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Zusammenfassung

In dieser Verdffentlichung wird der Einfluss von verteilten Antrieben an einem Flligelsegment auf
die Tragflachenaerodynamik experimentell und numerisch untersucht. Flr die numerische Modellie-
rung werden die Bereiche Propellerebene, Propellernachlauf und Tragflache betrachtet. Dabei wird
fur die Modellierung der Strémung innerhalb der Propellerebene eine Blattelement-Impuls-Theorie
(BEMT), fir den Propellernachlauf ein auf der Rankine’schen Strahltheorie basierendes Propellerstrahl-
Kontraktionsmodell und zur Modellierung der Tragflachenaerodynamik ein Mehrfachtraglinienverfahren
verwendet. Zusatzlich werden Experimente durchgefiihrt, um Versuchsdaten zu gewinnen und die
theoretischen Modelle fiir eine spatere Verwendung in der Flugzeugvorentwurfsumgebung MICADO
validieren zu kdnnen. Die implementierten Modelle werden mit Ergebnissen aus Windkanalversuchen
fur ein rechteckiges Fligelsegment mit drei verteilten Antrieben verglichen. Dazu wird ein modulares
Fligelkonzept (TETRIS) zur Messung von dynamischen Driicken und aerodynamischen Lasten ent-
wickelt. Die modulare Bauweise erlaubt fir die betrachtete Reynoldszahl von ungefahr 5 x 10° eine
flexible Anordnung der Komponenten und damit die Untersuchung unterschiedlicher Propeller-Fligel-
Konfigurationen mit nur einem Windkanalmodell. Im Vergleich mit den Messdaten konnte gezeigt
werden, dass die numerischen Ergebnisse mit dem entwickelten Propellermodell insbesondere im
linearen Auftriebspolarenbereich eine geringe Abweichung zu den experimentellen Ergebnissen
aufweisen. Die lokalen Auftriebsverlaufe kdnnen zudem mit einem hohen Detailgrad abgebildet wer-
den, wenngleich signifikante Abweichungen zu den experimentellen Daten auftreten. Diese kénnen
primar auf eine Unterschatzung der tangentialen Komponente der durch den Propeller induzierten
Geschwindigkeit zurtckgefuhrt werden.

1 EINLEITUNG darstellen. Um das Potential solch einer neuarti-
gen Konfigurationen zu bewerten, werden am In-
stitut fir Flugzeug-Systemtechnik (FST) der Tech-
nischen Universitdt Hamburg (TUHH) skalierte
Flugversuchstrager zur frihen Technologieerpro-
bung eingesetzt. Im Kontext verteilter Antriebssys-
teme wurde bereits im Rahmen eines Studenten-
projekts am FST das skalierte Versuchsflugzeug

Verteilte elektrische Antriebssysteme kdnnen
durch die Neuanordnung des Antriebssystems
und dem Ausnutzen von Synergieeffekten zwi-
schen dem Antriebssystem und weiterer Flug-
zeugkomponenten eine vielversprechende Alter-
native zu konventionellen Antriebskonfigurationen

©2020 doi:10.25967/490115


https://doi.org/10.25967/490115

Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2019

WINGFINITY entwickelt und gebaut, welches die
konfigurativen Konzepte eines hochgestreckten
Fligels mit verteilten elektrischen Antrieben an
der Fliigelvorderkante vereint.

FUr einen zukinftig geplanten Flugversuchstra-
ger, basierend auf dem Konzept der WINGFINITY,
soll in Zusammenarbeit mit dem Institut far
Luft- und Raumfahrtsysteme (ILR) der Rheinisch-
Westfalischen Technischen Hochschule Aachen
eine durch die Flugzeugvorentwurfumgebung
MICADO [6] abgesicherte konfigurative Konzep-
tentscheidung erarbeitet werden. Um die optimale
Anzahl und Lage verteilter Antriebe an der Vorder-
kante fur verschiedene Flligelstreckungen bereits
im Flugzeugvorentwurf bewerten zu kénnen, ist
es notig, die wesentlichen aerodynamischen In-
teraktionseffekte zwischen Propeller und Fligel in
einem fur den Vorentwurf Ublichen Genauigkeits-
grad modellieren zu kénnen.

Hierzu ist bereits das vereinfachte Modell zur
Kopplung der Propeller- und Tragflachenaerody-
namik nach Kreimeier [11] in MICADO verflg-
bar. Dieses Modell beschreibt die Interaktion der
Tragflachenaerodynamik mit der induzierten, mitt-
leren, axialen Geschwindigkeit im Nachlauf von
verteilten Hochauftriebspropellern an einer Fli-
gelvorderkante. Um auch den Einfluss der tan-
gentialen Geschwindigkeit im Propellernachlauf
auf die Tragflachenaerodynamik analysieren zu
kénnen, wird in dieser Verdffentlichung das ver-
einfachte Modell um den tangentialen und axia-
len Geschwindigkeitsverlauf im Propellernachlauf
erweitert. Die Ergebnisse werden mit experimen-
tellen Daten verglichen, welche durch Windkanal-
versuche des FST mit einem Fligelsegment der
WINGFINITY erzeugt wurden.

Hierflr wird zun&chst in Abschnitt 2 das den nu-
merischen und experimentellen Untersuchungen
zugrunde liegende Flugelsegment definiert. Das
implementierte erweiterte Modell zur Analyse der
Propeller-Flugel-Aerodynamik wird in Abschnitt 3
vorgestellt. In Abschnitt 4 wird der Aufbau und die
konstruktive Umsetzung des modularen TestflU-
gels sowie die Versuchsplanung der Windkanalex-
perimente beschrieben. Der Vergleich der nume-
rischen und experimentellen Ergebnisse erfolgt in
Abschnitt 5. SchlieBlich werden in Abschnitt 6 we-
sentliche Erkenntnisse aus den experimentellen
und numerischen Untersuchungen diskutiert.
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2 ANFORDERUNGEN AN DAS FLUGELSEGMENT

Fir den Vergleich der in Abschnitt 3 vorgestellten
Methodik zur Modellierung der Propeller-Fligel-
Interaktion mit den experimentellen Daten wird
aus folgenden drei Randbedingungen ein Flugel-
segment definiert.

