegrier-
tem Elektromotor unter konstanten Umgebungsbedingungen. Zum anderen wurde ein
mobiler Schubmessprüfstand entwickelt, siehe Kap. 4.3.2, auf dem Schubmessungen für
diese Antriebseinheiten unter variablen Anströmgeschwindigkeiten und Anströmwinkeln
möglich sind.

4.3.1. Schubmessprüfstand

Der Schubmessprüfstand des Instituts für Strahlantriebe und Turbomaschinen ist mit
montiertem Mantelpropeller in Abb. 4.10 dargestellt. Der für verschieden Antriebe nutz-
bare Basisaufbau besteht aus einem am Hallenboden befestigten Grundgestell 1 , mit
einer auf Gleitschienen 2 laufenden Messplatte 3 , deren Verfahrrichtung parallel zur
Schubachse liegt. Die in Verfahrrichtung auf die Messplatte wirkenden Kräfte werden
durch eine Wägezelle 4 aufgenommen. Sollte diese versagen, sind Anschläge 5 vorge-
sehen.
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Abbildung 4.10.: Aufbau des Schubmessprüfstands
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Auf der Messplatte wird der Mantelpropeller 6 mit zwei Halterungen fixiert sowie der
zum Betrieb des nabenintegrierten Elektromotors notwendige Motorcontroller 7 mon-
tiert. Aufgrund der Position der Halterungen weit stromab der Gondelvorderkante sind
an diese keine aerodynamischen Anforderungen zu stellen. Die Energieversorgung des
elektrischen Antriebsstrangs erfolgt über Lithium-Ionen-Akkus, die neben dem Prüf-
stand auf dem Hallenboden platziert werden.

Während des Betriebs werden die auf die Wägezelle wirkende Schubkraft sowie die Daten
des elektrischen Antriebs erfasst. Im Anwendungsfall sind dies Entladestrom und Span-
nung der Akkus zur Erfassung der entnommenen elektrischen Leistung und die Drehzahl
des Elektromotors. Weiterhin werden die Temperaturen der Akkus, des Motorcontrollers
sowie des Motors erfasst und während des Betriebs überwacht.

Die verwendete S-förmige Wägezelle vom Typ S20N der Bosche GmbH mit einer Nenn-
last von 500 kg ist speziell für die Messung von Zug- und Druckkräften konzipiert und
zeichnet sich durch eine hohe Genauigkeit und Linearität sowie eine hohe Abtastrate
von 10 Hz aus. Die zentrischen Gewinde in oberen und unteren Teil der Wägezelle sorgen
für eine optimale Krafteinleitung [78]. Anhand der Genauigkeitsklasse C3 nach OIML
R60 [79] lässt sich eine Genauigkeit von 0,165 kg bzw. 1,6 N bestimmen.

Im Messbetrieb ist eine Oszillation der Zugkraft mit geringfügiger Amplitude festzustel-
len. Weiterhin ist die Reibung zwischen den vier Kugelwagen und den Gleitschienen zu
berücksichtigen. Der Hersteller Bosch Rexroth gibt für die Serie R1651 Größe 15 mm ei-
ne Reibzahl von µ = 0,002 bis 0,003 an [80]. Die Reibung aufgrund der Gewichtskraft der
Messplatte sowie des Aufbaus, bestehend aus den Befestigungen, dem Mantelpropeller
und dem Controller, von m = 155,6 kg, wird über

FR = µmg (4.10)

zu 3 N bis 4,6 N abgeschätzt. Da das durch die Schubkraft erzeugte Moment um die
Querachse die vorderen Kugelwagen im gleichen Maße belastet, wie es die hinteren
entlastet, ist durch die Variation der Schubkraft keine nennenswerte Veränderung der
Reibung zu erwarten. Die Messunsicherheit der Schubkraft ist somit < 5 N.

Das verwendete elektrische Antriebssystem der Geiger Engineering GmbH ist hinsicht-
lich Effizienz, Verfügbarkeit, Sicherheit und Funktionalität speziell für die Verwendung
in der Luftfahrt optimiert [81]. Für die mit etwa 6 Hz aufgenommenen Messewerte sind
keine Messunsicherheiten verfügbar und im Betrieb ist eine Oszillation von Strom und
Spannung sowie der Drehzahl mit geringfügiger Amplitude festzustellen.

Für die Auswertung erfolgt eine Mittelung der Messgrößen über mehrere Sekunden, um
die geringfügige Oszillation der Messgrößen sowohl der Wägezelle als auch des elektri-
schen Antriebssystems zu eliminieren. Das genaue Vorgehen ist in Kap. 4.3.3 beschrie-
ben.

Die Betriebspunkte werden anhand der Drehzahl über ein Potentiometer eingestellt. Da
dies händisch erfolgt, ist eine exakte Wiederholungsmessung nicht möglich, die gemit-
telte Drehzahl kann jedoch auf etwa 10 1/min genau reproduziert werden.
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4.3.2. Mobiler Schubmessprüfstand

Der mobile Schubmessprüfstand des Instituts für Strahlantriebe und Turbomaschinen
ist mit montiertem Mantelpropeller in Abb. 4.11 dargestellt. Die Variation der Anström-
geschwindigkeit wird durch die Montage des Aufbaus auf einem Fahrzeug (Pick-Up) er-
möglicht. Der Aufbau ist modular konzipiert, sodass ein Grundgestell 1 die Aufnahme
und den Betrieb verschiedener Antriebe ermöglicht. Die Variation der Anströmwinkel
wird durch eine Drehvorrichtung um die Hochachse erreicht, auf der ein 6-Achsen-Kraft-
Momenten-Sensor 2 montiert ist. Zusätzlich sind am Grundgestell noch ein Anemo-
meter 3 , eine GPS-Antenne 4 sowie eine Kamera 5 zur optischen Auswertung der
Staupunktlagen mittels Wollfäden befestigt.

1

2

34

5

6

7
8

©Foto HELIX-Carbon GmbH

Abbildung 4.11.: Aufbau des mobilen Schubmessprüfstands

Auf den Kraft-Momenten-Sensor wird der Mantelpropeller 6 mit einer Leichtbau-
Halterung aufgesetzt. Der zum Betrieb des nabenintegrierten Elektromotors notwen-
dige Controller 7 ist unter der Drehvorrichtung montiert, die Akkus werden auf der
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Ladefläche des Pick-Ups befestigt. Zum Schutz des Fahrpersonals ist hinter und über
dem Fahrerhaus ein Berstschutz 8 montiert. Dieser ist aus einer Holzplatte sowie einer
Stahlplatte aufgebaut und oberhalb der Windschutzscheibe angeschrägt, um Strömungs-
ablösungen zu verringern.

Während des Betriebs werden die auf den 6-Achsen-Kraft-Momenten-Sensor wirkenden
Kräfte und Momente, GPS-Fahrgeschwindigkeit und -richtung, Anströmgeschwindigkeit
und Anströmwinkeln sowie die Daten des elektrischen Antriebs, siehe Kap. 4.3.1 erfasst.

x

y

v

c0
w

αw xK

yK

T
Q

ϵα

Abbildung 4.12.: Schnittdarstellung des Mantelpropellers mit Geschwindigkeiten und
Kräften: Fahrtgeschwindigkeit v, Windgeschwindigkeit w, Anström-
geschwindigkeit c0, installierter Schub T , Querkraft Q, Einstellwin-
kel ϵ und Anströmwinkel α

Der verwendete Kraft-Momenten-Sensor K6D130 (15 kN/1200 N m) der ME-
Meßsysteme GmbH ermöglicht die Kraft- und Drehmomentmessung in drei zueinander
senkrecht liegenden Achsen. Er wird so montiert, dass die x-Achse (xK) parallel zur
Schubachse des Mantelpropellers, die y-Achse horizontal (yK)und die z-Achse vertikal
liegt, siehe Abb. 4.12. Da der Sensor über der Drehvorrichtung positioniert ist, wird
das Koordinatensystem zusammen mit dem Mantelpropeller um den Einstellwinkel ϵ
verdreht. Der installierte Schub T = −Fx sowie die Querkraft Q = Fy können somit in
allen Betriebspunkten direkt ausgewertet werden.

Der ausgewählte Kraft-Momenten-Sensor zeichnet sich durch einen großen Messbereich
bei gleichzeitig geringem Außendurchmesser aus. Dies reduziert die Störung des Strö-
mungsfelds. Die Kräfte und Momente werden durch ein Stabwerk direkt auf dem Teil-
kreis der Befestigungsgewinde aufgenommen. Durch die segmentierte, ringförmige Stirn-
fläche wird eine optimale Krafteinleitung und damit eine hohe Reproduzierbarkeit er-
zielt. Die individuelle Kalibrierung des Sensors ermöglicht eine Genauigkeit von 0,2 %
der Nennkraft bzw. des Nenndrehmoments, sprich 30 N bzw. 2,4 N m. [82]
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Sowohl die GPS-Fahrgeschwindigkeit v und Fahrtrichtung als auch die Anströmge-
schwindigkeit c0 und der Anströmwinkel αw werden mit Messinstrumenten von GAR-
MIN im fahrzeugfesten Koordinatensystem aufgenommen. Die zusätzliche Aufnahme
der Anströmgeschwindigkeit sowie des Anströmwinkels erlauben die Berücksichtigung
des auf dem Testgelände herrschenden Winds w bei der Datenauswertung.

Die GPS 24xd Antenne ermöglicht den Zugriff auf die vier wichtigen globalen Navi-
gationssatellitensysteme: GPS, Galileo, GLONASS und BeiDou. Durch die Aktualisie-
rungsrate von 10 Hz können Position, Geschwindigkeit und Zeit genau erfasst werden.
Die Positionsgenauigkeit liegt bei < 0,5 m und für den Fahrtwinkel bei < 3°. Die Mess-
unsicherheit für die Fahrgeschwindigkeit ist nicht explizit ausgewiesen, anhand von Pro-
beläufen kann sie jedoch zu < 1 km/h bestimmt werden.

Als Anemometer wird der gWind-Sensor mit dreiflügeligem Propeller verwendet. Dieser
liefert auch bei niedrigen Anströmgeschwindigkeiten genaue Daten zur wahren Wind-
geschwindigkeit. Die maximale Abweichung ist mit ± 3 % angegeben. Das Twin-Fin-
Design sorgt für eine stabile Messung des Anströmwinkels mit weniger als 1,5 % Ab-
weichung. Die genaue Messfrequenz ist unbekannt, die Aufzeichnung erfolgt gemeinsam
mit den Positions- und Fahrgeschwindigdaten mit 1 Hz. [83]

Die Positionierung des Anemometers auf dem Schaltschrank wurde mittels CFD-
Analysen ausgewählt. Alternative Positionen wie beispielsweise auf dem Berstschutz
oder am Vorderwagen führen laut Simulation zu größeren Messabweichungen. Der
Einbaufehler, sprich die Fehlanströmung an der gewählten Position, wurde mittels
mehrerer Probeläufe mit und ohne Antriebe ermittelt. Das genaue Vorgehen wird in
Kap. 4.3.3 beschrieben.

Um den Einfluss des Fahrzeugs auf das Betriebsverhalten der untersuchten Antriebe zu
minimieren und so eine ungestörte Anströmung der Testobjekte zu gewährleisten, wird
jeder Testaufbau zunächst numerisch analyiert. Hierbei wird überprüft, ob der getestete
Antrieb so platziert ist, dass er bei der niedrigsten untersuchten Anströmgeschwindigkeit
soeben frei angeströmt wird. Eine Platzierung weiter oberhalb des Fahrzeugs ist aus
aerodynamischer Sicht vorteilhaft, bringt aber zugleich strukturelle und fahrdynamische
Nachteile.

In Abb. 4.13 ist eine Schnittansicht in der Symmetrieebene durch den Prüfstandsauf-
bau mit montiertem Mantelpropeller dargestellt. Die Umströmung des Testaufbaus bei
40 km/h wird mittels der numerisch berechneten lokalen Geschwindigkeiten über eine
Farbskala sowie anhand von Stromlinien sichtbar gemacht. Hinter dem Fahrerhaus des
Pick-Ups befindet sich ein großes Gebiet sehr niedriger Geschwindigkeiten, da die Strö-
mung an der Hinterkante des Berstschutzes ablöst. Weiterhin sind an der Vorderkante
der Motorhaube und an der Dachkante kleine Bereiche mit Übergeschwindigkeiten zu
sehen. Die Betrachtung der Einlaufstromröhre anhand der Stromlinien zeigt, dass diese
mit deutlichem Abstand zum Ablösegebiet und an der Grenze zum Bereich der Überge-
schwindigkeiten an der Dachkante verläuft. Im relevanten Bereich vor dem Mantelpro-
peller verlaufen die Stromlinien parallel zur x-Achse und es existieren keine relevanten
Geschwindigkeitsunterschiede. Es bildet sich also ein homogenes Strömungsfeld vor dem
Mantelpropeller aus.
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Abbildung 4.13.: Numerische Untersuchung der Anströmung des Mantelpropellers auf
dem mobilen Schubmessprüfstand, Machzahl M und Stromlinien in
der Symmetrieebene für c0 = 40 km/h

Bei höheren Anströmgeschwindigkeit reduziert sich der Durchmesser der Einlaufstrom-
röhre. Die Einlaufstromlinie liegt dann noch weiter über dem Fahrzeugdach und dem
Gebiet mit der Übergeschwindigkeit an der Dachkante. Die Umströmung des Testauf-
baus bei 120 km/h ist in Anhang B.1 dargestellt.

Die Einstellung der Betriebspunkte erfolgt anhand von drei Stellgrößen. Vor der Fahrt
wird der Einstellwinkel ϵ des Mantelpropellers anhand von gefrästen Markierungen ein-
gestellt. Die Anströmgeschwindigkeit c0 wird anhand der Fahrgeschwindigkeit v des
Fahrzeugs reguliert und wie in Kap. 4.3.3 beschrieben ggf. um die Windgeschwindigkeit
w korrigiert. Die Einstellung der Leistung des Elektromotors erfolgt über ein Poten-
tiometer. Um die Messung eines stationären Betriebspunkts zu gewährleisten werden
Fahrgeschwindigkeit und Leistung mindestens 20 s gehalten und anschließend alle Mess-
werte über mehrere Sekunden gemittelt. Diese Methode eliminiert zugleich die auf den
Kraft-Momenten-Sensor wirkenden Kräfte aufgrund von Beschleunigungen.

Da die Einstellung des Betriebspunkts windabhängig ist und händisch erfolgt, ist eine
exakte Wiederholungsmessung nicht möglich. Bei Windstille kann der Anströmwwin-
kel anhand von 1° Markierungen auf etwa 0,25° genau eingestellt werden. Die Fahrge-
schwindigkeit kann auf etwa 2 km/h und die Antriebsleistung auf etwa 0,5 kW genau
reproduziert werden.

4.3.3. Auswertung

Die Auswertung der experimentellen Daten erfordert zunächst eine zeitlich synchrone
Zusammenführung von den mit unterschiedlichen Frequenzen aufgenommenen Messda-
ten der einzelnen Systeme. Beim Schubmessprüfstand greifen sowohl die Software des
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Antriebssystems als auch jene der Wägezelle auf die Systemzeit des Messrechners zurück.
Es kann somit eine Uhrzeit als Beginn der Messung definiert werden und alle Messdaten
auf diese bezogen werden. Für den mobilen Schubmessprüfstand kann das gleiche Vorge-
hen für die Messdaten des Kraft-Momenten-Sensors und des Garmin-Systems verwendet
werden. Da das Geiger-Antriebssystem unabhängig operiert, erfolgt die Synchronisati-
on über die sowohl vom Antriebssystem als auch vom Garmin-System aufgezeichnete
GPS-Geschwindigkeit des Fahrzeugs v. Die starken Gradienten aufgrund der zügigen
Beschleunigung zu Beginn sowie des Bremsens am Ende des jeweiligen Testabschnitts
ermöglichen hier eine Genauigkeit von < 0,5 s.

Nach der Synchronisation der Messdaten werden Auswertungsbereiche für jeden Be-
triebspunkt im Testabschnitt definiert. Hierzu werden die wichtigsten Messgrößen be-
trachtet. Dies sind die Fahrtgeschwindigkeit v, die Anströmgeschwindigkeit c0, die elek-
trischen Leistungen der beiden Motorscheiben (Pel,1 und Pel,2) sowie der installierte
Schub T . Anschließend wird jene zehnsekündige Zeitspanne mit den geringsten Ausschlä-
gen ausgewählt. Für einen exemplarischen Messschrieb sind die Auswertungsbereiche in
Abb. 4.14 grün hinterlegt.
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Abbildung 4.14.: Exemplarischer Messschrieb (mobiler Schubmessprüfstand)

Der exemplarische Messschrieb enthält sechs Messabschnitte. Im ersten Messabschnitt
fährt das Fahrzeug mit etwa 40 km/h und es werden drei verschiedene Leistungseinstel-
lungen vorgegeben (Auswertungsbereiche 1-3). Anschließend dreht das Fahrzeug und
wiederholt die Messung bei entgegengesetzter Fahrtrichtung (Auswertungsbereiche 4-
6). Für die folgenden Messabschnitte wird die Geschwindigkeit auf v ≈ 60 km/h gestei-
gert. Aufgrund der begrenzten Länge der Teststrecke, siehe Anhang B.2, ist nun nur die
Vorgabe von jeweils zwei Leistungseinstellungen möglich (Auswertungsbereiche 7 und

61



4. Methoden

8 sowie 9 und 10). Die dritte Leistungseinstellung wird daher in zwei weiteren Fahrten
separat eingefahren (Auswertungsbereiche 11 und 12).

Für die Messdaten in den einzelnen Auswertungsbereiche werden nun die Durchnitts-
werte ermittelt und die Qualität der Messung beziehungsweise des gewählten Auswer-
tungsbereichs anhand den Standardabweichungen sowie der maximalen Amplitude der
Messgrößen geprüft.

Für das Antriebssystem erfolgt die Umrechnung der aus der Batterie entnommenen
elektrischen Leistung in die am Rotor anliegende Wellenleistung über ein vom Hersteller
bereitgestelltes motorspezifisches Kennfeld, in dem die Effizienz des elektrischen Systems
in Abhängigkeit von Drehzahl und Stromstärke angegeben ist [81]. Da die Isolinien
gleicher Effizienz nur in 5 % Schritten angegeben sind, wird die Unsicherheit für den
relevanten Bereich des Kennfelds auf etwa 1 % geschätzt.

