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Zusammenfassung

Das Projekt SynerglE konzentrierte sich auf die flugphysikalische Wirkung von Propeller-
antrieben, die entlang der Vorderkante eines Tragfligels verteilt angeordnet sind.

Solche Konzepte verteilter Antriebe werden erst durch elektrische Leistungsverteilung
ermdglicht und versprechen einen verbesserten Gesamtwirkungsgrad durch Synergien
zwischen dem Fltugel und den Propellern. Zur Beurteilung im Gesamtsystem waren neben
einer detaillierten Antriebsauslegung auch dazu passende Flugzeugentwurfe erforderlich.

Soweit notwendig, wurden in den Einzeldisziplinen Verfahren unterschiedlicher
DetailgUte eingesetzt. Um belastbare Ergebnisse zu erzielen, kamen insbesondere fir die
aerodynamische Modellierung und Analyse auch hochgenaue CFD Verfahren zum Einsatz.
Finite-Element Strukturmodelle wurden zur Massenberechnung und zur Beurteilung der
aeroelastischen Eigenschaften herangezogen. Die flugmechanische Simulation und
Bewertung wurde bis zum Cockpitsimulator mit Beurteilung der Flugeigenschaften durch
Piloten ausgefihrt.

Die Untersuchungen im Projekt SynerglE bezogen sich auf Regionalflugzeuge fir weniger
als 100 Passagiere, die mit Propellerantrieben ausgeristet sind und bei
Fluggeschwindigkeiten unterhalb von M = 0.7 betrieben werden. Auch wenn diese zum
Verkehrsaufkommen damit zu den CO, Emissionen einen relativ geringen Anteil
beitragen, bilden sie eine wichtige Basis fur die Entwicklung, Erprobung und Einfihrung
neuer Technologien.

Abbildung 1: Darstellung des finalen Flugzeugentwurfs mit verteilten Antrieben.
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3 Einfiihrung

Die elektrische Antriebstechnologie im zivilen Flugzeugbau ist eine Schlisseltechnologie
auf dem Weg zur Energiewende in der Luftfahrt. Mit Hilfe dieser Technologie kénnen die
Antriebe auch Uber die Spannweite eines Flligels verteilt werden und damit zu einer
effizienteren Umstrémung fuhren. Gleichzeitig kann durch eine Verteilung der
Antriebsmassen eine gunstigere Flugellastverteilung und dadurch ein geringeres
Fligelgewicht erzielt werden. Dartber hinaus gibt es weitere Freiheitsgrade flr die
Flugsteuerung und Potentiale.

Im Rahmen des Verbundprojekts SynerglE wurden diese Aspekte im Kontext des
gesamten Flugzeugs, d.h. in ihrer multi-disziplinaren Wechselwirkung im Rahmen des
Vorhabens , Untersuchung von verteilten hybrid-elektrischen Antrieben an Kurzstrecken-
Flugzeugen” untersucht.

Dabei wurde das Gesamtsystem eines hybrid-elektrischen Kurzstreckenflugzeugs fir circa
100 Passagiere mit verteilten Antrieben am Fligel untersucht, um potentielle
Effizienzsteigerung zu identifizieren, die Wirkmechanismen besser zu verstehen, zu
quantifizieren und in den Flugzeugentwurf zu integrieren.

Das Projekt konzentrierte sich auf die flugphysikalische Wirkung und auf das Verstandnis
der physikalischen Effekte verteilter Antriebe um das Konzept moglichst nutzbringend
umzusetzen. Daher wurden keine allgemeinen Konzepte des elektrischen Fliegens
betrachtet, sondern direkt ein hybrid-elektrisches Antriebssystem vorausgesetzt. Dieses
Stromerzeugungs-System kann je nach Technologieverfligbarkeit auch durch Batterie-
oder Brennstoffzellen-basierte Systeme ersetzt werden, ohne die flugphysikalischen
Erkenntnisse zu beeinflussen.

Hierzu wurde eine bestehende Kette von Simulations-Werkzeugen fir Flugzeugentwrfe
mit verteilten elektrischen Antrieben weiterentwickelt. Die disziplin-Ubergreifenden und
mit dem Verbundleiter Airbus koordinierten Arbeitsinhalte umfassten neben dem
Gesamtflugzeugentwurf die integrierte Aerodynamik von Fliigel und Propeller in enger
Wechselwirkung mit der Struktur sowie den flugmechanischen Fragestellungen zur
Steuerung und Leistungsfahigkeit.

Beitrage des DLR in den Bereichen Gesamtflugzeugentwurf, Aerodynamik, Flugmechanik
und Aeroelastik wurden kombiniert und durch Ergebnisse der Verbundpartner Bauhaus-
Luftfahrt und Rolls-Royce erganzt. Weiterhin stand Verbundfihrer Airbus fur fachliche
Diskussionen und die Abstimmung der Anforderungen zur Verfigung. Durch
regelmaBigen Austausch von Informationen wurde einen gute Abstimmung der Arbeiten
erreicht. Das DLR profitierte dabei von der Expertise der Verbundpartner im Bereich der
Antriebe und die Partner profitierten von der flugphysikalischen Fachexpertise des DLR
sowie der Systembewertung am Gesamtflugzeug durch das DLR. Dadurch konnten trotz
generischer Ansatze alle konkreten Daten genau aufeinander abgestimmt und
Subsysteme wie elektrischer Antrieb oder Kihlung zielgerichtet fir das Gesamtflugzeug
optimiert und in das DLR Gesamtmodell integriert werden. Umgekehrt wurden DLR Daten
aus Flugmechanik, Propellerdynamik und Aerodynamik in das Simulationsmodell des
Partners Rolls-Royce Ubertragen. Dort mit dem Ziel, neben dem elektromotorischen
Antrieb auch die zugehoérigen Steuer und Regelsysteme auszulegen und deren
dynamisches Verhalten zu simulieren.
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Abbildung 2:  Struktur des Verbundprojekts mit den Elementen des DLR Vlorhabens (rot
hervorgehoben).

4 Zusammenfassung der Ergebnisse

Insgesamt hat sich gezeigt, dass es durch die Verteilung der Antriebe und damit
verbundene Schneeball-Effekte maoglich ist, die Nachteile des hybrid-elektrischen
Antriebssystems (gegenlber dem konventionellen Antrieb) gerade wieder auszugleichen.
Die Nachteile eines hybrid-elektrischen Systems liegen vor allem im Zusatzgewicht, das
zunachst zu einem hoheren Energieverbrauch fuhrt. Das Konzept der verteilten Antriebe
ermoglicht eine Verringerung der FlUgeltiefe sowie eine Verkleinerung der
Seitenleitwerksflache. Weiterhin wirkt es sich positiv auf den induzierten Widerstand und
den Installationswirkungsgrad der Antriebe aus.

Zusatzlich ergibt sich bei geeigneter Systemauslegung eine Redundanz und sicherer Flug
auch bei Ausfall von zwei auBen liegenden Antrieben.

Die Bewertung des Konzepts der verteilten Antriebe erfolgte im Vergleich mit einem 2-
motorigen Referenzflugzeug, das direkt durch mit Kerosin versorgten Propellturbinen
angetrieben wird sowie mit einem 2-motorigen Referenzflugzeug mit einem ebenfalls
Kerosin-basierten, aber hybrid-elektrischen Antrieb. Dieses zweite Flugzeug mit
elektrischer Leistungsverteilung bildete die Basis flir die Bewertung des Konzepts der
verteilten Antriebe. FUr alle Vergleiche wurde ein Technologiestand des Jahres 2035 zu
Grunde gelegt.

Wenn das schwere hybrid-elektrische System durch alternatives System mit gleicher Masse
wie das zweimotorige Referenzsystem mit Kerosinverbrennung ersetzt werden kénnte,
ergabe sich eine Energieersparnis des verteilten Antriebs gegenliber dem Referenzsystem
in der GréBenordnung von 10%.
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5 Voruberlegungen zu verteilten Antrieben

Grundséatzliche Uberlegungen zur Elektrifizierung von Flugzeugen [1] haben schnell
gezeigt, dass zur Umsetzung elektrischer Antriebe bei Flugzeugen, die tber die GréBe der
Allgemeinen Luftfahrt hinausgehen, neben dem Antriebssystem auch das Flugzeug selbst
wesentlich verbessert werden muss. Hierzu bietet es sich an, die elektrische
Leistungsverteilung in neuartigen Integrationskonzepten des Antriebs zu nutzen. Bei
gréBeren und schnelleren Flugzeugen mit Fan-Antrieb ist das Konzept der Grenzschicht-
einsaugung, z.B. am Rumpfende eine Mdglichkeit, den Wirkungsgrad des installierten
Antriebs zu verbessern [4] .

FUr Flugzeuge die nicht im transsonischen Geschwindigkeitsbereich operieren, bietet sich
die Option der verteilten Antriebe an. Durch die Aufteilung des Antriebs in eine gréBere
Anzahl von Schuberzeugern lasst sich eine groBe Strahlflache und zum eine Erhéhung des
der Gleitzahl durch Uberblasen des Tragfligels zu erreichen.

Auch hier zeigen einfache Uberlegungen [4], dass nur dann ein Gewinn erreicht werden
kann, wenn die TragfligelgréBe an die Strahlgeschwindigkeit angepasst und mdéglichst
weitere Effekte mit ausgenutzt werden. Dies fihrt zu Konfigurationen mit verringerter
Fligelflache und der Option die Leitwerksflachen ebenfalls zu verkleinern.

Die NASA verfolgt seit geraumer Zeit das Projekt LEAPTech (Leading Edge Asynchronous
Propeller Technology) die Integration verteilter Antriebe am Beispiel eines Kleinflugzeugs
[7], [8], das in einem fliegenden Erprobungstrager muindet. Auch hier wird die
Verkleinerung der Flugelflache und die damit einhergehende Leistungsverbesserung als
Treiber des Konzepts durch die elektrische Leistungsverteilung ermoglicht.

In Deutschland wurde das Konzept der verteilten Propellerantriebe fir Regionalflugzeuge
bisher auf Konzeptebene und die Physik eher losgelést von der Flugzeugauslegung
betrachtet. Im Projekt SynerglE wurden Flugzeugentwurf und detaillierte Flugphysik
zusammengefihrt und Flugzeug- und Propellerentwrfe speziell fir diese Technologie
iterativ optimiert. Ziel war dabei insbesondere auch, das Verstandnis fur die
Wechselwirkungen zu verbessern um das Potential fir den Flugzeugentwurf mdéglichst
vollstandig zu nutzen.

5.1 Propellerwirkungsgrad

FUr den Wirkungsgrad eines Propellers sind zwei Faktoren entscheidend: zum einen die
Schubbelastung pro Kreisflache und zum anderen das Strémungsfeld am Einbauort.

Grundsatzlich sind Propeller mit geringer Schubbelastung, also groBem Durchmesser,
effizienter als kleine Propeller mit gleichem Schub. Bei zweimotorigen Flugzeugen sind
hier in der Regel enge Grenzen durch Bodenfreiheit und Abstand zum Rumpf gesetzt.

Die Verteilung des Schubs auf viele Propeller erlaubt hier mehr Freiheiten und auch eine
VergréBerung der gesamten Kreisflache. Dadurch kann der Wirkungsgrad der isolierten
Propeller verbessert werden.

Die Installation eines Propellers vor und unterhalb des Tragfligels im Bereich mit
reduzierter lokaler Strémungsgeschwindigkeit ist glnstig fur den Wirkungsgrad des
installierten Propellers. Der Propeller profitiert dabei vom Druckfeld des Fllgels. Allerdings
ist das Staugebiet relativ klein, sodass die groBen Propeller der klassischen zweimotorigen
Referenzflugzeuge nur wenig von diesem Effekt profitieren kdnnen. Bei den
mehrmotorigen Antriebskonzepten ergeben sich kleinere Propeller, deren Kreisflachen
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dann mehr in das Staugebiet eintauchen. Dadurch kann eine Verbessrung des
Wirkungsgrads der installierten Propeller erreicht werden.

Abbildung 3: Druckfeld um ein typisches Fligelprofil. Oberhalb des Profils befindet sich ein
Unterdruckbereich mit erhéhter Strémungsgeschwindigkeit (griin). Unterhalb des
Profils ist der Bereich mit Uberdruck und damit verringerter
Strémungsgeschwindigkeit abgedunkelt dargestellt. Der gréBte Uberdruck (rot)
konzentriert sich auf den Bereich vorne unterhalb des Profilschnitts.

Das Druckfeld um den Tragfliigel weist unter dem Fliigel einen leichten Uberdruck und
oberhalb des Flugels einen starkeren Unterdruck auf. Fir den Vortriebswirkungsgrad des
Propellers ist es vorteilhaft, ihn in einem Bereich mit gegendber der Fluggeschwindigkeit
verzogerter Stromung anzuordnen. GuUnstige Positionen sind also eher unterhalb des
Fligels und dort auch eher weiter vorne. Aufgrund der beschrankten GréBe des
Uberdruckfelds, der Bodenfreiheit und der Fliigelposition lassen sich groBe Propeller rein
geometrisch nur teilweise in dieses Uberdruckfeld bringen. Die Kreisflichen der vielen
kleinen Propeller verteilter Antriebe kénnen dagegen zu einem gréBeren Teil in diesem
Bereich des Strémungsfelds platziert werden und kénnen dadurch bei richtiger Auslegung
einen verbesserten Installationswirkungsgrad haben.

5.2 Tragfliigelauslegung

Fur die Gute eines Tragfligels ist seine Gleitzahl, also das Verhaltnis Auftrieb / Widerstand
eine entscheidende Kennzahl. Wenn man den Fllgel nicht neu auslegt, fihrt die erhdhte
Stromungsgeschwindigkeit im Propellerstrahl zunachst zu einer unnétigen Erhéhung
sowohl des Auftriebs als auch des Widerstands. Die Gleitzahl bleibt dabei in erster
Naherung gleich.

Da aber im Reiseflug weiterhin dieselbe Flugzeugmasse getragen werden muss, kann man
die Flugeltiefe verringern, um den eigentlich erforderlichen Auftrieb und Widerstand
wiederherzustellen. Die Ubergeschwindigkeiten im Reiseflug liegen typischerweise bei
etwa 5-10% der Fluggeschwindigkeit. Wegen des quadratischen Zusammenhangs
zwischen Stromungsgeschwindigkeit und Luftkraft ermoglicht dies eine konservative
Verringerung der Tragflachentiefe um etwa 10%, wie Voruntersuchungen zeigten [4].
Dadurch profitiert der Fligel vom Strdmungsfeld des Propellers.
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Durch die drehenden Propeller entsteht in deren Nachlauf ein Drall, der den Flugel
beaufschlagt. Bei unginstiger Profilierung des Fliigels kann dies zu Unterdruckspitzen an
der Fligelvorderkante und zu starker lokaler Widerstandszunahme fihren. Um diesen
Effekt von vorne herein zu vermeiden, wurde fir die Profilierung des Tragfltgels ein Profil
mit guter Auftriebsleistung und relativ stumpfer Nase gewahlt. Eine 6rtliche Adaption der
Vorderkantenwdélbung im Bereich der Motorgondeln hat keine wesentlichen Effekte
gezeigt. Daher wurde keine Anderung der Profilierung vorgenommen, sondern das
gewahlte Do-A5 Profil beibehalten (dieses Profil wurde von der ehemaligen Firma Dornier
flr propellergetriebene Regionalflugzeuge entwickelt).

