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Kurzfassung

Gegenstand dieser Arbeit ist ein Auslegungsverfahren fiir Mantelpropellerantriebe, mit
dem ihr Betriebsverhalten, ihre Larmemissionen und ihr Beitrag zum Flugzeugwider-
stand bewertet werden. Anhand einer beispielhaften Antriebsauslegung fiir ein Kleinflug-
zeug mit 1000 kg Abflugmasse und hybridelektrischem Antriebsstrang werden die beim
Entwurf von Mantelpropellerantrieben bestehenden interdisziplindren Zusammenhéange

und Zielkonflikte sowie ihre Vor- und Nachteile gegeniiber freien Propellern diskutiert.

Das Leistungsverhalten des Mantelpropellers wird mit Aero-Mittelschnittsverfahren und
Methoden der Triebwerksleistungsrechnung modelliert. Verluste, Larm und Widerstinde
werden auf Basis von teils analytischen und teils empirischen Modellen aus der Literatur
in die Betrachtungen einbezogen. Das Leistungsverhalten der Motoren wird mit Kennfel-
dern beschrieben. Studien der Entwurfsparameter fiir die beispielhafte Auslegung zeigen,
dass die Querschnittsflachen von Propeller und Diise den grofsten Einfluss auf das Leis-
tungsverhalten des Mantelpropellers haben. Die Larmemissionen hingen dariiber hinaus
stark von der Lauf- und Leitschaufelanzahl ab. Die Einfliisse von Teilungen, Sehnenléan-
gen und Schaufelwinkeln auf das Leistungsverhalten sowie den Larm werden ebenfalls
quantifiziert und sind in den meisten Féllen deutlich geringer. Bei Anderungen von Ent-
wurfsparametern und Betriebspunkten folgt das Leistungsverhalten stetigen Trends. Die
Larmemissionen hingegen steigen und fallen oft sprunghaft, bedingt durch die komple-
xen Entstehungsmechanismen des Rotor-Stator-Interaktionslarms. Beispielhaft wird ein
parallel-hybrider Mantelpropellerantrieb mit einem Verbrennungsmotor ausgelegt, der
zeitweise von einem Elektromotor unterstiitzt wird. Bei Mantelpropellern ohne Schaufel-
verstellung ermoglicht die Hybridisierung des Antriebs einige Betriebseinschrankungen
aufzuheben, sodass an bestimmten Punkten der Flugmission, z. B. beim Start, erheb-
lich mehr Schub verfiigbar ist. Ferner erlauben Mantelpropeller einen wesentlich leiseren
Abflug als von den aktuellen auf freie Propeller ausgerichteten Kleinflugzeug-Zertifizie-
rungsstandards vorgeschrieben. Fiir den beispielhaften Anwendungsfall liegt der berech-
nete Larm mehr als 20 dB unter dem Grenzwert. Durch eine Hybridisierung des Antriebs
ist eine weitere Larmminderung realisierbar. Die damit erreichbaren Schubsteigerungen
ermoglichen einen steileren Abflug, sodass die Reiseflughdhe in ungeféhr der halben Zeit

erreicht und der Larm am Boden auf diese Weise weiter reduziert wird.

In Summe sind Mantelpropeller lirmarme Flugantriebe, deren Leistungsverhalten mit-
tels Hybridisierung verbessert werden kann. Aufgrund der komplexen Zusammenhénge
von Leistungsverhalten und Larm sind fiir die Vorauslegung solcher Antriebe multidis-

ziplindre Verfahren erforderlich, wie sie in dieser Arbeit dargestellt werden.






Abstract

A design procedure for ducted fan propulsion systems is presented in this thesis, which
is used to evaluate their operating behavior, noise and drag. Based on an exemplary
propulsion system design for a small aircraft with 1000 kg take-off mass and a hybrid
electric power train, the design trade-offs of ducted propeller propulsion systems as well

as their advantages and disadvantages compared to the free propeller are discussed.

A combination of mean line flow analysis and engine performance calculation methods
is used to model the ducted fan performance. Losses, noise and drag are accounted for
using partly analytical and partly empirical models from literature. The motor opera-
ting behavior is evaluated based on performance maps. Design studies show that the fan
and nozzle cross-sectional areas are by far the most important parameters influencing
performance. Noise emissions also strongly depend on the blade and vane numbers. The
influences of pitch, chord length and blade angles on performance and noise emissi-
ons are also evaluated; they are significantly lower in most cases. Performance follows
steady trends as design parameters or operating points change. Noise emissions, by con-
trast, often change abruptly and strongly, driven by the complex generation mechanisms
of rotor-stator-interaction noise. The exemplary propulsion design deals with a hybrid
electric ducted fan propulsion system powered by an internal combustion engine with
intermittent support from an electric motor. For ducted fans without variable pitch bla-
des, adding the electric motor partially offsets some operational limitations and makes
significantly more thrust available throughout parts of the flight mission, e. g., at take-
off. Moreover, ducted fans allow for a much quieter take-off than required by current
small aircraft certification standards that have been developed for free propellers. For
the exemplary application, the calculated noise is more than 20 dB below the noise limit.
Further noise reduction can be achieved with a hybrid electric propulsion system. The
additional thrust enables a steeper climb on take-off, which halves the time required to

reach cruising altitude and thereby significantly reduces noise on the ground.

Overall, ducted fans are promising low-noise propulsion systems and their performance
is improved when adding an electric motor, thereby creating a hybrid powertrain. Due
to the complex relationship between performance and noise, multidisciplinary methods
are required for the predesign of these propulsion systems, such as those presented in

this work.
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1. Einleitung

Derzeit werden vielerorts kleine Luftfahrzeuge entwickelt, die in Zukunft neue stadtnahe
und innerstadtische Mobilitatsangebote ermoglichen sollen. Neben teilweise autonomen
Flugtaxis gehéren dazu auch Flugzeuge zur Anbindung abgelegener Regionen und Zu-
bringerflugzeuge fiir bis zu 19 Passagiere. Die meisten dieser Luftfahrzeuge sind mit
elektrischen oder hybriden Antrieben ausgestattet. Weltweit gibt es mehr als 300 sol-
cher Entwicklungsprojekte mit stark steigender Tendenz (Roland Berger GmbH , 2022).
Welche dieser Projekte letztlich realisiert werden, ist jedoch unklar. Damit diese neuen
Luftfahrzeuge eines Tages in grofer Zahl stadtnah oder innerstadtisch eingesetzt werden
kénnen, miisste unter anderem ihr Fluglarm im Vergleich zu den heutigen Propellerflug-
zeugen deutlich reduziert werden. Sie miissten so leise sein, dass sie von den Anwohnern
der Start- und Landeplitze akzeptiert werden. Nur dann wére eine stadtnahe und in-
nerstadtische Luftmobilitdt iiberhaupt moglich. Die Ausstattung der Luftfahrzeuge mit
larmarmen Mantelpropellerantrieben kann einen wesentlichen Beitrag zu dieser Reduk-

tion des Fluglarms leisten.

Bereits in den 1970er-Jahren wurden Mantelpropeller als ldrmarmer Antrieb fiir Klein-
flugzeuge untersucht. Sie erwiesen sich als deutlich leiser als freie Propeller. Trotzdem
werden Kleinflugzeuge bis heute fast ausschlieflich mit freien Propellern ausgestattet.
Die Griinde dafiir liegen in den technischen Nachteilen des Mantelpropellers gegeniiber
dem freien Propeller. Vor allem erhéht die Ummantelung des Propellers den Widerstand
des Flugzeugs. Aufserdem ist es schwierig, einen Mantelpropeller in bestehende Kleinflug-
zeuge zu integrieren, da ein Mantelpropeller z. B. aus Griinden der Rundumsicht nicht
an der Flugzeugnase angebracht werden kann. Die Ausriistung von Kleinflugzeugen mit
Mantelpropellern erfordert daher grundlegende Neuentwicklungen. Angesichts der gerin-
gen Stiickzahlen auf dem Kleinflugzeugmarkt stellten solche Neuentwicklungen fiir lange
Zeit eine kaum zu iiberwindende Hiirde dar, was sich jedoch aufgrund der Larmvorteile
in Zukunft dndern kénnte. Da die Larmreduktion an Bedeutung gewinnt, werden in jiin-
gerer Zeit wieder viele Luftfahrzeuge mit Mantelpropellerantrieben entwickelt, darunter
der Airbus E-Fan, die Aachener Initiative um das Silent Air Taxi und der Lilium Jet
(Joubert et al., 2016; e.SAT GmbH , 2020; Nathen, 2021). Am Institut fiir Strahlantriebe
und Turbomaschinen der RWTH Aachen wird im Rahmen der Entwicklung des Jetpel-

lers und anderer Aktivitdaten an leisen Kleinflugzeugantrieben geforscht. Der Jetpeller



1. Einleitung

ist ein vielseitig einsetzbarer Mantelpropeller (Jetpel GmbH , 2024). Mantelpropeller sind
besonders leise, da sie mehrere einander ergénzende larmmindernde Eigenschaften auf-
weisen. Sie strahlen weniger Larm ab als freie Propeller und auch einen hoherfrequenten,
potenziell als weniger storend empfundenen Larm. Anders als beim freien Propeller wird
der Léarm durch den Mantel abgeschirmt und der beim freien Propeller dominierende
Rotoreigenldrm breitet sich nicht in die Umgebung aus. Ferner besteht die Moglichkeit,
den Larm durch giinstige Wahl der Lauf- und Leitschaufelzahlen zu beeinflussen und
ihn durch schallabsorbierende Einbauten, z. B. akustischer Liner, zu minimieren. Der

hoherfrequente Larm wird auch bei seiner Ausbreitung in der Luft starker absorbiert.

Neben der anspruchsvollen akustischen Optimierung ist das Betriebsverhalten des Man-
telpropellers eine Herausforderung fiir den auslegenden Ingenieur, auch weil es sich stark
vom Betriebsverhalten des freien Propellers unterscheidet. Mantelpropeller weisen oft
kleinere Durchmesser als vergleichbare freie Propeller auf, sodass sie im Langsamflug we-
niger Schub liefern. Sie haben oft auch grofsere Schaufelzahlen als freie Propeller, sodass
Blattverstellmechanismen nur schwer oder gar nicht vorgesehen werden kénnen. Dies
erschwert die Abstimmung von Verbrennungsmotor und Mantelpropeller, insbesondere
wenn hoher Schub sowohl unter Start- als auch unter Reiseflugbedingungen gefordert
ist. Abhilfe kann die Hybridisierung des Antriebs schaffen, z. B. ein parallel-hybrider
Antrieb, dessen Elektromotor beim Start und beim Abflug zusétzliche Wellenleistung
zum Antrieb des Propellers liefert. In der Literatur finden sich umfangreiche Arbei-
ten, die den Mantelpropeller selbst behandeln, jedoch keine Untersuchungen iiber die
Zusammenhénge zwischen Aerodynamik und Akustik, Leistungsverhalten des hybriden
Antriebs und Flugzeugintegration. Fiir die Auslegung eines leisen hybridelektrischen
Mantelpropellerantriebs ist ein gutes Verstédndnis dieser Zusammenhénge erforderlich.
Es gibt einige frei verfiighare Auslegungswerkzeuge fiir Mantelpropeller. Allerdings ver-
nachléssigt jedes davon Aspekte, die im Rahmen der Vorauslegung wichtig sind, speziell

Verlustmechanismen und den Larm.

Vor diesem Hintergrund ist das erste Ziel dieser Arbeit die Entwicklung eines Verfahrens
zur Auslegung und Bewertung hybridelektrischer Mantelpropellerantriebe, welches ihre
Larmemissionen und ihren Beitrag zum Flugzeugwiderstand beriicksichtigt. Das darauf
aufbauende zweite Ziel ist die Schaffung eines Verstdndnisses von Auslegung und Leis-
tungsverhalten des hybridelektrischen Mantelpropellerantriebs. Das umfasst zunéchst
die Auswirkung einzelner Auslegungsparameter auf Wirkungsgrade, Schub und Léarm.
Es umfasst dariiber hinaus das Verhalten des Antriebs unter den verschiedenen Bedin-
gungen der Flugmission und die sich daraus ergebenden Zielkonflikte der Auslegung,
untersucht am exemplarischen Anwendungsfall eines Kleinflugzeugs mit 1000 kg Abflug-

masse. Weitere Ziele sind der Vergleich des Leistungsverhaltens von Mantelpropeller und



freiem Propeller sowie die Untersuchung des Potenzials von Mantelpropellern fiir einen

leisen Flugbetrieb und insbesondere fiir einen leisen Abflug.

Zentraler Gegenstand der Arbeit ist das entwickelte multidisziplindre Vorauslegungsver-
fahren. Das gesamte Antriebssystem wird dafiir aufgeteilt in den Mantelpropeller, beste-
hend aus Propeller und Mantel (synonym: Gondel) und den Antriebsstrang, bestehend
aus Verbrennungs- und Elektromotoren mit ihren Wellen und Getrieben. Die Kompo-
nenten des Antriebsstrangs werden mittels Leistungskennfeldern in die Berechnungen
eingebunden. Das Leistungsverhalten des Mantelpropellers wird mit analytischen Ver-
fahren der Aero-Mittelschnittsrechnung und der Triebwerksleistungsrechnung beschrie-
ben. Der Fokus liegt auf Méanteln grofer axialer Ausdehnung mit Léngen/Durchmesser-
verhéltnissen > 1. Verluste und Widerstdnde werden auf Basis von teils analytischen
und teils empirischen Modellen aus der Literatur in die Betrachtung einbezogen. Die ra-
diale Stromungsverteilung wird mittels des einfachen radialen Gleichgewichts bestimmt.
Davon ausgehend wird der Larm des Mantelpropellers mit einem analytischen Verfahren
bewertet, welches dem Autor dieser Arbeit von Koppelberg (2020) zur Verfiigung gestellt

wurde.

Im folgenden Kapitel werden die physikalischen Grundlagen der Arbeit beschrieben,
wobei zunéchst der Propeller im Fokus steht, dann der Mantel und zum Schluss der
Antriebsstrang. Anschliefend wird der Stand der Technik iiber den Einsatz von Man-
telpropellern an Kleinflugzeugen aufgearbeitet. Dabei wird zunéchst ein chronologischer
Uberblick der Forschung und Entwicklung in diesem Bereich gegeben. Daraus werden
Riickschliisse auf Erfolgsfaktoren zukiinftiger Entwicklungen gezogen. Darauf folgt ein
Uberblick der verfiigharen Auslegungsverfahren fiir Mantelpropeller, einschlieflich Ver-
fahren verwandter Ingenieursdisziplinen, die auch auf Mantelpropellerantriebe anwend-
bar sind. In diesen Stand der Technik wird die Arbeit eingeordnet.

Das Leistungsverhalten des Mantelpropellers wird zunéchst mit einigen starken Verein-
fachungen rein auf Basis physikalischer Zusammenhinge analysiert. Dies umfasst den
Vergleich zum freien Propeller, Gleichungen fiir Kennlinien und Betriebslinien sowie das
Leistungsverhalten in Kombination mit dem Antriebsstrang. Anschlieffend werden die
Entwurfs- und Bewertungsverfahren entwickelt. Dabei werden zuerst die Rechenalgo-
rithmen dargestellt und im Anschluss die physikalischen Modelle fiir Propeller, Gondel
und Antriebsstrang. Das verwendete Aero-Mittelschnittsverfahren wird anhand von Er-
gebnissen numerischer Stromungssimulationen kalibriert. Mit diesen Methoden wird ein
Antriebssystem fiir den exemplarischen Anwendungsfall ausgelegt. Die Abwégungen und
Zielkonflikte der Auslegung zwischen Wirkungsgraden, Widerstand und Larm werden
diskutiert. Diese Ergebnisse wurden in Teilen auch bereits von Weintraub, Koppelberg,
Koéhler und Jeschke (2022) verdffentlicht.
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In diesem Abschnitt wird die grundlegende Arbeitsweise des Mantelpropellers beschrie-
ben und gegen den freien Propeller abgegrenzt. Anschliefsend werden die Grundlagen
der Mantelpropellerauslegung unter besonderer Beachtung des Larmaspekts eingefiihrt.
Daran schliefst sich eine Betrachtung der Schub- und Widerstandsbilanzierung an. Dabei
wird auch néher auf die Mantelstromung eingegangen. Abschlieffend werden die Funk-

tionsweisen der Komponenten des hybriden Antriebsstrangs beschrieben.

2.1. Funktionsprinzipien und Leistungsverhalten

Die Stromungsfelder des Mantelpropellers und des freien Propellers (synonym: freifah-
render Propeller) unterscheiden sich deutlich voneinander. Daher unterscheiden sich
auch deren Schubcharakteristiken, d. h. die zur Erzeugung bestimmter Schiibe erforder-
lichen Antriebsleistungen unter verdnderlichen Umgebungsbedingungen, insbesondere

der Hohe und Fluggeschwindigkeit.

Die Unterschiede zum freien Propeller sind auf drei Merkmale des Mantelpropellers zu-
riickzufiihren: Der Mantel verhindert die Einschniirung der Stromrohre des Propellers
und erhoht so den durchgesetzten Massenstrom besonders bei niedrigen Anstromge-
schwindigkeiten. Weiterhin erfahrt der Mantel als umstromter Ringfliigel Kréafte, wel-
che den Schub steigern und mindern kénnen. Ferner reduziert der Mantel weitgehend
die Umstromung der Propellerblattspitzen, sodass die Schaufelblétter des Propellers im
Gehdusebereich mit grofseren Sehnenlédngen fiir stirkere aerodynamische Belastungen
ausgelegt werden konnen. Bei identischen Schubforderungen ist es daher sinnvoll, den
Mantelpropeller gegeniiber dem freifahrenden Propeller mit kleinerem Durchmesser und
hoheren Schaufelzahlen auszufiihren. Das Laufrad nimmt dann die Gestalt eines Axial-
gebldses mit vielen Schaufeln an, welches im Englischen auch als Fan bezeichnet wird.

Der Mantelpropeller wird entsprechend Ducted Fan genannt.

An dieser Stelle wird zunéchst das Funktionsprinzip des Mantelpropellers mit der von

Rankine und Froude im 19. Jahrhundert begriindeten einfachen Impulstheorie beschrie-
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Abbildung 2.1.: Kontrollvolumen zur Abbildung 2.2.: Kontrollvolumen zur

Schubbestimmung des freien Propellers. Schubbestimmung des Mantelpropellers.

Tabelle 2.1.: Bezeichnung der thermodynamischen Ebenen des Mantelpropellers.

Kurzzeichen Ebenenbezeichnung

Zustand vor dem Triebwerk
Gondelvorderkante

Eintritt Propeller

Austritt Propeller

Austritt Schubdiise

o W N = O

ben und dem freien Propeller gegeniibergestellt. Die Impulstheorie erlaubt es, ohne
Kenntnis der Propellergeometrie eine Beziehung zwischen Schub F', Leistung P und
Stromungsgeschwindigkeiten cg, ¢, c3 und cg herzustellen. In Abb. 2.1 und Abb. 2.2 sind
die dafiir iiblichen mitbewegten Kontrollvolumina dargestellt. Die Ebenenbezeichnungen
sind in Tab. 2.1 aufgefiihrt. Der Propeller wird in beiden Féllen, mit und ohne Mantel,
zunéchst als Aktuatorscheibe in inkompressibler, reibungsfreier und umfangssymmetri-
scher Stréomung betrachtet. Der Drall des Propellernachlaufs wird vernachlassigt. Die
Aktuatorscheibe beaufschlagt den sie durchstromenden Luftmassenstrom 1 mit einem
gleichférmigen Drucksprung Ap, welcher in eine kontinuierliche Beschleunigung umge-

setzt wird. Dabei seien c¢o =~ c3 und pg = py.

Unter Anwendung der Erhaltungsgleichungen kann dann fiir den freien Propeller das

Froudesche Theorem

Co + Cg
2

hergeleitet werden. Der Bernoulli-Gleichung folgend herrscht in der Propellerstromrohre

Cy = (2.1)

vor der Aktuatorscheibe ein statischer Unterdruck gegeniiber der stromauf liegenden

Kontrollvolumengrenze und dem Fernfeld, mit der maximalen Druckdifferenz

N D

po—p2 =7 (3 —¢cp) (2.2)
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unmittelbar vor der Aktuatorscheibe. Analog herrscht hinter der Aktuatorscheibe in der
Propellerstromrohre ein statischer Uberdruck gegeniiber dem Fernfeld. Daraus folgen
Druckgradienten zur Umgebung, die sich in x-Richtung bis zur Aktuatorscheibe auf-
und dahinter abbauen. Diese Druckgradienten stehen jeweils im Gleichgewicht zu Zen-
trifugalkraften, welche durch die Einschniirung der Stromréhre stromauf und stromab
der Aktuatorscheibe entstehen. So ist stromauf der statische Druck innerhalb der Strom-
rOhre niedriger als im Fernfeld und die Stromlinien des freien Propellers sind in der sich
verjiingenden Stromrohre nach innen gekriimmt. Daraus resultiert eine nach aufsen wir-
kende Zentrifugalkraft, welche dem Druckgradienten zum Fernfeld entgegenwirkt. Die
Aktuatorscheibe markiert den Wendepunkt der Stromlinien und stromab verhélt es sich
umgekehrt. Dieses Kréftegleichgewicht bestimmt die Form der Stromréhren des freien
Propellers, in denen der Luftstrom, dem Froudeschen Theorem zufolge, stromauf und
stromab der Aktuatorscheibe um den jeweils gleichen Geschwindigkeitsbetrag beschleu-
nigt. Diese Beschleunigung kann als induzierte Geschwindigkeit Ac beschrieben werden,
welche eine Funktion u.a. der Luftdichte p, der Anstrémgeschwindigkeit ¢y und des
Drucksprungs Ap ist. Mit (2.1) sind

¢y = co+ Ac (2.3)
und
cg = ¢+ 2Ac. (2.4)
Der Durchsatz des freifahrenden Propellers
mp = pAscy (2.5)

ist eine Funktion von ¢y, Ac, p und der Querschnittsfliche der Propellerebene A,. Zur
Beschreibung der Schubcharakteristik ist keine Kenntnis von Ap notwendig. Der Schub
kann nur am freien Propeller selbst angreifen. Schub Fp und Nutzleistung Pyp des

Propellers sind iiber Ac miteinander gekoppelt als
Fp =m(cg — o) = 2pAsAc(cy + Ac) (2.6)

und
1
Pup = 5l — ) = 2pAsclcy + Ac)?. (27)

In Abb. 2.3 sind die Stromlinien einiger typischer Betriebszustéinde des Propellers skiz-
ziert. Entscheidend fiir die Einschniirung der Stromrohre ist das Gleichgewicht zwischen
den Druckgradienten und den Zentrifugalkréften in der Zu- und Abstromung der Ak-

tuatorscheibe. Arbeitet ein freifahrender Propeller bei konstanter Nutzleistung, so ist
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Abbildung 2.3.: Stromlinien des freien Propellers wéihrend verschiedener Flugphasen
(a) - (c) in Anlehnung an Alezandrow (1954) und Stromlinien des Mantelpropellers wih-
rend verschiedener Flugphasen (d)—(f) in Anlehnung an Fischer (1969).

die Einschniirung bei niedrigen Fernfeldgeschwindigkeiten besonders stark ausgepragt.
Dies wird bei Betrachtung von (2.7) deutlich, da Ac stark anwéchst, wenn Pyxp bei
sinkendem ¢ konstant bleiben soll. Die Geschwindigkeit der Luft ist dann beim Durch-
stromen der Aktuatorscheibe deutlich grofier als im Fernfeld, sodass der Einlaufstrom-
rohrenquerschnitt und die Druckgradienten zum Fernfeld vor und hinter dem Propel-
ler betragsméakig grof sind. Ein Extremfall ist in dieser Hinsicht der Bodenstandfall,
welcher in Abb. 2.3(a) dargestellt ist. Die Luft folgt beim Durchstromen der Aktuator-
scheibe Stromlinien mit ausgepriagten radialen Geschwindigkeitskomponenten und der
Schubstrahl schniirt sich stark ein. Bei hohen Flug- und Fernfeldgeschwindigkeiten findet
diese Einschniirung dagegen fast nicht statt. Die Stromung stromauf und stromab der
Aktuatorscheibe ist annéhernd axial, wie Abb. 2.3(c) zeigt. Nach (2.7) muss Ac sinken,

wenn ¢y bei konstantem Py p ansteigt. Fiir groe ¢y gehen also c; — ¢ und Ay — As.

Die Einfassung in einen ringformigen Mantel &ndert die Schubcharakteristik des Propel-
lers grundlegend, denn der Verlauf der Stromlinien durch die Aktuatorscheibe wird dann
vom Mantel vorgegeben. Die besonders bei niedrigen Fernfeldgeschwindigkeiten auftre-
tende Ausbildung der oben beschriebenen stark gekriimmten Stromlinien im Bereich der
Aktuatorscheibe ist nicht moglich, weil die Einschniirung des Schubstrahls unmittelbar
stromauf und stromab des Propellers unterbunden ist, wie Abb. 2.3(d) - (f) zeigen. Da

die Kontraktionsrate der Stromréhren nahe dem freien Propeller am grofiten ist, genii-
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gen zum weitgehenden Unterbinden der Kontraktion auch bereits Mantelringe kleiner

axialer Ausdehnung.

Der Schub des Mantelpropellers setzt sich aus den am Propeller und den am Mantel an-
greifenden Kréften zusammen. Der Mantel kann als Ringfliigel betrachtet werden, der
eine von den Abmessungen und der Ausgestaltung seines Profils abhéngige Zirkulati-
on aufweist. Durch die Zirkulation wird ein Geschwindigkeits- und Druckfeld induziert,
welches die Stromung durch den Mantel gegeniiber dem Fernfeld beschleunigt oder ver-
zogert. Ohne Propeller ist die resultierende Kraft auf den axial angestromten Mantel in
einer Potentialstromung null. Die radialen Kréfte heben sich aus Symmetriegriinden auf
und eine axiale resultierende Kraft wirkt ebenfalls nicht (d’Alembertsches Paradozon).
Mit Propeller bzw. Aktuatorscheibe kommt es zu Wechselwirkungen zwischen den in-
duzierten Geschwindigkeitsfeldern von Mantel und Propeller. Der Mantel erfahrt dann

eine Kraft, die den Schub erhoht oder reduziert.

Bei der Gestaltung des Mantels besteht ein grofer Spielraum hinsichtlich seiner Lénge,
Dicke und Profilierung. Fiir die impulstheoretische Betrachtung sind in erster Linie die
Querschnittsflichen am Eintritt und Austritt von Interesse. Fiir Vorauslegungsbetrach-
tungen der einfachen Impulstheorie ist die Annahme eines homogenen und zylindrischen
Schubstrahls mit

P8 = Po (2.8)
iiblich. Sie wird den folgenden Betrachtungen zugrunde gelegt. Der Parameter

As
A

definiert das Flachenverhaltnis des Gondelaustritts 8 zur Aktuatorscheibe 2. Fir o < 1

o

(2.9)

liegt eine Diise und fiir ¢ > 1 ein Diffusor vor, der hier als verlustfrei, mit stets anlie-
gender Stromung betrachtet wird, wahrend in der (viskosen) Realitét eine starke Ver-
zogerung durch grofe Offnungswinkel zu Strémungsablésungen und erheblichen Druck-

und Schubverlusten fiihren. Aus der Kontinuitétsgleichung

mM = pCQAQ = ngAg (210)
folgt dann direkt
ca  co+ Ac
Gg= —= (2.11)
o o

Wie beim freifahrenden Propeller wird ¢y durch (2.3) ersetzt. Ac fasst nun die indu-
zierten Geschwindigkeitsbeitrédge der Aktuatorscheibe und des Mantels zusammen. Wie

aus (2.10) und (2.11) hervorgeht, wird der Massenstrom durch den Mantelpropeller von
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der Querschnittsfliche des Austritts bestimmt. Die Berechnung der Einzelbeitrage von
Mantel und Propeller zu Ac ist aufgrund von deren Wechselwirkungen kompliziert und
auf die Darstellung wird hier verzichtet. Eine sehr detaillierte potentialtheoretische Be-
trachtung des Mantelpropellers unter Beachtung der Wechselwirkungen von Propeller
und Mantel findet sich bei Kichemann und Weber (1946). Bereits mit dem obigen ein-
fachen Ansatz lassen sich analytische Aussagen iiber die Schubcharakteristik des Man-
telpropellers treffen, auch fiir niedrige Fluggeschwindigkeiten und den Standfall. Schub
und Nutzleistung des Mantelpropellers ergeben sich analog (2.6) und (2.7) zu
co(l —0o)+ Ac

Fy = pAs(co + Ac) - (2.12)

und

(co + Ac)? — o2c?
: :

(2.13)

1
PN,M = 5 pAQ(CO + AC) pn

Im Gegensatz zum freien Propeller kann der Mantelpropeller mit Schubdiise einen Schub
grofer Null erzeugen, wenn ¢y < ¢q ist. Viele Strahltriebwerke sind so ausgelegt, dass
im Reiseflug ¢y < ¢q ist. Méantel mit Austrittsdiffusor erhohen dagegen Geschwindigkeit
und Massenstrom in der Aktuatorscheibe gegeniiber einem freien Propeller. Diese Aus-
fiihrung steigert Standschub und dufleren Wirkungsgrad und findet u. a. bei senkrecht

startenden Luftfahrzeugen und als Kortdise bei Schiffspropellern Anwendung.

Der innere Wirkungsgrad

Px

= Ry (2.14)

T

ist definiert als Nutzleistung pro zugefithrter Wellenleistung Pw und der duflere Wir-

kungsgrad (auch: Vortriebswirkungsgrad)

Fe,
= B

Ta (2.15)

als erzeugte Vortriebsleistung pro Nutzleistung. Mit (2.6), (2.7), (2.12) und (2.13) folgt

fir beide Bauformen

2C0

Na = (216)

Co+Cg

Ein hoher dufserer Wirkungsgrad wird demnach dann erzielt, wenn ein gewéhlter Schub
mit niedrigem cg erzeugt wird. Darin liegt ein Vorteil des Mantelpropellers, dessen Man-
tel die Strahlkontraktion verhindert oder wenigstens vermindert. Dies erh6ht im Ver-

gleich zu einem freien Propeller gleichen Durchmessers den durchgesetzten Massenstrom,

10
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sodass zur Erzeugung des gleichen Schubs ein niedrigeres cg ausreicht. Da die Strahlkon-
traktion des freifahrenden Propellers bei niedrigen Fluggeschwindigkeiten und im Stand
(co = 0) besonders ausgepragt ist, ist der Vorteil des Mantelpropellers unter diesen
Bedingungen am grofiten. Bei ¢yg — oo strebt der auftere Wirkungsgrad fiir beide Bau-
weisen gegen 1. Dann gibt es, unter den genannten Annahmen, auch keine Unterschiede

im Leistungsverhalten mehr.

Um den Anteil des Mantels am Gesamtschub zu quantifizieren, kann der Schub des
Mantelpropellers hinsichtlich seiner an Einlauf, Propeller und Diise angreifenden Anteile

nach
FM = FM,E + FMyp + FM,D (217)

differenziert werden. Reibungskréifte werden dabei nicht betrachtet. Fy;p ist der am
Propeller selbst angreifende Schub. Der am Mantel angreifende Schub setzt sich aus
zwei Anteilen zusammen: Der stromauf der Aktuatorscheibe liegende Teil des Mantels
wird hier vereinfachend als Einlauf bezeichnet. Die daran angreifenden Kréfte sind der
Schubanteil Fyg. Der Teil des Mantels stromab der Aktuatorscheibe wird hier als Diise

bezeichnet. Die daran angreifenden Krafte sind in Fy;p zusammengefasst.

Die am Propeller angreifende Kraft Fyp ergibt sich wegen c; = c3 direkt aus dem
Drucksprung der Aktuatorscheibe. Zweifaches Ansetzen der Bernoulli-Gleichung analog
u (2.2) fithrt auf

1
Ps—P2= 5P (2 —cf) (2.18)
und damit
1 2 2
Fap = Ay (p3 — p2) = §PA2 (Cs - Co) . (2.19)

Der Schubanteil Fyg kann anhand einer Betrachtung des Einlaufs als halb unendli-
cher Korper in einer Potentialstromung hergeleitet werden, wie Kichemann und Weber
(1953) zeigen. Der Anteil Fyrp kann mit einem Kontrollvolumen bestimmt werden, wel-
ches nur den Mantel stromab des Propellers umgibt, wie in Abb. 2.4 dargestellt. Jeden-
falls gentigt die Bestimmung von Iy oder Fy;p. Der letzte, fehlende Wert kann aus
(2.17) ermittelt werden, weil der Gesamtschub Fy; aus (2.12) bekannt ist. Damit folgt

1

FM,E == 5 pA2A02 5 (220)
1 (co + Ac)? — o?c

Fup= 504 - 0 (2.21)

11
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Abbildung 2.4.: Kontrollvolumen fiir die Bestimmung von Fy p.

und

1 (co +Ac)? (1 —0)?

FM,D = —5 pA2 o2 . (222)

Bemerkenswert ist, dass Fyy g nach (2.20) unabhéingig vom Vorzeichen von Ac ist, stets
positiv in Schubrichtung wirkt und nur fiir Ac = 0 zu null wird. Im Stand (¢, = 0)
und mit zylindrischem Mantel (¢ = 1) vereinfachen sich (2.20) bis (2.22) stark. In
diesem Fall ist Fyyg = Fump und Fyp = 0. Die Schubkrafte greifen also jeweils genau
zur Halfte am Propeller und am Einlauf an. Der Schubanteil des Einlaufs ist damit im
Stand besonders grofs. Auf Basis dieser Zusammenhénge wird die Schubcharakteristik

des Mantelpropellers in Kap. 4.1 weiter diskutiert.

2.2. Grundlagen der Mantelpropellerstromung

Die Vorauslegung eines Mantelpropellers besteht aus den zwei Teilaufgaben der Ausle-
gung des Propellers selbst und der Auslegung des Mantels. Beide erfordern die Bestim-
mung einer Vielzahl von Geometrieparametern mit jeweils geeigneten Modellen und
Vorauslegungsverfahren. Gerade fiir hoher belasteten Mantelpropeller bietet sich die
Betrachtung als Schaufelgitter an, welche die gegenseitige Beeinflussung der Schaufeln
einschliefst. Dies gilt besonders fiir Propeller mit zahlreichen Schaufeln, die eng geteilte

Gitter dhnlich einem Axialgeblése besitzen.

Mithilfe des ebenen Gittermodells kann die Funktion des Mantelpropellers, die Umwand-
lung mechanischer Energie in Stromungsenergie, analytisch beschrieben werden. Er wird
dabei als Axialverdichterstufe aufgefasst. Die mit vielen Schaufeln versehenen Lauf- und

Leitrader werden als ebene Schaufelgitter betrachtet. Die Schaufelprofile der ebenen Git-

12
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ter entstehen durch das Abwickeln eines Umfangsschnitts durch den Ringraum, welcher

zwischen Nabenradius ry und Gehéuseradius rg entlang des Radius

7“12\]4-7%
2

(2.23)

™ —

gefiithrt wird, sodass am Ein- und Austritt je zwei flachengleiche Ringquerschnitte ent-
stehen. Dies ist der Mittelschnitt, mit dessen Profilen die repriasentativen ebenen Gitter
versehen werden und der die mittlere Energieumsetzung der Schaufelrdder reprasentiert.
Auf diesem Modell beruhen die Aero-Mittelschnittsverfahren, welche einen Zusammen-
hang zwischen den freien Auslegungsvariablen und dem Leistungsverhalten einer Ver-

dichterstufe herstellen.

Im Mittelschnittsverfahren wird die Durchstromung der Gitter als zweidimensional, sta-
tionér, adiabat und inkompressibel betrachtet. Dreidimensionale Stromungsvorgénge in-
folge der Schaufelverwindung werden vorlaufig vernachléssigt. Der Eintritt in das Lauf-
rad, der Austritt aus dem Laufrad, welcher zugleich Eintritt des Leitrades ist, und der
Austritt aus dem Leitrad werden als die Stromungsebenen 1, 2 und 3 der Verdichterstu-
fe bezeichnet. Die Stromung innerhalb dieser Ebenen wird als homogen angesehen. Die
Annahme homogener Stromung in Ebene 1 ist auch fiir einen Mantelpropeller gerecht-
fertigt, weil die Grenzschichten im Einlauf klein im Verhaltnis zum Ringraumquerschnitt
sind. Anderungen der Geometrie, thermodynamischen Zustandsgréfen und Strémungs-
geschwindigkeiten werden in den Ebenen 2 und 3 sprunghaft angesetzt. Fiir die Zwecke
dieser Arbeit werden die radialen Geschwindigkeitskomponenten vernachlassigt und die
Mittelschnittsradien

Tm =T9 =T3=TM (224)

als konstant betrachtet. Die Stromungsgeschwindigkeiten und -winkel in den Ebenen
werden durch Geschwindigkeitsdreiecke beschrieben, wie in Abb. 2.5 dargestellt. Die
Form der auf die Umfangsgeschwindigkeit u normierten Geschwindigkeitsdreiecke ist
eine Funktion dimensionsloser Kenngrofsen. Dies sind die Durchsatzkenngrifse

Cal Ca2 Ca3

©1 ) P2 = —, Y3 = —), (225)
u u u

die Enthalpiekenngrofie

(AW £ AR AR Vs
V= u?/2 u2/2 (2:26)

und der Enthalpie-Reaktionsgrad

Ah//

O NN (227)

13
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Abbildung 2.5.: Definition der Geschwindigkeiten und Winkel im Mittelschnitt.

worin ¢, die Axialgeschwindigkeit in den Ebenen 1, 2 und 3 ist und Ah die Enthalpie-

anderung. Die Groken des Leitrades sind durch ’ und die Gréfsen des Laufrades durch

" gekennzeichnet. Diese Kenngrofen sind zusammen mit u die Auslegungsvariablen des

Mantelpropellers. Werden a;; = 90° und a3 = 90° gewahlt, so konnen Lauf- und Leitrad

in der Auslegung vereinfachend als Verdichterrepetierstufe

a1 = Q3

L =C3
mit konstanter Axialgeschwindigkeit
Y1 =P2=¢P3=¢
betrachtet werden. Die Zustromung ist auch iiblicherweise drallfrei und
Ca =0,

sodass der Reaktionsgrad iiber

thl—z

(2.31)

(2.32)

mit der Enthalpiekenngrofie gekoppelt ist. Weiterhin ist der vom Mantelpropeller durch-

gesetzte Massenstrom iiber die Schubdiisenkennlinie mit der Druckerhéhung verkniipft,

wie mit (4.25) noch gezeigt wird. Die Durchsatzkenngrofse ist daher eine Funktion der

14
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Enthalpiekenngrofse sowie der Geometrie und der Umgebungsgrofen, u. a. Ag/As und ¢.
Folglich sind durch die obigen Annahmen und Randbedingungen die Variablen ¢ und
pp, implizit festgelegt und mit ¢, und u oder N verbleiben noch zwei Freiheitsgrade bei
der Auslegung der Mittelschnitts-Geschwindigkeitsdreiecke eines Mantelpropellers. Bei
Verzicht auf die Vereinfachungen (2.29) und (2.30), die in der Nachrechnung aufgrund
veranderlicher Dichteverhéltnisse zwischen den Ebenen ohnehin nicht gelten, kommen

noch zwei Freiheitsgrade hinzu, die Axialgeschwindigkeitsverhaltnisse ¢ /1 und p3/ps.

Neben diesen Auslegungsvariablen werden bei der Propellerauslegung die Auslegungspa-
rameter festgelegt. Diese i.d. R. geometrischen Grofen haben keinen direkten Einfluss
auf die Geschwindigkeitsdreiecke im Mittelschnitt, welche durch die Auslegungsvaria-
blen bereits festgelegt sind, aber sie beeinflussen das Leistungsverhalten und die me-
chanischen Eigenschaften des Propellers. Mindestens eine dimensionsbehaftete Grofe,
meist ein Durchmesser oder eine Querschnittsfliche, dimensioniert den Propeller und
legt damit Massenstrom, Schub und Leistungsaufnahme fest. Weitere wichtige Ausle-
gungsparameter sind das Teilungsverhéltnis ¢/l und das Hohen-Seiten-Verhaltnis h/l
von Lauf- und Leitrad sowie der Radialspalt des Laufrades 6” und auch das Nabenver-

haltnis

™
v= o (2.33)
Aufgrund der wechselseitigen geometrischen Abhéngigkeiten sind nicht alle dieser Para-
meter frei wiahlbar. Die Zusammenstellung der frei verédnderlichen Eingangsgréften und
der abhéngigen Ausgangsgrofen ist individuell auf die Auslegungsaufgabe abgestimmt
und Teil der Auslegungsmethode. Die in dieser Arbeit verwendete Methode wird in

Kap. 5.1 dargestellt.

2.2.1. Verlustziffern und Wirkungsgrad

In Abb. 2.6 ist die Zustandsdnderung der vom Mantelpropeller verdichteten Luft darge-
stellt. Die Stromungsverluste werden in der Vorauslegung in Form von Enthalpieverlus-
ten zwischen den Ebenen 1 und 2 bzw. 2 und 3 beriicksichtigt, welche vereinfacht auch
als Verluste im Laufrad Ah! und im Leitrad Ah! bezeichnet werden. Diese Verluste
werden auf die kinetische Energie der Zustromung der Gitter mit den Relativgeschwin-
digkeiten w; und ¢y bezogen, welche nach der Bernoulli-Gleichung jeweils der maximal
moglichen statischen Druckerh6hung durch Diffusion in den Gittern entspricht. Darauf
basiert die Definition der Verlustziffern des Laufrades
AR

¢ = 73 (2.34)
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Abbildung 2.6.: h, s-Diagramm einer Mantelpropellerstufe.

und des Leitrades

= 255)
27 .
Die Verluste entstehen aufgrund verschiedener Strémungsphédnomene, wovon fiir einen
Mantelpropeller die viskose Umstromung der Schaufeln und der Radialspaltwirbel am
bedeutendsten sind. Sie wurden wiederholt analytisch beschrieben und in Versuchsrei-
hen zu Geometrieparametern in Beziehung gesetzt. Daraus entstanden Beschreibungen
einzelner Verluste und in sich geschlossener Verlustmodelle, mittels derer die Verlust-
ziffern bei der Auslegung und Nachrechnung bestimmt werden kénnen. Das in dieser
Arbeit verwendete Verlustmodell ist Gegenstand von Kap. 5.2. Die Verlustziffern fliefsen
in die Berechnung der Zustandsdnderungen zwischen den Verdichterebenen 1 und 3 ein.
Das Giitemafs fiir die Energietibertragung des Propellers von der Antriebswelle in das

Arbeitsmedium Luft ist der total-zu-totale isentropen Stufenwirkungsgrad

Pisentrop htS,SS - htl

= _ 2.36
" o Preal htS - htl ( )

Dieser setzt die isentrope Pigentrop zUr realen Verdichterleistung P, ins Verhaltnis und
wird fortan auch als Propellerwirkungsgrad 7p.,p, bezeichnet. Unter Repetierbedingun-

gen mit

C1 = C3 = C3ss (237)
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2.2. Grundlagen der Mantelpropellerstrémung

kann der Wirkungsgrad auch als direkte Funktion der dimensionslosen Stufenkenngrofien

und Verlustziffern dargestellt werden, wie z. B. Traupel (1988) zeigt.

2.2.2. Schaufelverwindung

Fiir die Schaufelauslegung und zur Bewertung der aerodynamischen Stabilitdt und
Larmemissionen ist eine Betrachtung der Strémung iiber die gesamte Schaufelhohe er-
forderlich. Der radiale Verlauf der Geschwindigkeitsdreiecke kann auf Grundlage des
einfachen radialen Gleichgewichts bestimmt werden: Zwischen den Schaufelgittern wird
die Stromung als stationér, rotationssymmetrisch und reibungsfrei sowie ohne radiale
Geschwindigkeitskomponente betrachtet, wihrend die radiale Umverteilung ausschliefs-
lich in den Schaufelgittern erfolgt. Aus der Navier-Stokes-Gleichung in radialer Richtung
in Zylinderkoordinaten folgt dann die Gleichung des einfachen radialen Gleichgewichts
2
1 _a (2.38)
pdr r
welche die an jedem Fluidteilchen angreifende Zentrifugalkraft zum radialen Druckgra-
dienten in Beziehung setzt. Aus (2.38), der Gibbsschen Gleichung und der Definition
der Totalenthalpie folgt die Gleichung der radialen Geschwindigkeitsschichtung

dhy ds dea ¢y d(cur)

— T —=c—+ — .

dr dr dr r dr
Zur Losung von (2.39) in den Ebenen 1, 2 und 3 existieren verschiedene Ansétze, soge-

(2.39)

nannte Drallgesetze. Einfache Losungen sind das Potentialwirbelgesetz (Free Vortex)
cor = konst. (2.40)
und das Starrkorperwirbelgesetz (Forced Vortex)

C?u = konst.. (2.41)
Wird ein Mantelpropeller mit einer Free Vortex-Auslegung versehen, so fiihrt dies auf-
grund seines niedrigen Nabenverhéltnisses zu einer starken Verwindung der Schaufeln
und zu einer hohen aerodynamischen Belastung, moglicherweise auch Uberlastung, der
nabennahen Schaufelschnitte. Dafiir hat diese Auslegung den Vorteil konstanter Axial-
geschwindigkeit in der Abstromung, welche sich positiv auf den duferen Wirkungsgrad
auswirkt. Die Forced Vortex-Auslegung bewirkt radial aerodynamisch gleich belastete
Schaufelschnitte und weniger stark verwundene Schaufeln, was sich positiv auf die ae-
rodynamische Stabilitdt und die mechanischen Eigenschaften auswirkt. Allerdings wird
der Massenstrom damit verstiarkt in die Aufenschnitte umverteilt und die radial inho-

mogene Axialgeschwindigkeit am Austritt mindert den dufleren Wirkungsgrad.
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2. Grundlagen

2.2.3. Betriebsverhalten

Mit der Auslegung ist die Geometrie des Mantelpropellers festgelegt. Aufgrund variie-
render Umgebungsbedingungen und Schubforderungen wird der Mantelpropeller i.d. R.
nicht genau an seinem Auslegungspunkt (Design) betrieben, sondern unter davon ab-
weichenden Betriebsbedingungen (Off-Design). Der sich unter diese Bedingungen ein-
stellende Betriebspunkt wird in der Nachrechnung ausgehend von den bei der Auslegung

festgelegten Auslegungsvariablen bestimmt.

2.2.3.1. Inzidenz und Umlenkcharakteristik

Wenn die Anstrémwinkel der Schaufelgitter im Off-Design von der Nennanstréomrichtung

abweichen, besteht eine Fehlanstromung (Inzidenz). Diese ist fiir Lauf- und Leitrad als

7;// = 51 - 51,Design (242)

i’ = Q2 Design — (2 (243)

definiert und damit positiv, wenn die Umlenkung im Schaufelgitter gegeniiber der Aus-

legung vergrofert wird. Damit gehen Fehlanstromungsverluste einher.

Unter Fehlanstromung lenken die Schaufelgitter die Stromung auch nicht mehr genau in
Nennabstromrichtung. Die Umlenkung ist dieser gegeniiber vermindert, und zwar umso
stérker, je weiter die Gitter geteilt sind. Fiir Verdichtergitter mit Schaufelteilungsver-
héltnissen iiber 1 ist dieser Effekt besonders ausgeprigt. Fiir die Off-Design-Rechnung

kann der Abstromwinkel solcher Gitter mit dem linearen Ansatz

ﬁQ = B2,Design +A i (244)
3 = (X3 Design — A (245)

beschrieben werden. Einen Weg zur Bestimmung des Austrittskantenfaktors A zeigt
Traupel (1988) mit Methoden der Potentialtheorie fiir ein schwach umlenkendes Plat-
tengitter. Nach der auf Weinig (1935) zuriickgehenden Theorie ist A vom Schaufeltei-
lungsverhéltnis und vom Staffelungswinkel abhéngig, wie es in Abb. 2.7 fiir einige auf

die Maschinenachse bezogene Staffelungswinkel \ exemplarisch dargestellt ist.

Bei Teilungsverhéltnissen kleiner 0,7 ist A vernachlédssigbar niedrig. Gitter mit einer
solchen Teilung lenken die Strémung nahezu unabhéngig von der Anstromrichtung im

Off-Design in Richtung der Nennabstromung. Fiir Vorauslegungszwecke kénnen dann

62 ~ BQ,Design (246)

Q3 = ('3, Design (247)
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2.2. Grundlagen der Mantelpropellerstrémung
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Abbildung 2.7.: Austrittskantenfaktor A in Abhéngigkeit des Teilungsverhéltnisses
fiir verschiedene Staffelungswinkel nach Traupel (1988).

als ndherungsweise konstant angesehen werden. Fiir Gitter mit Teilungsverhéaltnissen
iiber 1 ist A hingegen von signifikanter Grofe. Die Umlenkung und somit der Arbeitsein-
trag in die Stromung sind fiir diese Gitter unter Fehlanstromung deutlich vermindert.
Mantelpropellerlaufrader weisen im Mittelschnitt typischerweise Staffelungswinkel > 40°
auf, sodass dieser Effekt bei Mantelpropellern mit grofen Teilungsverhéltnissen stark
ausgepragt ist. Das zeigt sich in einer Abflachung der Stufenkennlinie von Mantelpro-
pellern mit Laufriddern grofer Teilungsverhéltnisse gegeniiber solchen mit Laufriadern

kleiner Teilungsverhéltnisse.

2.2.3.2. Stufencharakteristik und Kennfeld

Die Stufencharakteristik beschreibt das Stromungsverhalten der Stufe bei verschiedenen

Drosselzustanden. Sie entsteht durch Auftragen von

Dhese 9.48
wht,is — U2/2 ( . )
und
Aht wht is
_ - ’ 2.49
wht u2/2 ni&tt ( )

tiber ¢. Die Kurven () und ¢peis(¢) werden auch als Stufenkennlinien bezeichnet.
Eine fiir Mantelpropeller typische Charakteristik ist in Abb. 2.8 dargestellt. ¥, verlauft
naherungsweise linear. Die Abflachung der v,;-Kennlinie links der Ablésegrenze ist auf

die mit dem Einsetzen von Stromungsablosungen zunehmende Blockage zuriickzufiihren.
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2. Grundlagen
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Abbildung 2.8.: Schematische Darstellung einer Verdichterstufencharakteristik in An-
lehnung an Fck (1972) und Grieb (2009).

Der Betriebspunkt ergibt sich als Schnittpunkt der ¢4 ijs-Kennlinie mit einer, in Abb. 2.8

nicht dargestellten, Diisencharakteristik.

Das Betriebsverhalten des Mantelpropellers wird auch im Verdichterkennfeld darge-
stellt. Das Kennfeld beruht auf der Mach’schen Ahnlichkeit und eignet sich gut zur
Veranschaulichung des Zusammenspiels von Mantelpropeller und Antriebssystem unter
verdnderlichen Umgebungsbedingungen. Im Verdichterkennfeld ist das Totaldruckver-

haltnis zwischen Austritt und Eintritt

Ds3
TProp = — 2.50
Frop b1 ( )

iiber den auf einen Normzustand, hier

Tt = 288,15 K
Dt = 101 325 Pa

bezogenen korrigierten Massenstrom am Eintritt

mA/Ti1 Pre
mkorr = 1 et (251)

Vet Dt

entlang einer Anzahl von Linien konstanter korrigierter Drehzahl
N

\/T:\/fef (2.52)

aufgetragen. Jede dieser Drehzahllinien entspricht in ihrem Verlauf einer v, j;-Kennlinie.

N korr —

In Richtung niedriger Massenstréme enden die Drehzahllinien an der Stabilitétsgrenze
des Kennfeldes, welche oft unabhéngig von der Art der sich tatséchlich einstellenden

Instabilitat als Pumpgrenze bezeichnet wird.
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2.2. Grundlagen der Mantelpropellerstrémung

2.2.3.3. Stabilitdt und Betriebsgrenzen

Unter der Stabilitit eines Verdichters wird verstanden, dass er auf kleine Anderun-
gen der Betriebsbedingungen mit begrenzten Betriebspunktverschiebungen reagiert und
nach Storungen der Betriebsbedingungen wieder zum urspriinglichen Betriebspunkt zu-
riickkehrt. Dabei wird zwischen der aerodynamischen Stabilitdt des Verdichters selbst
und der Betriebsstabilitdt des gesamten Systems, in das der Verdichter mit seiner Be-
triebscharakteristik eingebunden ist, unterschieden. Die aerodynamische Stabilitat des
Mantelpropellers wird grundsétzlich von denselben Stromungsphdnomenen und Zusam-
menhangen bestimmt wie die aerodynamische Stabilitét eines einstufigen Axialverdich-
ters. Aufgrund der niedrigeren Druck- und Nabenverhéltnisse verhélt sich der Mantel-

propeller tendenziell aber deutlich stabiler als hochbelastete Axialverdichterstufen.

Das Verdichterkennfeld zeigt meist nur die aerodynamisch stabile Primdrcharakteristik
(Rick, 2013), die an der Pumpgrenze endet. Stufen mit niedrigem Nabenverhéltnis, wie
sie im Mantelpropeller vorkommen, neigen zu Eckablosungen der Stromung mit einem
stetigen Ubergang in den instabilen Betriebsbereich, wie in Abb. 2.8 skizziert (sanftes
Ablésen). Die auf Teile der Kanalhthe begrenzten Ablésegebiete fithren zu Ablosezel-
len, die sich typischerweise entweder alle auften oder alle innen im Ringraum befinden
und dort umlaufen, je nachdem, ob ein naben- oder gehdusenaher Schaufelschnitt als
Erstes iiberlastet ist. Bei Gebldsen wie dem Mantelpropeller ist das i.d. R. ein naben-
naher Schnitt (Eck, 1972), sodass die abgeloste Stromung nur einen kleinen Teil des
Ringraumquerschnitts einnimmt. Die auf die Ablosegebiete treffende Stromung wird
radial zu niedriger belasteten Schaufelschnitten umverteilt. Dieses sanfte Abloseverhal-
ten wird durch das niedrige Druckverhéltnis, den grofsen Laufradstaffelungswinkel und
die geringe Blockagewirkung von Nabenablosungen auf niedrigem Radius begiinstigt
(Pampreen, 1993; McKenzie, 1997; Wilson und Korakianitis, 2014). Das ermoglicht bei
fortschreitender Androsselung den stetigen Weiterbetrieb des Mantelpropellers entlang
einer quasi-stationdren Sekunddrcharakteristik (links der Ablosegrenze in Abb. 2.8) auf
hohem Druckniveau. Definitionsgeméfs ist dieser Betriebsbereich aerodynamisch instabil,
bei begrenzten Nabenablosungen sind die Betriebspunktschwankungen aber gering und
dieser Betriebsbereich kann prinzipiell nutzbar sein, ohne die Schaufelrdder strukturell

zu schadigen.