Um den Vergleich der experimentellen Daten mit der Auslegung und den numerisch
ermittelten Daten zu ermöglichen, wird für die mechanische Leistung, die Drehzahl und
den Schub eine Betriebspunktkorrektur durchgeführt. Hierzu werden die Messdaten um
das Temperaturverhältnis

Θ = Tm/TISA (4.11)
und Druckverhältnis

δ = pm/pISA (4.12)
sowie mit der spezifischen Luftfeuchtigkeit SH auf einen ISA standard day normiert
[84]. Die korrigerte mechanische Leistung

Pmech =
Pmech,m√

Θδ
· 1√

1 + 0.61SH(1− 0.0968SH)1.5
(4.13)

wird in dieser Arbeit ebenso wie die korrigierte Drehzahl

N =
Nm√
Θ

· 1√
(1 + 0.61SH)(1− 0.0968SH)

(4.14)

und der korrigerte installierte Schub

T =
Tm

δ
· 1

(1− 0.0968SH)
(4.15)

nach Volponi [85] berechnet. Während die normierten Messdaten des Schubmessprüf-
stands in der Versuchshalle nun für den Vergleich mit Leistungsrechnung und Numerik
herangezogen werden können, ist für die Messdaten des mobilen Schubmessprüfstands
noch eine Korrektur des Anströmwinkels und der Anströmgeschwindigkeit notwendig.

Die Position des Anemometers wurde wie in Kap. 4.3.2 beschrieben mittels CFD-
Analysen ausgewählt. Der in dieser Messposition identifizierte Einbaufehler ist in
Abb. 4.15 skizziert.
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Abbildung 4.15.: Einbaufehler des Anemometers: Die Strömung ist gegenüber der
Fernfeldströmung beschleunigt und hat eine nach innen gerichte-
te Komponente

Aufgrund der Verdrängung des Führerhauses mit montiertem Berstschutz ist die Strö-
mung an der Position des Anemometers beschleunigt. Zugleich hat die Strömung eine
nach innen gerichtete Komponente. Der Einbaufehler wird daher in einen Betragsfehler

∆cF = c0,m/c0 (4.16)

und einen Winkelfehler
αF = αw,m − αw (4.17)

unterteilt. Der Zusammenhang zwischen den Fehlern, der gemessenen Anströmung aus-
gedrückt durch die Geschwindigkeit c0,m und den Winkel αw,m sowie der tatsächlichen
Anströmung ausgedrückt durch c0 und αw ist in Abb. 4.16 im fahrzeugfesten Koordina-
tensystem dargestellt.
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Abbildung 4.16.: Definition des Einbaufehlers des Anemometers, aufgeteilt in den Be-
tragsfehler ∆cF und den Winkelfehler αF anhand der gemessenen
Anströmgeschwindigkeit c0,m und des gemessenen Anströmwinkels
αw,m
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Die tatsächliche Anströmung kann somit in der x-Komponente mit

c0 cos(αw) = c0,m∆cF cos(αw,m − αF ) (4.18)

und in der y-Komponente mit

c0 sin(αw) = c0,m∆cF sin(αw,m − αF ) (4.19)

in Abhängigkeit der gemessenen Größen ausgedrückt werden. Wird nun der Wind w
aufgeteilt in die Komponenten

wx = c0 cos(αw)− v (4.20)

und
wy = c0 sin(αw) (4.21)

bilanziert und (4.18) und (4.19) eingesetzt, kann die Windkomponente in Fahrtrichtung
zu

wx = c0,m∆cF cos(αw,m − αF )− v (4.22)
und jene quer zur Fahrtrichtung zu

wy = c0,m∆cF sin(αw,m − αF ) (4.23)

umgeformt werden.

Werden diese beiden Gleichungen nun für zwei aufeinander folgende Messabschnitte
aufgestellt und die folgenden Annahmen getroffen, entsteht ein lösbares Gleichungssys-
tem mit vier Gleichungen und vier Unbekannten, ∆cF , αF sowie Windrichtung und
Geschwindigkeit.

Zum einen wird angenommen, dass Windrichtung und Geschwindigkeit im Mittel über
zwei direkt aufeinander folgende Messabschnitte gleich sind. Bei einer freien Strecken-
wahl wäre es notwendig, wx und wy in ein ortsfestes Koordinatensystem zu transformie-
ren, um Windrichtung und Geschwindigkeit gleichsetzen zu können. Da in dieser Arbeit
die Fahrtrichtung des Fahrzeugs nach jedem Messabschnitt exakt umgekehrt wird, ent-
fällt dieser Schritt und es gilt vereinfacht wx,1 = −wx,2 und ebenso wy,1 = −wy,2.

Zum anderen wird angenommen, dass sowohl ∆cF als auch αF nur von der Fahrtge-
schwindigkeit v abhängig sind und diese in den beiden Messabschnitten hinreichend
genau reproduziert werden kann. Da Messfahrten nur an Tagen mit geringen Windge-
schwindigkeiten von im Durchschnitt maximal 5 km/h durchgeführt werden, ist sowohl
die Differenz zwischen c0 und v als auch der Anströmwinkel klein und diese Vereinfa-
chung zulässig.

Um die für jeden Messabschnitt berechnete Windgeschwindigkeit und Richtung zu va-
lidieren, erfolgt ein Abgleich mit Messwerten einer stationären Messvorrichtung an der
Messstrecke. Die Winddaten eines exemplarischen Messtags sind in Anhang B.2 darge-
stellt.

64



4.3. Experimentelle Verfahren

Für jene Testfahrten mit dem Mantelpropeller in gerader Stellung, der Einstellwinkel
beträgt 0° und die Schubachse steht parallel zur Fahrtrichtung, wird auf die Korrektur
des Anströmwinkels verzichtet und dieser immer zu Null angenommen. Dies ist zuläs-
sig, da bei sehr kleinen Einstellwinkeln die Winkelabweichung keinen relevanten Einfluss
auf die axiale Anströmgeschwindigkeit hat. Dies zeigt Abb. 4.17, in der die prozentua-
le Abweichung der axialen Anströmgeschwindigkeit c0,∥ über den Einstellwinkel ϵ für
verschiedene Anströmwinkel α aufgetragen sind.
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Abbildung 4.17.: Einfluss des aufgrund des Winds vom Einstellwinkel ϵ abweichenden
Anströmwinkels α auf die axiale Anströmgeschwindigkeit c0,∥

Bei axialer Anströmung (ϵ = 0°) werden die dreidimensionalen unstrukturierten Mess-
daten für Anströmgeschwindigkeit, Leistung und Schub sowie Drehzahl und Schub in
Isolinien gleicher Anströmgeschwindigkeiten umgerechnet. Hierzu wird zunächst eine
Triangulation der unstrukturierten Messdaten durchgeführt und so eine effiziente und
robuste Datenstruktur aufgebaut. Anschließend wird ein regelmäßiges Punktegitter er-
zeugt und die zugehörigen Werte für Leistung und Schub linear zwischen den Daten-
punkten interpoliert. Aufgrund der geringen Abstände zwischen den Datenpunkten wird
die Annahme getroffen, dass die Veränderung der Werte innerhalb eines jeden Wertedrei-
ecks linear ist. Die erzeugten Isolinien erlauben einen einfachen und direkten Vergleich
mit der Leistungsrechnung und der Numerik.

Ab 10° Einstellwinkel muss der tatsächliche Anströmwinkel berücksichtigt werden. Da
die Messdaten somit eine weitere unstrukturierte Dimension erhalten, können diese nicht
mehr in Isolinien überführt werden. Zum Vergleich mit der Numerik werden die Mess-
punkte einzeln nachgerechnet und die Differenz zwischen Numerik und Experiment be-
trachtet.
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5. Analyse der Referenzauslegung

Die experimentellen Untersuchungen für diese Arbeit wurden mit dem sogenannten Jet-
peller Prototype durchgeführt. Dieser Mantelpropeller wurde vom Projektteam ausgelegt
und in einen flugfähigen Prototypen mit nabenintegriertem Elektromotor überführt. Der
Jetpeller Prototype wird in Kap. 5.1 vorgestellt und dient als Referenz zur Validierung
der Auslegung und Leistungsrechnung sowie der numerischen Verfahren.

In den darauf folgenden Unterkapiteln erfolgt der Vergleich von Leistungsrechnung, Nu-
merik und Experiment unter axialer Anströmung (Kap. 5.2) sowie von Numerik und
Experiment bei verschiedenen Anströmwinkeln (Kap. 5.3). Als Umgebungsbedingun-
gen werden hierbei die in Tab. 5.1 genannten ISA standard day Bedingungen [84] auf
Meereshöhe (ISA SL) verwendet.

Größe Wert
Höhe (Altitude) 0 m (Sea Level)
Temperatur 288,15 K (15 °C)
Druck 1013,25 hPa
Dichte 1,225 kg/m3

Schallgeschwindigkeit 340,29 m/s

Tabelle 5.1.: ISA standard day Bedingungen [84] auf Meereshöhe (ISA SL)

5.1. Jetpeller Prototype

Der Jetpeller wurde vom Projektteam als lärmoptimierter Antrieb für Kleinflugzeuge so-
wie zukünftige regionale Luftmobilitätsanwendungen entwickelt. Hierbei trägt insbeson-
dere das Design mit akustisch optimierter Beschaufelung sowie großem axialen Abstand
zwischen Rotor und Stator, wie es auch in Koppelberg et al. [86] beschrieben wird, zur
Lärmminderung gegenüber Propellern bei. Durch das Cut-Off Design ist der dominie-
rende tonale Eigenlärm der ersten Blattpassierfreuquenz nicht ausbreitungsfähig. Wei-
terhin wird der tonale Lärm aufgrund der Rotor-Stator-Interaktion durch die Wahl der
optimalen Anzahl an Schaufeln und durch den großen Axialabstand nicht ins Fernfeld
abgestrahlt. Der verbleibende Breitbandlärm aufgrund der Turbulenz der Zuströmung
und Nachläufe wird durch den Mantel gerichtet und durch das niedrige Druckverhältnis
und die daraus resultierende niedrige Belastung der Schaufeln reduziert.

Der für die experimentellen Untersuchungen verwendete Jetpeller Prototype wurde für
ein zweimotoriges Ultraleichtfluggerät (< 600 kg) ausgelegt. Er hat einen Rotordurch-
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messer von 0,85 m und ist von der Einlauflippe bis zum hinteren Ende des Zentralkörpers
knapp 1,05 m lang. Auf eine Nennung der genauen Auslegungsparameter wird an dieser
Stelle aus Geheimhaltungsgründen verzichtet, eine leicht abgewandelte und vereinfachte
Schnittansicht ist jedoch in Abb. 5.1 dargestellt. Aus Gewichts- und Steifigkeitsgründen
ist der Jetpeller Prototype überwiegend in Integralbauweise aus kohlefaserverstärktem
Kunststoff gefertigt. Ohne Antriebskomponenten liegt sein Gewicht bei 18 kg.

Angetrieben wird der Jetpeller Prototype von einem Elektromotor der Firma Geiger
Engineering GmbH. Bei der luftgekühlten Polyphasigen Permanentmagneterregten Syn-
chronmaschine handelt es sich um einen besonders leichten, langsam laufenden Außen-
läufer mit sehr hoher spezifischer Leistung bei höchster Effizient. Das gewählte Modell,
der HPD40D, besteht aus zwei getrennten Antriebssystemen, die auf eine Motorwel-
le wirken und bietet so eine Redundanz gegenüber Fehlerfällen. Bei einer Drehzahl
von 2700 rpm liegt die gemeinsame Nennleistungsaufnahme beider Antriebssysteme bei
40 kW. Maximal kann ein Moment von 210 N m abgerufen und eine elektrische Leistung
von 60 kW aufgenommen werden.

Rotor StatorGondel

Zentralkörper

KühlluftführungElektromotorSpinnerkappe

Abbildung 5.1.: Schnittansicht Jetpeller Prototype

Die Integration des Elektromotors in den Zentralkörper erfordert eine Kühlluftführung.
Wie in Abb. 5.1 dargestellt, wird die Zuluft der Strömung hinter dem Rotor entnommen.
Diese wird umgelenkt und nach innen geführt und axial entgegen der Flugrichtung
in den Motor eingeleitet. Die radial aus dem Motor austretende warme Luft wird an
der kalten Luft vorbei, nach hinten abgeführt und tritt stromab des Stators aus dem
Zentralkörper aus. Die Verluste aufgrund der Kühlluftführung werden in der Auslegung
und Leistungsrechnung nicht berücksichtigt. Auch in der Numerik wird eine vereinfachte
Geometrie ohne Ein- und Auslässe verwendet. Es ist daher von zusätzlichen Verlusten
im Experiment auszugehen.
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Das in der Leistungsrechnung bestimmte Betriebsverhalten des Jetpeller Prototype ist
in Abb. 5.2 anhand des installierten Schubs T über der mechanischen Antriebsleis-
tung Pmech für verschiedene Anströmgeschwindigkeiten c0 dargestellt. Der Schub steigt
bei größerem Leistungseintrag und nimmt aufgrund des höheren Eintrittsimpulses, vgl.
(2.34), mit zunehmender Anströmgeschwindigkeit ab.
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Abbildung 5.2.: Schub T des Jetpeller Prototype über der mechanischen Leistung
Pmech für verschiedene Anströmgeschwindigkeiten unter ISA SL

Zur Bestimmung der vom verwendeten Elektromotor erreichbaren mechanischen
Leistung werden die Schnittpunkte zwischen den in Abb. 5.3 dargestellten Leistung-
Drehzahl-Kennlinie des Jetpeller Prototype für verschiedene Anströmgeschwindigkeiten
und jenen für die Maximal- und Nennleistung des Elektromotors bestimmt.

Die Schnittpunkte der Motorkennlinie bei Maximalleistung mit den Kennlinien des Jet-
peller Prototype liegen zwischen 2200 1/min und 2400 1/min. Die zugehörigen mechani-
schen Leistungen betragen etwa 46 kW bis 48 kW. Anhand des Knicks in der Motorkenn-
linie bei etwa 2100 1/min lässt sich erkennen, dass die Schnittpunkte bereits im Bereich
der Feldschwächung liegen. In diesem Bereich ist die maximale elektrische Leistungs-
aufnahme von 60 kW des Elektromotors erreicht und die mechanische Leistung steigt
nur noch aufgrund des besser werdenden Wirkungsgrads leicht an. Würden die Schnitt-
punkte bei geringeren Drehzahlen liegen, könnte der Elektromotor nicht seine maximale
Leistung abrufen. Eine Verschiebung der Schnittpunkte hin zu größeren Drehzahlen wä-
re hingegen vorerst unproblematisch, solange die Maximaldrehzahl von 2700 1/min nicht
erreicht wird.
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Abbildung 5.3.: Vergleich der Leistung-Drehzahl-Kennlinien des Jetpeller Prototype
für verschiedene Anströmgeschwindigkeiten unter ISA SL mit den
Maximal- und Dauerleistung-Drehzahl-Kennlinien des Elektromotors
Geiger HPD40D

Die Schnittpunkte der Motorkennlinie bei Nennleistungsaufnahme mit den Kennlinien
des Jetpeller Prototype liegen zwischen 1950 1/min und 2150 1/min. Die zugehörigen
mechanischen Leistungen betragen 32 kW bis 34 kW. Da auch diese Schnittpunkte weit
vom Grunddrehzahlbereich entfernt liegen, passt die Charakteristik des Geiger HPD40D
sehr gut zur Auslegung des Jetpeller Prototype.

5.2. Axiale Anströmung

Der Vergleich von Leistungsrechnung, Numerik und Experiment für die Referenzaus-
legung, dem Jetpeller Prototype, unter axialer Anströmung erfolgt zunächst anhand
des Betriebsverhaltens. Hierzu werden in Kap. 5.2.1 Schub, Leistung und Drehzahl bei
verschiedenen Anströmgeschwindigkeiten analysiert.

Ein detaillierter Vergleich zwischen Leistungsrechnung und Numerik erfolgt in Kap. 5.2.2
anhand des durchgesetzen Massenstroms, der Schubanteile der Stufe sowie der Ein-
lauftotaldruckverluste. Abschließend werden die Staupunktlagen am Einlauf verglichen
(Kap. 5.2.3). Dies ermöglicht eine Einschätzung, wie gut die Gondelumströmung in Nu-
merik und Experiment übereinstimmt.
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5.2.1. Betriebsverhalten

Für den Vergleich der experimentellen Daten mit der Leistungsrechnung sowie der Nu-
merik sind zunächst die in Kap. 4.3.3 beschriebenen Korrekturen der Messwerte not-
wendig. Sowohl für den in der Versuchshalle platzierten Schubmessprüfstand (SMP)
als auch für den mobilen Schubmessprüfstand (mobiler SMP) werden die Messwerte
auf ISA standard day Bedingungen normiert [84]. Im Falle des mobilen Schubmessprüf-
stands wird weiterhin der Messfehler des Anemometers aufgrund des Fahrzeugeinflusses
berücksichtigt.

In Abb. 5.4 ist der installierte Schub T der Referenzauslegung über der mechanischen
Leistung Pmech aufgetragen. Die zugehörige Anströmgeschwindigkeit c0 für jeden Mess-
punkt wird mittels der Farbskala angezeigt. Weiterhin sind die aus den unstrukturierten
Messdaten erzeugten Isolinien gleicher Anströmgeschwindigkeit gemäß des in Kap. 4.3.3
beschriebenen Auswertungsverfahrens eingefügt.
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Abbildung 5.4.: Schub T der Referenzauslegung über der mechanischen Leistung
Pmech: Messdaten vom stationären Schubmessprüfstand (SMP) und
vom mobilen Schubmessprüfstand sowie die abgeleiteten Isolinien für
verschiedene Anströmgeschwindigkeiten c0

Das Äquivalent für den installierten Schub über der Drehzahl N ist in Abb. 5.5 darge-
stellt. Die geringen Ausschläge in den Isolinien sowie deren Verläufe mit gleichmäßigen
Abständen zueinander sprechen für eine hohe Güte der aufgenommenen und korrigier-
ten Messdaten. Die Isolinien werden daher für den Vergleich des Betriebsverhaltens mit
der Leistungsrechnung sowie der Numerik herangezogen.
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Abbildung 5.5.: Schub T der Referenzauslegung über der Drehzahl N :
Messdaten vom stationären Schubmessprüfstand (SMP) und vom mo-
bilen Schubmessprüfstand sowie die abgeleiteten Isolinien für ver-
schiedene Anströmgeschwindigkeiten c0

Die Schub-über-Leistung-Linien aus Leistungsrechnung, Numerik und Experiment un-
ter ISA-SL-Bedingungen sind in Abb. 5.6 dargestellt. Sie zeigen grundsätzlich eine sehr
gute Übereinstimmung und sowohl die Numerik als auch die Isolinien aus dem Expe-
riment geben das in der Auslegung prognostizierte Betriebsverhalten wieder. Die ab-
soluten Abweichungen sind klein und die Linien laufen bis auf die Standfallkurve der
Leistungsrechnung alle nahezu parallel.