Es besteht noch etwas Optimierungspotential der Flligelnase in Verbindung mit einer
detaillierteren Auslegung eines Klappensystems an der Fligelhinterkante.

Der induzierte, auftriebsabhangige Widerstand hangt direkt vom Verhaltnis Masse durch
Spannweite ab. Beim finalen Entwurf wurde daher versucht, die gleiche Spannweite wie
bei den Referenzflugzeugen erhalten, um auch den induzierten Widerstand annahernd
gleich zu halten. Der Fliigel mit verringerter Tiefe erhielt dadurch also eine hohere
Streckung. Eine geringflgige, zusatzliche Verringerung des induzierten Widerstands kann
durch die Platzierung des duBersten Propellerantriebs an den Fligelenden erreicht
werden. Hierzu muss allerdings der Drehsinn entgegen der jeweiligen Drehrichtung der
Randwirbel gewahlt werden, was rechts- und linksdrehende Propeller erfordern und
daher héhere Kosten verursachen wirde.

Die strukturelle Dimensionierung des Tragflligels und aeroelastischen Analysen des Fligels
mit verteilten Antrieben zeigten eine Verringerung der Strukturmasse, trotz einer
Reduktion der absoluten Flugeldicke. Dies ist eine Folge der entlang der Spannweite
verteilten Massen der Antriebsaggregate, die in vielen Lastfallen dem Biegemoment durch
den Auftrieb entlastend entgegenwirken.

5.3 Start und Landung

Beim Start mit geringen Fluggeschwindigkeiten und groBem Schub sind die
Ubergeschwindigkeiten im Propellerstrahl relativ hoher sodass sich dort mindestens
gleichwertige oder bessere Startleistungen ergeben.

Beim Landeanflug mit gedrosselten Antrieben ergibt sich dagegen das Problem, dass der
Auftrieb des schlanken Fllgels zu gering werden kann. Dies wurde beim finalen Konzept
dadurch umgangen, dass eine ungleichmaBige Schubverteilung entlang der Spannweite
gewadhlt wurde. Im Landeanflug erzeugt hier ein Teil der Propeller am AuBenfllgel
weniger Schub als eigentlich bendtigt wird und die restlichen Propeller im Innenbereich
kompensieren dies durch erhéhten Schub. Dadurch wird im tieferen Innenfliigel auch
mehr Auftrieb erzeugt, sodass die geforderten Anfluggeschwindigkeiten erreicht werden.

Als Erganzung zu dieser Losungsmaoglichkeit ware aber die oben bereits angesprochene
Optimierung des Hochauftriebssystems im Propellerstrahl in einem zukUnftigen Projekt
winschenswert.

Um den Modellierungs- und Rechenaufwand in Grenzen zu halten, aber dennoch die
wesentlichen Effekte an der Fligelvorderkante zu simulieren, wurde fir die detailliertere
Stromungssimulationen lediglich eine einfache Woélbklappe an der Fligelhinterkante
realisiert.
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5.4 Auslegung des Seitenleitwerks

Die GroBe des Seitenleitwerks von zweimotorigen Flugzeugen ist stark durch den Fall
eines einseitigen Triebwerksausfalls getrieben. Dieser Fall dimensioniert die erforderliche
GroBe und den Hebelarm in Verbindung mit dem seitlichen Abstand des Antriebs zur
Rumpfmittelebene (gleichzeitig dimensioniert dieser Fall auch die erforderliche
Antriebsleistung beim Start, da auch mit nur dem verbleibenden Triebwerk noch eine
ausreichende Steigleistung gefordert wird).

Ein Flugzeug mit verteilten Antrieben verliert beim Ausfall eines Triebwerks nur einen
Bruchteil der Gesamtschubs und auch das resultierende Giermoment ist wesentlich
geringer und kann zum groBen Teil durch spannweitige Umverteilung des Schubs
kompensiert werden. Dieser Vorteil kann genutzt werden, um die GroéBe des
Seitenleitwerks deutlich zu reduzieren. Im Fall der finalen SynerglE Konfiguration mit 10
Antrieben konnte die GroBe des Seitenleitwerks auf die Halfte der GréBe am
zweimotorigen Referenzflugzeug verringert werden. Hierdurch ergeben sich
Einsparungen im Widerstand und der Masse, sowohl direkt am Leitwerk als auch in der
Rumpfstruktur. Diese Konfiguration erlaubt sogar den Ausfall von zwei AuBen-
triebwerken, was bei geeigneter Systemarchitektur die Betriebssicherheit erhoht.

Die GroBe des Hohenleitwerks ist unverandert, allerdings hat eine Anderung des Schubs
unmittelbare Auswirkungen auf den Auftrieb und erfordert somit eine Anpassung des
Flugreglers im Vergleich zum Referenzflugzeug. Dabei ist der Einsatz der
Hinterkantenklappen am Tragfligel als Wolbklappe in Abhangigkeit von der Schubhebel-
stellung in Verbindung mit dem Hohensteuer als Trimmklappe maoglich.
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6 Gesamtflugzeugentwurf und Bewertung

Das Gesamtflugzeugentwurf wurde in AP1.2 und AP1.3 bearbeitet. In AP1.2 wurden
Entwurf-Vorstudien durchgefihrt. Am Abschluss von AP1.2 wurde ein Flugzeugsmodell
fur die disziplindren Bewertungen in den anderen Arbeitspaketen bereitgestellt. Diese sind
in [19] und [20] beschrieben. In den beiden letzten Jahren des Projektes wurden alle
Erkenntnisse aus den anderen Arbeitspaketen in das Flugzeugentwurfsmodell von AP1.3
eingepflegt. Dies geschah in mehreren Austausch-Loops mit den Partnern, die in den
Zwischenberichten dokumentiert sind. In dem letzten Jahr des Projektes wurde das
Flugzeugentwurfsmodell von AP1.3 finalisiert. Damit wurden die folgenden Studien
durchgefihrt:

e Berechnung des Referenz Turbopropflugzeugs, das als Basis fur die
Gesamtflugzeugmodellierung dient.

e Erstellung eines parametrisierten Hybridflugzeugmodells, mit dem eine Studie zur
Optimierung der Hybridflugzeugkonfiguration durchgefiihrt wurde.

e Erstellung der finalen Hybrid-Flugzeugmodelle auf Basis der Optimierungsstudie.
Die folgende Unterkapitel beschreiben im Detail die finalen Ergebnissen von AP1.3.

6.1 Flugzeugentwurfsmodell

Die finalen Ergebnisse des Projektes (AP1.3) wurden mit dem Workflow von Abbildung 4
erzeugt. Dabei, wie dort zu erkennen ist, sind alle parametrisierte Modelle aus den
anderen Arbeitspaketen in den Gesamtentwurfsprozess integriert.

Die Flugzeugmodellierung basiert auf zwei DLR Tools — openAD [17] und AMC (Aircraft
Mission Calculator - bisher keine Ver6ffentlichungen). Beide Tools nutzen das CPACS
Schema fir Input und Output. Das Gesamtflugzeugmodell wird in openAD erzeugt. Das
Modell beinhaltet alle fir den Flugzeugentwurf notwendigen Disziplinen -
Geometriedefinition, Massenaufschltsselung, High-speed & Low-Speed aerodynamischen
Eigenschaften,  Triebwerksmodellierung,  Missionsberechnung und  Low-Speed
Performance Berechnung.

Allerdings werden bei openAD keine Trajektorien erzeugt, da die Missionsberechnung
analytisch, mit Breguet-Formel ahnlichen Ansatzen, geldst wird. AMC wird benutzt um
die Genauigkeit der Missionstreibstoff-Berechnung zu verbessern und komplette
Trajektorien zu erzeugen. AMC braucht dazu aerodynamische Decks und Triebwerks-
Decks, sowie die Massen- und Geometriedaten des Flugzeugs. Alle fur AMC notwendige
Inputs kénnen von openAD erzeugt werden.

Allerdings sind diese Modelle nur fir klassische Antriebsmodelle, wie z.B. Turbofans oder
Turboprops, geeignet. Da in SynerglE eine Hybridkette mit verteilten Antrieben untersucht
wird, mussten die Inputs von openAD und AMC entsprechend angepasst werden. Daftr
wurde fur das Projekt ein neues Python-basiertes Tool geschrieben, das auch mit CPACS-
integriertem Input / Output Schema arbeitet — PSOR (Propulsion System Onthology
Reader).

Die primdre Aufgabe von PSOR ist es, parametrische Modelle der unterschiedlichen
Komponenten der Antriebskette Uber das CPACS Schema austauschen zu kénnen. Daflr
wurde ein Library-Schema definiert, die mit Modellen aus den anderen Arbeitspaketen
befullt werden kann und damit eine flexible parametrisierte Modellierung der
Antriebsarchitektur zuldsst. Diese wurde mit den folgenden Modellen befullt:
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Propellerwirkungsgrad-Berechnungsmodelle  unterschiedlicher =~ Geometrien  und
Charakteristiken, bereitgestellt von AP2.3.

Wellenleistung-Treibstoffverbrauch-Decks von Gasturbinen unterschiedlicher GréBe, die
far eine Interpolation zwischen den unterschiedlichen GroéBen geeignet sind. Diese
wurden von AP3.1 bereitgestellt.

Wirkungsgrad-Modell der seriellen Ubertragung der Gasturbinenwellenleistung zu den
verteilten Antrieben.

Anhand dieser Modelle wurden Antriebs-Performance Decks eines Hybridantriebes mit
verteilten Propellern fur die Missionsrechnung in AMC generiert.

Mit PSOR war es maglich auch Modelle fir die Antriebsstrangberechnung zu integrieren,
die nicht im CPACS Format bereitgestellt wurden, hier:

Die Massenberechnung der Komponenten der Antriebskette von AP4.1,

Die Berechnung Massen- und Energieverbrauch des Kuhlsystems von AP3.2,

Anpassung der Fligelmassenmodellen von openAD an den Ergebnissen der detaillierten
Fligelmassenmodellen von AP2.3,

Erganzung der High-Speed und Low-Speed aerodynamischen Modellen von openAD mit
den Aero-Propulsive Effekten, die in AP2.1 berechnet wurden.

Damit war es moglich eine komplette Aufschlisselung der Hybridantriebseigenschaften
zu erzeugen und die Effekte auf das gesamte Flugzeug zu berechnen.

[N
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Workflow Inputs:
* Design Mission Definition for AMC
* Propulsion Architecture Definition for PSOR

AMC (Aircraft Mission Calculator):
* L1 Mission Calculation
* Detailed Trajectory Output

Iteration Loop

/ Pre-Synthesis
Initialization & Mission Calc
Synthesis
[e}— 2B : o 3
|
openAD PSOR (Propulsion System Onthology Reader):
* CPACS-integrated input/output * CPACS-Integrated schema for flexible propulsion
* Parameterized overall aircraft design architecture definition.
model (LO/L1): * CPACS component libraries for data exchange

o 3D geometry

o Aerodynamic model

o Low-speed performance
o Aircraft mass breakdown .

between APs. For example:

o Propeller calculation model from AP2.2

o Gas turbine interpolation maps from AP3.1
Integration of non-CPACs parameterized data

* Synthesis of higher fidelity results:
o Mission fuel from AMC
o Hybrid chain from PSOR
o Aero-propulsive effects from
PSOR

without a predefined format:
o Hybrid chain components from AP 4.1
o Cooling system sizing model from AP3.2
o Aero-propulsive effects from AP2.1
o Wing mass calibration from AP2.3
Output:
* Compiled propulsion deck for AMC
* Input update for openAD

Abbildung 4: Workflow fir die Integration der Ergebnisse aus den anderen Arbeitspaketen in
den Gesamtentwurf.

6.1.1 Flugzeuganforderungen und Bewertungsmetrik

Tabelle 1 fasst die TLARs der Flugzeugentwurfsmodelle dieses Projektes zusammen. Diese
wurden in AP1.1 festgelegt. Das Profil der Auslegungsmission ist in Abbildung 5
zusammengefasst.

Die Projektflugzeuge werden primar mit der Block Fuel Effizienz bei der
Auslegungsmission bewertet. Block Fuel ist als der Treibstoff der fir die Hauptmission
(Block Mission — siehe Tabelle 1) inkl. der sogenannten Allowances, d.h. Treibstoff fur
Taxi, Start und Landeanflug definiert.

Vom Konsortium wurden generell weniger larmbehaftete Konfigurationen angestrebt. Da
verteilte Antriebe die Propellerflachenbelastung reduzieren kénnen (mehr Propellerflache
pro Schub), ist eine gewisse Larmreduktion auch potentiell realisierbar. Dieses Potenzial
wurde in diesem Projekt aus Griinden des begrenzten Budgets nicht bewertet, es wurden
allerdings Entwurfslésungen priorisiert, die eine larmmindernde Konfiguration zulassen.
D.h. Lésungen wie Druckpropeller wurden generell nicht untersucht.
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REQUIREMENT UNITS VALUE
Year of Entry Into Service (EIS) - 2040
Design Range nm 1000
Design Cruise Mach Number - 0.55
Initial Cruise Altitude ft 27000
Service Ceiling ft 27000
Takeoff Balanced Field Length (SL, ISA conditions) m 1400
2" Segment OEl with MTOM (ISA Conditions) ft 8000
Approach Speed (Calibrated Airspeed) kts 120
Number of Passengers (Standard Layout) - 70
Design Mission Payload kg 6650
Max Payload kg 7500

Tabelle 1: Projekt TLARs (Top-Level Aircraft Requirements)

Design Mission Profile

Reserve Mission

cruise {Ma 0.55) A
alt = 27000ft )
_________ S— Diversion
100nm .

falt = 16000t

takeoffﬁ .
77777 Rlandiaround &land
taxi- dist.=1000nm —
out taxi-in
Smin 3min
{ J
||

Main (Block) Mission

Abbildung 5: Profil der Auslegungsmission.
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6.1.2 Flugzeugkonfiguration

Die Konfiguration der Projektflugzeugen ist hinsichtlich der Ziele und Randbedingungen
des Projektes gewahlt.

Der Hauptfokus des Projektes liegt in der Untersuchung von fligelintegrierten verteilten
elektrischen Propellern. Gasturbinen sind troztdem als primarer Leistungserzeuger
gewahlt. In den Hybrid-Varianten der Proektflugzeugen treiben die Turbinen Generatoren
an um die elektrischen Propellern mit Stom versorgen zu kdénnen. Damit ist es moglich
eine zweistrahler Hybrid-Variante gegen mehrstrahler Hybrid-Varianten gegeneinander zu
vergleichen um die Effekte der Antriebverteilung untersuchen zu kénnen.

Als Basis fur die Modellierung der Projektflugzeugen wurde TPR70neo aus Clean Sky 2
gewahlt [18]. Die Hochdecker Konfiguration mit Rumpf-integrierten Fahrwerk bietet
ausreichend Platz fur die Integration von verteilten Propellern an.

