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Leistungssteigerung von Tragschraubern durch Starrfligel
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DLR Institut fir Flugsystemtechnik, Lilienthalplatz 7, 38108 Braunschweig

Zusammenfassung
Im Mittelpunkt der hier vorgestellten Betrachtungen steht die Abschatzung der Verbesserung der Flugleistungen eines
Tragschraubers durch einen zusétzlichen Starrflligel. Mit Hilfe von Simulationsmodellen werden Untersuchungen durch-
gefiihrt, die die Leistungsfahigkeit des Systems im Geradeausflug beleuchten. Das genutzte Simulationsmodell umfasst
einen Tragschrauberrotor, der mit den Kraft- und Momentenbeziehungen fiir Rumpf, Fligel und Leitwerk gekoppelt ist.
Der Grundstein fir die vorliegende Analyse ist der Entwurf eines geeigneten Starrfliigels, der ebenso vorgestellt wird.
Durch Analysen und die Auswertung von Simulationen werden leistungssteigernde und sicherheitsrelevante Aspekte

beleuchtet.
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1. EINLEITUNG

Tragschrauber erfreuen sich in jingster Zeit hoher
Beliebtheit in der Privatfliegerei. Mit einer Ultraleichtflug-
zeugzulassung gelten sie als kostengunstiges Luftsportge-
rat. Dieses Wiederaufleben des Tragschraubers hat inner-
halb kirzester Zeit eine groBe Modellvielfalt hervorge-
bracht. Prinzipiell bleibt die verwendete Konfiguration stets
ahnlich. Alle bisher zugelassenen Modelle werden von
einem Triebwerk in Pusher-Anordnung angetrieben. Die
aerodynamische Steuerung wird Uber Seitenruder und
eine Kippkopfsteuerung realisiert. Das Héhen- und Seiten-
leitwerk ist mit einem kurzen Heckausleger hinter dem
Rumpf montiert. Die verwendeten Rotorsysteme &hneln
sich stark in der Profilwahl und im generellen Aufbau.

Seitens des DLR wurden Uberlegungen angestellt, die
Flugleistungen des Tragschraubers zu verbessern, um

horizontale Durchstrémungskomponente
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eine hoéhere Reisefluggeschwindigkeit und gréBere
Reichweiten zu erzielen, ohne auf die speziellen Vorteile
des Fluggerats zu verzichten. Diese sind im Besonderen
die Fahigkeit zum extremen Langsamflug und zur senk-
rechten Autorotation.

Grundvoraussetzung fir den Flug des Tragschraubers ist
das Zustandekommen eines autorotativen Zustands am
Rotor. Um diesen zu erreichen, ist eine Durchstrémung
der Rotorscheibe von unten notwendig. Eine solche
Durchstrémung ist flr jeden stationdren Flugzustand des
Fluggerats von Néten, da der Rotor bei einer negativen
Anstrémung unweigerlich gebremst werden wiirde.

Das bedeutet, dass die Rotorebene stets entgegen der
Anstrdmung nach hinten gerichtet sein muss. Diese nétige
Rickneigung der Rotorebene bedingt eine Rickneigung
des Rotorschubvektors |F,z|, der senkrecht auf der Ro-
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torebene steht. Im Vergleich zum Flugzeug mit einem
Starrfliigel ist die Erzeugung von Auftrieb bei einem Trag-
schrauber dadurch konzeptbedingt mit einem wesentlich
héheren, durch den Rotorschub induzierten, Widerstand
verbunden [1].

2. ROTORENTLASTUNG ZUR WIDERSTANDSRE-
DUKTION

Eine Widerstandsreduktion lasst sich beispielsweise
dadurch erreichen, dass der Uber den Rotor zu erzeugen-
de Schub verringert wird. Das ist méglich, indem zusatzli-
cher Auftrieb generiert wird. Hier bietet es sich an den
Tragschrauber mit einem Tragfligel zu kombinieren. Die
Ziele, die mit diesem neuen Kombinationstragschraubers
erreicht werden sollen, sind eine Erhéhung der Reiseflug-
geschwindigkeit, der Reichweite, der Maximalgeschwin-
digkeit und der Steigleistung.

Abbildung 1: Bisherige Tragschrauberkonfiguration

Da der Rotorschub um den am Fligel generierten Auf-
triebsbetrag gesenkt wird, kann die Durchstrdmung des
Rotors eines Tragschraubers mit Starrfligel reduziert
werden. Im Flug wird das erreicht, indem der Pilot den
Anstellwinkel der Rotorebene gegenlber der Anstrémung
verringert. Es stellt sich aufgrund der verringerten Durch-
strdmung ein neues Gleichgewicht ein, bei dem die Dreh-
zahl des Rotors auf ein niedrigeres Niveau sinkt und we-
niger Schub durch den Rotor erzeugt wird.

Abbildung 2: Tragschrauber mit zuséatzlichem Starr-
fltigel

Es ergeben sich drei fur die Widerstandsreduktion win-
schenswerte Effekte, die in Abbildung 2 dargestellt wer-
den. Im Vergleich zu Abbildung 1 ist der Winkel der Rotor-
ebene zur Anstromung (ag) flacher und der Schubvektor
ist insgesamt kleiner. Geometrisch bedeuten beide Effekte
eine Verringerung des rotorschubbedingten Widerstandes,
der sich im Geradeausflug nach der Formel

(1) Wy = —sin(ag) - F,r —cos(ag) - Fxp

berechnet. Die Kraft F, wirkt in negativer z-Richtung und
die Kraft Fyr in negativer x-Richtung. Der dritte Effekt ist
die Verringerung dieser ebenfalls in Abbildung 2 darge-
stellten vom Rotor erzeugten Kraft Fyr. Mit sinkender
Drehzahl und sinkendem Auftrieb der Rotorblatter sinkt
auch Fyr und trégt zu einer Widerstandsreduktion bei. Es
bleibt zu erwdhnen, dass auch der Fligel eine Wider-
standskraft Wy erzeugt. Diese wird in alle Rechnungen mit
einbezogen, ist aber gegenlber den Widerstandseinspa-
rungen im Reiseflug gering.