Ob und ab welchem Punkt einer Kennlinie Betriebsinstabilitat einsetzt, hangt von ver-
schiedenen Eigenschaften des gesamten Systems ab, u. a. von der Grofe der Druck spei-
chernden Volumina und von der Tragheit des den Propulsor durchstromenden Mas-
senstroms. Mantelpropeller kénnen auch im Bereich positiver Kennliniensteigungen be-
triebsstabil sein, weil ihre 1y ;s-Kennlinie dort aufgrund der oben beschriebenen, lang-

sam wachsenden Ablosezellen i.d. R. flacher verlauft als die Diisencharakteristik.
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2. Grundlagen

2.2.3.4. Belastungskriterien

Die aerodynamische Belastung ist eine qualitative Beschreibung der Verzégerung der
Stromung. Mit zunehmender Belastung steigt die Verzogerung und damit u. a. die Ge-
fahr von Stromungsablosungen. Die maximal mogliche Belastung ist durch Ablésungen
der Profilgrenzschicht und andere Effekte limitiert. Sie wird mittels verschiedener Kenn-

zahlen bewertet.

Ein Belastungskriterium ist die Diffusionszahl nach Lieblein (1965)

wy " weg — Wl

D' =1— < Diax (2.53)

w_l W wq
welche auf der maximal moglichen Verzogerung stromab des saugseitigen Geschwin-
digkeitsmaximums beruht. Fiir Profilgitter der NACA-65 Reihe mit einer maximalen
Profildicke von zehn Prozent der Sehnenlénge ist D,,., = 0,6 ermittelt worden. Zwar
beschreibt Lieblein die Diffusionszahl nur fiir den Anstromwinkel minimaler Verluste
(minimum loss incidence), aber auch bei davon abweichenden Zustrombedingungen ist
sie anwendbar (Cumpsty, 2004). Die Gleichung (2.53) ist analog auf das Leitrad iiber-
tragbar. Bei Werten von D > 0,5...0,6 kann ein Schaufelgitter als hochbelastet bezeichnet
werden (Kosyna et al., 2002).

Ein weiteres Kriterium ist das von de Haller (1953) vorgeschlagene und nach ihm be-

nannte Verzogerungsverhaltnis. Demzufolge sind Verzogerungen von

w
—2>0,7..0,75 (2.54)
w1y

realisierbar. Auch dieses Kriterium ist analog auf das Leitgitter iibertragbar. Starkere
Verzogerungen setzen eine besondere Ausfithrung der Schaufelgeometrie voraus, bei-

spielsweise eng geteilte Gitter (Traupel, 1988).

2.3. Antriebslarm

Die Begriffe Schall und Ldrm sind in der DIN 1320 (2009) definiert. Als Schall werden
mechanische Schwingungen bezeichnet, die sich als akustische Welle in einem elastischen
Ubertragungsmedium ausbreiten, z.B. in Luft oder einer Flugzeugstruktur. Larm ist
storender Schall im horbaren Bereich. Unter Schalldruck werden dem Ruhewert des sta-
tischen Drucks iiberlagerte Druckwechsel verstanden. Der Effektivwert des Schalldrucks
p ist dessen zeitlicher quadratischer Mittelwert und beispielsweise mit Mikrofonmes-

sungen ermittelbar. Er ist im Freifeld gegenproportional zum Abstand zur Schallquelle.
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2.3. Antriebslarm

Weil der vom Menschen horbare Bereich des Schalldrucks sich iiber sechs Grofienordnun-
gen erstreckt, wird der Schalldruck logarithmisch als Schalldruckpegel (Sound Pressure
Level, SPL)

L, = 20log,, ( P ) (2.55)
Pret

mit der Hilfseinheit Dezibel (dB) dargestellt. Er wird dafiir auf den Bezugswert des
Schalldrucks pyer = 2 - 107° Pa bezogen, welcher der Horschwelle bei 1kHz entspricht,
also vom Menschen gerade noch horbar ist. Die Horschwelle liegt bei 1kHz bei einem
Schalldruckpegel von 0 dB und die sogenannte Schmerzgrenze bei 120 dB. Der gemessene
Schalldruck ist u. a. abhéngig von der Distanz zur Schallquelle und der Beschaffenheit
des Raums, in dem sich der Schall ausbreitet. Von diesen Faktoren unabhéngig ist die
Schallleistung, d.h. die von einer Schallquelle abgegebene Energie pro Zeit. Sie wird
auch als Schallleistungspegel

b,
ref

dargestellt, bezogen auf den Referenzwert P, = 1072 W. Lp ist gut zur integralen

Bewertung einer Schallquelle geeignet, welche die Ausbreitung aufsen vor lésst.

2.3.1. Wahrnehmung und Bewertung

Das menschliche Gehor ist im Frequenzbereich

von 1000 Hz bis 4000 Hz sehr empfindlich, zu ho- 12 _
heren Frequenzen hingegen und besonders auch
unterhalb von 500Hz nimmt die Empfindlich- 107
keit stark ab. Um dieser frequenzabhéngigen m 207
Empfindlichkeit des menschlichen Gehors in der = -307
Larmbewertung Rechnung zu tragen, werden oft © ol
bewertete Schallpegel verwendet, beispielsweise -50 ¢ INE
bei der Festlegung gesetzlicher Larmgrenzwerte. -60 | ]é ]
Dazu werden die gemessenen Pegel mit einem Fil- 70 | . .
10" 10> 10*° 10t 10°

ter beaufschlagt, welcher die Gehorempfindlich- f He)
keit abbilden soll. Zu diesem Zweck sind Fre-

quenzbewertungskurven entwickelt worden, wel- Abbildung 2.9.: Bewertungskur-
che in der DIN EN ISO 9612 (2009) festgeschrie- ven fiir Schallpegel, Filterfunktion &
ben sind. Hervorzuheben sind die in Abb. 2.9 dar- 2ach DIN EN'ISO 9612 (2009).

gestellten Kurven A fiir die Bewertung niedriger

23



2. Grundlagen

Schalldruckpegel (L, < 60dB) sowie die weiteren Kurven B (L, > 60dB) und C
(L, > 85dB) zur Bewertung hoherer Schalldruckpegel. Der A-bewertete Schalldruck-
pegel hat sich in der technischen Akustik weitgehend durchgesetzt. Eine Angabe dieses
Pegels wird in der Einheitsangabe als dB(A) gekennzeichnet. Die Aussagekraft dieser A-
Bewertung iiber den empfundenen Schallpegel ist allerdings in vieler Hinsicht begrenzt:
Hohe Lautstéirkepegel, niedrige Frequenzen und subjektiv besonders lédstige Gerdusche
werden von ihr nicht treffend beschrieben. Auch stark herausstechende Einzeltone im
empfindlichen Frequenzbereich des menschlichen Gehors und die Dauer der Larmeinwir-
kung sind fiir die subjektive Wahrnehmung von Bedeutung. Diese Faktoren werden z. B.
bei der Bestimmung des effektiv empfundenen Schallpegels (Effective Perceived Noise
Level, kurz: EPNL) berticksichtigt, die zur Fluglarmbewertung nach ICAO-Annex 16

(2014) in vielen Féllen zur Anwendung kommt.

2.3.2. Anregung und Ausbreitung

Im Mantelpropellerantriebsstrang entsteht Larm durch viele Mechanismen, von denen
in dieser Arbeit nur der vom Propeller angeregte Stromungsléarm betrachtet wird. Neise
(2002) hat verschiedene Mechanismen der Larmentstehung und Minderungsmafsnahmen
zusammengetragen, worauf sich die folgenden Ausfithrungen im Wesentlichen stiitzen.
Auch Smith (1989) gibt einen umfassenden Uberblick iiber Triebwerkslirm, dessen Quel-

len und Reduktionsméglichkeiten.

Der iiber einen breiten Frequenzbereich emittierte Larmanteil wird als Breitbandldrm
bezeichnet. Diskrete, aus diesem hervorstechende Einzelténe werden als Tonalldrm be-
zeichnet. Meistens wird dieser vom Drehklang dominiert, der sich aus dem Drehton
(auch: Blattpassierfrequenz, kurz: BPF') und seinen ganzzahligen Vielfachen, den Har-
monischen, zusammensetzt. Die erste BPF ist das Produkt der Laufschaufelzahl B und
der Drehzahl N

fepr = BN (2.57)

Der durch verschiedene Mechanismen angeregte Larm breitet sich im Stromungskanal
stromauf und stromab des Propellers aus und wird dann aus dem Einlauf und der Diise

in die Umgebung abgestrahlt. Diese Zusammenhénge veranschaulicht Abb. 2.10.

Die Entstehung und Ausbreitung des aerodynamischen Lérms wird mit dem Ansatz und
den Rechenmodellen der akustischen Analogien beschrieben, die auf Lighthill (1952) zu-
riickgehen. Diese beruhen auf der Annahme, dass das Stromungsfeld und die Schallquel-
len ohne Kenntnis des Schalls berechnet werden koénnen, um anschliefend die Schall-

ausbreitung fiir die gegebene Quellenverteilung ohne Beriicksichtigung der in Abb. 2.10
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Ausbreitung
Anregung Abstrahlung anfeld

in der Strémung

Kopplung

Quellbereich: Akust. Grofen:
° strémurTgs— Kopplung — Schallleistung
mechanisch — Schalldruck
e thermisch — Schallintensitat
e chemisch — Richtungsfaktor

o eclektrisch

Abbildung 2.10.: Prinzipskizze zur Gerauschentstehung und Abstrahlung ins Fernfeld
in Anlehnung an Deutsche Gesellschaft fir Akustik e. V. (2006).

dargestellten Riickkopplungen zu bestimmen. Die Schallausbreitung wird durch die akus-
tische Wellengleichung beschrieben, die Quellterme fiir die Schallerzeugung enthélt, und
die Losung der Wellengleichung liefert das abgestrahlte Schallfeld. Lighthill berechnete
mit dieser Methode zunéchst Strahllirm. Seine Analogie wurde von Curle (1955) auf
die Schallanregung in Gegenwart fester Begrenzungswinde erweitert und von Ffowcs

Williams und Hawkings (1969) auf bewegte Begrenzungen.

In der akustischen Analogie von Ffowcs Williams und Hawkings wird die Turbomaschi-
ne als ein teils von verschiedenen, auch bewegten, Wénden begrenztes Schallquellgebiet
in einem ansonsten ruhenden oder gleichférmig bewegten Fluid behandelt. Die Quellter-
me beschreiben die Schallerzeugung aufgrund der Strémung des Fluids um die Wénde.
Eine Zusammenfassung der Herleitungen findet sich bei Neise und Michel (1994). Neise
(2002) erlédutert die daraus folgenden Erkenntnisse beziiglich der Lérmentstehungsme-
chanismen. Insbesondere konnen mit dieser akustischen Analogie die fiir die Schallanre-
gung in Turbomaschinen mafsgeblichen Strémungsphdnomene identifiziert und getrennt
betrachtet werden. Aus den Quelltermen geht hervor, dass die Gerdusche der Turboma-
schinen auf drei grundsétzliche Arten von Schallquellen mit bestimmten Abstrahlcha-
rakteristiken zuriickgefithrt werden kénnen: Monopole, Dipole und Quadrupole. Diese

Quellen werden von bestimmten Stromungsphénomenen angeregt.

2.3.3. Entstehungsmechanismen

Die dominanten Larmentstehungsmechanismen unterscheiden sich je nach Maschinen-
typ. Hier werden die fiir den subsonisch durchstromten Mantelpropeller wichtigsten be-
handelt. Mantelpropellerlarm wird hauptséchlich durch instationédre Schaufelkréafte an-
geregt, die auf eine Vielzahl auch miteinander wechselwirkender Strémungsphdnomene

zurickzufithren sind.
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2.3.3.1. Larm durch Ungleichférmigkeiten der Zustrémung

Wenn die Zustromung des Rotors stationdre Ungleichformigkeiten aufweist, bewirkt
dies eine positionsabhéngige Veranderung der Zustromwinkel und -geschwindigkeiten
und somit instationdre Kréfte der umlaufenden Schaufeln. Die instationédren Schaufel-
krafte kdnnen sich mit einer grofseren Geschwindigkeit in Umfangsrichtung bewegen als
die Laufschaufeln. Wenn die Umfangsgeschwindigkeit des daraus resultierenden Druck-
feldes ausreichend grof$ ist, breitet sich der Drehklang im Stromungskanal aus und wird
ins Fernfeld abgestrahlt. Mogliche Ursachen dafiir wéren die Verwendung eines Vor-
leitrades, Einbauten im Einlauf oder andere Ungleichférmigkeiten des Stromungskanals.
Auch Fehlanstromungen des Einlaufs und eingesaugte Wirbelfidden von vorgelagerten
Fliigelklappen oder einlaufnahen Wanden konnen zu stationdren Ungleichférmigkeiten

der Zustromung des Rotors fithren. So wird Tonallarm angeregt.

Instationdre Ungleichformigkeiten der Zustromung tragen ebenfalls zur Larmentste-
hung bei. Die Zustromturbulenz erzeugt stochastische instationédre Schaufelkrafte, wel-
che Breitbandlarm anregen. Zeitliche Veranderungen einer ungleichférmigen Zustromung
fiihren zu einer Frequenzverschiebung des erzeugten Tonallarms, sodass das Linienspek-

trum zu einem kontinuierlichen Spektrum wird.

2.3.3.2. Larm durch Rotor-Stator-Interaktion

Die Rotor-Stator-Interaktion leistet in vielen Féllen den grofiten Beitrag zum Man-
telpropellerlarm. Zum einen beeinflussen sich, wenn der Axialabstand des Rotor- und
Statorgitters klein ist, deren Potentialfelder gegenseitig. Diese Wechselwirkung ist beson-
ders stark, wenn der Axialabstand kleiner als die Sehnenlénge der Rotorschaufeln ist.
Zum anderen bewirkt das Auftreffen der Rotorschaufelnachliufe auf die Statorschau-
feln eine periodische Anderung ihrer Anstrémgeschwindigkeit. Durch die resultierenden
instationdren Schaufelkréfte entstehen zeitversetzte Druckstorungen, die sich zu rotie-
renden Druckfeldern oder Moden zusammensetzen. Die Druckfelder werden durch ihre
Modenordnungen beschrieben. Die azimutale Modenordnung m steht fiir die Anzahl der
Wellenberge in Umfangsrichtung und die radiale Modenordnung n steht fiir die Anzahl

der Knoten in radialer Richtung.

Aus Betrachtungen der Periodizitdt haben Tyler und Sofrin (1962) einen Zusammen-
hang zwischen der Anzahl der Rotor- und Statorschaufeln und den auftretenden Um-
fangsmodenordnungen abgeleitet. Durch die Interaktion zweier Schaufelgitter mit B

Rotorschaufeln und V' Statorschaufeln werden nur Moden der azimutalen Ordnung

m = hB + sV (2.58)
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2.3. Antriebslarm

mit

h=1,2,3,..
s=0,1,2 ..

angeregt. Fiir die Ausbreitungsfahigkeit des aus der Rotor-Stator-Interaktion angereg-
ten Schalls im Stromungskanal ist die Kreisfrequenz der Mode w ausschlaggebend. Sie
entspricht der Frequenz, mit der ein ortsfester Beobachter die Wellenberge der Mode
wahrnimmt. Diese Kreisfrequenz einer Mode ist das Produkt der azimutalen Moden-
ordnung und der Winkelgeschwindigkeit (2yuster der rotierenden Mode. Qypuster wird aus

kinematischen Uberlegungen bestimmt. Aus

w = M tuster (2.59)
und
Q Q hB 2.60
Muster — m ( . )
——
mit 2 = 27N folgt
w=2rNhB. (2.61)

Die tonale Frequenz der Mode ist die Harmonische h der Blattpassierfrequenz

fn = hfepF. (2.62)

Eine Mode ist ausbreitungsfiahig (cut-on), wenn die Bedingung

wr
— > 4/1-Ma2o, (2.63)
a

erfiillt ist. Andernfalls ist sie nicht ausbreitungsféhig (cut-off ). Die linke Seite von (2.63)
enthélt den Gehauseradius r und die Schallgeschwindigkeit a. Die rechte Seite ist von der
axialen Machzahl Ma, der Kanalstromung sowie vom Eigenwert der Mode o,,, abhéangig.
Die Entstehung ausbreitungsfahiger und nicht ausbreitungsfahiger Moden nach (2.63)
ist in Abb. 2.11 veranschaulicht. Abb. 2.11(a) zeigt den Fall einer ausbreitungsfiahigen
Mode. Das durch Rotor-Stator-Interaktion angeregte Druckmuster lauft im Verhéltnis
zur Schallgeschwindigkeit so schnell um, dass die einzelnen Elementarwellen sich zu

Wellenfronten iiberlagern, die einen Abstand von

A= — (2.64)
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Wellenfronten

/\ Laufrad

Zustromung Zustromung
l l Elementarwelle

Leitrad Leitrad
(a) cut-on (b) cut-off
Abbildung 2.11.: Anregung ausbreitungsfahiger Moden (a) und nicht ausbreitungs-
fahiger Moden (b) in Anlehnung an Cumpsty (2004). Lauf- und Leitrader sowie die
Umfangsgeschwindigkeit u sind identisch, die Schallgeschwindigkeit ist grofer in (b).

aufweisen. Abb. 2.11(b) zeigt den gegenteiligen Fall einer nicht ausbreitungsfihigen Mo-
de. Das angeregte Druckmuster lduft im Verhaltnis zur Schallgeschwindigkeit langsam
um. Die Elementarwellen iiberlagern sich nicht zu einer Wellenfront und die Mode klingt
nach kurzer Ausbreitungsdistanz ab. Dies wird auch als Analogie zu sich super- oder

subsonisch fortbewegenden Projektilen beschrieben (Cumpsty, 2004).

Die Eigenwerte fiir die Eigenlosungen der Wellengleichung werden aus den Randbedin-
gungen des Stromungskanals bestimmt. Sie werden besonders fiir hohe radiale Moden-
ordnungen stark vom Nabenverhéltnis des Kanals beeinflusst. Fiir Moden der nullten
radialen Ordnung gibt Tapken (2016) die Ndherung

Omo ~ |m|+1, (2.65)

an. Moden niedriger azimutaler und radialer Ordnung sind aufgrund des kleinen Eigen-
wertes eher ausbreitungsfihig als Moden hoherer Ordnung. Auch die Umfangsgeschwin-
digkeit beeinflusst die Ausbreitungsfahigkeit, denn die linke Seite von (2.63) wéchst mit
ihr proportional an, wahrend die rechte Seite von ihr unbeeinflusst ist. Daher sind bei

hoheren Umfangsgeschwindigkeiten mehr Moden ausbreitungsfahig.

Bei akustischen Vorauslegungsbetrachtungen ist zu beachten, dass die Anregung der
Moden nach (2.58) und ihre Ausbreitungsfahigkeit nach (2.63) zur Anregung und Ab-
strahlung von Interaktionslarm ins Fernfeld notwendig, aber nicht hinreichend sind.
Um eine Aussage dariiber zu treffen, wie stark die angeregten und ausbreitungsfihigen
Moden tatséichlich ins Fernfeld abgestrahlt werden, ist eine Bewertung der Abstrahlcha-
rakteristiken und Interferenzen der Quellen erforderlich. Aufgrund der gerichteten Di-
polcharakteristik der Quellen kann angeregter Interaktionsldrm ausbreitungsfiahig sein,

aber nur sehr schwach abgestrahlt werden.
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2.4. Schub- und Widerstandsbilanzen

Gegenstand dieses Kapitels ist die in dieser Arbeit verwendete Systematik der Schub-,
Widerstands- und Verlustbilanzierung von Mantelpropellern. Dabei werden die Begriffe

Mantel und Gondel synonym verwendet.

Die Schub- und Widerstandsbilanzierung erfolgt in Anlehnung an Kerrebrock (1992). Die
vom Mantelpropeller in Flugrichtung auf das Flugzeug ausgeiibte Kraft ist die Differenz
aus Schub und Widerstand Fy — D;. Der Schub Fy ist die Summe der Kréfte, welche aus
Impuls- und Druckénderungen der Stréomung resultieren, die durch den Antrieb fliefst.
Der Widerstand Dy ist die Summe der iibrigen Kréfte, welche aus Impulsénderungen

der Stromung resultieren, die um den Antrieb herum fliefst.

2.4.1. Kontrollvolumenbetrachtung

Zur Bestimmung von Schub und Widerstand wird das in Abb. 2.12 dargestellte Kon-

trollvolumen verwendet. Der Impulssatz fiir den stationdren Flugzustand liefert fiir das

// pa(a-ﬁ)dA://ﬁ.ﬁdA. (2.66)

Die an der Oberflache wirkenden Kréfte werden mithilfe des Spannungstensors

Kontrollvolumen

i

(2.67)

Qi
il

beschrieben, worin —plE die isotropen Druckspannungen und 7 die viskosen Reibungs-
spannungen reprasentiert. Die Schub- und Widerstandskréfte entsprechen definitionsge-

méf den an den festen Oberflichen A; und A, in x-Richtung angreifenden Kréften

FN—Dlzéx-//a-ﬁdA. (2.68)
A

itAg

Der Pylon zur Anbindung an das Flugzeug wird vernachléassigt, sodass die Flachen A
und Ag gemeinsam mit der Hiillfliche A; das Kontrollvolumen vollstédndig umschliefsen.

Dann kann (2.66) um den Term des Umgebungsdrucks

// <p0 f) FdA =0 (2.69)

Ao+As+Ay

trivial erweitert werden, um die Bilanzierung der Druckterme zu vereinfachen. Es wird

angenommen, dass in den Ebenen 0 und 8 homogene Zustédnde herrschen, sodass dort
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Kontrollvolumen
N

Abbildung 2.12.: Schematische Darstellung der Antriebsgondel mit Kontrollvolumen

zur Bilanzierung von Schub und Widerstand in Anlehnung an Kerrebrock (1992) und

Jeschke (2019b).

7 = 0 ist und die Terme der durch den Antrieb fliefenden Stromung in x-Richtung sich

zZu

// Po — ps ndA As(Po—ps)

vereinfachen. Mit allem Oblgen wird der Impulssatz (2.66) in z-Richtung zu

FN_DI:AB(pS_pO)+mSCS_mOCO_€x'// ((po—p)f:—l-?) -ndA

1, // P (- i) dA
Ap

Dies lésst sich nun aufteilen in die Definition des Nettoschubs
Fx = Ag(ps — po) + 1gcs — 1gcy

und den am Antrieb angreifenden Installationswiderstand

Dy =¢é- // (po — I+T -ndA — é - //p55ﬁ
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2.4. Schub- und Widerstandsbilanzen

Der mit (2.75) beschriebene Schub wird auch als nicht installierter Nettoschub bezeich-

net. Dieser ist die Differenz des Bruttoschubs
Fg = Ag(ps — po) + mscs (2.77)

und des Eintrittsimpulses mgcy. Diese Schubdefinition hat sich als Schnittstelle zwischen
der Antriebs- und Flugzeugbetrachtung etabliert, weil der nicht installierte Nettoschub
auf Basis der Umgebungsbedingungen und der Austrittsbedingungen der Ebene 8 be-

stimmt werden kann, die einfach zu berechnen und messbar sind.

2.4.2. Interne und externe Verluste

Sowohl die Verluste der Innenstromung als auch die reibungsbedingten Krifte, welche
an der Gondelinnenflache und im Antrieb selbst wirken, sind im Nettoschub (2.75) be-
riicksichtigt und leisten keinen Beitrag zum Installationswiderstand (2.76). Sie zéhlen
zu den internen Verlusten und werden als Totaldruckverluste bilanziert, fliefsen also auf
diese Weise in die Berechnung der Zustandsdnderungen zwischen den Ebenen 0 und 8
und somit letztlich in den Schub ein. Diese Totaldruckverluste und eventuelle Inhomo-
genititen der Zustromung von Ebene 0 nach 2 sind Installationsaspekte, welche in die
Berechnung des Nettoschubs nach (2.75) einfliefen. Bei Turboluftstrahltriebwerken sind
dafiir idealisierte Annahmen {iblich; beispielsweise wird der Einlaufdruckverlust in sub-
sonischer Zustromung nach US-MIL-E-5007D (1973) vernachlissigt und zu null gesetzt.
Bei Antrieben mit geringem spezifischem Schub, wie sie Gegenstand dieser Arbeit sind,
wirkt sich dieser Totaldruckverlust aber stark auf die Leistungscharakteristik aus und

eine genauere Betrachtung ist notwendig.

Ein Installationswiderstand entsteht nach (2.76) genau dann, wenn in der Aufenstro-
mung ein Impulsverlust anfallt. Dies wird auch als externer Verlust bezeichnet. In kom-
pressibler, viskoser Stromung wirken verschiedene Widerstandsmechanismen und Dy ist
stets grofser als null. In dieser Arbeit werden alle an der Gondelaufenfléche angreifenden
Widerstandskraften, welche dort infolge von Grenzschichteffekten, Stoft- und viskosen
Verlusten wirken, als Installationswiderstand des Antriebs bilanziert. Das schlieftt die
Reibungskrafte der Gondelumstromung ein. Die Reibungskréfte des Pylons und alle wei-
teren installationsbedingten Widerstande, beispielsweise aufgrund einer Interaktion des
Schubstrahls mit den Tragflichen, sind mit Methoden der Antriebsauslegung aber nicht

bewertbar und bleiben in dieser Arbeit auflen vor.
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2.5. Grundlagen der Gondelstromung

Gegenstand dieses Kapitels sind die Gon-

T t lini . . o el .

L;ig;;%ﬁ;me B M D delstrémung und die mit ihr in Verbindung
stehenden Verlustmechanismen. Als Gondel-

T i stromung werden hier sowohl die gesamte

rennstromlinie

Schnellflug _‘_._H_‘_.__? ____________________ %_ Umstromung als auch die Durchstromung

von Stromauf bis Ebene 2 verstanden. Ent-
Abbildung 2.13.: Definition der Kon-

trollvolumengrenzen der Gondel.

sprechend der Bilanzierungssystematik des
Kap. 2.4 werden die Verlustmechanismen
einzelnen Widerstandskréaften und Totaldruckverlusten zugeordnet. Zwischen Um- und
Durchstrémung liegt die Trennstromlinie. Da die Fachliteratur iiberwiegend englische
Begriffe nutzt, sind diese mit angegeben. Die Kontrollvolumengrenzen der Gondel sind
in Abb. 2.13 gezeigt. Ebene E markiert die Gondelvorderkante, Ebene H den Einlaufhals.
Zur Abgrenzung von Einlauf und Diise D dient Ebene M am maximalen Gondelradius.
Wenn die Gondelauftenfliche einen zylindrischen Abschnitt aufweist, um z. B. die Um-
stromung des Hecks von Zustromeffekten zu entkoppeln, ist M am vorderen Ende des
zylindrischen Abschnitts definiert. Wahrend die Umstréomung des Einlaufs stark vom
durchgesetzten Massenstrom abhéngt, bleibt die Umstromung des Gondelhecks davon

weitgehend unbeeinflusst und wird davon losgelost betrachtet.

2.5.1. Einlauf

Die Hauptaufgabe des Einlaufs ist die Bereitstellung des vom Propeller durchgesetzten
Massenstroms mit einem moglichst geringen Totaldruckverlust gegeniiber der Zustro-
mung. Das Auslegungsziel ist meist eine homogenen Druck- und Geschwindigkeitsver-
teilung in der Austrittsebene 2 des Einlaufs, welche zugleich die Eintrittsebene des Pro-
pellers ist. Der dafiir ausgelegte Einlauf soll zudem einen méglichst geringen Widerstand
erzeugen. Eine weitere Aufgabe ist die Verzogerung der Stréomung, um ein effizientes Ar-
beiten des Antriebs bei hohen Fluggeschwindigkeiten zu ermoglichen. Wird der Antrieb
nur bei niedrigen Fluggeschwindigkeiten eingesetzt, ist das aber nicht notwendig. Au-

ferdem dient der Einlauf zur Reduktion der Schallemissionen des Antriebssystems.

Die Gestaltung des Einlaufs wird durch den weiten Bereich von Massenstrom und Um-
gebungsbedingungen erschwert, in dem die genannten Aufgaben moglichst gut erfiillt
werden miissen. Fiir Fluggeschwindigkeiten im Unterschall ist die Ausfithrung als Pitot-
Einlauf iiblich, der einen weiten Betriebsbereich mit geringen Verlusten bietet. Eine
Auswahl verschiedener Betriebszustande des Pitot-Einlaufs ist in Abb. 2.14 dargestellt.
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Ablgsegebiet
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(a) Bodenstandfall (b) Steigflug (c) Reiseflug (d) Max.-Geschw.

Abbildung 2.14.: Betriebszustinde des Einlaufs in verschiedenen Flugphasen in An-
lehnung an Seddon und Goldsmith (1999).

Wesentliche Auslegungsparameter des Einlaufs sind die von der Gondelvorderkante um-
schriebene Frontflache Ag (Higlight Area) sowie die engste Querschnittsfliche der Gon-
dellippe Ay (Throat Area). Ay ist der grofte Gondelquerschnitt. Das Flachenverhéltnis
Anm/An beschreibt die Stirnfliche der Gondel und das Lippenflachenverhéltnis Ag/Ay
die innere Ausrundung der Gondellippe. Ein wichtiger Betriebsparameter ist die Fang-
stromflache Ay, die auf der Grenze zwischen Einlaufstromrohre und Einlauf liegt. Thre
Aufsenkontur verschiebt sich mit der Staupunktlage der Trennstromlinie von Innen- und
Aufenstromung auf der Einlauflippe, wie in Abb. 2.13 angedeutet. Fiir die folgenden
Betrachtungen wird vereinfachend angenommen, dass der Staupunkt immer mit der

Gondelvorderkante zusammenféllt, wie in Abb. 2.15 zu sehen ist, sodass

Ap ~ A, (2.78)
ist. In weiten Teilen der Flugmission ist das in guter Naherung gegeben. Anhand des
Durchsatzkoeffizienten

o 2.79

H = A_1 ( . )

konnen die Betriebszusténde des Einlaufs beschrieben und eingeordnet werden. Im Start
und im Steigflug ist oft g > 1, wie in Abb. 2.14(a) und (b) dargestellt. In vielen Flug-
phasen und zumeist auch im Reiseflug ist © < 1, wie in Abb. 2.14(c) und (d) sowie
Abb. 2.15 gezeigt.

2.5.1.1. Externe Verluste — Widerstand

Der Beitrag des Einlaufs zum Installationswiderstand kann aus drei Termen zusam-
mengesetzt werden: Zulauf-, Druck- und Reibungswiderstand. Der Zulaufwiderstand ist
insofern besonders, als er kein Widerstand im Sinne einer an der Gondel angreifenden
Kraft ist, sondern ein Effekt der in Kap. 2.4 dargestellten Schub- und Widerstandsbi-

lanzierung.
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0 1 . M Ein Zulaufwiderstand entsteht u.a., wenn die
!——————————————————771/1/—'————4 in das Triebwerk eintretende Strémung verzo-
i Aukenstrimung i ;?J gert wird. So besitzt sie in Ebene 1 einen Im-
167% i N J: Anm puls, welcher grofer ist als der aus Fernfeld-
Ao i fremstromlinie | __o2pr== grofen (Ebene 0) ermittelte Eintrittsimpuls
: der Nettoschubdefinition. Dem muss ein gleich

grofer Impulsverlust der Aufenstromung ge-
geniiberstehen, weil es zwischen 0 und 1 kei-

ne festen Begrenzungswéande gibt. Die Impuls-

iibertragung erfolgt durch eine von der Aufen-
stromung auf die Einlaufstromréhre wirkende

Abbildung 2.15.: Schematische Dar- .
Kraft, den Zulaufwiderstand

stellung des Einlaufs mit Kontrollvolu-

mina zur Bestimmung des Zulauf- und Dyiant = s - //(p —po)itdA, (2.80)
Lippenwiderstandes.

der auch als Additive Drag bezeichnet wird. Zur Bestimmung dieser Kraft wird der
Impulssatz fiir das Kontrollvolumen der in Abb. 2.15 dargestellten Einlaufstromrohre
aufgestellt. Es wird von einer reibungsfreien — der Reibungswiderstand wird definitions-
gemaéls gesondert betrachtet — und inkompressiblen Stréomung ausgegangen. Im aus dem

Impulssatz resultierenden Zusammenhang

,oclAl pCOAo = - // po—p)i dA+ Ai(po — p1) (2.81)

wird das Integral iiber die Trennstromflache Agy unter Beachtung der Vorzeichenumkehr

1’ = —n mit (2.80) ersetzt. Durch Einsetzen der Bernoulli-Gleichung von 0 nach 1 folgt
pA1
Dzutant = 7(01 — )’ (2.82)

Wie der quadratische Term zeigt, ist der Zulaufwiderstand immer grofer-gleich null.

Die um den Einlauf herum beschleunigte Aufenstromung wirkt sich nun auf den Druck-

widerstand aus, der auch als Lippenwiderstand (Lip Drag)

Drippe = € - //(p — po)dA (2.83)
Ai

bezeichnet wird. Aus dem Impulssatz fiir das Kontrollvolumen der Auftenstromung folgt

unter denselben Annahmen wie oben — siehe Seddon und Goldsmith (1999) —

//po p)iidA + & - //po— JiidA = 0. (2.84)
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In reibungsfreier Stréomung ist demnach
DZulauf + DLippe =0 ) (285)

der Lippenwiderstand kompensiert den Zulaufwiderstand also exakt. Da der Zulaufwi-
derstand (2.82) stets grofer-gleich null ist, ist der Lippenwiderstand stets kleiner-gleich
null, wirkt in Schubrichtung positiv und wird auch als Lippensog (Cowl Suction) be-

zeichnet.

In reibungsbehafteter Stromung muss zwischen p < 1 und g > 1 unterschieden werden.
Fir p < 1 verlauft die Verzogerung der Innenstromung von Ebene 0 nach 1 zumindest
anndhernd isentrop und der Zulaufwiderstand kann mit (2.82) bestimmt werden. Der
Lippensog fallt aber gegentiber (2.85) aufgrund der Reibung geringer aus, z. B. wegen
sich ausbildender Grenzschichten und Strémungsablésungen. Dies wird als Uberlauf-

widerstand (Spillage Drag)
Dirpertans = Dzutaut + Drippe > 0 fiir p <1 (2.86)

bezeichnet. Dy oy f8llt nur fiir sich aufweitende Fangstromrdhren (p < 1) an. Im
Betriebszustand mit g = 1 ist die Fangstromrohre zylindrisch (Full Flow). Dann wird
(2.82) null, sodass Zulauf- und Uberlaufwiderstand verschwinden. Im Betriebszustand
mit g > 1 schniirt sich die Einlaufstromréhre ein, sodass ebenfalls kein Uberlaufwider-
stand entsteht. Somit ist

DUberlauf =0 fiir K Z L. (287)

Die Trennstromlinie trifft fiir 4 > 1 ringsum von aufsen auf die Gondelvorderkante,
analog einer Profilanstromung mit saugseitiger Inzidenz. Daraus resultiert eine Kraft
senkrecht zur Anstromung, welche eine Komponente gréfser null in Schubrichtung be-
sitzt. Auch diese Kraft wird in der Literatur gelegentlich als Lippensog bezeichnet. Da
sie von der Innenstromung erzeugt wird, ist sie definitionsgeméf im Nettoschub (2.75)

enthalten und wird nicht gesondert bilanziert, insbesondere nicht als Widerstand.

Die Minimierung des Uberlaufwiderstands ist ein priméres Ziel bei der Gestaltung des
Triebwerkseinlaufs und speziell seiner Aufenkontur. Bei zivilen Turbofantriebwerken ist
der Uberlaufwiderstand im Reiseflug sehr gering, verglichen mit dem Schub im Promil-
lebereich (Grieb, 2004).

Der dritte Beitrag zum Widerstand des Einlaufs ist schlieflich der Reibungswiderstand,
welcher durch die Gleichung

DReibung,Einlauf = 6_;( : // T-ndA (288)
A

M

beschrieben wird. Auch der Reibungswiderstand entsteht definitionsgeméfs nur an der

von der Aufenstromung benetzten Flache.
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2.5.1.2. Interne Verluste — Einlauftotaldruckverlust

Alle Verluste der Innenstrémung zwischen Ebene 0 und 2 werden definitionsgeméfs als

Einlauftotaldruckverhéltnis (Pressure Recovery)

Dr2
T Einlauf = L (289)
Pro

bilanziert. In subsonischer Stromung ist die Zustandsdnderung in der Fangstromrohre
anndhernd isentrop. Damit verbleiben als einziger signifikanter Verlustbeitrag zu g
die Verluste im Einlaufdiffusor zwischen Ebene 1 und 2, mit Reibungsverlusten an der
inneren Einlaufkontur und ggf. Stromungsablosungen, die aber meist vermeidbar sind.
Die Bestimmung dieser Verluste erfordert eine Betrachtung der Grenzschichtentwicklung
abhéngig von der Kontur des Einlaufdiffusors. Allgemein steigen die Totaldruckverluste
mit zunehmender Lauflinge und zunehmendem Offnungswinkel des Diffusors an. Die an
der benetzten Innenfliche des Einlaufs Si5 angreifenden Wandschubspannungen sind in

einen Totaldruckverlust

T-1
ApirE = € - / Tdsa (2.90)
Stz

iiberfithrbar. Dafiir werden sie elementweise auf die lokale durchstromte Querschnitts-
flache A bezogen und iiber die Lénge des Einlaufs integriert, wie Seddon und Goldsmith
(1985) zeigen. Die Wandreibung kann dafiir z. B. mit empirischen Modellen berechnet

werden.

Fir g < 1 treten keine Stromungsablosungen an der Einlauflippe auf, weil die Innen-
stromung stromab des Staupunktes moderat beschleunigt. Fiir 4 > 1 hingegen ent-
steht zusatzlich ein mitunter erheblicher Totaldruckverlust Apy 1, g aufgrund von Uber-
geschwindigkeiten und Stromungsablosungen an der Gondellippe. Ist die Einlauflippe
sehr diinn, so wird die wandnah in die Gondel eintretende Strémung entlang der kleinen
Kriimmungsradien der Vorderkante zunéchst stark beschleunigt und anschlieffend wieder
verzogert. Dies kann zu Stromungsablosungen fiihren, die dann eine grofe Abloseblase
und hohe Totaldruckverluste im Einlauf zur Folge haben. Bei Einlauflippen mit groferen
Radien ist dieser Effekt abgemildert. Die Geschwindigkeitsspitze der wandnahen Stro-
mung wird gegeniiber der diinnen Lippe von der Vorderkante nach stromab verschoben
und flacht ab. Damit wird erreicht, dass Stromungsablésungen nur unter ungiinstigen

Bedingungen auftreten und dann auch weiter stromab, was beides Apy 1, g mindert.
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2.5. Grundlagen der Gondelstromung

Das Einlauftotaldruckverhéltnis ergibt sich aus der Summe dieser beiden Effekte zu

Pro — Ap, ,
T Einlauf = to—tE mit (291)
Do
Apip = ApgrE + ApLE - (2.92)

In den meisten Betriebszustdnden ist Apy 1, g gering bis vernachléssigbar, besonders fiir
1 < 1. Anders verhalt es sich im Standfall, wenn der Einlauf Luft aus allen Richtungen
aufnimmt. Dann verschiebt sich der Staupunkt weit auf die Aufenseite der Gondel, wie
Abb. 2.14(a) zeigt. Der wandnahe Teil des angesaugten Massenstroms muss in diesem
Betriebspunkt bei der Umstromung der Gondellippe einer Umlenkung von fast 180° {iber
teils kleine Vorderkantenradien folgen, sodass Stromungsablosungen auftreten konnen,

die dann Apy 1, g stark ansteigen lassen.

2.5.2. Schubdiise und Diffusor

An den Propeller schlieft sich ein Ubergangsstiick an und daran, je nach den bei der
Auslegung des Antriebs verfolgten Zielen, eine Diise oder ein Diffusor. Deren primére
Funktion ist die Einstellung eines giinstigen Betriebspunkts des Propellers. Uber den
Querschnittsverlauf werden der Gegendruck des Propellers und der Massenstrom am

Betriebspunkt des Propellers bestimmt. Aus der Isentropenbeziehung folgt die Stro-

1- (]%88) _] . (2.93)

Das Ubergangsstiick und die Schubdiise oder der Diffusor von Mantelpropellerantrieben

mungsgeschwindigkeit am Austritt

cg —

werden stets unterkritisch durchstromt und die daran angreifende Kraft wirkt dem Schub
entgegen, wie aus (2.22) folgt. Diese Kraft ist Teil des Nettoschubs (2.75).

Im Diffusor kénnen aufgrund von Grenzschichtablosungen verschiedene Stromungsfor-
men vorkommen, die von lokal begrenzten Ablésungen bis zu Stréomungsformen mit
ausgepragten Riickstromgebieten reichen und zum Teil instationar sind. Letztere sind
im Flugantrieb nicht nur aufgrund der hohen damit verbundenen Totaldruckverluste un-
erwiinscht, sondern auch, weil der Propellerbetriebspunkt und der Schubvektor damit
unvorhersehbaren Schwankungen unterworfen sind. In der Schubdiise konnen aufgrund

der beschleunigten Stréomung keine Ablosungen auftreten.

Fiir Vorauslegungsbetrachtungen unterkritisch durchstrémter Diisen und Diffusoren ist

die Annahme eines an die Umgebung angepassten statischen Drucks ps = py iiblich. Der
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2. Grundlagen

Fehler, welcher durch diese Vereinfachung entsteht, féllt bei der Betrachtung von Turbo-
luftstrahltriebwerken kaum ins Gewicht. Die geringen Druckverhéltnisse von Propellern
sind jedoch von &hnlicher Grofenordnung wie der Fehler dieser Vereinfachung, sodass
eine genauere Betrachtung erforderlich ist. Diese fiihrt zu folgenden Feststellungen: Auf-
grund der Gondel- und Zentralkorpergeometrie liegt am Diisenaustritt ein inhomogenes
Druck- und Geschwindigkeitsfeld vor. Nach der Diise schniirt sich der Schubstrahl prak-
tisch immer ein, wie potentialtheoretische Betrachtungen zeigen und bereits Kriger
(1949) nach Windkanaluntersuchungen berichtete. Der statische Druck in Ebene 8 weicht
also von pg ab. Er ist umso grofer, je starker sich die Diise verjiingt (kleines o) und je
starker sich dadurch der Schubstrahl einschniirt. Dies wird durch das Strahlquerschnitts-

Einschniirungsverhéltnis

A

Ok:A_g

(2.94)
mit dem Strahlquerschnitt A., weit hinter der Diise beschrieben. Auf die Bestimmung

von Cy wird in Abschnitt 5.3.2 weiter eingegangen.

2.5.2.1. Interne Verluste — Totaldruckverlust und inhomogene Stromung

In der Diise wird statischer Druck in dynamischen Druck umgewandelt. Die Stromung
wird beschleunigt und der statische Druck nimmt in Stromungsrichtung ab. Die be-
schleunigte Stromung liegt an der Auffenwand an und ist inhdrent stabil und verlustarm,
auch wenn die Diise relativ kurz ist. Die in der Diise anfallenden Verluste werden durch
das Totaldruckverhéltnis

Pt
e = —o (2.95)

P
beschrieben. In dieses Druckverhéltnis flielt neben der Wandreibung auch ein etwaiger
Verlust durch Stréomungsablosungen von der Innenwand ein, welche am Zentralkorper
der Diise auftreten kénnen. Die stromauf im Ubergangsstiick durch Wandreibung ent-

stehenden Verluste werden durch das Totaldruckverhaltnis

ber
Tbergangsstiick — 2.96
Ubergangsstiick Dis ( )
beschrieben, woraus sich der Totaldruckverlust in Ubergangsstiick und Diise
Apt,UD = Dt3 (1 - 7T-["Jbergangsstiick7TDflse) (297)
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2.5. Grundlagen der Gondelstromung

ergibt. Dieser Totaldruckverlust besitzt einen Reibungsanteil aufgrund viskoser Um-
stromung von Gondelinnenflichen Ap;  yyp und einen Anteil aufgrund von Reibung und

Stromungsablésungen am Zentralkérper Ap, ; . Die beiden Anteile summieren sich zu

Ap, ¢p = Apyrop T AP 21D - (2.98)

Die Nutzleistung des Schubstrahls wiirde am effizientesten in Schub umgesetzt werden,
wenn der Strahl parallel und mit homogener Geschwindigkeit aus der Gondel austréte.
Praktisch ist das nur annéhernd erreichbar, sodass (2.72) nicht exakt gilt. Inhomogeni-
taten der Stromungsgeschwindigkeiten und -winkel in Ebene 8 mindern den Schub. Dies
wird durch den Schubkoeffizienten (Gross Thrust Coefficient)

&y - // pe (& i) dA
= A8

(mSCS)OD

Cry (2.99)

berticksichtigt, dessen Nenner der maximalen Geschwindigkeit nach (2.77) entspricht.
Die Druckverhéltnisse mpise und Tipepgangssick SOWie der Koeffizient Cy, werden zu den
inneren Verlusten gerechnet und bei der Berechnung des Nettoschubs beriicksichtigt.
Dabei stellt der Durchflusskoeftizient (Discharge Coefficient)

// pé- il dA
Cp=-2

(csA4s)op
einen Zusammenhang zwischen der effektiv durchstromten und der geometrischen Quer-
schnittsfliche in Ebene 8 her.

(2.100)

2.5.2.2. Externe Verluste — Widerstand

Analog zum FEinlauf setzen sich die externen Verluste aus einem Reibungs- und einem

Druckwiderstand zusammen. Der Reibungswiderstand aufgrund viskoser Verluste ist

DReibung,Dﬁse = € //

AMD

- fdA. (2.101)

Rl

Gemeinsam mit (2.88) ergibt er den gesamten Reibungswiderstand der Gondel

DReibung - DReibung,Einlauf + DReibung,Dﬁse . (2102)

Der Druckwiderstand wird hier als Heckwiderstand (Base Drag)

DHeck - 6_;( . //(p — po) -ndA (2103)

AI\/ID
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2. Grundlagen

bezeichnet und ergibt zusammen mit (2.83)

den gesamten Druckwiderstand
DDruck = DLippe + DHeck (2104)

der Gondel. Zur Bestimmung des Heckwider-
stands wird der Impulssatz fiir das in Abb. 2.16

dargestellte Kontrollvolumen der Aufsenstro-

a Ex mung aufgestellt. Da die Einlauf- und Diisen-

stromung unabhéngig voneinander betrachtet
Abbildung 2.16.: Schematische Dar- werden, werden in der Ebene M homogene
stellung einer Diise mit Kontrollvolu- Umgebungsbedingungen angesetzt. Wie schon
men zur Bestimmung des Heckwider- bei der Betrachtung des Einlaufs wird von ei-
stands. ner inkompressiblen, reibungsfreien Stromung

ausgegangen, sodass der Heckwiderstand
DHeck = 6_’\x : // PC_/(; (CO - C_{) . ﬁ) dA + 6_;( : // (p() —pg) -ndA (2105)
AD AD

der Impulsverlust der Aufenstromung ist. Wenn an der Kontrollvolumengrenze Ap ho-
mogen der Druck p{ und die Geschwindigkeit ¢}, in x-Richtung herrschen, vereinfacht

sich der Ausdruck zu
Dyeac = pcy (co — ¢) Ap + Ap (po — py) - (2.106)

Da zumindest kleine Ablésegebiete um die endlich diinne Hinterkante herum unvermeid-

bar sind, ist pf, # po und ¢, # ¢y und stets
DHeck >0. (2107)

Der Heckwiderstand steigt an, wenn sich an der Gondelaufsenfliche Gebiete abgeloster
Stromung von der Hinterkante nach stromauf verschieben. Dies tritt verstarkt auf, wenn
die Diise sich auf kurzer Lauflinge stark einschniirt oder Unstetigkeiten in der Kontur
aufweist. Auch ein sich aufweitender Schubstrahl kann Riickstromgebiete verursachen,
sodass die Aufenstromung vor Erreichen der Austrittsebene ablost. Ein niedriger Heck-
widerstand wird bei einem guten Riickgewinn des statischen Drucks erreicht, wie er sich
z.B. mit einem spindelférmig eingezogenen Heckkorper erzielen lédsst. Die besten Werte
fiir die Lange und den Offnungswinkel des Heckkorpers ergeben sich aus einer Abwigung
des mit zunehmender Lauflinge besseren Druckriickgewinns gegen den damit steigenden

Reibungswiderstand.
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2.6. Komponenten des hybriden Antriebsstrangs

2.6. Komponenten des hybriden Antriebsstrangs

Gegenstand dieses Kapitels sind die physikalischen Grundlagen der Antriebsstrangkom-
ponenten. Den iiberwiegenden Teil der fiir die Mission bendtigten Leistung erbringt im
parallel-hybriden Antrieb der Verbrennungsmotor. Er liefert den Grofsteil der Start- und
die gesamte Reiseflugleistung, sodass der Mantelpropeller gut auf seine Leistungscharak-
teristik abgestimmt sein muss. Die Betriebsstrategien eines parallel-hybriden Antriebs-
strangs erfordern i.d.R. nur zeitweise und geringe Leistungsbeitriage vom Elektromo-
tor, verglichen mit dem Verbrennungsmotor. Die Aufteilung der Antriebsleistung auf

Elektro- und Verbrennungsmotor wird durch den Hybridisierungsgrad

B Pen
Pice + Pem

mit der Wellenleistung des Verbrennungsmotors Picg und des Elektromotors Pgy be-

Hp (2.108)

schrieben. Der Hybridisierungsgrad kann sowohl fiir einzelne Betriebspunkte als auch
integral iiber bestimmte Missionsabschnitte oder eine gesamte Flugmission ausgewertet

werden.

2.6.1. Verbrennungsmotor

Fiir den Antrieb des Propellers von Kleinflugzeugen werden heute noch iiberwiegend
Verbrennungsmotoren eingesetzt, wobei Elektromotoren zunehmend Verbreitung finden.
Die Verbrennungsmotoren sind in der Regel Viertakt-Hubkolbenmotoren, meist Ottomo-
toren, gelegentlich auch Dieselmotoren. Bei der Auslegung eines konventionell angetrie-
benen Kleinflugzeugs, wie sie z. B. Gudmundsson (2014) ausfiihrlich beschreibt, wird das
Antriebssystem auf einen am Markt verfiigharen Motor aufgebaut. Ublicherweise wird
entweder das Flugzeug um einen im Voraus gewéhlten Motor herum entworfen, oder
nach der Auslegung des Flugzeugs wird ein passendes Aggregat ausgewahlt. Hubkolben-
motoren fiir Flugzeuge der allgemeinen Luftfahrt sind aktuell mit Wellenleistungen bis
zu 300 kW verfiigbar.

Der Aufbau und die Arbeitsweise des Viertaktottomotors werden von Pischinger et al.
(2010) und van Basshuysen und Schéifer (2015) umfassend beschrieben. Gudmundsson
(2014) sowie Pucher und Zinner (2012) gehen auf die speziellen Eigenschaften von Flug-
motoren ein. Hier werden darauf basierend die fiir das Leistungsverhalten des Flugmo-
tors wesentlichen Zusammenhiinge dargestellt. Ahnlichkeitskenngrofen des Hubkolben-
motors mit verbreiteter Verwendung sind der effektive Mitteldruck py,. und die mittlere
Kolbengeschwindigkeit. Sie stehen in direkter Beziehung zu den Eigenschaften des Mo-

tors, d.h. dem Kreisprozess und Reibungsvorgiangen. Die Drehzahl Nicg eines Motors
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Abbildung 2.17.: Schematische Darstellung des Wirkungsgradkennfelds eines Ottomo-
tors mit Abgasturbolader und Direkteinspritzung, in welchem die dominanten Verlust-

mechanismen gekennzeichnet sind, in Anlehnung an Huf (2013) und van Basshuysen

und Schdafer (2015).

ergibt sich aus seiner mittleren Kolbengeschwindigkeit, seinen Dimensionen und seiner
Kinematik. Die Grofe eines Motors wird durch den Hubraum Vg charakterisiert. Die

effektive Leistung des Viertaktmotors

VH Pme (2.109)

ist eine Funktion dieser Parameter. Das Drehmoment des Motors ist dabei proportional
zum Produkt aus effektivem Mitteldruck und Hubraum. Der effektive Wirkungsgrad ist

Picr

MCE = (2.110)

me Hy
mit dem Kraftstoffmassenstrom ¢ und dem unteren Heizwert H,. Ein typisches Kenn-
feld eines aufgeladenen Ottomotors ist in Abb. 2.17 schematisch dargestellt. Zu den
Randbereichen des Kennfeldes, besonders zu niedrigen Lasten, fallt der Wirkungsgrad
ab. Dies ist je nach Betriebsbereich auf unterschiedliche dominierende Verlustmechanis-
men zuriickzufithren. Wahrend Kraftfahrzeugmotoren zu grofsen zeitlichen Anteilen in
Sektor 1 betrieben werden, sind Flugzeugmotoren i. d. R. héher beansprucht und werden

zu grofsen zeitlichen Anteilen in Sektor 3 betrieben.

Neuere Motoren, besonders solche mit Kraftstoffeinspritzung, konnen mit einer auto-
nomen, volldigitalen Triebwerksregelung (FADEC) ausgestattet sein. Die Motorleistung
wird dann mit einem Schubhebel vorgegeben und die iibrigen Einstellungen werden
von der Regelung automatisch bestimmt. Dies erlaubt eine prézise Beschreibung des
Leistungsverhaltens mit Kennfeldern. Andere Flugmotoren werden nicht automatisch

geregelt, sondern manuell vom Piloten bedient. Das ist besonders bei alteren Motoren
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2.6. Komponenten des hybriden Antriebsstrangs

der Fall und wenn die Gemischbildung mit Vergasern erfolgt. Der Motorbetriebspunkt
wird dann iiber die zugefiihrten Luft- und Kraftstoffmengen sowie ggf. den Einstellwin-
kel der Propellerblédtter manuell vorgeben. Die Beschreibung des Leistungsverhaltens
dieser Antriebe mittels Kennlinien oder Kennfeldern ist schwierig, weil Verbrauch und
maximal verfligbare Leistung stets von den Einstellungen abhéngen, die im Flug indivi-
duell vorgenommen werden. Ein Beispiel dafiir ist die Gemischabmagerung im Reiseflug,
die unter Kontrolle der Abgas- und Zylindertemperaturen eine Treibstoffersparnis bei
leichter Reduktion der Fluggeschwindigkeit erlaubt, bei Fehlbedienung aber mit Scha-

densrisiken verbunden ist.