Fur die SynerglE Flugzeuge wurde eine konventionelle Leitwerkskonfiguration gewahlt.
Grund dafur war die Entkopplung von Seitenleitwerk (VTP) und Héhenleitwerk (HTP) um
eine einfachere Parametrisierung der VTP Geometrie zu ermdglichen mit der die AP3.3
Studien Uber Giersteuerung mit differenziellem Schub flexibler durchgefihrt werden
konnten.

Mit dem beschriebenen Workflow (siehe Abbildung 4) wurde auch ein Referenzflugzeug
entworfen, das ein konventionelles Turboprop Antrieb hat. Dieses wurde zur Validierung
der Methodik mit der Erkenntnissen aus AP1.1 verwendet.

6.1.3 Flugel

Nach den ersten Voruntersuchungen des Projektes wurde es im Konsortium entschieden,
dass, aufgrund von begrenzten Ressourcen, keine detaillierte aero-strukturelle
Optimierung der Fligelgeometrie durchgefihrt werden konnte. Der Grund fur diese
Entscheidung war, dass eine solche Optimierung nur ein sekundarer Einfluss auf den
Vergleich zwischen den unterschiedlichen Flugzeugen des Projektes haben kann.
Stattdessen wurde eine robuste semi-empirische Modellierung gewadhlt, die die
Haupteffekten von der Anderung der Propelleranzahl auf die aerodynamischen
Eigenschaften des Fllgels bewerten lasst. Die folgende Randbedingungen wurden fir alle
Flugzeugen des Projektes eingefihrt um den Modellierungsaufwand aller Konsortium-
Partner in die Budgetgrenzen einzuhalten:

e Es wurde einen Grundriss mit gerader Fligelvorderkannte gewahlt um eine simplere
parametrische Integration der verteilten Antriebe fur die detaillierteren Berechnungen in
AP2.1 zu ermoglichen.

e Die Flugelspannweite wurde auf 27 m festgesetzt. Dieser Wert wurde nach den
Vorstudien des Projektes als passend fir die finale Studien festgelegt.

e Der Grundriss wurde folgenderweise parametrisiert: die Zuspitzung wurde auf 0.5
festgesetzt. Es wurde ein Kink in dem Grundriss eingefihrt, der mit der y-Position der
Triebwerke des Referenzflugzeugs zusammenpasst (y-Position von 4.2m). In dem Bereich
zwischen Kink und Center haben die Vor- und Hinterkante des Fliigels keine Pfeilung.
Zwischen Kink und Tip wird die Hinterkante nach vorne gepfeilt sodass sich die
festgesetzte Zuspitzung von 0.5 ergibt (die Vorderkannte bleibt ungepfeilt). Die
Referenzflache des Grundrisses kann Uber einer Skalierung der Profiltiefen des Flugels
variiert werden.

e FuUr die aerodynamischen Untersuchungen in AP2.1 wurde die Do-A5 Profil Uber die
gesamte Spannweite eingesetzt und mit der jeweiligen relativen Profildicke skaliert. Die
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relative Profildicken (t/c) wurden von TPR70neo [18] Ubernommen und sind in Abbildung
10 gezeigt. Die Verwindung wurde in AP2.1 (siehe Kapitel 7) fur die aerodynamischen
Untersuchungen hinsichtlich ~ Auftriebsverteilungen mit guten aero-strukturellen
Eigenschaften des Flligels angepasst. Die Verwindung spielt allerdings fur die
Ersatzmodellen in AP1.3 keine Rolle und ist als aero-strukturell optimiert angenommen.

6.1.4 Rumpf, Kabine und Fahrwerk

Da die TPR70neo auch ein 70PAX Standard-Layout hat, wurde die identische Rumpf- und
Kabinengeometrie fur alle SynerglE Flugzeuge angenommen.

Die Kabinengeometrie ist in Abbildung 6 und Abbildung 7 dargestellt. Die wichtigsten
Kabinenparametern sind in Tabelle 2 zusammengefasst. Das Fahrwerk wurde so
dimensioniert, dass das Flugzeug bis zu 7° Rotation im Takeoff haben kann bevor die
Ruckseite des Rumpfs den Boden bertihrt (siehe Abbildung 9), ahnlich wie die ATR72. Fur
die Modellierung des Fahrwerkes wurde ein Kippwinkel (Definiert in Abbildung 8) von 57°
angenommen.

JAN A
u|

[

O

<| 1]2[3|4 (5|67 ]|8]9|10[11[12[13]14]|15]16 17|18
Vv V

Abbildung 6: Kabinen-Layout fir die SynerglE Flugzeuge, dbernommen von der TPR70neo
(Schmollgruber & Chiozzotto, 2016).

1982.3

Abbildung 7: Kabinenquerschnitt fir die SynerglE Flugzeuge, Gilbernommen von der TPR70ne.

Parameter Unit Value
Number of Pax - 70
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Max number of Pax - 74
Cabin Attendants - 2
Flight crew members - 2
Cabin length m 19.5
Lavatories - 1
Galleys - 1
Seating - 2-2
Pitch in 30
Width in 16.8

Tabelle 2: Kabinencharakteristiken der SynerglE Flugzeuge.

L main landing

overturn
angle

nose landing

gear
/[
QL=

Abbildung 8: Kippwinkel (,overturn angle”) des Fahrwerkes (Torenbeek, 1982).

6.1.5 Leitwerke

Das HTP wird fur alle Flugzeuge des Projektes mit einem konstanten Volumen-
Koeffizienten ausgelegt. Das Volumenkoeffizient wurde in Absprache mit HAP3.3
gewahlt und wurde bei den Simulationen als ausreichend grol3 nachgewiesen.

Die VTP Dimensionierung wurde fur jedes Flugzeug des Projektes wurde in AP3.3 auf
Stabilitat und Steuerbarkeit kontrolliert und in dem Entwurf in AP1.3 entsprechend
angepasst.

6.1.6 Triebwerke

Wie in Abbildung 4 dargestellt, werden die Gasturbinen-Maps von AP3.1 erzeugt und fir
den Entwurf-Workflow bereitgestellt. Diese geben einen Zusammenhang zwischen der
verflgbarer Antriebsleistung und Treibstoffverbrauch Uber unterschiedlichen Héhen und
Fluggeschwindigkeiten, und bei unterschiedlicher Auslastung der Gasturbine. Die
Propeller-Maps werden durch Daten von AP2.3 in dem Workflow erzeugt um die
Antriebsleistung der Gasturbinen in Schub bei der unterschiedlichen Betriebspunkten
umzurechnen.

Die Gasturbinen-Kennfelder sind mit der Leistungsanforderungen des Flugzeugs
parametrisiert. Die Propellerdaten hangen von der Gesamtarchitektur des Flugzeugs (z.B.
Anzahl der Propeller und Schubanforderungen) ab und werden fiur jedes Flugzeug des
Projektes von AP2.3 bereitgestellt. Die Propellerdaten werden dann im Workflow in
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Propellerkennlinien (Propellereffizienz in den unterschiedlichen Flugzustdanden und
Triebwerkbelastungen) anhand eines Skripts, das von AP2.3 bereitgestellt wurde
Ubersetzt.

6.1.7 Systeme und Materialien der Flugzeugzelle

Fur alle Flugzeuge sind Fly-by-Wire Systeme angenommen mit einem vollelektrischen ECS
(Environmental Control System). Die Offtakes sind kompett elektrisch, d.h. es gibt kein
Bleed Air.

Die Materialien der Flugzeugzelle sind die folgende:

e Flugel - CFK

e Rumpf — Aluminium

e Leitwerke — CFK

e Gondeln — CFK & Aluminium

6.1.8 Aerodynamik

Die aerodynamissche Eigenschaften des Flugzeugs werden, wie schon erwdhnt, von
openAD erstellt. Die Modellierung basiert auf Handbuchformeln und ist naher
beschrieben in [17]. Der Flugzeugwiderstand wird in Nullwiderstand und auftriebs-
abhangigen Widerstand geteilt. Der Nullwiderstand wird unabhangig von dem
Auftriebsbeiwert modelliert und hangt von den geometrischen Eigenschaften (z.B.
benetzte Flache, aerodynamische Lange, Volumen usw.) der einzelnen Komponenten des
Flugzeugs und von der Flugbedingungen ab. OpenAD lasst sowohl eine Kalibrierung der
Einzelkomponenten, als auch eine globale Kalibrierung zu. Die Komponenten wurden in
Absprache mit AP2.1 einzeln kalibriert, wobei alle Flugzeugmodelle des Projektes die
gleiche Kallibrationsfaktoren verwenden.

Der auftriebsabhangige Widerstand bildet sich durch einem induzierten Widerstand und
einem auftriebsabhangigen Anteil des Fligelprofilwiderstands. In Absprache mit AP2.1
wurde der induzierte Widerstand mit einem konstanten Oswald Faktor (von 0.88) fir alle
Flugzeuge des Projektes modelliert. Der auftriebsabhdangigen Anteil des Flugelprofil-
widerstands spielt eine eher untergeordnete Rolle und nur bei hoheren
Auftriebsbeiwerten (hodher als der Reiseflugbeiwert). Dieser wird ebenso gleich fir alle
Flugzeuge des Projektes modelliert.

Ziel dieser vereinfachter Modellierung ist es hauptsachlich die Sensitivitaten der
aerodynamischen Eigenschaften durch Anderungen in der Flugzeuggeometrie abbilden
zu kénnen um einen konsistenten Vergleich zwischen den unterschiedlichen Flugzeugen
des Projektes zu ermdglichen.

6.1.9 Kopplungseffekte zwischen Aerodynamik und Antrieb

In AP2.1 wurden die Zusammenwirkung zwischen Propellern und Flugeln (,Aero-
Propulsive” Effekte) untersucht. Die Untersuchung wurde allerdings, aufgrund von
begrenzten Ressourcen, nur an einer geringen Anzahl von Propeller-Flugel-
Kombinationen und Flugzustande durchgefiihrt. Da es in AP1.3 mehrere Flugzeuge mir
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unterschiedlichen Konfigurationen und unterschiedlichen FligelgréBen berechnet
wurden, wurde fir die Entwurfmodellierung ein Ersatzmodell erstellt, dass die Erkentnisse
aus AP2.1 in das Gesamtmodell zurlckfuhrt.

Dabei wurde die folgende ,Bookkeeping” Ansatz verwendet:

e Die aerodynamischen Polaren des Flugzeugs werden unabhangig vom Einfluss der
Propeller berechnet, wie in dem vorherigen Unterkapitel beschrieben.

e Die Propeller-Maps werden so wie in 6.1.6 beschrieben, ebenso unabhdngig von der
Installationseffekten erzeugt.

e Der Gesamteffekt der Propellerinstallation wird anschlieBend in der Form eines
Korrekturfaktors auf die Propellereffizienz angewendet.

e Der Korrekturfaktor hangt normalerweise vom Flugzustand und Auslastung des Propellers
ab. Allerdings wurden die ,Aero-Propulsive” Untersuchungen in AP2.1 nur fur das
Reiseflugzustand durchgefihrt. Daher wird der fir den Reiseflug ermittelte Effekt, auf alle
Betriebspunkten des Ersatzmodells (auf alle Punkte des Propeller-Maps) Ubertragen. Dies
kann potentiell zu einer falschen Abschatzung des Steigflugs und Sinkflugs fuhren.
Allerdings hat die Propellereffizienz im Sinkflug keinen signifikanten Einfluss auf den
Treibstoffverbrauch, da die Gasturbine nahezu im Leerlauf arbeitet. Der Steigflug macht
ca. 20% des Missionstreibstoffs aus, d.h. eine potentielle Abweichung des
Propellerwirkungsgrades von etwa 1% kann das Ergebnis um etwa 0.2% beeinflussen.
Das ist fur die Studien akzeptabel, da der Flugzustand im Steigflug nicht stark
unterschiedlich vom Reiseflugzustand ist, besonders in den oberen Teilen des
Steigflugsegmentes.

Der Korrekturfaktor der Propellerinstallation hdangt von vielen Parametern ab. Diese
werden naher in Kapitel 6.3.2 erldutert.

6.1.10 Hochauftriebssystem

Es sind fdr alle Flugzeuge des Projektes einfache Spaltklappen fur den Hochauftrieb
angenommen (so wie bei TPR70neo [18]). Die Eigenschaften des Hochauftriebssystems
wurden daher fur die Zweistrahler-Flugzeugkonfigurationen konventionell in openAD
modelliert und auf die TPR70neo kalibriert. Allerdings haben die Varianten mit mehr als
zwei Propeller einen zusatzlichen ,Blown Wing” Effekt, der nicht unter , konventioneller”
Modellierung eingeordnet werden kann. Dieser wurde detaillierter in AP2.1 untersucht.
Allerdings wurde in AP2.1, aufgrund von begrenzten Ressourcen, ein Fligel mit
Wolbklappen modelliert (siehe Kapitel 7). Die Ergebnisse der Untersuchungen wurden in
AP1.3 auf die Spaltklappen-System lbertragen, was detailierter in 6.3.4 beschrieben wird.

6.1.11 Massenaufschliisselung-Model

Wie bereits erwahnt, wird die Massen-Aufschllsselung mit openAD erzeugt. Die
Komponentenmassen in openAD sind parametrisch mit Handbuch-Methoden aufgestellt
und sind ein Teil der Mass-Performance-Loops des Workflows. Die Komponentenmassen
werden bei jedem openAD Lauf neu berechnet. Die Erstellung/Kallibration des Massen-
modells erfolgt folgenderweise:

e Die Flugelmasse hangt sowohl von der Gesamtflugzeugmasse, der Flugelflache, der
Streckung, der Pfeilung und der Sturzgeschwindigkeit (,,Dive Speed”), als auch von der
am Flugel installierte Triebwerkmasse und y-Position der Triebwerke ab. Die Formel hat die
notwendigen Sensitivitaten fur die Projektzwecke. Die Abhangigkeit der Flligelmasse von
der Streckung und von der Antriebintegration wurde in AP2.3 untersucht. Die Ergebnisse
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dieser Untersuchung wurden als Kalibration der Fligelmassenfunktion verwendet. Dabei
wird der Kalibrationsfaktor in PSOR abhangig von der Konfiguration und Fligelstreckung
angepasst um die Konsistenz zu den AP2.3 Ergebnissen sicherzustellen.

e Die Gasturbinenmasse wurde von AP 3.3 in Abhdngigkeit von der Top-of-Climb (TOC)
Leistung bereitgestellt und durch PSOR entsprechend integriert.

e Die Propellermasse einzelnen Propellermodellen wurde von AP2.2 bereitgestellt und zur
Kalibration des openAD Modells verwendet.

e Die Systeme, die ,Operating Items” und die ,Furnishings” Massen wurden in AP1.1
festgelegt und fur alle Flugzeuge des Projektes konstant angenommen.

Fiur den Rumpf, den Fahrwerk und die Leitwerke wurden die TP70neo
Komponentenmassen als Basis genommen. Allerdings hat die TPR70neo Flugzeugzelle
den gleichen Technologiestand wie die ATR72 — ein Turboprop aus den 80er Jahren. Fur
die SynerglE Flugzeuge wurde allerdings Indienststellung in 2035 gewahlt. Die folgenden
Technologiefaktoren wurden durch Fortschritte in der Metalllegierungen, CFK Struktur
und Verbindungselementen angenommen:

e -7% Rumpfstrukturmasse
e -5% Fahrwerkmasse
e -8% Leitwerkmasse

Die konventionelle Leitwerkkonfiguration (kein T-Leitwerk) reduziert die Seitenleitwerks-
masse um weiteren 25%.