2.1. Einsparpotentiale

Um den Nutzen des zusétzlichen Tragflligels abschatzen
zu kénnen, wird in Anlehnung an [2] betrachtet, wie grofB3
der Anteil des rotorverursachten Widerstands am Ge-
samtwiderstand ist.
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Abbildung 3: Aufteilung der Widerstinde am Aus-
gangsfluggerat

Abbildung 3 stellt den Gesamtwiderstand des Ausgangs-
fluggeréats und den rotorverursachten Widerstand tber der
Geschwindigkeit dar. Im unteren Teil der Abbildung wird
der Rotorschubanteil in Prozent des Gesamtwiderstandes
dargestellt.

Es wird ersichtlich, dass mit steigender Fluggeschwindig-
keit der anfangs hohe rotorinduzierte Widerstandsanteil
auf Werte zwischen 20% und 10% vom Gesamtwider-
stand abfallt. Das hier beschriebene Optimierungspotential
betragt also ca. 65 Prozent des Widerstands bei 100km/h
und lediglich noch 23% bei 200km/h.

2.2. Voriiberlegungen

Im Rahmen der Auslegung eines Kombinationstrag-
schraubers muss sichergestellt werden, dass Sicherheits-
risiken im Vorfeld identifiziert und ausgeschlossen werden.
Ein Nebeneffekt der Widerstandsreduktion durch den
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Flugel ist ein Eingriff in den Momentenhaushalt des Flug-
gerats. AuBerdem bewirkt die veranderte Anstrémung ein
verandertes Schlagverhalten des Rotors [3].

2.2.1. Schlagwinkelentwicklung

Der Schlagwinkel des Rotorblattes beschreibt das Aus-
wandern des Rotorblattes aus der Rotorkopfebene als
Reaktion auf den sich zyklisch &ndernden Auftrieb. Diese
zyklische Anderung entsteht durch die Variation der An-
strdmgeschwindigkeit eines Rotorblattes beim Umlauf im
Vorwartsflug. Beim hier vorgestellten Tragschrauber sind
die Rotorblatter starr verbunden und kénnen um ein zent-
rales Schlaggelenk diese Schlagbewegung durchfihren.
Die Schlagwinkelentwicklung ist im Wesentlichen abhan-
gig von dem Zusammenspiel von Fliehkraften und Auf-
triebskraften. Bei jeder Umdrehung des Rotors ergibt sich
ein Ungleichgewicht der Auftriebe von vor- und ricklau-
fendem Blatt, bedingt durch den variierenden Staudruck.
Mit steigender Vorwartsgeschwindigkeit des Fluggerats
wéchst dieses Ungleichgewicht. Zudem ist der innere Teil
des rucklaufenden Rotorblattes von einer riickwartigen
Anstrdmung betroffen, was den gesamten Blattauftrieb der
ricklaufenden Seite verringert. Begrenzt wird die Amplitu-
de der Schlagbewegung durch die am Rotorblatt wirken-
den Zentrifugalkrafte [2]. Wahrend das Auftriebsungleich-
gewicht von vor- und ricklaufender Seite mit steigender
Geschwindigkeit stark anwé&chst, erhéht sich die Rotor-
drehzahl und damit die Fliehkrafte nur gering, daher steigt
der longitudinale Schlagwinkel beim betrachteten Rotor
mit zunehmender Geschwindigkeit an.

Ein zusétzlicher Fligel bedeutet eine Abnahme der Rotor-
drehzahlen aufgrund der zunehmenden Entlastung des
Rotors bei steigenden Geschwindigkeiten. Je groBer die
Entlastung des Rotors durch einen Zusatzauftrieb des
Fligels bei festem Blatteinstellwinkel ausfallt, umso star-
ker fallt die Rotordrehzahl, und der Schlagwinkel steigt.

Im Rahmen einer Messkampagne des DLR im Jahr 2012
wurde erstmals der Schlagwinkel vermessen. Die gréBten
im Betrieb Ublichen Schlagwinkel von bis zu 5° traten im
Startlauf auf. Hier hatte der Rotor noch eine geringe Dreh-
zahl, wahrend der Tragschrauber bereits stark beschleu-
nigt wurde [4]. Die Anschlage des Rotorblattes werden bei
maximalen Schlagwinkeln von 7° erreicht.

Die einzige Mdglichkeit den Schlagwinkel der Tragschrau-
ber-Starrfligelkonfiguration trotz angestrebter Rotorentlas-
tung nicht zu erhéhen, ist eine Anpassung der Rotordreh-
zahl/Schubcharakteristik. Soll durch den Rotor weniger
Auftrieb erzeugt werden, die Drehzahl aber gleich bleiben,
so kann dies (ber eine Verringerung des Rotorblattein-
stellwinkels realisiert werden. Mit steigender Flugge-
schwindigkeit wird die Rotorentlastung durch den Fllgel
dynamisch steigen. Eine Verringerung des Blatteinstell-
winkels verschiebt das generelle Drehzahlniveau zu héhe-
ren Drehzahlen, verhindert aber die Rotordrehzahlabnah-
me mit zunehmender Geschwindigkeit nicht.