Bei Anströmgeschwindigkeiten von c0 = 40 km/h bis c0 = 120 km/h prognostiziert
die Leistungsrechnung über den gesamten Leistungsbereich einen höheren installier-
ten Schub als die Numerik und jene wiederum mehr als im Experiment gemessen wird.
Für c0 = 40 km/h prognostiziert die Leistungsrechnung bei PHPD40D, mech, Dauer etwa 5 %
mehr installierten Schub als mit der Numerik berechnet und diese wiederum knapp
3,5 % mehr als experimentell bestimmt. Auch für c0 = 80 km/h beträgt die Differenz
zwischen Leistungsrechnung und Numerik etwa 5 %, jene zwischen Numerik und Experi-
ment nur noch gut 2 %. Bei einer Anströmgeschwindigkeit von c0 = 120 km/h reduziert
sich die Differenz zwischen Leistungsrechnung und Numerik bei PHPD40D, mech, Dauer auf
etwa 4,5 %, Experiment und Numerik stimmen nun praktisch überein. Die identifizierten
Differenzen zwischen Leistungsrechnung, Numerik und Experiment sind erwartbar, da
jeweils zusätzliche Verluste berücksichtigt werden bzw. auftreten. In der Numerik treten
bspw. Ablösungen am Zentralkörper auf, die insbesondere bei niedrigen Geschwindig-
keiten den berechneten Schub verringern. Im Experiment reduzieren Installationseffekte
und die Kühlluftführung den gemessenen Schub weiter.
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Abbildung 5.6.: Schub T der Referenzauslegung über der mechanischen Leistung
Pmech unter ISA SL: Vergleich von Leistungsrechnung, Numerik und
den abgeleiteten Isolinien aus dem Experiment

Ab Anströmgeschwindigkeiten von c0 = 120 km/h sind keine experimentellen Da-
ten mehr verfügbar. Für c0 = 160 km/h prognostiziert die Leistungsrechnung bei
PHPD40D, mech, Dauer knapp 4 % mehr installierten Schub als mit der Numerik berechnet.
Bei niedrigen Antriebsleistungen stimmen die installierten Schübe fast überein. Dies
gilt auch für c0 = 200 km/h, hier beträgt die Abweichung bei PHPD40D, mech, Dauer
nur noch knapp 2 %. Die mit zunehmender Anströmgeschwindigkeit kleiner werdene
Differenz zwischen Leistungsrechnung und Numerik könnte auf eine Überschätzung des
Gondelwiderstands in der Leistungsrechnung hindeuten.

Auffällig ist der Knick in der Standschubkurve (c0 = 0 km/h) aus der Leistungsrech-
nung und die damit verbundene Annäherung an jene aus der Numerik mit steigender
mechanischer Leistung. Während bei PHPD40D, mech = 20 kW die Abweichungen im in-
stallierten Schub zwischen Leistungsrechnung, Numerik und Experiment jeweils knapp
10 % betragen, sind diese bei PHPD40D, mech, Dauer praktisch nicht existent. Diese Cha-
rakteristik deutet zum einen auf eine Überschätzung des Einlauftotaldruckverlusts in
der Leistungsrechnung bei hohen Antriebsleistungen hin, weiterhin könnte generell in
der Leistungsrechnung die Effizienz der Stufe bei niedrigen Anströmgeschwindigkeiten
überschätzt werden. Beides wird im folgenden Unterkapitel detaillierter untersucht.

Eine ähnlich gute Übereinstimmung wie bei den Schub-über-Leistung-Linien ist auch bei
den in Abb. 5.7 dargestellten Schub-über-Drehzahl-Linien für verschiedene Anströmge-
schwindigkeiten festzustellen. Auffällig sind die im Vergleich zu Leistungsrechnung und
Numerik etwas geringeren Schubwerte aus dem Experiment. Diese Abweichung könnte
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entweder auf die in der Realität minimal abweichenden Anstellwinkel der Rotorschaufeln
oder auf geringfügige Nabenablösungen hinweisen.
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Abbildung 5.7.: Schub T der Referenzauslegung über der Drehzahl N unter ISA SL:
Vergleich von Leistungsrechnung, Numerik und den abgeleiteten Iso-
linien aus dem Experiment

Es kann somit festgehalten werden, dass die experimentelle Erprobung der Referenz-
auslegung das zuvor in Leistungsrechnung und Numerik berechnete Betriebsverhalten
bestätigt. Die aufgezeigten Abweichungen werden im folgenden Unterkapitel durch einen
detaillierten Vergleich von Leistungsrechnung und Numerik näher untersucht.

5.2.2. Vergleich von Leistungsrechnung und Numerik

Der detaillierte Vergleich von Leistungsrechnung und Numerik erfolgt anhand des durch-
gesetzten Massenstroms, des Schubanteils und des Druckverhältnisses der Stufe sowie
des Einlauftotaldruckverlusts.

Die in der Leistungsrechnung und in der Numerik bestimmten Massenströme ṁ sind
in Abb. 5.8 für verschiedene Anströmgeschwindigkeiten über der Antriebsleistung Pmech
aufgetragen.
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Abbildung 5.8.: Durchgesetzter Massenstrom ṁ der Referenzauslegung über der me-
chanischen Leistung Pmech unter ISA SL:
Vergleich von Leistungsrechnung und Numerik

Der durchgesetzte Massenstrom steigt mit zunehmender Leistung und bei größeren An-
strömgeschwindigkeiten. Hierbei lässt sich grundsätzlich wieder eine sehr gute Überein-
stimmung zwischen Leistungsrechnung und Numerik feststellen. Der in der Leistungs-
rechnung prognostizierte Massenstrom liegt bei PHPD40D, mech, Dauer für alle Anström-
geschwindigkeiten ≥ 40 km/h knapp 0,4 kg/s unter jenem aus der Numerik. Die Ab-
weichung ist somit < 1,5 %. Auffallend ist auch hier, dass die Standfallkurve aus der
Leistungsrechnung bei hohen Leistungen zu geringeren Massenströmen hin abknickt.
Die Differenz zur Numerik beträgt bei PHPD40D, mech, Dauer etwa 0,7 kg/s, dies entspricht
knapp 2,5 %.

Der Schubanteil der Stufe am Gesamtschub FSt

T
der Referenzauslegung ist in Abb. 5.9

für verschiedene Anströmgeschwindigkeiten in Abhängigkeit von der Antriebsleistung
Pmech dargestellt. Er beschreibt das Verhältnis der Summe jener in Flugrichtung an
Rotor und Stator angreifenden Kräfte zum installierten Schub und ist hauptsächlich
von der Anströmgeschwindigkeit abhängig. Bei geringen Geschwindigkeiten sorgt die
Umströmung der Gondelvorderkante für starke lokale Saugkräfte aufgrund des dortigen
Unterdruckgebiets. Wie in Kap. 2.1.3 gezeigt, beträgt der Schubanteil der Stufe im
Standfall nur knapp über 50 %. Somit wirkt fast die Hälfte des installierten Schubs
an der Gondel. Die Abweichung der Leistungsrechnung von der Numerik bei hohen
Antriebsleistungen ist wie zuvor auf eine Überschätzung des Einlauftotaldruckverlusts
zurückzuführen.
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Abbildung 5.9.: Schubanteil der Stufe am Gesamtschub FSt
T

der Referenzauslegung
über der mechanischen Leistung Pmech unter ISA SL:
Vergleich von Leistungsrechnung und Numerik

Bei hohen Geschwindigkeiten steigt dagegen der Schubanteil der Stufe über 1. Die Gon-
del erzeugt somit Widerstand. Für die Anströmgeschwindigkeiten c0 = 40 km/h, c0 =
80 km/h und c0 = 120 km/h stimmen Leistungsrechnung und Numerik praktisch über-
ein. Dies gilt bei hohen Antriebsleistungen auch für c0 = 160 km/h. Die großen Abwei-
chung bei hohen Anströmgeschwindigkeiten von c0 = 160 km/h und bei c0 = 200 km/h
in Kombination mit einer geringen Antriebsleistung sind darauf zurückzuführen, dass
der im Nenner stehende installierte Schub in diesem Betriebsbereich sehr klein wird, vgl.
Abb. 5.6. Der für 160 km/h und bei 200 km/h Anströmgeschwindigkeit in der Leistungs-
rechnung prognostizierte größere Schubanteil der Stufe bei gleichem installierten Schub
deutet darauf hin, dass der Widerstand der Gondel überschätzt wird. Dies bestätigt
die Betrachtung des Totaldruckverhältnisses über die Stufe πSt der Referenzauslegung,
siehe Abb. 5.10.

Für hohe Anströmgeschwindigkeiten stimmt das Totaldruckverhältnis der Stufe über den
gesamten Leistungsbereich fast überein. Relevante Abweichungen sind hauptsächlich bei
den höheren Druckverhältnissen zu erkennen, die bei geringeren Anströmgeschwindig-
keiten und hohen Leistungen auftreten. Dies ist auf zwei Faktoren zurückzuführen.

Zum einen liegen diese Betriebspunkte sehr nahe an der Pumpgrenze und es treten
vermutlich schon erste Ablösungen an den Rotorschaufeln auf. Dies ist mit dem in die-
ser Arbeit verwendeten Aktuatorscheiben-Modell nicht nachweisbar, jedoch liegen die
berechneten lokalen Rotorschaufel-Anströmwinkel über jenen des maximalen Auftriebs-
beiwertes des lokalen 2D-Profils und sorgen somit für eine geringere Belastung.
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Abbildung 5.10.: Totaldruckverhältnis zwischen Austritt und Eintritt der Stufe πSt
der Referenzauslegung über der mechanischen Leistung Pmech unter
ISA SL: Vergleich von Leistungsrechnung und Numerik

Zum anderen wird der Totaldruck vor dem Rotor in der Leistungsrechnung für gerin-
ge Anströmgeschwindigkeiten und hohe Leistungen zu niedrig prognostiziert. Für hohe
Anströmgeschwindigkeiten hingegen stimmen die Totaldrücke vor dem Rotor über den
gesamten Leistungsbereich überein. In der Leistungsrechnung werden somit bei niedri-
gen Geschwindigkeiten und hohen Leistungen größere Einlauftotaldruckverluste vorher-
gesagt als in der Numerik berechnet. Dies zeigt auch Abb. 5.11, in der das Einlauft-
otaldruckverhältnis πE über der Leistung für die niedrigen Anströmgeschwindigkeiten
aufgetragen ist.

Laut Numerik ist das Einlauftotaldruckverhältnis für die untersuchten Geschwindigkei-
ten nahezu konstant über die Antriebsleistung und nimmt mit zunehmender Anström-
geschwindigkeit ab. Das Totaldruckverhältnis ist dabei stets > 0,9997, es treten also bei
der Referenzauslegung auch im Standfall keine relevanten Ablösungen auf der Gondel-
innenseite auf und die Einlaufverluste sind zu vernachlässigen.

Das Einlauftotaldruckverhältnis aus der Leistungsrechnung liegt ab 80 km/h minimal
über den Werten aus der Numerik. Für niedrigere Anströmgeschwindigkeiten werden
jedoch größere Einlauftotaldruckverluste prognostiziert. Bei 40 km/h Anströmgeschwin-
digkeit sinkt das Einlauftotaldruckverhältnis bei einer Leistung von 50 kW auf 0,9994
und im Standfall auf 0,9982 ab.
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Abbildung 5.11.: Einlauftotaldruckverhältnis πE über der mechanischen Leistung
Pmech unter ISA SL: Vergleich von Leistungsrechnung und Numerik

Wird die Leistungsrechnung entsprechend angepasst und der Totaldruckverlust im Ein-
lauf zu Null gesetzt, kann die Übereinstimmung mit der Numerik nochmals deutlich
verbessert werden. Wie Abb. 5.12 zeigt, entfällt der charakteristische Knick in der
Standschubkurve. Die absolute Schubdifferenz zwischen den Linien für 40 km/h und den
Standfall von Leistungsrechnung und Numerik wird zwar größer, bei PHPD40D, mech, Dauer
beträgt die Differenz nun etwa 6 %, die Linien laufen nun jedoch über den gesamten
Leistungsbereich parallel. Auch beim Schubanteil der Stufe entfällt durch die Anpas-
sung der Leistungsrechnung der Knick hin zu höheren Schubanteilen der Stufe in der
Standschubkurve. Diese sowie jene für 40 km/h fallen nun mit den Linien aus der Nu-
merik zusammen.

Die Anpassung des Einlauftotaldruckverlusts in der Leistungsrechnung führt zu einem
höheren durchgesetzten Massenstrom bei niedrigen Geschwindigkeiten. Wie Abb. 5.13
zeigt, stimmen nun auch die Linien für 40 km/h und den Standfall fast genau mit denen
der numerischen Berechnung überein. Die Abweichungen sind jetzt deutlich kleiner als
die für höhere Geschwindigkeiten identifizierten Abweichungen von 0,4 kg/s. Der durch-
gesetzte Massenstrom korreliert somit nun über den gesamten Betriebsbereich.

Der geringere Einlauftotaldruckverlust in der Leistungsrechnung bei niedrigen Geschwin-
digkeiten führt zu einem höheren Totaldruck vor dem Rotor. Bei gleichem Leistungs-
eintrag sinkt das Druckverhältnis ab und nähert sich im Standfall und bei 40 km/h
Anströmgeschwindigkeit, siehe Abb. 5.14, jenem aus der Numerik an. Ein relevanter
Teil der anhand von Abb. 5.10 diskutierten Differenz bleibt jedoch bestehen.
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über der
mechanischen Leistung Pmech unter ISA SL: Vergleich der Leistungs-
rechnung, einer Leistungsrechnung mit πE = 1 und der Numerik
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Abbildung 5.13.: Durchgesetzter Massenstrom ṁ über der mechanischen Leistung
Pmech unter ISA SL: Vergleich der Leistungsrechnung, einer Leis-
tungsrechnung mit πE = 1 und der Numerik
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Abbildung 5.14.: Totaldruckverhältnis zwischen Austritt und Eintritt der Stufe πSt
über der mechanischen Leistung Pmech unter ISA SL: Vergleich der
Leistungsrechnung, einer Leistungsrechnung mit πE = 1 und der
Numerik

Abschließend lässt sich festhalten, dass Leistungsrechnung und Numerik eine gute bis
sehr gute Übereinstimmung zeigen. Dies gilt insbesondere nach der Anpassung des Ein-
lauftotaldruckverlusts in der Leistungsrechnung, da dieser zunächst in der Leistungs-
rechnung überschätzt wurde. Die niedrigere Schubprognose der Leistungsrechnung ge-
genüber der Numerik bei hohen Geschwindigkeiten konnte auf eine Überschätzung des
Gondelwiderstands zurückgeführt werden. Dass die in der Numerik berechneten Schübe
bei niedrigen Geschwindigkeiten und im Standfall geringer sind, als die in der Leis-
tungsrechnung prognostizierten, konnte auf ein geringeres Druckverhältnis der Stufe
zurückgeführt werden. Diese Abweichungen sind vermutlich auf erste Ablösungen im
nabennahen Bereich zurückzuführen, da die Stufe bereits dicht an der Pumpgrenze be-
trieben wird. Eine tiefergehende Untersuchung ist an dieser Stelle nicht möglich, da die
Aerodynamik der Stufe mit der verwendeten Aktuatorscheiben-Modell nicht aufgelöst
wird.

Da die Abweichungen beim Gondelwiderstand und dem Einlauftotaldruckverlust
bezogen auf den Gesamtschub von zweiter Größenordnung sind, bildet die gewählte
Auslegungs- und Leistungsrechnungsmethode nach Weintraub [8] das Betriebsverhalten
des Mantelpropellers sehr gut ab. Ebenso wie bei der Beschaufelung ist auch für die
Gondel nach der Auslegung eine numerische Optimierung notwendig, da der Einfluss
ihrer Geometrie schwierig mit analytischen und empirischen Methoden vorherzusagen
ist. Insbesondere das in Kap. 5.3 behandelte Verhalten unter Anströmwinkeln ist ohne
eine detaillierte numerische Untersuchung nicht prognostizierbar.
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5.2.3. Vergleich von Numerik und Experiment

Die Vorhersagegenauigkeit der Numerik in Bezug auf die Gondelströmung kann durch
den Vergleich der vorderen Staupunktlage bewertet werden. Die Position des Staupunkts
auf dem Einlauf beeinflusst die Druckverteilung über die gesamte Mantelfläche maßgeb-
lich. Sie hat somit sowohl einen hohen Einfluss auf den Form- bzw. Druckwiderstand
der Gondel, als auch auf die bei niedrigen Geschwindigkeiten am Einlauf wirkenden
Sogkräfte.

Während sich die Staupunktlage in der Numerik einfach bestimmen lässt, wird im Ex-
periment eine Visualisierung der Strömungsrichtung auf der Mantelfläche mittels Woll-
fäden vorgenommen. Die Auswehrichtung der Wollfäden wird während der gesamten
Versuchsdauer von einer Kamera aufgenommen und später optisch ausgewertet. Hierzu
wird zunächst der zeitliche Auswertungsbereich synchron zu der in Kap. 4.3.3 vorgestell-
ten Auswertung des Betriebsverhaltens festgelegt. Anschließend wird ein Standbild aus
diesem Zeitbereich extrahiert, dass das Verhalten der Wollfäden im Mittel gut abbildet.
Abschließend wird in dieses Standbild die identifizierte Staupunktlinie eingezeichnet und
jene aus der Numerik ergänzt.

Um die Auswertung zu erleichtern, sind die Wollfäden in zwei identischen Rastern auf
der Gondel positioniert. Wie in Abb. 5.15 für ein Raster dargestellt, bestehen diese
jeweils aus fünf treppenförmigen Reihen mit je drei Fäden.