6.2 Referenzflugzeug

Es wurde flir SynerglE ein Referenzflugzeug entworfen, das als Basis fur die
Gesamtflugzugmodellierung dient — ein konventionelles Zweistrahler Turboprop mit den
gleichen TLARs wie die Hybridflugzeuge (siehe Tabelle 1). Dabei wurde der Workflow aus
Abbildung 4 verwendet um die Vergleichbarkeit der Ergebnisse mit den Hybridflugzeugen
sicherzustellen.

Die Dreiseitenansicht des Referenzflugzeugs ist in Abbildung 9 dargestellt, wobei der der
FlGigelgrundriss detailierter in Abbildung 10 gezeigt ist. Die aerodynamische Polare fur
Reiseflug-Bedingungen ist in Abbildung 11 gegeben. Die Hauptdaten des Referenzflug-
zeugs sind in Tabelle 3 zusammengefasst. Eine Aufschlisselung des Treibstoffverbrauchs
der Auslegungsmission ist in Tabelle 4 aufgefthrt.
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27.0

12.4

Abbildung 9: Dreiseitenansicht des Referenzflugzeugs.
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AIRCRAFT UNITS RESULTS
GEOMETRY

Wing Ref. Area m? 50.5
Wing Span m 27.0
Wing Aspect Ratio - 14.4
HTP Ref. Area m? 10.4
VTP Ref. Area m? 8.9
Fuselage Length m 26.9
Fuselage Width m 2.85
Fuselage Height m 2.72
MATERIALS

Wing CFRP
Fuselage Metal
HTP CFRP
VTP CFRP
Engine Nacelle Metal / CFRP
PROPULSION

Propulsion Architecture Type Turboprop
Number of Gas Turbines - 2
Number of Propellers - 2
Propeller Diameter m 3.96
Total Installed Power (SL, ISA) kW 4084
Sea-Level Static Thrust (ISA) kN 78.7
SYSTEMS

System Architecture Fully FBW & Electric ECS
Engine Offtakes Type Bleedless
Cruise Bleed Air Offtakes (A/C level) kg/s 0.0
Cruise Power Offtakes (A/C level) kW 100
LOW-SPEED PERFORMANCE

Max. Lift Coefficient (Full Flaps) - 2.71
Max. Lift Coefficient (Takeff Flaps) - 2.20
DESIGN MASSES

Max. Takeoff Weight kg 21640
Max. Landing Weight kg 21310
Max. Zero-Fuel Weight kg 20206
Operating Empty Weight kg 12706
Max. Fuel Weight kg 3431
Design Fuel Weight kg 2310
Max. Payload kg 7500
Design Payload kg 6650

Tabelle 3: Ubergeordnete Charakteristiken des Referenzflugzeugs.
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Abbildung 11: Aerodynamische Polare der Synergie Referenz fir den Reiseflugzustand.
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Component Breakdown Mass xCoG zCoG
Units [kg] [m] [m]
Wing 1834 11.948 1.430
Fuselage Structure 2863 12.105 -0.272
HTP 179 24.771 0.567
VTP 153 24.822 2.139
Landing Gear 721 10.473 -1.005
Main Gear 587 12.437 -1.010
Nose Gear 134 1.836 -0.975
Engine 1947 10.411 1.055
Propeller 367 - -
Nacelle 225 - -
Gas Turbine & Gearbox 725 - -
Gearbox 327 - -
Eng & Nacelle Systems 210 - -
Systems 2208 8.846 -0.032
Flight Controls 250 - -
Instruments 70 - -
Hydraulic Systems 240 - -
APU 0 - -
Electrical Systems 823 - -
Avionics 265 - -
Air Cond. & De-Icing 525 - -
Fire Protection 35 - -
Furnishings 1400 12.370 0.195
Manuf. Empty Weight (MWE) 11306 11.453 0.113
Operating Items 1400 12.370 0.195
Operating Empty Weight (OWE) 12706 11.554 0.321
Max. Payload 7500 12.560 -0.005
Max. Fuel 3431 11.584 1.440
Max. Zero-Fuel Weight (MZFW) 20206 11.927 0.306
Max. Landing Weight (MLW) 21310 11.870 0.324
Max. Takeoff Weight (MTOW) 21640 11.866 0.341

Tabelle 4: Massenaufschlisselung des Referenzflugzeugs.
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Main Mission Fuel Time Dist | Reserves Fuel  Time  Dist
kgl [min]  [km] kgl [min] _ [km]
Taxi Out 26 5 - Go-around 16 1.3 -
Take-Off 24 2 - Div. Climb 101.5 6.7 39.8
Climb 309.8 24.6 210.0 |Div. Cruise 334 50 31.9
Acceleration 10.5 1.1 10.7 | Div. Descent 888 19.2 1135
Cruise 1279.8 148.4 1503.6 |Holding 222.3 30.0 -
Descent 55 13.9 127.8 |Div App&Lan 27 4.5 -
Appé&Lan 30 5 - Contingency 85.5 - -
Taxi In 13.1 3 -
Block Total 1748.9 202.9 1852 |Reserves Total 5745 66.7 185.2

Tabelle 5: Auslegungsmission Treibstoffverbrauch des Referenzflugzeugs.

6.3 Studie zur Optimierung der Propelleranzahl

Es wurde eine Studie durchgefihrt um die optimale Propelleranzahl zu bestimmen. Dafir
wurde die Propelleranzahl variiert und jede Variante wurde mit dem Workflow aus
Abbildung 4 ausgelegt und optimiert hinsichtlich Propellerdurchmesser, Flugelflache und
den maximalen Auftriebsbeiwert beim Start.

Die Modellierungsaspekte und die Ergebnisse der Studie sind in der folgenden
Unterkapiteln zusammengefasst.

6.3.1 Antriebsintegration

Wie schon in 6.1.2 erwahnt, besteht das Antriebssystem der Hybridflugzeuge besteht aus
zwei Gasturbinen, die Generatoren antreiben, um Strom fir elektrisch angetriebene
Propeller zur Verfigung zu stellen. Die Gasturbinen sind an der Oberseite des Rumpfs
integriert, Uber der Passagierkabine. Diese werden in einem nach vorne und nach hinten
vergréBerten Fllugel-Fairing untergebracht Die elektrischen Propeller sind am Flugel
verteilt. Diese Integrationsart hat das Ziel die Gasturbinen vom Fligel zu Entkoppeln um
den Modellierungsfokus auf der Integration den elektrischen Propellern zu setzen.

Die x-Position der vorderen und der hinteren Gasturbine ist so gewabhlt, dass ein ,Engine
Burst” die Propellern nicht Treffen kann. Damit kénnen ein OGIl (One Gas-Turbine
Inoperative) und ein OPI (One Propeller Inoperative) entkoppelt betrachtet werden.

Die Basisvariante, die sogenannte Baseline, ist eine Variante mit der oben beschriebenen
Konfiguration, mit nur zwei elektrischen Propellern (vgl. Abbildung 12). Die Baseline
.SynerglE-SE2” dient als Vergleichsbasis bei der Bewertung des Effekts der Propeller-
Verteilung.

Die Varianten mit verteilten Propellern werden als ,, SynerglE-DEPxx” bezeichnet, wobei
am Ende der Bezeichnung der Propelleranzahl gesetzt wird. Z.B. ,SynerglE-DEP12" ist
eine Variante mit 12 Propellern (Abbildung 12).

24



Abschlussbericht Projekt , SynerglE”

Gen-Set
(Gas Turbine
+ Generator)

Disc Burst

E-Propellers Zone (15°)

Disc Burst

Zone (15°)

——— —r— —— e ——

Gas Turbine ~

Baseline SynerglE-DEP12
SynerglE-SE2

Abbildung 12: Antriebskonfiguration der Hybridflugzeugen der Studie.

6.3.2 Propeller Wirkungsgrad im Reiseflug

Wie in 6.1.9 beschrieben, wirde der Effekt der Propeller-Fliigel Interaktion in den
Propellerwirkungsgrad mit einberechnet. Dieser wurde von AP2.1 fir die Varianten SE2,
DEP6 und DEP12 bestimmt und fur die anderen Varianten fur variable Propeller-
durchmessern und Auftriebsbeiwerten im Reiseflug fur das Gesamtflugzeugmodell
parametrisiert.

6.3.3 Leistungsanforderungen beim Take-Off
Die Leistungsanforderungen wahrend des Starts ergeben sich folgenderweise:

e Es muss ausreichend Beschleunigung beim Start sichergestellt sein, um die TOFL
Anforderung (siehe Tabelle 1) erfillen zu kénnen. Bei dieser Phase spielt die
Gesamtkreisflache der Propellerscheiben eine entscheidende Rolle. GréBere Propeller
setzen Leistung besser in Schub um, da sie groBere Mengen an Luft um einen
geringeren Geschwindigkeitsbetrag beschleunigen missen um den notwendigen Impuls
zu generieren. D.h., gréBere Propeller brauchen weniger Leistung um das Flugzeug zu
beschleunigen. Die notwendige Leistung wird mit der Propellerberechnungsmodell von
AP2 .3 in dem Workflow bestimmt.

e Steigen mit einem ausgefallenen Triebwerk, der sogenannte ,, Second Segment Climb*”
aus CS25.121. Dabei wird ein Ausfall einer der Gasturbinen / Generator und ein Ausfall
eines Propellers betrachtet. Beide Félle ergeben Leistungsanforderungen an jede
Komponente der Antriebskette, diese werden miteinander verglichen um die maximale
Leistungsanforderung fur das , Second Segment Climb"” zu bestimmen.
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Die Komponenten der Antriebskette werden so ausgelegt, dass das Flugzeug ausreichend
Leistung sowohl fir Beschleunigung als auch fir , Second Segment Climb” hat.

6.3.4 Hochauftriebs-Effekte beim Take-Off

Der maximal erreichbare Auftriebsbeiwert wird fir den nicht angeblasenen Fligel auf
etwa 2.55 begrenzt. Der Effekt des Propellernachlaufs wurde von AP2.1 fir die SE2, DEP6
und DEP12 Konfigurationen und fur den nicht angeblasenen Fliigel berechnet. Die
Ergebnisse wurden zur Kalibration des parametrisierten Entwurfsmodells benutzt. Bei dem
parametrisierten Modell wird die Propellernachlaufstarke berechnet und dadurch einen
gemittelten Anstieg des dynamischen Drucks am Fligel ermittelt um den erhdhten
Auftriebsbeiwerten zu bestimmen. Dies wird fur das ,,Second Segment Climb” mit einem
kritischen Komponentenausfall gemacht. Daflr wird der Auftriebsbeiwert fir alle
Komponentenausfallmoglichkeiten berechnet, um den Fall mit dem geringsten
Auftriebsbeiwert zu bestimmen. Dadurch wird sichergestellt, dass die Second-Segment
Geschwindigkeit, die fir die Ableitung der Startanforderungen benutzt wird, die CS25
Anforderungen erfillen kann.

Die zweistrahler Variante hat keinen Vorteil aus der Anblasung des Fligels, da im Falle
eines Propellerausfalls eine Seite des Fligels komplett nicht angeblasen wird. Die eine
angeblasene Seite profitiert durch die Anblasung ebenso nicht, weil der zusatzliche
Auftrieb das Flugzeug zum Rollen bringt, was durch einen Ausschlag der Querruder
ausgeglichen werden muss. Die mehrstrahlige Varianten kénnen allerdings beim einem
Propellerausfall des gegentberliegenden Propellers mit einem Steuerregler in den Leerlauf
versetzt werden (siehe Abschnitt 6.3.5), was zu einem symmetrischen Flug mit einer guten
aerodynamischen Effizienz und zusatzlichem Auftrieb durch die Anblasung des Fligels
mit den restlichen Propellern fahrt.

Der maximale Auftriebsbeiwert wird im Sizing Loop des Workflows iteriert, um die
minimale Leistungsanforderungen fir den Start bestimmen zu kénnen. Abbildung 13
zeigt eine solche Optimierung des Auftriebsbeiwerten fur die zweistrahlige Baseline und
eine DEP10 Variante.

Die Baseline erreicht die minimale Propellerleistungsniveau bei einem Auftriebsbeiwert
von etwa 2.0. Bei héheren Auftriebsbeiwerten wird die Leistungsanforderung durch die
notwendige Redundanz und die schlechtere aerodynamische Effizienz bei einem
Propellerausfall dominiert. Bei niedrigeren Auftriebsbeiwerten muss das Flugzeug bei
hoheren Geschwindigkeiten abheben und braucht dadurch mehr Leistung fur die
Beschleunigung wahrend des Startes um die Startsreckenanforderung erfillen zu kénnen.

Mehrpropellerige Varianten, wie die DEP10, haben, durch die hohe Redundanz, sehr
geringe zusatzliche Leistungsanforderungen bei einem Propellerausfall (OPI). Bei der
DEP10 ist die OPI Leistungsanforderung sogar geringer als die ,Top of Climb”
Leistungsanforderung. Zusatzlich kann ein sehr hohes Auftriebsbeiwert durch die
Fligelanblasung erreicht werden, was zu sehr geringe Abhebegeschwindigkeiten und
dadurch zu sehr geringen Leistungsanforderungen fir den Startvorgang fuhrt. Im
Endeffekt ist fur die DEP10 die , Top-of-Climb* Leistungsanforderung treibend. Dadurch
wird die Leistungsanforderung der Elektromotoren der DEP10 Variante gegentber der
Baseline (SE2) nahezu halbiert.
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Abbildung 13: Optimierung des Auftriebsbeiwert fir den Startvorgang auf dem Beispiel der
Baseline (SE2) und der DEP10 Konfigurationen.

6.3.5 Auslegung des Seitenleitwerks

In Absprache mit AP3.3, wurde fur alle ,DEP” Varianten festgelegt, dass ein
Komponentenausfall keinen Einfluss auf der SeitenleitwerkgréBe hat. Der Grund dafir ist
die Annahme, dass fUr die Steuerung des Flugzeugs ein Regler eingesetzt wird, der fur
die Unterstitzung des Seitenleitwerks auch differenzieller Schub mit den verteilten
Propellern verwenden kann. Dabei wird bei einem Propellerausfall der gegeniberliegende
Propeller gedrosselt, um das Giermoment zu minimieren.

Dadurch ist es moglich, alle DEP Varianten mit einem sehr kleinen Seitenleitwerk aus-
zulegen. Die SeitenleitwerkgroBe wird nur von der generellen Steuerbarkeits-
anforderungen getrieben, die auch die Unterstitzung durch den Steuerungsregler in
Anspruch nehmen.