2.2.2. Momentenhaushalt

Das Momentengleichgewicht des Tragschraubers wird
durch die zusatzliche Tragflache veréndert. Durch den
Fligel wird ein zusatzlicher Auftrieb und Widerstand gene-
riert und ein fligelspezifisches Nickmoment in den Rumpf
eingeleitet. Das gesamte in den Rumpf eingeleitete FI-
gelmoment setzt sich aus dem Nullmoment des Fllgels
und den Anteilen, die aus den erzeugten Kraften und der
Ablage zum Schwerpunkt resultieren, zusammen. Die

Ablage in z-Richtung ist generell gering und wird so ge-
wabhlt, dass sie im Folgenden zur Momentenberechnung
vernachlassigt werden kann.

Mp=M,,
(2) +X ) (A -cos@)+W, -sin@))

Ein solcher Einfluss auf das Gesamtnickmoment hat zur
Folge, dass Uber den Steuerknlppel ein neuer Trimmzu-
stand hergestellt werden muss. Bei diesem wird das zu-
satzliche Nickmoment des Fllgels durch den Nickmomen-
tenanteil des Rotors und den Einfluss des Héhenleitwerks
kompensiert.

Je weiter der Fligel vor dem Schwerpunkt angebracht ist,
umso gréBer wird das durch den Fligel verursachte posi-
tive Nickmoment. Resultat ist ein groBerer Anstellwinkel
des Rumpfes. Zur Kompensation muss durch den Piloten
der Steuerknlippel nach vorn gedriickt werden, um den
Rotoranstellwinkel fir einen horizontalen Flug entspre-
chend zu erhalten. Durch den gréBeren Rumpfanstellwin-
kel erhdht sich auch der Fligelanstellwinkel und bedingt
eine verstarkte Entlastung des Rotors.

Bei Fligellagen hinter dem Schwerpunkt ergibt sich ein
abnickendes Moment durch den Flugeleinfluss. Im ausge-
trimmten Zustand wird dieses durch einen erhéhten Ab-
trieb am Hoéhenleitwerk kompensiert. Der Rumpf hat im
Vergleich zur Ausgangskonfiguration einen geringeren
Anstellwinkel. Um einen Rotoranstellwinkel zu gewahrleis-
ten, der gentigend Rotorschub garantiert, muss der Knip-
pel in eine vergleichsweise hintere Lage gebracht werden.
Ein vor dem Schwerpunkt angebrachter Fligel entlastet
den Rotor stéarker, als ein hinter dem Schwerpunkt ange-
brachter. Allerdings bringt die starkere Entlastung einen
héheren Drehzahlabfall und damit erhdhte Schlagwinkel
mit sich. AuBerdem wird der verbleibende Steuerweg in
Richtung ,Driicken® durch die Wahl der Fligelposition
mafgeblich verandert.

3. ENTWURF VON TRAGSCHRAUBER UND
FLUGEL

Im Rahmen der vorgenannten Uberlegungen wird ein
Versuchstrager (siehe Abbildung 4) entwickelt, fir den ein
Fligel an einen bestehenden Tragschrauber montiert wird.

Abbildung 4: Kombinationstragschrauberentwurf

3.1. Tragschrauber

Das als Versuchtrdger ausgewahlte Fluggerat ist ein
Tragschrauber vom Typ Autogyro Calidus. Die verwende-
ten Parameter der Ausgangskonfiguration sind in Tab. 1
aufgelistet. Unverandert bleiben folgende bestehende
Komponenten des Tragschraubers:



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2014

- geometrische GréBen des Rumpfes
- GroBe und Form der Rotorblatter

- Einstellwinkel des Héhenleitwerks

- Triebwerk

- AbmaBe der Steuerung

- Schlaggelenksanschlage

Es muss betrachtet werden, ob der Rotor an die sich
zwangslaufig andernden Anstrémungsbedingungen auf-
grund der Entlastung des Rotors angepasst werden muss.
Gleichzeitig ist einer veranderten Drehzahlentwicklung
und einem damit einhergehenden veranderten Schlagver-
halten des Rotors Rechnung zu tragen. Eine Abschéatzung
dieser Effekte auf den verdnderten Momentenhaushalt
wird mit Hilfe von Simulationen getroffen und ist in Ab-
schnitt 5 beschrieben. Ergebnisse dieser Uberlegungen
sind die Festlegung der Fligelposition und die Modifikati-
on der Rotorparameter.

Rotor

Radius R 42m
Blatteinstellwinkel £ 5l 2.5°
Blatttiefe l 0.2m
Profil NACA 8H12
Rumpf

Widerstandsbeiwert c, 0.6
Stirnflache S 1 m2

front
Gesamtgewicht m 450 kg

ges
Tab. 1: Parameter der Ausgangskonfiguration

3.2. Flugelentwurf

Fir Flugversuche wird ein Fligel entworfen, mit dessen
Hilfe die vorausgesagten und berechneten Effekte gezeigt
werden konnen. Gleichsam soll der Fligel auch bei
Héchstgeschwindigkeit und bei groBen Anstellwinkeln den
Rotor nie véllig entlasten. Es soll ein starker Rotordreh-
zahlabfall und damit eine eventuell instabile Schlagbewe-
gung vermieden werden. Diese Forderung begrenzt die
GroBe des Fligels. Die Fligelflache des Versuchstragers
betragt 2,3 m?, wovon 1.7 m? zuséatzliche Flache sind. Die
Ubrigen 0.6 m? entfallen auf den im Rumpf projizierten
Anteil des Flugels. Da der Fligel zur Gesamtwiderstands-
reduktion beitragen soll, muss er leicht und widerstands-
arm sein.