1. Isolierte Betrachtung der Propeller-Fllgel-
Interaktion unter Vernachlassigung von Rand-
wirbeln, geometrischen Einflissen (bspw. Flu-
gelzuspitzung) und aeroelastischen Effekten

2. Einhaltung der geometrischen Randbedingun-
gen des Windkanals der TUHH (siehe Ab-
schnitt 4.1)

3. Verwendung eines Fliigelsegments des ska-
lierten Flugversuchstragers WINGFINITY

Aus der Kombination dieser drei Bedingungen
resultiert ein Fligelsegment mit folgender Charak-
teristik:

e rechteckige Grundform (Spannweite » = 1.8 m;
Tiefe ¢ =0.46m)

e spannweitig konstantes Profil (HQ/W-3/12)

o flr einen hochgestreckten Flligel ausreichende
Steifigkeit

e bis zu 3 spannweitig verschiebbare Propeller

Aufgrund der Achsensymmetrie des definierten
Fligelsegments fokussieren sich die experimen-
tellen Untersuchungen auf den unmittelbaren Ein-
flussbereich des mittleren Propellers, der je nach
Versuchskonfiguration in Interaktion mit bis zu
zwei weiteren Propellern steht. Der Radius der
Propeller betragt R = 0.14m.

Um die Auswirkungen des translatorischen Frei-
heitsgrads in Spannweitenrichtung auf das lokale
Druckfeld des Flugels und die globalen Fligelkraf-
te zu untersuchen, wird der Motorachsabstand
(Ayy) zwischen den Antrieben stufenweise zwi-
schen 300mm und 450 mm variiert. Die vertikale
Positionierung der Propellerachse (Azy) erfolgt
nach einer Abschatzung der Gleitzahl Ci/cy ge-
man den Ausfihrungen von Veldhuis [16]. Im
Vorwege der Untersuchungen wurde deshalb
die Propellerachse 10mm unterhalb der Fligel-
sehne positioniert und wéhrend der Versuche
nicht variiert. Darlber hinaus wird der Fllgel-
Vorderkantenabstand des Propellers (Axy,) kon-
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stant auf 75mm festgelegt. Diese Annahme ba-
siert auf Erkenntnissen von Vorversuchen, die ge-
zeigt haben, dass in der gewéahlten Versuchskon-
figuration (vgl. Abschnitt 4.3) dieser Freiheitsgrad
nahezu keinen Einfluss auf die aerodynamische
Effizienz hat.

Um die Ergebnisse der numerischen Analyse mit
experimentellen Daten vergleichen zu kénnen,
werden zum einen die Auftriebsverteilung entlang
der Spannweite und zum anderen die auf den
Flugel wirkenden Gesamtlasten bendétigt. Hierfr
muss die Mdglichkeit der Wanddruckmessung ent-
lang des Flugelprofils an definierten Stitzstellen
sowie die Messung der Gesamtlasten an der Ein-
spannung des Fliigels mdglich sein. Der Fllgel
soll eine variable Einstellung der Motorachsab-
stédnde ermdglichen. Hierfir muss ebenfalls das
Messfeld der Wanddriicke an die Motorpositionen
anpassbar und die Umbauzeit aufgrund der limi-
tierten Zeit im Windkanal gering sein. DarUber
hinaus sollen bis zu drei Propeller drehzahlgere-
gelt betrieben werden.

3 NUMERISCHE METHODEN FUR DIE AERODY-
NAMIK VON PROPELLER UND TRAGFLUGEL

Um die Auftriebsverteilung und den Widerstand ei-
nes Tragfligels mit an der Vorderkante verteilten
Propellerantrieben (Traktor-Konfiguration) bestim-
men zu kdénnen, werden geeignete analytische
und numerische Berechnungsmethoden fir die
Propeller- und Tragflachenstrémung benétigt. Der
Strdmungsbereich von Propeller und Fligel wird
hierzu in Bild 1 in die drei Berechnungsbereiche
"Propellerebene’, 'Propellernachlauf’ und "Tragfla-
che’ eingeteilt.

FUr die Einbindung der Ergebnisse aus der 'Pro-
pellerebene’ und dem ’Propellernachlauf’ in die
Berechnung der Aerodynamik der "Tragflache’ in
dem Mehrfachtraglinienverfahren LIFTING_LINE
werden im Folgenden zwei Modelle vorgestellt.
Ein Vereinfachtes Propellermodell bezieht nur
die mittlere axiale Geschwindigkeit in der 'Pro-
pellerebene’ in die Berechnung ein, wahrend ein
Erweitertes Propellermodell den Verlauf der in-
duzierten tangentialen und axialen Geschwindig-
keiten in der 'Propellerebene’ in die Modellierung
einbindet. Zusétzlich unterscheiden sich die bei-
den Modelle in der Modellierung des 'Propeller-
nachlaufs’.
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Fir die Berechnung der induzierten Geschwin-
digkeiten in der 'Propellerebene’ wird in beiden
Modellen auf die Blattelement-Impuls-Theorie
(BEMT) in Abschnitt 3.1 zurlckgegriffen. Das
Vereinfachte Propellermodell in Abschnitt 3.2 be-
stimmt aus den Ergebnissen der BEMT eine mitt-
lere axiale induzierte Geschwindigkeit in der ’Pro-
pellerebene’ und berlcksichtigt die Beschleuni-
gung im ’Propellernachlauf’ Gber einen empiri-
schen Faktor. Daraus ergibt sich an der 'Trag-
flache’ eine konstante Auftriebserhéhung im Be-
reich des 'Propellernachlaufs’. Im Gegensatz hier-
zu wird in dem Erweiterten Propellermodell im
Abschnitt 3.3 der Verlauf der tangentialen und
axialen Geschwindigkeit Gber den Propellerradius
in der 'Propellerebene’ aus der BEMT durch die
Strahltheorie im 'Propellernachlauf’ an der Vor-
derkante der 'Tragflache’ bericksichtigt und in
LIFTING_LINE eingebunden, welcher zu einem
veranderten Auftriebsverlauf fihrt. Im Anschluss
an die Beschreibung des Mehrfachtraglinienver-
fahrens LIFTING_LINE in Abschnitt 3.4 werden
in Abschnitt 3.5 die beiden Modelle verglichen.