Die Strategie mit der Leerlaufstellung des gegentberliegenden Propellers bei einem
Propellerausfall, fihrt zu etwas héheren Leistungsanforderungen der Elektromotoren fir
das ,Second Segment Climb” mit einem Propellerausfall. Allerdings fliegt das Flugzeug
in diesem Fall in einem symmetrischen Flugzustand, d.h. ohne Kompensierung des
Giermoments mit einem Seitenruderausschlag und ohne Querruderausschlag zur
Kompensation einer ungleichmaBigen Flugelauftriebsverteilung, die sich aus dem
unsymmetrischen Anblasen des Flligels ergeben wiirde. Dies wirkt sich wiederum auf die
Leistungsanforderung positiv aus. Alle diese Effekte werden fir die Komponenten-
leistungsanforderungen beim Propellerausfall mitberlcksichtigt.
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Wichtig ist auch, das die Eliminierung des Giermomentes einen sehr langamen Start (mit
hohen Auftriebskoeffizienten — siehe Abbildung 13) erlaubt, wo das Seitenleitwerk sonst,
aufgrund von des niedrigen dynamischen Drucks, sehr wenig Authoritat hatte um das
Giermoment ausgleichen zu kénnen. Bei einem zweimotorigen Flugzeug musste das
Seitenleitwerk flr solche niedrigen Startgeschwindigkeiten stark Uberdimensioniert
werden.

6.3.6 Optimierung des Auftriebsbeiwertes fiir das Landeanflug
Die FlugelgréBe ergibt sich aus der Approach Speed TLAR (siehe

Tabelle 1), die maximale Landemasse des Flugzeugs und der maximale Auftriebsbeiwert.
Damit ist der maximale Auftriebsbeiwert ein Steuerparameter fur die GroBe des Fligels,
was in Abbildung 14 zu sehen ist.

Ein kleinerer Fligel wirkt sich positiv auf die Treibstoffeffizienz (besonders bei einer
konstanten Spannweite, die fiir die Studie angenommen ist). Besonders hohe Auftriebs-
beiwerten kénnen durch ein Anblasen des Flligels generiert werden, um die FligelgroéBe
zu minimieren. Allerdings, um in ,Final Approach” eine ausreichende Sinkrate
sicherstellen zu kédnnen, muss auch Widerstand generiert werden. Ein Ansatz daftr wurde
in  AP2.1 entwickelt und gerechnet. Die duBBeren Propeller werden fir
Widerstandgenerierung benutzt, wahrend die inneren Propeller die Klappen anblasen,
womit eine Auftriebsbeiwerterhéhung von rund 20% mit ca. 2.0 MW Gesamt-
propellerleistung maglich ist. Der notwendige Treibstoff fir den , Final Approach” wird
anhand der berechneten Leistung ermittelt (siehe Abbildung 14), was auch in dem
Workflow implementiert ist.

Der zusatzlich notwendige Treibstoff fir den Landeanflug dampft die Treibstoff-
effizienzverbesserung durch den kleineren Fligel. Dadurch ergibt sich ein , Block Fuel”
Reduktionspotenzial von nur 0.6% bei einer Flugelflachenreduktion von etwa 20%
(zwischen den maximal moglichen Auftriebsbeiwert bei Idle Power von cLmax=3.0 und
den maximal moglichen , powered” Auftriebsbeiwert von cLmax = 3.6). Ein , Powered
Approach” ware auch potentiell stark larmbehaftet, was ein signifikanter operationeller
Nachteil ware. Aus diesen Grinden wurde zur Vereinfachung angenommen, dass alle DEP
Varianten nur den maximal moéglichen , Idle Power” Auftriebsbeiwert benutzen.

Der maximal erreichbare , Idle Power” Auftriebsbeiwert wurde fir die unterschiedlichen
DEP Varianten parametrisiert. Die Parametrisierung wurde mit den ,Low-Speed”
Untersuchungen von AP2.1 kalibriert.
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Abbildung 14: Trade-off des maximalen Auftriebsbeiwerts flr den Landeanflug der DEP12
Variante.

6.3.7 Optimierung des Propellerdurchmessers.

Fur alle DEP Varianten wurde eine Propellerdurchmesser-Optimierung (siehe Abbildung
15) hinsichtlich Block Fuel durchgefiihrt. GréBere Propeller sind effizienter im Reiseflug
und wahrend des Startvorganges, ziehen aber auch Nachteile mit sich:

e GroBere Propeller sind schwerer.

e Die Stromungsgeschwindigkeit im Nachlauf von gréBeren Propellern ist geringer, was die
maximal erreichbaren Auftriebsbeiwerte fir den Start begrenzt. Letzteres flihrt zu héheren
Leistungsanforderungen fur ,, Second Segment Climb".

e GroBere Propeller haben geringere Drehzahlen (um zu hohe Blattspitzen-
geschwindigkeiten zu vermeiden). Das wirkt sich negativ auf die Masse der elektrischen
Motoren oder Getrieben aus.

Fur alle DEP Varianten ergibt sich eine optimale Gesamtkreisflache der Propeller von etwa
50-100% CUber der des Referenzflugzegs. Bei der DEP10 Variante ist die
Propellerdurchmesser-Limitation nahe an dem optimalen Durchmesser. Die DEP12
Variante erreicht wegen geometrischen Limitationen (begrenzte Spannweite) den
optimalen Durchmesser nicht. Fir diese Variante lohnt es sich die Propeller so groB3 wie
maoglich auszulegen.
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Abbildung 15: Propeller Gré3e Randbedingungen und Optimierung fir die unterschiedlichen
DEP Varianten.

6.3.8 Optimierung der Propelleranzahl.

Mit der in diesem Kapitel beschriebener Modellierung, wurden die unterschiedlichen DEP
Varianten gerechnet und miteinander verglichen. Die Ergebnisse sind in Abbildung 16
zusammengefasst.

Der Treibstoffeffizienz ist zwischen 6 und 12 Propeller nahezu konstant. D.h. eine finale
Konfiguration auszuwahlen kann nicht ausschlieBlich anhand der Treibstoffeffizienz
erfolgen. Eine geringere Zahl von e-Propellern mit der gleichen Gesamtleistung sind
normalerweise besser bezlglich Wartung und Herstellungskosten. Mehr Schuberzeuger
sind dagegen gunstiger hinsichtlich der Redundanz. Weiterhin, wird der Fligel bei den
optimalen DEP10 und DEP12 Konfigurationen am besten Uberblasen — ca. 80% der
Gesamtspannweite befindet sich hinter den Propellern (siehe Abbildung 15).
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Dies fuhrt zu signifikanten Verbesserungen des Auftriebsbeiwertes im Start, was eine
geringere Abhebegeschwindigkeit ermdglicht und dadurch die Gesamtleistungs-
anforderungen sinken. Dies erlaubt eine insgesamt leichtere Antriebskette. Die DEP12 hat
allerdings, aufgrund der geometrischen Randbedingungen, eine insgesamt kleinere
gesamte Kreisflache der Propeller. Dies fuhrt zu leicht gréBeren Leistungsanforderungen
fur den Beschleunigungsvorgang beim Start.

Daher befindet sich die DEP10 Variante im Optimum, was die Leistungsanforderungen
und Gesamtmasse der Antriebskomponenten betrifft (siehe Abbildung 16). Aus diesen
Grinden wurde die DEP10 als finale Konfiguration ausgewahlt.

1.1
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Abbildung 16: Effekt der Anzahl der verteilten Propeller auf das Gesamtflugzeugmodell.

6.4 Vergleich der SynergIE Baseline mit der finalen
Konfiguration DEP10.

Die Ergebnisse der anderen Arbeitspaketen wurden fir die finale Konfiguration noch
einmal aktualisiert, verfeinert und zurlck in den Workflow der Hybridflugzeug-
modellierung (siehe Abbildung 4) gepflegt.

Damit wurden die Endergebnisse fur die finale Konfiguration erzeugt und in Tabelle 6
gegen die Referenz und Baseline verglichen. Die finale DEP 10 Variante ist 12% effizienter
als die Baseline Konfiguration. Dies deutet an das hohe Potenzial der verteilten Propellern
fur elektrischen Antrieben. Es ist auch zu sehen, dass die Referenz auch etwa 12% besser
als die Baseline ist. D.h. die finale Konfiguration holt die Performance Nachteile der
seriellen Antriebskette durch die Verteilung der Propellern auf.
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Parameter Units | Baseline  DEP10 Rel. to |Reference Rel. to
(SE2) Baseline Baseline
MTOW kg 23557 22215 -5.7% 21640 -8.1%
OEW kg 14312 13287 -7.2% 12706 -11.2%
Propulsion System Mass kg 26439  2158.1 -18.4% 19471 -26.4%
Power Transmission Efficiency - 0.936 0.930 -0.7% 0.985 5.3%
Gas Turbine PSFC kg/kWh | 0.211 0.215 1.9% 0.216 2.1%
Propeller  Efficiency  (Mid
Cruise) - 0.885 0.954 7.8% 0.904 2.1%
L/D (Mid Cruise) - 16.70 17.46 4.6% 16.68 -0.1%
Design Mission Block Fuel kg 1983 1744 -12.1% 1748 -11.9%

Tabelle 6: Vergleich der finalen Ergebnisse zwischen der Referenz, Baseline und DEP10.

Da der Fokus des Projektes war die Effekte der verteilten elektrischen Antrieben zu
ermitteln, wurden keine weitere Synergien mit hybride Energiespeicherungssystemen (z.B.
Kerosin mit Batterien) oder alternativen Kraftstoffen und Leistungserzeugern (z.B.
Wasserstoff mit Brennstoffzellen) untersucht, die méglicherweise die Gesamteffizienz des
Hybridflugzeugs weiterhin steigern kénnen.

In diesem Kapitel wird hauptsachlich der Vergleich zwischen der finalen DEP10
Konfiguration und die zweistrahlige Baseline diskutiert.

Eine Dreiseitenansicht der finalen Konfiguration ist in Abbildung 17 gegeben. Die Baseline
Geometrie ist in Abbildung 18 zu sehen. Die Ubergeordneten Charakteristiken beider
Flugzeugen sind in Tabelle 7 zusammengefasst.

In Tabelle 8 ist die Massenaufschlisselung beider Flugzeugen gezeigt. Es ist dort zu sehen,
dass die Hauptunterschiede durch die Triebwerkmassen und die Seitenleitwerke kommen.
Die Triebwerkmasse wird von den Hybridkomponenten dominiert, welche bei der DEP10
wesentlich leichter sind, wie in Tabelle 9 gezeigt. Dies liegt in der Reduzierung der
Startleistungsanforderungen begriindet, welches sich durch die hohe Redundanz und die
Anblasung des Flugels ergibt (siehe 6.3.4). Insgesamt wird die DEP10 ungefahr 6%
leichter beim Start.

Die aerodynamische Effizienz im Reiseflugzustand beider Flugzeugen ist is Abbildung 19
dargestellt. Die DEP10 hat ca. 4.6% bessere Gleitzahl im Reiseflug. In Tabelle 10 ist es
deutlich zu erkennen, dass die gesamte benetzte Flache der DEP10 ist um etwa 9%
geringer, hauptsachlich durch den schmalleren Fliigel und das kleinere Seitenleitwerk. Der
induzierte Widerstand ist auch durch die kleinere Flugzeugmasse bei der gleichen
Spannweite um etwa 11% geringer. Die Widerstand im Reiseflug ist insgesamt um ca.
9% geringer fur die DEP10 Konfiguration. Allerdings ist das Flugzeug im Reiseflug auch
um ca. 5% leichter, d.h. es wird auch 5% weniger Auftrieb produziert, was insgesamt die
4.6% L/D Verbesserung ergibt.

Die groBere Gesamtpropellerflache und die positive Fligel-Propeller Integrationseffekte
(siehe dazu Kapiteln 6.1.9, 6.3.2 und Kapitel 7), fihrt bei der finalen DEP10 zu insgesamt
8% besseren Vortriebswirkungsgrad als die Baseline, was in
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Tabelle 6 gezeigt ist. Die schwerere und ineffizientere Baseline braucht auch gréBeren
Gasturbine — siehe Tabelle 7. Dies wirkt sich allerdings sich positiv auf die Effizienz der
Gasturbine aus. In Tabelle 6 ist gezeigt, dass die EPSFC der Baseline Gasturbinen ca. 2%
besser ist als die der DEP10. Dazu kommt noch, dass die Hybridkette der Baseline auch
etwa 1% besser ist, da die gréBeren e-Motoren auch etwas effizienter sind. Diese
Skalierungseffekte der Leistungserzeugern wirken sich auf den Vorteilen der DEP10
dampfend aus.

Tabelle 10 listet den Treibstoffverbrauch der einzelnen Missionssegmenten flr beide
Flugzeugen auf. Insgesamt, wie schon erwahnt, braucht die DEP10 Variante ca. 12%
weniger Treibstoff fir das Hauptteil der Auslegungsmission (Block Fuel). Eine
Aufschllsselung der Einzelsynergien die zur dieser Effizienzverbesserung flhren ist in
Abbildung 20 zusammengefasst.
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Abbildung 17: Dreiseitenansicht der finalen SynerglE-DEP10.
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Abbildung 18: Dreiseitenansicht der SynerglE Baseline.
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AIRCRAFT UNITS Baseline DEP10 (Final Conf.)
LIFTING SURFACES GEOMETRY

Wing Ref. Area m? 549 47.6
Wing Span m 27.0 27.0
Wing Aspect Ratio - 13.3 15.3
HTP Ref. Area m? 10.7 9.4
VTP Ref. Area m? 9.73 4.34
PROPULSION

Propulsion Architecture Type Serial-Hybrid Serial- Hybrid
Number of Gas Turbines - 2 2
Number of Propellers - 2 10
Propeller Diameter m 3.960 2.368
Nacelle Diameter m 1.210 0.412
Hybrid Chain Efficiency - 0.941 0.930
Installed Propeller Shaft Power (one Prop) kW 2464 298
lInstalled Generator Power (one Gen) kW 2552 1715
Gas Turbine Power @ FL270 & Ma0.53 (one GT)| kW 1616 1393
Sea-Level Static Thrust (ISA) kN 92.3 80.1
DESIGN MASSES

Max. Takeoff Weight kg 23557 22214
Max. Landing Weight kg 23156 21886
Max. Zero-Fuel Weight kg 21812 20787
Operating Empty Weight kg 14312 13287
Max. Fuel Weight kg 4048 3050
Design Fuel Weight kg 2618 2304
Max. Payload kg 7500 7500
Design Payload kg 6650 6650
Tabelle 7: Vergleich der Gbergeordneten Charakteristiken der Baseline mit der finalen