Profilwahl
Fir das Profil des Versuchsflugzeuges bestehen folgende
Anforderungen:

- geringer Widerstand

- guinstiges Abrissverhalten

- Unempfindlichkeit gegenlber Stérungen
- Reynoldszahlbereich von ca. 2 Mio.

Abbildung 5: Darstellung des HQ21/0

Aufgrund der Anforderungen wurde ein Profil gewdhlt,
welches am DLR entwickelt wurde und sich bereits im
praktischen Einsatz bewahrt hat. Das gewahlte Profil
HQ21/0 wurde fur den Fligel des Segelflugzeugs Falcon
der Firma Glasfligel Segelflugzeugbau GmbH verwendet.
Es ist in der Abbildung 5 dargestellt. Fir den Versuchstra-
ger ist vor allem ein unkritisches Abrissverhalten ge-
wunscht. Daher wird ein Laminarprofil mit einer Dicke von
17,2% gewahlt. Die laminare Lauflange des Profils wird
beim Tragschrauber nicht negativ beeinflusst. Der Rotor
wird nach oben durchstrémt und hat nur geringe Rickwir-
kungen auf den Fligel in Bezug auf den Anstellwinkel. Die
Rickwirkungen des induzierten Abstroms auf den Fligel
werden fir die Betrachtungen vernachléssigt, zumal Ro-
torschub und induzierter Abwind mit steigender Flugge-
schwindigkeit sinken. AuBerdem sind die Ruickwirkungen
des Fllugels auf die Rotoranstrdomung vernachléssigt. Das
Profil weist eine Laminardelle im Bereich von c, = 0.4 bis
c, = 1.2 auf. Ab einem Anstellwinkel von acht Grad ver-
l1auft der Auftriebsanstieg nicht mehr linear. Der Auftrieb
bleibt tber einem groBen Anstellwinkelbereich auf hohem
Niveau und bricht durch den einsetzenden Strémungs-
abriss nicht abrupt zusammen, sondern zeigt im hohen
Anstellwinkelbereich einen sanften Abfall. Der Widerstand
nimmt hingegen rapide zu. Auch Verschmutzungen haben
nur einen geringen Einfluss auf die Auftriebsgenerierung,
erhéhen jedoch den Widerstand.

Die Parameter des fir folgende Betrachtungen verwende-
ten Fligels sind in Tab. 2 gegeben. Die Gesamtbeiwerte
des Flugels wurden mit Hilfe eines Mehrfach-
Traglinienverfahrens [4] fir den verwendeten Flligelgrund-
riss berechnet
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Abbildung 6: ¢, uber a und c,-c,-Polare des verwen-
deten Profils HQ21/0 bei Re= 2-10° aus 2D Berech-
nungen

Spannweite 42m
Flugeleinstellwinkel £, 3.0°
Profil HQ21/0
Zusatzfligelflache S, 1.7 m2

Tab. 2: Fliigelparameter

4. SIMULATIONSMODELL

Zur Ermittlung einer ginstigen Fllgelposition und eventu-
ell zu &ndernder Rotorparameter wird ein Simulationsmo-
dell genutzt. Mit ihm werden die Krafte und Momente um
einen definierten Schwerpunkt bestimmt. Es besteht aus
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einem Rotormodell, das um einen Starrfligel und ein
Leitwerk erweitert wird. Durch Ruickflihrungen von Kraft
und Momentendifferenzen auf die Anstrémung des Rotors
und die Steuerung kann es auf die Bedingungen im Hori-
zontalflug ausgetrimmt werden.

4.1. Rotormodell

Das verwendete Rotormodell bildet den Rotor des Calidus
mathematisch ab. Geometrische RotorgréB3en sowie Profil
und Massenverteilung sind implementiert. Im Modell wird
jedes Blatt durch 10 gleich groBe Blattelemente abgebil-
det. Die Anstrdmbedingungen werden flr jedes Blattele-
ment abhéngig von der Fluggeschwindigkeit, Blattposition
und Blattbewegung berechnet. Fiir die folgenden Schritte
bendtigte AusgangsgréBen des Systems sind die Ro-
torkréfte F,r und Fyr. Als EingangsgréBe wird lediglich
die Anstrémung des Rotorkopfes bendtigt. Das System
wird in Abbildung 7 schematisch dargestellt [6].

Abbildung 7: Rotormodell

4.2. Gesamtsystem

Abbildung 8: Krafte am Kombinationstragschrauber

Um das verwendete Gleichungssystem zu erlautern, wird
die Skizze aus Abbildung 8 benétigt. In ihr ist die Modellie-
rung der an der neuen Konfiguration wirkenden Krafte zu
sehen. Im hier verwendeten vereinfachten Modell wirkt der
Gesamtwiderstand des Rumpfes ohne Fliigel W, und die
Gewichtskraft G direkt am Schwerpunkt. In der 1/4-Linie
des Fllgels greifen Flugelauftrieb und —widerstand Ag und
Wr an. Der Schub des Propellers wird in dieser Darstel-
lung als Fryw bezeichnet. Fir die vereinfachten Rechnun-
gen wird angenommen, dass der Motorschub parallel zur
flugzeugfesten Achse x; wirkt. Die Wirkungslinie des Ro-

torschubs unterscheidet sich von der z~Achse durch eine
Ruck- bzw. Vorneigung, die durch den Langssteuerwinkel
des Rotorkopfes n,, und den Schlagwinkel B, in vorders-
ter Rotorposition erzeugt wird. Der seitliche Schlagwinkel
wird vernachlassigt, da es sich um eine reine Betrachtung
des ausgetrimmten unbeschleunigten horizontalen Fluges
handelt.