5m
m

5 mm
70 mm

Gondelvorderkante

Abbildung 5.15.: Raster aus Wollfäden zur Bestimmung der Staupunktlage
auf der Gondel

Das gewählte Raster ermöglicht theoretisch eine Bestimmung der Staupunktlage zwi-
schen der Gondelvorderkante und 70 mm Lauflänge mit einer Genauigkeit von 5 mm. Es
ist jedoch zu berücksichtigen, dass durch die konvexe Oberfläche der Gondel eine exakte
händische Positionierung der Wollfäden beinahe unmöglich ist.
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5. Analyse der Referenzauslegung

Um die Positionen der einzelnen Wollfäden zu prüfen, wurde eine Aufnahme des fertigen
Rasters mit dem CAD-Modell überlagert, siehe Anhang B.3. Dabei konnte eine hohe
Genauigkeit mit maximalen Abweichungen von weniger als 2,5 mm festgestellt werden.

Für den Vergleich mit der Numerik werden in Folge drei Anströmgeschwindigkeiten,
40 km/h, 60 km/h und 80 km/h mit jeweils drei Drehzahl- bzw. Leistungseinstellun-
gen und so insgesamt neun Betriebspunkte betrachtet. Da die Lage des Staupunkts im
Standfall durch äußere Einflüsse sowie ein sehr instabiles Strömungsfeld stark variiert,
wird die Staupunktlage in diesem Betriebspunkt nicht berücksichtigt. Ebenso werden
höhere Geschwindigkeiten nicht betrachtet, da die Staupunkte bei diesen bereits auf der
Vorderkante bzw. bei geringen Leistungen auf der Innenseite des Einlaufs liegen.

Das Verhalten der Wollfäden sowie die daraus abgeleiteten Staupunktlinien für die ver-
schiedenen Drehzahl- bzw. Leistungseinstellungen bei c0 = 40 km/h zeigt Abb. 5.16.
Weiterhin sind jeweils die Staupunktlinien aus der Numerik eingezeichnet.

a) ca. 1750 1/min b) ca. 2000 1/min c) ca. 2250 1/min

Experiment
Numerik

Abbildung 5.16.: Visualisierung der Staupunktlage mittels Wollfäden bei einer An-
strömgeschwindigkeit von c = 40 km/h und verschiedenen Antriebs-
leistungen, jeweils mit der identifizierten Staupunktlinie und der zu-
gehörigen Staupunktlinie aus der Numerik

Bei 40 km/h Anströmgeschwindigkeit und geringer Leistung (ca. 1750 1/min) sind je-
weils die beiden rechten Fäden jeder Reihe nach vorne umgeklappt. Zwei Fäden haben
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5.2. Axiale Anströmung

sich offensichtlich in den unterhalb platzierten Fäden verfangen und dürfen nicht be-
rücksichtigt werden. Die Strömungsrichtung ist folglich in diesem Bereich entgegen der
Anströmung. Im oberen Raster ist weiterhin der linke Faden der obersten Reihe nach
vorne umgeklappt, im unteren Raster hängt dieser herunter. Der Staupunkt liegt somit
auf der Position dieses Fadens, sprich bei etwa 50 mm Lauflänge. Alle weiter stromab
platzierten Fäden wehen sauber aus.

Bei mittlerer Leistung (ca. 2000 1/min) sind zusätzlich noch die beiden Fäden unter den
zuvor ausschlaggebenden Fäden nach vorne umgeklappt. Die linken Fäden der unteren
drei Reihen wehen nach wie vor in Anströmrichtung aus. Der Staupunkt hat sich somit
auf etwa 55 mm Lauflänge nach hinten verschoben. Bei hoher Leistung (ca. 2250 1/min)
sind fast alle Fäden umgeklappt. Nur die beiden jeweils links unten in der Ecke des
Rasters platzierten Fäden hängen herab. Folglich ist auf ihrer Lauflänge, bei 70 mm die
lokale Strömungsgeschwindigkeit gleich Null und der Staupunkt liegt auf dieser Position.

Analog zu Abb. 5.16 sind in Abb. 5.17 die Lage der Wollfäden, die identifizierten Stau-
punktlinien sowie jene aus der Numerik bei c0 = 60 km/h dargestellt.

a) ca. 1750 1/min b) ca. 2000 1/min c) ca. 2250 1/min

Experiment
Numerik

Abbildung 5.17.: Visualisierung der Staupunktlage mittels Wollfäden bei einer An-
strömgeschwindigkeit von c = 60 km/h und verschiedenen Antriebs-
leistungen, jeweils mit der identifizierten Staupunktlinie und der zu-
gehörigen Staupunktlinie aus der Numerik
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5. Analyse der Referenzauslegung

Bei 60 km/h Anströmgeschwindigkeit und geringer Leistung (ca. 1750 1/min) sind bei
beiden Rastern nur die rechten Fäden der oberen drei Reihen nach vorne umgeklappt.
Alle weiteren Fäden wehen in Anströmrichtung aus. Der Staupunkt liegt somit bei einer
Lauflänge von 15 mm. Bei mittlerer Leistung (ca. 2000 1/min)klappen im unteren Raster
weitere Fäden um, der Staupunkt verschiebt sich wie zu erwarten weiter nach links und
liegt nun bei etwa 20 mm Lauflänge. Der rechte Faden in der unteren Reihe des oberen
Rasters ist offensichtlich etwas weiter vorne platziert als sein Pendant im unteren Raster.

Auffällig ist der rechte Faden der vierten Reihe im oberen Raster. Dieser sollte eigent-
lich umgeklappt sein und nach vorne auswehen, da weiter hinten platzierte Fäden dies
tun. Seine wellenförmige Form lässt vermuten, dass im vorderen Bereich des Fadens
die Strömung bereits entgegen der Anströmung verläuft, das Ende sich jedoch in einem
Gebiet mit Strömung in Anströmrichtung befindet und dieses den Faden an Ort und
Stelle hält. Diese Vermutung bestätigt sich bei Betrachtung der Aufnahme bei hoher
Leistung (ca. 2250 1/min). Im oberen Raster sind die beiden oberen mittleren Fäden
bereits umgeklappt, im unteren Raster nur der obere, jener der zweiten Reihe hängt
schräg nach links herab. Der Staupunkt liegt folglich zwischen den beiden Positionen
der beiden Raster bei etwa 30 mm Lauflänge.

a) ca. 1750 1/min b) ca. 2000 1/min c) ca. 2250 1/min

Experiment
Numerik

Abbildung 5.18.: Visualisierung der Staupunktlage mittels Wollfäden bei einer An-
strömgeschwindigkeit von c = 80 km/h und verschiedenen Antriebs-
leistungen, jeweils mit der identifizierten Staupunktlinie und der zu-
gehörigen Staupunktlinie aus der Numerik
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5.3. Anströmung unter verschiedenen Anströmwinkeln

Bei der höheren Anströmgeschwindigkeit von 80 km/h, siehe Abb. 5.18, wehen fast alle
Wollfäden in Anströmrichtung aus. Nur die beiden rechten Fäden der oberen Reihen
beider Raster sowie der rechte Faden der zweiten Reihe des unteren Rasters sind bei
niedriger Leistung (ca. 1750 1/min) umgeklappt. Der Staupunkt liegt somit etwa bei
einer Lauflänge von 5 mm. Bei mittlerer Leistung (ca. 2000 1/min) klappt auch der rechte
Faden der zweiten Reihe im oberen Raster um. Der Staupunkt liegt somit zwischen
diesem und den nächsten Faden bei etwa 10 mm Lauflänge. Bei hoher Leistung (ca.
2250 1/min) weht im unteren Raster auch der rechte Faden der dritten Reihe nach
rechts, entgegen der Anströmrichtung aus. Somit verschiebt sich der Staupunkt nochmals
wenige Millimeter nach links auf etwa 15 mm Lauflänge.

Der quantitative Vergleich der experimentell ermittelten Staupunktlagen mit jenen aus
der Numerik erfolgt anhand von Tab. 5.2. In dieser sind für jeden Betriebspunkt der
Abstand der Staupunktlinie zur Gondelvorderkante lSP aus der Numerik sowie die Dif-
ferenz zur experimentell ermittelten Staupunktlage ∆lSP angegeben.

c0 [km/h] N [1/min] lSP [mm] ∆lSP [mm]
40 1750 36 14
40 2000 47 8
40 2250 58 12
60 1750 12 3
60 2000 21 -1
60 2250 29 1
80 1750 5 0
80 2000 12 -2
80 2250 20 -5

Tabelle 5.2.: Numerisch bestimmter Abstand der Staupunktlinie zur Gondelvorder-
kante und Differenz zur experimentell ermittelten Staupunktlage

Grundsätzlich lässt sich zwischen Experiment und Numerik eine sehr gute Überein-
stimmung der Staupunktlage auf der Mantelfläche des Einlaufs feststellen. Mit einer
maximalen Abweichung von 15 mm bei einer Messunsicherheit von ca. 2,5 mm und der
richtigen Abbildung der Verlagerung der Staupunktlage nach vorne und hinten wird die
Umströmung der Gondel somit in der Numerik sehr gut wiedergegeben.

Zusammenfassend lässt sich festhalten, dass die verwendete numerische Methode mit
dem Aktuatorscheiben-Modell bei axialer Anströmung nicht nur das Betriebsverhalten,
sondern auch die Strömung um die Gondel sehr gut wiedergibt. Sie ist somit für den in
Kap. 6 vorgenommenen Vergleich verschiedener Gondelgeometrien gut geeignet.

5.3. Anströmung unter verschiedenen Anströmwinkeln

Mantelpropeller, wie auch Flugzeugantriebe allgemein, müssen nicht nur unter homo-
genen axialen Anströmbedingungen, sondern auch unter realen Einsatzbedingungen ein
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stabiles Betriebsverhalten aufweisen. Eine große Herausforderung ist der Startlauf unter
Seitenwind. Die Querkomponente in der Anströmgeschwindigkeit sorgt für ein inhomo-
genes Strömungsfeld im Einlauf und resultiert in einer ungleichmäßigen Belastung des
Rotors. Treten Ablösungen auf der Innenseite der Einlauflippe auf, können diese die
Inhomogenität verstärken. Ablösungen auf der Außenseite der Gondel vergrößern den
Widerstand der Gondel deutlich. Weiterhin erzeugt die Queranströmung eines Mantel-
propellers zusätzliche Querkräfte. Diese sind bei der flugmechanischen Auslegung des
Fluggeräts zu berücksichtigen.

Um das Betriebsverhalten der Referenzauslegung unter Seitenwindeinfluss zu untersu-
chen, werden in Kap. 5.3.1 Anströmwinkel von 0° bis 40° bei Anströmgeschwindigkeiten
zwischen 40 km/h und 100 km/h betrachtet. Kleinere Anströmgeschwindigkeiten werden
nicht untersucht, da die Rollstrecke eines Fluggeräts bis zum Erreichen einer Anströmge-
schwindigkeit von 40 km/h gegenüber der gesamten Startrollstrecke zu vernachlässigen
ist. Höhere Anströmgeschwindigkeiten liegen bereits im Bereich der Abhebegeschwin-
digkeit der in dieser Arbeit betrachteten Fluggeräte.

Weiterhin wird bei höheren Geschwindigkeiten im realen Betrieb der Anströmwinkel
klein, da die maximale Seitenwindkomponente in der Zulassung der betrachteten Flug-
geräte zumeist auf 20 kn sprich etwa 37 km/h begrenzt ist. Diese Begrenzung der Quer-
komponente der Anströmung wird auch zur Definition der maximalen Anströmwinkel
bei der experimentellen Erprobung verwendet, deren Ergebnisse in Kap. 5.3.2 mit der
Numerik verglichen werden.

5.3.1. Betriebsverhalten

Zur Charakterisierung des Betriebsverhaltens werden die Schubkraft sowie die unter
Schräganströmung entstehende aerodynamische Kraft normal zur Schubachse, in dieser
Arbeit vereinfacht Querkraft genannt, analysiert. Weiterhin werden der Totaldruckver-
lust im Einlauf sowie die Geschwindigkeitsverteilung in der Auswertungsebene (siehe
Abb. 4.9) ermittelt.

In Abb. 5.19 werden die numerisch ermittelten Schubkräfte in Abhängigkeit von der
Anströmgeschwindigkeit c0 und dem Anströmwinkel α (siehe Abb. 4.12) sowie der An-
triebsleistung Pmech betrachtet. Hierbei wird die Anströmgeschwindigkeit in 20 km/h
Schritten von 40 km/h bis 100 km/h vorgegeben, der Einstellwinkel in 10° Schritten von
0° bis 40° variiert und es werden jeweils drei Leistungseinstellungen vorgegeben.

Der installierte Schub nimmt für alle Anströmwinkel mit steigender Leistung zu und
verringert sich bei zunehmender Anströmgeschwindigkeit. Dieses Verhalten ist bereits
aus der Analyse des Betriebsverhaltens unter axialer Anströmung bekannt. Weiterhin
nimmt der installierte Schub bei Steigerung des Anströmwinkels zu. Die Querkraft ist
analog zum Schub in Abb. 5.20 über der Anströmgeschwindigkeit, dem Anströmwinkel
und der Antriebsleistung aufgetragen.
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Abbildung 5.19.: Installierter Schub T der Referenzauslegung über Anströmgeschwin-
digkeit c0, Anströmwinkel α und Antriebsleistung Pmech unter ISA
SL
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Abbildung 5.20.: Querkraft Q der Referenzauslegung über Anströmgeschwindigkeit
c0, Anströmwinkel α und Antriebsleistung Pmech unter ISA SL
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Sie nimmt mit steigendem Anströmwinkel und mit steigender Anströmgeschwindigkeit
zu. Der Einfluss der Leistung steigt mit dem Geschwindigkeitsanteil normal zur Schub-
achse an, so dass dieser bei geringer Anströmgeschwindigkeit oder geringem Anström-
winkel gering ausgeprägt ist, wohingegen bei hoher Geschwindigkeit und hohem Winkel
die Querkraft mit zunehmender Leistung deutlich ansteigt.

Dies ist auch in Abb. 5.21 zu sehen, der wie auch bei den folgenden Abbildungen exem-
plarisch die numerischen Daten für eine Anströmgeschwindigkeit von 80 km/h zugrunde
liegen.
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Abbildung 5.21.: Querkraft Q über der Antriebsleistung Pmech für die Anströmge-
schwindigkeit c0 = 80 km/h und verschiedene Anströmwinkel α un-
ter ISA SL: Vergleich von Numerik und Impulstheorie

Bei einem Anströmwinkel von 10° beträgt die Querkraft bei einer Leistung von ca. 22 kW
etwa 130 N. Wird die Leistung auf 46 kW gesteigert, nimmt die Querkraft auf 150 N zu.
Bei 40° Anstellwinkel dagegen erhöht sich die Querkraft bei gleichen Leistungen deutlich
stärker, von 465 N auf 540 N. Ein großer Anteil der Querkraft sowie ihr stärkerer Anstieg
bei größeren Strömungswinkel ist anhand der einfachen Impulstheorie erklärbar. Die
impulstheoretische Querkraft QImpuls ist in Abb. 5.21 zum Vergleich aufgetragen.

Das zur Berechnung der impulstheoretischen Querkraft gewählte Kontrollvolumen ist
in Abb. 5.22 dargestellt.Wird nur die den Mantelpropeller durchfließende Strömung be-
trachtet, gilt unter den Annahmen aus Kap. 2.1 für die Impulsbilanz quer zur Schubachse

QImpuls = ṁc0,⊥ = ṁ sin(α)c0. (5.1)
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Abbildung 5.22.: Kontrollvolumen zur Aufstellung der Impulsbilanzen bei Anströ-
mung unter Anströmwinkeln

Hierbei wird angenommen, dass der durchgesetzte Massenstrom ṁ annähernd konstant
bleibt. Diese These wird im weiteren Verlauf dieses Abschnitts bestätigt. Die verbleiben-
de Differenz zwischen impulstheoretischer und numerischer Querkraft ist hauptsächlich
auf die außen an der Gondel wirkenden aerodynamischen Kräfte zurückzuführen. Diese
nehmen insbesondere bei größeren Anstellwinkeln durch Ablösungen, wie sie in Abb. 5.29
im hinteren Bereich der Nacelle zu sehen sind, deutlich zu.

In Abb. 5.23 ist der numerisch ermittelte installierte Schub über der Leistung für eine
Anströmgeschwindigkeit von c0 = 80 km/h aufgetragen. Wie zuvor bei der Querkraft
sind die Abschätzungen anhand des Impulssatzes hinzugefügt. Bei axialer Anströmung
und ca. 22 kW Antriebsleistung beträgt der installierte Schub etwa 500 N. Wird die
Leistung auf ca. 46 kW gesteigert, nimmt der Schub auf etwa 950 N zu. Bei 40° Anstell-
winkel steigt der Schub bei gleichen Leistungen auf knapp 700 N bzw. etwa 1170 N an.
Ein Großteil dieser deutlichen Schubsteigerung ist auf den niedrigeren Eintrittsimpuls
zurückzuführen. Wird der Nettoschub (2.34) in

FN,alpha = ṁ(c8 − c0,∥) = ṁ(c8 − c0 cos(α)) (5.2)

überführt, ist die Abhängigkeit des Nettoschubs vom Anströmwinkel unter Annahme
eines näherungsweisen konstanten Massenstroms direkt ersichtlich. Die Abschätzungen
des installierten Schubs anhand des niedrigeren Eintrittsimpulses über

TImpuls(α) = T (α = 0)ṁc0(1− cos(α)) + ∆DI (5.3)

prognostiziert bei ∆DI = 0 beispielsweise für einen Anströmwinkel von α = 40° Schub-
werte von knapp 650 N bei ca. 22 kW und knapp 1120 N bei ca. 46 kW. Dieser Effekt
erklärt somit unter Vernachlässigung der Änderungen des Gondelwiderstands DI etwa
75 % des Schubanstiegs.
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Abbildung 5.23.: Schub T über der Antriebsleistung Pmech für die Anströmgeschwin-
digkeit c0 = 80 km/h und verschiedene Anströmwinkel α unter ISA
SL: Vergleich von Numerik und Impulstheorie

Die für diese Abschätzung getroffene Annahme, dass der durchgesetzte Massenstrom ṁ
im untersuchten Bereich über den Anströmwinkel näherungsweise konstant und haupt-
sächlich von der Leistung abhängig ist, zeigt Abb. 5.24.