Das Leistungsverhalten eines luftatmenden Antriebs hdngt auch vom Zustand der ange-
saugten Luft ab, der im Laufe einer Flugmission erheblichen Verédnderungen unterworfen
ist. Bei Saugmotoren ohne Aufladung nimmt die Leistung mit zunehmender Flughohe
iiber dem Meeresspiegel ab, weil mit der Dichte der Umgebungsluft die maximal verfiig-
bare Masse an Kraftstoff-Luft-Gemisch im Brennraum sinkt. Vereinfachend kann dies

iiber den Zusammenhang

P
Picr = Pice st (—) (2.111)
PsL

beschrieben werden. Wird in ReiseflughShe eine relativ grofe Motorleistung gefordert,
beispielsweise dieselbe hohe Leistung wie unter Meeresspiegel-Bedingungen, kann dies
auf zwei Wegen erreicht werden: Es kann ein Saugmotor mit groffem Hubraum ausge-
wahlt werden, der in niedrigen Hohen mehr Leistung erbringt als erforderlich, und dann
in grokerer Hohe unter Berticksichtigung von (2.111) die Anforderung erfiillt. Oder es
kann ein Motor mit Lader verwendet werden, welcher dem Motor Luft mit erhohtem
Druck zufiihrt und so dessen Leistung steigert. Ein aufgeladener Motor ist oft kleiner und
leichter als ein Saugmotor gleicher Leistung. Wenn Abgasturbolader zum Einsatz kom-
men, wird der Ladedruck in den meisten aktuell verfiigharen Flugmotoren durch einen
aktiven Druckregelmechanismus auf einen bestimmten Wert begrenzt, der bis in grofiere
Flughthen konstant aufrechterhalten werden kann. Die Volldruckhdhe ist die maximale
Flughohe, bis zu der das moglich ist. Sie nimmt mit der Kapazitat des Turboladers zu.
Ublich sind Volldruckhdhen von 10kft bis 15 kft ( Thurston, 1995).

2.6.2. Elektromotor

Der Aufbau und die Funktionsweise elektrischer Maschinen werden z.B. von Babiel
(2014), Binder (2017) und Hering et al. (2018) umfassend beschrieben. Hier werden
darauf aufbauend die wesentlichen Eigenschaften des Permanentmagneterregten Syn-

chronmotors (kurz: PMSM) zusammengefasst. Dieser Maschinentyp eignet sich aufgrund
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Abbildung 2.18.: Schematische Darstellung des Wirkungsgradkennfelds eines perma-

nentmagneterregten Synchronmotors in Anlehnung an Binder und Knopik (2010).

hoher Wirkungsgrade und Leistungsdichten gut fiir die Verwendung in Fahrzeugen und
Luftfahrzeugen. Der PMSM besteht aus einem mit Permanentmagneten besetzten Ro-
tor, der in einem mit Wicklungen versehenen Stator umlauft, in dem durch Wechselspan-
nung ein magnetisches Drehfeld erzeugt wird. Zur Erzeugung dieses Drehfeldes werden

PMSM mit komplexen Regelungssystemen an Wechselrichtern betrieben.
Ein typisches Wirkungsgradkennfeld eines PMSM ist in Abb. 2.18 exemplarisch darge-
stellt. Der Wirkungsgrad

Prn

2.112
P el ( )

NEM =

setzt die abgegebene Wellenleistung zur aufgenommenen elektrischen Wirkleistung Py el
ins Verhaltnis. Haufig wird der Wirkungsgrad des Wechselrichters im Kennfeld des Mo-
tors mitberiicksichtigt, da beide gemeinsam betrieben werden. Im Motorenkennfeld wer-
den zwei Betriebsbereiche unterschieden: der Grunddrehzahl- und der Feldschwéchebe-
reich. Im Grunddrehzahlbereich steigt die Statorspannung linear mit der Drehzahl und
das Drehmoment ist konstant. Bei der Nenndrehzahl wird die maximale Statorspan-
nung erreicht. Darauf werden die Anschlusskabel und der Wechselrichter ausgelegt. Am
Nennpunkt sind auch die Wellenleistung des Motors und die thermische Verlustleistung
maximal. Im Feldschwéchebereich wird vom Wechselrichter der Statorstrom zur Pol-
radspannung phasenverschoben, sodass das Drehmoment abnimmt und die maximale
Wellenleistung des PMSM konstant ist.

Die Masse eines PMSM verhélt sich linear zum Nenndrehmoment. Daher ist der PMSM
insbesondere fiir eine Flugzeuganwendung am besten ausgelegt, wenn der Betriebspunkt
des maximalen Leistungsbedarfs dieser Anwendung mit dem Nennpunkt der Maschine

zusammenfallt.
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2.6. Komponenten des hybriden Antriebsstrangs

2.6.3. Getriebe

Héaufig werden Getriebe zur Umwandlung von Drehzahl und Drehmoment zwischen Mo-
toren und Propellern eingesetzt. Fiir Mantelpropeller kommen prinzipiell verschiedene
Bauarten infrage, wie z. B. Zahnrad- und Riemengetriebe. Das Ubersetzungsverhiltnis

und der Wirkungsgrad eines Getriebes sind als

N
ic = N (2.113)
und
P,
ng = ?1 (2.114)

definiert, mit den Indizes i und o fiir die Ein- bzw. Ausgangsgréften. Typischerweise
ist bei Kleinflugzeugantrieben i > 1. Bei Propellerantrieben ist eine Ubersetzung ins
Langsame in Verbindung mit kompakten, schnell drehenden Motoren sinnvoll, aber auch
der direkte Antrieb des Propellers ohne Getriebe ist moglich und wird bei &lteren Ver-

brennungsmotoren (Lycoming, Continental) und einigen Elektromotoren genutzt.

45






3. Stand der Technik

Gegenstand dieses Kapitels sind realisierte Mantelpropeller sowie eine Literaturiiber-
sicht von Verfahren und Werkzeugen fiir die Vorauslegung von Mantelpropellerantrie-
ben. Zunichst wird ein chronologischer Uberblick der relativ wenigen, bisher ernsthaft
verfolgten Projekte zur Ausstattung von Kleinflugzeugen mit Mantelpropellern gege-
ben. Damit verbunden ist eine Ubersicht der wichtigsten Akteure auf diesem Gebiet
und der Meilensteine der Realisierung von Mantelpropellern als Kleinflugzeugantrieb.
Anschlieflend werden die aktuell verfiigbaren Verfahren zur Vorauslegung von Man-
telpropellerantrieben dargestellt und ihre Stérken und Schwéchen besprochen. Dabei
werden auch Vorauslegungsverfahren von Turboflugtriebwerken und Ventilatoren be-
riicksichtigt, insofern deren Methoden und Ergebnisse auf Mantelpropeller {ibertragbar
sind. Abschlieffend wird diese Arbeit in den Stand der Technik eingeordnet.

3.1. Entwicklung des Mantelpropellers

Die ersten experimentellen Untersuchungen zum Mantelpropeller als Kleinflugzeugan-
trieb hat Stipa (1932) verdffentlicht. Er hatte die Absicht, durch Einfassung des Pro-
pellers in einen Mantel die Form des Schubstrahls zu beeinflussen und durch Steigerung
des Durchsatzes den Propellerwirkungsgrad zu erhohen, was ihm auch gelang und er
experimentell bestédtigen konnte. Der von Stipa untersuchte Mantel besafs bereits opti-
sche Ahnlichkeit zur Gondel spéterer Turboflugtriebwerke, allerdings war der Propel-
ler unmittelbar am Eintritt des Mantels angeordnet und nicht wie heute iiblich weiter
stromab. Nach erfolgreichen Windkanaluntersuchungen hat Stipa (1934) Flugversuche
mit einem einmotorigen Flugzeug von 850kg Abflugmasse unternommen, wobei der
Mantelpropeller in den Rumpf integriert war. Er konnte gegeniiber freien Propellern
verbesserte Flugeigenschaften zeigen: Unter anderem beobachtete Stipa eine verringerte
Drehzahlvarianz bei verinderlichen Flugbedingungen im Vergleich mit freien Festpro-
pellern und erkannte die daraus folgenden Vorteile bei der Abstimmung mit Hubkolben-
motoren. Wenig spéater beschrieb Kort (1934) das Prinzip der Wirkungsgradsteigerung
durch verminderte Strahlkontraktion fiir Schiffspropeller. Basierend auf impulstheoreti-

schen Erwagungen beschrieb er, dass durch Ummantelung des Propellers bei niedriger
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Fahrtgeschwindigkeit die grofiten Schubsteigerungen zu erwarten sind. Er sah aufserdem
Parallelen zwischen dem von ihm als Diisenschraube bezeichneten Antrieb und Kaplan-
Turbinen. Daraus folgerte er, dass die Stromungsverluste an den Blattspitzen durch das
Einfassen des Propellers verringert werden kénnen und dass dazu die Blattspitzen im

Vergleich zum freien Propeller neu gestaltet werden miissen.

In den folgenden Jahren haben zahlreiche Autoren theoretische und experimentelle Ar-
beiten zu Mantelpropellern veréffentlicht sowie technische Umsetzungen und Anwen-
dungsgebiete erkundet. Sacks und Burnell (1962) fassen diese in einer Aufarbeitung des
damaligen Standes der Technik zusammen. In der Mehrzahl bedienten sich die Arbeiten
der Impulstheorie zur Beschreibung des Leistungsverhaltens und der Singularitédtenme-
thode zur Beschreibung des Stromungsfeldes von Propeller und Mantel. Besonders her-
vorzuheben sind Munk (1938), der erstmals Larmvorteile des Mantelpropellers beschrie-
ben hat, die Windkanaluntersuchung zahlreicher Mantelprofile durch Kriger (1949) und
die Aufbereitung der Theorie von Kichemann und Weber (1946, 1953).

Mitte der 1950er-Jahre begann das MARVEL-Programm der Mississippi State Universi-
ty (Robert, 1964), das Bridges (2005, 2007) zusammenfasst. Im Auftrag der U.S.-Army
wurde an kurzstart- und landefdhigen Kleinflugzeugen geforscht. Die Tragfliigelstro-
mung sollte vom Storeinfluss des Propellerstrahls befreit werden, indem der Antrieb am
Flugzeugheck angeordnet wurde. Zur Steigerung des Schubs im Langsamflug wurde der
Propeller ummantelt. Die verbesserten Langsamflugeigenschaften wurden in umfang-
reichen Flugerprobungen des Konzepts an mehreren Prototypen nachgewiesen. Dabei
wurde u.a. erkannt, dass der Widerstandsanstieg aufgrund des Mantels die Schnell-
flugeigenschaften erheblich verschlechtert. Eine Funktionsintegration von Mantel und
Steuerflachen sollte Abhilfe schaffen. Ende der 1960er-Jahre schwand das Interesse der
U.S.-Army und das Projekt wurde eingestellt.

In den 1960er-Jahren wurde ein umfassendes Verstandnis des Mantelpropellers mit prak-
tisch allen mafgeblichen Effekten erlangt, wozu das umfangreiche und ausgezeichnet
konzipierte Shrouded Propeller Test Program von Hamilton Standard einen groften Be-
trag leistete. Uber die Ergebnisse berichten Black et al. (1968) sowie Worobel und Pe-
racchia (1968). In der experimentellen Phase des Programms wurden die wesentlichen
Auslegungsparameter des Mantelpropellers systematisch variiert und sein Leistungsver-
halten wurde in weiten Bereichen von Belastung (Leistung/Querschnittsfliche), Blatt-
spitzengeschwindigkeit und Machzahl im Windkanal untersucht. In der analytischen
Phase des Hamilton Standard-Programms wurden Vorauslegungsverfahren auf Basis der
Singularitdtenmethode entwickelt, wobei die Wechselwirkungen von Mantel, Propeller
und Zentralkdrper Beriicksichtigung fanden. Die Ergebnisse wurden in ein Computer-

programm tiiberfiihrt. Diese Arbeiten fiihrten zum Q-FANS-Forschungsprogramm, iiber
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das Worobel und Mayo (1973) und Metzger und Hanson (1973) berichten. Darin wurden
Mantelpropeller als leise Antriebsalternative fiir ein- und zweimotorige Kleinflugzeuge
untersucht. Der Larmvorteil gegeniiber damaligen Antrieben mit freiem Propeller wird
auf ungefahr 20 dB beziffert. Neben Leistungsverhalten, Gewicht und Larm wurde auch
die Flugzeugintegration betrachtet. Als besonders aussichtsreich galt die Kombination
mit Wankelmotoren aufgrund des geringen Gewichts, der Laufruhe und der einfachen

aerodynamischen Integration dieser kleinen Motoren.

Vergleichbare Untersuchungen fanden spéter bei der Dornier GmbH (1976) statt, al-
lerdings mit einem sehr viel kleineren Parameterraum bei der Gegeniiberstellung von

freiem Propeller und Mantelpropeller.

Bei Rhein-Flugzeugbau begannen wenig spéter theoretische und experimentelle Arbei-
ten zum Mantelpropeller, wie Fischer (1969) und Aichert (1969) berichten. Das Ziel
des Forschungsprogramms war eine deutliche Larmreduktion im Vergleich mit den da-
maligen freien Propellern. Die Arbeiten miindeten 1973 in dem Versuchstréger Fanli-
ner, der fiir Flugversuche mit verschiedenen drei-, fiinf- und siebenbléttrigen Mantel-
propellern genutzt wurde (Berdrow et al., 1977). Als Antrieb kamen dabei zwei NSU-
Wankelmotormodelle mit 81 und 110 kW zum Einsatz. Die Propeller hatten einen Durch-
messer von 0,90 m und eine Blattspitzengeschwindigkeit von zunéchst 282 m/s und spéa-
ter mit Untersetzungsgetriebe von 166 bis 172m/s. Es wurden nur Festpropeller un-
tersucht, bei einigen war aber der Staffelungswinkel im Stillstand einstellbar. Aufgrund
ungiinstiger Designentscheidungen wurde das Ziel der Larmminderung verfehlt. Pro-
blematisch waren einerseits die hohen Blattspitzengeschwindigkeiten, welche mit dem
Untersetzungsgetriebe reduziert wurden, und andererseits die Larm anregende, gestor-
te Propellerzustromung aufgrund des Einbaus im Rumpf und hinter dem Tragfliigel.
Aus dem Fanliner ging wenig spéter der dhnlich konfigurierte, ebenfalls zweisitzige Fan-
trainer hervor. Dafiir wurde der Mantelpropeller weiterhin im Rumpf zwischen Cockpit
und Leitwerk angeordnet. Neues Ziel war nun, das Flugverhalten eines militarischen Jets
fiir Trainingszwecke nachzubilden. Der Fantrainer wurde in geringer Stiickzahl fiir die
thaildndische Luftwaffe gebaut, dort aber nur wenige Jahre betrieben. Beide Flugzeuge
waren wirtschaftlich nie erfolgreich (Zéller, 2016). Die FanJet Aviation GmbH (2020)

hat die Rechte erworben und plant eine Neuauflage.

Einen Beitrag zu den Untersuchungen von Rhein-Flugzeugbau lieferte auch das IST der
RWTH Aachen, wo Versuche mit dem Dreiblattpropeller des Fanliners durchgefiihrt
wurden (David, 1974). Der Propeller, ebenfalls mit einem Durchmesser von 0,90 m, war
in einem Modell des Flugzeugrumpfes installiert und wurde von einem Wankelmotor an-
getrieben. Zunéchst wurde das Stromungsfeld vermessen und anschlieffend die Akustik

im schallharten Raum, wobei der Fokus auf einem Reiseflugbetriebspunkt bei 4900 RPM
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und entsprechend einer hohen Blattspitzengeschwindigkeit von 231 m /s lag. Versuche der
Larmreduktion mittels verschiedener baulicher Verdnderungen blieben erfolglos. Daher
wurde zur Verringerung des Larms schlieklich eine komplette Neuauslegung des Propel-
lers empfohlen, mit Verringerungen der Schaufelbelastung und der Umfangsgeschwindig-
keit. Diese Untersuchungen hat Dreier (1979, 1981) zum Anlass genommen, die Schall-
entstehungsmechanismen des Mantelpropellers am IST systematisch zu untersuchen.
Dafiir verwendete er einen kleineren, elektrisch angetriebenen Mantelpropeller (Durch-
messer 0,65 m). Variiert wurden Schaufelzahl (2 bis 5), Staffelungswinkel und Drehzahl.
Als Ergebnis stellt Dreier Auslegungsdiagramme fiir Mantelpropeller bereit, die eine
gleichzeitige Optimierung von Wirkungsgrad und Larm bei der Auslegung ermdoglichen

sollen, sich allerdings auf Propeller mit unter 30 kW Antriebsleistung beschrianken.

Auch bei Cessna wurden im Jahr 1972 fiir kurze Zeit Mantelpropeller im Flug erprobt.
Der Versuchstrager XMC' (Experimental Magic Carpet) wurde mit einem Mantelpro-
peller versehen, um mogliche Wirkungsgradverbesserungen und eine Reduktion des Ka-
binenldrms zu untersuchen (Simpson, 1999; Visschedijk, 2003). Dazu wurde der am
Heck befindliche Schubpropeller des Versuchsflugzeugs Cessna 1014 XMC in einen Man-
tel eingefasst. Angetrieben wurde der Propeller von einem Continental O-200-A Motor
mit 74 kW Antriebsleistung. Die Ziele des Programms wurden nicht erreicht: Die Flug-
leistungen (Steigrate, Maximalgeschwindigkeit) konnten nur minimal verbessert werden,
wahrend der Kabinenldrm um 2 bis 3dB stieg, was mit einer erhohten Motordrehzahl
erklart wurde. Da zudem Probleme mit der Motorkiihlung auftraten, wurde das gesamte

XMC-Testprogramm eingestellt.

In Frankreich wurde ein Tragschrauber mit Mantelpropellerantrieb entwickelt, der Ra-
bouyt D2. Ein Prototyp wurde bei der Pariser Luftfahrtschau 1971 ausgestellt. Der vier-
blattrige Mantelpropeller war hinter der Kabine angeordnet, hatte verstellbare Schaufeln
und fiir den Antrieb war ein Motor mit 110 kW Leistung vorgesehen. Uber den Verlauf
der Erprobung ist nichts bekannt ( Taylor, 1974).

Bei Dowty Rotol beschéftigte man sich zur selben Zeit ebenfalls mit Mantelpropellern,
wie Dawvis (1975) berichtet. Vorrangiges Ziel war hier die Larmreduktion. Zum einen
bestand eine Kooperation mit Rhein-Flugzeugbau und ein Teil der dort erprobten Drei-,
Fiinf- und Siebenblattpropeller wurde von Dowty Rotol geliefert. Zum anderen wurde der
Mantelpropeller in einem dafiir umgeriisteten zweimotorigen Versuchsflugzeug Norman
Islander erprobt (Davis, 1977; Wilson, 1977). Die Propeller hatten einen Durchmesser
von 1,219 m bei 224 kW Antriebsleistung und sieben Lauf- sowie sechs Leitschaufeln.
Die Laufschaufeln waren im Flug verstellbar. Die Blattspitzengeschwindigkeit betrug
172m/s. In Unterfliigelanordnung, mit, anders als beim Fanliner, ungestorter Zustro-

mung, waren die Resultate vielversprechend. Taylor (1979) berichtet iiber eine Lérmre-
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duktion von ungefahr 20 dB gegeniiber freien Propellern. Das Konzept wurde aber nicht
weiter verfolgt. Offizielle Stellungnahmen des Unternehmens zu den Einstellungsgriin-
den gab es nach Wissen des Autors dieser Arbeit nicht. Naheliegend sind wirtschaftliche

Griinde infolge der zweiten Olpreiskrise.

Etwa zeitgleich wurde in Grofsbritannien die Edgley Optica entwickelt, ein dreisitziges
Kleinflugzeug, bei dem der Mantelpropeller das zentrale Rumpfelement bildet. Diese
spezielle Architektur sollte eine besonders gute Rundumsicht fiir das davor gelegene,
voll verglaste Cockpit erméglichen, und so u. a. fiir Inspektions- und Uberwachungsfliige
geeignet sein. Es kam ein Fiinfblatt-Festpropeller mit einem Durchmesser von 1,22m
zum Einsatz, welcher von Verbrennungsmotoren mit 147 bis 194 kW Antriebsleistung
angetrieben wurde ( Thompson, 1983; Taylor, 1987). Etwa 20 Stiick wurden gebaut, der
Erfolg blieb aber aus (Edgley, 2022).

In jiingerer Zeit wurden und werden neue Flugzeugprojekte mit Mantelpropellerantrieb
verfolgt (Zhang und Barakos, 2020), darunter der Airbus E-Fan (Joubert et al., 2016),
das Silent Air Tazi (e.SAT GmbH, 2020) und der Lilium Jet (Nathen, 2021). Beim
E-Fan ermoglicht der Mantelpropeller den Einsatz leichter, schnell drehender Elek-
tromotoren. Er dient dariiber hinaus der Larmminderung, was fiir einen Einsatz als
Trainingsflugzeug sinnvoll ist. Auch beim Silent Air Taxi steht die Larmreduktion im

Vordergrund. Noch wird keines dieser Flugzeuge in Serie produziert.

Zusammenfassend ist festzuhalten, dass bis heute kein Kleinflugzeug mit Mantelpropel-
lerantrieb erfolgreich in Serie produziert wurde. Auch in Kleinserie wurden iiberhaupt
nur zwei Flugzeugtypen produziert, der Fantrainer und die Edgley Optica. Griinde dafiir
sind die grofse Fliache des Mantels, sein Widerstand, seine Masse und die problemati-
sche Flugzeugintegration besonders bei einmotorigen Kleinflugzeugen. Fiir zweimotorige
Flugzeuge ist die Kombination mit dem Wankelmotor in der Nabe zu einer kompakten
und frei platzierbaren Antriebseinheit potenziell vorteilhaft, dem steht aber der schlechte
Wirkungsgrad des Wankelmotors entgegen. Nur wenn die Vorteile des Mantelpropellers
seine Nachteile gegeniiber dem freien Propeller iiberwiegen, wird sein Einsatz sinnvoll

sein. Die drei bisher verfolgten Ansétze konnen dabei auch zukiinftig attraktiv sein:

e Ermoglichung spezieller Flugzeugarchitekturen und/oder Flugeigenschaften, die

mit freien Propellern nicht moglich sind (Beispiele: Fantrainer, Edgley Optica)

e Deutliche Larmreduktion gegeniiber dem freien Propeller in der Flugzeugkabine

und/oder in der Umgebung (Beispiel: Norman Islander)

e Nutzung von Leistungs- und Gewichtsvorteilen gegentiber freien Propellern durch
hoheren Standschub bei gleichem Durchmesser oder durch schneller drehende Mo-

toren bei kleinerem Durchmesser, ggf. dann auch Entfall eines Getriebes
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3.2. Auslegungsverfahren fiir Mantelpropellerantriebe

Die heute in der Literatur verbreiteten Ansétze der Vorauslegung von Mantelpropellern
beruhen auf Kombinationen bewéahrter Ansétze der Berechnung von Propeller- und Man-
telstromungsfeldern, wie sie bereits Sacks und Burnell (1962) beschrieben haben. Das
Geschwindigkeitsfeld des Propellers wird dabei mit Verfahren berechnet, die auch bei der
Auslegung freier Propeller zum Einsatz kommen: mittels Impulstheorie, Wirbeltheorie,
Blattelementtheorie, Traglinientheorie, Tragflichentheorie und Kombinationen davon.
Das vom Mantel induzierte Geschwindigkeitsfeld wird z. B. mittels Skelett-Theorie oder
Panelmethoden beschrieben. Hier werden drei auf diesen Ansétzen basierende und in
aktuellen Computerprogrammen umgesetzte Verfahren zur Auslegung und Bewertung

von Mantelpropellern dargestellt.

Ein weitverbreitetes Entwurfswerkzeug ist der Ducted Fan Design Code (DFDC) von
Drela und Youngren (2005). Die Betrachtung der Schaufelreihen basiert in DFDC auf
der Traglinientheorie, verkniipft mit der Blattelementtheorie zur Beriicksichtigung lo-
kaler Profilpolaren und des Schaufelwiderstands, und verkniipft mit der Wirbeltheorie
zur Beschreibung des Stromungsfeldes stromab der Schaufeln. Mantel und Nabe wer-
den als rotationssymmetrische Korper mittels Panel-Methode in die Rechnung einbe-
zogen. Leider haben Drela und Youngren die Arbeit an DFDC bereits im Jahr der
Erstveroffentlichung eingestellt. So blieb DFDC' unvollstandig und erlaubte z. B. fiir
lange Zeit keine Betrachtung von Mantelpropellern mit Lauf- und Leitrad. Erst Carter
(2014, 2015) hat das Programm in dieser Hinsicht vervollstindigt. Aufserdem hat Carter
DFDC um ein Blockagemodell und ein Werkzeug zur Bearbeitung der Schaufelprofil-
schnitte ergénzt. Im Jahr 2015 hat er aber ebenfalls die Weiterentwicklung eingestellt.
Die Wechselwirkung von Mantel und Propeller, d. h. die gegenseitige Beeinflussung der
Stromungsfelder, kann mit den DFDC' zugrundeliegenden Verfahren gut abgebildet wer-
den. Die Druck- und Geschwindigkeitsverteilungen der Propellerzu- und Abstromung
sind ein Ergebnis der Rechnung. Das ermdglicht eine Abstimmung der Propellerausle-
gung auf mantelprofilspezifische radial inhomogene Zustrombedingungen. Einige fiir die
Vorauslegung wesentliche Effekte bleiben in DFDC' allerdings unberiicksichtigt. Die Ver-
luste im Schaufelgitter quantifiziert DFDC' nur basierend auf Profilpolaren, die fiir sich
bereits eine Unsicherheitsquelle darstellen. Auferdem bleiben dabei Radialspalt- und
Sekundérstrémungsverluste unberiicksichtigt. Die verlustbedingte Blockage der Radial-
spaltstromung wird ebenfalls nicht beriicksichtigt. Die Auswirkungen dieser Phénomene
auf das sich ausbildende Stromungsfeld konnen mittels entsprechender Quellterme be-
riicksichtigt werden, ihre Auspriagung muss dafiir aber vorgegeben werden, was Neben-
rechnungen in einem separaten Werkzeug erfordert. Auch Gondelwiderstéinde werden
von DFDC nicht berechnet.
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Im Programm JavaProp von Hepperle (2018) ist der klassische Ansatz der Auslegung
freifahrender Propeller mittels Impuls- und Blattelementtheorie umgesetzt. Mantelpro-
peller werden in JavaProp modelliert, indem der Mantel durch einen einzelnen Ringwir-
bel beschrieben wird, dessen Zirkulation von der Mantelprofilgeometrie abhéngt. Dieser
Ansatz ist deutlich einfacher als der von DFDC verfolgte, bietet prinzipiell aber densel-
ben Vorteil, dass die vom Mantel verursachten radialen Inhomogenitéten der Laufradzu-
und Abstromung beriicksichtigt werden kénnen. In JavaProp werden nur Laufrader be-

handelt. Ansonsten bestehen dieselben Einschréankungen wie bei DFDC.

Mit AVID OAV existiert ein umfangreiches, multidisziplindres Designwerkzeug fiir Man-
telpropellerantriebe (Ko et al., 2007). Zur Bewertung der aerodynamischen Eigenschaf-
ten wird darin ein Superpositionsansatz gewahlt. Der Mantel wird als Ringfliigel auf-
gefasst und mit empirischen Auftriebs- und Widerstandsbeiwerten charakterisiert. Das
Leistungsverhalten des Propellers wird durch die einfache Impulstheorie beschrieben und
kennfeldbasiert ausgewertet. AVID OAV ist also kein Auslegungswerkzeug des Propel-
lers an sich, sondern greift dafiir auf andere Werkzeuge zuriick. Ko et al. (2007) emp-
fehlen zur Erzeugung der Kennfelder XROTOR, einen Vorlaufer von DFDC. Als mul-
tidisziplindres Werkzeug bezieht AVID OAV auch Antriebsstrange in die Modellierung
ein, darunter Hubkolbenmotoren und Elektromotoren. Das ermoglicht eine Abstimmung
der Mantelpropellerauslegung auf die Antriebscharakteristik, beispielsweise im Rahmen

einer Missionsanalyse.

Wie dieser Uberblick zeigt, besteht bei den Vorauslegungsprogrammen fiir Mantelpro-
peller eine Liicke zwischen der bereits relativ detaillierten aerodynamischen Betrachtung
auf der einen Seite (DFDC') und der multidisziplindren Betrachtung inkl. Missionsana-
lyse auf der anderen Seite (AVID OAV'). Zudem werden Widerstand und Verluste in den
bestehenden Programmen unvollstdndig oder in ihrer Modellierungstiefe nicht gleichwer-
tig behandelt. Auch die Akustik wird nicht behandelt. Die vorliegende Arbeit adressiert

diese Liicke unter Anwendung von Verfahren verwandter technischer Disziplinen.

3.3. Arbeiten verwandter Themengebiete

Zwar beschréinkt sich die Literatur iiber die Auslegung von Mantelpropellern als Klein-
flugzeugantrieb im Wesentlichen auf die relativ wenigen oben genannten Arbeiten, doch
Auslegungs- und Bewertungsmethoden vieler verwandter technischer Disziplinen sind
auf sie iibertragbar: Der freie Propeller hat ein dhnliches Anwendungsgebiet, bei Axial-
ventilatoren und Axialverdichtern finden sich vergleichbare Lauf- und Leitrdder, und zu
Turboflugtriebwerken gibt es Parallelen hinsichtlich des Vorgehens zur Aufstellung der
Schub-/Widerstandsbilanzierung und Flugzeugintegration.
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Freifahrende Propeller behandeln Betz (1919), Weinig (1940), Alexandrow (1954), Isay
(1964) und, sehr anwendungsnah, Gudmundsson (2014). Wald (2006) gibt einen his-
torischen Uberblick und beschreibt ein Verfahren zur Propellerauslegung basierend auf
Blattelementtheorie und Wirbeltheorie, das auf Theodorsen (1948) zuriickgeht. Es kann
noch immer als Stand der Technik angesehen werden. Dasselbe gilt fiir die Kombina-
tion aus Blattelementtheorie und erweiterter Impulstheorie nach Adkins und Liebeck
(1994). Beide Verfahren sind im beim DLR entwickelten Programm PROPSTER zur
Vorauslegung und Nachrechnung von Propellern enthalten (Hdfy, 2018).

Lauf- und Leitrad des Mantelpropellers sind aufgrund ihres niedrigen Druckverhéltnis-
ses auch Axialventilatoren dhnlich, wie sie z. B. von Eck (1972), Osborne (1977), Wallis
(1961), Wallis (1983), Bommes et al. (2002), Kosyna et al. (2002) und Carolus (2013,
2020) beschrieben werden. Einen Uberblick der Entwurfsmethoden fiir Axialventilato-
ren im Wandel der Zeit sowie den aktuellen Stand der Technik gibt Castegnaro (2018).
Ein bewédhrtes Programm zur aerodynamischen Vorauslegung von Axialventilatoren ist
FANPAL (Concepts NREC, 2004, 2019). Es basiert auf Mittelschnittsrechnungen mit
Verlustkorrelationen von Koch und Smith (1976) und Mehrschnittsverfahren unter An-
wendung des radialen Gleichgewichtes. Ahnliche Methoden werden auch von CFturbo
(CFturbo GmbH ,2022) und TURBOdesign Pre (Advanced Design Technology Ltd, 2022)

verwendet.

Der Mantelpropeller als Kleinflugzeugantrieb weist dariiber hinaus Ahnlichkeiten zu
Turbofantriebwerken auf. Deswegen sind die Arbeiten von Horlock (1967), Traupel
(1988), Kerrebrock (1992), Wennerstrom (2000), Cumpsty (2004) und Grieb (2004, 2009)
teils auch auf die Betrachtung von Mantelpropellern iibertragbar, besonders hinsichtlich
der Aerodynamik, Vorauslegung und Bewertung von Axialverdichterstufen. Zur Gonde-
laerodynamik und Flugzeugintegration sowie Schub-, Widerstands- und Verlustbilanzie-
rung sind noch Torenbeek (1976), Seddon und Goldsmith (1985, 1999), Rick (2013) und

Brdunling (2015) zu nennen.

Moreau (2017) und Jaron (2018) haben physikalisch basierte Larmbewertungsmethoden
fiir Turbofantriebwerke entwickelt, welche fiir die vorliegende Arbeit auf Mantelpropeller
des Kleinflugzeugbereichs {ibertragen wurden. Die Arbeiten sind in Weintraub et al.
(2022) und Koppelberg, Weintraub und Jeschke (2022) veroffentlicht. Auch Schade et al.
(2022) hat die Methoden von Moreau und Jaron auf Mantelpropeller iibertragen.

Zur Vorauslegung und Leistungsrechnung von Gasturbinenflugantrieben findet die Soft-
ware GasTurb breite Verwendung. Das Leistungsverhalten der Turbokomponenten wird
darin durch Kennfelder abgebildet. Verdichterkennfelder konnen mittels der dazugehori-
gen Software Smooth C analysiert und bearbeitet werden. Neben der Modellbildung sind
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auch die in GasTurb integrierten typischen Arbeitsabldufe und Werkzeuge der Voraus-
legung und Leistungsrechnung fiir die vorliegende Arbeit interessant. Besonders hervor-
zuheben ist die Moglichkeit von Designparameterstudien mit gleichzeitiger Bewertung

des Leistungsverhaltens an verschiedenen Missionspunkten (GasTurb GmbH, 2022).

3.4. Einordnung und Ziele der Arbeit

Wie die in Kap. 3.1 beschriebenen Entwicklungen zeigen, existiert ein umfassendes, auf
theoretischen und experimentellen Arbeiten basierendes Verstdndnis des Mantelpropel-
lers, das insbesondere in der Hochphase seiner Erforschung in den spéaten 1960er- und
1970er-Jahren entwickelt wurde. Es gab auch zahlreiche Testprogramme und Prototy-
pen. Dann kam die Entwicklung des Mantelpropellers als Antrieb fiir Kleinflugzeuge
praktisch zum Stillstand. Nach wie vor werden Kleinflugzeuge fast ausschliefslich von
freifahrenden Propellern angetrieben, nicht zuletzt, weil diese wesentlich leichter und

besser integrierbar sind.

Seit einiger Zeit werden wieder Kleinflugzeuge mit Mantelpropeller projektiert. Neue
Prototypen werden entworfen und gebaut. Grund dafiir sind verschiedene Entwicklun-
gen. Zum einen erdffnen elektrische und hybride Antriebsstrdnge mit hoher Leistungs-
dichte neue Moglichkeiten der Antriebsauslegung, die zu vollkommen neuen Flugzeug-
konzepten fithren. Zum anderen erfordern neue Anwendungen der angestrebten urbanen
und regionalen Luftmobilitét leise Antriebe. Hierfiir ist der Mantelpropeller gut geeignet.
Die Auslegung solcher zukiinftigen Mantelpropellerantriebe ist eine hochgradig interdis-
ziplindre Aufgabe. Der Verbrennungsmotor wird durch elektrische oder elektrohybride
Antriebsstriange mit vielen Freiheitsgraden in der Auslegung ersetzt. Der Larm wird
durch komplexe analytische Methoden minimiert. Das Auffinden der besten Auslegun-
gen erfordert daher Werkzeuge, die eine gleichzeitige Betrachtung des Propellers selbst,
des Antriebssystems und der Luftfahrzeugintegration des Antriebssystems ermdglichen.
Die in Kap. 3.2 beschriebenen aktuell verfiigbaren Auslegungsverfahren sind dafiir nicht
geeignet. Selbst den ausgereiftesten Programmen fehlen z. B. wichtige Verlustmechanis-
men. Keines der gegenwirtig verfiigharen Werkzeuge erméglicht eine Zusammenfithrung
der aerodynamischen und aeroakustischen Optimierung des Mantelpropellers mit dem

Leistungsverhalten des Antriebsstrangs.

Diese Liicke adressiert die vorliegende Arbeit mit der Erstellung eines Vorauslegungs-
werkzeugs, das die beteiligten Disziplinen in der jeweils angemessenen Detailtiefe ein-
bezieht. Dieses Werkzeug erméglicht die Vorauslegung auf Gesamtsystemebene im Ziel-

konflikt von Wirkungsgraden, Larm und Widerstand bzw. Flugzeugintegration. Im neu-
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en Themenfeld der hybridelektrischen und larmoptimierten Mantelpropeller ist bislang

wenig iiber die dafiir benotigten Verfahren und die dabei bestehenden Entwurfszusam-

menhénge bekannt. Daher werden in dieser Arbeit vier Ziele verfolgt:

1.

o6

Entwicklung eines Verfahrens zur Auslegung und Bewertung von hy-
bridelektrischen Mantelpropellerantrieben unter Beriicksichtigung von

Leistungsverhalten, Lirmemissionen und Gondelwiderstand

Die Entwicklung des Verfahrens beinhaltet die Zusammenstellung der Ein- und
Ausgabevariablen, die Formulierung der Auslegungs- und Nachrechnungsalgorith-
men sowie die Zusammenstellung von Rechenmodellen zur Bewertung des Be-

triebsverhaltens aller Antriebskomponenten, des Larms und des Widerstands.

. Demonstration des Verfahrens fiir einen beispielhaften Anwendungsfall

Der exemplarische Anwendungsfall ist ein fiir die Zwecke dieser Arbeit definiertes
Flugzeug mit zu erfiillenden Schubanforderungen, die fiir bestimmte Missionspunk-
te unter Beriicksichtigung von operationellen Aspekten und Zulassungsaspekten
aufgestellt werden. Fiir diesen Anwendungsfall wird ein Antriebssystem vorausge-

legt, das sdmtliche Anforderungen erfiillt.

Gewinnung allgemeingiiltiger Erkenntnisse der Entwurfszusammenhén-

ge larmoptimierter, hybridelektrischer Mantelpropellerantriebe

Anhand von Studien des exemplarischen Anwendungsfalls werden die fiinf bis zehn
wichtigsten Auslegungsvariablen identifiziert und hinsichtlich ihres Einflusses auf
Wirkungsgrade, Widerstand und Lirm quantitativ eingeordnet. Dabei werden die
gegenseitigen Abhéingigkeiten und Zielkonflikte herausgearbeitet. Die Zusammen-
hénge zwischen Entwurfsvariablen und Leistungscharakteristik werden zudem mit-

tels vereinfachter analytischer Betrachtungen allgemeingiiltig beschrieben.

. Vergleich von Mantelpropeller und freiem Propeller hinsichtlich der er-

reichbaren Wirkungsgrade und Liarmpegel

Der Vergleich wird mittels vereinfachter analytischer Betrachtungen durchgefiihrt.
Die Larmemissionen des Mantelpropellerantriebs beim Abflug werden fiir den ex-
emplarischen Anwendungsfall quantifiziert und den von aktuellen Zulassungsvor-

schriften geforderten Werten gegeniibergestellt.



4. Analytische Vorbetrachtungen

Gegenstand dieses Kapitels ist die Diskussion der grundlegenden FEigenschaften von
Mantelpropellerantrieben und wie sich diese Eigenschaften abhingig von den Ausle-
gungsvariablen des Antriebs dndern. Dabei wird auch auf die Unterschiede zu frei-
en Propellern eingegangen. Die Betrachtungen bauen auf den in Kap. 2 dargestellten

Grundlagen auf.

4.1. Schubcharakteristik

Als Erstes werden die Schubcharakteristiken des freifahrenden Propellers und des Man-
telpropellers untersucht und miteinander verglichen. Dabei zeigt sich, dass die Umman-
telung eines Propellers den Schub vorwiegend im Stand und im Langsamflug steigert,
wahrend eine Vergroferung freier Propeller iiber alle Fluggeschwindigkeiten hinweg gro-

fsere Schubgewinne ermdoglicht.

4.1.1. Standfall

Der Standfall wird in der Literatur haufig fiir den Vergleich der freifahrenden und um-
mantelten Propellerbauweisen herangezogen, nicht zuletzt, weil er mittels Zugwaage
relativ einfach messbar ist. Bei der analytischen Betrachtung wird meist die in Kap. 2.1
beschriebene einfache Impulstheorie verwendet, obwohl die ihr zugrundeliegenden An-
nahmen verletzt werden, weil die Strémungsverhéltnisse anders sind als in Bewegung:
Freifahrende Propeller weisen im Stand starke Riickstrémungen im Bereich der Blatt-
spitzen auf und Mantelpropeller oft grofse Druckverluste im Einlauf. Um die prinzipiellen
Merkmale und Vorziige der Konzepte zu diskutieren, ist die Anwendung der Impulstheo-

rie dennoch sinnvoll.

Eine Méglichkeit ist der Vergleich des Standschubs bei gleicher Nutzleistung und Quer-
schnittsfliche unter gleichen Umgebungsbedingungen. Gleichsetzen von (2.7) und (2.13)

zeigt, dass der vom Mantelpropeller durchgesetzte Massenstrom dann grofer ist und
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dass sich die Massenstrome von ummanteltem Propeller 1y stana und freiem Propeller

mMp stand UM den Faktor

ML Stan ‘
<ﬂ> — V40? ~ 1,59 02/ (4.1)
As, Pn=konst.

mP,Stand

unterscheiden. Aus (2.6) und (2.12) ergibt sich das Verhéltnis

F ar
M Stand — V20 ~ 1,260 (4.2)
FP,Stand Ao, Pn=konst

des Mantelpropellerstandschubs Fy stand zum Standschub des freien Propellers Fp stand-
Ein Mantelpropeller liefert, wenn o = 1 ist, demnach 26 % mehr Standschub als ein freier
Propeller gleichen Querschnitts und gleicher Leistung. Mit Diisen kleineren Querschnitts

ist die Standschubsteigerung geringer, mit Diffusor ist sie grofier.

Werden alternativ Ay und F gleich gewahlt, so ergeben (2.7) und (2.13) eine um ca. 29 %
geringere Nutzleistung des Mantelpropellers (o = 1). Oder es werden Py und F gleich
gewéahlt. Dann ergibt sich eine 50 % kleinere Querschnittsflache fiir den Mantelpropeller

(0 =1) im Vergleich zum freien Propeller.

4.1.2. Allgemeiner Fall

Wiéhrend im Standfall grofe Unterschiede zwischen den Schubcharakteristiken von frei-
em Propeller und Mantelpropeller bestehen, gleichen sich diese bei steigender Flugge-
schwindigkeit rasch an. In Abb. 4.1(a) ist ein Vergleich der Schubcharakteristiken von
freiem Propeller und Mantelpropeller gleicher Querschnittsfliche dargestellt. Fiir die
Studie wurde eine Querschnittsfliche von 1m? und eine Nutzleistung von 100kW ge-
wahlt, was eine im Kleinflugzeugbereich {ibliche Antriebsleistung ist. Der Schubvorteil
des Mantelpropellers ist fiir alle o bei Fluggeschwindigkeiten bis 25 m /s besonders ausge-
pragt und nimmt mit zunehmender Geschwindigkeit ab. Schon bei der im Kleinflugzeug-
bereich tiblichen Mindestgeschwindigkeit von 61 kn (= 31,4m/s) liegt der Schubgewinn
des Mantelpropellers fiir alle ¢ nur noch im einstelligen Prozentbereich. Der zeitlich
iiberwiegende Anteil des Fluges erfolgt natiirlich bei hoheren Geschwindigkeiten als der
Mindestgeschwindigkeit. Dann ist der Schubgewinn des Mantelpropellers noch geringer,
sein praktischer Vorteil im Flug also noch kleiner. Ab ca. 75m/s liegt der Schubgewinn
durch den Mantel fiir alle o unter 2%. Fiir 0 = 0,8 ist der Schub des Mantelpropellers
dann sogar geringer als der Schub des freien Propellers. Fiir hohe Fluggeschwindigkei-

ten kénnen die Schubcharakteristiken von freiem Propeller und Mantelpropeller durch
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Abbildung 4.1.: Schubcharakteristik des Mantelpropellers nach (2.6) bis (2.22) mit
Py = 100kW, Ay = 1m? (Ay = 4m? fiir Fpy), p = 1kg/m3. Schubvergleich mit dem
freien Propeller (a), Stromungsgeschwindigkeit in der Propellerscheibe abhéngig vom

Diisenquerschnitt (b) und Schubkraftanteile von Propeller, Einlauf und Schubdiise (c).

Grenzwertbetrachtungen der (2.6), (2.7), (2.12) und (2.13) verglichen werden. Bei iden-
tischen Werten fiir Py, As und p ist dann

m
lim - =0 (43)
co—> 00 mP
As, Pn=konst.

und

i (DM 1 4.4
Am \E =1, (44)
As, Pn=konst.

der erzielbare Schub mit und ohne Mantel also identisch. Dies steht in Ubereinstimmung
mit den im Schnellflug &hnlichen Stromungsfeldern, wie in Abb. 2.3 dargestellt. Insbe-
sondere verschwindet im Schnellflug die Stromréhrenkontraktion des freien Propellers.
Selbst wenn wie hier die Reibung des Mantels vollig vernachléssigt wird, kommt der

Schubvorteil des Mantelpropellers praktisch nur beim Startvorgang zur Geltung.

Dieser Schubvorteil des Mantelpropellers beim Start und im langsamen Flug besteht

auch nur im Vergleich zu freien Propellern gleicher Querschnittsfliche. Freie Propeller
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konnen jedoch praktisch oft grofer ausgefithrt werden als Mantelpropeller, deren Durch-
messer durch Masse und Widerstand des Mantels begrenzt sind. Beispielhaft sei hier ein
freier Propeller mit verdoppeltem Durchmesser betrachtet, sein Schub sei Fps. Der Ver-
lauf von Fpy/Fp in Abb. 4.1(a) zeigt, dass die Verdoppelung des Durchmessers des
freien Propellers bei gleichem Py ganz erhebliche Schubgewinne ermdoglicht. Im Stand
sind es anndhernd 60 % mehr Schub und auch bei ¢y = 75m/s ist der Schubgewinn
des vergroferten Propellers noch > 6 %. Eine Vergrofserung des freien Propellers bringt
also grofere Schubgewinne als die blofe Einfassung in einen Mantel, und zwar bei allen

Fluggeschwindigkeiten vom Start bis zum Schnellflug.

Abb. 4.1(b) zeigt, dass ¢ beim Mantelpropeller weniger stark mit ¢y variiert als beim
freien Propeller. Das ist besonders mit konvergenter Diise (0 = 0,8) der Fall. Der Mantel-
propeller setzt im Stand einen groferen Massenstrom durch als ein gleich grofier freier
Propeller, fiir ¢g — oo hingegen einen kleineren Massenstrom. Da der Massenstrom
des Mantelpropellers so insgesamt weniger variiert, arbeitet er bei fester Propellerdreh-
zahl mit weniger verdnderlichen Anstromwinkeln als der freie Propeller. Das ist fiir einen
stabilen Betrieb und konstant hohen Wirkungsgrad vorteilhaft. Daher ist ein Mantelpro-
peller fiir eine Ausfithrung als Festpropeller deutlich besser geeignet als ein freifahrender
Propeller. Weniger verénderliche Anstromwinkel bedeuten auch, dass das Drehmoment
des Mantelpropellers weniger stark mit ¢y variiert, was fiir die Abstimmung mit Hub-
kolbenmotoren vorteilhaft ist. So ist eine hohe Motorleistung in einem weiteren Bereich
veranderlicher Umgebungsbedingungen verfiighar. Bei der Ausfiihrung mit konvergen-
ter Diise (o = 0,8), die den Massenstrom bei hohen Geschwindigkeiten gegeniiber dem

freien Propeller herabsetzt, ist dieser Effekt am starksten ausgepragt.

In Abb. 4.1(c) sind fiir denselben Anwendungsfall die Schubkraftbeitrage von Propeller,
Einlauf und Diise als Funktion von ¢y aufgetragen. Dafiir werden (2.20), (2.21) und (2.22)
ausgewertet. Der Kurvenverlauf bei ¢ < 50 m/s zeigt, dass besonders im Stand und auch
bei niedrigen Anstrom- bzw. Fluggeschwindigkeiten ein Grofiteil der Schubkraft nicht
am Propeller, sondern am Mantel, und zwar am Einlauf, angreift. Damit dieser oft als
Lippensog bezeichnete Schubkraftanteil wirkt, muss die Gondelstirnfliche ausreichend

grofs dimensioniert sein. Sonst 16st die Stromung am Einlauf ab.

Die im Zusammenhang mit Abb. 4.1(a) beschriebenen Effekte werden nachfolgend noch
allgemeiner betrachtet, losgelost vom oben beispielhaft gewdhlten Anwendungsfall. Mit
(2.6), (2.12) und (2.16) lassen sich die duferen Wirkungsgrade von freiem Propeller und
Mantelpropeller bestimmen. Fiir den Mantelpropeller wird nur der Fall 0 = 1 betrachtet,

weil sich (2.12) damit wesentlich vereinfacht.
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0,1 1 10 100 1000
¢y [m/s]

Abbildung 4.2.: 1, und 1, p nach (4.5) und (4.6) in Abhéngigkeit von der Fléchen-
belastung des Propulsors F'//A; und der Fluggeschwindigkeit, mit p = 1kg/m?.

Dies fiihrt fiir den freien Propeller auf

-1
1 1 Fp
wp = | = - 4.5
o, <2+ 4+2pAgcg> (4:5)
und fiir den Mantelpropeller mit ¢ = 1 auf
—1
3 1 Py
aM = | = —+—— : 4.6
e M <4 V16" 4pAgc(2)> (4.6)
Fiir beide ist
lim n, =0 (4.7)
C(]*)O
und
cggnoo Ny =1. (4.8)

In Abb. 4.2 sind die Verlaufe von (4.5) und (4.6) fiir verschiedene Fléachenbelastun-
gen F/As iiber ¢y aufgetragen. Die Fliachenbelastung ist fiir 7, entscheidend, wih-
rend die Ummantelung von untergeordneter Bedeutung ist. Der Mantelpropeller bie-
tet Vorteile hinsichtlich 7, primér dann, wenn A, begrenzt ist, z. B. aus Installations-
griinden. Ein Zahlenbeispiel verdeutlicht das: Typische Kleinflugzeuge operieren bei
F/A; ~ 10> N/m?2. Das entspricht einem Propeller mit 2kN Schub und 1,6 m Durch-
messer. Die Ummantelung eines solchen Propellers steigert 7, um 9% bei ¢g = 20m/s
(beim Start) und 0,5 % fiir ¢ = 70m/s (im Reiseflug). Wird derselbe Schub von einem
Propeller mit nur 0,5m Durchmesser gefordert (F/A; ~ 10* N/m?), so steigt 7, durch
Ummantelung um 20 % bei ¢g = 20m/s bzw. 8 % bei ¢y = 70m/s.
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4.2. Kennlinien

Mit den in Kap. 2.2 dargestellten Verfahren kann der Kennlinienverlauf des Mantel-
propellers bewertet werden. Dafiir wird hier die Stufenkennlinie ausgehend von ihrer

Definition (2.49) mit der Euler-Gleichung und axialer Zustromung iiber

Cu2 — Cul Wy2 + U Ca2 V2
=2 =2 =211 =211 4.9
P U u ( + utan 62> ( + tan 62> (4.9)

und Ersetzen von fy durch (2.44) in die Form

Uny = 2 (1 + 2 ) (4.10)

taJH(BZ,Design + A i//)

gebracht. Das Schaufelteilungsverhéltnis hat einen Einfluss auf den Kennlinienverlauf,
der mittels des in Kap. 2.2.3 beschriebenen Inzidenzeinflussfaktors A modelliert wird.
Die Kennlinien von Mantelpropellern mit grofen Teilungsverhéltnissen verlaufen flacher
als die von Mantelpropellern mit kleinen Teilungsverhéaltnissen, weil A und damit die
Minderumlenkung fiir ¢/ > 1 deutlich zunimmt. In Abb. 4.3(a) ist dieser Effekt fiir eine
typische Mantelpropellerauslegung dargestellt. Dieser Effekt bleibt auch erhalten, wenn
spater Verluste und Wirkungsgrade in die Betrachtung einbezogen werden und damit

Yt s ausgewertet wird.

o 15 1,0
t/H"| ¥ne | D" \—Z,,‘ w7
0,8 : ;
= 0,6 1 _
; —
= 0,4 Q
% )
0.2
0’0 -10 0,0
055 060 065 070 075 080 055 060 065 070 075 080
e H e H
(a) (b)

Abbildung 4.3.: Kennlinien nach (4.10) mit A aus Abb. 2.7 sowie D" dreier Mantel-
propeller ausgelegt fiir ¢ = 0,7, ¢ = 0,4 und verschiedene (¢/1)” (a), Inzidenzen nach
(4.14) und (4.16) sowie Variation von D’ fiir verschiedene (t/1)" bei (¢/1)" =2 (b).
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4.2.1. Belastung und Inzidenzen

Nachfolgend wird die aerodynamische Belastung in Abhéngigkeit des Teilungsverhalt-
nisses anhand der Diffusionszahl nach Lieblein (2.53) beurteilt. Wird die Vereinfachung
(2.30), ¢ = konst., auch fiir die Nachrechnung angesetzt, so lassen sich die Diffusions-

zahlen von Lauf- und Leitrad als alleinige Funktionen von Teilungsverhéltnissen und

Stromungswinkeln
[ sin 3 N " sin 34 1 B 1 (4.11)
N sin 3, 21" tan By  tanf; '
sinay ¢ sin oy 1 1
D=1—-— + — (4.12)
sin a3 20 tanog  tanas

berechnen. In Abb. 4.3(a) ist D" ergénzend zur Kennlinienschar der beispielhaft aus-
gelegten Mantelpropeller aufgetragen. Je grofser das Teilungsverhéltnis ist, desto stéar-
ker ist die Beschaufelung belastet. Alle Laufrdder sind an allen Betriebspunkten mit
D" < 0,5 nur méfig belastet — zumindest im Mittelschnitt und nach diesem Kriterium.
Hoher belastet ist das Leitrad. In Abb. 4.3(b) sind die Verldufe von D’ fiir Leitréder
verschiedener Teilungen aufgetragen. Eine enge Teilung des Leitrades trigt dazu bei,
Uberlastungen zu vermeiden. Die Belastung steigt beim Drosseln stark an, mit bis zu
D' > 0,5 fir (t/1) = 2. Fur Leitrader ist es daher sinnvoll, (¢/1)" < 1 vorzusehen, um

Stabilitatsprobleme zu verhindern.