Zur Berechnung der Momente um den Schwerunkt sind
die in Tab. 3 aufgefiihrten Hebelarme von Bedeutung.
Dabei bezeichnet die Abkirzung PPB den Pivot-Pitch-
Bolt, um den der Rotorkopf gekippt werden kann, die
Abkirzung HLW das Hoéhenleitwerk und cg den Schwer-
punkt des Tragschrauberrumpfes.

cg zu PPB in x X(pPB) -0.06 m
cg zu HLW in x X(uLw) -2.67m
cgzu PPBinz Z(ppR) -1.583m
cgzuHLWinz ZiLw) 0.36 m
cg zu Triebwerk in z Zrw) -0.27 m

Tab. 3: Hebelarme

Es lassen sich folgende Zusammenhange finden:
Kréafte in flugzeugfester x-Richtung:

Zszo

= Frw + Fzr  sin(n + Brw)
3) +Fyxr - cos(Mrk + Bew)
—W,, - cos(o) + Ap - sin(x)
+Appw * sin(«) — m- g - sin(0)
— Wk - cos(e) — Wy - cos(x)

Kréafte in flugzeugfester z-Richtung:

ZFZ=0

= —F,r - cos( Nk + Bew)
—Fyr " sin(Mrk + Brw) — Wy, * sin(x)

) —Ag - cos(<) — Ayrw - cos(x)
— Wk - sin(x) — Wy - sin(ec)
+m - g-cos(®)

Nickmomente um den Schwerpunkt:

Z M=0
= Mo
+F;r - sin(Mrk + Brw) - Z(ppB)
—Fyr - cos(Mrk + Brw) * X(ppB)
5) +Frw * 2(tw)

+ Af - cos() - X(p)

+ Agrw - €0s(%) * X(HLw)

— W - cos(x) -z

— Whw - cos(x) - Z@rw)
+Fxr - cos(x + Brw) * ZppB)

Nach Umstellung erhalt man fir den nétigen Triebwerks-
schub im Geradeausflug:

Frw = —sin(Mw + Bgw) - Fir + Wy, - cos()
— Ag - sin(x) — Agpw - sin(«)
6 +m - g-sin(®) + Wg - cos(ex)
( ) + WHLW . COS(OC)
_FX,R ) COS(T]rk + Bfw)
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Die Gleichungen (3) bis (6) werden genutzt um ein
Trimmmodell aufzubauen, mit dem der Geradeausflug des
Tragschraubers dargestellt wird. Die in den Gleichungen
verwendeten Hebelarme sind in Tab. 3 wiedergegeben
und beziehen sich auf das flugzeugfeste Koordinatensys-
tem mit Ursprung im Schwerpunki.

4.3. Trimmmodell

An, 1 AM
s
M DM
Steuerung \,1_\
|
Woo A _.ZFZ
Anstrémung — =01
Uy >
N
2 Fy
Fo
Aw, 1
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Abbildung 9: Schematische Darstellung des Trimm-
modells

In Abbildung 9 ist zu erkennen, dass die Eingédnge des
Simulationsmodells die Anstréomgeschwindigkeiten des
Rotorkopfes wyy o, ur Und einen Ausgangssteuerwinkel
Nrko Vorgeben. Die vertikale Komponente der Rotoran-
strémung wy, wird durch die Ruckflhrung der aufintegrier-
ten Abweichung von Gesamt-z-Kraft des Systems mit der
Gewichtskraft verandert. Der gednderte Rotoranstellwinkel
geht in die Berechnung des Rumpf- und damit des Flugel-
anstellwinkels ein.

w.
a,, = arctan rk

(7) rk
Urk

(8) a=ar—Brw—Mrh = A — Mk

Das Momentengleichgewicht wird Uber die Stellung des
Rotorkopfes m beeinflusst. Kontinuierlich wird ein von
Null verschiedenes Restmoment AM als Ergebnis der
Nickmomentengleichung ermittelt. Dieses AM wird zurlick-
geflhrt, integriert und mit einer geeigneten Verstarkung
auf die SteuergréBe n o addiert, um ny zu erzeugen. Ist
AM positiv, so wird ny verringert. Ist es negativ, so wird
Nk vergroBert. Die GroBe Fry, die den Triebwerksschub
représentiert, wird wie in Abbildung 9 gezeigt in die Simu-
lation zurtickgefihrt.

5. SIMULATIONSERGEBNISSE UND DISKUSSION

5.1. Optimale Fliigelposition

In Abbildung 10 wird gezeigt, wie sich der Fligelauftrieb
und der Rotorschub Uber einen weiten Geschwindigkeits-
bereich flr vier gegebene Konfigurationen entwickeln.
Dabei wird in der oberen Grafik der Rotorschub eines
Tragschraubers mit 450kg Gesamtgewicht ohne Fllgel
dargestellt. Die folgenden Grafiken beschreiben das Zu-
sammenspiel von Fligel und Rotor fiir einen Kombinati-
onstragschrauber, dessen 1/4-Linie 0.3m vor dem Schwer-
punkt, im Schwerpunkt oder 0.3m hinter dem Schwerpunkt
liegt. Es handelt sich hierbei um den in Absatz 3.2 vorge-

stellten Fligel mit einem Einstellwinkel von 3°. Die ver-
wendeten Rotorparameter sind unverandert.
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Abbildung 10: Verteilung der Auftriebskréfte flr ver-
schiedene Flligelpositionen in x-Richtung

Abhéangig von der Fligelposition lassen sich unterschiedli-
che Verteilungen der Auftriebslast von Rotor und Fliigel
feststellen. Bei gleichen Geschwindigkeiten stellt sich
aufgrund des veranderten Momentengleichgewichts ein
anderer Anstellwinkel des Rumpfes und des damit starr
verbundenen Fligels ein. Dies wiederum hat Auswirkun-
gen auf den am Fllgel erzeugten Auftrieb und damit auf
den noch benétigten Rotorschub.