Konfiguration SynerglE DEP10.
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Component Breakdown Baseline DEP10 (Final Conf.) Rel. To Baseline
Units [kal [kal -
Wing 1765 1800 2.0%
Fuselage Structure 3105 2985 -3.9%
HTP 185 157 -15.3%
VTP 170 60 -64.8%
Landing Gear 778 742 -4.6%
Main Gear 637 606 -4.9%
Nose Gear 140 135 -3.6%
Engine 3474 2708 -22.0%
Propeller 367 271 -26.2%
Nacelle 225 170 -24.5%
Gas Turbine 798 741 -7.2%
Hybrid Chain 1592 1065 -33.1%
Mounting Structure 281 252 -10.4%
Eng & Nacelle Systems 210 210 0.0%
Systems 2035 2035 0.0%
Flight Controls 250 250 0.0%
Instruments 70 70 0.0%
Hydraulic Systems 240 240 0.0%
APU 0 0 0.0%
Electrical Systems 650 650 0.0%
Avionics 265 265 0.0%
Air Cond. & De-Icing 525 525 0.0%
Fire Protection 35 35 0.0%
Furnishings 1400 1400 0.0%
Manuf. Empty Weight (MWE) 12912 11887 -7.9%
Operating Items 1400 1400 0.0%
Operating Empty Weight (OWE) 14312 13287 -7.2%
Max. Payload 7500 7500 0.0%
Max. Fuel 4048 3050 -24.6%
Max. Zero-Fuel Weight (MZFW) 21812 20787 -4.7%
Max. Landing Weight (MLW) 23156 21886 -5.5%
Max. Takeoff Weight (MTOW) 23557 22215 -5.7%
Tabelle 8: Vergleich der Massenaufschlisselung der Baseline mit der finalen SynerglE-
DEP10.
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Aircraft Baseline Aircraft DEP10 (Final Conf.)
Parameter |Number  Tot. Eff.  Tot. Mass | Number Tot. Eff.  Tot. Mass
Power Power
Units - kW - kg - kW - kg
Gearbox 2 4852 0.9943 196 10 2978  0.9965 102
E-Motor 2 4879 0.987 284 10 2989 0.979 226
Inverter 2 4944  0.9865 79 10 3053 0.9851 49
Power Lines
(E-Motor) 2 5011 0.9985 95 10 3099 0.9971 110
Power Lines
(Generator) 2 4981 0.9988 150 2 3431  0.9988 105
Rectifier 2 4987 0.9865 93 2 3435  0.9844 52
Generator 2 5055 0.9875 388 2 3489  0.9868 216
Cooling 1 - - 245 1 - - 185
Total Mass - - 0.9405 1531 - - 0.9297 1046
Tabelle 9: Vergleich der Aufschlisselung der Hybridkomponentenmassen der Baseline mit
der finalen SynerglE-DEP1O0.
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Abbildung 19: Reiseflug-Polaren Vergleich der Baseline mit der finalen Konfiguration.
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Aircraft Baseline SE2 (Sref = 54.9m?) DEP10 Final Conf. (Sref = 47.6m?) Rel.
Parameter | Wet. Area  CDO  CDO x Sref* | Wet. Area CDO  CDO x Sref* | CDO*Sref
Unit m? - m? m? - m? vs Baseline
Wing 98.1 0.00783 0.4296 85.2 0.00801 0.3817 -11.2%
Fuselage 224.2 0.01163 0.6383 2214  0.01329 0.6329 -0.8%
HTP 20.0 0.00164 0.0900 17.6 0.00168 0.0801 -11.0%
VTP 219 0.00159 0.0874 8.8 0.00079 0.0376 -56.9%
Nacelles 22.5 0.00171 0.0936 17.0 0.00174  0.0827 -11.6%
Induced - 0.00819 0.4493 0.00843 0.4014 -10.7%
Total 386.8 0.03259  1.3390 350.0 0.03394 1.2150 -9.3%

*Sref — Wing Reference Area

Tabelle 10:  Vergleich der aerodynamischen Eigenschaften der Baseline mit der finalen
Konfiguration (Reiseflugzustand).
Aircraft Baseline DEP10 (Final Conf.)
Main Mission Fuel [kg]  Time [min] Dist [km] | Fuel [kg] Time [min]  Dist [km]
Taxi Out 27 5.0 - 26 5.0 -
Take-Off 26 2.0 - 25 2.0 -
Climb 367 25.8 222 356 30.4 255
Acceleration 13 1.2 12 11 1.1 11
Cruise 1442 147.0 1489 1225 143.2 1452
Descent 63 14.1 129 57 14.6 134
App&Lan 32 5.0 - 30 5.0 -
Taxi In 14 3.0 - 13 3.0 -
Block Mission Total | 1983 203.0 1852 1744 204.3 1852
Reserves Fuel [kg]  Time [min] Dist [km] | Fuel [kg] Time [min]  Dist [km]
Go-around 17.3 1.3 - 16.3 1.3 -
Div. Climb 115.7 6.6 39 114.8 9.0 53
Div. Cruise 39.8 5.2 34 18.9 2.8 17
Div. Descent 98.7 18.9 112 88.3 19.3 115
Holding 251.6 30.0 - 222.3 30.0 -
Div App&Lan 28.4 4.5 - 27.3 4.5 -
Contingency 97.1 - - 85.2 - -
Reserves Total 648.6 66.6 185 573.1 67.0 185
Total Fuel 2617.9 2303.6
Tabelle 11:  Treibstoffverbrauch der Auslegungsmission der Baseline und der finalen

SynerglE-DEP10 Konfiguration.
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Abbildung 20: Approximierte Aufschliisselung der Effekten die zur \erbesserung der

Treibstoffeffizienz der finalen Konfiguration mit zehn Propellern verglichen mit
der zweimotorigen Hybrid-Baseline.
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7 Aerodynamische Analysen und Bewertung

Die Arbeiten im Bereich der Aerodynamik teilten sich in die beiden Teilgebiete des
Propellerentwurfs und der Analyse des Gesamtflugzeugs mit installierten Antrieben auf.

7.1 Propellerauslegung

Sowohl fur die Referenzflugzeuge als auch fur alle Entwirfe mit verteilten Antrieben
wurden Propeller ausgelegt. Diese Auslegung erfolgte jeweils als Propeller mit minimalem
Energieverlust im Reiseflug (9], [10], [11], [12], [13], [14]). Damit wird die gleiche GUte der
Entwurfe der unterschiedlichen Propeller erreicht. Weiterhin wurde als technologische
KenngroBe und aeroakustisch relevanter Parameter die Machzahl an der Blattspitze fir
alle Entwiirfe gleich gehalten. Dadurch sind die Ergebnisse realistisch und vergleichbar.

Das verwendete direkte inverse Entwurfsverfahren nach [15], [16] legt einen optimalen
Propeller flr gegebenen Schubbedarf und gegebene Fluggeschwindigkeit aus. Der
entworfene Propeller wird anschlieBend im Off-Design bei unterschiedlichen Blattwinkeln
analysiert, um das gesamte Kennfeld des Verstellpropellers zu erhalten. Neben den aero-
dynamischen Kenndaten liefert das Entwurfsverfahren auch die Geometrie des Propellers.

Wahrend die Blattgeometrie und die Profilierung fur die hochgenauen Rechnungen der
installierten Fligel-Propeller Konfiguration mit dem Navier-Stokes Verfahren TAU
verwendet wurden, wurden die Kennfelder fur die Systemauslegung des Antriebs, den
Konzeptentwurf sowie die Flugsimulation bereitgestellt.

Aufgrund der identischen Blattspitzen-Machzahl ergeben sich je nach Propeller-
durchmesser unterschiedliche Drehzahlen und Blattbreiten. Um realistische, herstellbare
und strukturell sinnvolle Blattformen zu erhalten, wurde die Blattzahl je nach
Konfiguration zwischen 3 und 6 variiert.

7.1.1 Propellerwirkungsgrad

Der Wirkungsgrad eines Propellers hangt direkt von der Schubbelastung pro Kreisflache
ab. Um diesen Effekt zunachst auszublenden und damit den Installationseffekt klarer
herauszuarbeiten, wurden daher die ersten Flugzeugentwirfe mit konstanter
Schubbelastung durchgefihrt. Dabei ergibt sich der Propellerdurchmesser direkt aus der
Anzahl der Propeller.

Fur die finalen Konzepte wurde der Propellerdurchmesser frei gegeben, um durch eine
geringflgige Verringerung der Schubbelastung den Gesamtwirkungsgrad weiter zu er-
hohen. Dies ist bei den verteilten Antrieben mdéglich, da die Bodenfreiheit durch die
kleineren Propeller kein Problem darstellt. Bei den konventionellen, zweimotorigen
Flugzeugen ist dagegen der Maximaldurchmesser neben dem Abstand zum Rumpf auch
durch die Bodenfreiheit begrenzt (der Abstand zum Rumpf ist dort wiederum durch die
Seitenleitwerkswirkung bei einseitigem Triebwerksausfall stark begrenzt).

7.1.2 Installierter Wirkungsgrad

Die Installation eines Propellers vor dem Tragfligel im Bereich mit reduzierter lokaler
Stromungsgeschwindigkeit ist glnstig fur den Wirkungsgrad des installierten Propellers.
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Der Propeller profitiert dabei vom Druckfeld des Fligels. Allerdings ist das Staugebiet
relativ klein, sodass die gro3en Propeller der zweimotorigen Referenzflugzeuge nur wenig
von diesem Effekt profitieren kénnen. Bei den mehrmotorigen Antriebskonzepten
ergeben sich kleinere Propeller, deren Kreisflachen dann mehr in das Staugebiet
eintauchen. Dadurch wird eine Verbessrung des Installationswirkungsgrads erreicht.

Bei konventionellen Antrieben sind die Triebwerksgondeln relativ groB und oft unférmig.
Dies flhrt meist zu hohem Zusatzwiderstand und Auftriebsverlust am Tragfllgel,
wogegen die kleineren Motorgondeln der elektrischen Antriebe trotz ihrer gréBeren
Anzahl in der Widerstandsbilanz glnstiger ausfallen.

Auch die Integration der erforderlichen Kuhler an den Einzelantrieben kann effizienter
ausfallen, da dort Kihler mit gréBerer Gesamtstirnflache leichter integrierbar sind und mit
geringerer Tiefe eine bessere Warmeubertragung und insgesamt weniger Luftwiderstand
ermoglichen. AuBerdem werden lange Leitungen vermieden, was Zusatzaggregate und
Gewicht spart.

7.1.3 Akustische Uberlegungen

Auch wenn die Akustik im Projektrahmen nicht naher untersucht werden konnte, wurden
erste VorUberlegungen dazu angestellt. Die groBere Anzahl kleinerer aber mit héherer
Drehzahl laufender Propeller erzeugt ein anderes Gerdusch als die zweimotorige
Referenzkonfiguration. Die kleineren Propeller bewirken geringere Druckschwankungen
— zum einen durch ihren kleinen Durchmesser und zum anderen durch ihr geringeres
Blattvolumen. AuBerdem ist der Schub pro Blatt relativ gering. Dies wird trotz der
groBeren Zahl von Antriebseinheiten vermutlich zu einem deutlich geringeren
Schalldruckpegel fuhren. Darauf deuten auch Untersuchungen der NASA hin [7] .

Andererseits wird die héhere Drehzahl zu einem Spektrum mit einem gréBeren Anteil
hoherer Frequenzen flhren, was das Gerdausch maoglicherweise fir den Menschen
unangenehmer macht. Zusatzliche Einflussméglichkeiten bestehen in einer gezielten
Regelung der Einzeldrehzahlen und der Propellerstellungen relativ zueinander.

Diese Effekte und die Einflussfaktoren sollten in einem Folgeprojekt genauer untersucht
und quantitativ bewertet werden.

7.2 Antriebsintegration

Durch die enge Kopplung von Propellerantrieben und Fllgel, stellt die Antriebsintegration
und ihr Einfluss auf die Vortriebseffizienz einen wesentlichen Punkt zur Bewertung
verteilter Antriebe dar. Dabei ist zu erwarten, dass weder der Einfluss der Propeller auf
den Fligel, noch der Einfluss des Fllgels auf die Propeller vernachlassigbar ist. Diese
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Aspekte wurden in AP2.1 mit Hilfe von numerischen Simulationen fir das vorliegende
Flugzeugkonzept untersucht und bewertet. Die Ergebnisse flossen in den finalen
Flugzeugentwurf in AP1.3 ein und wurden im Rahmen eines technischen Berichts [26],
eines Konferenzbeitrags [21], sowie einer Journal-Artikels [22] ver&ffentlicht.

7.2.1 Verwendetet Methoden und Verfahren

Die Stromungsberechnungen wurden mit dem Strdmungsléser TAU in der Version
2019.1.0 durchgefihrt. Die Berechnungen erfolgten durch Lésen der diskreten Reynolds-
gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen. Zur Berlcksichtigung der Turbulenz wurde das
Modell von Spalart und Allmaras [27], [26] mit Rotations- und Wirbelkorrektur [28]
verwendet.

Die Propeller wurden in den RANS-Simulationen mit Hilfe der Wirkscheiben-
Randbedingung (Actuator Disk), basierend auf dem 2D-Blattelement-Impuls-Verfahren,
modelliert. Durch diese Methode werden bei der Ermittlung der lokalen Propellerkrafte
sowohl die Propellerblatteigenschaften, als auch die lokalen Strémungsbedingungen
bertcksichtigt [29], [29] .

Um die verschiedenen Konfigurationen vergleichen zu kénnen, wurden diese bei einem
konstanten effektiven Auftriebskoeffizienten hinsichtlich des Schubes ausgetrimmt,
sodass der Betrag des Schubanteils im aerodynamischen Koordinatensystem dem
Widerstand entspricht:

CL,target = CL,eff = CL,wing + CL,nacelles + CL,prop

_ECT,Xa =Cp = CD,wing + CD,nacelles + CD,fuselage + CD,tail

Der effektive Auftriebsbeiwert setzt sich dabei aus den Komponenten des Fligels, der
Gondeln, sowie der Propeller (Wirkscheiben) zusammen. Zur Austrimmung des
Widerstandes wurde zudem ein konstanter Beitrag von Rumpf und Leitwerk
angenommen, der aus den Flugzeugvorentwurfsdaten von AP 1.2 entnommen wurde.
Durch die Bericksichtigung dieses konstanten Beitrags wurde sichergestellt, dass infolge
der Schubtrimmung die Propeller in realistischen Betriebspunkten arbeiten. Zur
Anpassung der Auftriebsbeiwerte und Schubtrimmung wurden wéhrend der
Simulationen die Anstellwinkel und Blatteinstellwinkel der Propeller so lange iterativ
angepasst, bis der gewiinschte Betriebspunkt erreicht war. Dazu wurde wahrend des
Projektes eine automatisierte Routine entwickelt.

Fur den Landefall wurde der Schub ahnlich wie bei Reiseflugbedingungen durch das
Kraftegleichgewicht ermittelt. Jedoch wurde hier kein Horizontalflug, sondern ein
Gleitpfad von y = —3° angenommen. Zur Vereinfachung wurde zudem ein fester
Anstellwinkel zur Schubtrimmung angenommen und der Schubanteil in Auftriebsrichtung
vernachlassigt.

FUr den Startfall wurde - basiert auf einer Abschatzung von AP1.2 zu Beginn des Projektes
- ein konstanter Schub (T=56.7 kN) angenommen.

7.2.2 CAD-Modelle und Netzgenerierung

Fur die aerodynamischen Studien wurde zunachst aus dem initialen Entwurf des
Referenzflugzeugs (AP 1.2) die Fligelgrundform abgeleitet (Abbildung 21, Tabelle 12).
Zur Profilierung wurde das Do-A5 Profil mit variierender relativer Dicke gewahlt. Samtliche
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Geometriekonfigurationen, die in AP2.1 untersucht wurden, basieren auf dieser
Fligelgeometrie. Bei der Darstellung der Ergebnisse fur den Reiseflug dient eine
Kombination aus (frei angestromtem,) isoliertem Flgel und isolierter Gondel-Propeller-
Geometrie als Referenz (Abbildung 22a).