Zur Beurteilung der Stabilitdt werden ebenfalls die Inzidenzwinkel herangezogen. Beim
Mantelpropellerlaufrad mit axialer Zustréomung sind die Zustréom- und damit auch die
Inzidenzwinkel eine alleinige Funktion der Durchsatzkenngrofe. Mit (2.42) und stets
f£1 > 90° folgen

Cal

tan b1 = —— = —¢y (4.13)

u

und

i// = 180° — ﬂl,Design — arctan (901) . (414)

Der Anstrom- und Inzidenzwinkel des Leitrades wird analog mit der Euler-Gleichung,
(2.43) und (2.49) iiber

Ca 2
tan o = G222 (4.15)
Cu2 ¢ht
als
2
i" = 9 Design — arctan (%) (4.16)
ht
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berechnet. Das betragsmaéfig grofsere Argument des streng monoton steigenden Arkus-
tangens fithrt dazu, dass stets

i’ > " fir i/ >0 bzw.

(4.17)

V<" firi <0
ist. Abb. 4.3(b) veranschaulicht das. Kleine v, und die negative Steigung der Stufen-
kennlinie ¥ (¢) nach (4.10) verstidrken diesen Trend. Unter diesem Gesichtspunkt sind
Laufrader grofer Teilung giinstig fiir die Stabilitdt der Leitradstromung. Thre Kennlini-
en verlaufen flacher, sodass die Inzidenz des stromab liegenden Leitrades betragsmaéfig
kleiner ist.

4.2.2. Leitradlose Ausfiihrung

Von Axialventilatoren ist bekannt, dass die aerodynamische Stabilitat i. d. R. besser ist,
wenn sie ohne Leitrad ausgefiihrt sind (Eck, 1972). Daher wird hier untersucht, ob das
Leitrad im Mantelpropeller notwendig ist. Seine Aufgabe besteht darin, die Abstrémung
des Rotors in Richtung der Maschinenachse umzulenken, sodass die vom Laufrad der
Stromung zugefithrte Arbeit uc,s moglichst vollstandig in Schub umgesetzt wird. Ohne

Leitrad geht die im Drall enthaltene Energie ¢2,/2 verloren und der innere Wirkungsgrad
(2.14) wird um den Faktor

(ni)leitradlos 01212/2 wht
Ui UCy2 4

Ph (4.18)

vermindert. Wesentlich ist die Grofenordnung des rechten Terms. Bei einem typischen
Wert von 9y = 0,4 gehen ohne Leitrad 10 % der Antriebsleistung in Form von Drall
verloren. Fiir effiziente Flugantriebe ist das inakzeptabel. Mantelpropeller miissen also
meist mit Leitrad ausgefithrt werden. Nur bei sehr niedrig belasteten Mantelpropellern
kann darauf verzichtet werden. Diese sind allerdings fiir einen schnellen Flug ungeeignet.
Einschriankend ist noch anzumerken, dass (4.18) nicht exakt gilt, weil mit dem Leitrad

auch dessen Verluste wegfielen und 7; entsprechend wieder etwas ansteigen wiirde.

4.3. Betriebslinien

Als Betriebslinie des Mantelpropellers wird, wie auch bei Turboluftstrahltriebwerken, die
Kurve der moglichen stationdren Betriebszustdnde im Verdichter- bzw. Propellerkenn-
feld bezeichnet. Der Betriebslinienverlauf ist u. a. von den Zustrombedingungen und Ag

abhéngig. Die Lage des Betriebspunktes auf der Betriebslinie ist durch die Drehzahl des
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Propellers N festgelegt. Zur Analyse dieser Abhingigkeiten wird die Betriebslinienglei-
chung hergeleitet. Der gesamte Mantelpropeller wird dafiir vereinfachend als verlustfrei

durchstromt betrachtet. Mit isentroper Verdichtung ist dann

Pt8 = Pto TProp » (419)
Tig = Tio Ty, (4.20)

und mit der Annahme von pg = py wegen der Verlustfreiheit auch
Ty =1Tp. (4.21)

Mit diesen Zusammenhéngen, (2.93) und dem Diisenmassenstrom
mg = pgcgAs (4.22)

wird durch sukzessives Einsetzen und Umformen der Zusammenhang

. Agpo 2K k—1 2 £l
= 1+4—M foo—1 4.23
o= ey (1 ) 2

aufgestellt. Weiter ist mit den oben genannten Annahmen pyy = p und Tyy = Tio,

sodass aus einer Umstellung der Isentropenbeziehungen

K+1
vV TO - AV ﬂo (1 i K — 1Ma2> 2(k—1) Q/TIQ
- 0

~ 4.24
Do Dto 2 (4.24)

P2
~1 fiir Map<0,3

folgt. Durch Einsetzen von (4.24) in (4.23) und mit der Massenkontinuitét rmg = 1y

folgt schlieflich der reduzierte Propellermassenstrom

o/, 2 —1 st
Ma2vie o Ag\/ R(—Kl) [(1 + %Maﬁ) wpgolp — 1] (4.25)
K p—

P2

als Funktion von Ag, Mag, 7p,o, und der Stoffwerte. Der korrigierte Propellermassen-

strom lésst sich entsprechend nach (2.51) als

m2 V EQ Dref

DPt2 7j1ref

(4.26)

Mykorr =

darstellen. Der durchgesetzte Massenstrom des Propellers steigt (4.25) zufolge mit zu-

nehmenden Werten von mp,.p, Mag sowie Ag an.

In Abb. 4.4 ist eine Betriebslinienschar fiir verschiedene Magy und einen beliebig aus-

gewdhlten Schubdiisenquerschnitt gezeigt. Die Darstellung ist um Kennlinien ergénzt,
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Abbildung 4.4.: Betriebslinien des Mantelpropellers fiir verschiedene Mag nach (4.25)
und (4.26) fiir Ag = 0,5m?, R = 287J/kgK, x = 1,4, mit schematischer Darstellung der
Kennlinie eines Mantelpropellers mit verstellbaren Laufschaufeln fiir zwei verschiedene

Laufschaufelwinkel.

die beispielhaft fiir die betrachteten Kleinflugzeugantriebe stehen: Sie haben eine An-
triebsleistung von einigen hundert kW und Propellerdruckverhéltnisse stets < 1,1. Der
Staudruck ist von derselben Grofsenordnung. In (4.25) sind w;?; und der Magp-Term
ahnlich grofs. Die Mag-bedingte Betriebslinienverschiebung verursacht daher starke Be-

triebspunktverlagerungen entlang fast der gesamten Propellerkennlinie.

Grundsétzlich gibt es zwei Moglichkeiten, die damit verbundenen Wirkungsgradverluste
und Stabilitdtsprobleme zu vermeiden. Erstens ermoglicht die Verstellschubdiise mit Ag
(4.25) zu skalieren und die Betriebslinien in Richtung des korrigierten Massenstroms
zu dehnen und zu stauchen. Damit lassen sich gewiinschte Betriebspunkte auf densel-
ben Kennlinien einstellen. Zweitens kann die Kennlinie durch Laufschaufelverstellung
verschoben werden, wie in Abb. 4.4 beispielhaft dargestellt ist. Die Schaufelverstellung
beeinflusst den Verlauf der Betriebslinien nicht, ermd&glicht aber durch eine Verschiebung
der Kennlinien die Einstellung giinstigerer Betriebspunkte auf der Betriebslinie, z. B. bei
héherem Durchsatz und geringerer Belastung der Laufschaufeln. Im dargestellten Bei-
spiel werden die Laufschaufeln zur Anpassung auf grofere Magy gedfinet (Afpesign < 0).
Der Propeller arbeitet dann bei einem hoheren Wirkungsgrad. Beide erlauterten Mog-
lichkeiten sind aufgrund von Stromungsablosungen an Gondel bzw. Leitrad nur begrenzt

einsetzbar. Zudem sind sie mit konstruktivem Aufwand verbunden.
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4.4. System-Leistungsverhalten

In diesem Kapitel werden die Abstimmung von Antrieb und Propeller sowie das Leis-
tungsverhalten des Gesamtsystems aus Propulsor und Antriebsstrang analysiert. Es wird

nur der feste Mantelpropeller behandelt. Verstellpropeller werden nicht behandelt.

4.4.1. Synthese von Propeller- und Motorcharakteristik

Die Drehzahlen N und Drehmomente M von Propeller und Antriebsstrang sind durch
ein im Betrieb unverinderliches Ubersetzungsverhiltnis i gekoppelt, sodass fiir den
Hubkolbenmotor mit dem Wirkungsgrad des Getriebes 7 nach (2.114)

M Tro
My = —® (4.27)
gNaG
und
NICE - iGNProp (428)

ist. Fiir die elektrische Antriebsmaschine gelten analoge Zusammenhénge. Das Kenn-
feld des Hubkolbenmotors ist durch ein Drehzahllimit Nicgmax und durch das maxi-
male Drehmoment der Volllastkurve Micgmax begrenzt. Unterhalb der Volldruckhdhe
erbringt er seine Leistung praktisch unabhéngig von den Umgebungsbedingungen. Sein

Leistungsverhalten ergibt sich aus (2.109) und allgemein ist
PICE X NICE . (429)

Das Leistungsverhalten des Mantelpropellers wird als Funktion der dimensionslosen
Kenngrofen (2.25) und (2.49) sowie des Produktes p2 Ay in die Form

p2Agtbng o u?
2
gebracht, wobei u o« Np,op ist. Die Betriebspunktlage (vp¢, ¢) auf der Stufenkennlinie

PProp = (430)

ist vielfaltigen Abhéngigkeiten unterworfen. Der Betriebspunkt ist der Schnittpunkt der
Stufenkennlinie (4.10), deren Verlauf von der Schaufelauslegung abhéngig ist, und einer
Betriebslinie (4.23), deren Verlauf von den Umgebungsbedingungen und der Diisenfléche
abhéngig ist. Wie daraus folgt und Abb. 4.4 zeigt, ist

e = f(Mag, Npyop, As, ...) und ¢ = f(Mag, Npyop, As, --.) - (4.31)

Ausgehend von (4.10) und (4.23) kann gezeigt werden, dass dagegen im Standfall (May =
0)

Y = konst. und ¢ = konst. (4.32)
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A

M

NICE,Inin \ (b)
— Mpyop/(icnc)
® NProp7Windmilling . iG
--- Picg = konst.

(c)

mcE = konst.

P - NICE,max

-

Abbildung 4.5.: Schematische Darstellung des Hubkolbenmotorkennfeldes mit Be-
triebsgrenzen und typischen Betriebslinien des Mantelpropellers im Standfall (a), im
Steigflug bei méfkiger Geschwindigkeit (b) und beim schnellen Reiseflug (c).

ist, beide also keine Funktion von Np,, sind. So folgt fiir den Standfall aus (4.30)

Pprop = u® - konst. (4.33)
womit
Pprop X Nppop (4.34)
bzw.
Mpsop o N (4:35)

ist. Die Standfallbetriebslinie des Mantelpropellers ist demnach eine Parabel im An-
triebskennfeld. Fiir alle anderen Fille (May > 0) gelten die Proportionalitidten (4.34)
und (4.35) nicht, weil die Abhéngigkeiten (4.31) gelten. Anschaulich wird dies dadurch,
dass die entsprechenden Betriebslinien nicht durch den Ursprung des Antriebskennfelds
verlaufen, sondern ihren Nulldurchgang bei Np,, > 0 haben. An diesen Nulldurchgéin-
gen ist mpyop > 0, dort finden sich die kraftlosen Windmalling-Betriebspunkte.

In Abb. 4.5 sind drei Mantelpropellerbetriebslinien mit unterschiedlichen Verldufen im
Hubkolbenmotorkennfeld dargestellt, entsprechend den verdnderlichen Umgebungsbe-
dingungen einer typischen Flugmission. Im Standfall (a) verlauft die Betriebslinie durch
den Ursprung und steigt steil an, sodass Pp,,, und damit auch der verfiighare Schub
durch die Volllastkurve des Antriebs limitiert sind. Bei hoher Fluggeschwindigkeit (c)
verlauft die Betriebslinie flacher und mit Nulldurchgang bei relativ hoher Motordreh-
zahl. Der verfiighare Schub ist durch das Drehzahllimit des Hubkolbenmotors begrenzt.

Die Betriebslinie (b) stellt sich unter Bedingungen ein, die zwischen diesen Extrema
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liegen, z.B. wahrend des Steigens bei méfiger Fluggeschwindigkeit. Diese Betriebsli-
nie kreuzt die Betriebsgrenzen des Motorkennfeldes am Schnittpunkt von Volllastkurve
und Drehzahllimit, oder zumindest in dessen Néhe. Unter diesen Bedingungen ruft der

Propeller die maximale Motorleistung ab und setzt sie in Schub um.

Wie Abb. 4.5 weiter veranschaulicht, sind die Windmilling-Drehzahlen als Nullstellen
der Betriebslinien zugleich ein Maf fiir deren Abstand, also die Absténde der Linien (a)
bis (c¢). Im hier betrachteten verlustfreien Fall kénnen sie analytisch bestimmt werden.
Ausgehend von (4.10) und (4.23) mit

Yht, Windmilling = 0 (4.36)
und
TProp,Windmilling = 1 (4.37)
folgt nach kurzer Rechnung, dass
0Cp ¢ht,Design
UWindmilling = . (1 - T) (4.38)
und somit
NProp, Windmilling X Co (4.39)

ist. Die Windmilling-Drehzahlen der Propellerbetriebslinien sind linear von ¢y abhingig.
Deren Abstand wird von den in (4.38) enthaltenen Auslegungsvariablen o, ¢pesign und
Yt Design des Mantelpropellers bestimmt. 14t pesign 1St €ine von o und @pesign abhangige
Auslegungsvariable und steigt oder sinkt jeweils gemeinsam mit ¢pegign, bestimmt durch
das Fldachenverhéltnis o. Einen geringen Betriebslinienabstand weisen Auslegungen mit
kleinem o sowie grofiem @pegign und damit grofsem ¢p; pesign auf. Dies ist im Einklang mit
dem im Zusammenhang mit Abb. 4.1(b) beschriebenen Effekt, dass kleine o zu weniger
verdnderlichen Propelleranstromwinkeln im Verlauf der Flugmission fithren und damit

die Abstimmung mit dem Hubkolbenmotor erleichtern.

4.4.2. Systemabstimmung und Hybridisierung

Das Leistungsverhalten von Festpropeller und Motor wird durch Wahl von ¢, welches
die Steigung der Betriebslinien im Motorkennfeld vorgibt, aufeinander abgestimmt. Da
alle Betriebslinien nach (4.27) und (4.28) gleichermafsen linear von i abhéngen, wird bei
einer Anpassung des Ubersetzungsverhéltnisses immer die gesamte Betriebslinienschar

gestreckt oder gestaucht.
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Bei der Abstimmung ist ein dreistufiges Vorgehen sinnvoll. Zunéchst wird ¢ so gewéhlt,
dass die maximale Motorleistung im Betriebspunkt mit der héchsten oder der am schwie-
rigsten zu erfiillenden Schubanforderung, z. B. im Steigflug, zur Verfiigung steht. Dazu
wird ig so gewahlt, dass dieser Betriebspunkt im Motorkennfeld im Schnittpunkt von
Volllastkurve und Drehzahllimit liegt. Im zweiten Schritt werden alle Betriebspunkte
betrachtet, fiir die es Schubanforderungen gibt. Neben dem Steigflug kénnen dies z. B.
auch der Standfall und der Reiseflug sein. i wird so angepasst, dass die Schubiiber-
schiisse iiber die Anforderungen gleichméfig auf die Betriebspunkte verteilt sind. Sind
die Schubiiberschiisse in allen Betriebspunkten mehr als ausreichend, folgt der drit-
te Schritt. Der Gesamtsystemwirkungsgrad wird in einem fiir den Treibstoffverbrauch
wichtigen Betriebspunkt betrachtet, z. B. im Reiseflug. iq wird dann so angepasst, dass
der hochstmogliche Gesamtsystemwirkungsgrad erreicht wird, ohne jedoch die Schub-

anforderungen zu verletzen.

Die in Abb. 4.5 dargestellte Systemabstimmung kann beispielsweise durch Vergrofie-
rung von ig angepasst werden: Die Betriebslinienschar wird damit vom Ursprung aus in
N-Richtung gestreckt und in M-Richtung gestaucht. Die Motorleistung an Volllastbe-
triebspunkten beim Start (a) wird durch Erhéhung von Njcg gesteigert. Im Gegenzug
muss eine Verringerung der Maximalleistung an drehzahllimitierten Betriebspunkten im
Reiseflug (c) in Kauf genommen werden. Bei ausreichenden Schubiiberschiissen in allen
Betriebspunkten kann ig auch abgesenkt werden, um die Reiseflugbetriebslinie (c) in

den Bereich besserer Motorwirkungsgrade zu verschieben.

Der Betriebslinienverlauf kann natiirlich auch durch eine Anpassung der Mantelpropel-

lerauslegung verdndert werden (As, ¥nt pesign; O--.)-

Alle beschriebenen Abwagungen werden durch eine Hybridisierung des Antriebsstrangs
erheblich vereinfacht. Die zuséatzliche elektrische Leistung Pgy ermdoglicht Propellerbe-
triebspunkte oberhalb der Volllastkurve des Hubkolbenmotors, sodass diese Betriebs-
grenze weit nach oben verschoben wird und der Betriebsbereich des Propellers nur noch
durch das Drehzahllimit begrenzt ist. Festpropeller mit Hybridantrieb erfiillen somit
bei richtiger Wahl von i und Pgy trotz grofer Betriebslinienabstédnde hohe Startschu-
banforderungen und werden gleichzeitig im Reiseflug treibstoffsparend angetrieben. Im
Volllastbetrieb wirkt sich die elektrische Leistungszufuhr zudem doppelt positiv aus:
durch direkte Umsetzung in erhéhten Schub sowie durch Erhéhung der Drehzahl und
Leistung des Hubkolbenmotors und damit indirekt durch weitere Schubsteigerung. Da
mit der Hybridisierung auch grofsere Betriebslinienabstéinde akzeptabel sind, ermdglicht
sie bei der Auslegung des Mantelpropellers eine freiere Wahl von As, o und 9t pesign,

wodurch u. a. Larmminderungsmafnahmen umgesetzt werden koénnen.
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Bewertungsverfahren

In diesem Kapitel wird das Entwurfs- und Bewertungsverfahren fiir hybridelektrische
Mantelpropellerantriebe beschrieben. Zunéchst werden die Auslegungs- und Nachrech-
nungsmethoden des Antriebssystems dargestellt, die auf einem Mehrpunkt-Entwurfsal-
gorithmus (Multipoint Design) basieren. In den Unterkapiteln 5.2, das den Propeller be-
handelt, und 5.3, das den Mantel behandelt, werden die physikalischen Rechenmodelle
des Mantelpropellers dargestellt. Die Modellierung des Antriebsstrangs mittels Kompo-
nentenkennfeldern ist Gegenstand des Unterkapitels 5.4.

5.1. Methoden der Auslegung und Nachrechnung

Die Auslegungs- und Nachrechnungsalgorithmen des Antriebssystems sind an die bei
Gasturbinenflugtriebwerken iiblichen Verfahren angelehnt, wie sie z. B. in der Softwa-
re GasTurb (GasTurb GmbH, 2022) verwendet werden. Die Rechenalgorithmen basie-
ren auf einem vorab definierten Satz von Auslegungsvariablen und -parametern. Ein
Mehrpunkt-Entwurfsalgorithmus wird verwendet, um die Anforderungen verschiedener
Missionspunkte bei der Auslegung der Komponenten des Antriebssystems zu beriick-
sichtigen. Die Berechnung von Installationseffekten und Larm erfolgt im Anschluss an
die Leistungsrechnung. Deren Ergebnisse, z. B. der Totaldruckverlust im Einlauf, werden
nicht automatisch in die Auslegung und Nachrechnung zuriickgefiihrt. Dies ermdoglicht
die Trennung verschiedener Einflussfaktoren auf das Betriebsverhalten des Antriebes, et-
wa bei Parameterstudien, und ist gerechtfertigt, weil die durch die Installation bedingten

Verluste i. d. R. klein sind und bei Anderungen der Auslegung wenig variieren.

5.1.1. Auslegungsvariablen

Die Auslegung des Mantelpropellers erfordert variabel definierte Geometrien fiir Gondel,
Lauf- und Leitrad. Die Auslegungsfreiheitsgrade der Mantelpropellergeometrie sind die
in Tab. 5.1 und Tab. 5.2 aufgefiihrten Auslegungsvariablen und -parameter. Ihre Varia-

tion ermoglicht Studien zu Wirkungsgrad, Larmemission und Gondelwiderstand. Eine
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Tabelle 5.1.: Auslegungsvariablen des Mantelpropellers.

Name Formelzeichen
Laufraddurchmesser des Propellers dprop
Propellernabendurchmesser dprop,Nabe
Durchmesserverhéltnis Diise/Propeller dpisse/ dprop

Tabelle 5.2.: Auslegungsvariablen und -parameter der Beschaufelung.

Name Formelzeichen
Blattspitzengeschwindigkeit UTip, Design
Wellenleistung des Propellers (Auslegungspunkt) Prprop,Design
Meridionalgeschwindigkeitsverhéltnis von Lauf- und Leitrad ¢s/¢1 und ¢3/¢2
Verwindungsparameter, (B.5) c
Teilungsverhéltnis von Lauf- und Leitrad (t/1)" und (t/1)
Hohen-Seiten-Verhéltnis von Lauf- und Leitrad (h/1)" und (h/1)
Hinterkantendicke von Lauf- und Leitrad O und Oy
Axialspalt zwischen Lauf- und Leitrad OAx
Laufrad-Radialspalt dsp

wesentliche Auslegungsvariable des Mantelpropellers ist sein Laufraddurchmesser, der
den gesamten Antrieb dimensioniert. Weitere Auslegungsvariablen sind der Nabendurch-
messer des Propellers und der Diisendurchmesser, der hier auf den Propellerdurchmesser
bezogen ist. Hinzu kommen noch die in Anhang C beschriebenen Variablen des Profil-
und Schaufelentwurfs. In dieser Arbeit werden NACA-6 Profile verwendet.

Fir die Auslegung der Beschaufelung gibt es mit den in Kap. 5.2 noch zu erlauternden
Annahmen fiinf wesentliche Freiheitsgrade. Vier Auslegungsvariablen legen die Mittel-
schnittsgeschwindigkeitsdreiecke fest, aus denen die Stromungs- und schlieftlich die Pro-
filwinkel folgen. Dafiir werden oft dimensionslose Gréfen verwendet, die allgemeingiiltig
und vergleichbar sind. Hier werden stattdessen die Blattspitzengeschwindigkeit und die
Wellenleistung des Propellers am Auslegungspunkt als die wesentlichen Designvariablen
verwendet. Die Blattspitzengeschwindigkeit beeinflusst die aerodynamische Belastung,
mechanische Schaufelspannungen und Larmemissionen. Die Wellenleistung am Ausle-
gungspunkt ist entscheidend fiir die Abstimmung des Leistungsverhaltens von Mantel-
propeller und Antriebsstrang. Zwei weitere Auslegungsvariablen ¢y /1 und ¢3/@s be-
schreiben die Ringraumkontraktion mit Auswirkungen u. a. auf die Betriebsstabilitit des
Mantelpropellers. Der fiinfte Freiheitsgrad der Schaufelauslegung ist der Verwindungs-

parameter ¢, welcher den Verlauf der Stromungswinkel iiber die Schaufelhohe festlegt.
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Die weiteren in Tab. 5.2 aufgefiithrten Grofen sind Auslegungsparameter der Beschaufe-
lung. Diese sind von untergeordneter Bedeutung gegeniiber den oben genannten Varia-
blen und werden i.d. R. nicht nur auf Grundlage der Aerodynamik bestimmt, sondern
sind auch von strukturmechanischen Erwigungen, konstruktiven Anforderungen und

anderen praktischen Uberlegungen beeinflusst.

5.1.2. Rechenalgorithmus

Im Rahmen des Entwurfs werden zwei Auslegungspunkte betrachtet, wie in Abb. 5.1
schematisch dargestellt. Zuerst wird der Mantelpropeller aerodynamisch ausgelegt. Fiir
den Verbrennungsmotor wird dabei ein Kennfeld vorgegeben. Als Néachstes werden die
elektrischen Komponenten dimensioniert. Damit ist das gesamte Antriebssystem defi-
niert und das Leistungsverhalten kann fiir jeden beliebigen Betriebspunkt einer Flug-
mission nachgerechnet werden. Dann wird die Gondel fiir ihre kritischen Betriebsbe-
dingungen vorausgelegt, insbesondere maximale Anstell- und Schiebewinkel und den
Antriebsausfall. Widerstand und Lérm werden im Rahmen der Nachrechnung des An-
triebssystems behandelt. Fiir den Larm kann z. B. ein nachgerechneter Betriebspunkt
im Anfangssteigflug ausschlaggebend sein. Dieser Prozess kann mehrmals durchlaufen
werden, wobei die Auslegungspunkte und -variablen angepasst werden, um z. B. einen
hohen Reiseflugwirkungsgrad unter Beriicksichtigung von Start- und Steigfluganforde-

rungen als Randbedingungen zu erhalten.

Auslegungspunkt
des Mantel-
propellers

e Mantelpropellerauslegung
o Ubersetzungsverhiltnis

e Wahl des Verbrennungsmotors

Auslegungspunkt

Nachrech d
des elektrischen achrechnung ces

o Auslegung des Antriebssystems

syStems elektrischen Systems

o Ubersetzungsverhiltnis

Abbildung 5.1.: Schematische Darstellung des Rechenalgorithmus.
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5.1.2.1. Auslegungspunkt des Mantelpropellers

Der Ablauf der Auslegungsrechnung des Mantelpropellers ist in Abb. 5.2 dargestellt.
Die Mittelschnittsvorauslegung des Propellers wird auf Basis der oben genannten Aus-
legungsvariablen und -parameter bestimmt. Die Durchsatzkenngrofie ist dabei keine
unabhéngige Auslegungsvariable, da sie implizit durch die Propellerkennlinie und die
Diisencharakteristik festgelegt ist. Zunéchst ist sie unbekannt und wird geschétzt. Im
weiteren Verlauf dient die Durchsatzkenngrofe als Iterationsvariable. Die Rechnung folgt
zunachst dem Stromungskanal des Mantelpropellers. Beginnend mit den Umgebungsbe-
dingungen am gewéhlten Auslegungspunkt, wird als Erstes der Einlauftotaldruckverlust
beriicksichtigt. Der Wirkungsgrad des Propellers wird auf Grundlage von Verlustkorre-
lationen bestimmt. Daraus folgen die Stromungsbedingungen am Propelleraustritt und
der Massenstrom 7propelier- Mit einem gegebenen Druckverlust im Ubergangsstijck wer-
den die Bedingungen am Diisenaustritt berechnet. Dann wird aus der Querschnitts-
fliche der Diise und dem statischen Druck am Austritt mpie bestimmt. Mit dem in
Kap. 5.3.2 noch zu beschreibenden Ansatz wird dabei beriicksichtigt, dass aufgrund der
Schubstrahleinschniirung der statische Druck am Diisenaustritt iiber dem Umgebungs-
druck liegt. Der Massenstrom am Diisenaustritt entspricht vorerst nicht dem Wert der

Propeller-Mittelschnittsrechnung. Die Differenz zwischen diesen beiden Massenstrémen
i . . !
Am(@) = MPropeller — MDiise = 0 (51)

ist das Ziel der Auslegungsiteration. Mit einem Losungsalgorithmus wird die Durch-
satzkenngrofse ¢ gefunden, sodass die Massenstrome gleich sind. Anschlieffend wird der
Verlauf der Stromungswinkel iiber die Schaufelhohe in Abhéngigkeit vom Verwindungs-
parameter ¢ bestimmt, wie in Kap. 5.2.3 beschrieben. Die Profile fiir diese Umlenkauf-
gabe werden entworfen, wie im Anhang C dargestellt. Es kommen NACA-Profile zum
Einsatz. Sie bilden die Grundlage fiir die Kennfeldberechnung und die Larmberechnung.
Die Gondelgeometrie wird mittels dimensionsloser Variablen festgelegt. Fiir den Ver-
brennungsmotor bestehen bei der Auslegungsrechnung nur wenige Freiheiten. Es wird
ein vorhandener Motor verwendet, sodass nur das konkrete Baumuster und damit das
Kennfeld sowie die Motordrehzahl im Auslegungspunkt des Mantelpropellers und damit
das Ubersetzungsverhéltnis wihlbar sind. Unter Annahme eines Getriebewirkungsgrades

folgen daraus Wellenleistung und Drehmoment des Motors.

Die Ergebnisse der Auslegungsrechnung des Mantelpropellers umfassen damit den Vor-
entwurf seiner Lauf- und Leitschaufeln, seinen Wirkungsgrad, den Nettoschub sowie das
Ubersetzungsverhiltnis, den Wirkungsgrad des Verbrennungsmotors und den Treibstoff-

verbrauch in diesem Betriebspunkt.
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Eingangsparameter Mantelpropeller Eingangsparameter Antriebsstrang
Zustréombedingungen des Propelleranzahl pro Antrieb,
Betriebspunktes Getriebewirkungsgrad,
1 Drehzahl Ncg
: :
L e T [ S .
_________ > Umgebung i Getriebe
NPropy PProp
Dimensionslose Geometrie, Nice, Pice
Einlaufverlust A Motorkennfeld v
I I
P > Einlauf R —— » Verbrennungsmotor

T
Auslegungsvariablen: 1
\

dPropv dProp,Naber dDﬂsev .
Prrop: UTip: 0201, 93/92, Ausgabe Antriebsstrang
Verlustkoeffizienten, Blockage Drehmoment, Wirkungsgrad,
1 Treibstoffverbrauch
! Propeller
: Verlustmodell Dimensionslose Geometrie
""""" > Verwindung — 1
1
Profile 1
. q
Stabilitit Mantelpropeller | __~7 »| Gondelquerschnitt
Dimensionslose Geometrie, :
Durchflusskoeffizient, Iteration A
Bruttoschubkoeffizient, Ausgabe Mantelpropeller Installation
Velrluste Schub und Leistung, Widerstand
: Schubdiise Wir"kungsgracli. und Verluste, Lirm
_________ > Charaktaristik StrémungsgroRen, |
arakteristi Schaufelprofile Verluste

Abbildung 5.2.: Rechenalgorithmus der Auslegung des Mantelpropellers.

5.1.2.2. Nachrechnung des Mantelpropellers

Der Algorithmus der Nachrechnung des Mantelpropellers ist in Abb. 5.3 dargestellt. Die
Nachrechnung basiert auf der ausgelegten Geometrie und dem ausgewihlten Uberset-
zungsverhéltnis. Der Mantelpropellerbetriebspunkt wird durch die Propeller- oder die
Verbrennungsmotordrehzahl festgelegt. Die Durchsatzkenngrofe dient wieder als Ite-
rationsvariable zur Abstimmung von Propellerkennlinie und Diisencharakteristik. Die
Dichteverhéltnisse zwischen den Schaufelgittern weichen dabei vom Auslegungspunkt
ab. Bei der Iteration im Rahmen der Nachrechnung werden daher drei Durchsatzkenn-

groken gesucht. Das Iterationsziel wird als

Mpropeller,1 — MPropeller,2 ©1
. — . . ' . —
Am(@) = | MPropeller,2 — MPropeller,3 | = 0 mit Y =1 %2 (52)
MPpropeller,3 — MDiise ¥3

formuliert. Damit sind die Stréomungsgrofen des Mantelpropellers, dessen Schub und

Wellenleistungsbedarf festgelegt.
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Eingangsparameter Mantelpropeller

Zustrémbedingungen, Einlaufverlust,
Betriebspunkt (Npyop oder Nicg)
Durchflusskoeffizient,

Bruttoschubkoeffizient Mantelpropeller Installation
\ Verlustmodell . Widerstand
e b > Stabilitit L&rm
Verwindung Verluste
Schubdiise

, Ausgabe Mantelpropeller

--------------- = Schub und Leistung,
Wirkungsgrad und Verluste,

Auslegungsdrehzahl (Ngym), Nprop, Perop StromungsgroRen

Hybridisierungsgrad A

Eingangsparameter Antriebsstrang
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------------- > Getriebe > Verbrennungsmotor
:
1
Kennfeld, Nem, Pem \a
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————————————————— >| Elektromotor I - - = = = = = = » Treibstoffverbrauch,

Elektrische Leistung,

Skaliertes E-Motorkennfeld

Abbildung 5.3.: Rechenalgorithmus der Nachrechnung des Mantelpropellers und der
Auslegung der Elektrokomponenten.

5.1.2.3. Auslegung der Elektrokomponenten

Der Rechenalgorithmus zur Auslegung der elektrischen Antriebskomponenten ist eben-
falls in Abb. 5.3 veranschaulicht. Der dabei betrachtete Betriebspunkt des Antriebs-
systems wird moglichst so gewahlt, dass der hochste elektrische Leistungsbedarf vor-
liegt. Die Auslegungsrechnung des elektrischen Systems basiert auf einer Nachrechnung
des Mantelpropellers unter diesen vorgegebenen Bedingungen. Der Wellenleistungsan-
teil des Elektromotors wird durch einen Hybridisierungsgrad vorgegeben. Ein weite-
rer Eingangsparameter ist die Auslegungsdrehzahl des Elektromotors. Entweder diese
stimmt mit der Verbrennungsmotordrehzahl iiberein, oder ein zweites Getriebe ist er-
forderlich. Zusatzlich wird ein Elektromotorenkennfeld, welches das Leistungsverhalten
des betrachteten Maschinentyps widerspiegelt, zusammen mit einem Skalierungsrefe-
renzpunkt in diesem Kennfeld vorgegeben. An diesem Referenzpunkt wird der Wir-
kungsgrad bestimmt. Damit sind alle notigen Parameter bekannt, um die elektrische
Leistungsaufnahme zu berechnen. Aus einer Leistungsbilanz folgen der Betriebspunkt

des Verbrennungsmotors und der Kraftstoffverbrauch. So stehen alle Ausgabewerte fest.

Das Kennfeld wird im Anschluss skaliert, sodass die Eigenschaften des Skalierungsre-
ferenzpunkts mit den Eigenschaften des Elektromotorauslegungspunktes in Bezug auf
Drehzahl und Drehmoment iibereinstimmen. In allen folgenden Nachrechnungen dient

das skalierte Kennfeld zur Berechnung des Elektromotorverhaltens.
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5.1.2.4. Nachrechnung des Antriebssystems

Mit den beiden beschriebenen Schritten ist das Antriebssystem vollstindig ausgelegt
und beliebige Betriebspunkte kdnnen nachgerechnet werden. Die erforderlichen Einga-
beparameter fiir jeden Betriebspunkt sind die Umgebungsbedingungen, eine Drehzahl
oder Schubanforderung, der Hybridisierungsgrad und die Installationsbedingungen, d. h.
der Einlauftotaldruckverlust und der Bruttoschubkoeffizient. Damit sind die Betriebs-
punkte aller Komponenten bestimmt und das Leistungsverhalten des Antriebssystems

kann bewertet werden.

5.2. Rechenmodell des Propellers

In diesem Kapitel werden die zur Auslegung und Nachrechnung des Propellers verwende-
ten physikalischen Rechenmodelle dargestellt. Dafiir werden einige Vereinfachungen ge-
troffen. Vor allem wird das komplexe Zusammenwirken von Mantel und Propeller auf die
Annahmen homogener Zustromung und ein Einlaufkennfeld reduziert. Zudem wird fiir
die aerodynamische Vorauslegung eine Mittelschnittsrechnung verwendet. In verwand-
ten Themengebieten wird erfolgreich genau so vorgegangen. Wie in Kap. 3.3 dargestellt,
basiert die Vorauslegung von Ventilatoren und Verdichtern in den Programmen nam-
hafter Hersteller auf Mittelschnittsverfahren. Auch komplexe Gasturbinenflugtriebwerke

werden mit 0D /1D-Performanceprogrammen wie z. B. GasTurb vorausgelegt.

Die Auslegung der Propellerschaufeln im Mittelschnitt basiert auf den Auslegungsva-
riablen und -parametern der Propellerstufe sowie dem Ringraum des Propellers, welche
allesamt aus den in Kap. 5.1.1 dargestellten Eingangsgrofen abgeleitet werden. Die An-
wendung der Mittelschnittsverfahren erfordert vereinfachende Annahmen, wie bereits in
Kap. 2.2 beschrieben. So wird die Stromung als eben, stationér und homogen betrachtet.
Fiir die Auslegung der Mantelpropellerstufe wird von einer drallfreien Zu- und Abstro-
mung ausgegangen. Diese Annahme ist sinnvoll, weil eine axiale Zustromung von beson-
deren Betriebsbedingungen abgesehen praktisch immer vorliegt und weil die drallfreie
Abstromung fiir die Schuberzeugung am effizientesten ist. Fiir die Nachrechnung wird
stets drallfreie Zustromung angenommen. Die Abstromung ist unter den meisten Bedin-
gungen annahernd drallfrei, aber aufgrund der inzidenzabhéngigen Minderumlenkung
nicht vollstandig, was zu beriicksichtigen ist. Die Minderumlenkung wird auf Basis des
Austrittskantenfaktors A in die Rechnung einbezogen, wie in Kap. 2.2.3 beschrieben. Die
Zustandsdnderungen im Lauf- und Leitrad werden unter Beriicksichtigung der Verlust-
ziffern berechnet. In den folgenden Unterkapiteln werden die Modelle zur Bestimmung
der Verluste und Blockage beschrieben. Die zugehorigen Formeln und Herleitungen fin-

den sich im Anhang A. Anschliefsend wird auf die Modellierung der radialen Verteilung
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der Stromungsgrofen eingegangen. Daraus werden die Geschwindigkeitsdreiecke {iber
die gesamte Schaufelh6he und die Schaufelprofile von der Nabe bis zum Gehéuse abge-
leitet. Die entsprechenden Formeln und Herleitungen finden sich im Anhang B. Sowohl
die Larmberechnung als auch die Kennfeldberechnung bauen darauf auf. Abschliefend

wird das Rechenmodell anhand von numerischen Stromungssimulationen kalibriert.

5.2.1. Totaldruckverluste

Die bei der Durchstrémung der Propellerstufe auftretenden Totaldruckverluste werden
auf verschiedene Verlustmechanismen zuriickgefiihrt und in der Rechnung durch Ver-
lustziffern beriicksichtigt. Die Verlustziffern der Einzelverluste werden fiir das Lauf- und

Leitrad jeweils zum Gesamtverlust

f - gProﬁl + £Hinterkante + gRadialspalt + €Axialspalt + §Sekundér + fInzidenz (53)

aufaddiert. Aufgrund ihres breiten Giiltigkeitsbereichs werden die physikalisch begriin-
deten Verlustkorrelationen nach Denton (1993) verwendet. Zur Berechnung des Sekun-
dérverlustes wird die damit kompatible Korrelation von Watzlawick (1991) verwendet.
Die Ansétze und vereinfachenden Annahmen, die den Korrelationen zugrunde liegen,
werden im Folgenden beschrieben. Die wesentlichen Schritte der Herleitung und die

Gleichungen zur Berechnung der Verlustziffern sind im Anhang A zu finden.

Der Profilverlust entsteht durch die viskose Umstrémung der Schaufeln. Er fliefst {iber
den Profilverlustkoeffizienten £p,oq in die Berechnung ein. Zur Bestimmung des Verlust-
koeffizienten wird die Grenzschicht als vollsténdig turbulent angenommen. Die saug- und
druckseitige Verteilung der Stromungsgeschwindigkeiten wird entsprechend dem Ansatz
von Hall et al. (2012) als dreiecksformig angesetzt. Die Entropieproduktion in der vis-
kosen Schaufelgrenzschicht wird iiber die Saug- und Druckseite integriert und auf den

Luftmassenstrom im Schaufelkanal bezogen, um den Verlustkoeffizienten zu erhalten.

Der Hinterkantenverlust ist im Wesentlichen auf die Ausmischung des Nachlaufs mit der
Hauptstromung zuriickzufithren. Er wird durch den Koeffizienten &ginterkante Periicksich-
tigt. Zur Bestimmung des Verlustes wird die Ausmischung als vollsténdig angenommen.
Die Grofse des Nachlaufs wird aus dem Grenzschichtzustand anhand der Verdrangungs-
dicke und der Impulsverlustdicke an der Hinterkante bestimmt, welche wiederum mit
einem Ansatz von Moreau (2017) berechnet werden, der von der Reynoldszahl und der
Diffusionszahl ausgeht. Die Schaufel wird in diesem Ansatz als glatte Platte mit turbu-
lenter Grenzschicht betrachtet.

Der Radialspaltverlust fallt an, weil an der Schaufelspitze ein statischer Druckgradient

auftritt, der zu einer Radialspaltstromung von der Druckseite auf die Saugseite fiihrt.
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Die daraus resultierenden Verluste werden vom Radialspaltverlustkoeffizienten &radiatspait
beschrieben. Dieser Koeffizient wird rein analytisch bestimmt. Dazu wird angenommen,
dass die Geschwindigkeitskomponente der Radialspaltstromung quer zur Hauptstréomung
dissipiert und sich anschliefsend die Radialspaltstromung mit der saugseitigen Haupt-
stromung ausmischt. Der resultierende Totaldruckverlust wird iiber die Sehnenlénge

integriert und auf den Luftmassenstrom des Schaufelkanals bezogen.

Der Axialspaltverlust umfasst die Reibungsverluste an den Seitenwénden des Strémungs-
kanals zwischen Lauf- und Leitrad. Dieser Verlust geht iiber den Koeffizienten £axialspart
in die Rechnung ein. Der Koeffizient wird vereinfachend aus dem Druckverlust einer
aquivalenten Rohrstromung unter der Annahme einer homogenen und vollsténdig aus-
gemischten Rotorabstromung bestimmt. Zur Beriicksichtigung des Dralls wird die Lauf-

linge der Stromung an den feststehenden Wéanden um den Faktor 1/sin ay erhoht.

Der Sekundarverlust fasst die Verlustentstehung aufgrund einer Vielzahl von Einzelstro-
mungsvorgangen zusammen. Wesentliche Verlustbeitrége liefern der Kanalwirbel, der
Eckenwirbel und der Hufeisenwirbel, sowie deren Interaktion mit der Schaufel- und Sei-
tenwandgrenzschicht. In dieser Arbeit wird die Sekundarverlustkorrelation von Watzla-
wick (1991) verwendet. Watzlawick wertete die Arbeiten fritherer Autoren aus und fiihrte
eigene Versuchsreihen durch, darunter u. a. Gitterwindkanalmessungen an einem NACA-
65 Verdichtergitter. Die gewonnenen Daten korrelierte er mit verschiedenen Geometrie-
und Stromungsparametern. So erhielt er eine Korrelation fiir den Sekundérverlustkoeffi-
zienten Eserunasr- Die Korrelation gilt fiir alle Schaufelgitter mit Hohen-Seiten-Verhéltnis
grofser 0,5 und schliefst auch die Reibungsverluste an den Seitenwénden innerhalb der

Schaufelgitter ein.

Zusétzlich zu den oben genannten Verlusten tritt ein Fehlanstromungsverlust auf, wenn
das Schaufelprofil unter anderen Winkeln als dem Nennanstromwinkel angestrémt wird.
Dieser wird auch als Inzidenzverlust bezeichnet. Der Koeffizient &ppigen, Wird zunéchst
nach Denton (1999) konservativ abgeschitzt. Dazu wird angenommen, dass der Im-
pulsanteil der Zustromung orthogonal zur Nennanstromrichtung vollstandig dissipiert.
Unter anderem Bahr (1964) zeigte, dass sowohl die Profilform als auch die Vorderkan-
tendicke die Verlustziffer und ihre Abhéngigkeit von der Fehlanstromung beeinflussen.
Wie in Kap. 5.2.6 néher erldutert wird, wird die konservative Annahme von Denton

abgeschwicht, um die tatséchlichen Verluste zu bestimmen.
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5.2.2. Blockage und Durchflusskoeffizient

Grenzschichten und Sekundéarstromungsphénomene reduzieren die effektiv durchstromte
Querschnittsfliche. Dies wird in der Mittelschnittsrechnung durch den Einschniirfaktor
(Blockage)
Aeﬁektiv
B=1——— 5.4
Ageometrisch ( )
mit dem Quotienten aus effektiv durchstromter Fliache und Ringraumquerschnitt bertick-
sichtigt. Stromauf des Laufrades kann die Blockage auf Basis der Verdrangungsdicken
0; an Nabe und Geh&use mit
017)n + (017
B, ~ (017)y + (017)g (5.5)

hTM

abgeschitzt werden (Grieb, 2009). Da in dieser Arbeit Mantelpropeller mit relativ klei-
nen Nabenverhéltnissen betrachtet werden und die Lauflange deutlich grofer ist, ist die
Ausbildung der Gehéusegrenzschicht fiir die Blockage mafgeblich. Die gehduseseitige
Verdrangungsdicke wird abgeschétzt, indem die Gehéusegrenzschicht im Einlauf néhe-

rungsweise als turbulente Plattengrenzschicht betrachtet wird.

Stromab des Propellerlaufrades resultiert die Blockage neben den Ringraumgrenzschich-
ten aus vielen Sekundérstromungen, sodass sie von zahlreichen Auslegungs- und Be-
triebsparametern der Stufe beeinflusst wird, z. B. vom Radialspalt und der Verzégerung
im Gitter. Den groften Einfluss hat der Radialspaltwirbel des Laufrades. Khalid et al.
(1999) haben einen Ansatz fiir die Bestimmung der Blockage aufgrund des Radialspalt-
wirbels entwickelt, der auf demselben Vorgehen und denselben Annahmen beruht, wie
die Bestimmung von &radiaspart nach Denton (1993). Die Herleitung der Blockage auf-
grund des Radialspaltwirbels Bgpaitwirber ist im Anhang A dargestellt. Unter Vernachlés-

sigung der iibrigen Einfliisse auf die Blockage ist
BQ - Bl + BSpaltwirbel (56)

und mit der vereinfachenden Annahme, dass die Blockage iiber das Propellerleitrad
konstant bleibt, auch

Bg = BQ . (57)

Der Durchflusskoeffizient der Schubdiise wird auf Basis von Bs abgeschétzt. Es wird an-
genommen, dass die am Propelleraustritt vorliegenden gehduse- und nabennahen Stro-
mungsgebiete mit Axialgeschwindigkeitsdefiziten ohne Ausmischung mit der Hauptstro-
mung, bei einem vernachlassigbaren statischen Druckgradienten, zur Diise und aus dieser

hinaustransportiert werden. Dann ist

Cp~1—Ds. (5.8)

30



5.2. Rechenmodell des Propellers

5.2.3. Schaufelverwindung

Die Bestimmung der radialen Verteilung der Stromungswinkel in der Auslegung und
Nachrechnung baut auf dem in Kap. 2.2.2 dargestellten radialen Gleichgewicht auf. Ziel
der Auslegung ist die Erzeugung einer radialen Stromungswinkelverteilung fiir die Wahl
der Metallwinkel und Schaufelprofile (siehe Anhang C) sowie als Grundlage fiir die fol-
genden Nachrechnungen. Die Nachrechnung der radialen Verteilung dient der Bereitstel-
lung von Stromungsgréfen fiir die akustischen Rechnungen, darunter die schnittweisen
Auftriebskrafte und Grenzschichtparameter. Ferner liefert die Nachrechnung die radia-
le Verteilung der Axialgeschwindigkeit unter verschiedenen Betriebsbedingungen, auf

deren Basis der Schubkoeffizient bestimmt wird.

Vereinfachend wird eine inkompressible Stromung angenommen. Auflerdem werden die
Ein- und Austrittsradien der Schaufelgitter als jeweils konstant angesetzt. Die Verluste
in den Schaufelgittern werden beriicksichtigt, allerdings vereinfachend radial homogen
angesetzt. Die Blockage in den Schaufelgittern sowie die inzidenzabhingige Minderum-

lenkung werden vernachlassigt.

Die Auslegung der Schaufelverwindung erfolgt fiir den Auslegungspunkt der Mittel-
schnittsrechnung, aus welcher die Parameter pj,m, ¢m und 9, im Mittelschnitt, die
Drehzahl sowie die Ringraumdurchmesser bekannt sind. Zur Bestimmung der Geschwin-
digkeitsdreiecke iiber die Schaufelhéhe wird in den Verdichterebenen 1, 2 und 3 die Glei-
chung der radialen Geschwindigkeitsschichtung (2.39) gelost, die auf dem einfachen ra-
dialen Gleichgewicht basiert. Free Vortex- und Forced Vortex-Lsungen sind fiir Mantel-
propeller aufgrund ihres kleinen Nabenverhéltnisses nicht ideal, eine Kombination der
beiden Losungen ist aber gut fiir die Auslegung von Mantelpropellern geeignet. Eine

solche Kombination ist die Mized Vorter-Auslegung

2
Q
cufwh’f o (T—M> -1 (5.9)

r

mit der Winkelgeschwindigkeit 2 und dem Verwindungsparameter c. Sie kombiniert Free
Vortex- und Forced Vortex-Lésungen zu einem kontinuierlichen Auslegungsspektrum mit
dem Freiheitsgrad ¢, mit dessen Variation fiir jeden Anwendungsfall eine giinstige Lo-
sung gesucht werden kann. Dies vermeidet eine aerodynamische Uberlastung der Naben-
schnitte, fiihrt zu strukturmechanisch ertragbaren Verwindungen und halt die fiir den
Vortriebswirkungsgrad ungiinstige Umverteilung des Massenstroms in die Aufenschnit-
te in Grenzen. Die Free Vortex-Auslegung (¢ = 0) und die Forced Vortex-Auslegung
(¢ = 1) sind Spezialfille der Mixed Vortex-Auslegung.
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Gleichung (5.9) basiert auf der Arbeit von Lewis (1996), der allerdings nur das Lauf-
rad behandelt. Fiir die Zwecke dieser Arbeit wurde sein Verfahren um Auslegung und
Nachrechnung des Leitrades erweitert. Anhang B enthélt die komplette Herleitung der

Berechnungsverfahren fiir Lauf- und Leitrad.

5.2.4. Larmberechnung

Der vom Mantelpropeller emittierte Larm wird mit einem analytischen Verfahren be-
rechnet, das Koppelberg (2020) implementiert und fiir die Berechnungen dieser Arbeit
zur Verfligung gestellt hat. Der Mantel wird vereinfachend als schallhartes Rohr mit un-
endlicher Lange und konstantem Radius betrachtet. Das Verfahren ist anwendbar, wenn
der Abstand zwischen dem Propeller und dem Ein- und Austritt des Mantels ausreichend
grofs ist, also wenn die Lénge des Mantels im Vergleich zum Propellerdurchmesser grofs
ist. Auch fiir Mantelpropeller mit kurzen Ménteln ist das Verfahren anwendbar, sofern
die Lénge von Einlauf und Diise ausreichend grof ist, sodass nicht ausbreitungsfahige
Moden stets darin abklingen. Wie in Kap. 2.3.3 beschrieben, wird der Larm eines sol-
chen Mantelpropellers dominant von Rotor-Stator-Interaktion angeregt. Einen weiteren,
signifikanten Beitrag leistet der Hinterkantenlarm. Zur Bewertung des auf diese Phéno-
mene zuriickgehenden Léarms sind die von Moreau (2017) dargestellten Methode gut
geeignet. Deren Vorgehen wird hier zusammengefasst. Eine umfangreiche Beschreibung
findet sich in Koppelberg, Weintraub und Jeschke (2022).

Ausgangspunkt der Larmberechnung sind instationédre Stromungsphédnomene, die radial
diskretisiert iiber die gesamte Schaufelh6he betrachtet werden. Thre Ausprigung wird
auf Grundlage der in den vorherigen Kapiteln beschriebenen Stromungsberechnungen
ermittelt. Die Gestalt der Nachlaufdelle wird basierend auf dem Grenzschichtzustand an
der Hinterkante bestimmt. Das Potentialfeld wird auf Basis der endlichen Schaufeldicke
und des Auftriebs ermittelt. Beides zusammen bestimmt die Stromungsgeschwindigkeits-
schwankungen an der Laufschaufelhinterkante und der Leitschaufelvorderkante, welche
jeweils durch Fourier-Analyse in eine Anzahl harmonischer Geschwindigkeitsstorungen
zerlegt werden. Auf Grundlage der Frequenz und Amplitude dieser Stérungen wird der
instationdre Rotor- und Statorauftrieb berechnet, auf den die Larmanregung zuriick-
zufiihren ist. Dieser Ansatz beriicksichtigt sowohl tonalen als auch breitbandigen Larm
und ermoglicht die Bewertung von Cut-Off-Auslegungen. Wie in Koppelberg, Weintraub
und Jeschke (2022) weiter ausgefiihrt wird, beriicksichtigt das Rechenverfahren auch
die Abstrahlcharakteristik und die Fernfeldausbreitung. Auf dieser Basis kann der am

Boden wahrgenommene Mantelpropellerlarm bewertet werden.
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5.2.5. Kennfeldberechnung

Das Kennfeld des Mantelpropellers ergibt sich aus einer Vielzahl von Betriebspunkten,
die unter Standardumgebungsbedingungen nachgerechnet werden. Die Wirkungsgrade
werden mit den kalibrierten Verlustkorrelationen berechnet, die in Kap. 5.2.6 darge-
stellt sind. Die Stabilitdtsgrenzen des Kennfeldes werden anhand von zwei Kriterien
ermittelt, die im Folgenden beschrieben werden. Zunéchst wird bestimmt, ab welcher
Androsselung beim Mantelpropeller aufgrund der radial unterschiedlichen Umlenkcha-
rakteristiken der Schaufelschnitte instabiles Betriebsverhalten einsetzt (maximale Ver-
zogerung). Anschlieffend wird bewertet, ob die bei dieser Androsselung auftretenden
Anstrombedingungen von den Schaufelprofilen ablosefrei ertragen werden, und bis zu

welcher Androsselung das der Fall ist (maximale Inzidenz).