s

—__
Tragfliche ‘

Propellerebene‘ l Propellernachlauf ‘

Konstante
Autriebserhohung

vereinfachtes | mittlere axiale

Propellermodell Geschwindigkeit T Pirischer Faktor

axiale und
tangentiale
Geschwindigkeit

Verinderter
Auftriebsverlauf

erweitertes

Propellermodell Strahltheorie

BILD 1: Berechnungsbereiche in den beiden Propel-
lermodellen

3.1 Blattelement-Impuls-Theorie

In der BEMT wird das Strémungsfeld in der Pro-
pellerebene mittels einer Kopplung von Ranki-
ne’scher Strahltheorie (Impulstheorie) und Blatt-
elementtheorie nach Glauert [3] bestimmt. Wie in
Bild 2 dargestellt, wird hierfur ein Propellerblatt in
eine endliche Anzahl an Propellerblattelemente
unterteilt und der resultierende Schub fir jedes
Propellerblattelement zum einen flur die vorlie-
genden Anstrémbedingungen aus dem Auftrieb
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und Widerstand des Propellerblattprofils und zum
anderem mit Hilfe der Strahltheorie fiir den zuge-
hoérigen Kreisring bestimmt. Die Anstrémbedin-
gungen ergeben sich aus der freien Anstrémung,
der Winkelgeschwindigkeit des Propellers & und
dem zugehdrigen Radius r des entsprechenden
Propellerblattelementes. Durch eine Verande-
rung der induzierten axialen Geschwindigkeit des
Propellers wird iterativ eine Konvergenz des resul-
tierenden Schubs aus den beiden Methoden fir
jedes Propellerblattelement erreicht. Nach dem
Berechnen aller Propellerblattelemente erhalt
man so den Verlauf der vom Propeller induzierten
axialen und tangentialen Geschwindigkeitskom-
ponenten Uber den Propellerradius R.

Im Anschluss an die Berechnung der Geschwin-
digkeiten in der Propellerebene mittels der BEMT
muss die Beschleunigung und die Kontraktion im
Propellernachlauf zwischen der Propellerebene
und der Tragflachenvorderkante durch ein Propel-
lernachlaufmodell bertcksichtigt werden.

Propellerblattelement

\' l o(r)

dr

BILD 2: Unterteilung eines Propellerblattes in Propel-
lerblattelemente fir die BEMT

3.2 Vereinfachtes Propellermodell

Die Veranderung der Tragflachenaerodynamik im
Bereich des Propellernachlaufs resultiert zum
einen daraus, dass sich die Anstromgeschwindig-
keit aufgrund der propeller-induzierten Geschwin-
digkeit erhdht und zum anderen daraus, dass die
Anstrémungsrichtung durch den Propeller beein-
flusst wird. Hierdurch wird der effektive Anstellwin-
kel an der Tragflache veréandert. In Bild 3 ist die
veranderte Anstrdbmung skizziert. Die Geschwin-
digkeitskomponente Vi, die unter dem Winkel
arige auf die Tragflache auftrifft, setzt sich aus
der Geschwindigkeitskomponente der freien An-
strdomung V, und der Geschwindigkeitskomponen-
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te des um den Winkel ip,,, gekippten Propeller-
nachlaufs Vp,,, zusammen.

BILD 3: Anstrdmzustand Tragflache im Propellernach-
lauf [11, 13]

Im vereinfachten Propellermodell wird aus der
BEMT lediglich die mittlere, induzierte, axiale Ge-
schwindigkeitskomponente bericksichtigt und ent-
sprechend die tangentiale Geschwindigkeitskom-
ponente und somit der Drall in der Strémung ver-
nachlassigt. Dabei wird zun&chst von einem voll-
standig kontrahierten Nachlauf ausgegangen, so-
dass die induzierte Geschwindigkeit an der Trag-
flachenvorderkante gemaf der Rankine’schen
Strahltheorie der doppelten induzierten Geschwin-
digkeit in der Propellerebene entspricht. Um zu
berlcksichtigten, dass der Propellernachlauf beim
Auftreffen auf die Tragflache noch nicht vollstan-
dig kontrahiert ist, erfolgt eine Reduktion der Ge-
schwindigkeit durch einen von Patterson [13] er-
mittelten Reduktionsfaktor 3, der in Abhangigkeit
vom Propellerdurchmesser und dem Abstand von
Propeller zur Tragflachenvorderkante bestimmt
wird. Die Anstrdmgeschwindigkeit der Tragflache
im Bereich des Propellernachlaufs l&sst sich dem-
nach wie folgt bestimmen:

(1)

Vi iigel —

\/VOZ + (ﬁ . VPFOp)Z +2 VO . B . VPI’Op .Cos(a+ipr0p)

Weiterhin ergibt sich der Anstellwinkel des TragflU-
gels im Bereich des Propellernachlaufs aus Bild
3 zu:

(@)

OlF Jiigel = arcsin (

Vo -sin(a) — B - Verop - Sin(iProp)>
VFlijgel

Die Beschleunigung der Strémung durch den Pro-
peller wird durch einen erhéhten Staudruck am
Tragflugel berlcksichtigt. Dafur wird das Verhalt-
nis der am Tragfligel resultierenden Strémungs-
geschwindigkeit hinter dem Propeller Vi ;e zU Vo
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durch den Faktor g, bericksichtigt.

Vitiger \
(3) gmur = <V1:)g6>

Der Auftriebsbeiwert im Bereich des Propeller-
nachlaufs wird flr das Vereinfachte Propellermo-
dell aus dem Produkt von Auftriebsbeiwert C4
des frei angestromten Tragflligels bei dem Anstell-
winkel arji UNd dem g-Multiplikator gy, aus
Gleichung 2 und 3 bestimmt.

(4) CA,Nachlauf = gMult 'CA(aFliigel)

Der Auftrieb wird schlieBlich durch Uberlagerung
der ungestdrten Anstrémung und der zusatzlichen
Anstrémung durch den Propellernachlauf ermit-
telt [11]. Die Uberlagerung der beiden Auftrieb-
santeile ergibt sich demnach zu:

(9)

CA,tolal =
bnae b — byac
leflauf CA Nachiauf + ]\Zuhluuf .C ((X)

Dabei ist b die Spannweite des umstromten Trag-
fligels und byucniauy die Summe der spannweiti-
gen Ausdehnung aller von Propellernachlaufen
Uberstrdmten Bereiche des Tragflligels. Zur Be-
rechnung von byachiauy Wird der Durchmesser
der Stromrdhre des Propellernachlaufs auf Ho-
he der Tragflachenvorderkanten bestimmt und
mit der Anzahl der Propeller an der Tragflache
multipliziert. Die Werte fir die Auftriebsbeiwerte
Ca(QFiger) Und C4(or) werden unter Verwendung
von LIFTING_LINE ermittelt.