Abbildung 11 zeigt, wie sich die Anstellwinkel von Rumpf o
und Rotor ag und der Steuerwinkel 1. entwickeln mis-
sen, um bei der jeweiligen Konfiguration einen ausge-
trimmten Zustand zu erzeugen.

Dass der Anstellwinkel des Rumpfes im Falle des Fligels
im Schwerpunkt im Vergleich zur Ausgangskonfiguration
ohne Fligel gesenkt wird, ist hauptsachlich damit zu erkla-
ren, dass der Rotorschub und damit das durch den Rotor-
schub erzeugte aufrichtende Moment um den Schwer-
punkt gesunken sind. Dieses Moment wird nun durch
einen veranderten Héhenleitwerksauf- bzw. —abtrieb kom-
pensiert.

Deutlich erkennbar ist die Abhangigkeit des Langssteuer-
winkels des Rotorkopfes gegenliber dem Rumpf. Durch
ihn, stellt der Pilot die Lage der Rotorebene zur Anstrd-
mung ein. Dabei mussen die Lage des Rumpfes und die
Schlagwinkel des Rotors kompensiert werden. Es ist er-
sichtlich, dass die Lage des Fligels groBen Einfluss auf
die Rumpflage, die nétige Anstrémung des Rotors und
damit auf die Rotorkopfstellung hat. Die Stellung des
Steuerknlppels ist direkt mit der Rotorkopfstellung ver-
bunden. Vor allem bei weit vorn angebrachtem Fligel,
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wird bei einer Fluggeschwindigkeit von ca. 200km/h der
Steueranschlag erreicht. Dieser Anschlag bei 1, = —5° ist
in Abbildung 11 dargestellt.
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Abbildung 11: Entwicklung bedeutender Winkel fiir
drei verschiedene Flligelpositionen in x-Richtung

Je weiter vorn der Fligel positioniert wird, umso starker
tendiert der Rumpf dazu aufzunicken. Dies erhdht den
Anstellwinkel des Fliigels, steigert seinen Auftrieb, und
verringert den notwendigen Rotorschub. Daher muss der
Pilot die Rotorebene flacher gegenliber der Anstrémung
einstellen. Es missen mit dem Knlppel zwei Effekte aus-
gesteuert werden. Zum einen muss das Aufnicken des
Rumpfes kompensiert werden, zum anderen muss der fiir
den Geradeausflug nétige Rotorschub eingestellt werden.
Problematisch wird diese Situation, wenn der Anschlag
des Knlppels erreicht wird, oder wenn der Rotor derart
stark entlastet wird, dass keine Steuerkrafte mehr aufge-
bracht werden kdnnen.

Es kann beobachtet werden, dass bei einem 0.3m vor
dem Schwerpunkt positionierten Fligel die Méglichkeit
des Piloten zum ,Driicken” ab ca. 200 km/h nicht mehr
gegeben ist. Der Tragschrauber wére nicht mehr steuer-
bar, wenn die Geschwindigkeit nicht gesenkt wirde. In
den hier gezeigten Simulationen ist der Steuerwinkel nicht
wie im Fluggerat auf den Bereich von -5° bis +15° be-
grenzt, weswegen eine Trimmung des Tragschraubers im
Geradeausflug trotzdem noch méglich ist.

Eine weitere Betrachtungsmdglichkeit ergibt sich, wenn,
wie in Abbildung 12, die Geschwindigkeit konstant gehal-
ten wird (200 km/h) und die Position des Fligels variiert
wird.

Anstellwinkel von Rumpf und Rotor, Steuerwinkel
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Abbildung 12: Variation der Flligelposition in x-
Richtung bei V=200km/h

Abbildung 12 zeigt die Anderung der relevanten Winkel,
Krafte und des Schlagwinkels in Abh&ngigkeit von der
Fligelposition bei 200km/h. Es wird sichtbar, wie sich der
Rumpf mit weiter nach vorn verlagertem Fligel hebt und
wie der Rotor mit wachsendem Fllgelauftrieb entlastet
wird. Diese Entlastung bringt einen Drehzahlabfall von 330
auf 280 U/min mit sich, der in Abbildung 13 zu erkennen
ist. Insgesamt kann fiir den Schlagwinkel ein hoher Wert
von mehr als 4° ausgemacht werden, der mit nach vorn
verschobenem Fligel auf ca. 5° anwachst.
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Abbildung 13: Auswirkungen der Variation der Fliigel-
position bei V=200km/h auf Triebwerksschub, Rotor-
drehzahl und Steuerwinkel



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2014

Weitere Effekte der Fllgelpositionsvariation sind in Abbil-
dung 13 zu sehen. Der benétigte Triebwerksschub sinkt
um 4% durch die zunehmende Rotorentlastung bei hinte-
rer Fligellage im Vergleich zur Fligellage im Schwer-
punkt. Bei geringeren Geschwindigkeiten ist die Schuber-
sparnis durch einen nach vorn verschobenen Fliigel gré-
Ber. Grund dafir ist der unter Abschnitt 2.1 erwdhnte
niedrige prozentuale Anteil des Rotorwiderstands am
Gesamtwiderstand bei hohen Geschwindigkeiten. Mit
weiter nach hinten verschobenem Fligel schwindet auch
die Mdglichkeit der Einflussnahme durch Einsatz des
Langssteuers. Es muss also eine Fligelposition gewahlt
werden, die in diesem Punkt ausreichende Sicherheit
gewahrleistet.