5.2.5.1. Stabilitatskriterium maximale Verzégerung

Fir die Zwecke dieser Arbeit wird die aerodynamische Stabilitdtsgrenze, das Ende
der Primarcharakteristik, als die mafgebliche Stabilitatsgrenze im Kennfeld betrachtet.
Traupel (1982) beschreibt fiir die Abschétzung der aerodynamischen Stabilitétsgrenze
ein Verfahren, bei dem das Zusammenspiel der radial unterschiedlichen Umlenkcharak-
teristiken bewertet wird. McKenzie (1997) beschreibt ein dhnliches Vorgehen. Die Stufe
wird radial in Stufenelemente unterteilt, von denen zunéchst angenommen wird, dass sie
voneinander unabhéngig sind. Es gibt nun ein kritisches Stufenelement, welches aufgrund
seiner Auslegung und Betriebscharakteristik verglichen mit den iibrigen radial verteil-
ten Stufenelementen zur niedrigsten maximalen statischen Druckerh6hung imstande ist.
Dieses Stufenelement begrenzt die Stabilitdat der gesamten Stufe. Die aerodynamische
Stabilitdtsgrenze ist erreicht, wenn das kritische Stufenelement mit seiner maximalen
statischen Druckerhéhung operiert. Wird die Stufe noch weiter angedrosselt, bricht der
Durchsatz im kritischen Stufenelement zusammen. Das kann sich unterschiedlich zeigen.
Ist der Durchsatz im kritischen Stufenelement an der Stabilitatsgrenze noch relativ hoch,
fiihrt die abrupte Uberlastung zu rotierenden Stromungsablésungen ( Traupel, 1982). Ei-
ne Uberlastung bei niedrigem Durchsatz fiihrt eher zu begrenzten Ablosegebieten, die
z. B. als nabenseitige Eckenablosung in Erscheinung treten (Joos, 2020). Im letzteren
Fall wird die Hauptstromung durch die Blockagewirkung der Ablosegebiete innerhalb
der Stufe zu groferen Radien umverteilt, sodass dort Arbeitsumsatz und Austrittsge-
schwindigkeit zunehmen. Das hat eine stabilisierende Wirkung auf die benachbarten

Stufenelemente. Dabei ist kein weiterer Druckanstieg der gesamten Stufe mehr moglich.

In dieser Arbeit wird das kritische Stufenelement mit dem Nachrechenverfahren der ra-

dialen Verteilung bestimmt. Das Vorgehen ist analog dem von Traupel beschriebenen
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Verfahren, mit Ausnahme der hier mangels differenzierterer Betrachtung fiir alle Stu-
fenelemente als gleich angesetzten Verluste. Beim Nachrechnen der Drehzahllinien wird
der radiale Verlauf von c,3 bestimmt. Die Stabilitatsgrenze wird als erreicht angesehen,

wenn an einem radialen Schnitt
Caz = 0 (5.10)

ist. Dies entspricht dem Zusammenbrechen des Durchsatzes im kritischen Stufenelement
und damit der Stabilitdtsgrenze der Stufe. Beim Mantelpropeller ist aufgrund der hoch

belasteten nabennahen Schaufelschnitte dort das kritische Stufenelement zu erwarten.

5.2.5.2. Stabilitatskriterium maximale Inzidenz

Die aerodynamische Stabilitét ist weiterhin durch die maximalen Fehlanstrémungswin-
kel der verwendeten Schaufelprofile begrenzt. Um diesen Aspekt bei der Bewertung
der Stabilitdtsgrenze zu beriicksichtigen, werden die sich einstellenden Inzidenzen den
maximal ertragenen Inzidenzwinkeln der vorgesechenen NACA-Profile bei vergleichba-
ren Reynoldszahlen gegeniibergestellt. Diese konnen aus Gitterwindkanaluntersuchun-
gen abgeleitet werden, iiber die z.B. Herrig et al. (1951), Bahr (1964) und Lieblein
(1965) berichteten. Verbreitete Verwendung erfahren auch die von Mellor (1957) fiir
verschiedene Teilungsverhéltnisse aufgestellten Ergebnisse in den NACA-65 Entwurfs-
diagrammen, wie sie u. a. Farokhi (2014) prasentiert. Mellor definierte Stall als 50%igen
Anstieg des Profilverlustkoeffizienten. Da die in dieser Arbeit betrachteten Laufrader
iiberwiegend grofe Teilungsverhéltnisse haben, werden die stabilitdtsbegrenzenden po-
sitiven Inzidenzwinkel auf Basis des Anstellwinkels am Maximum der Auftriebspolaren
des Einzelprofils abgeschétzt. Die Polaren werden dem numerischen Stromungsloser Xfoil
(Drela, 1989, 2013) bestimmt.

Fiir die Vorauslegungsbetrachtungen dieser Arbeit werden nur die Inzidenzwinkel im
Mittelschnitt beriicksichtigt. Das ist zu rechtfertigen, weil die nabennahen Profile mit
ihren relativ dicken Vorderkanten und enger Teilung inzidenzunempfindlich sind, und
weil im Bereich der Schaufelspitze die Inzidenzwinkel deutlich weniger variieren als im
Mittelschnitt. Um diese Vereinfachung zu beriicksichtigen, werden die Mittelschnitts-

grenzwerte mit Sicherheitsfaktoren versehen.

5.2.6. Kalibrierung

Das beschriebene Rechenmodell wird fiir die Studien dieser Arbeit anhand der Ergeb-
nisse numerischer Stromungssimulationen einer Referenzauslegung mit den in Tab. 5.3

zusammengefassten Auslegungsparametern kalibriert. Zunéchst wird die Mantelpropel-
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Tabelle 5.3.: Parameter der Referenzauslegung des Mantelpropellers.

Parameter Wert Parameter Wert
dprop 0,850 m (t/D)i 2,00
dProp,Nabe 0,255 m (t/l)i\/l 1,10
TProp,Design 1,0246 (h/Dxp 2,00
NiorrDesign 2789 RPM (h/Dm 1,50
Miorr,Design 93,96 kg /s (Oax/1" ) 0,70
B2,M Design 136,4 dsp 3 mm
Q'3 M Design 90,0 OHK, R 2mm
c 0,25 OHK.S 2mm

lerstufe mit Mittelschnittsverfahren ausgelegt und auf Basis der in Anhang C beschrie-

benen Verfahren werden Rotor- und Statorschaufeln im Detail ausgelegt.

Die numerischen Referenzdaten der Propellerstufe hat Koppelberg (2021, personliche
Kommunikation) zur Verfiigung gestellt. Es wurde der Stromungsléser TRACE (Tur-
bomachinery Research Aerodynamic Computational Environment) in der Version 9.2
verwendet (Engel (1997); Eulitz (2000); Nirnberger (2004)). Die Stromung wird durch
die Reynolds-gemittelten Navier-Stokes (RANS)-Gleichungen beschrieben. Um die Glei-
chungen raumlich zu diskretisieren, wird eine zellzentrierte Finite-Volumen-Methode
eingesetzt, welche diese im mitbewegten Koordinatensystem 16st. Die Schlieffung der
RANS-Gleichung erfolgt iiber Turbulenzmodelle. Die Turbulenz wird mit dem k-w-
Modell nach Wilcox (1988) modelliert, mit Staupunktkorrektur nach Kato und Launder
(1993) und unter Beriicksichtigung der Rotationseffekte nach Bardina et al. (1985).
Das Rechennetz ist mit AutoGrid5™ in der Version 14.1 von NUMECA International
(mittlerweile Cadence) erstellt. Das Netz ist strukturiert, krummlinig und konturange-
passt, mit einer Blockstruktur zur effizienten Berechnung durch Parallelisierung. Es wird
jeweils nur eine Passage der Kernstromung von Rotor und Stator vernetzt, was die Peri-
odizitat der Stromung ausnutzt, um den Rechenaufwand zu reduzieren. Die Wandgrenz-
schichten werden mit einem Low-Reynolds-Ansatz direkt aufgelost. Der sich ergebende
dimensionslose Wandabstand y™ betragt flichengemittelt ~ 0,58 und maximal 4,2. Fiir
den Rotor und Stator ergeben sich somit 675.000 und 285.000 Zellen. Konvergenzkri-
terium der Rechnungen sind Wirkungsgradanderungen < 0,5 %o. So werden Kennlinien

fur zwei Drehzahlen berechnet.

Zur Kalibrierung werden die erzeugten Kennlinien fiir dieselben Drehzahlen mit dem
Mittelschnittsverfahren nachgerechnet. Die Stabilitdtsgrenze wird dabei ermittelt, wie

in Kap. 5.2.5 beschrieben. Die Eingabeparameter der Verlustmodelle der Mittelschnitts-
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1,06 T T T T 0,90
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Abbildung 5.4.: Vergleich der Kennlinien zwischen kalibrierter Mittelschnittsrech-
nung und Ergebnissen der numerischen Stromungssimulation fiir korrigierte Drehzahlen
2789 RPM und 3400 RPM mit Bestimmtheitsmafen R2.

rechnung werden dann so gewahlt, und teils auch die Verlustmodelle selbst so modifiziert,
dass eine moglichst gute Ubereinstimmung der mit beiden Verfahren erzeugten Kenn-
linien erreicht wird. Die Ergebnisse sind in Abb. 5.4 dargestellt. Die Ubereinstimmung
ist mit R? > 0,99 sehr gut. Die erforderliche Kalibrierung des Modells der Minderum-
lenkung sowie des Verlustmodells ist physikalisch begriindet und beschrinkt sich auf
vier Eingriffe. Der stéirkste Eingriff betrifft die Steigung der Kennlinien. Die Kennlinien
der Mittelschnittsrechnung verlaufen ohne Kalibrierung im Vergleich mit den Ergeb-
nissen der Stromungssimulation zu steil. Die Umlenkcharakteristik der Stufe wird also
durch Anwendung von (2.44) auf den Mittelschnitt unzureichend wiedergegeben. Ein
naheliegender Grund dafiir ist, dass mit den Mittelschnittsverfahren zu wenig Minder-
umlenkung vorhergesagt wird, weil der Austrittskantenfaktor A aus Abb. 2.7 zu klein
ist. Ein weiterer Grund ist in der Umlenkcharakteristik der ganzen Stufe zu finden, und
zwar in der radialen Umverteilung des Massenstroms im Off-Design in Verbindung mit

den unterschiedlichen Kennliniensteigungen der radialen Stufenelemente.

In Abb. 5.5 ist die radiale Umverteilung des Massenstroms bei An- und Entdrosselung
der Stufe veranschaulicht. Die Kennlinien der gehdusenahen Stufenelemente sind relativ
steil, weil dort u und B, grofs sind. Kleine Anderungen des Durchsatzes haben grofe
Anderungen der Arbeit uAcy, zur Folge. Fiir die Kennlinien der nabennahen Stufen-
elemente gilt genau das Gegenteil, diese verlaufen relativ flach. Daher wird im ange-
drosselten Laufrad der Massenstrom gegeniiber dem Designpunkt in die Aufenschnitte
umverteilt und bei einer Entdrosselung findet umgekehrt eine Umverteilung in die na-
bennahen Schnitte statt. Wahrend die Kennlinien der gehdusenahen Stufenelemente nur

wenig steiler sind als die Kennlinie im Mittelschnitt, verlaufen die Kennlinien der na-
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bennahen Stufenelemente viel flacher. Dies fiihrt da- 0,45
zu, dass die Kennlinie der Stufe insgesamt flacher ver- 9" v
lauft als eine unkalibrierte Mittelschnittsrechnung mit 0407 <
den Verfahren dieser Arbeit erwarten ldsst. Die per 0351 §
Stromungssimulation ermittelte Kennlinie zeigt das. N— 5
Prinzipiell ist dieser Effekt radial variierender Kenn- 0,30} N
liniensteigungen fiir alle Verdichter zu erwarten, mit £ ﬁ
stirkster Auspragung bei kleinen Nabenverhéltnissen, =~ 025 ﬁ%
stark verwundenen und weit geteilten Laufrddern. Um
die Kennliniensteigung von Mittelschnittsrechnung und 0,201
Strémungssimulation in Ubereinstimmung zu bringen,
bietet sich eine Kalibrierung 1\(;2

0.10 4° ‘iM = Of’ ‘—4o

B = bopesign + (A + 1) (511 en s

Abbildung 5.5.: Radialer
mit den Kalibrierfaktoren f4 und fg an, die beide Ef- Verlauf von cap bei 2789 RPM

fekte beriicksichtigt. Da hier jedoch nur Referenzdaten mit unterschiedlicher Sensitivi-
tat gehduse- und nabennaher

Schnitte auf Betriebspunkt-

verschiebungen (Variation der

fiir ein Teilungsverhéltnis vorliegen, konnen die beiden
Effekte nicht getrennt betrachtet werden und es wird

nur der Austrittskantenfaktor A geméaf
Mittelschnittsinzidenz iyy).

62 = BZ,Design + fAA i (512)

mit einem Kalibrierfaktor f4 beaufschlagt. Fiir die Bestimmung von f, ist der entdros-
selte Teil der Kennlinie am besten geeignet, weil die Kennliniensteigung dort haupt-
séchlich vom oben beschriebenen Effekt abhéngt. Sie wird dort weniger von Verlusten
und Blockage beeinflusst als im angedrosselten Bereich. Weil f4 damit (relativ) unab-
hangig von Verlusten und Blockage bestimmt wird, ist es sinnvoll, f4 bei der Kalibrie-
rung als Erstes zu bestimmen. Eine kalibrierte Mittelschnittsrechnung kann die durch
Stromungssimulation ermittelte Kennlinie gut wiedergeben. Fiir den hier betrachteten

Entwurf wird die Steigung der Kennlinie mit f4 ~ 1,4 richtig nachgebildet.

Weiterhin zeigt sich, dass der Inzidenzverlust deutlich iiberschitzt wird. Die Ermittlung
des Inzidenzverlustes basiert auf der Annahme, dass der Impulsanteil der Zustromung
orthogonal zur Nennanstromrichtung vollsténdig dissipiert wird. Diese konservative An-
nahme wird durch einen Kalibrierfaktor f; < 1 und die Einfiihrung eines Inzidenzbe-
reiches ¢ = 0...A7 mit A7 > 0 korrigiert, innerhalb dessen kein Inzidenzverlust anféllt.

Ein verlustfreier Bereich Ai > 0 ist plausibel, weil gerade dicke Profile gegeniiber druck-
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seitiger Inzidenz recht unempfindlich sein konnen, wie z. B. Bahr (1964) fiir Profile der
NACA-65 Serie gezeigt hat. Das fiihrt auf die Verlustkorrelation

fisin®(i — Ad) i > Ai
flnzidenz = fz Sin2 (2) 1 <0 (513)

0 sonst

fir das Lauf- und Leitrad.

Nach der Einfiihrung von f4, f; und A betrifft der vierte und letzte Eingriff im Rahmen
der Kalibrierung die Radialspaltstromung. Um den per Strémungssimulation ermittel-
ten Kennlinienverlauf im stark angedrosselten Bereich gut wiederzugeben, miissen der
Radialspaltverlust und die Blockage mit der Geschwindigkeitsverteilung an der Schau-
felspitze ausgewertet werden. Die zuvor vereinfachend angesetzte Geschwindigkeitsver-
teilung des Mittelschnitts unterscheidet sich aufgrund des kleinen Nabenverhéltnisses
beim Mantelpropeller zu stark von den tatsdchlichen Verhéltnissen. Die Stromungsge-
schwindigkeiten an der Schaufelspitze werden zur Auswertung von Radialspaltverlust

und Blockage basierend auf (5.9) und der vereinfachenden Annahme

Ca2,G = Ca2, M (5.14)

abgeschétzt. Das gilt nur fiir die Free Vortex-Auslegung exakt und ist ansonsten eine
starke Vereinfachung, ermoglicht aber eine Bestimmung der Zu- und Abstromwinkel an
der Schaufelspitze ohne Nachrechnung der radialen Verteilung und ist genauer als die
Verwendung von Mittelschnittsgroffen. Die Kalibrierfaktoren und Parameter des Ver-

lustmodells sind in Tab. 5.4 zusammengefasst.

Tabelle 5.4.: Kalibrierfaktoren und Parameter des Verlustmodells.

Name Formelzeichen =~ Wert
Kalibrierfaktor fiir Abstréomwinkel fa 1,40
Kalibrierfaktor fiir Inzidenzverlust fi 0,30
Inzidenzverlustfreier Bereich Ai 3,0°
Blockage am Propellereintritt By 0,02
Rohrreibungszahl fiir Axialspaltverlust A 0,02
Unterdruckkoeffizient fiir Hinterkantenverlust ¢, 0,13
Kontraktionsziffer fiir Radialspaltverlust Ce 0,70
Dissipationskoeffizient fiir Profilverlust Cd 0,0024
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5.3. Rechenmodell der Gondel

Dieses Kapitel enthélt eine Zusammenstellung der Modelle und Verfahren zur Berech-
nung der Totaldruckverluste in Einlauf, Ubergangsstiick und Diise. Die Herleitungen
dazu finden sich in Anhang D. Anschliefsend werden Verfahren zur Beriicksichtigung der
Schubstrahleinschniirung, zur Abschéatzung des Schubkoeffizienten und zur Berechnung

des Gondelwiderstands dargestellt.

5.3.1. Totaldruckverluste

Der Einlauftotaldruckverlust entsteht praktisch ausschlietlich zwischen dem Eintritt und
der Propellerebene. Die Verluste in der Einlaufstromrohre vor dem Eintritt sind dem-
gegeniiber vernachlassigbar. Der Verlustanteil durch Reibung im Einlauf Ap; g g wird

ausgehend von (2.90) bestimmt. Unter Annahme eines konstanten Querschnitts ist

2
pcicrlp

ApirE = (5.15)

r1

mit dem Reibungsbeiwert ¢; und der Lénge des Einlaufs lg. Die Grenzschicht im Ein-
lauf wird als vollturbulent angenommen, sodass die Wandreibung mit einem konstanten
Reibungsbeiwert der langsangestromten sandrauen Platte bestimmt werden kann. Dafiir
werden die Werte nach Prandtl-Schlichting in der Naherung von Bdswirth et al. (2014)

2,5
l atte l atte
o = (1,89+ 1,62 logy ( ‘Z - )) fir 10% < IZ“ < 10° (5.16)

sae sae

verwendet. Ein typischer Wert fiir glatte Kunststoffoberflichen ist kg, = 0,03 mm
(Schlichting et al. (2006)). Mantelpropeller kommen i.d.R. ohne Einlaufdiffusor aus.
Wird ein Diffusor vorgesehen, so ist c; grofler. Fiir diesen Fall findet sich bei Seddon
und Goldsmith (1985) ein empirischer Ansatz zur Bestimmung von ¢ basierend auf

Versuchsreihen von Squire (1953).

Der Totaldruckverlust aufgrund von Ubergeschwindigkeiten und Stréomungsablosungen
am Einlauf Apy 1, ist stark von dessen Gestaltung und den Betriebsbedingungen abhén-
gig. Er tritt nur bei Betriebspunkten mit sich stark einschniirender Einlaufstromréhre
auf, und ist praktisch nur am Boden beim Start relevant. Blackaby und Watson (1954)
haben den Totaldruckverlust von Einldufen mit kreisrunden und elliptischen Vorderkan-
ten bei niedrigen Zustrémmachzahlen von May = 0 bis 0,33 experimentell untersucht.
Diese Untersuchungen von Blackaby und Watson eignen sich hervorragend als Grund-

lage fiir die Auslegung von Mantelpropellereinlaufen. Auf Basis ihrer Ergebnisse wird
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Apy 1, in dieser Arbeit bewertet, wie in Anhang D dargestellt. Da bereits bei niedrigen

Zustrommachzahlen und praktisch immer im Flug
Apt,L,E ~0 (517)

ist, wird hier nicht weiter darauf eingegangen.

Der stromab des Propellerleitrades anfallende Totaldruckverlust Ap; ¢, ergibt sich aus
der Summe zweier Anteile nach (2.98). Der Reibungsanteil verursacht durch die Grenz-

schicht am Mantel ist analog nach (5.15) bestimmbar. Das fithrt auf

2 ..
pCs Cr lp

. (5.18)

Apt,R,UD R
Der Totaldruckverlust aufgrund von Reibung und Strémungsablosungen am Zentralkor-
per wird mit dem Ansatz (2.90) bestimmt, d.h., die am Zentralkorperheck angreifende
Kraft F ¢, wird ermittelt und in einen Totaldruckverlust umgerechnet. Dazu wird diese
Kraft auf Basis einer von Hoerner (1965) aufgestellten Korrelation des Heckwiderstands
in freier Stromung abgeschitzt. Um den Zentralkorper der Diise herrschen zwar ande-
re Verhéltnisse als an einem Heckkorper in freier Stromung, doch die Korrelation nach
Hoerner ist die beste in der Literatur verfiighare Nédherung zur Beschreibung dieser
Verhiltnisse. Der Ringraumquerschnitt stromab des Mantelpropellers wird als konstant

angenommen. Dieser Ansatz fiihrt auf

2 2
PC3 CD Heck T'N

5.19
2r2 ( )

Apt,Z,UD =
mit dem Widerstandsbeiwert cp peck, der von der Form und dem Léngen/Durchmes-
serverhéltnis des Heckkorpers abhéngt, wie in Abb. D.2 dargestellt. Den niedrigsten
Widerstandsbeiwert hat ein stumpf zulaufender Heckkorper mit einem Léngen/Durch-

messerverhaltnis um 2. Dafiir ist ¢p mesk ~ 0,03.

5.3.2. Schubstrahleinschniirung

Werden die viskosen Verluste im Schubstrahl stromab der Ebene 8 vernachléssigt, al-
so auch dessen Ausmischung mit der Umgebung, so durchstromt der Schubstrahl im
stromab Unendlichen eine konstante Querschnittsfliche A.,. Das Einschniirungsverhalt-
nis des Schubstrahls

Ao
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setzt diese Querschnittsfliche ins Verhéltnis zur Austrittsfliche des Mantels Ag. Cy wird
nach Kichemann und Weber (1953) auf Basis der Singularitdtenmethode (Skeletttheo-
rie) berechnet, wie im Anhang E dargestellt. Dabei wird der Mantel vereinfachend als
Rotation eines Parabelbogens betrachtet und es wird angenommen, dass Cy fiir einen
gegebenen Mantel immer gleich ist, unabhéngig vom Propellergeschwindigkeitsfeld und
damit auch vom Betriebspunkt. Bereits Kriger (1949) hat bei Windkanaluntersuchun-
gen von Mantelpropellern beobachtet, dass Cx mit Belastungsveranderungen des Pro-
pellers nur geringfiigig variiert. Das fiihrt auf

g2 tan ok r3

Ck=1-

CroHK T Cyo pK VAL OHK T8

mit dem Winkel agk der Skelettlinie an der Hinter- Tabelle 5.5.: Numerisch berech-
kante relativ zur Langsachse sowie den im Punkt der nete Werte der Rotation eines
Hinterkante induzierten, auf die Zustromgeschwin- Parabelbogens nach Kiichemann
digkeit normierten Geschwindigkeiten ¢,y und wund Weber (1953).

ik und dem Korrekturfaktor go aus Tab. 5.5. Im

. . . l/d)Man . y
Ergebnis ist Cy damit von der Mantelgeometrie fest- (Hd)vame Comx Gk 42

gelegt. 0,5 289 0,75 17
1,0 2,54 093 18
2,0 2,04 095 1,7

Mit C werden bei der Auslegung und Nachrechnung

des Mantelpropellers die statischen Zustandsgréfien
in Ebene 8 bestimmt. Zur Berechnung von pg wird die Stréomung in Ebene 8 und
im stromab Unendlichen als axial homogen angenommen. Alle viskosen Verluste im
Schubstrahl stromab der Ebene 8 werden vernachlassigt, also auch dessen Ausmischung

mit der Umgebung. Der Zustand am Diisenaustritt ist dann iiber

Poo = D0 (5.22)

2 Pts =
Ma,, = — —1 2
¢ “—1[(170) ] (5-23)

und den auf Erhaltungsgleichungen und Isentropenbeziehungen beruhenden Ausdruck

Cy =

k+1
As Mag ( 1+ 521 Mag ) 3D 5o

As  Mag \ 1+ 1MaZ,

implizit gegeben. Durch iteratives Losen der (5.24) wird Mag und damit der Zustand

am Austritt berechnet.
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5.3.3. Schubkoeffizient

Der Bruttoschubkoeffizient Cf, beschreibt den Schubverlust aufgrund inhomogener Ge-
schwindigkeiten und von der Axialen abweichenden Stromungswinkeln im Schubstrahl.
Fiir die hier betrachteten Antriebe sind die Winkelabweichungen vernachléssigbar, denn
der Schubstrahl der subsonisch durchstromten Diise ist nahezu parallel zur Maschinen-

achse. Mit axialer Strémung in Ebene 8 vereinfacht sich (2.99) zu

// pcadA
As

(mSCS)OD

Crg = (5.25)

Die Referenzwerte 7hgop und cgop werden bestimmt, sodass der Massenstrom

mg’OD = // PCs dA (526)
Asg

und dessen kinetische Energie

. C3.0D i
mg oD 72 ://pC85dA (527)
Ag

den Werten der radialen Verteilung entsprechen. Dadurch wird eine Bewertung der In-

homogenitaten moglich. Einsetzen in (5.25) liefert

—0,5
Cry = // pcadA // pcg dA // pcs dA . (5.28)
As Ag Ag

Die Geschwindigkeitsinhomogenitéit in Ebene 8 wird auf Basis der radialen Verteilung
der Stromungsgrofen am Austritt des Propellerleitrades ausgewertet, welche aus den in

Kap. 5.2.3 beschriebenen Rechenverfahren resultiert.

5.3.4. Gondelwiderstand

Der Gondelwiderstand setzt sich aus den in Kap. 2.5.1 und Kap. 2.5.2 beschriebenen
Komponenten zusammen. Er wird von vielen interagierenden Stromungsvorgéangen be-
einflusst, abhéngig von den Betriebsbedingungen und Merkmalen der Gondelgeometrie.
Die Berechnung erfolgt mit empirisch begriindeten Modellen aus der Literatur. Auf-
grund der grofen verfiigharen Datenbasis wird hier eine Gondelkontur der NACA-1 Se-
rie genutzt. Die Gondelkonturen dieser Serie sind fiir Vorauslegungsbetrachtungen sub-

sonisch umstromter Antriebsgondeln gut geeignet. Alle NACA-1 Einlaufkonturen sind

92



5.4. Rechenmodell des Antriebsstrangs

geometrisch dhnlich und koénnen aus einem Satz dimensionsloser Koordinaten bestimmt
werden, wenn die Lange und der Durchmesser des Einlaufs in Bezug auf den Mantel-
durchmesser gegeben sind. Die Gondelgeometrie ergibt sich daraus, wie im Anhang E
beschrieben. Stanhope (1968) hat aus Versuchsreihen einen empirischen Zusammenhang
fiir den Widerstand solcher Gondeln abgeleitet. In der Formulierung von Torenbeek
(1976) ist der Widerstand

2 2
PC Ive 5 pPC
Di=—""(1+— ((1 +onm)® — 1) CrSGondel + == €D Heck An (5.29)
2 Im 2
Dﬁberlau;DReibUIlg D;Ck

mit den Léangen Iy und [y, von Mantel und Einlauf, der benetzten Aufsenfliche der

Gondel Sgongel, der Querschnittsfliche des Mantels Ay und dem Betriebsparameter

dM — dE AE - AO
=033 —— 1+ 1,7 —— 5.30
()OM 9 lMe ( + 9 AM _ AE 9 ( )

abhéngig vom Durchmesser dg und der Querschnittsfliche Ag des Einlaufs sowie dem
Querschnitt der Einlaufstromrohre Ay. Der erste Term von (5.29) erfasst den Reibungs-
widerstand, wobei ¢; mit (5.16) abgeschétzt wird. Der vorangestellte Klammerterm mit
@ ist eine empirische Korrektur des Effekts lokaler Ubergeschwindigkeiten. Damit bein-
haltet der erste Term auch den Uberlaufwiderstand. Der zweite Term von (5.29) erfasst
den Druckanteil des Heckwiderstandes, wobei ¢p peck = 0,015 angenommen wird. Wie
¢p.Heck vON der Gondelgeometrie abhéngt, wurde von Bergman (1972) untersucht, siche
dazu Anhang E.

(5.29) gilt fiir den unterkritischen Fall, der bei allen in dieser Arbeit betrachteten Aus-
legungen und Betriebspunkten vorliegt. Das ist ein Auslegungskriterium der Gondel,
dessen Einhaltung mit der Korrelation von Stanhope (1968) (zit. nach Briunling (2015))
tiberpriift wird. Der kritische Fall tritt auf, wenn Ag sehr klein wird und aufgrund von
Stromungsablosungen oder lokalen Uberschallgebieten am dufieren Einlauf der Wider-

stand stark ansteigt.

5.4. Rechenmodell des Antriebsstrangs

Das Betriebsverhalten des parallel-hybriden Antriebsstrangs wird mithilfe von Kompo-
nentenkennfeldern und Ubertragungswirkungsgraden in die Systemsimulation einbezo-
gen. Fiir die Ziele dieser auf den Mantelpropeller fokussierten Arbeit ist eine solche

vereinfachte Betrachtung des Antriebsstrangs ausreichend.
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5.4.1. Hubkolbenmotor

Wiéhrend des Vorentwurfs von Kleinflugzeugen kénnen verschiedene Verbrennungsmo-
toren ausgewéhlt werden. Eine Skalierung ihrer Leistung anhand des Hubraums und
anderer Parameter ist prinzipiell méglich, aber abseits von Voruntersuchungen nicht
iblich, weil die Entwicklung neuer Flugmotoren in der Praxis mit groffem Aufwand

verbunden ist.

Fiir die Studien dieser Arbeit wird der kompakte und leistungsstarke, turboaufgeladene
Flugmotor Rotax 915 verwendet. Seine Volldruckhohe liegt bei 15 kft. Er ist automatisch
geregelt und das Leistungsverhalten wird mit einem Kennfeld eindeutig beschrieben

(BRP-Rotaz GmbH & Co KG, 2019).

Im Rechenalgorithmus wird die Kennfeldstruktur iibernommen. Darin sind fiir verschie-
dene Drosselgrade und Drehzahlen die Drehmomente und Wirkungsgrade tabelliert. Die
Auswertung beliebiger Kennfeldpunkte erfolgt anhand einer Interpolation von Werten
benachbarter Kennfeldpunkte. Dabei wird auch begrenzt extrapoliert, um die numeri-

sche Stabilitdt der Antriebssystemberechnung zu verbessern.

5.4.2. Elektromotor

Elektromotoren kénnen wesentlich einfacher an individuelle Anforderungen angepasst
werden als Hubkolbenmotoren. Im Rahmen der Vorauslegung ist die Variation der Ent-
wurfsvariablen des Elektromotors daher sinnvoll. Ein Elektromotor ist unter Beibehal-

tung der Kennfeldtopologie skalierbar, wie Pries und Hofmann (2013) ausfiihren.

In dieser Arbeit wird der Elektromotor anhand seiner Drehzahl und Leistung am Nenn-
punkt dimensioniert. Zur Berechnung des Betriebsverhaltens wird das Kennfeld einer
gegebenen Maschine auf diesen Nennpunkt skaliert. Als generisches Kennfeld einer elek-
trischen Maschine wird das Kennfeld der QSS-Toolbox von Guzzella und Amstutz (2005)

verwendet.
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exemplarischen Anwendungsfall

Gegenstand dieses Kapitels ist die Auslegung eines leisen, hybridelektrischen Mantel-
propellerantriebs fiir ein beispielhaftes Kleinflugzeug. Zunéchst wird in Kap. 6.1 ein
Referenzantriebssystem ausgelegt, das als Startpunkt der folgenden Studien dient. Als
Grundlage dafiir wird exemplarisch ein zweisitziges Flugzeug mit einer Reihe von Missi-
onsanforderungen als Anwendungsfall definiert, welches am typischen Marktumfeld der

Flugzeugklasse orientiert ist.

Im zweiten Schritt werden in Kap. 6.2 die Abwagungen und das Vorgehen der Mantel-
propellerauslegung mittels Parameterstudien beschrieben, wobei ein besonderer Fokus
auf den Designsensitivitdten von Wirkungsgrad und Léarm liegt. Daran schlieffen sich
in Kap. 6.3 Entwurfsstudien auf Gesamtsystemebene an, welche die Abstimmung von
Mantelpropeller und hybridem Antriebsstrang thematisieren. Wesentlich sind dabei das
Ubersetzungsverhéltnis und der Hybridisierungsgrad. Die in Kap. 4 qualitativ beschrie-
benen Zusammenhénge zwischen Auslegung und Leistungsverhalten werden durch diese
Studien einerseits um zusétzliche Designvariablen erweitert und andererseits fiir den

konkreten Anwendungsfall quantifiziert.

Zuletzt wird in Kap. 6.4 der Einfluss der Antriebsauslegung auf Flugzeugebene darge-
stellt. Unter Nutzung der Flexibilitdt des hybriden Antriebs werden verschiedene Ab-
flugverfahren definiert und der am Boden wahrnehmbare Larm wird verglichen und

bewertet.

6.1. Referenzantriebssystem

In diesem Unterkapitel wird zunéchst ein beispielhafter Anwendungsfall definiert, der
aus den in Kap. 3 beschriebenen Entwicklungen der jiingeren Zeit folgt. Der Anwen-
dungsfall ist ein Kleinflugzeug, das einerseits auf kurzen Bahnen leise starten und lan-
den kann, und das andererseits mit einem Verbrennungsmotor ausgestattet ist, um eine

hohe Reichweite zu haben. Daraus ergeben sich Missionsanforderungen und ein Flug-
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zeugvorentwurf, woraus dann Schubanforderungen abgeleitet werden. Unter Nutzung
der in Kap. 5 beschriebenen Verfahren wird ein Antriebssystem vorausgelegt, welches
die Schubanforderungen erfiillt, die Referenzauslegung. Dieser Anwendungsfall und die
Referenzauslegung wurden im Wesentlichen bereits in Weintraub et al. (2022) veréffent-
licht. Infolge der Kalibrierung des Verlustmodells wurde die Referenzauslegung fiir die

Zwecke dieser Arbeit nochmals geringfiigig modifiziert.

6.1.1. Anforderungen

Da der Fokus auf larmarmen und hybridelektrischen Antrieben liegt, bietet sich eine Re-
ferenzanwendung an, bei der die Vorteile solcher Antriebe zur Geltung kommen. Dafiir
eignen sich Kleinflugzeuge mit niedrigem induziertem Widerstand, welche bereits mit
niedrigem Schub gute Steigleistungen erbringen. Ein solches Flugzeug kann im Steigflug
auch mit einem konventionellen, freifahrenden Propellerantrieb relativ larmarm operie-
ren. Die Ausstattung dieses Flugzeugs mit einem larmoptimierten Antrieb bietet dann

die Moglichkeit eines besonders larmarmen Flugbetriebs.

Zunéchst wird eine Reihe von Anforderungen festgelegt. Das Antriebssystem wird fiir
ein zweisitziges Flugzeug mit einer maximalen Abflugmasse von 1000 kg und einer Reise-
fluggeschwindigkeit von 140kt true airspeed (TAS) in 10 kft Hohe ausgelegt. Der Start-
schubbedarf (Take-Off ) wird auf Grundlage einer Rollstrecke von 210 m bewertet. Der
Schubbedarf fiir den Anfangssteigflug (Initial Climb) wird aus CS-23 Amdt. 5 abgelei-
tet, welche einen Steiggradienten von mindestens 8,3 % vorschreibt. Eine angenommene
Steigratenanforderung von 600 ft /min unter Reiseflugbedingungen fiihrt auf den Schub-
bedarf am Ende des Steigflugs (Top of Climb). Eine Reichweite wird nicht vorgegeben.
Sie kann im Nachgang ausgehend von einer geschétzten mitgefithrten Treibstoffmasse
ermittelt werden. Die Wahl dieser Parameter ist an vergleichbaren, aktuell am Markt
verfiigharen Kleinflugzeugen mit niedrigem Auftriebswiderstand orientiert. Mit Aus-
nahme der Initial Climb-Anforderung erfolgt diese Definition aber prinzipiell willkiirlich.
Anschliefsend wird auf Basis der von Brining et al. (1993) und Gudmundsson (2014) be-
schriebenen Verfahren ein Referenzflugzeugentwurf entwickelt. Das Flugzeug wird dabei
als Massenpunkt in einem ruhenden Luftraum betrachtet. Es wird davon ausgegangen,
dass das Flugzeug kein Hochauftriebssystem besitzt und der Schubeinstellwinkel null ist.
Kompressibilitdats- und Reynoldszahleffekte werden vernachléssigt. Die Flugzeugpolare

wird vereinfachend durch die symmetrische Polare
Cp = Cpmin + kCF (6.1)

angendhert. Wie die Vorauslegung mit den o. g. Verfahren zeigt, erfiillt ein Flugzeug mit

einer Fliigelfliche von 20 m?, einer Fliigelstreckung von 30 und einer besten Gleitzahl
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Tabelle 6.1.: Schubanforderungen der Referenzanwendung und Bezeichnungen der An-

triebssystembetriebspunkte bei jeweils exakter Erfiilllung der Schubanforderung.

Missionspunkt Umgebung Geschwindigkeit  Schub Betriebspunkt
Take-Off SL ISA+0K 39kt (TAS) 1620N TO
Initial Climb ~ SL ISA+0K 62kt (TAS) 1100N ICL
Top of Climb  10kft ISA+0K 140kt (TAS) 841N TOC
Cruise 10kft ISA+0K 140kt (TAS) 429N CR

von 50, welche sich fiir Cp pmin = 0,0086 und £ = 0,011 ergibt, alle Anforderungen.

Die dafiir erforderlichen Schiibe sind in Tab. 6.1 zusammengestellt. Sie folgen aus (6.1).

Zum sicheren Erfiillen der zulassungsrelevanten Initial Climb-Schubanforderung wurde
der auf Basis von (6.1) erhaltene Wert noch um 10 % erhoht.

Um im Kap. 6.4 viele verschiedene Abflugverfahren zu untersuchen, wird bei der An-

triebsauslegung ein iiber die Werte der Tab. 6.1 hinausgehender, hoher Schubiiberschuss

fiir Take-Off und Initial Climb angestrebt. Fiir den erforderlichen Leistungsiiberschuss

sorgt die Hybridisierung des Antriebsstrangs.

6.1.2. Auslegung

Fiir die Referenzanwendung wird eine
Antriebsarchitektur mit zwei seitlich am
Rumpf angeordneten, identisch ausgeleg-
ten Mantelpropellern vorgesehen. In die-
ser Anordnung ist die Zustromung der
Mantelpropeller relativ ungestort, sie be-
hindern die Rundumsicht des Piloten
nicht und die Giermomente gleichen sich
aus. Ein einzelner Mantelpropeller konn-
te nur zwei dieser drei Anspriiche zugleich
erfiillen. Bei der aerodynamischen Voraus-
legung wird im Folgenden immer nur einer
der zwei Mantelpropeller betrachtet. Bei-
de Propeller werden von einem gemein-
samen hybridelektrischen Antriebsstrang

angetrieben, wie in Abb. 6.1 dargestellt.

il
a1

Abbildung 6.1.: Architektur des hybri-
delektrischen Antriebssystems mit Batte-
rie, Wechselrichter, Elektromotor, Kraft-
stofftanks, Verbrennungsmotor und Leis-

tungsiibertragung auf zwei Mantelpropeller
nach Weintraub et al. (2022).
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Einige iibergeordnete Designentscheidungen werden auf Basis der in Kap. 4 beschriebe-
nen charakteristischen Eigenschaften von Mantelpropellerantrieben getroffen. So wird

eine Auslegung mit

e Festpropeller (konstruktiv einfach),

o Leitrad (effizient aufgrund Drall-Riickgewinn),

e konvergenter Schubdiise (glinstiges Betriebsverhalten),

e grofiem Schaufelteilungsverhéltnis im Laufrad (geringe Totaldruckverluste) und

e kleinem Schaufelteilungsverhéltnis im Leitrad (geringe aerodynamische Belastung)

vorgesehen. Verstellpropeller und leitradlose Ausfithrungen werden nicht betrachtet. Der
grofe Propellerdesignraum wird so von vornherein um zwei Dimensionen reduziert. Am
Designpunkt wird ¢ = konst. angesetzt, damit entfallen zwei weitere Dimensionen.
Es verbleiben zehn Freiheitsgrade: drei fiir die Grofe von Propeller, Nabe und Diise,
zwei fiir die Geschwindigkeitsdreiecke im Mittelschnitt, dazu der Verwindungsparameter
der Beschaufelung, und insgesamt vier Freiheitsgrade der Teilungs- und Hohen-Seiten-

Verhéltnisse von Lauf- und Leitrad.

Die Bestimmung der Auslegungsvariablen und -parameter erfolgt unter Abwagung ver-
schiedener Aspekte. Voraussetzung ist die Erfiillung der Schubanforderungen. Ferner
sind hohe innere und &ufsere Wirkungsgrade, niedriger Larm, geringer Gondelwiderstand
und ein moglichst gutes Zusammenspiel von Propeller- und Motorkennfeld angestrebte
Ziele der Auslegung. In Tab. 6.2 sind die Variablen und Parameter einer Auslegung von
Mantelpropeller und Antriebsstrang zusammengefasst, welche die aufgestellten Schub-
anforderungen erfiillt. Die Auswahl der aufgefiithrten Werte erfolgte durch systematische
Variation, analog den in Kap. 6.2 noch vorzustellenden Studien, bis die o. g. Anforderun-
gen erfiillt waren. Aufgrund des vieldimensionalen Designraums und der konkurrierenden
Ziele (Wirkungsgrad, Larm etc.) wird auf eine numerische Optimierung verzichtet. Die-
se Referenzauslegung wurde gegeniiber der Verdffentlichung in Weintraub et al. (2022)
aufgrund des zwischenzeitlich kalibrierten Verlustmodells modifiziert. Zur Erfiillung der
Schubanforderung wurde das Ubersetzungsverhiltnis geringfiigig von 1,0891 auf 1,0868
angepasst. Die Anzahl der Rotorschaufeln wurde von sieben auf acht erhoht, um die

Larmemissionen zu reduzieren.

Aufgrund der geringen erforderlichen Leistung werden beide Propeller mit einem ge-
meinsamen Antriebsstrang zu versehen. Das ist auch sinnvoll, weil ein grofter Verbren-
nungsmotor eine geringere Masse und einen hoheren Wirkungsgrad hat als zwei kleine
Motoren. Ein Nachteil dieser Anordnung ist, dass zwischen dem Motor und den beiden
Mantelpropellern Umlenkgetriebe erforderlich sind. Umlenkgetriebe sind aber ohnehin

erforderlich, weil kein Hubkolbenmotor klein genug ist, um direkt an einen Mantelpro-
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Tabelle 6.2.: Referenzauslegung des Mantelpropellerantriebssystems.

Variable Wert Variable Wert
prop 0,600m (t/1) 1,00
Iprop Nabe 0,180 m (h/1Y 1,67
TDesign 1,0208 Sax/l" 0,70
Niorr,Design 4441 RPM dsp 3mm
Mikorr, Design 19,70kg/s OHK,R, OHK,S 1 mm
B2, Design 142,2° dpise/ dprop 0,90
Q'3 Design 90,0° e 0,98
c 0,25 i 1,0868
(t/1)" 2,00 PicE max 104 kW
(h/1)" 2,40 PeM max 46 kW

peller montiert zu werden. Angesichts von Propellerdurchmessern unter 0,6 m ist der

durch den Motor blockierte Strémungsquerschnitt dafiir zu grof.

Als Verbrennungsmotor wird der Rotax 915 iS A vorgesehen, ein effizienter Flugmotor
mit hoher Leistungsdichte und zum Zeitpunkt der Studien der leistungsstarkste Flug-
motor der Firma Rotax. Er ist turboaufgeladen und kommt auch bei vergleichbaren
Kleinflugzeugen zum Einsatz. Der Rotax 915 iS A liefert eine maximale Startleistung
von 104 kW bei 5800 RPM, die fiir fiinf Minuten und bis zu einer Flughche von 15 kft
abgegeben werden kann. Die maximale Dauerleistung betragt 99 kW bei 5500 RPM. Das
Leistungsverhalten ist tabelliert verfiighar (BRP-Rotaz GmbH & Co KG, 2019).

Als Elektromotor der Referenzauslegung wird ein Motor des im Kleinflugzeugmarkt eta-
blierten Herstellers EMRAX d.o.o. vorgesehen. Der kleinste Flugmotor dieses Herstellers
ist aktuell der EMRAX 188, mit einer Maximalleistung von 52 kW bei 6500 RPM (bis zu
zwei Minuten) und einer Dauerleistung von 30kW (EMRAX d.o.o0., 2020). Er wiegt nur
ungefiahr 7kg und kann unter Inkaufnahme geringer Leistungseinbufen mit derselben
Drehzahl wie der Rotax 915 iS A betrieben werden. Als hybride Betriebsstrategie wird
ein Start-Boost vorgesehen. Der elektrische Antrieb unterstiitzt den Verbrennungsmo-
tor nur wahrend der kurzen Missionsabschnitte Take-Off und Initial Climb. Dafiir sind
kleine und damit leichte Energiespeicher ausreichend, welche die Flugzeugmasse kaum
beeinflussen.

Diese gesamte Auslegung wird fiir die Zwecke dieser Arbeit fortan als Referenzausle-
gung bezeichnet, die Motoren als ICE (Rotax) und EM (EMRAX). In den folgenden

Unterkapiteln werden die Betriebseigenschaften der Referenzauslegung analysiert.
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6.1.3. Betriebsverhalten

Zur Bewertung des Leistungsverhaltens an den mit Schubanforderungen versehenen
Missionspunkten wird das vorausgelegte Antriebssystem mit den in Kap. 5 beschrie-
benen Verfahren nachgerechnet. Anschliefend werden die Kennfelder und Betriebslini-
en betrachtet, danach Wirkungsgrade, aerodynamische Stabilitdt und Larmemissionen.
Hierbei zeigt sich unter anderem, dass ein einzelner freier Propeller die geforderten Schii-
be mit deutlich héheren Wirkungsgraden liefern kann und der Hybridantrieb eigentlich

nicht notig ist, es sei denn, eine besonders kurze Startrollstrecke erfordert seinen Einsatz.

6.1.3.1. Schub und Antriebsleistung

In Tab. 6.3 ist der maximal verfiighare Schub des entworfenen Antriebssystems den oben

aufgestellten Anforderungen gegeniibergestellt. Alle Schubanforderungen werden erfiillt.

Die Top of Climb-Schubanforderung ist exakt erfiillt. Das ist kein Zufall, sondern Er-
gebnis der Auslegung. Das Ubersetzungsverhiltnis wurde dabei so eingestellt, dass der
Verbrennungsmotor unterhalb der Leistungsgrenze an seiner Drehzahlgrenze operiert,
sodass dabei (nur) der geforderte Schub erzeugt wird. Dies wirkt sich positiv auf das
Betriebsverhalten bei Take-Off und Initial Climb aus. Das ist auf die in Kap. 4.3 bereits
beschriebenen Betriebslinienabstinde des Festpropellers im Motorkennfeld zuriickzufiih-

ren und wird im folgenden Unterkapitel weiter erlautert.

Die Take-Off- und Initial Climb-Betriebspunkte sind, im Gegensatz zu Top of Climb,
durch die Drehmomentgrenze des Motors limitiert. Die Take-Off-Schubanforderung wird
daher nur mit elektromotorischer Unterstiitzung erfiillt. Die Schubanforderung bei Initial
Climb ist auch ohne elektrische Unterstiitzung erfiillbar. Mit elektrischer Unterstiitzung
wird sie weit tibertroffen. Mit 93 % Schubiiberschuss bei Initial Climb sind weit hohe-
re Steiggradienten als die geforderten 8,3 % realisierbar. Eine Bewertung mit den in
Kap. 6.1.1 beschriebenen Verfahren ergibt Steiggradienten bis zu 19,6 %, entsprechend
einer Steigrate von 1230 ft /min. So entstehen Freiheiten bei der Wahl moglichst larmar-
mer Abflugverfahren. Dass zum Erfiillen der Initial Climb-Anforderung das elektrische

Antriebssystem nicht nétig ist, kann auch fiir eine Zulassung vorteilhaft sein.

Sowohl bei Take-Off als auch bei Initial Climb stellt der Verbrennungsmotor nur mit
elektrischer Unterstiitzung eine Leistung >100 kW bereit, also anndhernd seine Maximal-
leistung. Der elektrische Antrieb ist dabei mit 45,6 und 46,0 kW jeweils annahernd voll
ausgelastet. Je 2kW zugefiihrter elektrischer Leistung steigt die in Summe abgegebene
Wellenleistung des Antriebsstrangs bei Take-Off und Initial Climb um ungeféhr 3 kW.
Dieser Effekt ist auf die Lage der Betriebslinien in den Motor- und Propellerkennfeldern

zuriickzufiihren, wie im néchsten Abschnitt diskutiert wird.

100



6.1. Referenzantriebssystem

Tabelle 6.3.: Maximal verfiighbare Schiibe und dafiir erforderliche Antriebsleistungen
der Referenzauslegung fiir die Missionspunkte der Tab. 6.1, teils mit Unterstiitzung des
elektrischen Antriebs als Start-Boost.

Missionspunkt Schub (zwei Propeller) Antriebsleistung
gefordert verfligbar rel. Abw. ICE EM  Summe
1419N —12%  76,2kW! - 76,2kW
Take-Off 1620 N ’

2355 N +45% 100,7kW? 45,6kW 146,3 kW

1288 N +17%  78,9kW! - 78,9kW

Initial Climb 1100 N
2122 N +93% 101,5kW? 46,0kW 147,5kW

Top of Climb 841N 841N +0% 87 5 kW3 87 5 KW
Cruise 429 N +96 % ’ ’
L mit Motordrehzahl < 4700 RPM 2 mit Motordrehzahl > 5500 RPM

3 mit Motordrehzahl = 5500 RPM

6.1.3.2. Kennfelder und Betriebslinien

Mit den in Kap. 5.2.5 dargestellten Verfahren wird das Propellerkennfeld der Refe-
renzauslegung berechnet. In Abb. 6.2 ist das so erzeugte Kennfeld mit einigen Betriebs-
punkten (BP 1 bis 4) und Betriebslinien dargestellt. Abb. 6.3 zeigt das Kennfeld des

Verbrennungsmotors mit denselben Betriebspunkten und Betriebslinien.

Zunéchst fillt auf, dass die Betriebslinien bei Initial Climb und Top of Climb im Propel-
lerkennfeld weit auseinander liegen. Dieser vom Eintrittsimpuls verursachte Abstand der
Betriebslinien steht im Einklang mit den in Kap. 4.3 hergeleiteten Zusammenhéngen. Die
Lage und der Verlauf der Betriebslinien héngen primér von den Umgebungsbedingungen
ab, hier besonders von den unterschiedlichen Fluggeschwindigkeiten. Der Abstand der
Betriebslinien bewirkt, dass der Propeller im Reiseflug mit niedrigeren Wirkungsgraden
als beim Start operiert. Dies ldsst sich mit der Wahl des Auslegungspunktes der Be-
schaufelung (AP) korrigieren, da die Gestalt des Kennfeldes sich verdndert. Der Verlauf
der Betriebslinien verédndert sich dabei nicht, da dieser nur von Ag und Ma, abhéingig
ist, wie (4.25) zeigt. Es ist sinnvoll, den Auslegungspunkt nah am Cruise-Betriebspunkt
zu wahlen, damit im Reiseflug hohe Wirkungsgrade erreicht werden. Zugleich bewirkt
eine Verschiebung des Auslegungspunktes in Richtung Cruise ein Absinken der Pump-
grenze. Daher sind eine genaue Kenntnis der Pumpgrenze und ein Kompromiss zwischen

Reiseflugwirkungsgrad und Pumpgrenzabstand beim Start notwendig.

Der Abstand der Betriebslinien im Propellerkennfeld tibertragt sich auch in das Kenn-

feld des Verbrennungsmotors, mit der Folge, dass an kaum einem Missionspunkt die
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1,06
O 1: Init. Climb, max. Schub, ICE W AP: Auslegungspunkt
¢ 2: Init. Climb, max. Schub, ICE u. EM — Betriebslinie Initial Climb
1.05 1 A 3: Top of Climb, max. Schub, ICE — Betriebslinie Top of Climb
’ O 4: Cruise, Schubanforderung, ICE
1,04 +

1,01 |

1,00

32
mkorr [kg/ S]

Abbildung 6.2.: Propellerkennfeld der Referenzauslegung mit Betriebspunkten der
Tab. 6.3 sowie Betriebslinien bei Initial Climb und Top of Climb.
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Abbildung 6.3.: Motorkennfeld des Rotax 915 iS A nach BRP-Rotax GmbH ¢ Co KG
(2019) mit denselben Betriebspunkten und Betriebslinien wie Abb. 6.2.

102



6.1. Referenzantriebssystem

maximale Motorleistung abgerufen wird. Hier zeigt sich das am momentenbegrenzten
Initial Climb-BP 1 und dem drehzahlbegrenzten Top of Climb-BP 3. Weder bei Initial
Climb, noch bei Top of Climb, steht also die Maximalleistung des Verbrennungsmotors
zur Verfligung. Die Hybridisierung des Antriebsstrangs 16st dieses, dem Festpropeller
eigene Problem teilweise. Mit Unterstiitzung des elektrischen Antriebsstrangs kénnen
Betriebspunkte auf der Initial Climb-Betriebslinie jenseits von BP 1 und bis BP 2 er-
reicht werden, sodass die oben besprochenen grofsen Schubvorteile zur Geltung kom-
men. Nur bei diesen momentenbegrenzten Betriebspunkten des Verbrennungsmotors,
hier zwischen BP 1 und BP 2, ist die elektrische Leistungszufuhr nétig und sinnvoll.
Alle ibrigen Betriebspunkte, darunter die Top of Climb-Betriebslinie bis BP 3, kann
der Verbrennungsmotor alleine bedienen. Mit dem gewihlten Ubersetzungsverhiltnis
ist der Propeller unter Top of Climb-Bedingungen gar nicht in der Lage, mehr Leistung
abzurufen, als der Verbrennungsmotor dauerhaft bereitstellt. Demzufolge ist auch die
gewahlte hybride Betriebsstrategie, der Start-Boost, die einzig Sinnvolle und Richtige.
Zwischen BP 1 und BP 2 kann der Antriebsstrang aufgrund der Motorbetriebsgrenzen
nur endlich lange betrieben werden. Wahrenddessen wird die hohe Antriebsleistung in
ein Steigen des Flugzeugs iiberfiihrt und das Flugzeug beschleunigt. Dadurch sinkt die
Betriebslinie im Motorkennfeld ab, sodass die elektrische Antriebsunterstiitzung nicht

mehr notig ist und auch nicht mehr sinnvoll eingesetzt werden kann.