3.3 Erweitertes Propellermodell

Zur Berechnung der Aerodynamik des Tragfli-
gels beinhaltet die in dieser Arbeit verwendete
LIFTING_LINE Version 3.0 Revision 0 die Mdg-
lichkeit die induzierten Geschwindigkeitskompo-
nenten aus der beschriebenen Kopplung von
Impuls- und Blattelementtheorie (BEMT) bei der
Berechnung der Tragflachenaerodynamik zu be-
ricksichtigen. Hierfir missen in dem erweiter-
ten Propellermodell mehrere Eingangsparame-
ter in LIFTING_LINE definiert werden. Anhand
der Eingangsparameter wird die Geometrie und
die Einbaulage der Propeller definiert. Des Wei-
teren liefert die BEMT die Eingangsparameter
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fir LIFTING_LINE, durch die das Strdomungsfeld
im Propellernachlauf beschrieben wird. Das Stré-
mungsfeld, welches durch die induzierten Ge-
schwindigkeiten in axialer und tangentialer Rich-
tung entsteht, wird in dem Propellerkoordinaten-
system, welches in Bild 4 dargestellt ist, beschrie-
ben. Die Methodik zur Berechnung der aerodyna-
mischen Kraftbeiwerte am Tragfligel im Bereich
des Propellernachlaufs basiert ebenfalls auf dem
Traglinienverfahren, jedoch wird bei der Bestim-
mung der Zirkulationsverteilung eine Uberlage-
rung der freien Anstrdmung v, mit den propeller-
induzierten Geschwindigkeiten vp,,, benutzt.

(6) V(x,y,2) = Vo + Vprop(x,y,2)

Der induzierte Widerstand W, der aus der freien
Anstrémung resultiert, wird in der Trefftz-Ebene
bestimmt. Der durch die propeller-induzierte Ge-
schwindigkeit zuséatzlich induzierte Widerstand
Werop Wird getrennt davon wie folgt berechnet:

(7)

WPro P —

/O p-y(s)- (Wyaprop ~dzZ—Wz prop - dy)-ds

(8) W= WETF +WProp

Der Gesamtwiderstand wird durch eine Uberla-
gerung der beiden Widerstandsanteile Wgrr und
Wperop bestimmt. Die Beiwerte werden auf die Trag-
flugelflache S,.r sowie den Staudruck g.. = p/2V{
der freien Anstrdmung referenziert.

BILD 4: Definition des Propellerkoordinatensystems
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3.4 Modellierung der Fliigelaerodynamik

Fir die Berechnung der Tragflachenaerodynamik
bieten sich im Rahmen des Flugzeugvorentwurfs
Methoden mit relativ kurzen Rechenzeiten wie
z.B. dem Traglinienverfahren, dem vereinfachten
Tragflachenverfahren (Wirbelgitterverfahren) oder
den Panel-Methoden an [14]. Eine geeignete Soft-
wareanwendung ist beispielsweise das auf dem
Mehrfachtraglinienverfahren basierende Simulati-
onsprogramm LIFTING_LINE, das am Deutschen
Zentrum fur Luft- und Raumfahrt DLR entwickelt
wird [5, 8].

Bei der Verwendung von LIFTING_LINE werden
nach Liersch und Engelbrecht [9] folgende Annah-
men zu Grunde gelegt:

¢ Reibungsfreie, inkompressible, drehungsfreie
und stationare Tragflachenumstrémung

e Verwendung dinner Profile
¢ Kleine Anstell- und Schiebewinkel

LIFTING_LINE basiert auf einem erweiterten
Traglinienverfahren mit einer variablen Zirkulati-
onsverteilung in Richtung der Spannweite und
einer endlichen Anzahl an Traglinien in Richtung
der Fllgeltiefe.

Quadratischer Ansatz fiir
Zirkulationsverteilung
/4

gebundener Wirbel

S

B
o

freie Wirbelschicht

BILD 5: Zirkulation am Elementartragfliigel in Anleh-
nung an Horstmann [9]

Fir die Berechnung der Zirkulationsverteilung
wird ein quadratischer Ansatz angenommen (vgl.
Bild 5). Um die Koeffizienten der quadratischen
Ansatzfunktion am jeweiligen Elementartragflligel
zu bestimmen, werden drei Randbedingungen
bendtigt. In LIFTING_LINE werden dazu zwei
Kopplungsbedingungen und eine kinematische
Strémungsbedingung verwendet. Durch die Kopp-
lungsbedingung wird sichergestellt, dass der Be-
trag und der Gradient der Zirkulation an den
Ré&ndern zweier benachbarter ETF identisch sind.
Durch die kinematische Strémungsbedingung
wird die Geschwindigkeitskomponente normal
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zum Panel am Kontrollpunkt des ETF zu null
gesetzt. Die Berechnung der aerodynamischen
Beiwerte erfolgt in LIFTING_LINE fur jeden ETF
separat. Zur Berechnung des Auftriebs wird die
Gesamtzirkulation an einem ETF bestimmt und
der Auftrieb nach dem Satz von Kutta-Joukowski
berechnet.

Der induzierte Widerstand wird in der weit hin-
ter dem Tragfllgel liegenden Trefftz-Ebene be-
stimmt [1]. Dazu wird die Zirkulationsverteilung
entsprechend dem Munk’schen Verschiebungs-
satz in die Trefftz-Ebene projiziert [4].

Eingangsparameter flir das erweiterte Propel-
lermodell

Bei der Wahl der Eingangsparameter in
LIFTING_LINE muss bei dem erweiterten Pro-
pellermodell die Anzahl der Panels in Spannwei-
tenrichtung im Vergleich zur Konfiguration ohne
Propeller erhdht werden, um die Anderung des
Auftriebsbeiwertes in Spannweitenrichtung durch
den Propellernachlauf abzubilden. Im vorliegen-
den Fall hat sich eine Panelanzahl N_PANELS
von 100 in Richtung der Spannweite als ausrei-
chend genau erwiesen (ein Panel entspricht hier
1,8 cm). Um mdgliche Ungenauigkeiten durch
die Panelierung in Flugeltiefenrichtung beim Ver-
gleichen der Auftriebsverteilung zwischen den
beiden Propellermodellen und dem Experiment
auszuschlieBen, wurde die Panelanzahl in FIlU-
geltiefenrichtung N_PW_CHORD auf 20 gesetzt.
Untersuchungen haben jedoch gezeigt, dass
auch fir einen Wert von 10 ausreichende Ge-
nauigkeit besteht. Ebenso wurde bei einer An-
zahl der radialen Stltzstellen fUr die induzierten
Geschwindigkeiten N_RAD von 10 die Auftriebs-
verteilung ausreichend genau abgebildet. Da die
berechnete Verteilung der propeller-induzierten
Geschwindigkeiten um die Propellerachse rotati-
onssymmetrisch ist, wurde nur die Winkelposition
PHI = 0° in LIFTING_LINE eingelesen.