Aufgrund dieser Feststellungen scheint flir den gegebenen
Fligel eine x-Position von 0.1m hinter dem Schwerpunkt
optimal. Die z-Position wird 0.55m (ber der Bodenlinie
gewahlt. Sie hat in den Berechnungen nur sehr geringen
Einfluss und wird daher vernachlassigt. Die Gesamtwider-
standseinsparungen durch diesen Fligel in einer x-
Position von 0.1m hinter dem Schwerpunkt und bislang
unverandertem Rotor sind in Abbildung 14 aufgezeigt. Die
empfohlene Konfiguration wird als Ausgangspunkt flr die
Berechnung und Darstellung aller folgenden Zusammen-
hénge genutzt.

Prozentuale Widerstandsreduktion durch Flugel 0.1 m hinter cg
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Abbildung 14: Widerstandsreduktion im Vergleich
zum Ausgangstragschrauber (Rotor unveréndert)

5.2. Anpassung Rotorblatteinstellwinkel

Im mittleren Geschwindigkeitsbereich ergibt sich die beste
Gesamtwiderstandsverringerung durch den zusatzlichen
Fligel. Bei hdheren Geschwindigkeiten sinkt das Einspar-
potential, da der Anteil des schubinduzierten Widerstands
gegenuber dem parasitdren Widerstand des Rumpfes
abnimmt. Auch der Rotor des unverénderten Tragschrau-
bers wird bei zunehmenden Geschwindigkeiten flacher
gestellt, um den Durchfluss durch den Rotor konstant zu
halten. Griinde dafiir sind die zunehmende Anstrémung,
deren vertikale Komponente den Rotor durchstromt und
der mit der Fluggeschwindigkeit abnehmende induzierte
Abwind des Tragschrauberrotors.

Ab ca. 200km/h flacht die Kurve der Widerstandsveringe-
rung aus Abbildung 14 ab. In diesem Bereich ist es haupt-
sachlich die mit sinkendem Rotorauftrieb sinkende Kom-
ponente F,r, die zu einer Reduktion des Widerstands
fihrt. Der Einfluss auf den Widerstand durch den Sinus-
term —F, g -sin(ag) aus Formel (1) schwindet, da der
Rotor bereits sehr flach steht (az = 3°).

Wie bereits erwahnt, sinkt die Drehzahl mit der Entlastung
des Rotors und der Schlagwinkel steigt. Beides sind un-
erwinschte Effekte, da bei geringer Drehzahl die im Rotor
gespeicherte Rotationsenergie sinkt und die Anfélligkeit
der Drehzahlstabilitat fir Béen steigt. Des Weiteren ver-

ringert sich der Abstand zwischen den Blattern und den
Schlaggelenksanschlagen im Flug.

Um einen stérungsbedingten schlagartigen Abfall der
Drehzahl und damit Anstieg des Schlagwinkels zu vermei-
den, muss die Drehzahl des entlasteten Rotors im Ver-
gleich zum Standardrotor auf dem Kombinationstrag-
schrauber gesteigert werden. Erreicht wird dies durch
einen geringeren Einstellwinkel der Rotorblatter eg;.

Die Auswirkungen verschiedener Einstellwinkel zwischen
dem Ausgangswert 2.5° und 1.5° auf die Entwicklung der
Drehzahl und des Schlagwinkels tber der Geschwindig-
keit werden in Abbildung 15 dargestellt.
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Abbildung 15: Abhéngigkeit der Rotordrehzahl und
des Schlagwinkels vom Rotorblatteinstellwinkel

Das Ziel ist, den Schlagwinkel sicher unter 5° zu senken
und eine sichere Drehzahl von Uber 300 U/min im hier
betrachteten Geschwindigkeitsbereich sicherzustellen.
Gleichzeitig wirkt sich ein verringerter Blatteinstellwinkel
vorteilhaft bei Geschwindigkeiten Uber 120km/h aus, wie
in Abbildung 16 gezeigt wird.

Blatteinstellwinkeleinfluss auf die Widerstandsreduktion
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Abbildung 16: Abhéngigkeit der Gesamtwiderstands-
verringerung vom Rotorblatteinstellwinkel

Der Rotor muss bei verkleinertem Einstellwinkel den glei-
chen Schub erzeugen, da die Stellung des Rumpfes sich
nur unwesentlich unterscheidet und der Fligel nahe-
rungsweise den gleichen Auftrieb liefert. Durch die Verrin-
gerung des Einstellwinkels werden Auftrieb und Wider-
stand am Rotorprofil gesenkt. Dies kann ohne Schubver-
lust nur durch eine Erhéhung der Drehzahl und damit der
Anstrdmung ausgeglichen werden. Um ein héheres Dreh-
zahlniveau zu erreichen, muss der Anstellwinkel des Ro-
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tors und damit die vertikale Durchstromung erhéht wer-
den.

So wirkt der von der z-Kraft-Komponente F,r induzierte
Widerstandsanteil mit verringertem Einstellwinkel wieder
starker entgegen der Flugrichtung. Bei steigender Flugge-
schwindigkeit wird dieser Verlust dank der sinkenden x-
Kraft-Komponente F, g kompensiert.

Da eine Maximalgeschwindigkeit der neuen Konfiguration
von 200 km/h im Horizontalflug erwartet wird, ist bei ange-
nommener FligelgréBe und —position eine Verringerung
des Einstellwinkels nicht zwingend notwendig. Um den-
noch geniigend Spielraum zu den Grenzen der Drehzahl
und des Schlagwinkels zu erreichen, wird eine Verringe-
rung des Einstellwinkels auf 1.5° vorgeschlagen.