Wie in Kap. 4.4 gezeigt, ist das Ubersetzungsverhiltnis mafgeblich fiir den Verlauf
der Betriebslinien im Motorkennfeld. Eine VergroRerung des Ubersetzungsverhéltnisses
wiirde die Betriebslinien im Motorkennfeld zu groferen Drehzahlen und niedrigeren
Momenten verschieben. Entlang der jeweiligen Betriebsgrenzen wiirden sich BP 1 zu
grofseren Drehzahlen (mehr Leistung verfiigbar) und BP 3 zu geringeren Momenten
(weniger Leistung verfiighar) verschieben. Entsprechend wiirden sich die Betriebspunkte
auf den zugehorigen Propellerbetriebslinien verschieben: BP 1 zu hoheren Drehzahlen
(mehr Schub) und BP 3 zu niedrigeren Drehzahlen (weniger Schub). Hier wird das
Ubersetzungsverhéltnis fiir maximalen Initial Climb-Schub gewihlt. Dabei ist es nach
oben begrenzt durch die Top of Climb-Schubforderung. Der Initial Climb-Schub ist genau
dann maximal, wenn bei Top of Climb nur gerade so viel Schub verfiighar ist, wie
gefordert. Genau das ist bei der Referenzauslegung der Fall, wie Tab. 6.3 zeigt: Bei Top
of Climb sind genau die geforderten 841 N verfiighar, mehr nicht.

Bei der Systemabstimmung hingen die Wahl des Ubersetzungsverhiltnisses und die
Wabhl der elektrischen Antriebsleistung bzw. des Hybridisierungsgrades eng zusammen.
Sie beeinflussen einander. Das Ubersetzungsverhiltnis ist dabei der entscheidende Para-
meter, weil es das Leistungsverhalten und die Betriebsgrenzen des Antriebssystems an

allen Missionspunkten bestimmt. Der elektrische Antrieb kann dann bei momentenbe-

103



6. Entwurfsstudien fiir einen exemplarischen Anwendungsfall

grenzten Betriebspunkten des Verbrennungsmotors eingesetzt werden, um den Schub zu
steigern. Wenn bei drehzahlbegrenzten Betriebspunkten Schub fehlt, kann der zusétzli-

che elektrische Antrieb daran nichts andern.

Ein zusétzliches stufenloses Getriebe zwischen den Motoren und dem Verteilgetriebe
konnte die Lage der Betriebslinien in den Kennfeldern voneinander entkoppeln. Die Be-
triebslinie im Motorkennfeld wére damit im Betrieb verschiebbar. So konnte die maxima-
le Leistung unabhéngig von den Umgebungsbedingungen abgerufen werden, oder z. B.
auch eine erforderliche Wellenleistung beim jeweils bestmoglichen Motorwirkungsgrad
bereitgestellt werden. Bei Kleinflugzeugantrieben werden solche Getriebe aber bisher

nicht eingesetzt. Die Blattverstellung eines freien Propellers wirkt dhnlich.

6.1.3.3. Wirkungsgrade und Widerstand

In Tab. 6.4 ist aufgefiihrt, welche Antriebsleistungen erforderlich sind, um die Schuban-
forderung an den o.g. vier Missionspunkten jeweils genau zu erfiillen. Ergénzend dazu
sind verschiedene Wirkungsgrade an den Betriebspunkten angegeben. Der Index tot

kennzeichnet Grofsen des gesamten Antriebssystems mit zwei Propellern.

Zunéchst fallt auf, dass die erforderliche Antriebsleistung stets unter den 99 kW liegt,
die der Verbrennungsmotor im Dauerbetrieb maximal bereitstellt. Mit einem variablen
Ubersetzungsverhiltnis konnten also alle Forderungen erfiillt werden. Ein zusétzlicher
elektrischer Antrieb wére nicht notig. Zum Erfiillen der Schubanforderung bei Take-
Off (TO) muss auch nur wenig Leistung vom elektrischen Antrieb zugefiihrt werden,
mit 7,1 kW nur ca. 15% der Nennleistung des Elektromotors von 46 kW. Die {ibrigen
Schubanforderungen erfordern gar keine elektrische Unterstiitzung des Antriebs. An-
gesichts des Ursprungs der TO-Schubanforderung, einer relativ willkiirlich geforderten
Rollstrecke von 210m, wirft dies die Frage auf, inwiefern ein hybrider Antrieb fiir das

Referenzflugzeug iiberhaupt erforderlich ist.

Der duftere Wirkungsgrad ist erwartungsgeméaft am hochsten an Missionspunkten mit
hoher Fluggeschwindigkeit, also dem Top of Climb (TOC) und Cruise (CR). Auffallend
ist die grofse Spanne von 7, < 0,5 bis 1, > 0,95. Wie in Kap. 4.1 gezeigt, ist die Quer-
schnittsfliche des Propulsors der primére Einflussfaktor auf n,. Die vorliegende grofse
Spanne unterstreicht die Wichtigkeit der richtigen Wahl des Propellerdurchmessers. Der
Durchmesser beeinflusst die Systemwirkungsgrade erheblich. Mit einer aerodynamischen
Optimierung des Propellers und des Verlaufs seiner Betriebslinien sind hingegen nur

Wirkungsgradverbesserungen von wenigen Prozent zu erzielen.

Der innere Wirkungsgrad wird primér vom isentropen Wirkungsgrad des Propellers be-

stimmt, daneben auch von den iibrigen Verlustquellen im Stromungskanal. Ein Maf fiir
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Tabelle 6.4.: Schub, Leistungsaufnahme, Wirkungsgrade, schubspezifischer Kraftstoff-
verbrauch und Installationswiderstand der Referenzauslegung an den Betriebspunkten

der Tab. 6.1, jeweils bei genauer Erfiillung der Schubanforderung.

Betriebspunkt FN,tot Ptot Ma Ui TProp ThCE mf/FN,tot DLtot

Take-Off (TO) 1620N 88,4kW! 0,454 0,807 0,855 0,267 4,58g/kNs 6N
Initial Climb (ICL) 1100N 63,8kW? 0,658 0,838 0,856 0,200 4,85g/kNs 16N
Top of Climb (TOC) 841N 85, 7kW? 0,879 0,805 0,840 0,273 9,08g/kNs 62N
Cruise (CR) 429N 43,3kW? 0951 0,753 0,810 0,284 8,63g/kNs 64N

17 1kW vom EM, iibrige Wellenleistung von ICE
2 EM inaktiv, gesamte Wellenleistung von ICE

die tibrigen Verluste ist der Quotient 7;/np.op. Bei TO sind dies vor allem Eintrittsver-
luste, bei TOC und CR primér viskose Verluste aufgrund hoher Stromungsgeschwindig-
keiten. Bei ICL sind aufgrund der moderaten Fluggeschwindigkeit diese {ibrigen Verluste

nur schwach ausgeprégt, sodass dort der innere Wirkungsgrad am hochsten ist.

Der schubspezifische Kraftstoffverbrauch ist bei CR um 5 % geringer als bei TOC. Ent-
scheidend dafiir ist die Zunahme von n;cg um 0,011. Dies allein erklart 4 % Verbrauchs-
reduktion, da nicg gering ist und daher eine Zunahme um 0,011 schon eine relativ grofe

Verbesserung darstellt.

Der Installationswiderstand ist nur unter Reiseflugbedingungen signifikant, dann aller-
dings hoch, mit ca. 15 % des Nettoschubs bei Cruise. Das ist einer der grofsen Nachteile

des Mantelpropellers gegeniiber dem freien Propeller.

Anhand des inneren und &ufseren Wirkungsgrades konnen weitere Erwégungen zum
Vergleich von Mantelpropeller und freiem Propeller angestellt werden. Im Allgemeinen
ist bei beiden 1; = Nprop ~ 0,8...0,9. Da 1, hingegen mafgeblich von der Propeller-
querschnittsfliche beeinflusst wird, bestehen diesbeziiglich grofse Unterschiede zwischen
Mantelpropeller und freiem Propeller, besonders bei niedrigen Fluggeschwindigkeiten.
Wie sich mit (4.5) und (4.6) einfach zeigen lésst, stellt ein einzelner freier Propeller von
1,2m Durchmesser die geforderten TO- und ICL-Schiibe mit deutlich besseren dufseren
Wirkungsgraden bereit, als die Mantelpropeller der Referenzauslegung dieser Arbeit.
So ist fiir den einzelnen 1,2m-freien Propeller n, ~ 0,55 bzw. 0,77 gegeniiber zwei
0,6 m-Mantelpropellern mit n, ~ 0,45 bzw. 0,66, jeweils bei TO und ICL. In der Praxis
ware der freie Propeller noch gréfser dimensionierbar. Es gibt Kleinflugzeuge mit falt-
baren Propellern {iber 1,6 m Durchmesser, die dann entsprechend noch héhere dufsere
Wirkungsgrade haben, etwa die S12 der Stemme AG (2018). Der daraus resultieren-
de grofere Leistungsbedarf zum Erfiillen derselben Schubanforderungen ist ein weiterer

Nachteil des Mantelpropellers gegeniiber dem freien Propeller.
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6.1.3.4. Belastung und Stabilitat

In Tab. 6.5 sind die Inzidenzwinkel, das Verzogerungsverhaltnis nach de Haller und die
Diffusionszahl nach Lieblein fiir Lauf- und Leitrad an den Betriebspunkten der Tab. 6.1
und 6.4 aufgefiihrt. In allen Betriebspunkten ist die Fehlanstrémung des Leitrades we-
sentlich grofer als jene des Laufrades. Das entspricht den in Kap. 4.2 beschriebenen
Zusammenhéngen und ist auf den hohen Reaktionsgrad der Propellerbeschaufelung zu-
riickzufiihren. Die Verzogerungsverhéltnisse liegen im Mittelschnitt fiir alle Betriebs-
punkte weit iiber einem unteren Grenzwert von 0,7. Die Diffusionszahlen sind weit unter
dem Grenzwert von 0,6. Das Laufrad ist starker belastet als das Leitrad, was plausibel
ist angesichts des im Laufrad doppelt so grofsen Teilungsverhéltnisses, und unkritisch
fiir die Stabilitat.

Tabelle 6.5.: Inzidenzwinkel, Verzégerungsverhéltnis nach de Haller und Diffusionszahl
nach Lieblein im Mittelschnitt fiir die Betriebspunkte der Tab. 6.1 und 6.4.

Betriebspunkt ¢’ i"  wo/wy c3zfcg D" D'

TO 38° 83° 081 090 041 0,31
ICL 24° 50° 0,83 093 0,37 0,26
TOC ~1,0° —-15° 0,88 0,96 0,27 0,17
CR ~2,6° —5,1° 091 098 021 0,12

Die Extreme der vier Betriebspunkte bilden TO mit den hochsten aerodynamischen Be-
lastungen und CR mit den betragsméfig groften negativen Inzidenzen. Es ist sinnvoll,
in solchen Betriebspunkten randnahe Schnitte der Beschaufelung hinsichtlich der Belas-
tungskenngrofen zu untersuchen. Bei TO ist die Beschaufelung insb. des Rotors an der
Nabe stark belastet. Im nabennahen 10 %-Schnitt ist beispielsweise ws/w; = 0,63 und
D" = 0,67. Das enger geteilte Leitrad ist etwas weniger stark belastet, mit c3/co = 0,64
und D’ = 0,56. Diese Werte liegen unter und tiber dem jeweiligen Grenzwert. Ob dies zu
aerodynamischer Instabilitat fiihrt, wird in der Detailauslegung mit numerischen Stro-
mungssimulationen untersucht. Auch wenn Ablésungen an der Nabe auftreten, ist davon
auszugehen, dass diese, solange sie sich auf nabennahe Radien beschrinken, die Leis-
tungscharakteristik nicht wesentlich beeinflussen. Aufserdem ist das Abloseverhalten des

Mantelpropellers allgemein gutartig, wie in Kap. 2.2.3 beschrieben.

Abb. 6.4 zeigt die Lage der Betriebspunkte im berechneten Kennfeld. Der Verlauf der
Pumpgrenze ist hier basierend auf dem Kriterium (5.10) bestimmt, héngt also alleinig
von der Umlenkcharakteristik der Beschaufelung ab. Der Pumpgrenzabstand ist in allen
Betriebspunkten ausreichend. Abb. 6.5 zeigt, dass der mit ¢,; = konst. einstromende

Massenstrom am Propelleraustritt, bei den im Kennfeld ndher an der Pumpgrenze lie-
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Abbildung 6.4.: Propellerkennfeld mit Abbildung 6.5.: Radialer Verlauf von c,3
Betriebspunkten der Tab. 6.1, 6.4 und 6.5. fiir die Betriebspunkte der Abb. 6.4.

genden Betriebspunkten, in Richtung Gehause umverteilt wird. Besonders ausgepragt
ist dies bei TO. Entsprechend hoch ist fiir TO die oben beschriebene aerodynamische

Belastung der nabennahen Schnitte.

6.1.3.5. Larm

In Tab. 6.6 sind die Schallleistungspegel des Referenzantriebssystems fiir die oben be-
trachteten vier Betriebspunkte aufgefiihrt. Die Auswirkung der A-Bewertung ist gering,
weil Larm im Bereich von 1 bis 5kHz dominiert und der Bewertungsfaktor dafiir klein
ist. In allen vier Betriebspunkten ist der Nachlaufdellen-Interaktionslarm die lauteste
Larmquelle. Die Betriebspunktlage im Kennfeld wirkt sich auf den Interaktionslédrm all-
gemein aus, wie folgt: In Richtung der Pumpgrenze dicken die Grenzschichten auf, sodass
das Geschwindigkeitsdefizit in den Nachlaufdellen zunimmt. Damit steigt der instatio-
nire Profilauftrieb an, welcher zur Anregung von Interaktionslérm fiihrt. In Richtung
héherer Drehzahlen nehmen die Stromungsgeschwindigkeiten zu, auch damit steigt der
instationédre Profilauftrieb, sodass der Interaktionslarm zunimmt. Auferdem nimmt mit

ansteigender Drehzahl die Anzahl der ausbreitungsfahigen Moden diskret zu.

Bei TO sind die dritte und die vierte BPF die dominanten Frequenzen des Interaktions-
larms. Die erste und auch die zweite BPF sind cut-off. Auch bei ICL sind die erste und
die zweite BPF cut-off, wihrend die dritte und die vierte BPF cut-on sind, weil durch die
Rotor-Stator-Interaktion hier ausbreitungsfihige Moden angeregt werden. Fiir die erste
und die zweite BPF regen die Interaktionslarmquellen Moden der Umfangsordnungen
—3 und 5 an. Anhand der (2.58) bis (2.65) ldsst sich zeigen, dass die erste und zweite
BPF unter den cut-off-Frequenzen dieser Moden liegen, d. h., dass die angeregten Mo-

den im Stromungskanal des Mantelpropellers abklingen und die Abstrahlung ins Fernfeld
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Tabelle 6.6.: Drehzahl, Axial- und Blattspitzenmachzahl sowie Schallleistungspegel fiir
die Referenzauslegung an den Betriebspunkten der Tab. 6.1, 6.4 und 6.5.

Betriebspunkt Nprop May, Mary, Lp Lp (A-Bew.)

TO 4387RPM 0,162 0,437 1132dB  114,1dB(A)
ICL 3989 RPM 0,155 0,400 104,6dB  104,7dB(A)
TOC 5061 RPM 0,233 0,538 120,2dB  119,5dB(A)
CR 4219RPM 0,207 0,453 109,9dB  109,8dB(A)

vermieden wird oder wenigstens stark verringert ist. Fiir die dritte und vierte BPF regen
die Interaktionslarmquellen Moden der Umfangsordnungen 2 und —1 an. Nach (2.58) bis
(2.65) liegen die dritte und die vierte BPF {iber den cut-off-Frequenzen dieser Moden.

Diese Moden klingen im Kanal nicht ab und werden ins Fernfeld abgestrahlt.

Bei TOC ist die Schallleistung deutlich grofser als bei den iibrigen Punkten. Hier sind
auch die erste und zweite BPF ausbreitungsfihig. Das ist darauf zuriickzufiihren, dass
die Ausbreitungsfiahigkeit von Moden mit steigender Frequenz, Axialmachzahl und sin-
kender Schallgeschwindigkeit zunimmt. Mit (2.58) bis (2.65) lasst sich zeigen, dass die
erste und zweite BPF an diesem Betriebspunkt oberhalb der cut-off-Frequenzen der

Umfangsmoden der Ordnungen —3 und 5 liegen.

Bei CR sind die Verhéltnisse dem TO &hnlich. Die Mode der dritten BPF wird aber
weniger stark angeregt, weil die Abstrahleffizienz der Quellen geringer ist. Daher ist der

Schallleistungspegel geringer.

In Abb. 6.6 ist dargestellt, wie sich Larm und Schub entlang der Initial Climb-Be-
triebslinie verdndern. Bei niedrigen Propellerdrehzahlen sind Tonal- und Breitbandlarm
ahnlich laut. Mit zunehmender Drehzahl steigen beide aufgrund gréfserer Stromungs-
geschwindigkeiten leicht an. Bereits bei 3989 RPM ist die ICL-Schubforderung erfiillt
(Tab. 6.6). Ab einer Propellerdrehzahl von ca. 4000 RPM nimmt der Larm stérker zu
und der Tonalldrm beginnt zu dominieren. Grund dafiir ist, dass mit steigender Drehzahl
schrittweise mehr Radialmoden der hoheren Harmonischen ab der dritten BPF ausbrei-
tungsfahig werden. Bei ca. 4600 RPM wird die zweite BPF ausbreitungsfahig, was mit
einem sprunghaften Anstieg des Larms von 5 dB(A) verbunden ist. Ein weiterer Anstieg
der Drehzahl fiihrt zunéchst zum leichten Absinken des Lérms aufgrund einer verrin-
gerten Abstrahleffizienz der Moden. Bei ca. 5150 RPM nimmt der Larm dann erneut
sprunghaft zu, dieses Mal um 4dB(A) auf 121,7dB(A) aufgrund der erreichten Aus-
breitungsfahigkeit der ersten BPF. Die Leistungsfahigkeit des Referenzantriebs ist bei
5180 RPM ausgeschopft und der maximal verfiigbare Schub erreicht (Tab. 6.3). Wird
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Abbildung 6.6.: Verlauf von A-bewertetem Schallleistungspegel und Schub eines Man-

telpropellers der Referenzauslegung entlang der Initial Climb-Betriebslinie. Anstieg des
Lérms zunéchst langsam, mit gleichen Anteilen von Tonal- und Breitbandlérm (1), dann
Dominanz des Tonallarms (2) und sprunghafte Anstiege des Larms, wenn die zweite BPF
(3) und die erste BPF (4) ausbreitungsfihig werden.

bei Initial Climb statt des geforderten Schubs von 1100 N der fast doppelt so grofe,

maximale Schub von 2122 N abgerufen, so nimmt der Larm um insgesamt 17 dB(A) zu.

6.2. Designsensitivititen des Mantelpropellers

Die in diesem Kapitel dargestellten Parameterstudien sind alle nach demselben, fol-
genden Schema durchgefiihrt: Ein oder zwei Designvariablen bzw. -parameter werden
variiert. So wird eine Anzahl verschiedener Auslegungen erzeugt. Fiir jede dieser Aus-
legungen werden anschliefsend Off-Design-Betriebspunkte unter den Bedingungen von
Take-Off, Initial Climb und Cruise berechnet. Fiir diese Betriebspunkte wird die Dreh-
zahl so gewahlt, dass die Schubanforderungen der Tab. 6.1 genau erfiillt werden. So
erbringen alle Auslegungen in einem Betriebspunkt jeweils denselben Schub. Diese Be-
triebspunkte werden mit den Abkiirzungen TO, ICL und CR bezeichnet. Wie effizi-
ent, betriebsstabil, lirmarm usw. die Auslegungen in diesen Betriebspunkten sind, wird
anhand der dargestellten Studienergebnisse verglichen. Alle Ergebnisse dieses Kapitels

beziehen sich dabei auf einen einzelnen Propeller.
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6.2.1. Propellerdurchmesser

In Abb. 6.7 sind die Ergebnisse einer Parameterstudie des Propellerdurchmessers dar-
gestellt. Der Propellerdurchmesser beeinflusst sowohl die Wirkungsgrade als auch die
Larmemissionen in allen Betriebspunkten. Die Schaufelzahlen sind in der Studie kon-
stant gehalten. Dafiir wird die Teilung von Lauf- und Leitrad gegeniiber den Werten
der Tab. 6.2 variiert. Die Anpassungen der Teilung sind gering. Das Teilungsverhéltnis
weicht von den Werten der Referenzauslegung um kaum mehr als maximal 10 % ab,
mit (t/1)” =1,83; 2; 2,21 fiir dpyop =0,5m; 0,6m; 0,7m. Wie Abb. 6.12 zeigen wird,

beeinflussen solche kleinen Anderungen von (¢/1)" den Propellerwirkungsgrad kaum.
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Abbildung 6.7.: Auswirkung des Propellerdurchmessers auf Antriebsleistung und A-
bewerteten Schallleistungspegel fiir die Betriebspunkte TO, ICL und CR nach Tab. 6.1.

In Abb. 6.7(a) verandert sich der Leistungsbedarf im Reiseflug mit dem Propellerdurch-
messer um einige Prozent. Eine Verbesserung gegeniiber der Referenzauslegung ist mog-
lich, die im Reiseflug einzusparende Leistung ist aber mit < 1 % klein. Der Durchmesser
fiir minimales Pcg liegt bei ungefidhr 0,55 m. Fiir den Start gibt es ein solches Minimum
nicht. Pro nimmt mit steigendem Durchmesser immer ab, sodass grofte Propeller im
Vorteil sind. Die Sensitivitdt AP/Adp,,p, ist auch beim Start grofer als im Reiseflug. Im
betrachteten Durchmesserbereich variiert Pro um +13 % und —8 % zur Referenz. Grund
dafiir ist der beim Start deutlich niedrigere und bzgl. dp,., sensitive dufere Wirkungs-
grad, wie in Kap. 4.1 beschrieben wurde. Die Wahl eines Durchmessers von 0,6 m bei
der Referenzauslegung ist daher ein Kompromiss und fallt vorrangig mit Blick auf den
Reiseflug. Dieser ist ausschlaggebend fiir den Treibstoffverbrauch, weil das Flugzeug die
meiste Zeit im Reiseflug verbringt. Die Schubanforderung beim Start muss dagegen nur
kurzzeitig erfiillt werden und wird dies auch. Der Antriebsstrang stellt mit elektrischer

Unterstiitzung die erforderlichen TO-Leistungen fiir alle dp,op, bereit.
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Abbildung 6.8.: Auswirkung des Pro- Abbildung 6.9.: Auswirkung des Propel-
pellerdurchmessers auf den Einlauftotal- lerdurchmessers auf den Gondelwiderstand

druckverlust am TO-Betriebspunkt. im Reiseflug.

Auch mit Blick auf die Larmemissionen ist der Durchmesser des Referenzpropellers ei-
ne gute Wahl. Kleine Propeller wiren bei ICL deutlich lauter, und zwar um ungeféahr
5dB(A), wie Abb. 6.7(b) zeigt. Weiterhin bietet der Referenzdurchmesser den mini-
malen Lirm im Reiseflug. Auch beim Uberflugpunkt ICL ist der Antrieb relativ leise.
Nur deutlich gréfsere und fiir den Reiseflug ungeeignete Propeller erlauben noch weite-
re, minimale Larmreduktionen um ungefdhr 1dB(A) bei ICL. Die Lage der Punkte in
Abb. 6.7(b) lasst sich mittels der cut-off-Bedingung (2.63) erkléren. Sowohl hohe Dreh-
zahlen als auch grofle Durchmesser begiinstigen demnach die Ausbreitungsfiahigkeit der
Moden und fiihren damit zu hoheren Larmemissionen. Fiir dpy,p, > 0,66 m ist im Rei-
seflug die zweite BPF ausbreitungsfiahig, was zur Zunahme der Larmemissionen fiihrt.
Der Lérm bei ICL ist vorrangig drehzahlgetrieben. Kleine Propulsoren mit entsprech-
end niedrigen Wirkungsgraden und daher hoheren Antriebsleistungen emittieren mehr
Lérm. Der nochmalige Anstieg von Lpjcy, fiir d < 0,54 ist darauf zuriickzufiihren, dass
Moden héherer radialer Ordnung ausbreitungsfahig werden, wodurch mehr Larm mit
der dritten und fiinften BPF abgestrahlt wird.

Abb. 6.8 zeigt, wie sich der Propellerdurchmesser auf den Einlauftotaldruckverlust aus-
wirkt. Fiir die Referenzauslegung ist mg = 0,9997. Das erscheint auf den ersten Blick
vernachlassighar, entspricht aber schon nicht-vernachlassigharen 1,1 % des Propeller-
druckverhéltnisses. Kleinere Mantelpropeller haben aufgrund der héheren Stromungsge-
schwindigkeiten bei TO deutlich grofere Totaldruckverluste im Einlauf. Fiir dpyop = 0,5
betragt der Einlauftotaldruckverlust z. B. hohe 3,7 % des Propellerdruckverhéltnisses.

Der Propellerdurchmesser wirkt sich auch auf den Gondelwiderstand aus, wie Abb. 6.9

fiir den Reiseflug zeigt. Der Gondelwiderstand liegt bei 10 bis 20% des geforderten Rei-
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seflugschubes und verdoppelt sich ungefihr bei einer Vergrofserung des Propellers von
dprop = 0,5 m auf 0,7m. Der zunehmende Schubbedarf grofter Gondeln ist in Abb. 6.7(a)
nicht berticksichtigt, denn in dieser Studie ist die Schubanforderung konstant. Unter Be-
riicksichtigung dieser Designriickkopplung wiirde, unter Vernachléssigung der Akustik,
die Wahl auf einen kleineren Propeller fallen. So wére mit dp,,, = 0,5m gegeniiber
dem Referenzdurchmesser ungefihr 5% Reiseflugleistung zu sparen, dadurch dass der
Gondelwiderstand verringert wird. Unter diesem Gesichtspunkt sind kleine Propeller-

durchmesser fiir den Reiseflug besser.

Unter Abwégung all dieser Aspekte ist die Wahl eines Durchmessers zwischen 0,55 m und
0,6 m ein guter Kompromiss. Der Referenzdurchmesser 0,6 m priorisiert niedrigen Larm
gegeniiber niedrigem Verbrauch. Bei 0,55 m wére der Antrieb u.a. aufgrund des nied-
rigeren Gondelwiderstands im Reiseflug ungefahr 5% sparsamer, allerdings auf Kosten
von rund 2dB(A) mehr Larm bei ICL.

6.2.2. Blattspitzengeschwindigkeit

In dieser Studie wird ui, ap variiert, was sich auf die relative Stromungsgeschwindigkeit
im Rotor auswirkt und damit auf die Staffelung der Schaufeln sowie die Wolbung der
Schaufelprofile. Mit upi, ap steigt der Staffelungswinkel an und die Wolbung nimmt
ab. Wie Abb. 6.10 zeigt, sind niedrige Blattspitzengeschwindigkeiten vorteilhaft fiir
den Wirkungsgrad im Reiseflug. Grund dafiir sind die mit w? zunehmenden Verlus-
te nach (2.34). Eine Verringerung von uri, ap gegeniiber der Referenzauslegung bringt
Wirkungsgradverbesserungen im Reiseflug von ungefihr 1%. Begrenzt ist dies durch
die Schaufelbelastung, die hier fiir den Mittelschnitt beim besonders hochbelasteten Be-
triebspunkt TO aufgetragen ist. Abb. 6.10(b) zeigt die aerodynamische Belastung iiber
die gesamte Schaufelhohe fiir drei exemplarische Auslegungen. Im nabennahen Bereich
ist fiir alle Auslegungen D/ 5 > 0,6 und fiir die niedrigste Blattspitzengeschwindigkeit
sogar D7y > 0,7. Diese Belastung ist hoch und eine Reduzierung von wri, op unter
135m/s wird daher ausgeschlossen, um einen instabilen Betrieb moglichst zu vermei-
den. Eine Bestimmung der tatsdchlichen Stabilitdtsgrenze ist mit dem hier verwendeten

Vorauslegungswerkzeug nicht moglich.

Einen Uberblick der Lirmemissionen gibt Abb. 6.11(a). Der Lérm nimmt mit wpip ap
zu. Zwischen den Auslegungen gibt es bei ICL eine Spanne von mehr als 5dB(A), bei
CR sogar fast 10dB(A). Bei ICL ist die Referenzauslegung am leisesten. Bei CR ist die
abgestrahlte Schallleistung stets deutlich grofser als bei ICL, weil bei CR, mehr Moden
ausbreitungsfahig sind. Grund dafiir sind die hoheren Drehzahlen und Stromungsge-

schwindigkeiten im Reiseflug. Auferdem ist die Schallgeschwindigkeit in Reiseflughohe
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Abbildung 6.10.: Auswirkung der Auslegungs-Blattspitzengeschwindigkeit auf den

CR-Wirkungsgrad und die TO-Belastung. Betriebspunkte nach Tab. 6.1.
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Abbildung 6.11.: Auswirkung der Auslegungs-Blattspitzengeschwindigkeit auf die
A-bewerteten Schallleistungspegel und Blattspitzenmachzahlen fiir ICL- und CR-
Betriebspunkte nach Tab. 6.1.

niedriger, die Machzahlen sind also héher, und auch deshalb kénnen sich bei CR mehr
Moden ausbreiten als bei ICL. Eine Erhéhung von urip ap fithrt zu héheren Blattspitzen-
machzahlen bei ICL und CR, eine Absenkung zu verringerten Blattspitzenmachzahlen.
Abb. 6.11(b) zeigt dies quantitativ. Eine Absenkung von wri, op unter 135m/s bringt
im Reiseflug eine Larmreduktion. Bei CR sind mehr Moden hoéherer Ordnung ausbrei-
tungsfiahig als bei ICL und bei einer Drehzahlreduktion sind einige davon dann nicht
mehr ausbreitungsfahig. Dadurch ist beim Absenken von wrip ap eine Larmreduktion fiir
CR um bis zu 4 dB(A) méglich, bei ICL dagegen bleibt der Larm praktisch unveréndert.
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Wird wrip ap gegeniiber der Referenz erhoht, also iiber 135m/s, so wird bereits beim
kleinen Schritt zu 140m/s die zweite BPF ausbreitungsfahig, und zwar sowohl fiir CR
als auch fiir ICL. Dies steigert den Lérm fiir CR um rund 5dB(A). Fiir ICL werden bei
einer weiteren Steigerung von urip ap zusatzliche Moden der vierten und flinften BPF
ausbreitungsfihig, sodass auch hier der Larm in Summe um ungefiahr 5 dB(A) gegeniiber

der Referenzauslegung zunimmt.

All dies entspricht den nach Kap. 2.2 und 2.3 zu erwartenden Trends. Die Wahl von
urip = 135m/s ist fiir die Referenzauslegung hinsichtlich der ICL-Larmemissionen am
besten. Unter Berticksichtigung der iibrigen Betriebspunkte ist uri, = 135m/s ein guter
Kompromiss zwischen niedrigem Larm, hohem Wirkungsgrad und akzeptabler aerody-
namischer Stabilitat. Eine Erhohung tiber 135 m/s ist weder unter Gesichtspunkten des
Wirkungsgrads noch des Larms sinnvoll. Eine Absenkung unter 135 m/s verbessert den
CR-Wirkungsgrad um 1 bis 2 % und reduziert den CR-Larm um 2 bis maximal 4 dB(A),
der ICL-Larm bleibt dabei aber annéhernd unverdndert. Ob dies umsetzbar wére, hingt
mafigeblich von der Stabilitdt der Stromung ab, primér auf den niedrigen Radien und
vor allem fiir den TO-Betriebspunkt. Selbst wenn im TO-Betriebspunkt grofflachige
Stromungsablosungen auftreten, wire zu erwégen, diese in Kauf zu nehmen, um die ge-
nannten Effizienz- und Larmvorteile zu nutzen. Da die Propellerkennlinie flach verlauft,
ist ein sanfter Ubergang zur Ablosecharakteristik zu erwarten, wie in Kap. 2.2.3 und
5.2.5 beschrieben. Es ist moglich, dass die TO-Schubforderung mittels des elektrischen
Boosts erfiillt werden kann, auch wenn grofsflichige Stromungsablosungen vorliegen, die
den Wirkungsgrad in diesem Betriebspunkt herabsetzen. Fraglich ist, ob die Strémungs-
ablosungen strukturelle Probleme bedingen, ob sie auch bei ICL auftreten, und ob sie
mit akustischen Nachteilen einhergehen. Diese Fragen zu beantworten geht iiber das Ziel

dieser Arbeit hinaus und ist mit den hier genutzten Werkzeugen auch nicht moglich.

6.2.3. Schaufelteilungsverhaltnis und Hohen-Seiten-Verhaltnis

Sowohl das Schaufelteilungsverhiltnis als auch das Hohen-Seiten-Verhaltnis beeinflus-
sen die Schaufelzahlen, den Wirkungsgrad, die aecrodynamische Belastung bzw. Stabilitat
und auch die Larmentstehung. Hier wird zunéchst das Laufrad betrachtet. In Abb. 6.12
ist dargestellt, wie sich (¢/1)” und (h/l)” auf den Propellerwirkungsgrad fiir die ICL-
und CR-Betriebspunkte auswirken. Der Designraum ist zur besseren Ubersicht als Kon-
tinuum dargestellt. Tatsédchlich moglich sind nur diskrete Schaufelzahlen, entsprechend
der Linienschar in Abb. 6.13. Wie Abb. 6.12(a) zeigt, variiert der ICL-Wirkungsgrad
im untersuchten Parameterraum um bis zu 4 %. Die U-Form der Wirkungsgradisolinien
ergibt sich aus dem Zusammenspiel der drei wesentlichen Verlustmechanismen. Profil-

und Hinterkantenverlust sind bei niedrigen Teilungsverhéaltnissen aufgrund der vielen
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Abbildung 6.12.: Auswirkung von Schaufelteilungsverhéltnis und Hohen-Seiten-Ver-
héltnis des Rotors auf den Wirkungsgrad fiir ICL- und CR-Betriebspunkte nach Tab. 6.1.
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Abbildung 6.13.: Laufschaufelzahlen im Abbildung 6.14.: Rotordiffusionszahl fiir
untersuchten Parameterraum. TO-Betriebspunkte nach Tab. 6.1.

Schaufeln und der grofen benetzten Flache dominant. Der Radialspaltverlust wachst bei
groken Teilungsverhédltnissen mit dem treibenden Druckgradienten an. Der Sekundér-
verlust ist bei kleinen Hohen-Seiten-Verhéltnissen durch die ausgepréigten Wirbel und
die Grenzschichtinteraktion grofs. Demnach existiert ein bestimmtes Teilungsverhéltnis,
bei dem der Wirkungsgrad am hdchsten ist. Fiir das Hohen-Seiten-Verhéltnis hingegen
sind grofere Werte immer besser, weil der Anteil der Sekundarstromungen mit dem

Hohen-Seiten-Verhaltnis stets abnimmt.

Der CR-Wirkungsgrad variiert im selben untersuchten Parameterraum um mehr als 8 %,
wie Abb. 6.12(b) zeigt. Die Belastung ist im Reiseflug geringer und die Stromungsge-

schwindigkeiten sind hoher. Daher sind die Verlustmechanismen anders gewichtet. Es
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dominieren die Profil- und Hinterkantenverluste. Die Abhéngigkeit der Verluste von
(h/1)" ist weniger stark als bei ICL und der Radialspaltverlust ist fast vernachléssigbar.
Gerade fiir den Reiseflug sind daher grofte Teilungsverhéltnisse zur Verbesserung des
Wirkungsgrads ideal, mit moglichst wenig benetzter Schaufelfliche, um die Profilverlus-
te zu minimieren. Nach oben ist die Wahl des Teilungsverhaltnisses durch die aerody-
namische Stabilitdt begrenzt. Als Maf dafiir ist in Abb. 6.14 die Diffusionszahl bei TO
aufgetragen. Die Belastung héngt primér vom Teilungsverhéltnis ab und fiir alle betrach-
teten Auslegungen ist D” < 0,5. Der geringe Einfluss des Hohen-Seiten-Verhéltnisses auf
D" folgt aus kleinen Betriebspunktverschiebungen aufgrund der Wirkungsgradanderun-
gen. Wie im vorherigen Unterkapitel erlautert, ist die aerodynamische Belastung an der
Nabe wesentlich hoher. Insbesondere fiir (¢/1)” > 2 kann es dort am TO-Betriebspunkt

zu Stromungsablosungen kommen.

Auch das Hohen-Seiten-Verhéltnis kann nicht beliebig grof gewihlt werden. Zum einen
ist das Teilungsverhéltnis begrenzt, sodass bei grofen Hohen-Seiten-Verhéltnissen sehr
viele Schaufeln erforderlich sind. Viele Schaufeln steigern die Kosten. Zum anderen sind
bei kurzen und diinnen Schaufeln strukturelle Probleme zu erwarten. Daher ist der
Parameterraum hier auf h/l < 3 begrenzt. Die Referenzauslegung mit (¢/1)” = 2 und
(h/1)" = 2,4 ist ein Kompromiss zwischen Wirkungsgraden und Stabilitdt und auch

akustisch motiviert, um acht Laufschaufeln zu erhalten.

Beim Stator sind die Verhéltnisse grundsétzlich dhnlich wie beim Rotor. Die entspre-
chenden Studienergebnisse, wie sich (¢/1)’ und (h/l)" auf den Propellerwirkungsgrad fiir
die ICL- und CR-Betriebspunkte auswirken, sind in Abb. 6.15 dargestellt. Die Parame-
terkombinationen mit diskreten Schaufelzahlen zeigt Abb. 6.16. Der Propellerwirkungs-
grad variiert im untersuchten Parameterraum fiir ICL und CR um etwas mehr als 2 %
und 5 %. Das ist weniger als beim Laufrad, aber in der Relation dhnlich. Die wirkenden
Verlustmechanismen sind die gleichen, mit Ausnahme des Radialspaltverlustes, der im
Leitrad nicht anfallt. Im Unterschied zum Laufrad sinken die Profil- und Hinterkanten-
verluste des Leitrades bei ICL mit zunehmendem Teilungsverhéltnis nur bis ungefahr
(t/1) = 1,75 und steigen dann wieder an. Grund fiir diesen Unterschied ist die deutlich
grofere Belastung des Leitrades, welche zu gréfieren Ubergeschwindigkeiten und damit
Profil- und Hinterkantenverlusten fiihrt. In Summe aller Verluste ergeben sich fiir Lauf-

und Leitrad, jeweils fiir ICL und CR, Wirkungsgradkonturen dhnlicher U-Form.

Wie sich die Belastung beim TO-Betriebspunkt im untersuchten Designparameterraum
verdndert, ist in Abb. 6.17 anhand der Diffusionszahl im Mittelschnitt dargestellt. Die
Belastung ist, wie schon beim Laufrad, primar vom Teilungsverhaltnis abhéngig. Sie ist
deutlich grofer als beim Laufrad, sodass der Designraum in Richtung grofer Teilungs-

verhéltnisse starker eingeschrankt ist. Auch dem Hohen-Seiten-Verhéltnis sind Grenzen
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Abbildung 6.15.: Auswirkung von Schaufelteilung und Hohen-Seiten-Verhéltnis des
Stators auf den Wirkungsgrad. ICL- und CR-Betriebspunkte nach Tab. 6.1.
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Abbildung 6.16.: Leitschaufelzahlen im  Abbildung 6.17.: Stator-Diffusionszahl

untersuchten Parameterraum. der TO-Betriebspunkte nach Tab. 6.1.

gesetzt. Es gelten dieselben Erwédgungen, wie oben beim Laufrad beschrieben. Zudem
hat das Leitrad eine strukturelle Funktion, weil es die Nabe hélt und damit die ent-
sprechenden Kréfte iibertrdgt. Unter Abwégung all dieser Aspekte wurden fiir die Refe-
renzauslegung relativ geringe Werte von (h/l)’ = 1,67 und (¢/1)’ = 1 gewahlt. Die Wahl
der Leitschaufelzahl elf folgt akustischen Erwagungen.

Alles oben beschriebene entspricht den nach Kap. 2.2 und 2.3 zu erwartenden Trends.
Bei der Wahl von (¢/1) und (h/l) fiir Lauf- und Leitrad besteht ein Spielraum, in dem
Wirkungsgrad, Akustik und Betriebsverhalten abgewogen werden konnen. Anstelle der
Referenz mit (¢/1)” = 2 und (h/l)” = 2,4 hétte bei derselben Schaufelzahl auch (t/1)" =
2,5 und (h/l)" = 3 gewéhlt werden konnen. Damit wire der CR-Wirkungsgrad um
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ungefahr 1% besser, dafiir aber die Diffusionszahl beim TO-Betriebspunkt mit D" =
0,48 (statt 0,41) auch deutlich hoher. Analog hétte beim Stator statt (¢/1)) = 1 und
(h/l) = 1,67 auch mit derselben Schaufelzahl (¢/1) = 1,5 und (h/l) = 2,5 gewéhlt
werden konnen. Damit ware der CR-Wirkungsgrad noch einmal um ungefahr 1 % besser,
dafiir aber die Diffusionszahl beim TO-Betriebspunkt mit D’ = 0,43 (statt 0,31) deutlich
hoher. Wie schon bei ur, ap stellt sich also die iiber das Ziel dieser Arbeit hinausgehende
Frage, wie stark die ausgelegte Beschaufelung bei TO wirklich belastbar ist, und ob es

sinnvoll wéare, im TO-Betriebspunkt begrenzte Stromungsablosungen zu akzeptieren.

6.2.4. Schaufelzahlen

Den Einfluss der Schaufelzahl auf den Larm haben Koppelberg, Weintraub und Jeschke
(2022) umfassend untersucht. Nach derselben Methode und mit der fiir diese Arbeit ver-
wendeten Kalibrierung hat Koppelberg (2023, personliche Kommunikation) die Abb. 6.18
und 6.19 zugrundeliegenden Larmberechnungen durchgefithrt und auch die Abbildungen
zur Verfiigung gestellt. Die Schaufelzahl wurde {iber h/l eingestellt, sodass ¢/l konstant

blieb, um die aerodynamische Belastung konstant zu halten.

In Abb. 6.18 ist zu erkennen, dass niedrige Larmemissionen auf verschiedenen Wegen
erreichbar sind. Die Anzahl der Laufschaufeln kann deutlich grofer sein als die Anzahl
der Leitschaufeln. Das entspricht hier dem Bereich iiber Linie (-1). Alternativ kénnen
mehr Leit- als Laufschaufeln vorgesehen werden (1), ein cut-off-Design, womit sogar

erreichbar ist, dass die zweite BPF nicht ausbreitungsfahig ist (2).

Die Referenzauslegung verbindet insgesamt niedrige Schaufelzahlen mit geringen Larm-
emissionen. Die Kombination von acht Lauf- und elf Leitschaufeln ist erkennbar beson-
ders giinstig. Das liegt daran, dass unmittelbar unter der Linie (1) fiir einige Schaufel-
zahlkombinationen auch die zweite BPF nicht ausbreitungsfahig ist. Das ist sonst erst
fiir Kombinationen unterhalb der Linie (2) und damit wesentlich mehr Leitschaufeln der
Fall. Unmittelbar unterhalb von Linie (1) ist V & 1,5 B, sodass hier nur Moden relativ
hoher Umfangsordnung der zweiten BPF, z. B. 5, 6 und grofser, angeregt werden. Unter
den giinstigen Bedingungen des ICL-Betriebspunktes, mit seiner geringen Drehzahl und

den geringen Machzahlen, ist damit die zweite BPF nicht ausbreitungsfihig.

Wie die Erlauterungen im Zusammenhang mit Abb. 6.6, Abb. 6.7(b) und Abb. 6.11(a)
zeigen, ist die Ausbreitungsfahigkeit der zweiten BPF sensitiv gegeniiber Parametern,
welche die Drehzahl und Stromungsgeschwindigkeit beeinflussen. Diese Sensitivitat wird
anhand einer Verdnderung des Betriebspunktes bei der Schaufelzahlwahl untersucht. Da-
fiir wird die Schaufelzahlstudie bei ICL-Bedingungen wiederholt, und dabei ein deutlich
erhohter Schub betrachtet. Der Schub wird von 550 N auf 1000 N angehoben. Mit den
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Abbildung 6.18.: Einfluss von Rotor- und Statorschaufelzahl auf den A-bewerteten
Gesamtschallleistungspegel fiir ICL, nach Koppelberg (2023, personliche Kommunikati-
on), Annotationen vom Autor: Uber Linie (-1) und unter Linie (1) ist die erste BPF

nicht ausbreitungsfihig. Unter Linie (2) ist auch die zweite BPF nicht ausbreitungsfihig.
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Abbildung 6.19.: Einfluss von Rotor- und Statorschaufelzahl auf den Gesamtschall-
leistungspegel fiir I[CL-Bedingungen und auf 1000 N erhéhtem Schub nach Koppelberg
(2023, personliche Kommunikation), Annotationen vom Autor: Unter Linie (1) ist die
erste BPF nicht ausbreitungsfahig, unter Linie (2) auch die zweite BPF.
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1000 N wurde ein runder Wert etwas unterhalb des Maximalschubs der Referenz gewihlt,
denn der erreichbare Maximalschub ist aufgrund variierender Wirkungsgrade fiir alle
Schaufelzahlen unterschiedlich. Die Ergebnisse der Studie sind in Abb. 6.19 dargestellt.
Das Larmniveau ist deutlich héher als bei 550 N Schub. Die Nicht- Ausbreitungsfahigkeit
der ersten und zweiten BPF ist im Vergleich mit Abb. 6.18 zu niedrigeren Lauf- und
héheren Leitschaufelzahlen verschoben, weil aufgrund der héheren Drehzahlen und Stro-

mungsgeschwindigkeiten mehr Moden ausbreitungsfahig sind.

Die Wahl der Referenzschaufelzahlen ist fiir den 1000 N-Betriebspunkt ungiinstig. Die
erste BPF ist gerade noch nicht ausbreitungsfihig, die zweite BPF ist aber ausbreitungs-
fahig. Der A-bewertete Gesamtschallleistungspegel steigt gegeniiber dem ICL-Betriebs-
punkt um 12,4dB(A) an. So emittiert die Referenzauslegung fiir 1000 N Schub mehr
Lérm, als Auslegungen mit benachbarten Schaufelzahlkombinationen wie sieben /elf oder
acht /zwolf. Diese beiden alternativen Auslegungen sind bei 550 N Schub (ICL) deutlich
lauter als die Referenz, um 6 und 7dB(A), bei 1000 N Schub hingegen deutlich leiser als
die Referenz, um 3 und 4dB(A).

Schon die Betrachtung nur dieser zwei Betriebspunkte zeigt, dass mit gut gewéhlten,
niedrigen Schaufelzahlen der Larm an einem bestimmten Betriebspunkt minimiert wer-
den kann. Eine solche Auslegung ist aber sehr anféllig gegeniiber Betriebspunktverénde-
rungen. Auslegungen mit hohen Schaufelzahlen, beispielsweise um B = 15 und V = 25
in Abb. 6.18 und 6.19, sind robuster bzgl. Betriebspunktverdnderungen, haben aber

andere bereits genannte Nachteile (Struktur, Kosten).

6.2.5. Diisenquerschnitt

In Abb. 6.20 ist dargestellt, wie sich der Diisenquerschnitt auf den Leistungsbedarf
und den Larm auswirkt. Der Diisenquerschnitt einzelner Auslegungen ist dabei jeweils
fiir alle Betriebspunkte konstant, d.h., hier wird keine Verstelldiise betrachtet. Bei
dpisse/dprop = 0,96 ist Ag ~ A,. Fiir kleinere Werte dpise/dprop Wirkt der Austritts-
querschnitt als Diise und fiir grofere Werte als Diffusor. Das Leistungsverhalten veran-
schaulicht Abb. 6.20(a). Fiir CR ist eine relativ kleine Diisenflache vorteilhaft, weil der
Betriebspunkt damit bedingt durch den in Kap. 4.3 beschriebenen Betriebslinieneffekt
im Kennfeld nicht so weit abgesenkt wird. 7p,p ist damit hoher und der Leistungsbedarf
sinkt. Fiir den TO-Betriebspunkt sind dagegen grofiere Austrittsflichen von Vorteil. Pro-
pulsoren mit grofser Austrittsfliche benotigen bei niedrigen Fluggeschwindigkeiten wenig
Antriebsleistung, weil mit dem durchgesetzten Massenstrom 7, steigt, wie in Kap. 4.1
beschrieben. Dieser Effekt ist auch wesentlich grofer als kleine Wirkungsgraddnderungen

durch Betriebspunktverschiebungen im Kennfeld.
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Abbildung 6.20.: Auswirkung des Diisendurchmessers auf Antriebsleistung und A-
bewerteten Schallleistungspegel fiir die Betriebspunkte TO, ICL und CR nach Tab. 6.1.

Abb. 6.20(b) zeigt den A-bewerteten Schallleistungspegel fiir unterschiedliche dpise/dprop-
Im Reiseflug variiert der Larm um iiber 6dB(A), bei Initial Climb dagegen nur um
1dB(A). Bei CR ist fiir dpise/dprop > 0,94 die zweite BPF ausbreitungsfihig. Grund
dafiir ist, dass mit zunehmender Austrittsfliche sowohl die Axialmachzahl als auch
Np.op ansteigen. Dadurch steigt der Larm stark an. Bei ICL nimmt der Larm fiir
dpisse/dprop < 0,86 um knapp 1dB(A) zu. Diese Zunahme resultiert daraus, dass eine
Mode héherer Ordnung bei der achten BPF ausbreitungsfihig und stark angeregt wird.
Der Schallleistungspegel der achten BPF nimmt beim Schritt von dpise/dprop = 0,88
zu 0,86 sprunghaft um 15dB zu. Die achte BPF ist damit die am starksten angeregte

Frequenz und im Spektrum vorherrschend fiir dpise/dprop < 0,86.

Fiir die Referenzauslegung wird dpise/dprop = 0,9 gewdhlt, weil damit der Larm mini-
miert wird und weil dies einen guten Kompromiss zwischen den erforderlichen Start-

und Reiseflugleistungen darstellt.

6.2.6. Radiale Arbeitsverteilung

Die radiale Arbeitsverteilung wird am Auslegungspunkt durch den Verwindungspara-
meter ¢ festgelegt. In den nachgerechneten Betriebspunkten ergibt sich die Arbeitsver-
teilung dann nach Kap. 5.2.3. Daraus folgt eine i.d.R. radial inhomogene Austritts-
geschwindigkeit der Diise, deren Effekt auf den Schub iiber den Bruttoschubbeiwert
nach Kap. 5.3.3 in die Leistungsrechnung einfliefst. Diese Zusammenhénge werden hier
quantifiziert. Dafiir werden mehrere Auslegungen erzeugt, wobei die Referenzauslegung
(¢ = 0,25), eine Free Vortex-Auslegung (¢ = 0) und eine Auslegung mit ¢ = 0,5 detail-

lierter analysiert werden.
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Abbildung 6.21.: Rotorverwindung fiir Abbildung 6.22.: Bruttoschubbeiwert
verschiedene Verwindungsparameter c. fiir die ICL- und CR-Betriebspunkte.

Abb. 6.21 zeigt zundchst die Verwindungen der resultierenden Laufschaufeln im Ver-
gleich. Die Schaufel mit Free Vortex-Auslegung ist deutlich stirker verwunden als die
Schaufeln mit Mixed Vortex-Auslegungen (¢ > 0). Abb. 6.22 zeigt, wie sich ¢ auf Cg,
auswirkt. Zur effizienten Schuberzeugung wird Ci, — 1 angestrebt. Fiir ICL ist die
Free Vortex-Auslegung mit dem groften C, am besten. Fiir CR ist eine Mixed Vortex-
Auslegung mit ¢ = 0,25 optimal. Beides lasst sich iiber die radialen Geschwindigkeits-

verlaufe am Diisenaustritt erkldren.

In Abb. 6.23 sind die fiir verschiedene c resultierenden radialen Verteilungen von cg fiir
die Betriebspunkte ICL und CR aufgetragen. Kommt eine Free Vortex-Auslegung zur
Anwendung, so ist cg am Auslegungspunkt radial konstant. Fiir ICL wird dann gegen-
iiber dem Auslegungspunkt angedrosselt, sodass die Stréomung nach aufen umverteilt
wird, und fiir CR wird entdrosselt, sodass die Stromung nach innen umverteilt wird. Bei
Mixed Vortex-Auslegungen wird die Stromung bereits im Auslegungspunkt nach aufen
umverteilt. Die Trends sind daher gegeniiber der Free Vortex-Auslegung entsprechend
verschoben. Bei allen Betriebspunkten wird die Stromung im Vergleich zur Free Vortex-
Auslegung stéarker in die Aufenschnitte umverteilt, und zwar umso mehr, je grofer
¢ gewahlt wird. So ist zu erkldren, dass die Free Vortex-Auslegung in den gegeniiber
dem Auslegungspunkt angedrosselten Kennfeldbereichen, wie ICL, zum hoéchsten Ciy-
Wert fiihrt. In gegeniiber dem Auslegungspunkt entdrosselten Kennfeldbereichen, wie
CR, haben Mixed Vortex-Auslegungen héhere Cg,-Werte. Dabei gibt es im entdrossel-
ten Bereich fiir jeden Betriebspunkt einen bestimmten Verwindungsparameter fiir eine

moglichst homogene Abstromung und damit maximales C,. Bei CR ist dieser ¢ ~ 0,25.