Bei axialer Anströmung und ca. 22 kW Leistung beträgt der durchgesetzte Massenstrom
etwa 25,6 kg/s. Wird die Leistung auf ca. 46 kW erhöht, nimmt der durchgesetzte Mas-
senstrom auf etwa 32 kg/s zu. Bei 40° Anstellwinkel steigt der durchgesetzte Massen-
strom bei gleichen Leistungen leicht, auf etwa 26,4 kg/s bzw. 32,6 kg/s an. Die Annahme
eines näherungsweisen Massenstroms kann mit < 5 % Veränderung somit bestehen blei-
ben und lässt sich auch theoretisch bestätigen.

Unter der Annahme, dass die Düse angepasst ist, sprich der statische Druck jenem in der
freien Anströmung gleicht (p8 = p0), kann der durchgesetzte Massenstrom auch unter
verschiedenen Anströmwinkeln mit der bernoullischen Druckgleichung

pt8 = p8 + ρ
c28
2

(5.4)

sowie der Kontinuitätsgleichung zu

ṁ = ρc8A8 = ρ

√
2

ρ(pt8 − p0)
A8 (5.5)
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5.3. Anströmung unter verschiedenen Anströmwinkeln

bestimmt werden. Bei konstanter Dichte und gleicher Austrittsfläche A8 ist dieser somit
nur vom Totaldruck am Düsenaustritt pt8 abhängig.
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Abbildung 5.24.: Durchgesetzter Massenstrom ṁ über der Antriebsleistung Pmech für
die Anströmgeschwindigkeit c0 = 80 km/h und verschiedene An-
strömwinkel α unter ISA SL

Mit Hilfe der in Kap. 2.3.1 und Kap. 2.3.2 definierten Totaldruckverluste in Einlauf
und Schubdüse, dargestellt über die Totaldruckverhältnisse πE und πD sowie über das
Druckverhältnis der Stufe, also über Rotor und Stator

πSt =
pt3
pt2

(5.6)

lässt sich ein direkter Bezug zum Totaldruck der Anströmung

pt8 = pt0πEπStπD (5.7)

herstellen. Der Totaldruckverlust in der Schubdüse ist dabei generell sehr klein und
insbesondere vom Anströmwinkel unabhängig. Somit kann das Totaldruckverhältnis πD

in dieser Betrachtung zu 1 gesetzt und damit vernachlässigt werden.

Da es sich beim Totaldruck der Anströmung pt0 um eine skalare Größe handelt, ist diese
nicht vom Anströmwinkel abhängig. Die Verluste durch das Umlenken der Strömung in
Schubrichtung zwischen den Ebenen 0 und 1 sind im anströmwinkelabhängigen Einlauf-
totaldruckverlustverhältnis πE bilanziert. Dieses ist in Abb. 5.25 über der Leistung für
verschiedene Anströmwinkel bei 80 km/h Anströmgeschwindigkeit dargestellt.
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Abbildung 5.25.: Einlauftotaldruckverlustverhältnis πE über der Antriebsleistung
Pmech für die Anströmgeschwindigkeit c0 = 80 km/h und verschie-
dene Anströmwinkel α unter ISA SL

Bei axialer Anströmung und ca. 22 kW Leistung beträgt das Totaldruckverhältnis et-
wa 0,99993. Wird die Leistung auf ca. 46 kW erhöht, sinkt es auf 0,99988 ab. Bei 40°
Anstellwinkel sinkt das Totaldruckverhältnis bei gleichen Leistungen leicht, auf etwa
0,99981 bzw. 0,99974 ab. Das Totaldruckverhältnis ist somit in allen Betriebspunkten
nahezu 1 und die in der Numerik bestimmten Totaldruckverluste durch das Umlenken
der Strömung sind zu vernachlässigen.

Da somit der Totaldruck vor dem Rotor für alle Betriebspunkte nahezu gleich ist, ist
auch das Druckverhältnis über die Stufe, siehe Abb. 5.26, nur von der eingebrachten
Leistung abhängig.

So beträgt das Druckverhältnis der Stufe bei ca. 22 kW Antriebsleistung und axialer
Anströmung etwa 1,0079 und bei 40° Anstellwinkel etwa 1,0084. Wird die Leistung auf
ca. 46 kW erhöht, steigt das Totaldruckverhältnis auf 1,0139 bzw. 1,0144 an.

Es lässt sich somit festhalten, dass der Massenstrom für eine Leistung und eine Anström-
geschwindigkeit über den untersuchten Anströmwinkelbereich näherungsweise konstant
bleibt, da der Totaldruckverlust bei der Umlenkung im untersuchten Anströmwinkel-
bereich zu vernachlässigen ist und somit auch die Betriebspunktverschiebung der Stufe.
Der Eintrittsimpuls dagegen ist anders als der skalare Totaldruck eine gerichtete Größe
und fällt mit 1− cos(α) ab.
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Abbildung 5.26.: Totaldruckverlustverhältnis der Stufe πSt über der Antriebsleistung
Pmech für die Anströmgeschwindigkeit c0 = 80 km/h und verschie-
dene Anströmwinkel α unter ISA SL

Die Abweichungen im Massenstrom sowie dem Druckverhältnis über der Stufe sind auf
die asymmetrische Strömung um und durch den Mantelpropeller zurückzuführen. Wie in
Abb. 5.29 zu sehen, bildet sich bei größeren Anströmwinkeln an der der Querströmung
abgewandten Gondelseite im hinteren Bereich eine Ablösung. Diese sorgt für eine asym-
metrische Druckverteilung hinter der Gondel und könnte ein Grund für den geringen
Anstieg des Massenstroms sein.

Wie in Abb. 5.25 gezeigt ist der über den Einlaufquerschnitt gemittelte Totaldruck über
den gesamten untersuchten Anströmwinkelbereich nahezu konstant, es gibt jedoch mit
zunehmenden Anströmwinkel starke lokale Geschwindigkeitsunterschiede. Die Machzahl
in der Auswertungsebene im Einlauf ist in Abb. 5.27 exemplarisch für die axiale Anströ-
mung sowie für α = 20° und α = 40° Anströmwinkel bei einer Anströmgeschwindigkeit
von c0 = 80 km/h und ca. 46 kW Antriebsleistung dargestellt.

In allen drei Betriebspunkten ist sowohl an der Gondel als auch am Zentralkörper ein
sehr schmaler Bereich mit niedrigen Geschwindigkeiten aufgrund der Grenzschicht zu
sehen. Weiterhin ist ein schmaler Streifen mit etwas höheren Geschwindigkeiten rund
um den Zentralkörper zu erkennen. Dieser ist auf seine Verdrängung zurückzuführen.

Bei axialer Anströmung liegt nur eine leichte radiale Geschwindigkeitsverteilung vor. Die
maximale Machzahl auf den größeren Durchmessern liegt bei etwa 0,16, die minimale
auf den kleineren Durchmessern bei etwa 0,14.
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Abbildung 5.27.: Numerisch bestimmte Geschwindigkeitsverteilung in der Auswer-
tungsebene im Einlauf (siehe Abb. 4.9) für verschiedene Anström-
winkel α bei einer Anströmgeschwindigkeit von c0 = 80 km/h unter
ISA SL

Bei einem Anströmwinkel von α = 20° sind bereits große Veränderungen im Strömungs-
feld sichtbar, es bildet sich eine stark asymmetrische Geschwindigkeitsverteilung aus. Auf
der der Querströmung zugewandten Seite ist nahe der Gondel ein schmaler sichelförmi-
ger Bereich mit deutlich beschleunigter Strömung zu erkennen. Die maximale Machzahl
liegt dort bei etwa 0,175 und somit bereits deutlich über dem Durchschnitt. Auf der
abgewandten Seite bildet sich mittig zwischen Zentralkörper und Gondel ein größerer
Bereich mit niedrigen Geschwindigkeiten aus. Die minimale Machzahl beträgt dort etwa
0,135.

Bei 40° Anströmwinkel verstärken sich die Differenzen in der soeben beschriebene Ge-
schwindigkeitsverteilung noch einmal deutlich. Nahe der Gondel beträgt die maximale
Machzahl nun 0,19 und ist somit über 25 % größer als die durchschnittliche Machzahl.
Die minimale Machzahl liegt nur noch bei 0,13 und ist somit bereits 15 % kleiner. Wei-
terhin ist der Streifen sehr niedriger Geschwindigkeiten an der Gondel im Bereich der
Übergeschwindigkeiten aufgrund eines kleinen Ablösegebiets etwas breiter geworden.

Ebenso wie der Anstieg des Massenstroms und die geringfügigen Betriebspunktverschie-
bungen sind auch die Differenzen zwischen der impulstheoretischen Abschätzung und
dem numerisch ermittelten installierten Schub auf die Gondelumströmung und die mit
dieser einhergehenden Asymmetrien zurückzuführen. In Abb. 5.28 ist die Geschwindig-
keitsverteilung in der Symmetrieebene des Mantelpropellers bei 80 km/h Anströmge-
schwindigkeit unter axialer Anströmung sowie in Abb. 5.29 unter 40° Anströmwinkel
dargestellt.
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5.3. Anströmung unter verschiedenen Anströmwinkeln

Bei axialer Anströmung bildet sich wie erwartet ein symmetrisches Strömungsfeld aus.
Auf der Innenseite des Einlaufs bilden sich kleine Gebiete mit leichten Übergeschwin-
digkeiten, der Staupunkt auf der Außenseite des Einlaufs ist ebenso zu identifizieren.
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y
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Aktuatorscheibe
Stator

c0

Abbildung 5.28.: Numerisch bestimmte Geschwindigkeitsverteilung in der Symme-
trieebene bei 80 km/h Anströmgeschwindigkeit und axialer Anströ-
mung unter ISA SL

Unter 40° Anströmwinkel bildet sich ein großer Bereich mit starken Übergeschwindig-
keiten an der der Querströmung zugewandten Gondelvorderkante aus. Dieser erzeugt
eine starke Saugspitze und steigert nochmal den Schub gegenüber der axialen Anströ-
mung. Wie bereits in Abb. 5.27 zu erkennen ist der zwischen der Übergeschwindigkeit
und der Gondel liegende Bereich der Strömungsablösung im Einlauf sehr klein. Der
Staupunkt auf der der Querströmung zugewandten Seite verschiebt sich deutlich nach
hinten, wohingegen jener auf der abgewandten Seite nun auf der Vorderkante liegt. Wei-
terhin ist auf der der Querströmung abgewandten Gondelseite ein Bereich sehr niedriger
Strömungsgeschwindigkeiten zu sehen. Die Strömung kann der Gondelkontur in diesem
Bereich nicht folgen und es bildet sich ein kleines Ablösegebiet aus.
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Abbildung 5.29.: Numerisch bestimmte Geschwindigkeitsverteilung in der Symme-
trieebene bei 80 km/h Anströmgeschwindigkeit und 40° Anström-
winkel unter ISA SL

5.3.2. Vergleich von Numerik und Experiment

Der Vergleich von Numerik und Experiment für die Referenzauslegung unter verschiede-
nen Anströmwinkeln und Geschwindigkeiten erfolgt anhand von Schub und Querkraft.

In Abb. 5.30 werden die experimentell ermittelten Schubkräfte T in Abhängigkeit von
der Anströmgeschwindigkeit c0, dem Anströmwinkel α sowie der Antriebsleistung Pmech
dargestellt. Hierbei wird die Fahrgeschwindigkeit des Versuchsträgers in 20 km/h Schrit-
ten von v = 40 km/h bis v = 100 km/h vorgegeben, der Einstellwinkel in 10° Schritten
von ϵ = 0° bis ϵ = 40° variiert und es werden jeweils drei Leistungseinstellungen vor-
gegeben. Aufgrund des Windeinflusses, siehe Kap. 4.3.3, weichen sowohl die Anström-
geschwindigkeit c0 als auch der Anströmwinkel α von den Vorgaben ab und es entsteht
ein unstrukturiertes Datengitter.

Die Messdaten bestätigen das anhand der numerischen Daten beschriebene Betriebsver-
halten des Mantelpropellers. Der Schub nimmt für alle Anströmwinkel mit steigender
Leistung zu und verringert sich bei zunehmender Anströmgeschwindigkeit. Weiterhin
nimmt der installierte Schub bei Steigerung des Anströmwinkels zu. Da die Überführung
dieser mehrdimensionalen Daten in Isolinien gleicher Anströmgeschwindigkeit, Anström-
winkel oder Leistung eine deutlich größere Anzahl von Messpunkten erfordert, werden
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5.3. Anströmung unter verschiedenen Anströmwinkeln

die jeweiligen Betriebspunkte jedes Messpunkts einzeln numerisch nachgerechnet. Die
Resultate sind in Abb. 5.31 aufgetragen.

Grundsätzlich ist eine sehr gute Übereinstimmung zwischen den numerisch und experi-
mentell ermittelten Daten zu erkennen. Die numerisch berechneten Schübe liegen dabei
stets ein wenig höher als die experimentell ermittelten. Dies gilt insbesondere bei gro-
ßen Anströmwinkeln. Die größten Abweichungen zwischen Numerik und Experiment
treten bei einem Anströmwinkel von etwa 40°, hohen Anströmgeschwindigkeiten und
großen Leistungen auf. Diese betragen etwa 100 N und somit maximal 10 %. Wie auch
bei der axialen Anströmung sind die niedrigeren Schübe bei höheren Geschwindigkei-
ten vermutlich auf Installationseffekte sowie die in der Numerik nicht berücksichtigte
Kühlluftführung zurückzuführen. Bei hohen Anströmwinkeln könnte es durch den dy-
namischen Betrieb zusätzlich zu Totaldruckverlusten im Einlauf kommen, die in der
Numerik nicht abgebildet werden.

Analog zu den Schubkräften sind die Querkräfte in Abb. 5.32 dargestellt. Die physika-
lisch sinnvollen und in der Numerik eindeutig identifizierbaren Trends, eine steigende
Querkraft bei höheren Anströmgeschwindigkeiten, größeren Anströmwinkeln und höhe-
ren Leistungen sind aus den experimentellen Daten nur schwer herauszulesen.

Die Betrachtung der numerischen Daten für die experimentellen Betriebspunkte in
Abb. 5.33 zeigt, dass dies jedoch auch den unstrukturierten Messdaten geschuldet ist.

Grundsätzlich ist wieder eine sehr gute Übereinstimmung zwischen den numerischen
und den experimentell ermittelten Daten zu erkennen. Die experimentell ermittelten
Querkräfte liegen tendenziell über jenen aus der Numerik, zeigen aber auch deutliche
Schwankungen von etwa 50 N, vereinzelt auch Abweichung von bis zu 100 N auf.

Dass die experimentell ermittelten Querkräfte tendenziell über jenen aus der Numerik
liegen, ist teilweise auf den Messaufbau zurückzuführen. Zum einen sorgen die großen
Querkräfte weit über dem Fahrzeugschwerpunkt für eine Querneigung des gesamten
Fahrzeugs. Zum anderen ist eine leichte Verformung des Messaufbaus auf Videoaufnah-
men zu erkennen. So erzeugt beispielsweise eine Gesamtneigung der Kraftmessdose und
des darüberliegenden Mantelpropellers samt Halterung von 3° eine zusätzlichen Quer-
kraft von knapp 20 N. Zu Abweichungen könnte weiterhin ein mögliches Gefälle der
Rollbahn quer zur Fahrtrichtung beigetragen haben. Laut Bauvorschriften soll dieses
2 % nicht überschreiten [87], es ist jedoch möglich, dass einige Fahrten nicht exakt mit-
tig verliefen und mögliche Schultern der Rollbahn die Querneigung des Fahrzeugs erhöht
haben.

Weiterhin fällt bei der Betrachtung der zeitaufgelösten experimentellen Messdaten auf,
dass innerhalb eines Auswertungsabschnitts die Querkräfte deutlich größere Ausschlä-
ge aufzeigen als die Schubkräfte. Dies ist zum einen auf kleine Rollbewegungen des
Versuchsträgers zurückzuführen, bei großen Anstellwinkeln jedoch auch auf ein mögli-
cherweise instationäres Strömungsfeld mit variierenden Ausdehnungen der Ablösungen.
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Abbildung 5.30.: Experimentell bestimmter installierter Schub T der Referenzausle-
gung über Anströmgeschwindigkeit c0, Anströmwinkel α und An-
triebsleistung Pmech
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Abbildung 5.31.: Numerisch bestimmter installierter Schub T der Referenzauslegung
über Anströmgeschwindigkeit c0, Anströmwinkel α und Antriebs-
leistung Pmech für die Betriebspunkte aus dem Experiment
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Abbildung 5.32.: Experimentell bestimmte Querkraft Q der Referenzauslegung über
Anströmgeschwindigkeit c0, Anströmwinkel α und Antriebsleistung
Pmech
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Abbildung 5.33.: Numerisch bestimmte Querkraft Q der Referenzauslegung über An-
strömgeschwindigkeit c0, Anströmwinkel α und Antriebsleistung
Pmech für die Betriebspunkte aus dem Experiment
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Zusammenfassend lässt sich festhalten, dass die verwendete numerische Methode mit
dem Aktuatorscheiben-Modell das Betriebsverhalten der Referenzauslegung unter ver-
schiedenen Anströmwinkeln gut nachbildet. Es ist jedoch zu beachten, dass bei großen
Anströmwinkeln relevante Abweichungen von knapp 10 % im installierten Schub auf-
treten. Die Differenzen bei der Querkraft sind vermutlich eher auf Abweichungen in
der experimentellen Messdatenerfassung zurückzuführen. Für weiterführende Versuche
empfiehlt das Projektteam die Erweiterung des Prüfstands um einen Beschleunigungs-
und Lagesensor.
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6. Designsensivitäten der
Mantelpropellergondel

Das in Kap. 4.2 vorgestellte und in Kap. 5 validierte numerische Verfahren wird nun
verwendet, um Designsensitivitäten der Mantelpropellergondel zu untersuchen. Bei den
Parameterstudien werden jeweils ein oder zwei der in Kap. 4.1 vorgestellten Designpara-
meter variiert. Als Ausgangspunkt für die Parameterstudien dient dabei die in Abb. 4.2
im Schnitt gezeigte Gondel. Sie wird im folgenden Basisgeometrie genannt.