5 12.34m .
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1.45m |
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} | 8.638m
5 12.093m ' |
Abbildung 21: Fligelgrundriss
Referenzflache 52.9 m?
Spannweite 25.2m
Fltigelstreckung 12.0
Pfeilungswinkel (Vorderkante) 0°
Mittlere aerodynamische Flugeltiefe 2.18 m

Tabelle 12: Grundlegende geometrische Parameter

FUr den Vergleich der Basiskonfigurationen wurde die Gesamtpropellerflache (S_prop.t0t=)
(r * (D_prop,/2) %)) sowie der relative Propellerabstand zum Fligel (X/Dgop=-0.64) konstant
gehalten. Die PropellergréBen wurden dabei aus AP 2.2 Gbernommen (Tabelle 13) [30] .
Auch die Geometrien und das aerodynamische Verhalten der Propellerblatter, sowie die
Propellerdrehzahlen fir den Reiseflug wurden aus dem Propellerentwurf in AP 2.2 fur die
verschiedenen Konfigurationen Ubernommen. Die Blatteinstellwinkel ergeben sich aus der
Trimmroutine (siehe Abschnitt 7.2.1). Soweit nicht anders beschrieben, wurden die
Drehzahlen und Blatteinstellwinkel der einzelnen Propeller einer Konfiguration als
konstant angenommen.

AN
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Abbildung 22: Geometriemodelle fir RANS-Simulationen

FUr die Untersuchung der Hochauftriebskonfigurationen wurden zwei Wélbklappen und
ein  Querruder in das geometrische Basismodell integriert. Die spannweitigen
Abmessungen sind Abbildung 21 zu entnehmen. Die Klappentiefe, sowie der Ausschlag
wurde im Laufe der Untersuchungen variiert.

2 eProp 12 eProp 6 eProp 6B eProp
Durchmesser 3.96m 1.62m 2.29m 3.56m
Drehzahl im
Reiseflug (1/min) 850 2080 1475 950
Propellerblatter 6 6 6 3

Tabelle 13: Grundlegende Propellerparameter

Die Geometrie fur die Simulationen der finalen Konfiguration (Abbildung 23) basiert auf
dem finalen Entwurf aus AP1.3 [31], [31] . Die FlugelgréBe, Propelleranzahl und
Propellerpositionen wurden dementsprechend angepasst. Basierend auf den Ergebnissen
von AP3.2 wurde ein vereinfachtes parametrisches Kihlergeometriemodell entworfen
und in das Flugzeuggesamtmodell integriert (Abbildung 23b). Die Rumpfgeometrie des
Gesamtmodells berticksichtigt jedoch nicht die Verkleidung fir die Generatoren. Ein
Zusatzwiderstand von ACp = 0.0010 wurde entsprechend der Annahmen in AP1.3 in den
RANS-Simulationen aufgeschlagen um der Generator-Verkleidung Rechnung zu tragen.
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b) integrierte Kahler

Abbildung 23: Geometriemodell der finalen Konfiguration (10 eProp-Final) fir RANS-
Simulationen

Die Volumendiskretisierung fur die RANS-Simulationen wurde mit Hilfe der
halbautomatischen Centaur [32] [30] Netzgenerierungssoftware durchgefihrt. Die
resultierenden Oberflachennetze bestehen aus Dreiecken und Vierecken. Um die
reibungsbehafteten Oberflachen werden anschlieBend mit einem ,advancing layer”
Algorithmus Nahfeldnetze des O-Typs erzeugt. Aufgrund der Charakteristik der
Oberflachennetze entstehen dabei strukturierte Prism- und Hexaederschichten. AuB3erhalb
des Nahfeldes wird das Rechengebiet mit Tetraedern aufgefillt.

7.2.3 Analysen

7.2.3.1. Reiseflug

Zunachst wurden die grundlegenden Effekte verteilter Antriebe auf die Vortriebseffizienz
untersucht. Dazu wurden die 2 eProp- und 12 eProp-Konfigurationen (ohne
FlGigelspitzenpropeller) mit der Referenz verglichen. Bei diesem Vergleich variieren die
Einstellparameter der einzelnen Propeller (Drehzahl, Blatteinstellwinkel) der 12 eProp-
Konfiguration nicht.
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Abbildung 24: Vergleich der Auftriebsverteilungen unter Reiseflugbedingungen (C, #=0.53)

Hinsichtlich der Auftriebsverteilung zeigen beide Konfigurationen einen Einfluss durch die
Propelleranblasung. So ist der Auftrieb durch den Propellereinfluss (vgl. schwarze Linie)
im Aufwindbereich der Propeller lokal erhéht und im Abwindbereich verringert
(Abbildung 24).

Auch die Widerstandsverteilungen beider Konfigurationen zeigen den zu erwartenden
Effekt des lokal verringerten Widerstandes im Aufwindbereich der Propeller und des lokal
erhdhten Widerstandes im Abwindbereich. Bei der 2 eProp-Konfiguration ist die
Widerstandsreduktion im Aufwindbereich deutlich gréBer als die Erhéhung im
Abwindbereich. Bei der 12 eProp-Konfiguration ist dies nur bedingt der Fall. Im
Innenbereich erscheint hier die Widerstandsverringerung im Aufwindbereich der Propeller
geringer als die Erhéhung im Abwindbereich. Dieser Trend kehrt sich zur Flligelspitze hin
um. Es wird angenommen, dass dieser Effekt hauptsachlich auf zwei Ursachen
zurlGckzufUhren ist. Zum einen beeinflusst die Zirkulationsverteilung und die Verteilung
der lokalen Anstellwinkel die Starke und Orientierung der lokalen Kraftvektoren am Fllgel
und somit den Einfluss der Propellernachlaufe auf die Fligelaerodynamik. Auch der lokale
Gradient der Zirkulationsverteilung in spannweitiger Richtung beeinflusst das Verhaltnis
zwischen Widerstandsreduktion im Aufwindbereich und Widerstandserhéhung im
Abwindbereich. Zum anderen fihren die jeweiligen Propellerpositionen zu unterschiedlich
starken Einflissen auf die Propellerzustromung. MaBgeblich dabei ist die lokale
Entschleunigung durch dem Fligelverdrangung und der lokale Aufwind durch die
Flugelzirkulation. Letzterer fUhrt zu einer verstarkten asymmetrischen Lastverteilung in
den Propellerebenen (,1P-loads”), die wiederum die Propellernachlaufe beeinflussen.
Grundsatzlich ist die Asymmetrie bei der 12 eProp-Konfiguration aufgrund des kleineren
(absoluten) Propellerldngsabstands zu der Fliigelvorderkante starker ausgepragt. Da die
Zirkulation zur Flugelspitze hin abnimmt, nimmt auch der Aufwind vor dem Fltigel ab und
somit die Asymmetrie der Propellerlast. Diese Trends korrelieren mit den Trends der
Widerstandsverteilungen. Mehr Details zu der Wirkweise der Effekte sind in [26]
beschrieben. Es lasst sich zusammenfassen, dass bei konstantem relativen
Propellerlangsabstand zum Fligel (X/Dpwop), die Asymmetrie der Propellerlast bei der 12
eProp-Konfiguration im Vergleich zur 2 eProp-Konfiguration zunimmt und somit zu
nachteiligen Effekten bezlglich der Fltigelaerodynamik fuhrt (Tabelle 14).
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Abbildung 25: Vergleich der Widerstandsverteilungen unter Reiseflugbedingungen
(CL,effzo- 53)

Die Propellereffizienz wird vor allem durch die Entschleunigung vor dem Fliigel beeinflusst.
Auch hier fuhrt der kleinere absolute Propellerlangsabstand der 12 eProp-Konfiguration
zu einem starkeren Einfluss des FlUgels auf die Propelleranstrdmung. Anders als bei der
Fligelaerodynamik profitiert die Propellereffizienz jedoch von dem starkeren Einfluss
(Tabelle 14). Die nachteiligen Effekte der verteilten Antriebe auf die Aerodynamik und die
vorteilhaften Effekte auf den (gemittelten) Propellerwirkungsgrad heben sich gegenseitig
auf, sodass die bendtigte Antriebsleistung in dem untersuchten Fall nahezu gleich ist
(Tabelle 14).

2 eProp 12 eProp
/D 17.73 17.36
AL/D / (UD)iso 2.3 % 0.2 %
Cr 0.227 0.230
Nprop 91.7 % 93.6 %
ANprop/Nprop,iso 1.5 % 3.6 %
APreq/Preqiso -3.9 % 4.1 %

Tabelle 14: Aerodynamische und Propellerleistungsdaten

Nachdem der Vergleich der Basiskonfigurationen keinen nennenswerten Vorteil durch
verteilte Antriebe hervorgebracht hat, wurden verschiedene Modifikationen untersucht.
Zunachst wurden die Propeller der 12 eProp-Konfiguration spannweitig verschoben,
sodass die Achse des duBersten Propellers an der Fligelspitze liegt (12 eProp-FSP). In
einem nachsten Schritt wurde die Schubverteilung durch Variation der
Propellereinstellparameter (Drehzahl und Blatteinstellwinkel) der 12 eProp-FSP-
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Konfiguration individuell optimiert. Das Optimierungsziel lag dabei in der Minimierung
der bendétigten Antriebsleistung im Reiseflug.

Allein durch die Relokation der Propellerantriebe konnte die bendétigte Antriebsleistung
um -0.5 % reduziert werden. Die Ursache hierfir liegt in der verbesserten aero-
dynamischen Gute (Abbildung 26), wohingegen sich der gemittelte Propellerwirkungs-
grad geringfligig verschlechtert. Durch Optimierung der Blatteinstellwinkel (Abbildung
27) verstarkt sich die Reduktion der benétigten Antriebsleistung auf -0.9 %. Wenn
zugleich auch die Drehzahlen der einzelnen Propeller optimiert werden (Abbildung 28),
so ergibt sich eine Reduktion der bendtigten Antriebsleistung um -1.2 % im Vergleich zur
12 eProp-Konfiguration mit nicht variierenden Propellereinstellungen.

08¢ init
best (B)
06+ best (B + RPM)
4

* *
CL Cloc/cref qloc/qm
o (=]
N

Og 02 0.4 0 06 08 A
a) Auftriebsverteilung
0.08 init
S best (B)
<006 best (B + RPM)

0.02 02 0.4 N 0.6 0.8 :

b) Widerstandsverteilung

Abbildung 26: Vergleich der spannweitigen Krafteverteilung der 12 eProp-Konfiguration mit
Fltigelspitzenpropeller zwischen initialen Propellereinstellparametern (schwarz),
der Optimierung mittels Variation der Blatteinstellwinkel (blau) und
Optimierung mittels Variation der Blatteinstellwinkel und Drehzahlen (grin)
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Abbildung 27: Entwicklung ausgewdhlter Parameter in Abhdngigkeit der Schubverteilung
wéahrend der Optimierung bei Variation der Blatteinstellwinkel
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Abbildung 28: Entwicklung ausgewadhlter Parameter in Abhangigkeit der Schubverteilung
wdahrend der Optimierung bei Variation von Blatteinstellwinkel und Drehzahl

Neben Antriebsgeometrie und -parameter wurde auch die Anpassung der
Fligelgeometrie in Form einer Vorderkantenmodifikation der 12 eProp-FSP-Konfiguration
untersucht. Die grundlegende Idee dabei war, durch Anpassung des Nasenwinkels und -
dicke an die - durch die Propellernachlaufe - lokal veranderten Anstrémbedingungen, eine
Reduktion des Profil- und/oder induzierten Widerstands zu erreichen.

Abbildung 29 veranschaulicht die dazu verwendete Vorderkanten-Parametrisierung
anhand von zwei Fligelsektionen. Dabei wird die Woélbung der Skelettlinie (tlrkis
gestrichelte Linie) durch den Vorderkantenausschlag definiert. Uber einen weiteren
Parameter wird die Nasendicke gesteuert. Als dritter Parameter wird die spannweitige
Position des Entwurfschnittes relativ zur Propellerachse definiert. Somit wird die
Nasengeometrie eines jeden Entwurfsschnittes Gber drei Parameter gesteuert.
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Abbildung 29: Parametrisierung der Vorderkante in Fliigelsektionen innen und aulBen von der
Gondel (nicht sichtbar)

Zwar zeigten erste Studien an einem reduzierten Geometriemodell vielversprechende
Ergebnisse, jedoch konnten diese an dem gesamten Fligelmodell der 12 eProp-FSP-
Konfiguration nicht bestatigt werden. Der Einfluss auf die bendtigten Antriebsleistung im
Reiseflug unter Berlicksichtigung der erlangten Erkenntnisse aus den Vorstudien ist
letztlich marginal (Abbildung 30). Es zeigen sich allerdings Vorteile dieser Modifikation im
Hochauftrieb (siehe Kapitel 7.2.3.2)

0.08 — BsL
8 I — §,,.:10°]0°
S.0.067 — 5,.:10°|0° | NTO.8
ao:u_)().04-
3
—g0.02F
el
s 0
00292 04 _ 06 08 1

n

Abbildung 30: Einfluss von Vorderkantenausschlag und Nasenradius auf Widerstandverteilung
der 12 eProp-FSP-Konfiguration (C,e#=0.53)

Wie zuvor bereits angedeutet, beeinflusst der Propellerlangsabstand die aerodynamische
Effizienz und die Propellerwirkungsgrade wenn die Propeller vor dem Fligel angeordnet
sind. Dieser Zusammenhang wurde in gréBerem Detail fur die Flugel-Gondel-Propeller-
Konfigurationen 2 eProp, 6 eProp-FSP und 12 eProp-FSP untersucht. Abbildung 31a zeigt
die Abhangigkeit des L/D-Verhaltnisses der einzelnen Konfigurationen von dem
Propellerlangsabstand zur Fltigelvorderkante. Grundsatzlich zeigen alle Konfigurationen
einen dhnlichen Trend der von verschiedenen Effekten bestimmt wird. Auf der einen Seite
vergréBert sich mit gréBer werdendem Abstand die benetzte Gondeloberflache. Dies
fahrt tendenziell zu einem verschlechterten /D hin zu groBen Abstanden. Auf der
anderen Seite wird das L/D-Verhadltnis hin zu kleinen Abstanden durch verschiedene
Effekte verschlechtert. Neben der zunehmenden Unterexpansion der Propellernachldufe
an der Flgelposition, fuhrt die zunehmend asymmetrische Krafterzeugung der Propeller
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(1P-loads) zu einem nachteiligen Effekt bei kleineren Propellerldangsabstanden. Mit
abnehmendem Abstand zwischen Propeller und Fltigel, nimmt der lokale Aufwind durch
die Flugelzirkulation am Propeller und somit die asymmetrische Kraftverteilung zu. Die
Propellerkrafte im Aufwindbereich werden reduziert, wohingegen die Krafte im Abwind-
bereich verstarkt werden. Dies hat zur Folge, dass sich der Propellereffekt auf die
Fligelaerodynamik verschlechtert. Die L/D-Kurve fallt somit stark in Richtung geringer
Abstande ab. Mit steigendem Abstand verringert sich der Einfluss dieser beiden Effekte
und der Effekt der vergréBerten Gondeloberflache wird relevanter. Dadurch kommt es
auch bei sehr groBen Abstdanden zu einem leichten Abfall der L/D-Kurve.
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Abbildung 31: Einfluss des Propellerldngsabstands zum Fliigel auf grundlegende
Leistungsparameter der 2 eProp-, 6 eProp-FSP-, und 12 eProp-FSP-
Konfigurationen

Der Einfluss des Propellerlangsabstands auf deren Wirkungsgrad wird von der
Entschleunigung der Propelleranstromung mafBgeblich bestimmt. Somit steigt der
gemittelte Wirkungsgrad bei allen Konfigurationen kontinuierlich an, wenn der Abstand
verringert wird (Abbildung 31b). Auch hinsichtlich der Abhéngigkeit der bendétigten
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Antriebsleistung vom Propellerldngsabstand zeigen die verschiedenen Konfigurationen
gleiche Trends (Abbildung 31c¢). Allerdings verschiebt sich das Minimum der benétigten
Antriebsleistung mit steigender Propelleranzahl hin zu einem kleineren (relativen und
absoluten) Propellerlangsabstand. Wahrend das Minimum - basierend auf den vorhan-
denen Datenpunkten und eines Spline-Kurvenverlaufs - fiir die 2 eProp-Konfiguration bei
etwa Xorop/Dprop = -0.55 liegt, lasst sich fur die 12 eProp-FSP-Konfiguration ein relativer
Abstand von etwa Xpop/Dprop = -0.38 fir das Optimum abschatzen. Fur die 2 eProp-
Konfiguration ist im Vergleich zum initialen Abstand (Xyop/Dprop = -0.64) demnach kein
signifikantes Potential durch Anpassung des Propellerlangsabstands zu erkennen. Anders
verhalt es sich bei der 12 eProp-FSP-Konfiguration.