Die Auswirkungen auf das Leistungsverhalten sind im Wertebereich der Abb. 6.22 al-
lerdings gering. C 1o von 0,9965 auf 1 zu erhéhen, bringt 0,74 % Ersparnis bei der
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Abbildung 6.23.: Auswirkung der radialen Arbeitsverteilung (Verwindungsparameter
c¢) auf die radiale Verteilung der Austrittsgeschwindigkeit fiir die Betriebspunkte ICL
und CR nach Tab. 6.1.

Antriebsleistung. Ct, cr auf 0,999 abzusenken, fithrt zu 0,54 % mehr Leistungsbedarf.
(Y, ist also von untergeordneter Bedeutung bei der Festlegung der radialen Arbeitsver-
teilung. Erwagungen zu Wirkungsgrad und Stabilitit sind deutlich wichtiger bei der

Auswahl des Verwindungsparameters c.

6.3. Abstimmung des Antriebssystems

Im Folgenden werden vier Variablen hinsichtlich ihres Einflusses auf das Betriebsver-
halten des Antriebssystems untersucht. Die wesentlichen Stellschrauben des Zusammen-
spiels von Mantelpropeller und Antriebsstrang sind das Ubersetzungsverhéltnis und der
Hybridisierungsgrad. Daran schlieft sich die Betrachtung einer Diisenverstellung an.
Auch das Laufschaufelteilungsverhéltnis beeinflusst das Betriebsverhalten des Systems,
weil die Kennlinien mit grofer werdendem Teilungsverhéltnis des Laufrads abflachen.
Diesem signifikanten, bei der Systemabstimmung niitzlichen Effekt ist der letzte Ab-

schnitt gewidmet.

Die in diesem Kapitel dargestellten Parameterstudien sind erneut nach einem einheitli-
chen Schema aufgebaut. Je Studie wird eine Variable variiert, iq, Hp, dpgse oder (t/1)".
So wird eine Anzahl verschiedener Konfigurationen erzeugt. Fiir jede davon werden an-
schliefend die bis zu vier Betriebspunkte nachgerechnet. Bei Take-Off, Initial Climb
und Top of Climb wird der Betriebspunkt fiir maximale Antriebsleistung eingestellt,
sodass der maximale Schub sich zwischen den Auslegungen unterscheidet. Bei Cruise
wird, davon abweichend, genau die Schubforderung der Tab. 6.1 eingestellt, weil der

Motorwirkungsgrad und der Treibstoffverbrauch die relevanten Zielgrofen sind.
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6.3.1. Ubersetzungsverhiltnis

In Kap. 4.4 wurde mittels analytischer Betrachtungen beschrieben, wie sich das Uberset-
zungsverhéltnis auf das Systemleistungsverhalten auswirkt. Das wird nun anhand der
Referenzauslegung nachvollzogen. Dafiir wird ausschlieflich das Ubersetzungsverhélt-
nis variiert, wihrend die Auslegung des Mantelpropellers unverdndert bleibt. In dieser
Studie sind sdmtliche betrachteten Betriebspunkte ohne elektrische Leistungszufuhr ge-
rechnet. Unter TO-, ICL- und TOC-Bedingungen werden die maximal zur Verfiigung
stehenden Wellenleistungen des Verbrennungsmotors betrachtet. Im Reiseflug wird der
Schub fiir alle ig konstant gesetzt. Die Ergebnisse der Studie beschréanken sich auf das
Leistungsverhalten und sind in Abb. 6.24 dargestellt. Abb. 6.25 veranschaulicht die da-
zugehorigen Betriebspunktlagen im Motorkennfeld.

In Abb. 6.24(a) ist der Zielkonflikt zwischen Startschub und Reiseflugwirkungsgrad zu
erkennen. In der untersuchten Spanne von ig variiert ncgcr nur um 5%, wohinge-
gen sich Picg 10 max mehr als verdoppelt. Fiir hohe CR-Wirkungsgrade muss der Motor
langsam laufen, was kleine ig erfordert, wie auch Abb. 6.25 zeigt. Damit ist der momen-

tenbegrenzte TO-Betriebspunkt auf niedrige Leistungen limitiert.

Mit Abb. 6.24(b) wird die Betrachtung auf ICL- und TOC-Bedingungen erweitert. Dar-
gestellt ist der Zielkonflikt zur Verfiigung stehender Leistungen, wobei sich drei Be-
reiche unterschieden lassen. Nur in den Bereichen (1) und (2a) ist Picg zum Erfiillen
der TOC-Schubanforderung ausreichend. Im Bereich (1) sind sowohl der ICL- als auch
der TOC-Betriebspunkt des Motors momentenbegrenzt. Das zeigt auch Abb. 6.25. Eine
Steigerung von ig bis ca. 1,04, an die Grenze zu Bereich (2), erhoht daher die zur Verfii-
gung stehende Leistung in beiden Punkten. Der einzig sinnvollen Grund fiir eine Wahl
von ig < 1,04 ware damit, dass sich hohere CR-Wirkungsgrade erreichen lassen, wie
Abb. 6.24(a) und 6.25 zeigen. Ansonsten ist ig < 1,04 fiir die Abstimmung des Systems
ungiinstig, denn der Verbrennungsmotor ruft seine Maximalleistung in keinem Missions-
punkt ab. Beim Ubergang von (1) nach (2) ab ig ~ 1,04 ist der TOC-Betriebspunkt
nicht mehr momenten-, sondern drehzahlbegrenzt. Im Bereich (2) besteht ein Zielkonflikt
zwischen Picg 101, max UNd Piog, ToC,max. Durch Variation von 1,04 < ig < 1,2 werden die
Leistungen gegeneinander verschoben. So wird eingestellt, ob beim Start oder im Reise-
flug grofere Schubreserven vorhanden sind. Dies ist eine der grundlegenden Abwégungen
der Systemabstimmung. Der Bereich (3) mit iq > 1,2 ist unter keinem Gesichtspunkt
sinnvoll. ig ist zu grof, sodass der Verbrennungsmotor schon unter ICL-Bedingungen

drehzahlbegrenzt operiert und in keinem Missionspunkt die maximale Leistung abruft.

Fiir die Referenzauslegung wurde i an der oberen Grenze des Moglichen gewihlt, sodass

die TOC-Schubanforderung gerade noch erfiillt wird. Mit dem grofen Ubersetzungsver-
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Abbildung 6.24.: Studie zur Auswirkung des Ubersetzungsverhéltnisses auf die verfiig-

bare Maximalleistung des Verbrennungsmotors unter TO-, ICL- und TOC-Bedingungen

sowie auf den Motorwirkungsgrad im Reiseflug. Bereiche in (b): TOC-Punkt momen-
tenbegrenzt (1) bzw. drehzahlbegrenzt (2-3), ICL-Punkt momentenbegrenzt (1-2) bzw.

drehzahlbegrenzt (3). TOC-Schubanforderung erfiillbar in (1) und (2a).
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Abbildung 6.25.: Motorkennfeld des Rotax 915 iS A (BRP-Rotax GmbH ¢ Co KG,

2019) mit denselben Betriebspunkten wie in Abb. 6.24.
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héltnis erbringt die Referenzauslegung bei ICL hohe Steigleistungen. Die Bereiche (2b)
und (3) mit ig > 1,0868 und potenziell noch hoheren ICL-Steigleistungen stehen fiir die
Auslegung nicht zur Wahl, weil die TOC-Schubanforderung damit nicht erfiillbar ist.

Bei anderen Prioritdten ist, innerhalb der Anforderungen der Referenzauslegung, iq auf
héhere Motorwirkungsgrade, d. h. geringere Motordrehzahlen, im Reiseflug optimierbar.
1 ist dann kleiner, sodass die Schiibe bei TO und ICL geringer sind. Ein sinnvolles Vor-
gehen fiir die Wahl von i ist, dieses so lange zu verringern, bis nicg,cr maximal ist oder
bis die ICL-Schubanforderung gerade noch erfiillt wird, d. h., die ICL-Schubanforderung
wird ohne Unterstiitzung des Elektromotors erfiillt. Mit i¢ um 1 ist prinzipiell auch
der Verzicht auf das Getriebe eine Erwiagung wert. Der Verzicht kommt hier aber schon
deshalb nicht in Betracht, weil fiir die Verteilung der Antriebsleistung auf zwei Mantel-

propeller ohnehin ein Zahnrad- oder Riemengetriebe notig ist.

Eine direkte Folge dieser Wahl von i¢ ist auch die Lage der Betriebslinien in Abb. 6.3.
Diese wiirden sich bei Veranderung von ig genau so verschieben wie die Betriebspunkte
in Abb. 6.25.

6.3.2. Hybridisierungsgrad

In Abb. 6.26 ist dargestellt, wie sich der Hybridisierungsgrad und damit die zugefiihrte
elektrische Leistung auf das Betriebsverhalten des Antriebssystems auswirkt. Hp und
Py sind iiber (2.108) verkniipft. Fiir diese Studie wird die Referenzauslegung nachge-
rechnet, wobei der Betrieb unter ICL-Bedingungen betrachtet wird. Der Verbrennungs-
motor wird in den betrachteten Betriebspunkten exakt an der Drehmomentgrenze be-
trieben. Damit wird ein Teil der Betriebslinie nachgerechnet, fiir die in Abb. 6.6 bereits
Schub und Lérm eines Propellers abhéngig von der Drehzahl gezeigt sind. Die zugefiihr-
te Wellenleistung des Elektromotors steigert die zum Antrieb der Propeller verfiighare
Wellenleistung um 87 % von 78 9kW auf 147,5kW. Dabei erlaubt die mit elektrischer
Unterstiitzung ansteigende Drehzahl auch 29 % mehr Leistung vom Verbrennungsmotor
abzurufen (APicg). Beides zeigt Abb. 6.26(a). Den damit einhergehenden, erheblichen
Anstieg des Schubs zeigt Abb. 6.26(b). Der Schub steigt um 65 % von 1288 N auf 2122 N.

Wie im Zusammenhang mit Abb. 6.6 diskutiert, sind hohe Schiibe tiber 800 N pro Seite,
entsprechend einem Gesamtschub von Fy o = 1600 N, aber gar nicht erstrebenswert.
Der Larm steigt stark an, weil erst die zweite und dann auch die erste BPF ausbrei-
tungsfahig werden. Wenn der Elektromotor Schiibe erméglicht, die aufgrund erhebli-
chen Lérms nicht genutzt werden, ist er iiberdimensioniert. Abb. 6.26(b) zeigt, dass
Peyv = 15kW geniigt, um im ICL-Punkt 1600 N Schub bereitzustellen. Der Referenz-

elektromotor ist mit der mehr als dreifachen Leistung also eher iiberdimensioniert.
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Abbildung 6.26.: Studie zur Auswirkung des Hybridisierungsgrades auf die verfiig-
bare Antriebsleistung und den Schub unter ICL-Bedingungen. ICL-Betriebspunkte der
Tab. 6.3 und ICL-Betriebslinien der Abb. 6.2 und 6.3.

6.3.3. Verstelldiise

Eine Verstellschubdiise kann, wie in Kap. 4.3 beschrieben, zur Verschiebung von Be-
triebslinien im Propellerkennfeld genutzt werden. So lassen sich z. B. einzelne Betriebs-
punkte zu hoheren np,., oder 7, verschieben. Dabei dndern sich Drehzahl und Drehmo-

ment des Propellers, sodass sich auch im Motorkennfeld die Betriebslinien verschieben.

Fiir die folgende Studie wird der Effekt der Verstelldiise als Anderung des Diisenquer-
schnitts gegeniiber dem Auslegungspunkt betrachtet. Der Fokus liegt auf dem Betriebs-
verhalten von Propeller und Antriebsstrang. Weitere fiir eine praktische Umsetzung
relevante Aspekte, wie der konstruktive Aufwand oder die Widerstandszunahmen, blei-
ben aufen vor. In Abb. 6.27 ist anhand der CR- und ICL-Betriebspunkte dargestellt, wie
sich die Diisenverstellung auf das Leistungsverhalten des Antriebssystems auswirkt. Er-
génzend dazu ist in Abb. 6.28 die Lage der entsprechenden Betriebspunkte im Propeller-
und [CE-Kennfeld dargestellt.

Im Reiseflug ermoglicht eine Verkleinerung des Diisenquerschnitts eine deutliche Re-
duktion des Kraftstoffverbrauchs um ca. 5%. Wie Abb. 6.28 zeigt, ist dies auf eine
Verbesserung von 7p,op, im selben Mafie durch Verschiebung des Betriebspunkts im Pro-
pellerkennfeld zu groferen Druckverhéltnissen und kleineren korrigierten Massenstromen
zuriickzufiihren. Dagegen adndert sich n;cg kaum, weil sich zwei Effekte im Motorkenn-
feld ausgleichen: Beim Schlieffen der Diise ist aufgrund der zuriickgehenden Drehzahl
zunéchst ein Anstieg von nicg zu erwarten, wenn der Betriebspunkt sich entlang einer

Kurve konstanter Leistung Picg im Motorkennfeld verlagert, wie in Abb. 4.5 dargestellt.
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Abbildung 6.27.: Einfluss einer Verstellschubdiise auf den schubspezifischen Kraftstoft-
verbrauch im Reiseflug sowie den ohne elektrische Leistungszufuhr verfiigharen Schub

unter ICL-Bedingungen.

Da aber Picp aufgrund des Anstiegs von 7p,., beim Schliefen der Diise sinkt, verschiebt
sich der Betriebspunkt auf eine Kurve niedrigerer konstanter Leistung. So liegen die CR-
Betriebspunkte im Motorkennfeld fiir kleine dpise/dpiseap deutlich niedriger, alle um
mce ~ 0,284, und nicht auf einer nach links ansteigenden Kurve konstanter Leistung,
welche zu héheren ncg =~ 0,29 fithren wiirde. Obwohl Njcg im untersuchten Verstellbe-
reich um fast 1000 RPM variiert, bleibt nicg anndhernd konstant. Die Treibstoffeinspa-
rung im Reiseflug durch Schlieffen der Diise ist also praktisch ausschlieflich auf héhere
Nprop zuriickzufithren. Dadurch, dass 7pyp fiir kleine dpgse erneut abfillt, existiert ein
bester Diisenquerschnitt fiir niedrigen Verbrauch im Reiseflug, der dpise/dpiise ap = 0,85
betragt. Das zugehorige Minimum ist von dpise/dpise,ap ~ 0,8 bis 0,9 recht flach. Werte

in diesem Bereich fithren zu einer Reduktion des Treibstoffverbrauchs um ca. 5 %.

In Abb. 6.27(b) ist der maximale Schub angegeben, der unter ICL-Bedingungen allein
mit dem Verbrennungsmotor erreicht werden kann. Dieser steigt mit zunehmender Off-
nung der Schubdiise, denn mit dpise/dpise,ap nehmen 7oy Ma, Nprop, Nice und Picg
zu. Wie Abb. 6.28(a) zeigt, geht der Propellerwirkungsgrad beim Offnen der Diise leicht
zuriick, um bis zu 2,5 %. Dies ist auf zunehmende Stromungsgeschwindigkeiten und Inzi-
denzverluste zuriickzufithren und gegeniiber den vorgenannten Trends vernachléssigbar.
Die Kurve in Abb. 6.27(b) ist iiber den dargestellten Bereich von dpise/dpiise,ap hin-
aus fortfithrbar, bis ungefihr bei dpise/dpiseap = 1,3 die Drehzahlgrenze des Motors
erreicht wird. Die erreichbare Schubsteigerung durch Offnen des Austrittsquerschnitts
ist durch das Einsetzen von Ablésungen der Diffusorstréomung begrenzt. Bereits bei
dpisse/dpisse, ap = 1,11 ist dpise = dprop- Hier sind noch keine Ablsungen zu erwarten

und der Schubanstieg gegeniiber der Referenz liegt bei 10,6 %.
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Abbildung 6.28.: Einfluss der Verstellschubdiise auf die Betriebspunktlage in den
Kennfeldern fiir die Parameterbereiche der Abb. 6.27.

Eine Verstellschubdiise ist fiir den stabilen Betrieb nicht erforderlich, zusammenfassend
jedoch sinnvoll, um niedrige Treibstoffverbrauche und hohe Maximalschiibe zu erzielen.
Die Diise wird im Reiseflug geschlossen und im Start- bzw. Steigflug geoffnet. Der ideale
Verfahrweg betrégt £10 % von dpise ap. Eine Verringerung um 10 % gentigt fiir einen
effizienteren Reiseflug. Das Offnen ist nicht unbedingt erforderlich, da der ICL-Schub
ohne Verstelldiise bereits ausreicht. Der Nutzen ist aufserdem gegen die zusétzliche Masse

und den Widerstand abzuwégen, die hier nicht beriicksichtigt sind.

6.3.4. Teilungsverhidltnis und Kennliniensteigung

Fiir dieses Unterkapitel wird eine Neuauslegung vorgenommen, die mit der Referenzaus-
legung exakt tibereinstimmt, aufser dass fiir die Neuauslegung (¢/1)” = 1 ist, wahrend fiir
die Referenz (t/1)" = 2 ist. Das Schaufelteilungsverhéltnis des Rotors beeinflusst die in-
zidenzabhéngige Minderumlenkung, wie in Kap. 4.2 beschrieben. Laufrader mit kleinen
Teilungsverhéltnissen haben steilere Kennlinien, setzen mehr Arbeit um und erreichen
hohere Druckverhéltnisse. Besonders fiir (¢/1)” > 1 flachen die Kennlinien ab. Diese Ef-
fekte sind in Abb. 6.29 zu erkennen, einer Gegeniiberstellung der Propellerkennfelder von
Neuauslegung und Referenzauslegung. Das Leistungsverhalten der beiden Auslegungen
ist in Tab. 6.7 gegeniibergestellt. Es ergibt sich aus dem Zusammenspiel der Propeller
mit dem in Abb. 6.30 dargestellten Motorkennfeld.

In der Ndhe der Pumpgrenze arbeitet der neu ausgelegte Propeller in praktisch allen
Betriebspunkten, d. h. bei bestimmten Kombinationen von riyey und mp,p, bei niedrige-

ren Drehzahlen als der Referenzpropeller. In diesem Kennfeldbereich wird der Propeller
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Abbildung 6.29.: Propellerkennfeld und Betriebspunkte fiir eine Neuauslegung iden-
tisch zur Referenzauslegung, aber mit (¢/()” = 1. Grau im Hintergrund Kennfeld und
Betriebspunkte der Referenzauslegung mit (t/1)” = 2, wie bereits in Abb. 6.2 gezeigt.

Punkt 4 ist annahernd identisch in beiden Kennfeldern.

vornehmlich bei niedrigen Fluggeschwindigkeiten und im Stand betrieben. Das betrifft
in den vorliegenden Studien die Take-Off- und Initial Climb-Betriebspunkte. Der Ver-
brennungsmotor arbeitet in diesen Betriebspunkten drehmomentbegrenzt. Daher sinken
die verfligbaren Leistungen und damit auch die verfiigharen Schiibe, wenn der Antrieb
bei niedrigeren Drehzahlen betrieben wird. Dieser Effekt wird durch die um mindes-
tens 2 % geringeren Wirkungsgrade des kleiner geteilten Propellers noch verstéarkt. Aus
beiden Griinden liefert der neu ausgelegte Propeller mit niedrigerem Teilungsverhéltnis
unter ICL-Bedingungen deutlich weniger Schub als der Referenzpropeller. Ohne elek-
tromotorische Unterstiitzung sinkt der Maximalschub um 9 %, mit elektromotorischer
Unterstiitzung um 4 %. Dies sind die Punkte (1) und (2) in Abb. 6.29.

Bei niedrigen Betriebspunkten im Propellerkennfeld arbeitet der neu ausgelegte Pro-
peller mit hoheren Drehzahlen als die Referenzauslegung. Dies fiihrt zu erhéhten Mo-
tordrehzahlen bei hohen Fluggeschwindigkeiten, in den vorliegenden Studien unter Top
of Climb-Bedingungen und im Reiseflug. Unter diesen Bedingungen arbeitet der Motor
drehzahlbegrenzt. Mit dem neu ausgelegten Propeller mit niedrigem Teilungsverhéltnis
wird die Drehzahlgrenze des Motors bei niedrigerem Druckverhéltnis und daher auch

Drehmoment erreicht und der Motor wird dort schwécher ausgelastet. So bietet die Neu-
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Tabelle 6.7.: Vergleich des Leistungsverhaltens der Referenzauslegung und der Neu-
auslegung mit (¢/1)” = 1. Betriebspunkte sind dieselben wie in Abb. 6.29.

Pt. Referenz, (t/1)" =2 Neuauslegung, (¢/1)" =1

FN,tot Nkorr NICE Ptot FN,tot Nkorr NICE Ptot
1 1288N 4238RPM 4610RPM 773kW 1173N 4036 RPM 4390RPM  71,4kW
2 2122N 5178 RPM 5632RPM 144,6kW 2037N 5013RPM 5453 RPM 141,4kW
3 841N 5H219RPM 5H500RPM 85, 7kW 758 N 5219 RPM 5500 RPM  82,2kW
4 429N 4351 RPM 4585 RPM  433kW 429N 4576 RPM 4822RPM  47,5kW

auslegung mit kleinem Teilungsverhéltnis 10 % weniger Schub unter TOC-Bedingungen,
siche Punkte (3) in Abb. 6.29 und Tab. 6.7.

Schlieflich werden noch die CR-Betriebspunkte verglichen, Punkte (4) in Abb. 6.29. Der
Schub ist vorgegeben und derselbe fiir beide Auslegungen. Unter denselben Umgebungs-
bedingungen und bei abgesehen von (¢/1)” identischen Auslegungsparametern sind auch
Miorr UNd Tpyop fiir beide Auslegungen anndhernd identisch. Eine minimale Verschiebung
ergibt sich aufgrund des Einflusses von np,.p, auf den Austrittszustand der Stromung im
verlustbehafteten Fall, wihrend im verlustfreien Fall die Punkte exakt identisch wéren.
Nprop it flir den neu ausgelegten Propeller im Reiseflug um 7% niedriger als fiir den
weit geteilten Referenzpropeller. Das liegt an der grofsen Schaufelzahl und der damit
groken benetzten Schaufelfliche, die im Reiseflug besonders hohe Profilverluste verur-
sacht. Dadurch ist der neu ausgelegte Propeller auch im Reiseflug deutlich im Nachteil,
obwohl die Abstimmung zwischen Propeller und Motor unproblematisch ist. Es wird kei-
ne Betriebsgrenze des Motors erreicht und n;cg ist fiir den betrachteten Drehzahlbereich

relativ konstant, wie bereits im Zusammenhang mit Abb. 6.28 beschrieben.

200

Im Motorkennfeld Abb. 6.30 ist zu er-
kennen, dass der Referenzpropeller in den
Punkten (1) bis (3) mehr Leistung auf-
nimmt als der neu ausgelegte Propeller. Die
Punkte liegen beim Referenzpropeller auch

ndher beieinander, er weist also im Motor-

kennfeld einen geringeren Betriebslinienab-

[aoao (/1) =1]

stand auf als der neu ausgelegte Propeller. |
BOAO (/)" =2 l

In Summe ist festzuhalten, dass Laufschau- 3?000 3500 4000 4500 5000 5500
Nicg [RPM]
Abbildung 6.30.: Lage der Betriebs-

punkte aus Abb. 6.29 im Motorkennfeld.

felsatze grofser Teilungsverhéltnisse besser
mit Hubkolbenmotoren zusammenarbeiten.

Die in Kap. 2.2.3 beschriebene inzidenzab-
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héangige Minderumlenkung hat qualitativ den gleichen Effekt wie eine Verstellung der
Laufschaufeln, wenn auch nicht steuerbar und quantitativ nicht so stark ausgepragt.
Bei niedrigen Fluggeschwindigkeiten werden die Abstromwinkel erhoht, fir i > 0 ist
B2 > B2 Design- Das entspricht einem Schliefen der Schaufeln. Bei hohen Fluggeschwin-
digkeiten wird der Abstrémwinkel reduziert, fiir ¢ < 0 ist 8 < (2 Design- Das entspricht
einem Offnen der Schaufeln. Die Schaufeln eines Verstellpropellers wiirden jeweils genau-
so eingestellt werden, um die Betriebspunkte von Propeller und Motor abzustimmen. Der
Unterschied ist, dass dies beim Verstellpropeller kontrolliert, mit weiteren Verstellwegen
und geringeren Fehlanstromungsverlusten erfolgt. Begiinstigt wird diese Eigenschaft des
Mantelpropellers durch grofe Teilungsverhéltnisse und Staffelungswinkel, die den Aus-
trittskantenfaktor erhéhen. Dies wird in Abb. 6.30 anschaulich. Eine ideale Verstellung
wiirde die Punkte (1) und (3) mit Punkt (2) bei 5500 RPM in Deckung bringen, sodass
stets Maximalleistung abgerufen wird. Eine Erhéhung von (¢/1)” = 1 auf (¢/1)” = 2 hat
qualitativ den gleichen Effekt. Die Punkte (1) und (3) werden in die richtige Richtung
verschoben, aber nur um ein Fiinftel des Weges, den eine Schaufelverstellung erméglichen
wiirde. Mit (¢/1)"” > 2 wére der Effekt noch grofer, allerdings ist das maximal mogliche
Teilungsverhéltnis auch begrenzt durch die absinkende Pumpgrenze, eine abnehmende
strukturelle Stabilitdt bei zuriickgehender Sehnenldnge sowie akustische Erwagungen

zur Dicke der Nachlaufdellen und gewiinschten Schaufelzahlen.

6.4. Larmoptimierter Betrieb

Abschliefsend wird untersucht, wie Flugzeug und Antrieb der Referenzauslegung fiir
einen moglichst larmarmen Abflug genutzt werden konnen. Die Hohe des Startschubs
beeinflusst die Larmbelastung der Flughafenanwohner: Einerseits steigt mit zunehmen-
dem Schub die emittierte Schallleistung und damit der Schalldruckpegel am Boden.
Andererseits steigt mit zunehmendem Schub die Steigrate, wodurch die Uberflughéhe
und der Schalldruckpegel am Boden sinken. Im Folgenden wird untersucht, wo das Op-
timum in der Abwagung dieser Effekte liegt und ob durch eine Schubsteigerung mittels
Antriebshybridisierung die Larmbelastung am Boden reduziert wird. Als Grundlage der
Studie dient die bereits fiir Abb. 6.6 berechnete Betriebslinie unter ICL-Bedingungen.

Die Flugleistungen werden mit den in Kap. 6.1.1 genannten Verfahren berechnet.

Es werden zehn verschiedene Abflugrouten untersucht, fiinf mit und fiinf ohne Schub-
reduktion. Diese Abflugrouten sind in der Abb. 6.31 dargestellt. Die Schubwerte oh-
ne Reduktion sind der geforderte ICL-Schub 1100N (A) und der maximale Schub un-
ter ICL-Bedingungen 2122 N (E) sowie drei Zwischenwerte mit giinstigen Schub-Lérm-
Verhiltnissen aus Abb. 6.6. Dies sind 1288 N als moderate Erhéhung des geforderten
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Abbildung 6.31.: Verschiedene Abflugrouten fiir die Berechnung des am Boden emp-
fangenen Larms. Eine Schubreduktion reduziert den Schalldruckpegel beim Beobachter.
Die Orte der Reduktion sind auf den Routen A-E markiert.

ICL-Schubs (B), 1546 N kurz vor der Ausbreitungsfahigkeit der zweiten BPF (C) und
2033 N kurz vor der Ausbreitungsfiahigkeit der ersten BPF (D). Der reduzierte Schub
betragt 495N, was einen Steiggradienten von noch 3 % ermoglicht und die Larmemis-
sionen gegeniiber den vorgenannten Betriebspunkten deutlich absenkt. Die in Abb. 6.31
dargestellten Orte der Schubreduktion werden so gewéhlt, dass der A-bewertete Schall-
druckpegel beim Beobachter zum Zeitpunkt der Schubreduktion genauso grof ist wie

beim darauffolgenden Uberflug.

Die Bewertung des am Boden wahrnehmbaren Lérms basiert auf der Larmmessung
nach [CAO Annex 16 (2014), Chapter 10. Demnach wird der Schalldruckpegel beim
Abflug, 2500 m nach dem Losen der Bremsen gemessen. Der A-bewertete Schalldruck-
pegel muss unter einem von der Flugzeugmasse abhidngigen Grenzwert liegen. Obwohl
der A-bewertete Schalldruckpegel nicht die tatséchliche Larmwirkung auf einen Beob-
achter wiedergibt, wird er hier fiir die Bewertung verwendet, da er relativ einfach zu
bestimmen ist und die Grundlage der Zulassungsvorschrift bildet. Eine Untersuchung
des Uberflugs, welche die T6éne und die Zeitabhiingigkeit in Form des effektiv wahrge-
nommenen Schalldruckpegels berticksichtigt, findet sich u. a. bei Schade et al. (2020).

Im Einklang mit dem Referenzabflugverfahren nach Chapter 10 wird fiir alle betrach-
teten Betriebspunkte eine konstante Fluggeschwindigkeit des besten Steigens angenom-
men. Fir das Referenzflugzeug betragt diese Geschwindigkeit 62 kt, was genau den ICL-
Bedingungen entspricht. Ferner wird eine Startstrecke von 400 m angenommen, nach
der sich das Flugzeug in 15 m Hohe befindet. Danach werden die verschiedenen Schiibe

eingestellt und das Flugzeug folgt den Abflugrouten A bis E.
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Tabelle 6.8.: Berechnete Uberflughthen iiber den Beobachter, dort zu erwartende ma-
ximale Schalldruckpegel und erforderliche Antriebsleistungen vor der Schubreduktion
fiir die in der Abb. 6.31 gezeigten Abflugrouten.

Abflugroute ohne Schubreduktion mit Schubreduktion Antrieb

H L, H L, Picpyem Hp
A 215m 58,6dB(A) 200m  55,2dB(A)  67,2kW 0
B 245m  60,5dB(A) 218m  54,3dB(A)  78,9kW 0
C 304 m 62,9dB(A) 241m 53,3dB(A) 98,9kW 0,113
D 407 m 63,8dB(A) 270m 51,9dB(A) 139,5kW 0,285
E 429 m 67,0dB(A) 256m 52,6dB(A) 148,8kW 0,316

Der am Boden empfangene Larm wird mit dem bereits in Weintraub et al. (2022) be-

schriebenen Ansatz abgeschatzt. Dabei wird der Schalldruckpegel nach

Q
10 10g10 (m

aus dem Schallleistungspegel berechnet. Aufgrund der unbekannten Abstrahlcharakte-

L,=Lp— (6.2)

ristik der Mantelpropeller wird ein Richtungsfaktor von () = 10 angesetzt. Aufserdem
wird eine Schallabsorption von 1 dB pro 100 m angenommen. Ferner wird beriicksichtigt,
dass das Flugzeug von zwei Propellern angetrieben wird, die als inkoharent angenom-
men werden. In Tab. 6.8 sind die so berechneten Uberflughthen iiber den Beobachter

H und die dort zu erwartenden A-bewerteten Schalldruckpegel aufgefiihrt.

Fiir alle Routen liegt der A-bewertete Schalldruckpegel an der Position des Beobach-
ters weit unter dem Chapter 10-Grenzwert von 83,2 dB(A) fiir mehrmotorige Flugzeuge
mit einer Startmasse von 1000kg und auch unter dem Grenzwert von 78,7dB(A) fiir
entsprechende einmotorige Flugzeuge. Dieser Grenzwert wird bei Flugroute A, ohne
Schubreduktion, um 20 dB(A) unterschritten. Mit der Antriebsleistung steigt die Uber-
flughohe der Messstelle an. Zugleich fithren hohere Antriebsleistungen und mehr Schub
zu groferen emittierten Schallleistungen. Die groferen Leistungen iiberwiegen, sodass die
Schalldruckpegel an der Beobachterposition mit steigender Antriebsleistung zunehmen.
Eine ungefihre Verdoppelung der Uberflughdhe zwischen den Routen A und E reduziert
zwar den Schalldruckpegel um 6 dB(A) aufgrund der groferen Ausbreitung, doch mit
dem dafiir notigen hohen Schub nimmt die emittierte Schallleistung um 16 dB(A) zu. Im
Ergebnis, unter Einbeziehung der Absorption, ist der A-bewertete Schalldruckpegel fiir
Abflugroute E um 8,4dB(A) grofer als fiir Route A. Eine Erhéhung der Antriebsleis-

tung und der Uberflughdhe allein reicht also nicht aus, um den am Boden empfangenen
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Abfluglarm zu reduzieren. Deswegen werden hier ergdnzend die fiinf alternativen Ab-
flugrouten untersucht, die eine Schubreduktion bei einer bestimmten Hohe nach dem
Abheben (engl. Cutback) beinhalten. Ein solcher Cutback ist fiir die Lirmmessung nach
Chapter 10 nicht vorgesehen, aber eine in der Verkehrsluftfahrt {ibliche und sinnvol-
le Mafsnahme zur Larmminderung. Fiir die Abflugrouten A und B geniigt ein Cutback
kurz vor dem Uberflug {iber den Beobachter. Bei den iibrigen Routen erfolgt der Cutback
deutlich frither, weil steilere Anfangssteigfliige mehr Schub erfordern und die Schallleis-
tungsreduktion beim Cutback dementsprechend grofer ist. Bei der Route D ist anfangs
die zweite BPF und bei der Route E auch die erste BPF ausbreitungsfiahig. So ergibt
sich beispielsweise fiir die Route E beim Cutback eine Reduktion der emittierten Schall-
leistung um 20,5dB(A) und der Cutback erfolgt mehr als 1000 m vor dem Uberflug
iiber den Beobachter. Daher ist die Uberflughche der Route E trotz des zunichst stei-
leren Starts sogar geringer als bei Route D. Aufgrund der groften Hohe zeigt sich ein
Optimum fiir die Abflugroute D mit Cutback, mit L, = 51,9dB(A). Gegeniiber der
larmérmsten Abflugroute ohne Hybridantrieb, B mit Cutback, ist das eine Reduktion
um 2,4dB(A) und gegeniiber der larméarmsten Route ohne Cutback, A, eine Reduktion
um 6,7 dB(A).

Neben den in Tab. 6.8 aufgefithrten Schalldruckpegeln wirkt sich die Dauer der Schall-
einwirkung darauf aus, wie der Larm wahrgenommen wird. Fiir die Routen A und B
erfolgt der Cutback kurz vor dem Uberflug und ist daher nur schwach wahrnehmbar. Fiir
die Routen D und E fiihrt der Cutback zu einem starken Riickgang des Schalldruckpegels
um iiber 10dB(A). Dann steigt der Schalldruckpegel bis zum Uberflug der Position des
Beobachters ungefahr 30 Sekunden spéter erneut an, sodass ein zweites Maximum des
wahrnehmbaren Schalldruckpegels auftritt. Der Larm wirkt ldnger und wiederholt auf
den Beobachter, was sicherlich stérend ist und den Vorteil einer Larmreduktion von
nur wenigen dB(A) aufheben kann. Ahnliches gilt fiir Abflugroute C, fiir welche die

Schalldruckpegelmaxima ungefihr 20 Sekunden auseinanderliegen.

Zusammengefasst ist die Referenzauslegung ein sehr leiser Flugantrieb bezogen auf die
Chapter 10-Grenzwerte. Die Schaufelzahlen der Referenzauslegung acht/elf sind ideal
fiir den bei Route A genutzten ICL-Betriebspunkt, wie bereits im Zusammenhang mit
Abb. 6.18 diskutiert. Der Lirm der Route A ohne Cutback ist auch mit viel groferen
Schaufelzahlen kaum weiter zu reduzieren. Der Cutback ermdglicht eine Reduktion um
4,3dB(A). Die zusétzliche Larmminderung durch die elektrische Leistungszufuhr betragt
im Vergleich der Routen B und D mit Cutback nochmals 2,4 dB(A). Allerdings ist der
Larm der Route D mit Cutback stérender, da er langer auf den Beobachter einwirkt,

was diese Verbesserung teilweise relativiert. Die Hybridisierung des Antriebs fiithrt somit
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fiir die Referenzauslegung zu keiner signifikanten Larmminderung. Dieses Ergebnis kann

aber nicht verallgemeinert werden, da es stark von den Schaufelzahlen abhéngt.

Fiir einen hybridelektrisch unterstiitzten leisen Abflug sind andere Schaufelzahlkom-
binationen als die acht/elf Schaufeln der Referenzauslegung deutlich besser geeignet.
Der erhohte Schub beeinflusst die akustischen Schaufelzahlstudien und es ergeben sich
andere leise Schaufelzahlkombinationen. Der fiir die Route D erforderliche Schub ent-
spricht dem Schub der Schaufelzahlstudie in Abb. 6.19. Die in Kap. 6.2.4 diskutierten
Ergebnisse lassen sich also auf dieses Unterkapitel iibertragen. So ist beispielsweise ein
Antriebssystem mit der Schaufelzahlkombination acht/zwolf bei Route A ohne Cutback
7dB(A) lauter als die Referenz. Bei einem Abflug entlang der Route D ohne Cutback
und mit elektrischer Leistungszufuhr ist dieses Antriebssystem hingegen um 4 dB(A)
leiser als die Referenz. Dadurch wiirde es bei einer Chapter 10-Larmmessung auf Route
D dhnlich gut abschneiden wie die Referenzauslegung ohne elektrische Leistungszufuhr
entlang Route A. Das konventionelle und das hybridelektrische Antriebssystem sind also
fiir den Beobachter am Boden praktisch gleich leise. Trotzdem ist der hybridelektrische
Antrieb mit der Schaufelzahlkombination acht/zwolf akustisch vorteilhaft, weil die Rei-
seflughohe auf der Route D deutlich frither erreicht wird, bereits nach ungefdhr der
Halfte der Zeit im Vergleich zur Referenzauslegung auf der Route A. Beim Ubergang
in den stationdren Horizontalflug nehmen der Schub und damit die emittierte Schall-
leistung stark ab, sodass die Larmbelastung am Boden ab diesem Zeitpunkt deutlich
geringer ist. Die Schubsteigerung durch die Antriebshybridisierung fiihrt also bei gut
gewahlten Schaufelzahlen zu einer Verringerung der Larmbelastung am Boden jenseits

der 2500 m-Messstelle. Dies ist fiir einen larmarmen stadtnahen Betrieb vorteilhaft.

Wenn ein Abflug mit starkem Cutback gewéhlt wird, sind die Schaufelzahlen wieder-
um nicht ganz so wichtig. Erstens ist der Schub nach dem Cutback gering, sodass die
emittierte Schallleistung fiir viele Schaufelzahlkombinationen gering ist und sich nur um
+1dB unterscheidet. Zweitens, wenn der Cutback-Punkt nach dem oben beschriebe-
nen Verfahren bestimmt wird, fithren selbst grofe Larmreduktionen im Anfangssteig-
flug nur zu geringen Anderungen der UberflughShe. Beispielsweise erfolgt der Cutback
auf der Route D mit Cutback fiir das Antriebssystem mit der Schaufelzahlkombination
acht /zwolf nur 5 Sekunden spéter als fiir die Referenzauslegung. Obwohl die emittierte
Schallleistung im Anfangssteigflug 4 dB(A) geringer ist, wird der Beobachter nur 25 m
hoher iiberflogen und der Schalldruckpegel nimmt nur um 1dB(A) ab. Wie Abb. 6.31
zeigt, ist mit dem Cutback auch eine deutliche Abflachung der Abflugroute verbunden,
sodass der am Boden wahrnehmbare Larm {iber weite Strecken kaum abnimmt. Fiir

einen stadtnahen, lairmarmen Betrieb ist so ein Cutback also ungeeignet.
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Abschliefsend ist festzuhalten, dass die Schaufelzahlen ein wichtiger Parameter fiir die
larmarme Auslegung eines Mantelpropellers sind und dass die larmoptimalen Schaufel-
zahlen stark vom Betriebspunkt abhéngen. Um einen Mantelpropellerantrieb fiir mi-
nimalen Larm auszulegen, miissen bei der Wahl der Schaufelzahlen mehrere Referenz-
punkte betrachtet und die dort auftretenden Larmemissionen in geeigneter Weise ge-
geneinander abgewogen werden. Die Wahl der Referenzpunkte ist entscheidend fiir den
Verlauf der Flugroute minimalen Larms und damit auch dafiir, welchen Beitrag eine

Hybridisierung des Antriebs zur Reduktion der Larmbelastung am Boden leistet.
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7. Zusammenfassung

Im Rahmen dieser Arbeit wurden vier wesentliche Ergebnisse erzielt und damit die
in Kap. 3.4 gesetzten Ziele vollstandig erreicht. Das erste Ergebnis ist das entwickelte
Auslegungs- und Nachrechnungsverfahren fiir Mantelpropellerantriebe. Die Vorausle-
gung des Mantelpropellers und die Berechnung seines Betriebsverhaltens basieren auf
Mittelschnittsverfahren, die anhand der Ergebnisse numerischer Stromungssimulationen
und mittels physikalisch motivierter Modellanpassungen fiir die Betrachtung von Man-
telpropellern adaptiert werden. Ein Modell der radialen Verteilung erlaubt die Berech-
nung von Kennfeldern mit Stabilitétsgrenzen, die Vorauslegung von Schaufelprofilen und
dient als Ausgangspunkt fiir die Berechnung der Schallemissionen. Der Antriebsstrang
wird auf Basis von Motorkennfeldern modelliert. Die Verlust- und Widerstandsmodel-
le des Mantels werden aus der Literatur zusammengestellt. Das entwickelte Verfahren
ermoglicht die Bewertung der Auswirkungen aller wesentlichen Entwurfsparameter auf
das Leistungsverhalten, die Larmemissionen und den Widerstand von Mantelpropeller-

antrieben.

Das zweite wesentliche Ergebnis dieser Arbeit ist die Beschreibung der beiden wichtigs-
ten Eigenschaften von Mantelpropellern als Kleinflugzeugantrieb anhand eines beispiel-
haften Anwendungsfalls. Als Anwendungsfall dient dabei ein Kleinflugzeug mit geringem

Widerstand, zwei Passagieren und einer Abflugmasse von 1000 kg.

Erstens sind bei gut gewihlten Lauf- und Leitschaufelzahlen die erste und auch die zweite
BPF beim Start nicht ausbreitungsfihig. So arbeitet der Antrieb in Bodennéhe larmarm
und die Larmgrenzwerte des ICAO Annez 16 (2014), Chapter 10 werden um ungeféhr
20dB(A) unterschritten. Allerdings kann der Larm mit zunehmender Antriebsleistung
und Drehzahl sprunghaft und stark ansteigen, wenn eine BPF ausbreitungsfihig wird.
Im exemplarischen Anwendungsfall betragt diese Larmzunahme 17dB(A), wenn der
Schub im Anfangssteigflug vom geforderten Wert auf den 93 % hoheren, maximalen

Wert gesteigert wird.

Zweitens steht die maximale Motorleistung nur unter bestimmten Umgebungsbedingun-
gen zur Verfiigung, da die Lage der Betriebslinien des Festpropellers im Motorkennfeld
durch die Getriebetibersetzung festgelegt ist. Im Laufe der Flugmission verschieben sich

die Betriebslinien aufgrund verdnderlicher Umgebungsbedingungen und nur eine Be-
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7. Zusammenfassung

triebslinie durchléduft den Punkt maximaler Motorleistung. Die {ibrigen Betriebslinien
enden i. d. R. bei hoheren Fluggeschwindigkeiten an der Drehzahlgrenze und bei niedrige-
ren Fluggeschwindigkeiten an der Drehmomentgrenze des Motorkennfeldes. Dieser Effekt
wird als Betriebslinienabstand analytisch beschrieben. Die Drehmomentgrenze wird mit
einem Parallelhybridantrieb angehoben, sodass im Langsamflug mehr Antriebsleistung
und Schub zur Verfiigung stehen. Die elektrische Leistungszufuhr wirkt dabei doppelt,
da sie sowohl die Antriebsleistung erhoht als auch die Leistung des dann mit hoherer
Drehzahl laufenden Verbrennungsmotors steigert. Im exemplarischen Anwendungsfall
sind beim Start und Steigflug pro 2kW elektrischer Leistungszufuhr auch 1kW mehr
Wellenleistung des Verbrennungsmotors verfiigbar. Der Schub steigt durch die elektri-
scher Leistungszufuhr stark an, um jeweils ca. 65 %. Die maximal einsetzbare elektrische
Antriebsleistung ergibt sich aus der Drehzahlgrenze und betrdgt im betrachteten An-

wendungsfall ungefihr die Halfte der Maximalleistung des Verbrennungsmotors.

Das dritte wesentliche Ergebnis dieser Arbeit ist die Quantifizierung der Zusammen-
hénge des Mantelpropellerentwurfs anhand einer Referenzauslegung fiir den o.g. An-
wendungsfall. Zunéchst ist festzuhalten, dass die Auslegung des Mantels die Lage der
Betriebslinien bestimmt, welche ansonsten nur von den Umgebungsbedingungen ab-
héangt. Die Auslegung des Propellers legt das Propellerkennfeld fest. Beides zusammen-

genommen ergibt das Betriebsverhalten, wie auch analytisch gezeigt wird.

Die wichtigsten Auslegungsvariablen des Mantelpropellers sind die Durchmesser und
Querschnittsflachen von Propeller und Diise. Sie bestimmen die Leistungsaufnahme.
Beispielsweise erhoht fiir die Referenzauslegung eine Verkleinerung des Propellerdurch-
messers von 0,6 m auf 0,5 m die erforderliche Startleistung um 14 %. Fiir den Leistungs-
bedarf im Reiseflug ist der Querschnitt dagegen kaum von Bedeutung. Die Auslegungs-
variablen und -parameter der Beschaufelung haben in sinnvollen Wertebereichen vari-
iert Auswirkungen auf den inneren Wirkungsgrad von jeweils nur wenigen Prozent. So
betragt die Sensitivitat des inneren Wirkungsgrades bzgl. der Blattspitzengeschwindig-
keit am Auslegungspunkt ungefihr +2 %. Kleinere Blattspitzengeschwindigkeiten sind
besser, allerdings sind sie nach unten begrenzt durch die aerodynamische Stabilitét,
die anhand von Kriterien wie der Diffusionszahl nach Lieblein bewertet wird. Die Tei-
lungsverhéltnisse fiir Lauf- und Leitrdder mit den hochsten Wirkungsgraden variieren je
nach Betriebspunkt und betragen ungefahr 2,2 + 0,5. Besonders fiir das Laufrad sollten
Teilungsverhéltnisse > 2 gewahlt werden. Wiirde die Referenzauslegung mit Teilungs-
verhéltnis 1 statt 2 ausgefiihrt, wére der innere Wirkungsgrad um 7% niedriger. Die
Hohen-Seiten-Verhéaltnisse haben einen Einfluss < 2% auf den inneren Wirkungsgrad,
meist noch deutlich weniger. Grofsere Hohen-Seiten-Verhéltnisse sind fiir den inneren

Wirkungsgrad besser. Alle Effizienztrends sind stetig.
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Die Larmemissionen héngen am stéirksten von der Lauf- und Leitschaufelzahl ab. Im
exemplarischen Entwurf ist der Antrieb z. B. im Anfangssteigflug um 10dB(A) lauter,
wenn der Propeller zehn statt elf Leitschaufeln hat. Der Einfluss der Schaufelzahlen
folgt keinen klaren Trends. Ein Propeller mit einer bestimmten Schaufelzahlkombinati-
on kann bei einem Betriebspunkt besonders leise und bei einem anderen Betriebspunkt
besonders laut sein. So ist z. B. eine Auslegung mit zwolf Leitschaufeln im Anfangs-
steigflug um 7dB(A) lauter als die Referenzauslegung mit ihren elf Leitschaufeln. Wird
der Schub jedoch anndhernd verdoppelt, so ist die Auslegung mit zwolf Leitschaufeln
um 4 dB(A) leiser als die Referenzauslegung. Weitere wichtige Einflussfaktoren auf den
Larm sind der Propellerdurchmesser und die Blattspitzengeschwindigkeit, mit einem je-
weiligen Einfluss < 5dB(A) in den betrachteten Betriebspunkten. Propeller mit grofen
Durchmessern sind beim Start leiser und im Reiseflug lauter, bei Propellern mit klei-
nen Durchmessern ist es umgekehrt. Grund dafiir ist, dass sowohl hohe Drehzahlen als
auch grofse Querschnittsflaichen die Ausbreitungsfahigkeit der Moden begiinstigen. Die
akustischen Entwurfstrends sind wegen der Ausbreitungsfahigkeit der Moden nicht ste-
tig, fiir den Propellerdurchmesser und die Blattspitzengeschwindigkeit aber anndhernd

monoton, mit Fehler < 1dB(A), sodass Optima identifiziert werden kénnen.

Das vierte wesentliche Ergebnis ist der Vergleich von freiem Propeller und Mantelpro-
peller. Dieser zeigt, was auch in der Literatur weitestgehend Konsens ist. Mantelpro-
peller sind deutlich leiser und zugleich ineffizienter als freie Propeller. Fiir den dufteren
Wirkungsgrad sind die Flachenbelastungen des Propulsors entscheidend. Weil die Grofse
des Mantelpropellers durch Widerstand und Masse des Mantels begrenzt ist, konnen
freie Propeller grofer gebaut werden und haben dann im langsamen Flug um 10 % und
mehr hohere dufere Wirkungsgrade. Der Widerstand des Mantels entspricht im exem-
plarischen Anwendungsfall fiir den Reiseflug 15 % des geforderten Schubs. Dafiir ist der
Mantelpropeller ein larmarmer Antrieb, dessen am Boden empfangener Schalldruckpegel
mehr als 20 dB(A) unter dem Chapter 10-Grenzwert liegt. Daher sind Mantelpropeller
fiir Kleinflugzeuge vorwiegend dann sinnvoll einsetzbar, wenn nicht alleinig hohe Effizi-

enz, sondern auch andere Ziele wie z. B. minimaler Larm angestrebt werden.

Zusammenfassend wird in dieser Arbeit erstmals die Leistungsrechnung mit der akusti-
schen Vorauslegung fiir Mantelpropeller von Kleinflugzeugen kombiniert. Die Ergebnis-
se zeigen, dass der Mantelpropeller ein larmarmer Flugantrieb ist. Der emittierte Larm
reagiert sehr empfindlich auf Betriebspunktéinderungen und ist zudem stark von den ge-
wahlten Schaufelzahlen abhéngig. Durch die Hybridisierung des Antriebsstrangs werden
die betrieblichen Einschrankungen des Festpropellers aufgehoben, sodass im Langsam-
flug viel Antriebsleistung beispielsweise fiir larmoptimierte Abflugverfahren zur Ver-

fiigung steht. Aufgrund der komplexen interdisziplindren Zusammenhénge ist bei der
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7. Zusammenfassung

Vorauslegung solcher Antriebssysteme eine gemeinsame Betrachtung von Akustik, Ae-

rodynamik und Leistungsverhalten erforderlich, wie sie in dieser Arbeit dargestellt wird.

Fiir zukiinftige Arbeiten wird empfohlen, zusétzlich zu den Betriebspunkten der Leis-
tungsrechnung mehrere akustisch relevante Betriebspunkte, insbesondere entlang der
Abflugroute, gleichrangig in die Betrachtung einzubeziechen. Um der hohen Sensitivi-
tdt des Lirms auf Anderungen der Schaufelzahl und der Betriebspunkte Rechnung zu
tragen, wird dariiber hinaus empfohlen, fiir méglichst viele Betriebspunkte Schaufelzahl-

studien durchzufiihren und die Larmemissionen entlang der Betriebslinie zu berechnen.
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A. Verlustkorrelationen fur die

Propellerstufe

Hier werden die in der Arbeit verwendeten Verlustkorrelationen dargestellt. Die Dar-
stellung ist in weiten Teilen an Jeschke (2019a) angelehnt. Zur Vereinfachung ist in-
kompressible Stromung angesetzt. Lauf- und Leitrad werden in allen Herleitungen als
ebene, stationdre Schaufelgitter betrachtet und die Zentrifugal- und Corioliskrifte im
Rotor werden vernachléssigt, sodass die Herleitungen fiir das Lauf- und Leitrad jeweils

analog sind.

Profilverlust

Der Profilverlust wird durch Integration der Entropieproduktion in der viskosen Schau-
felgrenzschicht
capws,

S = - (A1)

bestimmt, welche stark von der lokalen Fernfeldgeschwindigkeit w,, (Laufrad) oder ¢
(Leitrad) abhéngt. Dem Ansatz von Hall et al. (2012) folgend wird die Grenzschicht
als vollstandig turbulent angenommen und die saug- und druckseitige Verteilung der
Fernfeldgeschwindigkeiten wird als dreieckformig angesetzt. Fiir das Laufrad wird diese

Geschwindigkeitsverteilung durch

wss = (wg — wy — Awy)z/l" + wy + Aw, (A.2)
wps = (wg — w1 + Awy)z/l" + wy — Aw, (A.3)
Awy = (wyg — wyy) t" /1" (A.4)

beschrieben, mit der Lauflinge x = 0...l". Der Dissipationskoeffizient ¢q wird lokal mit

der von Denton (1993) verwendeten Néherung
ca = 0,0056 Rey,° (A.5)

bestimmt, die auf Schlichting (1968) zuriickgeht und im Bereich 10® < Res, < 10° Giil-
tigkeit besitzt. Wie Denton ausfiihrt, ist fiir Turbomaschinenbeschaufelungen Res, hiu-

fig in der GréRenordnung 10° und

cqa = 0,002 = konst. (A.6)
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eine giiltige Vereinfachung. In verzégerter Stromung kann dieser Wert auf etwa

cq = 0,0024 = konst. (A.7)

ansteigen. Bei den in dieser Arbeit untersuchten Antrieben ist Res, =~ 2...4 - 103, so-
dass diese Naherungen anwendbar sind. Werden 7', p und c4 als konstant angesetzt,
so kann (A.1) mit (A.2) und (A.3) analytisch tiber Saug- und Druckseite aufintegriert
und auf den Luftmassenstrom des Schaufelkanals bezogen werden, um die spezifische

Entropiezunahme zu erhalten. Daraus folgen die Verlustziffern von Lauf- und Leitrad

1 1
2
" :C,,Sin51+sin62 v 1 2+ 1?2 L
Profil d 1 2 " sin /81 sin ﬁ2 " tan 62 tan 51
(Sin 61)
(A.8)
1 1 ,
é-l _ C/ Sinozg * SiIlO[g l_/ 1 2 i 1 2 n 2_15/ 1 B 1
e 1\ "\ \sin sin I' \tanag tanas
(sin a2>
(A.9)

Die Herleitung dieser Gleichungen mit Zwischenschritten findet sich in Jeschke (2019a).
Die Korrelation beriicksichtigt den Einfluss des Teilungsverhéltnisses auf den Profilver-
lust: die Abwigung zwischen grofier benetzter Fliche (¢/1 klein) und hohen saugseitigen
Ubergeschwindigkeiten (¢/I groR). Wegen (A.6) und (A.7) bleibt allerdings unberiick-
sichtigt, dass cq mit zunehmender Sehnenldnge und Reynoldszahl leicht zuriickgeht.
Dafiir miisste das Integral der (A.1) mit (A.2), (A.3) und (A.5) numerisch ausgewertet
werden. Hier wird darauf verzichtet, weil der Einfluss der Sehnenlénge auf (A.5) gering
ist. Wird die Reynoldszahl darin mit der Impulsverlustdicke einer glatten Platte nach
Truckenbrodt (2008)

5, = 0,037Re 5 x (A.10)

gebildet, so ist cq oc [72/1°

, eine Verdoppelung der Sehnenlénge reduziert ¢q also nur um
knapp 9% lokal an der Hinterkante. Die Auswirkung auf &p,on liegt dann im niedrigen
einstelligen Prozentbereich, also in der Groflenordnung des Fehlers von Mittelschnitts-

verfahren generell, und wird daher vernachlassigt.