Das Fligelmodell, welches im Windkanal der
TUHH experimentell untersucht wurde, besitzt
zwei Endscheiben, um einen mdglichst konstan-
ten Auftrieb Gber der Spannweite zu erreichen.
Um die Endscheiben in LIFTING_LINE zu be-
ricksichtigen, wurden zwei Randbedingungen
geandert. Zum einen wurde die Zirkulation am
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rechten Flagelrand nicht auf null gesetzt und
zum anderen wurden beide Fllgelrander durch
eine Kopplungsbedingung (gleicher Betrag und
Gradient der Zirkulation) miteinander verknUpft.

3.5 Vergleich zwischen vereinfachtem und er-
weitertem Propellermodell

In Bild 6 ist der Verlauf des Auftriebsbeiwertes
fur die Flagelkonfiguration mit drei Propellern bei
einer Drehzahl von 7700 U/min, einem Anstellwin-
kel von 0° und einem Abstand der Propellerach-
sen in Spannweitenrichtung von 400 mm abgebil-
det. Die y-Achse hat ihren Ursprung in der Nabe
des mittleren Propellers und bezieht sich auf den
Propellerradius R. Durch die Einbindung der in-
duzierten axialen und tangentialen Geschwindig-
keiten aus dem Propellernachlauf im erweiterten
Propellermodell ist es mdglich, den Auftriebsver-
lauf im Rotorbereich, als auch im Zwischenrotor-
bereich praziser abzuschéatzen. Durch die Berech-
nung im Zwischenrotorbereich kbnnen damit auch
Interaktionen zwischen benachbarten Propellern
berlcksichtigt werden. Zudem wird die Zirkulation
des Propellers in der Gesamtzirkulation des Flu-
gels berlcksichtigt. Dies ist an dem angehobenen
Auftriebsverlauf auf der linken Seite in Bild 6 zu
erkennen.

—Vo,r(‘,ilnfa(:htes Pr;)pollcrm()dolll
0.45 - — Erweitertes Propellermodell
0.4F
0 0.35+
T 03
0.2+ :
' 4 o v 4
0.15 L~ [ N )|
-6 -4 -2 0 2 4 6
Ay/R[-]

BILD 6: Vergleich der numerisch bestimmten Auf-
triebsverteilung des Fligels mit drei Propel-
lern fir die beiden Propellermodelle

4 BESCHREIBUNG DER WINDKANALVERSUCHE

Fur die Durchfiihrung der Windkanalversuche
wurde auf Grundlage der in Abschnitt 2 definierten
Anforderungen ein rechteckiges Fllgelsegment
entworfen. Der Windkanal und der fur die Mes-
sungen entwickelte modulare Testfligel, der eine
Motorachsénderung mit nur einem Windkanalprif-
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ling ermdglicht, werden im Folgenden vorgestellt.
4.1 Eigenschaften des Windkanals der TUHH

Der Windkanal der TUHH ist ein Nieder-
geschwindigkeits-Windkanal nach Géttinger Bau-
art mit einer Lange von 42m. Die Strémungs-
geschwindigkeit der 5.5m langen, 3m breiten
und 2 m hohen Teststrecke kann zwischen 5 ms™!
und 35ms~! variiert werden. Die Turbulenz der
Strémung liegt unter 0.3 %, die UngleichmaBigkei-
ten der Geschwindigkeit unter 0.1 % und die Tem-
peraturschwankung unter 1 %. Zu den im Windka-
nal verbauten Messgeraten gehdrt eine im Boden
fest installierte Verfahreinheit mit 6 Freiheitsgra-
den, welche als Waage sowohl Krafte bis 400 N
in allen drei Achsrichtungen als auch Momente
bis 200Nm um alle drei Achsen messen kann.
Des Weiteren ist der Windkanal mit insgesamt 60
Drucksensoren ausgerustet. [7]

4.2 Aufbau des modularen Testflligels

BILD 7: Aufbau des Testfligels TETRIS (1: Grund-
modul, 2: Zwischenmodule, 3: Motormodule,
4: Druckmessmodule, 5: Endmodul)

Aufgrund der hohen Anzahl und starken Varianz
der Testpunkte sowie dem Wunsch, den Flugel
auch fur zukinftige Messkampagnen anpassen
zu kénnen, wurde das modulare Testfligelkon-
zept TETRIS entwickelt. Dieses besteht aus ei-
nem Grundmodul, auf das beliebige Zwischen-
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module und ein Endmodul aufgesetzt werden
kénnen. Um die geforderte hohe Steifigkeit zu
erreichen, liegt dem Fligelkonzept ein Doppel-
holmsystem zugrunde. Da die Windkanalwaa-
ge, die zur Messung der Gesamtlasten genutzt
wird, nur einen einzelnen Holm einspannen kann,
besteht der Hauptholm aus einem sehr steifen
Vierkant-Stahlrohr. Die Einspannung befindet sich
im Boden. Der Flugel ist folglich senkrecht auf-
gebaut. Der Ubergang von dem eingespannten
Hauptholm zum Doppelholmsystem wird von dem
unteren Grundelement realisiert (Nr. 1 in Bild 7).
Das Doppelholmsystem garantiert zudem einen
sicheren Sitz der Module. Um eine sehr hohe Re-
produzierbarkeit der Modulform mit geringer For-
mabweichung und einer hohen Oberflachengu-
te zu erreichen, sind vornehmlich 3D-gedruckte,
oberflachenbehandelte Module verwendet wor-
den. Auf der Unterseite weisen die Module einen
Deckel auf, der sich tber beide Holme erstreckt.
Dadurch ist es mdglich, einzelne Module un-
ter geringer Beeinflussung benachbarter Module
aus dem Gesamtsystem auszutauschen. Die st6-
rungsanféllige Profiloberseite bleibt bei diesem
System unversehrt. Durch Passstifte im Vorder-
und Hinterkantenbereich wird die Positionsgenau-
igkeit der Module gewabhrleistet. Fir den Aufbau
von TETRIS sind einfache Flagelprofil-Segmente
in unterschiedlichen GréBen (Nr. 2 in Bild 7), Mo-
tormodule (Nr. 3 in Bild 7), sowie Druckmess-
Module (Nr. 4 in Bild 7) verwendet worden.

Zur Messung lokaler Wanddriicke werden zwei
aus Aluminimum gefréste Module mit jeweils drei
Profil-Reihen mit je 20 Druckbohrungen verwen-
det. Um die Qualitat der Oberflachenstrémung
im Bereich der Wanddruckmessung nicht zu be-
einflussen, weisen diese Module keinen Deckel
auf und werden Uber translatorische Verschie-
bungen in Holmrichtung positioniert. Hierdurch
wird unter Berlcksichtigung der Randbedingun-
gen des Windkanals aus Abschnitt 4.1 ein ma-
ximaler Messbereich in der translatorischen x-y-
Ebene ermdglicht. Die doppelte Ausfihrung des
Messmoduls verhindert die Notwendigkeit eines
aufwéndigen Positionenwechsels von Messmodul
und Motormodul.