In Kap. 6.1 erfolgt die Variation des Einlauf- und des Manteldurchmessers anhand der
Parameter ∆ rE

rR
und ∆ rM

rR
. Der Einfluss der Einlauflänge wird in Kap. 6.2 anhand von

∆lE untersucht. Abschließend werden in Kap. 6.3 die Auswirkungen betrachtet, wenn
die Düsenlänge über ∆lD variiert wird. Für jede Auslegung wird das Betriebsverhalten
in drei repräsentativen Betriebspunkten eines Ultraleichtfluggeräts untersucht. Hierbei
werden Drehzahl bzw. Leistung des Mantelpropellers jeweils so gewählt, dass die in
Tab. 6.1 genannten Schubforderung unter ISA-SL-Bedingungen (siehe Tab. 5.1) erfüllt
wird.

Betriebspunkt Umgebung c0 [km/h] α[°] Schubforderung [N]
Startlauf ISA SL 40 0,0 1200
Reiseflug ISA SL 200 0,0 425
Startlauf mit Seitenwind ISA SL 80 27,5 1080

Tabelle 6.1.: Repräsentative Betriebspunkte zur Durchführung der Designsensitivi-
tätsstudien

Der erste Betriebspunkt repräsentiert den Beginn des Startlaufs. Das Fluggerät bewegt
sich bereits mit einer niedrigen Rollgeschwindigkeit (c0 = 40 km/h) und es wird ein
Schub von 1200 N für die weitere Beschleunigung benötigt. Dabei wird von windstillen
Bedingungen ausgegangen, bei denen die Anströmung axial zur Schubachse erfolgt. Die
Einlaufstromröhre schnürt sich in diesem Fall sehr stark ein und die Staupunkte liegen
recht weit hinter der Vorderkante auf der Mantelfläche. Die Gondel muss in diesem Fall
die Strömung möglichst verlust- und ablösefrei um die Vorderkante lenken, vgl. Abb. 2.7
(Langsamflug).

Der zweite Betriebspunkt repräsentiert den Reiseflug bei 200 km/h und somit das andere
Ende des Betriebsbereichs. Aufgrund der geringen Flughöhen von Ultraleichtfluggeräten
werden die Änderungen der Umgebungsbedingungen an dieser Stelle vernachlässigt. Die
Einlaufstromröhre ist in diesem Betriebspunkt beinahe zylindrisch und es wird ein Schub
von 425 N benötigt. Dabei wird wieder vereinfacht angenommen, dass die Anströmung
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parallel zur Schubachse des Triebwerks erfolgt. In diesem Fall, vgl. Abb. 2.7 (Schnellflug),
muss die Gondel auf einen möglichst geringen Widerstand optimiert werden.

Mit dem dritten Betriebspunkt wird die Seitenwindempfindlichkeit der verschiedenen
Auslegungen überprüft. Er repräsentiert das Ende des Startlaufs, das Fluggerät befindet
sich kurz vor dem Abheben und es herrscht ein starker Seitenwind von etwa 20 kn, also
etwa 37 km/h. Um diesen zu berücksichtigen, wird der Anströmwinkel auf 27,5° und
die Anströmgeschwindigkeit auf 80 km/h festgelegt. Der notwendige Schub in diesem
Zustand wird mit 1080 N auf 90 % des ersten Betriebspunkts gesetzt.

6.1. Variation des Einlauf- und Manteldurchmessers

Die Variation des Einlauf- und Manteldurchmessers erfolgt anhand der in Kap. 4.1.1
eingeführten Parameter. Ausgehend von der Basisgeometrie wird die Gondel zunächst
mit ∆ rM

rR
= ±0,1 verschlankt und aufgedickt. Anschließend wird für die drei Geometrien

über ∆ rE
rR

= ±0,05 die Vorderkante der Gondel nach innen und nach außen verschoben.
Aufgrund des sehr guten Betriebsverhaltens der schlanken Gondeln, insbesondere im
Reiseflug, wird zusätzlich eine sehr schlanke Gondelgeometrie (∆ rE

rR
= −0,1, ∆ rM

rR
=

−0,2) untersucht.

∆ rE
rR

= ±0,1

∆ rM
rR

= ±0,1

Abbildung 6.1.: Variation der Gondelgeometrie um ∆ rE
rR

= ±0,1 und um ∆ rM
rR

= ±0,1,
vgl. Abb. 4.3 und Abb. 4.4

In Abb. 6.2 wird für die verschiedenen Auslegungen die Abweichung zum Leistungsbedarf
der Basisgeometrie ∆Pmech im Startlauf, für 1200 N Schub bei 40 km/h betrachtet.
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Abbildung 6.2.: Prozentuale Abweichung zum Leistungsbedarf der Basisgeometrie
∆Pmech über ∆ rE

rR
und ∆ rM

rR
für den Startlauf (c0 = 40 km/h und

T = 1200 N)

Für alle untersuchten Geometrien ist die prozentuale Abweichung zum Leistungsbedarf
der Basisgeometrie kleiner als 0,5 %. Gleichwohl kann der Trend abgelesen werden, dass
bei der niedrigen Anströmgeschwindigkeit die benötigte Leistung mit einer Verschiebung
der Gondelvorderkante nach außen abnimmt. Wird die Gondel fotografisch skaliert, in
Abb. 6.2 sind dies die Auslegungen (∆ rE

rR
= −0,1, ∆ rM

rR
= −0,2), (∆ rE

rR
= −0,05, ∆ rM

rR
=

−0,1), (∆ rE
rR

= 0, ∆ rM
rR

= 0) und (∆ rE
rR

= 0,05, ∆ rM
rR

= 0,1), bleibt der Leistungsbedarf
nahezu konstant.
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Abbildung 6.3.: Prozentuale Abweichung zum Leistungsbedarf der Basisgeometrie
∆Pmech über ∆ rE

rR
und ∆ rM

rR
für den Reiseflug (c0 = 200 km/h und

T = 425 N)
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6. Designsensitivitäten der Mantelpropellergondel

Im zweiten Betriebspunkt, dem Reiseflug bei 200 km/h, ist ein gegensätzlicher Trend
festzustellen. Abb. 6.3, die analog zu Abb. 6.2 aufgebaut ist, zeigt, dass eine Verschiebung
der Gondelvorderkante über ∆ rE

rR
praktisch keinen Einfluss auf den Leistungsbedarf

zur Bereitstellung der 1200 N Schub hat. Wird jedoch die Gondel über den mittels
∆ rM

rR
gesteuerten Manteldurchmesser voluminöser gestaltet, erhöht sich der notwendige

Leistungsbedarf gegenüber jenem der Basisgeometrie um etwa 3 %. Erwartungsgemäß
wird der Leistungsbedarf bei Verwendung einer schlanker gestalteten Gondel reduziert.
Bei der zusätzlich untersuchten sehr schlanken Geometrie (∆ rE

rR
= −0,1, ∆ rM

rR
= −0,2)

beträgt die Differenz knapp 3 %.

Die Gewichtung der beiden Betriebspunkte bei der Gondelauslegung variiert je nach
Fluggerät und Flugmission. Eine gute Grundlage für die Designentscheidung bietet da-
her der Aufbau einer Pareto-Front [88].

Hierzu ist in Abb. 6.4 die notwendige Antriebsleistung im Startlauf über der Leistung
im Reiseflug aufgetragen. Die verschiedenen Auslegungen sind anhand der jeweils not-
wendigen Leistungen zur Erfüllung der in Tab. 6.1 definierten erforderlichen Schübe im
Diagramm eingezeichnet.
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Abbildung 6.4.: Erforderliche Antriebsleistung im Startlauf Pmech, Startlauf über der er-
forderlichen Antriebsleistung im Reiseflug Pmech, Reiseflug

Die beiden bereits zuvor identifizierten Trends, Verschiebung der Vorderkante nach au-
ßen für eine Reduktion der notwendigen Leistung im Startlauf und die Reduktion des
Manteldurchmessers für eine Reduktion der notwendigen Leistung im Reiseflug, lassen
sich auch in dieser Abbildung gut erkennen. Die Skalierung der Achsen macht den un-
terschiedlichen Einfluss der Parameter deutlich. Die Pareto-Front besteht aus den drei
Auslegungen (∆ rE

rR
= −0,05, ∆ rM

rR
= −0,1), (∆ rE

rR
= 0, ∆ rM

rR
= −0,1) und (∆ rE

rR
= −0,1,

∆ rM
rR

= −0,2), wobei aufgrund des größeren Leistungsunterschieds im Startlauf letztere
Auslegung klar zu favorisieren ist.
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6.1. Variation des Einlauf- und Manteldurchmessers

Abschließend wird der Einfluss der Veränderung von Einlauf- und Manteldurchmesser
auf die Seitenwindanfälligkeit anhand des dritten Betriebspunkts bei 27,5° Anströmwin-
kel und 80 km/h Anströmgeschwindigkeit überprüft. Hierzu ist in Abb. 6.5 wie zuvor die
prozentuale Abweichung zum Leistungsbedarf der Basisgeometrie über ∆ rE

rR
und ∆ rM

rR
aufgetragen.
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Abbildung 6.5.: Prozentuale Abweichung zum Leistungsbedarf der Basisgeometrie
∆Pmech über ∆ rE

rR
und ∆ rM

rR
für den Startlauf unter Seitenwindein-

fluss (c0 = 80 km/h, α = 27,5° und T = 1080 N)

Für alle untersuchten Auslegungen sind die Abweichungen der notwendigen Leistungen
gegenüber jener der Basisgeometrie kleiner 1 %. Die im Reiseflug überlegenen schlan-
ken Gondeln benötigen auch in diesem Betriebspunkt weniger Leistung, um identische
Schubwerte zu erzeugen. Da auch die resultierenden Querkräfte Q für schlanke Gon-
deln, bei insgesamt kleinen Unterschieden von ±1,5 %, geringer sind, vgl. Abb. 6.6, hat
die favorisierte Geometrie (∆ rE

rR
= −0,1, ∆ rM

rR
= −0,2) auch in diesem Betriebspunkt

keine Nachteile. Weiterhin ermöglicht insbesondere diese sehr schlanke Gondelgeometrie
drastische Kürzungen der Gondellänge, die nachfolgend untersucht werden.
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6. Designsensitivitäten der Mantelpropellergondel

−0,15 −0,1 −0,05 0 0,05 0,1 0,15

−0,2

−0,1

0,0

0,1

∆ rE
rR

[ ]

∆
r M r R

[]

−2,0

−1,0

+0,0

+1,0

+2,0

∆Q [%]

Abbildung 6.6.: Prozentuale Abweichung der Querkraft zu jener der Basisgeometrie
∆Q über ∆ rE

rR
und ∆ rM

rR
für den Startlauf unter Seitenwindeinfluss

(c0 = 80 km/h, α = 27,5° und T = 1080 N)

6.2. Variation der Einlauflänge

Die Variation der Einlauflänge erfolgt anhand des in Kap. 4.1.1 eingeführten Parame-
ters ∆ lE

rR
. Aufgrund des guten Betriebsverhaltens der sehr schlanken Auslegungen wird

neben der Basisgeometrie eine um ∆ lE
rR

= −0,2 und ∆ lD
rR

= −0,2 gekürzte Version der
Geometrie (∆ rE

rR
= −0,1, ∆ rM

rR
= −0,2), siehe Abb. 6.7, zusätzlich untersucht.

∆ lE
rR

= ±0,2 ∆ lD
rR

= ±0,2

Abbildung 6.7.: Schnittdarstellung der Basisgeometrie (schwarz) mit Variationen der
Gondelgeometrie um ∆ lE

rR
= ±0,2 und ∆ lD

rR
= ±0,2, vgl. Abb. 4.5,

sowie einer sehr schlanken (∆ rE
rR

= −0,1, ∆ rM
rR

= −0,2) und einge-
kürzten (∆ lE

rR
= −0,2, ∆ lD

rR
= −0,2) Auslegung (blau)
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6.2. Variation der Einlauflänge

In Abb. 6.8 ist die notwendige Antriebsleistung im Startlauf, über der Leistung im
Reiseflug aufgetragen. Die beiden Auslegungen sowie ihre Derivate mit gekürztem oder
verlängertem Einlauf sind anhand der jeweils notwendigen Leistungen im Diagramm
eingezeichnet.
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Abbildung 6.8.: Erforderliche Antriebsleistung im Startlauf Pmech, Startlauf über der er-
forderlichen Antriebsleistung im Reiseflug Pmech, Reiseflug für verschie-
dene Einlauflängen ∆ lE

rR

Die Reduktion der Einlauflänge wirkt sich bei beiden Geometrien sowohl im Reiseflug
als auch im Startlauf positiv aus. Im Reiseflug reduziert sich der Leistungsbedarf für die
Basisgeometrie um etwa ein Prozent von 40,6 kW auf 40,3 kW. Für die schlanke, kurze
Gondel beträgt der Unterschied nur etwa 0,1 kW, hier ist eine Sättigung zu erkennen.
Die mögliche Leistungsreduktion im Startlauf liegt in der gleichen Größenordnung. Für
die Basisgeometrie reduziert sich der notwendige Schub von 49,6 kW auf 49,4 kW und
für die schlanke, kurze Gondel von 48,3 kW auf 48,1 kW.

Die Steigerung der Einlauflänge bestätigt den erkannten Trend. Für beide Geometrien
steigen die notwendigen Leistungen um ähnliche Beträge, wie sie bei der Reduktion der
Einlauflänge gesunken sind. Bei der schlanken und kurzen Gondel liegt der Anstieg der
notwendigen Reiseflugleistung nun auch etwa bei 0,3 kW, und ist somit vergleichbar zu
jenem der Basisgeometrie.

Der relativ große Unterschied im Leistungsbedarf im Startlauf der beiden Geometrien
ist auf die unterschiedlichen Düsenlängen der Basisgeometrie und der schlanken, kurzen
Gondel zurückzuführen und wird im folgenden Unterkapitel erläutert.

Abschließend wird der Einfluss der Einlauflänge auf die Seitenwindanfälligkeit anhand
des dritten Betriebspunkts bei 27,5° Anströmwinkel und 80 km/h Anströmgeschwindig-
keit überprüft. Hierzu ist in Abb. 6.9 der Leistungsbedarf über ∆ lE

rR
aufgetragen.
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Abbildung 6.9.: Erforderliche Antriebsleistung Pmech, Startlauf u. S. über verschiedenen
Einlauflängen ∆ lE

rR
für den Startlauf unter Seitenwindeinfluss (c0 =

80 km/h, α = 27,5° und T = 1080 N)

Der relativ große Unterschied in der notwendigen Leistung zwischen der Basisgeometrie
und den schlanken kurzen Auslegungen ist auch in diesem Betriebspunkt zu erkennen.
Die Einlauflänge hat dagegen mit Unterschieden von weniger als 0,2 kW wenig Einfluss
auf die notwendige Leistung, obwohl die Geschwindigkeitsverteilung in der Auswertungs-
ebene vor dem Rotor, siehe Abb. 4.9, stark variiert. Dies verdeutlicht Abb. 6.10, in der
die Machzahl in der Auswertungsebene für die sechs untersuchten Auslegungen aufge-
tragen ist.

Bei der Basisgeometrie sowie jener Geometrie mit längerem Einlauf (∆ lE
rR

= 0,2) variiert
die Machzahl in der Auswertungsebene zwischen 0,16 und 0,14. Lediglich das Gebiet mit
der niedrigen Machzahl wird etwas kleiner. Wird der Einlauf auf ∆ lE

rR
= −0,2 verkürzt,

treten moderate Unterschiede auf. Die maximale Machzahl liegt nun bei M = 0,18 und
die minimale bei M = 0,13.

Die Geschwindigkeitsverteilung in der Auswertungsebene der schlanken und kurzen Gon-
del (∆ lE

rR
= −0,2) unterscheidet sich nur im Bereich der niedrigen Geschwindigkeiten

von jener der Basisgeometrie mit gekürztem Einlauf. Die minimale Geschwindigkeit liegt
in dieser Auslegung bei etwa M = 0,14. Während eine Verlängerung des Einlaufs auf
∆ lE

rR
= 0 hauptsächlich die Geschwindigkeitsspitzen von M = 0,18 auf M = 0,17 redu-

ziert, sorgt die erneute Verkürzung des Einlaufs auf ∆ lE
rR

= −0,4 für deutliche Geschwin-
digkeitsunterschiede. Die maximale Strömungsgeschwindigkeit liegt nun bei M = 0,19
und die minimale beträgt M = 0,13.
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6.2. Variation der Einlauflänge
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Abbildung 6.10.: Geschwindigkeitsverteilung in der Auswertungsebene im Einlauf für
verschiedene Einlauflängen für den Startlauf unter Seitenwindein-
fluss (c0 = 80 km/h, α = 27,5° und T = 1080 N)

Obwohl diese Geschwindigkeitsunterschiede in der Leistungsbetrachtung, vgl. Abb. 6.9,
kaum Auswirkungen haben, führen sie zu großen Unterschieden in der Rotorblattbe-
lastung über den Umfang. Diese können zu Schwingungen der Rotorblätter führen und
sollten aus strukturmechanischen und akustischen Gründen vermieden werden.

Die im Startlauf unter Seitenwindeinfluss auftretenden Querkräfte, siehe Abb. 6.11, sind
fast linear von der Einlauflänge abhängig. Bei der Basisgeometrie steigt die Querkraft
bei einem längeren Einlauf um etwa 5 % von 425 N auf 447 N an und fällt bei dem kürze-
ren Einlauf auf 395 N ab. Bei der schlanken kurzen Gondelgeometrie ist bei der weiteren
Verkürzung des Einlaufs ein weiterer Abfall von über 10 % von 395 N auf 350 N festzu-
stellen. Auch wenn die Reduktion der Querkraft Vorteile für den Betrieb des Fluggeräts
unter Seitenwind haben könnte, ist eine Verkürzung um mehr als ∆ lE

rR
= −0,2 aufgrund

der Inhomogenitäten in der Geschwindigkeitsverteilung im Einlauf nicht sinnvoll.
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Abbildung 6.11.: Querkraft Q über verschiedenen Einlauflängen ∆ lE
rR

für den Start-
lauf unter Seitenwindeinfluss (c0 = 80 km/h, α = 27,5° und T =
1080 N)

6.3. Variation der Düsenlänge

Die Variation der Düsenlänge erfolgt anhand des in Kap. 4.1.1 eingeführten Parameters
∆ lD

rR
. Aufgrund des guten Betriebsverhaltens der sehr schlanken Auslegungen wird, wie

bei der Untersuchung der Einlauflänge neben der Basisgeometrie, eine um ∆ lE
rR

= −0,2

und ∆ lD
rR

= −0,2 gekürzte Version der Geometrie (∆ rE
rR

= −0,1, ∆ rM
rR

= −0,2), siehe
Abb. 6.7, zusätzlich untersucht.