154



Hinterkantenverlust

Der Hinterkantenverlust wird nach Denton (1993) analytisch beschrieben. Er ist grofteils
auf die als vollstdndig angenommene Ausmischung der Nachlaufdelle mit der Hauptstro-
mung zuriickzufiithren, sowie ferner, in allen betrachteten Fillen dieser Arbeit in deutlich
geringerem Malfs, auf die plotzliche Querschnittserweiterung und einen Druckabfall an
der Hinterkante. In dieser Reihenfolge sind die drei Effekte im Zahler des Klammerterms

der Verlustkorrelationen von Lauf- und Leitrad

) ( sin 51) i (25;’75” sin B + (0] + di)* + ¢ 0fict” sin ﬂz) (A11)

Hinterkante — sin 52 (t” sin ,82 - 5{&}( - 51,)2

(A.12)

2
sin as 206t sin iz + (8] + 0y )* + ¢, 0t sin az
sin a3

(t'sinag — O — 07)2

/ —
gHinterkante - (

wiederzufinden, mit der Dicke der Hinterkante dyk, dem Hinterkanten-Unterdruckko-
effizienten ¢, der Verdrangungsdicke d; und der Impulsverlustdicke d;. Die Herleitung
dieser Gleichungen mit Zwischenschritten findet sich in Jeschke (2019a).

In dieser Arbeit werden d; und ds nach einem Ansatz von Moreau (2017) ermittelt, der
auf Arbeiten von Lieblein und Schlichting beruht und von Reynoldszahl und Diffusi-
onszahl ausgeht. Der Ansatz basiert auf Korrelationen fiir die turbulente Grenzschicht
einer glatten Platte und beriicksichtigt die Aufdickung der Grenzschicht in verzogerter

Stromung. Demnach ist
§; = 0,018 (1 + exp (3D + 2D%)) Re "z (A.13)
und
01 = Hi20o mit His =1+2,7951n (1 + 0,1133 exp(3,63D)) . (A.14)

Die Reynoldszahl wird mit der (relativen) Zustromgeschwindigkeit der Gitter gebildet.
Die Diffusionszahl wird saugseitig nach (2.53) berechnet. Auf der Druckseite wird D = 0
angesetzt, womit sich (A.13) und (A.14) zu den Werten der glatten Platte ohne Druck-

gradient vereinfachen. Die Lauflinge x wird mit der Sehnenldnge approximiert.

Radialspaltverlust und Blockagewirkung der Spaltstromung

Der Radialspaltverlust wird, wie schon Profil- und Hinterkantenverlust, mit einem An-
satz von Denton (1993) bestimmt. Bei gleichem Totaldruck im mitbewegten Relativsys-
tem entsteht an der Schaufelspitze ein statischer Druckgradient, welcher eine Radial-

spaltstromung von der Druck- auf die Saugseite treibt. Zur Verlustbestimmung wird

155



A. Verlustkorrelationen fiir die Propellerstufe

lu

2 drin;, Wss w2

. \ I W Ppss P2

Modell 1SS, pss [ Pe

/\_) / 0 w:)v Ap Ww2
7 I dA pPss ——> P2 dAy2
— de ’ wJ v DPtw Ptw2 "

N pen e R P _
Saugseite

(a) (b)

Abbildung A.1.: Modellierung der Blockage nach Khalid et al. (1999) in zwei Schrit-
ten: Ausmischung der Spaltstromung (a) und Ausbreitung des Geschwindigkeitsdefizits
wy, entgegen dem Kanaldruckgradienten Ap in Stromungsrichtung (b). Skizze des Ra-
dialspaltwirbels in Anlehnung an Martinez-Sanchez und Gauthier (1990).

angenommen, dass die Geschwindigkeitskomponente der Radialspaltstromung quer zur
Hauptstromung dissipiert und anschliefend die Radialspaltstrémung mit der saugseiti-
gen Hauptstromung ausgemischt wird. Der daraus resultierende Totaldruckverlust wird
entlang der Sehnenlidnge aufintegriert und auf den Luftmassenstrom des Schaufelkanals

bezogen. Daraus folgt die Verlustkorrelation

2005$P
" - [0),2 2
Radialspalt — 2h”t”/ wss (wSS - st) Wgg — Wpg dx ; (A15)
CaWY 0

welche mit der von (A.2) und (A.3) gegebenen dreieckformigen Geschwindigkeitsvertei-

l//

lung numerisch ausgewertet wird. Das Leitrad weist keinen Radialspalt auf, sodass dafiir
keine Verlustkorrelation notwendig ist. Die Herleitung von (A.15) mit Zwischenschritten
findet sich in Jeschke (2019a).

Ausgehend von diesem Vorgehen und mit denselben bereits von Denton getroffenen
Annahmen haben Khalid et al. (1999) einen Ansatz zur Berechnung der Blockage auf-
grund des Radialspaltwirbels dargestellt. Der Ansatz beruht auf folgender Analyse von
Martinez-Sanchez und Gauthier (1990). In einem Punkt P des Spaltwirbels, dargestellt
in Abb. A.1 (a), treffen die Spaltstromung mit

@ = (w?s) (A.16)

und die saugseitige Hauptstromung mit
s = (“’SS> (A.17)
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aufeinander. Unter Vernachlédssigung der Reibung haben beide Stromungen denselben
Totaldruck im Relativsystem, da sie entlang von Stromfiden zum selben Eintrittszu-
stand zuriickverfolgbar sind. Auch der statische Druck beider Stromungen ist in P gleich,

sodass
|| = [ss] (A.18)

und

wj = \/ wis — wig (A.19)

sind, genauso wie bei der Berechnung des Radialspaltverlustes nach Denton. In P tref-
fen beide Strémungen mit den zur Linie OP orthogonalen Geschwindigkeitskomponenten
aufeinander. Wegen (A.18) ist OP die Winkelhalbierende zwischen ; und wgg und es mi-
schen sich jeweils gleich grofie Massenstrome driz; von Haupt- und Radialspaltstromung
zum Wirbel. Damit kann von der Radialspaltstromung

dr; = pwjcdspde (A.20)

mit der Grofse des Spalts dsp und dem Kontraktionskoeffizienten ¢, auf das lokale Wachs-

tum des Wirbelquerschnitts
2dmy

pUy,

dA,,

(A.21)

geschlossen werden. Die Stromung im Wirbel fliefst mit der im Vergleich zur saugseitigen
Hauptstromung geringeren Geschwindigkeit w,,. Dieses Geschwindigkeitsdefizit begriin-
det die Blockagewirkung des Wirbels. Khalid et al. folgend wird fiir die Bestimmung
der Blockage die Wirbelstruktur génzlich vernachlassigt. Wesentlich sind das aus der
Mischung resultierende Geschwindigkeitsdefizit und wie dieses sich entlang des Druck-
anstiegs zum Gitteraustritt hin entwickelt. Das wird im Folgenden fiir ein beliebiges
Wirbelelement berechnet. Zunéchst wird der Impulssatz fiir das in Abb. A.1 (a) darge-

stellte Kontrollvolumen

w COS 0
—drg [ 55 ) = doy [ %) 4 2diy [T ) =0 (A.22)
0 Wj Wy Sin 6
aufgestellt, und so das Geschwindigkeitsdefizit des Wirbels

wWss + Wps w

Ww = 2c0sf  2sinf
wgg — W

tanf = |/ - (A.24)
wss + Wps
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A. Verlustkorrelationen fiir die Propellerstufe

bestimmt. Aus (A.20), (A.21) und (A.23) folgt das Wachstum der Wirbelquerschnitts-
flache

dA,, = 4c.dgp sin 0 dx . (A.25)

Mit der hier angenommenen Geschwindigkeitsverteilung des Profils (A.2)-(A.4) sind

Spaltstromung und dA,, unmittelbar hinter der Vorderkante am grofsten.

Zur Bestimmung der Blockagewirkung wird nun angenommen, dass sich das Geschwin-
digkeitsdefizit bis zum Gitteraustritt wieder in Richtung der Hauptstréomung ausrichtet.
Bis zum Austritt nimmt aufgrund der Verzégerung der Hauptstromung der statische
Druck um Ap zu, wie in Abb. A.1 (b) dargestellt. In der Rechnung gibt es zwei Mog-
lichkeiten, die Ausmischung mit der Hauptstromung wird entweder berticksichtigt oder
vernachlassigt. Wird die Ausmischung mit der Hauptstromung vernachléssigt, so kann
die Blockage mit der von Khalid et al. fiir eine reibungsfreie und inkompressible Stro-

mung hergeleiteten Gleichung

dAp:

1 1
a4, - Viton (ﬂ —(CP—-CPR) V1I-CP CPS> (A.26)

bestimmt werden, wobei hier

wie — w2
cp=—>2_2 (A.27)
Wgg
und
wv2v - wgs
CP=—75— (A.28)
Wsg

sind. Bei Mantelpropellern insb. grofser Teilung geht aber oft C P, — C'P, — 1 und nach
(A.26) damit dAps/dA, — o0, was einer unrealistischen Verblockung des gesamten
Ringraums gleichkommt. Bei der Betrachtung von Mantelpropellern muss die Ausmi-

schung also beriicksichtigt werden, um realistische Ergebnisse zu erzielen.

Zur Bestimmung der Blockagewirkung unter Beriicksichtigung der Ausmischung mit
der Hauptstromung verwenden Khalid et al. Naherungsformeln, die Hill et al. (1963)
ausgehend von den Reynolds’schen Gleichungen hergeleitet haben. Demselben Ansatz
folgt diese Arbeit. Zu bestimmen sind die Flache dA,, und die Geschwindigkeit wys
am Austritt. Dafiir werden die von Hill et al. aufgestellten Zusammenhénge mit den

Parametern einer dquivalenten Nachlaufdelle

Wy Wiy Wss — Wy
0y = — (1 _ —> Vdde, Bo= —— " und U= wss

wss wss wss
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ausgewertet, um dAy./dA, sowie die vom Wirbelelement verursachte Blockage

dAps W2
=1-— A2
dAW2 W2 ( 9)

zu erhalten. Zur Bestimmung der Blockage am Laufradaustritt wird angenommen, dass

alle Wirbelelemente unabhéngig voneinander entstehen und sich ausbreiten. Die Blocka-
ge durch die Radialspaltstromung Apgs wird bestimmt, indem (A.29) iiber die Rotorseh-
nenlédnge numerisch aufintegriert wird. Das Ergebnis wird in eine axial blockierte Flache
umgerechnet (Teilen durch sin f5;), mit der Schaufelzahl B multipliziert und auf den
gesamten Ringraumquerschnitt bezogen, um die gesamte Blockage der Stufe aufgrund

des Radialspaltwirbels
BApg,

mrd (1 — v?)sin By

(A.30)

BSpaltwirbel =

zu erhalten.

Axialspaltverlust

Der Axialspaltverlust ist der Seitenwandreibungsverlust zwischen Lauf- und Leitrad. Er
wird basierend auf dem Druckverlust einer dquivalenten Rohrstromung abgeschéatzt, wo-
bei eine homogene, komplett ausgemischte Rotorabstromung angesetzt wird. Die Lauf-
linge an der feststehenden Wand ist aufgrund des Dralls der Stromung um den Faktor
1/ sin g erhoht. Der Totaldruckverlust entspricht dann einem Rohr der Lange dax/ sin as
mit dem hydraulischen Durchmesser 2h”. Aus dem Zusammenhang des Rohrdruckver-

lustes und der Definition der Verlustziffer folgt

22
" o 5AX S ﬁl
Axialspalt — 2h! Sil’lg o :

(A.31)

Den Ausfiihrungen von Grieb (2009) folgend wird fiir den hier betrachteten Fall konser-

vativ
A =0,02

geschitzt. Im Leitrad fillt keinen Axialspaltverlust an. Die Verluste stromab dessen

Austrittsebene werden als Totaldruckverlust des Ubergangsstiicks bilanziert.

Sekundarverlust

Die in dieser Arbeit verwendete Sekundérverlustkorrelation hat Watzlawick (1991) ent-

wickelt. Er hat die Arbeiten fritherer Autoren ausgewertet und eigene Versuchsreihen
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A. Verlustkorrelationen fiir die Propellerstufe

durchgefiihrt, darunter u. a. Gitterwindkanalmessungen an einem NACA-65 Verdichter-
gitter bei Machzahl 0,67 und Reynoldszahlen 2...7 - 105. Dabei wurden Sehnenlingen
60...180 mm, Hohen-Seiten-Verhéltnisse 0,5...3 und Zustromwinkel bzw. Belastung vari-
iert. Um den Sekundérverlust zu erhalten, wurden die gemessenen Druckverluste um den
Profilverlust (gemessener Totaldruckverlust im Mittelschnitt) gemindert. Die gewonne-
nen Daten hat Watzlawick in Korrelation zu verschiedenen Geometrie- und Strémungs-
parametern gebracht, um schliefllich eine alle Messwerte gut abbildende Korrelation fiir
den Sekundérverlust zu erhalten. Diese hat er in Form des verbreiteten Verlustpara-
meters w angegeben, als Totaldruckverlust bezogen auf den dynamischen Druck der
Zustromung, im Gegensatz zum in dieser Arbeit verwendeten Enthalpieverlustkoeffizi-
enten £. In inkompressibler Stromung ist aber £ = w und auch fiir Zustrommachzahlen
< 0,5 ist der Fehler von £ ~ w klein (Brown, 1972; Traupel, 1988). So ldsst sich aus der
Arbeit von Watzlawick die Korrelation

ll/

é/ekundéir = 070522 ﬁ (COt 62 — cot Bl) sin 600 (A32)

it 3 t 2
mit (., = arctan
cot 51 + cot By

ableiten. Sie beinhaltet Wandreibungsverluste und ist nach Watzlawick fiir den Bereich
h/l = 0,5...3 giiltig. Bei h/l < 0,5 wachsen die Randwirbel zusammen und der Sekun-

dérverlust nimmt stark zu, was die Korrelation nicht beschreiben kann. Aus (A.32) wird
durch Ubertragung ins Absolutsystem des Stators die Korrelation

l/

Eoreunair = 0,0522 W (cot ay — cot arz) sin g (A.33)
. 2
mit a., = arctan ( )
cot ap + cot ag

gewonnen. Die treibenden Mechanismen des Sekundérverlustes sind in (A.32) gut er-
kennbar, wie Watzlawick analysiert. Zum einen nimmt der Sekundérverlust mit zuneh-
mendem Hohen-Seiten-Verhéltnis ab, weil er iiberwiegend in den Randzonen entsteht.
Bei gentigend grofsem A/l féllt um den Mittelschnitt herum kein Sekundérverlust an. Bei
weiterer Steigerung der Schaufelhéhe bleibt dann der absolute Sekundérverlust konstant
und der Verlustbeiwert sinkt. Daher kann der Sekundérverlustbeiwert unter bestimmten
Bedingungen durch Versuche ermittelt, normiert und auf andere h/I-Werte umgerechnet
werden (Scholz, 1954). Ein solcher normierter Wert &, 44,» gewonnen z. B. bei h/l = 2,

erlaubt dann uber

SSekundéir = %ggekundér (A34)

Riickschliisse auf den Sekundéarverlust fiir samtliche geniigend grofsen Hhen-Seiten-

Verhéltnisse. Zum anderen steigt mit zunehmender Belastung der Querdruckgradient
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an, der wesentlich an der Entstehung der verlusttreibenden Wirbelstrukturen beteiligt

ist. Die Belastung kann durch die Belastungszahl

2 (wuZ - wul) .
B=————"="2(cot 8y — cot 1) sin S (A.35)

Weo

beschrieben werden. Ist nun

géekundér X B7 (A36)

so ergibt sich durch sukzessives Einsetzen genau die Korrelation (A.32), mit einem aus
Versuchsreihen abgeleiteten Proportionalitéitsfaktor von hier 0,0522. Daher ist der Giil-
tigkeitsbereich von (A.32) und (A.33) in Bezug auf h/l nach oben unbegrenzt.

Inzidenzverlust

Der Verlust durch Fehlanstromung (Inzidenzverlust) fallt an, wenn der Zustréomwin-
kel von der Nennanstromrichtung abweicht. Je nach Schaufelprofil und Stréomungsbe-
dingungen konnen verschiedene Stromungsphénomene zur Verlustentstehung beitragen,
z. B. eine Verschiebung des Grenzschichtumschlags und das Auftreten von Stromungsab-
l6sungen. Nach Denton (1999) kann der Inzidenzverlust konservativ mit der Annahme
abgeschétzt werden, dass der Impulsanteil der Zustromung orthogonal zur Nennanstrom-
richtung vollsténdig dissipiert wird. Dies folgt auch aus der Anwendung des Impulssatzes
auf eine als scharfkantige Platte idealisierte Vorderkante, die keine Kréafte in Langsrich-

tung aufnehmen kann (mit ip g, = (). Damit kann der Inzidenzverlust, rein

ii)esign
analytisch und stark vereinfachend, als

1

Inzidenz — SiIl2 ' mit " = ﬂl - Bl,Design (A37)

! 20 . ./
flnzidenz =sin" 2 mit ¢ = ag — Q2 Design (ASS)

beschrieben werden. Bahr (1964) hat Messreihen an Profilen der NACA-65 Serie durch-
gefiihrt, wie sie auch fiir den Propeller dieser Arbeit verwendet werden. Demnach rea-
giert die Verlustziffer auf Fehlanstromungen je nach Profilform und Vorderkantendicke
sehr unterschiedlich. Bei diinnen Profilen (z. B. NACA 65-604) ist die Parabelform des
Zusammenhangs & = f(7) gegeben, bei dicken Profilen hingegen (z. B. NACA 65-612)
ist die Verlustziffer {iber einen Anstromwinkelbereich von +5° praktisch unveréndert,
steigt jenseits dessen bei druckseitig weiter erhohter Inzidenz langsam an, bei saugseitig
weiter erhohter Inzidenz sprunghaft. Traupel (1988) hat basierend auf den Ergebnissen
von Bahr empirische Inzidenzverlustkorrelationen entwickelt. Diese Korrelationen sind

mit dem analytischen Verlustmodell dieser Arbeit allerdings nicht kompatibel und auch
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A. Verlustkorrelationen fiir die Propellerstufe

profilspezifisch, also fiir die Vorauslegungsstudien ungeeignet. Ohnehin kénnen die Aus-
wirkungen der Fehlanstromung im Ringgitter deutlich anders sein als im ebenen Gitter,
weil z. B. die Stromung an der Laufschaufelspitze empfindlicher darauf reagiert ( Lieblein,
1965). Fiir die Zwecke dieser Arbeit wird daher die einfachere, analytische Korrelation
von Denton verwendet, allerdings in einer im Rahmen der Kalibrierung angepassten

Form, wie in Kap. 5.2.6 beschrieben.
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B. Auslegung und Nachrechnung der

radialen Verteilung

Hier wird der Mized Vortez-Ansatz nach Lewis (1996) und Dizon und Hall (2014) dar-
gestellt. Das von Lewis veroffentlichte Rechenverfahren fiir Laufrader wird um Leitra-
der erweitert, um damit die gesamte Propellerstufen auszulegen und nachzurechnen. In
der Auslegung wird zunéchst eine radialen Stromungswinkelverteilung erzeugt. In der
Nachrechnung werden fiir eine gegebene Auslegung und einen gegebenen Betriebspunkt
die Stromungswinkel bestimmt. Fiir beide Aufgaben gelten dieselben Vereinfachungen.
Es wird eine inkompressible Stromung angenommen. Die Ein- und Austrittsradien der
Schaufeln sind konstant. Die Verluste in den Schaufelgittern werden beriicksichtigt, aber
vereinfachend als radial homogen angesetzt. Die Blockage in den Schaufelgittern sowie

die inzidenzabhéngige Minderumlenkung werden vernachléssigt.

Auslegung

Die Auslegung erfolgt fiir den Auslegungspunkt der Mittelschnittsrechnung, aus welcher
die Parameter pj, v, ¢om und ¢y, v im Mittelschnitt, die Drehzahl und die Ringraumdurch-
messer bekannt sind. Zur Bestimmung der Geschwindigkeitsdreiecke iiber die Schaufel-
héhe wird in den Verdichterebenen 1, 2 und 3 die Gleichung der radialen Geschwindig-
keitsschichtung (2.39) gelost, die auf dem einfachen radialen Gleichgewicht basiert. Das
Vorgehen basiert auf der Mized Vortex-Auslegung

a
T

mit den Konstanten a und b. Das folgende Vorgehen baut auf den von Lewis (1996)
gezeigten Losungsweg auf. Aus der Definition der Enthalpiekenngrofe (2.26) folgt mit
den Annahmen (2.29) und (2.31) sowie (B.1)

2Cu2 2 a b B9
Y = L olztoe) (B.2)

Zur Festlegung der radialen Verteilung wird die Enthalpiekenngrofe ergdnzend zum

Mittelschnitt, an dem ihr Wert 1), v aus der Vorauslegung bereits bekannt ist, an einem

zweiten Bezugsradius willkiirlich festgelegt. Aufgrund der guten Anschaulichkeit wird
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B. Auslegung und Nachrechnung der radialen Verteilung

hierfiir der Gehauseradius rg verwendet, mit einer dort gewédhlten Enthalpiekenngrofe
n.. Fir (B.2) findet sich dann die Losung

Q (Y — Vng) r& Ty

T AT )
Q (Ynaré — Ynmry)
= (B.4)

Nun kann v, ¢ wiederum willkiirlich als Funktion des Verwindungsparameters c ausge-

driickt werden, z. B. als

2 2
Ve = Yum (T—M> +c|1l- (T—M> ) (B.5)
ra ra

woraus durch sukzessives Einsetzen in (B.3), (B.4) und schlieflich (B.2) der Zusammen-

hang

r

Y =vpm |14+ (1 —¢) (T—M> -1 (B.6)

wird. Dieser reprisentiert das Designspektrum zwischen der Free Vortex-Auslegung

M ? konst.
c=0 = Yn="1nm ] =

r2

und der Forced Vortex-Auslegung
c=1 = ¥, =Y,m = konst..

Aus (B.2) folgt mit (B.6)

2
0
Coz = wh’l\; "lira-o <T—M> 1|, (B.7)

r

was in Kap. 5.2.3 als (5.9) angegeben ist. Zur Bestimmung von ¢,s und mithin der Stro-
mungswinkel in Ebene 2 wird die Gleichung der radialen Geschwindigkeitsschichtung
(2.39) verwendet. Dabei wird eine homogene, axiale Zustréomung angesetzt (c,; = 0m/s,
dhgy /dr = 0J/kgm). Mit homogenen Verlusten ist auch ds/dr = 0J/kgm. Mit diesen
Annahmen folgt aus der Eulergleichung und (B.1) nach kurzer Rechnung unter Anwen-
dung der Produktregel

dhtg d(UCug)
dr  dr

= 2Qbr, (B.8)
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was insofern plausibel ist, als nur der durch die Konstante b quantifizierte Forced Vortex-
Anteil der Mixed Vortex-Auslegung zu einer radial inhomogenen Arbeitszufuhr beitragt.

Einsetzen von (B.1) und (B.8) in (2.39) liefert nach kurzer Rechnung und Integration

Caz = \/2(Q — b)br2 — 4abln(|r|) + Oy (B.9)

mit der Integrationskonstante C'. Diese Konstante ist durch die Massenkontinuitét be-
stimmt und wird numerisch berechnet. Die Leitradabstrémung wird ebenfalls mit (2.39)
gel6st, wobei zur optimalen Schuberzeugung drallfreie Abstromung verlangt wird, sodass

tiber den gesamten Radius ¢,3 = 0m/s ist. Damit vereinfacht sich (2.39) zu

dhys dcas
=c
dr “dr
Die radiale Umverteilung des Massenstroms im Leitrad und damit auch c,3 ist unbe-

(B.10)

kannt. Eine Schwierigkeit bei der Bestimmung von c,3 ist, dass dh/dr ebenfalls unbe-
kannt ist und aus dhte/dr nur dann bestimmbar ist, wenn die radiale Umverteilung des
Massenstroms zwischen den Propellerebenen 2 und 3, also der gesuchte radiale Verlauf
VO Co3, bereits bekannt ist. Behelfsweise wird zunéchst angenommen, dass im Leitrad
keine signifikante radiale Umverteilung des Massenstroms stattfindet. Zur Vereinfachung
analytischer Betrachtungen ist diese Annahme in der Literatur tiblich, siehe z. B. Lewis
(1996). Dann ist

dhes  dhyg
dr © dr
und mit (B.8) folgt nach Integration direkt

Cag 2 \/2Q0r2 + C5 . (B.12)

Damit lasst sich nun riickblickend Annahme (B.11) legitimieren. Im Grenzfall der Free

(B.11)

Vortex-Auslegung (b = 0) ist c,o = ca3 = konst. und die Annahme wird exakt erfiillt.
Im Grenzfall der Forced Vortex-Auslegung (a = 0) ist der (B.12) entsprechende Term in
(B.9) fiir ¢, < 1 fiithrend, sodass c,3 = ¢, und die Annahme ebenfalls gerechtfertigt ist.
Die Anwendung bestétigt dies mit betragsméafigen Unterschieden zwischen ¢, und c,3
auf gleichem Radius unter 1% bei den in dieser Arbeit betrachteten Auslegungen mit
¢ = 0,25. Dieser Fehler ist unbedeutend gegeniiber den durch die iibrigen Annahmen

eingefiihrten Fehlern.

Nachrechnung
Zur Bewertung des Betriebsverhaltens ist es erforderlich, die radiale Verteilung der Ge-

schwindigkeitsdreiecke abseits des Auslegungspunktes zu bestimmen. Die hier dargestell-

te Rechenmethode baut auf das von Lewis (1996) beschriebene Verfahren auf, erweitert

165



B. Auslegung und Nachrechnung der radialen Verteilung

um das Leitrad. Die Nachrechnung basiert auf den in der Auslegung ermittelten Ab-
stromwinkeln. Die freien Variablen sind die Drehzahl bzw. Q und ¢; im Mittelschnitt.
Wie bei der Auslegung wird von einer homogenen, axialen Anstromung des Propeller-
rotors ausgegangen, sodass bei Vorgabe von ¢; zusammen mit den bekannten Zustands-
groken der Ebene 1 der Massenstrom direkt folgt. Mit homogenen Verlusten ist auch
erneut ds/dr = 0J/kgm in den Ebenen 2 und 3. Der radiale Verlauf des Laufradab-

stromwinkels f5 entspricht der Auslegung, sodass

Ca2
tan BQ,Design

ist. Mit den obigen Annahmen und der Eulergleichung ist

dhtg d(ucug) dCuQ
_ _q , B.14
ar ar Ca T T, (B.14)

Einsetzen in (2.39) ergibt nach einiger Rechnung eine Differenzialgleichung

Cu2

+ Qr. (B.13)

dca? tan ﬂ?,Desi n d r
(1 + tan® B pesign) + = Caz = —282tan 53 pesign »

dr r dr \ tan ﬁ2,Design
(B.15)
welche als
dCaZ
d + f1 (T)Cag = fg(?“) (B16)
’
mit
tan BZ Design d r
_ ’ _ B.17
fl (T) 7’(1 + tan? ﬁQ,Design) dr \ tan ﬁ2,Design ( )
— 20 tan 62 Design
= i B.18
f2 (T) 1+ tan? 52,Design ( )
geschrieben werden kann. (B.16) wird zum Ausdruck
o = / (—cafu(r) + folr) dr + Cy (B.19)
N

integriert, auf dessen Grundlage die radiale Verteilung c,» numerisch ermittelt wird. Die
Konstante C5 wird dabei aus der Massenkontinuitdt bestimmt. Anschliefend wird cue

mit (B.13) berechnet, womit die Geschwindigkeitsdreiecke in Ebene 2 feststehen.

Die Berechnung der Geschwindigkeitsdreiecke in der Ebene 3 basiert auf (B.10), die
aufgrund der axialen Leitradabstromung auch fiir die Nachrechnung gilt. Es wird erneut

keine signifikante radiale Umverteilung im Leitrad angenommen, sodass mit (B.14) folgt

dh dh dey
P20 (Cug +r 1 2) : (B.20)

dr dr r
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Durch Einsetzen und Integration folgt weiter

s — \/2 / fo(r)dr + (B.21)

mit

dCuZ
f3(7") = Q Cy2 +7r d?‘ . (BQQ)

Zur numerischen Berechnung werden (B.19) und (B.21) radial diskretisiert und ausge-

hend von Schétzwerten fiir c,o, C3 und C, wird

Amn(C) = <m1 —m2> =0 mit C= <C3> (B.23)

My — M3 Cy
iterativ gelost, analog zu (5.2).

Auf Basis von (B.21) wird auch das Stabilitatskriterium (5.10) ausgewertet.
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C. Profil- und Schaufelentwurf

Das Laufrad und das Leitrad des Mantelpropellers bendtigen auf ihre Umlenkaufgabe
abgestimmte Schaufelprofile, fiir deren Entwurf verschiedene Methoden zur Verfiigung
stehen. Fiir die Zwecke dieser Arbeit wird die von Lieblein (1965) beschriebene Entwurfs-
methode verwendet, die Kosyna et al. (2002) zusammengefasst haben. Die Methode ba-
siert auf der Korrelation von Daten, die bei systematischen Stromungsuntersuchungen an
ebenen Gitterwindkanélen gewonnen wurden. Die Anwendbarkeit dieser Korrelationen
auf Lauf- und Leitrdder haben Robbins et al. (1965) anhand von Messdaten einstufi-
ger Axialverdichter untersucht und entsprechende Korrekturfaktoren entwickelt. Daraus
sind die im Folgenden dargestellten Formeln entstanden, die zur Entwicklung von Schau-
felprofilen dienen, die eine gegebene Umlenkaufgabe mit minimalen Verlusten erfiillen.
Diese Entwicklung geschieht in zwei Schritten: Zunéchst werden auf Basis gegebener
Zu- und Abstromwinkel am Auslegungspunkt die optimalen Profilwinkel der Vorder-
und Hinterkante ermittelt. Dann wird eine NACA-A10 Skelettlinie mit diesen Winkeln
berechnet und mit einer NACA-6 Profildickenverteilung iiberlagert, um so schliefslich

das Profil zu erzeugen.

Laufrad

Abbildung C.1.: Winkeldefinition der Verdichterstufe fiir den Profilentwurf nach der
Methode von Lieblein. Winkel «, 8 und ~ positiv in Rotationsrichtung; ¢ positiv bei

erhohter und 0 positiv bei verminderter Umlenkung.

Die hier verwendeten Winkelkonventionen mit Bezug auf die Maschinenachse entspre-
chen denen von Lieblein und sind in Abb. C.1 dargestellt. Im Kontext der Profilkontur

bezeichnet die Inzidenz ¢ hier (anders als in der tibrigen Arbeit) den Winkel zwischen der
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Zustromung und einer Tangente an die Skelettlinie der Profilvorderkante (Index E). Der
Deviationswinkel § wird von der Abstromrichtung und einer Tangente an die Skelettlinie
der Profilhinterkante (Index A) aufgespannt.

i =B — g (C.1)
0" =Py — 4 (C.2)
i =ay — g (C.3)
5 = a5 — Ay (C.4)

Der Profilwolbungswinkel ergibt sich aus den Skelettlinien-Tangenten an Vorder- und

Hinterkante

O =" — YA (C.5)

Fiir die Auslege-Inzidenz minimaler Verluste von NACA-65 Profilen stellt Lieblein die

Zusammenhénge

i// = KZ io —+ TLQD” -+ (ZC — iQD) <C6)

auf. Die optimale Inzidenz des ungewolbten Profils iy und die Zunahme der Inzidenz
mit der Wolbung (Neigungsfaktor n) hingen vom Eintrittswinkel und der Teilung des
Gitters ab. Eine Dickenkorrektur von ig ist vorgesehen, wenn die Dicke des gewéhl-
ten Profils von 10% der Sehnenlinge abweicht. Bei 10% Profildicke ist K; = 1. Der
Korrekturterm (ic — iop) ist radiusabhéngig und tréagt der Dreidimensionalitat der Ro-
torstromung Rechnung, die u. a. durch die Seitenwénde und den Radialspalt bedingt ist.
Schon aufgrund der grofsen Vielfalt moglicher Stufenauslegungen muss diese Korrektur
mit grofer Unsicherheit behaftet sein. Die Datenbasis von Robbins et al. (1965) bein-
haltet auch nur Stufen mit Nabenverhéaltnissen zwischen 0,5 und 0,8, die also wesentlich
grofer sind, als das Nabenverhéltnis der in dieser Arbeit betrachteten Mantelpropeller.
Korrekturfaktoren fiir das Leitrad stellen Robbins et al. nicht auf. Das Leitrad des Man-
telpropellers besitzt keinen Radialspalt und ist, dhnlich dem Axialventilator, viel weni-
ger stark verwunden als das Laufrad. Daher kann beim Leitrad auf die 3D-Korrektur

verzichtet werden (Kosyna et al., 2002).

Fiir die Auslege-Deviationswinkel gibt Lieblein die Zusammenhange

(5// = K5 (50 -+ mgo" + (’LC - iQD) + ((50 - (521)) (CS)

i

B

8 = Ksdp + my’ (C.9)
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C. Profil- und Schaufelentwurf

an. Der Deviationswinkel dy des ungewdlbten Profils hiangt — wie schon ig — von der
Teilung des Gitters und dem Eintrittswinkel der Strémung ab, der Neigungsfaktor m
ebenfalls. Auch die Dickenkorrektur ist analog, mit K5 = 1 fir 10% Schaufeldicke.
Der Korrekturterm fiir 3D-Einfliisse beriicksichtigt nun auch die Korrektur der Auslege-
Inzidenz mit dem Gradienten 99 /0i.

Fiir die von Lieblein entwickelten Entwurfsdiagramme mit Kurvenscharen der Groken
i, do, n, m und 99/0i finden sich Naherungsfunktionen bei Carolus (2013).

Die gesuchten Profilwélbungswinkel des Lauf- und Leitrades folgen durch sukzessives
Einsetzen der (C.6) bis (C.9) in (C.1) bis (C.4), dieser in (C.5) und Losen nach ¢”
bzw. ¢'. Damit steht fiir eine durch Geschwindigkeitsdreiecke gegebene Umlenkaufgabe
die erforderliche Profilwolbung fest. Auf Basis der Wolbung wird dann eine NACA-A10

Skelettlinie
Ys CAO T T T T
el O T 1 P Rl ) A 1

erzeugt. Die Koordinaten darin sind auf die Profilsehne bezogen, mit xg in Richtung
der Profilsehne und g, orthogonal dazu. Diese Skelettlinie besitzt eine entlang der Sehne
konstante Auftriebsverteilung. Ihr Verlauf kann unter dieser Voraussetzung mit der Pro-
filtheorie hergeleitet werden, wie z. B. Schlichting und Truckenbrodt (1959) und (klein-
schrittiger) Schobeiri (2005) zeigen. Sie ist in unmittelbarer Nidhe der Vorder- und Hin-
terkante stark gekriimmt und steht dort senkrecht auf der Profilsehne. Daher werden die
Winkel 75 und v4 formal auf eine dquivalente Kreisbogenskelettlinie bezogen. Bei der
Anwendung der oben dargestellten Methode folgen Wolbung und Verlauf der Skelettlinie

aus den im Voraus ermittelten Winkeln. Zur Auswertung von (C.10) wird

2 %)
CA0 = mtam (Z) (C.11)

benétigt, der Auftriebsbeiwert eines Einzelprofils bei reibungsfreier Stromung und An-
stromung tangential zur Skelettlinie. Der zehnfache Zahlenwert von ca( findet sich an
dritter Stelle der Bezeichnung von NACA-6 Profilen. (C.11) kann aus (C.10) einfach

hergeleitet werden, denn fiir die dquivalente Kreisbogenskelettlinie ist die Segmenthdhe

Ys 1 12 R 1

Zur Erzeugung eines Profils mit den gewiinschten Eigenschaften wird die so erhaltene
Skelettlinie mit der Dickenverteilung eines symmetrischen NACA-6 Profils {iberlagert.
Einfachheitshalber bieten sich dafiir tabellierte Profile an, wie z. B. das NACA 65-008
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oder NACA 63-006. Die Profildicke und die Dickenriicklage kénnen mit Blick auf Ver-
lustminimierung und Inzidenzempfindlichkeit gewéhlt werden. Auch strukturelle Erwé-
gungen spielen bei der Wahl der Profildicke eine Rolle. So kénnen Nabenschnitte z. B.
dicker ausgefiihrt werden, und die gehdusenahen Schnitte schlanker. Der Staffelungswin-
kel ergibt sich aus

_l’_
L : a3 (C.13)

Die Schaufeln entstehen schliefslich aus einer Anzahl iiber die Schaufelhdhe erzeugter
Profile, die jeweils im Winkel A\ gestaffelt sind und in einem einfachen Fall von der Nabe
bis zum Gehéuse entlang ihrer Flachenschwerpunkte radial aufgefadelt werden. Je nach
Schaufelgestaltung kann die Auffadellinie auch in Axial- oder Umfangsrichtung geneigt
werden. Besonders beim Leitrad ist das eine gut umsetzbare Larmreduktionsmafnahme.
Zwischen den damit feststehenden Profilschnitten kann die Schaufeloberflache interpo-

liert werden.
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D. Verlustkorrelationen fiuir Einlauf,

Ubergangsstiick und Diise

Einlauftotaldruckverlust aufgrund von Wandreibung

Der Reibungsanteil des Einlauftotaldruckverlustes wird ausgehend von (2.90) bestimmt.
Die Innenfliche des Einlaufs wird dafiir in aufeinanderfolgende Ringelemente unterteilt,
an denen jeweils eine Wandreibungskraft

2

PCo
dFR,E == CfTUdQZ (Dl)

angreift, mit dem Reibungsbeiwert ¢, der lokalen Fernfeldgeschwindigkeit ¢, und dem
lokal benetzten Umfang U. Fr g ist in Schubrichtung positiv definiert. Der Spinner
wird aufgrund seiner zum Mantel vergleichsweise kleinen Oberfldche vernachléssigt. Der

Totaldruckverlust ergibt sich mit (2.90) aus der Integration

2
1 dFR,E
ApirE :/Z( o ) dx (D.2)

1

iiber alle Ringelemente des Einlaufs zwischen den Triebwerksebenen 1 und 2, mit der
lokalen Querschnittsfliche A. Umstellen und Einsetzen von (D.1) liefert

2

A Uy D.3
pt’R’E_/CfTZ x. ( . )

1

Das Integral wird unter Annahme eines konstanten Querschnitts A; im gesamten Einlauf

ausgewertet. Damit ist

A= WT% , (D.4)
Uy =271, (D.5)
und
Coo R €1, (D.6)
sodass sich (D.3) zu
ApirE ~ pcijf ki (D.7)

vereinfacht, was in Kap. 5.3.1 als (5.15) angegeben ist. Der Reibungsbeiwert ¢ wird
nach (5.16) bestimmt.
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Einlauftotaldruckverlust aufgrund von Ubergeschwindigkeiten

und Stromungsablésungen

Der Totaldruckverlust aufgrund von Ubergeschwindigkeiten und Strémungsablésungen
am Einlauf Ap 1, g tritt nur bei Betriebspunkten mit sich einschniirender Einlaufstrom-
rohre (1 > 1) auf und ist stark von der Gestaltung des Einlaufs und den Betriebsbedin-
gungen abhéngig. Blackaby und Watson (1954) haben den Totaldruckverlust fiir Einlaufe
mit kreisrunden und elliptischen Vorderkanten bei niedrigen Anstrommachzahlen von
Mag = 0 bis 0,33 experimentell untersucht. Der Totaldruckverlust wurde von ihnen weit
stromab des Einlaufs ermittelt, sodass die Effekte der Wandreibung und Ubergeschwin-
digkeit bzw. Ablésung an der Vorderkante vermischt sind. Aus den Messungen wurde
der Totaldruckverlust in Abhéngigkeit von der Anstrommachzahl und der Machzahl im
engsten Einlaufquerschnitt May berechnet. Dabei zeigte sich, dass das Auftreten von

Stromungsablosungen im Einlauf zu einem starken Anstieg der Verluste fiihrt.

Blackaby und Watson haben acht kreisformige und elliptische Vorderkantengeometrien
untersucht. Daraus ergab sich, dass die elliptischen Vorderkanten einen grofseren ver-
lustfreien Betriebsbereich bei kleinerer Fléche bieten. Am besten geeignet fiir Mantel-
propeller von Kleinflugzeugen ist die elliptische Vorderkante 18F. Die Vorderkante 18F
besitzt auf der Innenseite eine Ellipsenform mit einem Langenverhéltnis der Haupt- zur
Nebenachse von 3,6. Die untersuchte Konfiguration hat ein Flachenverhéltnis Ag/Ax =
1,177, deren innere Einlauflippe hat also eine Dicke von rg — rg &~ ry/12. Die Ver-
lustcharakteristik ist in Abb. D.1 dargestellt. Der Totaldruckverlust im Einlauf ist fiir
Mag = 0 am groften, was auf Stromungsablosungen zuriickzufiihren ist. Bereits bei
niedrigen Zustrommachzahlen treten Ablésungen nur noch im Bereich Mayg > 0,4 auf.
Diese hohen Durchsétze werden von den in dieser Arbeit betrachteten Antrieben nicht
erreicht. Zur Bestimmung des Verlusts Ap; 1, g im Rahmen der Leistungsrechnung wer-
den die von Blackaby und Watson gemessenen Totaldruckverluste um die nach Seddon

und Goldsmith (1985) berechneten Wandreibungsanteile gemindert.

Totaldruckverlust in Ubergangsstiick und Diise

Der stromab des Propellerleitrades anfallende Totaldruckverlust Ap, v, ergibt sich aus
der Summe zweier Anteile nach (2.98). Der Reibungsanteil des Totaldruckverlustes in

Ubergangsstiick und Diise ist

2
pcs cilyp
Ap; pip X ——, (D.8)
T8
was in Kap. 5.3.1 als (5.18) angegeben ist. Dabei wird nur die Innenfliche des Mantels

betrachtet und die viel kleinere benetzte Fliche der Nabe wird vernachléssigt.
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D. Verlustkorrelationen fiir Einlauf, Ubergangsstiick und Diise

Der zweite Anteil, der Totaldruckverlust aufgrund von Reibung und Strémungsablo-
sungen am Zentralkorper, wird mit dem Ansatz der (D.2) bestimmt. Dazu wird die
am Zentralkorperheck angreifende Kraft F; ¢, ermittelt und in einen Totaldruckverlust
umgerechnet. Fy p setzt sich aus einem Reibungs- und einem Druckanteil zusammen.
Beide sind aufgrund des schwer vorhersagbaren Ortes der Stromungsablosung am Zen-
tralkérper nur ndherungsweise bestimmbar. Die Abschétzung in dieser Arbeit basiert
auf einer von Hoerner (1965) aufgestellten Korrelation des Heckwiderstands in freier
Stromung. Um den Zentralkorper der Diise herrschen zwar andere Verhéltnisse als an
einem Heckkorper in freier Stromung, die Korrelation nach Hoerner ist aber die bes-
te in der Literatur verfiighare Naherung zur Beschreibung dieser Verhéltnisse. Diese
Korrelation ist in Abb. D.2 dargestellt. Sie beruht auf Oberflichendruckmessungen ver-
schiedener an Zylinder angesetzter Heckgeometrien im Windkanal, die mit einer auf die
Linge des gesamten Korpers gebildeten Reynoldszahl Re; = 107 durchgefiihrt worden
sind. Der Widerstand ist primér von der auf den Durchmesser bezogenen Lénge des
Heckkorpers abhéngig, mit einem Widerstandsminimum bei etwa (I/d)pgeac = 2. Wird
der Heckkorper weggelassen, kommt der deutlich grofsere Heckwiderstand eines abrupt
endenden Zylinders zur Anwendung. Hoerner hat den entsprechenden Widerstandsbei-
wert fiir (I/d)peck = 0 in die Korrelation aufgenommen. Durch Interpolation zwischen
diesem Wert und den kiirzesten untersuchten Heckkorpern entsteht eine Korrelation, die
den gesamten interessanten Wertebereich abdeckt. Die am Zentralkorperheck angreifen-
de Kraft
ps

Fz,0p = =5 €D Heck SNabe (D.9)
ist damit eine Funktion der Querschnittsfliche der Nabe Syane und des Widerstands-
beiwerts ¢p peck. Dies wird analog zu (D.2) durch Bezug auf die Querschnittsfliche des

Stromungskanals Agana in einen Totaldruckverlust umgerechnet und als

2
PCg SNabe

Apizop = "5 CD/Heck (D.10)

AKanal

geschrieben. Um einen einfachen Zusammenhang zu erhalten, wird der Ringraumquer-
schnitt stromab des Mantelpropellers Ak, als konstant angenommen (c3 = ¢g, Akanal =
Ag). Damit vereinfacht sich (D.10) zu

2 2
PCg CD Heck TN
2 )
2rg

Apy 7,00 = (D.11)

was in Kap. 5.3.1 als (5.19) angegeben ist.
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Abbildung D.1.: Einlauftotaldruckverluste mit der Vorderkante 18F fiir verschiedene
Mag und May, nach Blackaby und Watson (1954).
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Abbildung D.2.: Heckwiderstandsbeiwert abhdngig von Form und Langenverhéltnis
des Heckkorpers (1/d)yeck, nach Hoerner (1965).
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E. Gondelgeometrie, Heckwiderstand und

Schubstrahleinschniirung

Aus den Designfreiheiten der Gondel ergeben sich die in Tab. E.1 aufgelisteten Ausle-
gungsparameter der Konturen des Zentralkérpers und des Mantels. Alle Parameter sind
dimensionslos. Die Gondelgeometrie ist damit von den zwei Parametern rp und ry des
Propellerdesigns abhéngig, an anderer Stelle dieser Arbeit auch als rp,o, und rprop Nabe
bezeichnet. Die Gondelquerschnittszeichnung wird auf Grundlage der in Tab. E.1 auf-
gefithrten Variablen abschnittsweise entwickelt, und zwar bezogen auf die in Abb. E.1
dargestellten Abschnitte jeweils wie folgt:
(1) Elliptische Kontur basierend auf ry und g,

(2) Strecke auf konstantem Radius, basierend auf ry und Iy,

(3) Spitz zulaufender, kubischer Spline mit glattem Anschluss an den Nabenkorper

und der Léange Iny (Ink folgt aus dem letztem Parameter der Tab. E.1)

(4) Aus rg und rg mit elliptischer Kontur der Vorderkante 18E von Blackaby und
Watson (1954) (Léngenverhéltnis der Halbachsen von 3,6)

(5) Kubischer Spline der Lénge Ig, mit glattem Anschluss an die vor- und nachgela-

gerten Segmente
(6) Strecke auf konstantem Radius, basierend auf rp und I,

(7) Parabel mit Scheitelpunkt am Ubergang zu (6), basierend auf Igy und rp
(Igk folgt aus der rechten Identitit von (E.3))

(8) NACA-1 Einlaufkontur basierend auf ry;, rg und lye
(9) Strecke auf konstantem Radius, basierend auf ry und Iy,

(10) Parabel mit Scheitelpunkt am Ubergang zu (9), basierend auf lyy und rp

Die Gondel entsteht durch Rotation der so entstehenden Kurven um die Léngsachse. So

haben Gondel, Nabenkorper und Einlauf die Langen

lM = lMe + le + le ) (El)
In = lsp + Ing + Ink (E.2)
und
rE—7T
Ig = ls, + % = Iy — lay — lox - (E.3)

Werden 7y /rp und rp/rp konstant gehalten (diese Designvariablen des Propellers sind
in Tab. E.1 nicht enthalten) so skaliert die Gondel fotografisch mit 7p.
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Tabelle E.1.: Designvariablen der Gondel (Zentralkérper und Mantel).

Name Formelzeichen
Spinnerldnge / Nabenradius lsp/TN

Hals- / Propellerradius ru/rp
Einlauf- / Halsradius* rE/TH
Mantel- / Propellerradius rM/TP
Aufenlippenlénge / Gondelradius Inte/ T\

Lange zyl. Nabenteil / Propellerradius In./7rp

Lénge zyl. Mantelinnenteil / Propellerradius lg./Tp

Lénge zyl. Mantelaukenteil / Mantelradius Ingz/7Tor
Aufere Diisenlinge / Mantelradius Lk /7T

Ax.-abstand Nabe zu Diisenende / Nabenradius

(lezHlar—In-—lnw)/rn

lMe

lMZ

Ik

lGZ

lak

™

TE

TH

rp

Abbildung E.1.: Abschnittsweise definierte Gondelgeometrie.
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E. Gondelgeometrie, Heckwiderstand und Schubstrahleinschniirung

Bestimmung des Heckwiderstandsbeiwerts

Der Druckanteil des Heckwiderstands ist schwer zu bewerten, weil in der Literatur
vorwiegend Daten und Korrelationen fiir hohere Zustrommachzahlen zu finden sind.
Bergman (1972) hat basierend auf Druckmessungen am durchstromten Diisenmodell
Korrelationen aufgestellt, die einen grofsen Bereich an Diisenldngen und -durchmessern
umfassen. Er verwendete eine Diise mit Kreisbogenkontur, Mag = 0,85, und Diisen-
druckverhéltnisse von 2, 3 und 4. Der Fall der gerade kritisch durchstrémten Diise mit
total-zu-statischem Druckverhéltnis 2 kommt den Verhéltnissen der in dieser Arbeit be-
trachteten Antrieben am néchsten, trotz der sehr unterschiedlichen Machzahlen. Eine
starke Stromaufwirkung des Schubstrahls auf die Aufenstromung der Diise ist nicht zu

erwarten. Die entsprechende Korrelation fiir cp peck ist in Abb. E.2 dargestellt.

0,035 S
— hu/dv = 1,0
0,030 | —— h/dv = 1,5
—— h/dm = 2,0
0,025 L - le/dM = 27 5
0,020 |
4
T
= 0,015}
3
0,010 }
0,005 |
0,000 : : : :
05 06 07 08 09 1,0

dp/dy [-]

Abbildung E.2.: Heckwiderstandsbeiwert (Druckanteil) abhéngig von dp/dy und
Iy /dwm, berechnet auf Basis von Bergman (1972).

Berechnung der Schubstrahleinschniirung

Die Schubstrahleinschniirung wird anhand der Eigenzirkulation des Mantels dy berech-

net. Kriger (1949) gibt fiir die Schubstrahleinschniirung die Néherungsformel

r3
Ck — (1 +(50)—2

Ty

(E.4)
mit Giiltigkeit fiir alle Betriebspunkte an. Diese Formel begriindet er einerseits mit

den Berechnungen von Kiichemann und Weber (1946), die zeigen, dass bei einem diin-

nen, exakt zylindrischen Mantel die Schubstrahleinschniirung durch eine Anderung der
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\

Parabelbogen Potentialwirbel

Abbildung E.3.: Modell zur Bestimmung des Einschniirungsverhéltnisses Cy.

Propellerbelastung im Vergleich zum Zustand ohne Propeller nicht beeinflusst wird.
Andererseits stiitzt er sich auf seine Windkanalbeobachtungen am Mantelpropeller, die
zu denselben Ergebnissen fiihrten. Cy ist damit eine Funktion der Eigenzirkulation des
Mantels und der Verjiingung der Gondel. Mit einem Ansatz von Kichemann und Weber
(1953) wird dy auf der Basis der Singularitdtenmethode (Skeletttheorie) ndherungsweise
bestimmt. Der diinne Mantel wird dafiir als Rotation eines Parabelbogens betrachtet,

wie in Abb. E.3 veranschaulicht.

Die induzierten Geschwindigkeiten der Rotation eines Parabelbogens haben Kichemann
und Weber fiir verschiedene Langen-Durchmesser-Verhéltnisse numerisch bestimmt und
tabelliert. Die hier relevanten Werte sind in Tab. 5.5 aufgefiihrt. Das umfasst insbeson-
dere die im Punkt der Hinterkante induzierten, auf die Zustromgeschwindigkeit normier-
ten Geschwindigkeiten in x- und r-Richtung ¢, yx und ¢, yx. Die Wirbelstirke ko der

Zirkulationsverteilung ist durch die Kutta’sche Abflussbedingung

*

= TR g E.5
dr 1+ kQC;’;ZHK Al Ak (E.5)

gegeben, wobei agk der Winkel der Skelettlinie an der Hinterkante relativ zur Langsach-
se ist. Damit wird die Geschwindigkeitsverteilung um die Rotationsfliche bestimmt. Zur
Berechnung des gemittelten Austrittsmassenstroms geben Kiichemann und Weber den

Zusammenhang

2

r
1+ 60 = 7“_2 + k2qo (E.6)
3

an. Dem liegt die Uberlegung zugrunde, dass das Massenstrommittel iiber den Wert der
Stromfunktion an der Hinterkante naherungsweise bestimmt ist. Der Korrekturfaktor g,
tragt den radialen Inhomogenitéten der Austrittsgeschwindigkeit Rechnung. Umformen

und sukzessives Einsetzen fiihrt auf den Einschniirfaktor

2
@2 tan apgg T

Ci=1-

(E.7)

* * R
Cronk T Cxomk taN OHK T3

der in Kap. 5.3.2 als (5.21) angegeben ist.
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