Der Flugelrandabschluss kann durch verschie-
dene Flugelspitzenmodule realisiert werden. Fir
die Windkanalversuche wurde ein Endmodul mit
groBer Endscheibe genutzt, um eine hohe effek-
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tive Streckung zu erzielen (Nr. 5 in Bild 7). Der
resultierende Aufbau ist rechts in Bild 7 zu sehen.

4.3 Versuchsplanung

Das numerische Modell wird mit den Ergebnis-
sen aus den Windkanalexperimenten fir drei
Versuchskonfigurationen verglichen. Hierflr wer-
den sowohl Druckmessungen (Vergleich der lo-
kalen C,-Verteilung) als auch Kraftmessungen
(Vergleich der globalen C,4-Verlaufe) durchgefihrt.
Daraus ergibt sich die nachfolgende Versuchspla-
nung:

1. Fllgel mit Endscheiben, ohne Propeller, ohne
Motorgondeln (Clean-Konfiguration):

o Anstellwinkel-Bereich: a = —6° bis 24°,
Schrittweite: 1°

e Anstromgeschwindigkeit: V.. = 16 ms™?

2. Flagel mit Endscheiben, ohne Propeller, mit 3
Motorgondeln (Untersuchung des Gondelein-
flusses auf Auftrieb und Widerstand):

o Anstellwinkel-Bereich: a = —6° bis 24°,
Schrittweite: 1°

e Anstromgeschwindigkeit: V.. = 16 ms™?

3. Fligel mit Endscheiben, mit Propellern, mit
3 Motorgondeln (Untersuchung der Propeller-
Fligel-Interaktion):

e Anstellwinkel-Bereich: o = —3° bis 6°,
Schrittweite: 3°

e Anstromgeschwindigkeit: V.. = 16 ms™?
e Motorachsabstande: 2.14-R bis 3.2-R

e Drehzahlen: n = 7700U/min und n =
6350U/min

4.4 Messdaten aus den Windkanalversuchen

Die gemessenen Krafte der Windkanalwaage wer-
den jeweils mit dem dynamischen Druck ¢.. und
der Fllgelflache S,., normiert. Die Druckverteilun-
gen der Oberseite (C,,) und der Unterseite (C,, )
eines jeden Messprofils werden zun&chst interpo-
liert und anschlieBend durch Integration entlang
der lokalen Sehnenlange ¢ zu lokalen normal- und
tangential-Kraftbeiwerten zusammengefasst:
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10y cr =1+ | [ (puar+ [ C

Die Flugeldicke ist dabei durch das Fligelprofil
mit r = 0.12¢ festgelegt. AnschlieBend werden die
Normal- und Tangentialkrafte aus dem fllgelfes-
ten in das aerodynamische Koordinatensystem
transformiert:

(11) C,=Cy-cos(a) —Cr - sin(@)

5 VERGLEICH DER EXPERIMENTELLEN UND NU-
MERISCHEN ERGEBNISSE

Im Folgenden werden zun&chst die experimentell
und numerisch ermittelten Gesamtlasten auf das
Fligelsegment ohne Propeller miteinander vergli-
chen. In einem zweiten Schritt werden die Ein-
flisse der Motorgondeln anhand der Gesamtlas-
ten dargestellt. FUr den anschlieBenden Vergleich
mit den Ergebnissen des numerischen Modells
der Propeller-Fliigel-Interaktion wird die Uberein-
stimmung des lokalen Auftriebsverlaufs Gber die
Spannweite und das Verhalten fir verschiede-
ne Motordrehzahlen und Motorpositionen unter-
sucht.

5.1 Vergleich der Ergebnisse fiir die Konfigu-
ration ohne Propeller

Die Gesamtauftriebsbeiwerte flr verschiedene
Anstellwinkel der Basiskonfiguration (Fligelseg-
ment ohne Propeller) aus LIFTING_LINE und den
Windkanalmessungen sind in Bild 8a dargestellt.
Da LIFTING_LINE durch seine vereinfachenden
Annahmen den realen Auftriebsanstieg zu grof3
berechnet , wird zusatzlich der Auftriebsanstieg
(Cag) in LIFTING_LINE durch einen Faktor von
0.7 an den Auftriebsanstieg des Fligels im Wind-
kanal angepasst.

Waéhrend die Ergebnisse aus dem numeri-
schen Modell in einem Anstellwinkelbereich von
—3° < a < 6° nicht mehr als 0.03 von der Wind-
kanalmessung abweichen, ist eine zunehmende
Abweichung der Ergebnisse fir hohe Anstellwin-
kel (o > 6°) zu erkennen. Die Abweichungen sind
darauf zurlGckzufihren, dass das Mehrfachtragli-
nienverfahren LIFTING_LINE auf der Annahme
einer drehungsfreien und reibungsfreien Stré-
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mung basiert. Somit werden Effekte durch eine
turbulente Strébmung und Abléseerscheinungen
fir hohe Anstellwinkel in LIFTING_LINE nicht
berlcksichtigt. Zusatzlich wird aufgrund der ge-
troffenen Vereinfachungen in LIFTING_LINE nur
der induzierte Widerstand bestimmt. Dies wird
in Bild 8b ersichtlich. In dieser Darstellung ist
ein Vergleich der experimentellen und numerisch
bestimmten Lilienthal-Polare fur die Basiskon-
figuration gezeigt. Das numerische Modell der
Tragflachenaerodynamik lasst wie zu erwarten
den Nullwiderstand unberlcksichtigt.

2.5 T ;
—— Lifting_Line - clean
21| o Windkanal - clean
A Windkanal - mit Gondeln
1.5+
I o R
< 17
QO
0.5
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(a) Auftriebspolare des Flligels ohne Propeller bei V =
16ms~!
2.5

—— Lifting_Line - clean
211 ¢ Windkanal - clean

Ao Windkanal - mit Gondeln
1.5+
e obo o o 4 o o
.L 1 °°4° 4 ° 0,
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£
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(b) Lilienthal-Polare des Fligels ohne Propeller bei V =
16ms~!