Obwohl die geometrische Düsenaustrittsfläche A8 über (4.5) konstant gehalten wird, hat
die Variation der Düsenlänge einen großen Einfluss auf das Betriebsverhalten. Wie in
Abb. 6.12 zu sehen, steigt bei Verkürzung der Düsenlänge von ∆ lD

rR
= 0 auf ∆ lD

rR
= −0,2

die im Reiseflug notwendige Leistung sowohl für die Basisgeometrie als auch für die
schlanke kurze Gondel um knapp 0,5 kW an. Die im Startlauf notwendige Antriebs-
leistung dagegen fällt jeweils um etwa 1 kW ab. Wird die Düsenlänge für die schlanke
kurze Gondelgeometrie noch weiter auf ∆ lD

rR
= −0,4 eingekürzt, verstärkt sich dieses

Verhalten nochmals. Bei einer Verlängerung der Düsenlänge bei der Basisgeometrie da-
gegen ist fast keine Änderung in der Leistungsanforderung für den Reiseflug und nur
eine geringfügige für den Startlauf zu identifizieren.
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Abbildung 6.12.: Erforderliche Antriebsleistung im Startlauf Pmech, Startlauf über der
erforderlichen Antriebsleistung im Reiseflug Pmech, Reiseflug für ver-
schiedene Düsenlängen ∆ lD

rR

Dieses Betriebsverhalten ist hauptsächlich auf den stark variierenden Massenstrom zu-
rückzuführen. Wie in Abb. 6.13 dargestellt, steigt dieser bei einer Verkürzung der Düsen-
länge deutlich an. Die Variation der Düsenlänge wirkt somit trotz des gleichbleibenden
geometrischen Querschnitts wie eine Variation der Düsenaustrittsfläche.
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Abbildung 6.13.: Durchgesetzter Massenstrom über verschiedenen Düsenlängen ∆ lD
rR

für den Startlauf (c0 = 40 km/h und T = 1200 N) und für den
Reiseflug (c0 = 200 km/h und T = 425 N)

Diese Änderung des Austrittquerschnitts ist auf Ablösungen am Heck des Zentralkör-
pers zurückzuführen, siehe Abb. 5.28. Je länger die Gondel, desto weiter verschiebt sich
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der Düsenquerschnitt auf dem Zentralkörperheck nach hinten, umso höher ist die Ablö-
sung auf diesem und umso mehr verkleinert sich der tatsächliche Austrittsquerschnitt.
Wird dies berücksichtigt und der Düsenquerschnitt entsprechend angepasst, sodass der
Massenstrom nahezu konstant bleibt, verändern sich die Auswirkungen der Düsenlän-
genvariation drastisch.
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Abbildung 6.14.: Erforderliche Antriebsleistung im Reiseflug Pmech, Reiseflug über der
erforderlichen Antriebsleistung im Startlauf Pmech, Startlauf für ver-
schiedene Düsenlängen ∆ lD

rR
mit korrigiertem Düsendurchmesser

Wie Abb. 6.14 zeigt, kehren sich bei konstant gehaltenem Massenstrom die zuvor be-
schriebenen Trends um. Die Kürzung der Düsenlänge um ∆ lD

rR
= −0,2 bei der Basisgeo-

metrie reduziert die notwendigen Antriebsleistungen im Startlauf sowie im Reiseflug um
weniger als 0,1 kW. Diese Reduktionen sind deutlich geringer als die notwendigen Mehr-
leistungen bei der Verlängerung der Düsenlänge um den gleichen Betrag. Das Gleichge-
wicht zwischen der Zunahme des Heckwiderstands aufgrund der stärkeren Einschnürung
und der Abnahme des Reibungswiderstands aufgrund der abnehmenden Lauflänge ist
somit beinahe erreicht.

Auch bei der schlanken kurzen Gondel reduzieren sich bei ∆ lD
rR

= −0,2 die notwendigen
Leistungen. Im Startlauf sind 0,2 kW und im Reiseflug 0,3 kW geringere Antriebsleistun-
gen erforderlich. Die weitere Kürzung auf ∆ lD

rR
= −0,4 sorgt für eine weitere Reduktion

der erforderlichen Antriebsleistung um 0,1 kW bzw. 0,2 kW. Die schlankere Gondelgeo-
metrie kann somit wie erwartet deutlich weiter eingekürzt werden, bis eine Sättigung
der Widerstandsreduktion erreicht wird und sich der Anstieg des Heckwiderstands mit
der Reduktion des Reibungswiderstands ausgleicht.
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Abbildung 6.15.: Erforderliche Antriebsleistung Pmech, Startlauf u. S. über verschiedenen
Düsenlängen ∆ lD

rR
für den Startlauf unter Seitenwindeinfluss (c0 =

80 km/h, α = 27,5° und T = 1080 N)

Die Reduktion der Düsenlänge wirkt sich auch, wenn auch nur minimal, positiv auf
das Betriebsverhalten beim Startlauf unter Seitenwindeinfluss aus, siehe Abb. 6.15. Die
notwendigen Leistungen reduzieren sich um ähnliche Beträge wie jene beim Startlauf.

Auch die Überprüfung des Einflusses der Düsenlänge auf die der Seitenwindanfälligkeit
liefert ein ähnliches Ergebnis, siehe Abb. 6.16. Die auf den Mantelpropeller wirkenden
Querkräfte werden mit abnehmender Düsenlänge geringer, die Reduktion ist jedoch
bezogen auf die gesamte Querkraft zu vernachlässigen.
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Abbildung 6.16.: Querkraft Q über verschiedenen Düsenlängen ∆ lD
rR

für den Startlauf
unter Seitenwindeinfluss (c0 = 80 km/h, α = 27,5° und T = 1080 N)
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Die Düsenlänge kann somit jeweils so weit eingekürzt werden, bis sich die Reduktion
des Reibungswiderstands und der Anstieg des Heckwiderstands ausgleichen. Bei der
Basisgeometrie ist dies bei ∆ lD

rR
= −0,2 bereits fast der Fall. Die schlanke Gondel (∆ rE

rR
=

−0,1, ∆ rM
rR

= −0,2) erlaubt dagegen eine noch stärkere Kürzung als die hier untersuchte
Geometrie mit ∆ lD

rR
= −0,4.

Wird anstelle der Basisgeometrie die schlanke kurze Gondel mit ∆ lD
rR

= −0,2 verwendet,
sind im Startlauf, mit und ohne Seitenwindeinfluss, etwa 1,3 kW weniger Leistung erfor-
derlich. Dies entspricht knapp 3 %. Im Reiseflug sinkt der Leistungsbedarf um 0,8 kW,
dies entspricht etwa 2 %. Mit etwa 30 N weniger Querkraft unter Seitenwindeinfluss ist
diese Geometrie auch für das Flugverhalten des Fluggeräts vorteilhaft.
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7. Zusammenfassung und Ausblick

In der vorliegenden Arbeit wurden die vier in Kap 3.4 gesetzten Ziele vollständig er-
reicht. Das erste Ergebnis ist die entwickelte Entwurfs- und Bewertungsmethodik für die
aerodynamische Gondelauslegung von Mantelpropellerantrieben. Diese Methodik baut
auf einem am Institut für Strahlantriebe und Turbomaschinen entwickelten Auslegungs-
verfahren für Mantelpropellerantriebe auf, dass auf dem Mittelschnittverfahren und Ver-
lustkorrelationen basiert. Die in diesem entwickelte 2D-Gondelkontur wird geometrisch
angepasst, in ein 3D-Modell des Mantelpropellers überführt und strömungsmechanisch
mittels numerischer Lösung der RANS-Gleichungen in TAU untersucht. Die ebenfalls
aus dem Auslegungsverfahren für Mantelpropeller hervorgehende Beschaufelung wird
hierfür einmalig in Aktuatorscheiben-Modelle überführt. Die Substitution der Beschau-
felung durch diese Modelle erspart die Auflösung der Schaufelgeometrien, dies verklei-
nert das Rechennetz deutlich. Zugleich ist keine instationäre Simulation zur zeitlichen
Auflösung der Rotorbewegung mehr notwendig, was den Rechenaufwand um eine Grö-
ßenordnung verringert. Da die Aktuatorscheiben-Modelle sowohl den Drucksprung als
auch den Drall in Abhängigkeit des lokalen Anströmwinkels und der Anströmgeschwin-
digkeit aus den vorher erzeugten Kennfeldern interpolieren, werden sowohl radiale als
auch aus asymmetrischer Anströmung resultierende Effekte aufgelöst. Somit können
die für die aerodynamische Gondelauslegung wesentlichen Bewertungsgrößen wie To-
taldruckverluste, mögliche Ablösungen und Inhomogenitäten im Einlauf, aber auch der
Gondelwiderstand bewertet werden.

Das zweite Ergebnis dieser Arbeit ist die Anwendung der Entwurfs- und Bewertungsme-
thodik zur aerodynamische Gondelauslegung für ein Ultraleichfluggerät (< 600 kg) mit
zwei elektrisch angetriebenen Mantelpropellern. Dieser Anwendungsfall zeichnet sich
durch niedrige Fluggeschwindigkeiten, geringe Flughöhen und kurze Distanzen sowie
die daraus folgenden geringen Antriebsleistungen aus. Auf Basis einer bestehenden Be-
schaufelung wurden zunächst die Aktuatorscheiben-Modelle erstellt und im Anschluss
eine Gondelgeometrie ausgelegt. Diese Referenzauslegung wurde zusammen mit der be-
stehenden Beschaufelung vom Projektteam in einen flugfähigen Prototyp überführt und
konnte zur Validierung der Methodik und somit zum Erreichen des dritten Ziels dieser
Arbeit genutzt werden.

Die Validierung der Entwurfs- und Bewertungsmethodik erfolgte anhand experimentell
gewonnener Messdaten. Diese wurden für den Standfall auf dem Schubmessprüfstand
in der Versuchshalle und für Anströmgeschwindigkeiten von bis zu 120 km/h sowie An-
strömwinkel bis 40° auf dem mobilen Schubmessprüfstand ermittelt. Für den Vergleich
der experimentellen Daten mit der Leistungsrechnung sowie der Numerik wurden die
Messwerte auf ISA standard day-Bedingungen normiert. Für die auf dem mobilen Schub-
messprüfstand ermittelten Messdaten wurde zudem der Messfehler des Anemometers
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aufgrund des Fahrzeugeinflusses berücksichtigt. Die Messdaten unter axialer Anströ-
mung wurden für den Vergleich mit der Leistungsrechnung und der Numerik in Isolinien
gleicher Anströmgeschwindigkeit überführt, bei allen anderen Anströmwinkeln wurden
die jeweiligen Betriebspunkte numerisch nachgerechnet.

Unter axialer Anströmung nimmt der Schub mit steigender Leistung zu und verringert
sich bei zunehmender Anströmgeschwindigkeit. Dabei liegen die numerisch berechneten
installierten Schübe jeweils zwischen jenen aus der Leistungsrechnung und den Messda-
ten. Bei einer niedrigen Anströmgeschwindigkeit von 40 km/h prognostiziert die Leis-
tungsrechnung bei Dauerleistung des Elektromotors (PHPD40D, mech, Dauer ≈ 33 kW) etwa
5 % mehr Schub, während im Experiment knapp 3,5 % weniger Schub gemessen werden.
Bei höheren Geschwindigkeiten reduzieren sich die Abweichung zwischen Experiment
und Numerik und die Schubwerte stimmen bei 120 km/h nahezu überein. Zwischen Leis-
tungsrechnung und Numerik beträgt der Unterschied bei dieser Anströmgeschwindigkeit
etwa 4,5 %, bei 200 km/h dann nur noch weniger als 2 %. Der detaillierte Vergleich zwi-
schen Leistungsrechnung und Numerik bestätigt die anhand des Betriebsverhaltens ge-
troffene Annahme, dass der Eintrittstotaldruckverlust bei niedrigen Geschwindigkeiten
und hohen Antriebsleistungen in der Leistungsrechnung größer prognostiziert wird, als
in der Numerik berechnet. Wird dieser entsprechend angepasst, beträgt die Abweichung
zwischen Leistungsrechnung und Numerik bei Dauerleistung etwa 6 %. Die Abweichung
zwischen Numerik und Experiment beträgt bei niedrigen Antriebsleistungen knapp 5 %
und ist ab der Dauerleistung zu vernachlässigen.

Die Schubabweichungen zwischen Leistungsrechnung und Numerik bei niedrigeren An-
strömgeschwindigkeiten können anhand eines Vergleichs der Totaldruckverhältnisse auf
die Stufe zurückgeführt werden. Die relevanten Betriebspunkte liegen sehr nahe an der
Pumpgrenze und es treten vermutlich schon erste Ablösungen an den Rotorschaufeln auf.
Dies ist mit dem in dieser Arbeit verwendeten Aktuatorscheiben-Modell nicht nachweis-
bar, jedoch liegen die berechneten lokalen Anströmwinkel an den Rotorschaufeln über
jenen des maximalen Auftriebsbeiwertes des lokalen 2D-Profils und sorgen somit für
eine geringere Belastung.

Weiterhin zeigt der detaillierte Vergleich eine gute Übereinstimmung des durchgesetzten
Massenstroms sowie des Schubanteils der Stufe am Gesamtschub. Der in der Numerik
bestimmte Massenstrom liegt maximal 0,4 kg/s und damit maximal 1,5 % unter jenem
aus der Leistungsrechnung. Sowohl Leistungsrechnung als auch Numerik stimmen mit
der Literatur dahingehend überein, dass der Schubanteil der Stufe im Standfall, wie
in Kap. 2.1.3 gezeigt, nur knapp über 50 % am Gesamtschub beträgt. Auch für höhere
Geschwindigkeiten stimmen die Schubanteile nahezu überein, relevante Abweichungen
treten nur bei hohen Anströmgeschwindigkeiten und niedrigen Antriebsleistungen auf-
grund sehr geringer Gesamtschübe auf.

Die Vorhersagegenauigkeit der Numerik in Bezug auf die Gondelströmung wurde durch
den Vergleich der vorderen Staupunktlage mit dem Experiment bewertet. Die Positi-
on des Staupunkts auf dem Einlauf beeinflusst die Druckverteilung über die gesamte
Mantelfläche maßgeblich. Sie hat somit sowohl einen hohen Einfluss auf den Form-
und Druckwiderstand der Gondel, als auch auf die bei niedrigen Geschwindigkeiten am
Einlauf wirkenden Sogkräfte. Der Vergleich mit dem Experiment zeigt, dass die Ver-
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lagerung der Staupunktlage nach vorne und hinten bei Variation der Antriebsleistung
und der Anströmgeschwindigkeit in der Numerik sehr gut wiedergegeben wird. In vielen
Betriebspunkten liegt die Abweichung unter 5 mm bei einer Messunsicherheit von ca.
2,5 mm und einer Gesamtverschiebung von knapp 60 mm.

Wird der Mantelpropeller nicht axial angeströmt, nimmt der Schub bei konstanter An-
strömgeschwindigkeit und konstanter Antriebsleistung mit steigendem Anströmwinkel
zu. Etwa 75 % dieser Schubsteigerung können über die Impulstheorie darauf zurückge-
führt werden, dass es sich beim Eintrittsimpuls um eine gerichtete Größe handelt und
nur der axiale Anteil relevant ist. Der Totaldruck dagegen ist eine skalare Größe und
bleibt abgesehen von möglichen Verlusten im Einlauf über den Anströmwinkel konstant.
Die verbleibende Schubsteigerung ist auf die um die Gondel fließende Strömung zurück-
zuführen, die für kleine Veränderungen im durchgesetzten Massenstrom, aber auch des
Gondelwiderstands führt.

Die experimentellen Daten bestätigen den Schubanstieg über den Anstellwinkel. Insbe-
sondere bei großen Anströmwinkeln treten jedoch relevante Abweichungen zur Numerik
auf. In den Betriebspunkten mit etwa 40° Anströmwinkel liegt der im Experiment be-
stimmte installierte Schub knapp 10 % unter dem numerisch berechneten. Die auf den
Mantelpropeller wirkende Querkraft zeigt sowohl in der Numerik als auch im Experi-
ment das erwartete Verhalten, da sie bei einer Steigerung der Anströmgeschwindigkeit
und des Anströmwinkels deutlich und mit der Antriebsleistung leicht ansteigt. Die ex-
perimentellen Messdaten stimmen grundsätzlich mit den numerisch berechneten Werten
überein, weichen aber in Einzelfällen um bis zu 100 N ab. Dies ist vermutlich vor allem
auf Verformungen des Messaufbaus, eine Querneigung der Rollbahn und Rollbewegun-
gen des Versuchsträgers zurückzuführen, bedarf jedoch weiterer Untersuchungen. Für
zukünftige experimentelle Arbeiten wird daher empfohlen, einen zusätzlichen Lage- und
Beschleunigungssensor an der Schnittstelle zwischen Testobjekt und Versuchsträger zu
platzieren. Weiterhin wird die Installation eines zweiten Anemometers auf der gegen-
überliegenden Fahrzeugseite zur genaueren Bestimmung der Anströmgeschwindigkeit
und damit zur Reduzierung des Messfehlers aufgrund der Einbausituation als sinnvoll
erachtet.

Zusammenfassend lässt sich festhalten, dass die verwendete numerische Methode mit
dem Aktuatorscheiben-Modell das Betriebsverhalten der Referenzauslegung bei axia-
ler Anströmung sehr gut und unter verschiedenen Anströmwinkeln gut nachbildet. Bei
axialer Anströmung wurde anhand der Staupunktlagen gezeigt, dass die Strömung um
die Gondel ebenfalls sehr gut wiedergegeben wird. Die gewählte Methodik ist somit für
den in Kap. 6 vorgenommenen Vergleich verschiedener Gondelgeometrien gut geeignet.

Das vierte Ergebnis der vorliegenden Arbeit ist die Quantifizierung wichtiger Entwurfs-
zusammenhänge. Hierfür wurden für drei repräsentative Betriebspunkte, den Start-
lauf (40 km/h), den Reiseflug (200 km/h) sowie ein Startlauf unter Seitenwindeinfluss
(80 km/h Anströmgeschwindigkeit und 27,5° Anströmwinkel) Schubforderungen defi-
niert. Die Variation des Einlaufs und des Manteldurchmessers zeigt auf, dass eine schlan-
ke Gondelgeometrie gegenüber der Basisgeometrie bei fast konstanter Startleistung bis
zu 4 % weniger Reiseflugleistung benötigt und auch unter Seitenwind im Startlauf kei-
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ne Nachteile aufweist. Zugleich ermöglicht die schlanke Gondelgeometrie eine deutliche
Einkürzung der Einlauf- und der Düsenlänge.