5.3. Flugleistungsbewertung

Die Gleitzahlerhéhung und Gesamtwiderstandsverringe-
rung sind in Abbildung 17 und Abbildung 18 dargestellt.
Ein Tragschrauber vom Typ Calidus wird gestrichelt dar-
gestellt und die neue Konfiguration mit einer geschlosse-
nen blauen Linie. Dazu ist der maximal mégliche Trieb-
werksschub Fry bei der jeweiligen Geschwindigkeit auf-
getragen.
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Abbildung 18: Widerstandsreduktion aufgrund des
Starrfliigels

Uber die Breguet'sche Reichweitenformel (9) aus [7] kann
die gesteigerte Reichweite und gesteigerte Geschwindig-
keit fir einen Reiseflug ermittelt werden.

9) rw=-2Y. {m{l - mKH
K-8 My
Als Treibstoffmasse werden my,=751-0.8kg/I=60kg ange-
nommen [8]. Fir die zusatzliche Masse des Fligels wer-
den 12kg angenommen. Da die Reichweiten bei gleichen
Gleitzahlen verglichen werden und damit bei gleichem
schubspezifischen Verbrauch x lassen sich bei der Be-

rechnung eines Verhéltnisses die GréBenk, E, und g her-
auskirzen. Man erhélt:

60

In[1-——
RW, 'V, ( 462]
(10) =—-

o i)
450

Die Geschwindigkeit optimaler Gleitzahl des bestehenden
Tragschraubers liegt bei 105 km/h. Die Geschwindigkeit
gleicher Gleitzahl fir die neue Konfiguration liegt entspre-
chend vorliegender Berechnungen bei 140 km/h. Mit die-
sen Voraussetzungen ergibt sich eine Reichweitenerhé-
hung von 29% bei einer gleichzeitigen Steigerung der
Reisefluggeschwindigkeit von 33%. In der Praxis fliegen
Piloten allerdings nicht mit der optimalen Gleitzahl im
Reiseflug, sondern mit einer angemessenen Flugge-
schwindigkeit. Erfahrungswerte besagen, dass diese hau-
fig Uber 130 km/h gewahlt wird. Geht man davon aus,
dass mit gleicher Gleitzahl geflogen werden soll, wie bei
beispielsweise 140 km/h, so erhéht sich die Reiseflugge-
schwindigkeit der neuen Konfiguration auf 158km/h. Das
ist eine Steigerung von 13%. Die Reichweite steigt damit
um ca. 10%. Diese Zusammenhénge sind in Abbildung 18
dargestellt.

Die Steigerung der Maximalgeschwindigkeit betragt in den
durchgefihrten Simulationen 7 km/h. Die hauptséchlichen
Gewinne werden bei Geschwindigkeiten erzielt, die unter-
halb der Reisefluggeschwindigkeit liegen. Um die Maxi-
malgeschwindigkeit signifikant zu erhéhen, bietet sich eine
Verkleidung des Rotorkopfes an. Dadurch wird der Ge-
samtwiderstand verringert, was sich auch bei allen niedri-
geren Geschwindigkeiten positiv auf die Flugleistungen
auswirkt. In [9] wird der Widerstandsanteil von Rotor und
Rotormast eines reprasentativen Helikopters auf ca. 35%
des gesamten parasitaren Widerstands beziffert. Allein die
Verkleidung des Rotorkopfes kann also helfen den gesam-
ten parasitaren Widerstand um einen betrachtlichen Anteil
zu senken. So ware durch den Fllgel eine Widerstandsre-
duktion im mittleren Geschwindigkeitsbereich und durch
eine Rotorkopfverkleidung eine Widerstandsreduktion im
hohen Geschwindigkeitsbereich erzielbar.

6. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Es wurden die grundlegenden Uberlegungen zur Flugleis-
tungsverbesserung eines Tragschraubers durch einen
zusatzlichen Starrfligel aufgezeigt. Daraufhin wurde das
Simulationsmodell zur Unterstiitzung der Auslegung eines
Versuchstragers vorgestellt. Mit dem beschriebenen FIi-
gel werden eine Erhéhung der maximalen Reichweite und
der Reisefluggeschwindigkeit bei gleichbleibendem Treib-
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stoffverbrauch erwartet. Durch den Fligel wird eine Vor-
neigung des Rotorschubvektors provoziert, die den rotor-
schubinduzierten Widerstand senkt. Um auf die aufgrund
des Starrfliigels sinkende Rotordrehzahl und die zuneh-
menden Schlagwinkel zu reagieren, wurde vorgeschlagen
den Blatteinstellwinkel auf 1.5° zu senken.

Diese Winkelédnderung ermdglicht stets ausreichend hohe
Rotordrehzahlen und wirkt sich positiv auf die Wider-
standsentwicklung im Schnellflug aus. Mit der Entschei-
dung fUr einen Rotorblatteinstellwinkel des Versuchstra-
gers mussen auch weitere konstruktive GréBen des Ro-
tors an die neue Drehzahlcharakteristik angepasst wer-
den.

Um das Gesamtsystem vor ersten Flligen abzubilden, wird
ein am DLR befindliches Simulationsmodell eines Trag-
schraubers [6] um die veranderten Parameter des Rotors,
Rumpfes und des Fllgels erweitert. Dies ermdglicht, die
Flugeigenschaften des Geréats schon vor einer Erprobung
im Flugversuch abzubilden und spezielle Mandver im
Flugsimulator zu trainieren.

Alle hier vorgestellten Ergebnisse wurden durch Simulati-
onen erzielt. Um die getroffenen Uberlegungen zu bestati-
gen sind Messungen im Flugversuch erforderlich. Als
nachster konsequenter Schritt muss eine Betrachtung des
Fluggeréts bezlglich seiner Flugstabilitat erfolgen.
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