BILD 8: Polaren des Flligels ohne Propeller

Bild 8 stellt auBerdem den Effekt der Gondeln
auf den Auftriebs- und Widerstandsverlauf der
Basiskonfiguration ohne Propeller dar. Die Gon-
deln beeinflussen die Ergebnisse nur in einem ver-
nachlassigbarem Maf3e. Die Einschrankung der in
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Abschnitt 3 vorgestellten Methodik, derzeit keine
Gondeleinflisse zu bertcksichtigen, kann fiir den
gewahlten Versuchsaufbau folglich als akzeptabel
betrachtet werden. Aufgrund der zunehmenden
Abweichung von numerischen und experimentel-
len Ergebnissen des Gesamtauftriebsbeiwerts bei
héheren Anstellwinkeln werden flr die folgenden
Vergleiche nur Ergebnisse fir die Anstellwinkel im
linearen Polarenbereich betrachtet. Da bei der Wi-
derstandsberechnung in LIFTING_LINE aufgrund
der vereinfachenden Annahmen nur der induzier-
te Widerstand abgeschatzt werden kann, wird in
den folgenden Betrachtungen der Vergleich der
Auftriebsverteilung fokussiert.

5.2 Vergleich der Ergebnisse fiir die Konfigu-
ration mit drei Propellern

Far den Vergleich der Ergebnisse unter Propelle-
reinfluss wird zunéchst der Gesamtauftrieb des
Fligelsegmentes und anschlie3end der Auftriebs-
verlauf Uber die Spannweite betrachtet. Der Ver-
gleich der experimentellen Daten fur die 'Clean’-
und 'Prop on’-Konfiguration in Bild 10 zeigt, dass
der Effekt der Propeller im Windkanalexperiment
malf3geblich einen Einfluss auf den Anstieg des
Gesamtauftriebes Ca, hat, wodurch eine Steige-
rung des maximal erreichbaren Auftriebsbeiwert
um ACa max = 0,48 erreicht wird. Auf Grund des er-
héhten dynamischen Drucks im Propellernachlauf
wird zudem der Strdmungsabriss um 20% zu hé-
heren Anstellwinkeln verschoben. Der Vergleich
mit dem erweiterten Propellermodell offenbart in
einem Anstellwinkelbereich von —3° < o < 6° ei-
ne absolute Abweichung des Auftriebsbeiwertes
von den Windkanalmessdaten von maximal 0.08
und eine leichte Unterschatzung des Auftriebs-
anstiegs Caq, Welche mit den getroffenen Modell-
annahmen zur Annaherung des Fligels mit End-
scheiben begrindet werden kann. Der Einfluss
eines Propellers auf die lokale Auftriebsverteilung
des Fllgels ist insbesondere durch die vom Pro-
peller induzierten axialen und tangentialen Ge-
schwindigkeitskomponenten charakterisiert. Der
axiale Anteil bewirkt eine lokale Zunahme des dy-
namischen Drucks am Fllgel. Der tangentiale An-
teil bewirkt eine Veranderung des lokalen Anstell-
winkels am Flugel (vgl. bspw. Veldhuis [16]). Auf
der Seite des aufschlagenden Blattes wird somit
an der Fligelvorderkante der dynamische Druck
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und der lokale Anstellwinkel erhéht. Dies flhrt
zu einer Erhéhung des lokalen Auftriebs. Auf der
Seite des abschlagenden Blattes fihrt die indu-
zierte tangentiale Geschwindigkeit zu einem lokal
geringeren Anstellwinkel am Flugel und zu einer
Reduktion des lokalen Auftriebs. Dieser Effekt ist
in den Ergebnissen der Windkanalversuche (WK)
fir den mittleren Propeller zu erkennen, siehe
Bild 9a— 9c. In beiden betrachteten Motorachs-
abstanden (Ayy, = 300mm und Ayy, = 400mm) be-
schréankt sich der Einfluss vornehmlich auf den
Bereich des Fllgels, der direkt im Bereich des
kontrahierten Propellernachlaufs liegt (hellgraue
Bereiche in Bild 9a—Bild 9c). In der betrachteten
Versuchskonfiguration kann deshalb von einem
lokal ausgepragten Effekt der Propeller-Fligel-
Interaktion ausgegangen werden, bei der der Pro-
pellereinfluss auf den Fligel unabhangig von den
benachbarten Propellernachlaufen ist. Deshalb
kann der Propellereinfluss im Kontext weiterfiih-
render Untersuchungen weitestgehend getrennt
und isoliert voneinander betrachtet werden.

Die Ergebnisse des erweiterten Propellermodells
(LL) zeigen einen qualitativ &hnlichen Verlauf wie
die der Windkanalergebnisse. Deutlich zu erken-
nen ist der Einfluss der tangentialen induzierten
Strémungsgeschwindigkeit, die eine Erhéhung /
Reduktion des lokalen Auftriebsbeiwert im Be-
reich des aufschlagenden / abschlagenden Pro-
pellerblattes erzeugt. Im Vergleich zu den Wind-
kanalversuchen zeigt sich allerdings, dass ins-
besondere im Bereich des abschlagenden Pro-
pellerblatts der simulierte lokale Auftrieb deutlich
Uberschatzt wird (Bild 9). Mit abnehmendem An-
stellwinkel divergieren die Ergebnisse der Nume-
rik (LL) und der Windkanalversuche (WK) im Be-
reich des aufschlagenden Propellerblatts (Bild 9).
Bild 9c zeigt die lokalen Auftriebsverlaufe bei
einer geringeren Drehzahl von n = 6350 U/min.
Auch hier ergeben sich qualitativ ahnliche Ab-
weichungen wie bei der héheren Drehzahl von
n="7700 U/min.
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und einem Motorachsabstand Ay = 400 mm
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(b) Lokaler Auftrieb bei einer Drehzahl n = 7700U/ min
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(c) Lokaler Auftrieb bei einer Drehzahl n = 6350 U/ min
und einem Motorachsabstand Ay, = 400 mm

BILD 9: Lokaler Auftrieb um den mittleren Motor. Der
Propellerbereich wird durch die grau hinter-
legten Bereiche angedeutet.
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BILD 10: Auftriebspolare unter Propellereinfluss bei
einer Drehzahl n = 7700U/ min, einem Mo-
torachsabstand Ay, = 350mm und V =
16ms!