Die Variation der Einlauflänge wurde sowohl für die Basisgeometrie als auch für eine
schlanke kurze Gondel vorgenommen. In beiden Fällen reduziert eine Verkürzung der
Einlauflänge um 20 % des Rotorradius die notwendigen Antriebsleistungen sowohl im
Startlauf als auch im Reiseflug um etwa 1 %, bei einer weiteren Verkürzung ist jedoch
ein Sättigungseffekt zu erkennen. Auf den Totaldruckverlust im Einlauf sowie die not-
wendige Antriebsleistung unter Seitenwindbedingungen hat die weitere Verkürzung ei-
nen vernachlässigbaren Einfluss, jedoch treten in diesem Fall große Unterschiede in der
Strömungsgeschwindigkeit in der Auswertungsebene vor dem Rotor auf. Eine weitere
Verkürzung ist somit nicht empfehlenswert.

Auch die Variation der Düsenlänge wurde sowohl für die Basisgeometrie als auch für ei-
ne schlanke kurze Gondel vorgenommen. Wird keine Korrektur des Düsendurchmessers
zur Angleichung des durchgesetzten Massenstroms vorgenommen, sorgen die am Zentral-
körper identifizierten Ablösungen für unterschiedliche reale Düsenaustrittsflächen und
resultieren in größeren Unterschieden in der notwendigen Antriebsleistung. Unter Be-
rücksichtigung dieser Korrektur können bei der Verkürzung der Düsenlänge um 20 % des
Rotorradius nur geringe Leistungsreduktionen von etwa 0,1 kW erreicht werden. Sowohl
für die Basisgeometrie als auch für die schlanke kurze Gondel kann bei der Verringerung
der Düsenlänge eine Sättigung erkannt werden. Das Gleichgewicht zwischen der Zunah-
me des Heckwiderstands aufgrund der stärkeren Einschnürung und der Abnahme des
Reibungswiderstands aufgrund der abnehmenden Lauflänge ist jeweils beinahe erreicht.

Zusammenfassend lässt sich festhalten, dass die Einflüsse der vier wichtigsten Ausle-
gungsvariablen der Gondelgeometrie mit der entwickelten und anhand der Referenzaus-
legung validierten Entwurfs- und Bewertungsmethode quantifiziert werden konnten. Es
werden jeweils Designempfehlungen ausgesprochen, die zusammen zu einer Geometrie
führen, die der in Kap. 5 analysierten Referenzauslegung ähnelt.

Aufbauend auf dieser Arbeit können mit der vorgestellten Methodik weitere Parameter
in der aerodynamischen Gondelauslegung untersucht werden. Dies sind beispielsweise
verschiedene Einlaufgeometrien oder ein S-Schlag in der Mantelgeometrie. Auch eine
Untersuchung des Hinterkantenwinkels der Mantelgeometrie wird empfohlen, um seinen
Einfluss auf die Schubstrahleinschnürung hinter der Gondel zu untersuchen. Ferner ist
auch die Betrachtung von nicht rotationssymmetrischen Gondeln oder der Integration
am Fluggerät möglich.
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Nomenklatur

Lateinische Buchstaben
A Fläche, Querschnittsfläche m2

c Strömungsgeschwindigkeit m/s
CD Widerstandsbeiwert eines Profilschnitts −
cf Reibungsbeiwert −
cfg Schubkoeffizient −
Ck Einschnürverhältnis des Schubstrahls Ck = A∞/A8 −
CL Auftriebsbeiwert eines Profilschnitts −
c⃗ Geschwindigkeitsvektor m/s
e⃗ Einheitsvektor −
D Widerstand N
F Schub N
g Erdbeschleunigung m/s2

I Einheitsvektor −
ksae Äquivalente Sandrauheit m
l Länge, Lauflänge m
ṁ Massenstrom kg/s
M Machzahl −
n⃗ Normalvektor −
N Drehzahl 1/min
P Leistung kW
p Druck Pa
F Querkraft N
R spezifische Gaskonstante m2 K/s2

r Radius m
U Umfang m
s Sehnenlänge m
S Oberfläche m2

SH spezifische Luftfeuchtigkeit −
T Temperatur K
T installierter Schub T = FN −DI N

119



Nomenklatur

v Fahrtgeschwindigkeit des Testträgers m/s
w Windgeschwindigkeit m/s
x,y,z kartesische Koordinaten m

Griechische Buchstaben
α Anströmwinkel °
β Staffelungswinkel °
δ Temperaturverhältnis δ = Tm/TISA −
ϵ Einstellwinkel °
η Wirkungsgrad −
θ Druckverhältnis θ = pm/pISA −
κ Isentropenexponent −
µ Durchsatzkoeffizienten µ = A0/A1 −
π Totaldruckverhältnis −
ρ Dichte kg/m3

σ Düsen-Flächenverhältnis σ = A8/A2 −
σ Spannungstensor N/m2

τ Reibspannungstensor N/m2

ϕM Widerstandsparamenter −
φ Winkel °

Subskripte
a außen
D Druckanteil
D Düse
E Einlauf
el elektrisch
F Fehler
G Gehäuse, Innenfläche der Gondel
h Hüllfläche
i innen
I Installation
K Kraftmessdose
M Mantel, Außenfläche der Gondel
max maximal
m Mittelwert
min minimal
m gemessen
mech mechanisch
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Nomenklatur

N Nabe
N netto
N normal
N Nutzleistung
R Reibungsanteil
R Rotor
Sp Spinner
SP Staupunkt
St Stufe
t Totalzustand

Abkürzungen
CFD Computational Fluid Dynamics
DC Distortion Coefficient
ISA Internationale Standard-Atmosphäre
SMP Schubmessprüfstand
UAV Unmanned Aerial Vehicles

Ebenenbezeichnungen des Antriebs
0 Zustand vor dem Triebwerk
1 Gondelvorderkante
2 Eintritt Rotor
3 Austritt Rotor
8 Austritt Schubdüse
∞ Zustand im Stromab-Unendlichen
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A. Einstellungen des Strömungslösers

A.1. Auflösung der Grenzschicht

Die Auflösung der Grenzschicht erfolgt über eine mehrmalige Projektion des Oberflä-
chennetzes normal zur lokalen Oberfläche. Der Abstand von der Oberfläche zur ers-
ten Projektion wird als erster Wandabstand bezeichnet. Mit jeder weiteren Projektion
wächst dieser Abstand um den Wachstumsfaktor. Mit dem in dieser Arbeit gewählten
Einstellungen, einem ersten Wandabstand von y1 = 0,006 mm, einem Wachstumsfaktor
von 1,25 sowie eine Schichtanzahl von 34 ergibt sich eine Gesamthöhe der Schichten von
etwa 49 mm. Anhand von Tab. A.1 können diese Einstellungen mit den Grenzschichten
der in Kap. 6 verwendeten Betriebspunkte verglichen werden.

Betriebspunkt Startlauf Reiseflug
Anströmgeschwindigkeit c 40 km/h 200 km/h
Reynolds-Zahl 760000 3800000
max. Grenzschichtdicke 24,6 mm 17,9 mm
erster Wandabstand y1 für y+ = 1 0,0271 mm 0,006 27 mm
Netzschichten in der Grenzschicht 31 29

Tabelle A.1.: Vergleich des Rechennetzes mit der Grenzschichtströmung

Wie gefordert liegt der gewählte erste Wandabstand bei 200 km/h unter dem für y+ = 1
berechneten ersten Wandabstand. Die Gesamthöhe der Schichte ist auch für 40 km/h
doppelt so groß wie die berechnete maximale Grenzschichtdicke (24,6 mm) und somit
ausreichend dimensioniert. Mit 29 bzw. 31 Netzschichten innerhalb der Grenzschicht
wird diese hinreichend aufgelöst.
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A. Einstellungen des Strömungslösers

A.2. Netzkonvergenzstudie

Um den Einfluss der Diskretisierung des Rechengebietes auf die Simulationsergebnisse
zu minimieren, werden meherere Netze mit unterschiedlichen räumlichen Auflösungen
generiert. Dabei wird zum einen anhand einer Verdoppelung der Kantenlängen aller
Flächen und Volumen überprüft, ob ein gröberes Rechennetz zu geringen Abweichun-
gen in den Ergebnissen führt. Stimmen die Ergebnisse sehr genau überein, ist bereits die
Auflösung des gröberen Netzes ausreichend und durch die geringere Anzahl an Knoten-
punkte bzw. finiten Volumen kann der Rechenaufwand reduziert werden. Ist dies, wie
in der vorliegenden Arbeit, nicht der Fall, werden die Kantenlängen aller Flächen und
Volumen halbiert und so ein feines Netz aufgebaut. Nun wird geprüft, ob die Verände-
rungen zwischen den Simulationen vernachlässigbar klein werden. Ist dies der Fall, wird
versucht durch lokale Verfeinerungen des Netzes mit mittlerer Auflösung die physika-
lisch korrekten Ergebnisse des feinen Netzes zu reproduzieren und zugleich die Anzahl
der Knotenpunkte bzw. finiten Volumen so gering wie möglich zu halten.

In Tab. A.2 werden die Simulationsergebnisse mehrerer räumliche Diskretisierungen an-
hand der Referenzgeometrie für den Startlauf (c0 = 40 km/h und T = 1200 N) miteinan-
der verglichen. Dabei werden vier Kriterien herangezogen, die in diesem Betriebspunkt
notwendige Antriebsleistung Pmech,Startlauf, der durchgesetzte Massenstrom ṁStartlauf, die
Lage des vorderen Staupunktes auf dem Mantel lSP,Startlauf und der Totaldruckverlust im
Einlauf, angegeben mit dem Totaldruckverhältnis πE,Startlauf. Weiterhin wird die Anzahl
der Knotenpunkte angegeben, die in etwa mit dem Rechenaufwand korreliert.

Netzauflösung grob mittel fein lokal verfeinert
Pmech,Startlauf 49,26 kW 48,64 kW 48,36 kW 48,32 kW
ṁStartlauf 30,47 kg/s 30,95 kg/s 31,05 kg/s 31,02 kg/s
lSP,Startlauf 52 mm 57 mm 59 mm 59 mm
πE,Startlauf 0,9993 0,9998 0,9998 0,9998
Anzahl der Knotenpunkte 5 Mio. 9,3 Mio. 16,6 Mio. 10,5 Mio.

Tabelle A.2.: Netzkonvergenzstudie

Zwischen den Simulationsergebnissen mit der groben und der mittleren Auflösung des
Rechengebietes treten relevante Unterschiede auf. Die notwendigen Antriebsleistung ist
bei der groben Auflösung etwa 0,6 kW größer und der durchgesetzte Massenstrom knapp
0,5 kg/s geringer. Dies ist auf kleine, auflösungsbedingte Ablösungen im Einlauf zurück-
zuführen, die sich auch im geringeren Totaldruckverhältnis wiederspiegeln. Auffällig ist,
das es auch eine signifikante Abweichung bei der Lage der Staupunkte auf der Gondel
gibt. Die Ergebnisse zwischen mit der mittleren und der feinen Auflösung des Rechen-
gebietes weisen nur noch geringe Unterschiede auf. Mit der lokalen Verfeinerung des
Rechennetzes mit mittlerer Auflösung können die mit der feinen Auflösung berechneten
Ergebnisse fast exakt reproduziert werden. Hierbei ist nur eine Steigerung der Knoten-
punktanzahl von 9,3 Mio. auf 10,5 Mio. gegenüber den 16,6 Mio. Knotenpunkten des
feinen Rechennetzes notwendig.
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A.3. Auswahl des Turbulenzmodells

Da die untersuchte Geometrie aufgrund der Verwendung von Aktuatorscheiben für die
Beschaufelung nicht komplex ist und keine großen Wirbelstrukturen wie an Tragflügel-
enden oder bei der Simulation eines diskretisierten Rotors mit Radialspalt zu erwarten
sind, wird zur numerischen Lösung der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen
das Eingleichungs-Turbulenzmodell nach Spalart und Allmaras [72] (S-A) ausgewählt.

In Tab. A.3 werden die Simulationsergebnisse mit diesem Turbulenzmodell mit Simu-
lationsergebnissen mit zwei anderen Turbulenzmodellen anhand der Referenzauslegung
für die drei in Kap. 6 verwendeten Betriebspunkte verglichen. Zum einen wird das weit
verbreitete Zweigleichungs-k-w-Turbulenzmodell nach Menter [73] herangezogen, zum
anderen wird ein Reynolds-Spannungs-Modell (RSM) [74] verwendet, dass die Turbu-
lenzproduktion exakt auflöst, ausgewählt.

Turbulenzmodell S-A k-w RSM
Pmech,Startlauf 48,32 kW 48,84 kW 48,35 kW
ṁStartlauf 31,02 kg/s 31,06 kg/s 31,02 kg/s
lSP,Startlauf 59 mm 13 mm 58 mm
πE,Startlauf 0,9998 0,9995 0,9998
Pmech,Reiseflug 39,96 kW 39,73 kW 39,85 kW
ṁReiseflug 39,41 kg/s 39,40 kg/s 39,42 kg/s
Pmech,Startlauf u. S. 47,06 kW 47,2 kW 47,06 kW
QStartlauf u. S. 394,5 N 402,1 N 395,0 N
ṁStartlauf u. S. 32,53 kg/s 32,84 kg/s 32,52 kg/s
πE,Startlauf u. S. 0,9998 0,9997 0,9998

Tabelle A.3.: Vergleich der Turbulenzmodelle

Im Startlauf (c0 = 40 km/h und T = 1200 N) werden vier Kriterien für den Vergleich
der Turbulenzmodelle herangezogen. Die Unterschiede in der notwendigen Antriebs-
leistung Pmech,Startlauf sowie im durchgesetzten Massenstrom ṁStartlauf sind sehr gering.
Auffällig ist, dass die Ergebnisse des S-A-Turbulenzmodelles besser zu jenen des RSM-
Turbulenzmodell passen als die des k-w-Turbulenzmodells. Dies gilt auch für den To-
taldruckverlust im Einlauf, ausgedrückt durch das Totaldruckverhältnis πE,Startlauf. Ins-
besondere bei der Lage der Staupunkte auf der Gondel lSP,Startlauf ist ein deutlicher
Unterschied zwischen den Simulationsergebnissen mit dem k-w-Turbulenzmodell und
jenen der beiden anderen Modelle zu identifizieren.

Im Reiseflug (c0 = 200 km/h und T = 425 N)stimmen die notwendige Antriebsleistung
Pmech,Reiseflug sowie der durchgesetzte Massenstrom ṁReiseflug für alle drei Simulationen
fast überein. Die Abweichungen sind bezogen auf das RSM-Turbulenzmodell ≪ 1 %. Die
Staupunkte liegen in diesem Betriebspunkt auf der Gondelvorderkante und ein Einlauf-
totaldruckverlust ist nicht feststellbar, sodass ein Vergleich nicht sinnvoll ist.

Auch im Startlauf unter Seitenwindeinfluss (c0 = 80 km/h, α = 27,5° und T = 1080 N)
sind die Simulationsergebnisse nahezu unabhängig vom verwendeten.
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Zusammenfassend kann festgehalten werden, dass das gewählte S-A-Turbulenzmodell
die Simulationsergebnisse des RSM-Turbulenzmodells bei deutlich reduziertem Rechen-
aufwand sehr gut reproduziert. Das k-w-Turbulenzmodell dagegen zeigt in einigen Ver-
gleichskriterien relevante Abweichungen.
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B. Mobiler Schubmessprüfstand

B.1. Positionierung des Mantelpropellers auf dem
mobilen Schubmessprüfstand

Um den Einfluss des Fahrzeugs auf das Betriebsverhalten der untersuchten Antriebe zu
minimieren, sprich eine ungestörte Anströmung der Testobjekte zu gewährleisten, wird
jeder Testaufbau numerisch analyiert. In Abb. B.1 ist eine Schnittansicht in der Sym-
metrieebene durch den Prüfstandsaufbau mit montiertem Mantelpropeller dargestellt.
Die Umströmung des Testaufbaus bei 120 km/h wird mittels der numerisch berechneten
lokalen Geschwindigkeiten über eine Farbskala sowie anhand von Stromlinien sichtbar
gemacht.

M [-] 0,01 0,03 0,05 0,07 0,09 0,11 0,13 0,15

Abbildung B.1.: Numerische Untersuchung der Anströmung des Mantelpropellers auf
dem mobilen Schubmessprüfstand, Machzahl M und Stromlinien in
der Symmetrieebene für c0 = 120 km/h
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B.2. Teststrecke

Als Teststrecke für die erxperimentellen Untersuchungen dient die Rollbahn des For-
schungsflugplatzes Würselen-Aachen (ICAO-Code: EDKA). Diese verläuft parallel zur
1160 m langen Start- und Landebahn und es kann eine Länge von etwa 1100 m für
den Versuchsbetrieb genutzt werden. Die notwendigen Wetterdaten zur Normierung
der Messdaten auf ISA standard day-Bedingungen werden dem Internetzauftritt des
Flugplatzes entnommen. Die Validierung der aus Anströmgeschwindigkeit und Fahrtge-
schwindigkeit berechneten Winddaten erfolgt anhand der ebenfalls dort zur Verfügung
gestellten Windmesswerte. Aus der Wettteraufzeichnung für Windstärke und Windrich-
tung werden jeweils die Extremwerte sowie die Durchschnittswerte über die letzten 10
Minuten entnommen.
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Abbildung B.2.: Vergleich der Messwerte des Flugplatzes mit der aus den Messdaten
berechneten Windgeschwindigkeit

134



B.2. Teststrecke
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Abbildung B.3.: Vergleich der Messwerte des Flugplatzes mit der aus den Messdaten
berechneten Windrichtung
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B. Mobiler Schubmessprüfstand

B.3. Visualisierung der Staupunktlagen

Die Kontrolle der Positionen der aufgeklebten Wollfänden erfolgt anhand der Überlage-
rung eines Fotos mit dem CAD-Modell. Diese ist in der folgenden Abbildung dargestellt.

Abbildung B.4.: Überlagerung des Rasters aus aufgeklebten Wollfäden mit dem CAD-
Modell zur Prüfung der einzelnen Positionen
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