6 DISKUSSION DER ERGEBNISSE

Basierend auf den Ergebnissen des erweiterten
Propellermodells und den experimentell ermit-
telten Windkanalmessungen an einem Recht-
eckfligel mit einem verteilten Antriebssystem (3
Propeller), ist im Vergleich zum vereinfachten Pro-
pellermodell nach Kreimeier [11] eine deutliche
Erhéhung des Detailgrads des spannweitigen
Auftriebsverlaufes durch das erweiterte Propeller-
modell zu erkennen. Trotz der Einschrankungen
der Methodik (reibungsfreie und drehungsfreie
Strdmungen), kdnnen wichtige Erkenntnisse fir
den Vorentwurf im linearen Bereich der Autriebs-
polare erlangt werden. Um zuklnftig auch Aus-
sagen Uber nichtlineare Effekte im Bereich des
Strémungsabriss treffen zu kénnen, insbesondere
im Zusammenhang mit der Ca max Bestimmung,
mussen allerdings héherwertige Anséatze der Trag-
fligelaerodynamik angestrebt werden.

Im Bezug auf die lokalen Auftriebsverlaufe konnte
gezeigt werden, dass das erweiterte Propellermo-
dell weiterhin deutliche Differenzen im Vergleich
zu den experimentellen Daten aufzeigt. Diese
Abweichungen muissen unter Berlcksichtigung
der getroffenen Annahmen betrachtet werden. Im
Unterschied zu der in LIFTING_LINE als ideal an-
genommenen Tragflachenaerodynamik ist davon
auszugehen, dass durch die modulare Bauweise
des TETRIS-Flugels die Tragflachenaerodyna-
mik lokal durch kleine Verwirbelungen beeinflusst
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wird. Dies fuhrt potentiell zu Abweichungen in
der Gesamtpolare, welche nicht vollstandig durch
den Korrekturfaktor von 0.7 auf C4, kompensiert
werden konnten. Dartber hinaus wird in dem nu-
merischen Modell die Propelleraerodynamik nur
durch ein einziges Blattprofil approximiert. Dies
fOhrt zu einer Verfélschung der tatséchlichen axia-
len und tangentialen Geschwindigkeitsverhaltnis-
se und soll zukiinftig durch eine parametrisierte
Propellerbeschreibung mit in radialer Richtung
veranderlichen Profilen verbessert werden. Es
wird vermutet, dass durch die Berlcksichtigung
dreidimensionaler Strémungseffekte (radiale Stro-
mungskomponenten durch die Propellerrotation)
eine weitere Verbesserung der Modellgenauig-
keit erreicht werden kann. In der Vergangenheit
hat die Verwendung einfacher Korrekturmodelle

(bspw. Snel [15]) gute N&herungsergebnisse ge-
zeigt.
A WKa=6 —LLa=6
« WK a=3° ——LL a=3°
15 &« WKa=0° —ILLa=0°
WK a = -3° LLa=-3°
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BILD 11: Lokaler Auftriebsverlauf mit korrigierter Tan-
gentialgeschwindigkeit bei einer Drehzahl
n = 7700U/min und einem Motorachsab-
stand Ayy = 400mm

Obwohl die oben genannten Einflussfaktoren
Ansatzpunkte fur eine Verbesserung der Mo-
dellgenauigkeiten versprechen, wird insbeson-
dere aufgrund der Fehlercharakteristik vermutet,
dass eine in diesem Betriebspunkt (Propeller-
reynoldszahl Re ~ 50000 — 100000, V = 16m/s,
R = 0.14m) deutlich unterschatzte induzierte Tan-
gentialgeschwindigkeit der Hauptgrund fir die
Abweichungen ist. Wird die induzierte Tangential-
geschwindigkeit mit einem Korrekturfaktor von 4
multipliziert, liegt die Auftriebsverteilung aus dem
erweiterten Propellermodell deutlich ndher an

12
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den experimentellen Ergebnissen (vgl. Bild 11).
Zurlckzufihren ist dies potentiell auf die Verwen-
dung der Strahltheorie, die in Kombination mit
der Blattelementtheorie bei der Berechnung der
induzierten Geschwindigkeiten den Drall vernach-
l&ssigt und somit nur die axiale Geschwindigkeits-
komponente berlcksichtigt. Damit scheint das
erweiterte Propellermodell nur far Propeller, die
eine geringe tangentiale Geschwindigkeit induzie-
ren, geeignet zu sein [12]. Hoherwertige Ansatze
mussen demnach auch die kinetische Rotations-
energie berucksichtigen wodurch eine bessere
Abschatzung der tangentialen Strémungskompo-
nenten erwartet wird [16]. In der Vergangenheit
wurden beispielsweise durch Witkowski (Wirbel-
leiterverfahren fir den Fligel und den Propel-
ler, [17]) oder Marretta (Traglinienverfahren far
Fltgel und Propeller, [10]) unterschiedliche An-
satze formuliert, die potentiell eine genauere
Abschétzung der induzierte Geschwindigkeiten
durch eine hdherwertige Modellierung ermdgli-
chen. Auch die Verwendung von XRotor [2] und
dem zugrunde liegenden Wirbelleiterverfahren
erscheint vielversprechend fir zuklnftige Model-
lierungsansétze.

7 ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

In dieser Verdffentlichung wurde das bestehen-
de Mehrfachtraglinienverfahren LIFTING_LINE
mit einem Modell zur Beschreibung des Pro-
pellernachlaufs durch das INSTITUT FUR LUFT-
UND RAUMFAHRTSYSTEME der RHEINISCH-
WESTFALISCHEN TECHNISCHEN HOCHSCHULE
AACHEN gekoppelt. Dies soll zukinftig eine
schnelle und einfache Vorauslegung von Flugzeu-
gen mit verteilten Antriebssystemen ermdglichen.
Im Zuge dessen ist unter Anderem eine akkurate
Modellierung der Propeller-Fligel-Interaktionen
im Hinblick auf den Auftrieb wichtig. Die erstell-
te Methodik wurde mit Ergebnissen aus Wind-
kanalversuchen des INSTITUTS FUR FLUGZEUG-
SYSTEMTECHNIK der TECHNISCHEN UNIVERSITAT
HAMBURG verglichen. Dabei konnte gezeigt wer-
den, dass ein erweitertes Propellermodell grund-
satzlich in der Lage ist die Effekte der Propeller-
Flugel-Interaktion im spannweitigen Auftriebsver-
lauf eines Flugels zu beriicksichtigen. Signifikan-
te Abweichungen der numerischen Ergebnisse
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konnten im Nachlaufbereich des abschlagenden
Propellerblattes gefunden werden. Als méglichen
Grund konnte eine um den Faktor 4 geringere
induzierte Tangentialgeschwindigkeit im numeri-
schen Modell ausgemacht werden, die in weite-
ren Arbeiten eine Korrektur der berechneten Ge-
schwindigkeiten im Propellerstrahl, insbesondere
fokussiert auf die verbesserte Modellierung der
tangentialen induzierten Geschwindigkeiten, er-
forderlich macht.
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