Kann durch die Nutzung verteilter Antriebe der Maximalauftrieb  der
Hochauftriebskonfigurationen gesteigert werden, so wirkt sich dies vorteilhaft auf die
FligelgroBe aus. (Dies setzt voraus, dass die Anforderungen im Hochauftrieb
dimensionierend auf den Fligel wirken.) Grundsatzlich ist zu erwarten, dass eine
Reduktion der FllgelgréBe den Widerstand im Reiseflug verringert. Um den Zusammen-
hang fur die gegebene Flugzeugkonfiguration zu quantifizieren, wurden Simulationen mit
einer um 10 % verkleinerten Flugelflache an der 12 eProp-FSP-Konfiguration
durchgefihrt. Die Reduktion wurde dabei durch eine Verkiirzung der Flligeltiefe realisiert.
Bei identischen Bedingungen verursacht die Fligeltiefenverringerung eine Erhéhung des
Zielauftriebsbeiwertes. Nimmt man zudem ein identisches aerodynamisches Verhalten der
Konfiguration mit kleinerem Fligel an, so wirde sich der Betriebspunkt auf der gleichen
L/D-C-Kurve des Flugels bewegen wie die urspriingliche Geometrie. In dem vorliegenden
Fall wirde eine Flachenreduktion somit zu einem geringen /D fihren (Abbildung 32a:
rotes X im Vergleich zu schwarzem Karo mit roter Umrandung). Diese Anderung im L/D-
Verhaltnis im Vergleich zur initialen Konfiguration ist auf den Effekt zurrtickzufthren, dass
die Flugelprofile nun bei einem héheren Anstellwinkel und folglich bei einem héheren
Auftriebsbeiwert arbeiten. Im Vergleich dazu zeigen die durchgefihrten RANS-
Simulationen der Konfiguration mit reduzierter FlligelgréBe ein grundsatzlich gréBeres
L/D-Verhaltnis, im Besonderen fur den Betriebspunkt (griines Karo mit roter Umrandung).
70 % der Widerstandreduktion durch die Flugelverkleinerung werden dabei durch eine
Reduktion des Reibungswiderstands hervorgerufen.

Abbildung 32b zeigt den Verlauf des L/D-Verhaltnisses in Abhangigkeit der
Reisefluggeschwindigkeit bei 1-g Flachenbelastung unter Berlicksichtigung des
(konstanten) Widerstandbeitrags von Rumpf und Leitwerk. Wird zunachst, wie zuvor, ein
identisches aerodynamisches Verhalten der Konfiguration mit verringerter Fligelflache
angenommen (also auch ein skalierender Widerstandsbeitrag von Rumpf und Leitwerk),
so wirde sich die initiale L/D-Kurve (schwarze Kurve) hin zu héheren Geschwindigkeiten
verschieben. Nimmt man nun einen konstanten Widerstandsbeitrag von Rumpf und
Leitwerk an, so verringert sich das L/D-Verhdltnis. Die graue Linie beschreibt die daraus
resultierende L/D-Kurve. Auch hier sind die L/D-Verhadltnisse, die aus der RANS-Simulation
hervorgehen, im Vergleich grundsatzlich héher. Und auch hier gilt dies insbesondere fir
die Entwurfsgeschwindigkeit (beim Zielauftriebsbeiwert).
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Abbildung 32: Einfluss einer 10 %-igen Fllgeltiefenverringerung auf L/D-Verhdltnis unter
Reiseflugbedingungen

Die Flugeltiefenverringerung flhrt somit zu einer verbesserten aerodynamischen Gte im
Reiseflug (AL/D/L/D)1zeprop-rsp=-2.1 %). Zudem erhoht sich der gemittelte Propeller-
wirkungsgrad um 0.2 %, sodass sich die benoétigte Antriebsleistung um -2.3 % verringert.

Basierend auf dem finalen Entwurf aus AP1.3 wurden Simulationen der 10 eProp-Final-
Konfiguration im Reiseflug durchgefthrt. Dazu wurde der Schub bei einem Zielwert fir
den effektiven Auftriebsbeiwert von C..#=0.605 getrimmt. Die Temperaturerhéhung an
den Kuhlerauslassen wurde dabei aus den Berechnungen von AP3.2 ibernommen. Neben
einer Simulation mit spannweitig konstanten Propellerblatteinstellwinkeln, wurde eine
weitere Simulation mit manuell angepasster Schubverteilung (T1/Twt - Ts/Twor: 0.20, 0.15,
0.19, 0.21, 0.25) durchgefthrt. Abbildung 33 zeigt die Oberflachendruckverteilung der
10 eProp-Final-Konfiguration bei konstanten Propellerblatteinstellwinkeln (Abbildung
33a) und deren Anderung durch Anpassung der Schubverteilung (Abbildung 33b). Am
deutlichsten wird der Einfluss der Schubumverteilung an der Vorderkante hinter Propeller
6, dessen Schub und somit auch Nachlaufdrall erhéht wurde. Die Vorderkantensaugspitze
wird somit lokal in der Aufwindregion des Propellers verstarkt. Insgesamt verbessert sich
das L/D-Verhaltnis durch die manuelle Schubumverteilung um 0.75 %. Wie bereits zuvor
beobachtet, wird dieser vorteilhafte Effekt durch eine Verschlechterung der
Propellerwirkungsgrade reduziert. Letztlich bleibt durch die manuelle Schubumverteilung
eine Verringerung der bendtigten Antriebsleistung um -0.4 % im Vergleich zur initialen
Simulation  mit  konstanten  Propellerblatteinstellwinkeln.  Die  grundlegenden
Leistungsparameter hinsichtlich Aerodynamik und Propeller sind in Tabelle 15
zusammengefasst.
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a) homogene Schubverteilung (spannweitig konstante Propellerblatteinstellwinkel)

b) Anderung der Oberfliachen-C,-Verteilung durch manuell angepasste Schubvertei/ung

Abbildung 33: Oberflachen-C,-Verteilung der schubgetrimmten finalen Konfiguration (10
eProp-Final) im Reiseflug

10 eProp- | 10 eProp-Final mit
Final manueller
Schubumverteilung
a 1.62° 1.61°
/D 18.75 18.89
Nprop 95.7 % 95.3 %
Preq 1.968 MW 1.961 MW

Tabelle 15: Aerodynamische und Propellerleistungsdaten der 10 eProp-Final-Konfiguration

7.2.3.2. Hochauftrieb

Um die grundsatzlichen Auswirkungen der verteilten Antriebe auf die Hochauftriebs-
leistung zu untersuchen, wurden die 2 eProp-, 6B eProp-FSP- und 12 eProp-FSP-
Konfigurationen mit Wélbklappen betrachtet.
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Ein Vergleich der Auftriebsverteilungen bei einem Klappenwinkel von &=20°
(Startstellung), einer relativen Klappentiefe von c#/c=0.2 und einem Anstellwinkel von
a=6° (Abbildung 34) verdeutlicht die Auswirkung der Propellernachlaufe auf das Potential
der Auftriebserzeugung verteilter Antriebe. Ist der Propeller aktiv (Schub bei Start), wird
der lokale Auftrieb der 2 eProp-Konfiguration im Bereich des Propellers deutlich erhéht.
Dabei ist die Auftriebserhdhung im Downwash-Bereich des Propellers aufgrund des
reduzierten Anstellwinkels und der daraus resultierenden Verlagerung der Staupunktlinie
an der Vorderkante auf die Fligeloberseite geringer. Der lokale Auftrieb wird auch
auBerhalb des Propellernachlaufs in Propellernahe - insbesondere an der Fligelwurzel -
erhoht. Dahingegen bleibt der duBere Bereich des Hauptfligels nahezu unbeeinflusst. Im
Fall der 12 eProp-FSP-Konfiguration wird der Auftrieb Gber die gesamte Spannweite durch
den Schub erhéht. Zudem sind die Unterschiede im lokalen Auftrieb zwischen den
Aufwind- und Abwindbereichen der Propeller geringer.
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Abbildung 34: Vergleich der Auftriebsverteilungen verschiedener Konfigurationen in
Startstellung (6=20°) bei a=6°

Der Propellereinfluss auf die Auftriebserzeugung ist bei den untersuchten Konfigurationen
Uber den gesamten betrachteten Anstellwinkelbereich zu beobachten (Abbildung 35,
,with thrust” gegentber ,no thrust”). Bei a=6.0° erhéht sich der Auftriebsbeiwert (C,)
der 2 eProp-Konfiguration durch den Propellereffekt um AC=0.38. Der Auftriebsbeiwert
der 12 eProp-FSP-Konfiguration mit Schub erhéht sich um weitere AC,=0.43 im Vergleich
zu der 2 eProp-Konfiguration. Unter Berlcksichtigung der zusatzlichen Auftriebskraft, die
von den Propellern selbst eingebracht wird, sind die effektiven Auftriebsbeiwerte (Cief)
der 2 eProp- und 12 eProp-FSP-Konfigurationen mit Schub im Vergleich zur 2 eProp-
Konfiguration ohne Schub um AC. =0.46 beziehungsweise AC,#=0.90 hoéher. Der
maximale effektive Auftriebskoeffizient der 12 eProp-FSP-Konfiguration mit Schub ist
AC maxet=0.42 (18 %) hoher als bei der 2 eProp-Konfiguration mit Schub und
AC_maxet=1.14 (72 %) hdher als bei der 2 eProp-Konfiguration ohne Schub. Andert man
die vertikale Position der Propeller 1-5 um AZ=-0.18 m (,mod1"), so lasst sich der
maxiamale effektive Auftriebsbeiwert um weitere AC| maxe=0.19 erhdhen (Abbildung 35).
Durch Modifikation der Vorderkante - wie in Kapitel 7.2.3.1 beschrieben - erhoht sich der
maxiamale effektive Auftriebsbeiwert zusatzlich um AC; maxe#=0.10.
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Aus Abbildung 35 geht hervor, dass der maximale effektive Auftriebsbeiwert der 6B
eProp-FSP-,mod1”-Konfiguration  deutlich  unter dem maximalen effektiven
Auftriebsbeiwert der entsprechenden 12  eProp-FSP-Konfiguration liegt.  Mit
AC maxetr=2.14 liegt der Wert sogar unterhalb des maximalen effektiven Auftriebs-
beiwertes der 2 eProp-Konfiguration (bei aktiviertem Schub). Allerdings ist die Steigzahl
der 6B eProp-FSP-Konfiguration im Vergleich zur 12 eProp-FSP-Konfiguration bei
gleichem Auftriebsbeiwert im linearen Bereich héher (Abbildung 36). Eine hohe Steigzahl
sollte sich positiv auf den bendtigten Schub und somit auf die benétigte installierte
Antriebsleistung auswirken.
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Abbildung 35: Verlauf des effektiven Abbildung 36: Verlauf des Steigverhéltnisses
Auftriebsbeiwertes (ber den Uber den Auftriebsbeiwert
Anstellwinkel verschiedener verschiedener Konfigurationen
Konfigurationen in in Startstellung (6=20°)

Startstellung (6=20°)

Der Landefall stellt hinsichtlich der Auftriebserhdhung durch Fligelanblasung eine
besondere Herausforderung dar, da der bendétigte Schub im Vergleich zum Startfall
wesentlich geringer ist. Auch hier kann die Schubumverteilung genutzt werden um eine
moglichst vorteilhafte Verteilung bezlglich der Hochauftriebsleistung zu erzielen. Um
diese zu ermitteln wurde eine numerische Optimierung der Schubverteilung fur eine
Klappenstellung von 8=30° (c/c=0.2) zur Maximierung des Auftriebsbeiwertes
durchgefihrt. Aufgrund des enormen Rechenaufwands wurde jedoch nicht der maximale
Auftriebsbeiwert, sondern der Auftriebsbeiwert im linearen Bereich bei a=6° verwendet.
Die Bertcksichtigung und Einhaltung des Kraftegleichgewichts (siehe Abschnitt 7.2.1)
erfolgte zur Vereinfachung ebenfalls bei konstantem Anstellwinkel a=6°). Die
Optimierung im Landefall ergab grundsatzlich einen entgegengesetzten Trend hinsichtlich
der Schubverteilung im Vergleich zur optimalen Schubverteilung im Reiseflug. Im Falle der
besten Schubverteilung zur Auftriebsmaximierung erzeugen die Propeller 5 und 6
negativen Schub und somit Widerstand. Zum einen hat dies offensichtlich eine direkte
Auswirkung auf den Schubbedarf der restlichen Propeller. Zum anderen wird durch die
entschleunigte Anstrémung am AuBenflligel die Auftriebsverteilung verandert und somit
der induzierte Widerstand auch bei gleichem Auftrieb erhoht. Dies flihrt zu einer weiteren
Erhéhung des Schubbedarfs der restlichen Propeller und somit zu einer Erhéhung des
Auftriebsbeiwertes durch Fligelanblasung. Trotz Schubumverteilung und negativem
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Schub der Propeller 5 und 6 fallt der maximale effektive Auftriebsbeiwert bei einer
Klappentiefe von ¢/c=0.2 und einem Klappenausschlag von 8=40° mit Ci maxer=2.39 eher
gering aus (Abbildung 37). Mit vergroBerter Klappentiefe (c/c=0.3) und den
Modifikationen an Vorderkante und Gondelintegration (,mod2”) lasst sich Cie Steigern.
Bei einem Klappenausschlag von ©=40° wird somit auch bei geringerer
Schubumverteilung ein maximaler effektiver Auftriebsbeiwert von Cmaxer=2.77 erreicht.
In allen Fallen ist die Stromung von den Klappen gréBtenteils abgelést. Dennoch ist in
diesem Bereich der lokale Auftrieb durch die Propellernachldufe stark gesteigert
(Abbildung 38).
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Abbildung 37: Verlauf des effektiven Auftriebsbeiwertes tiber den Anstellwinkel fir
ausgewahlte Kombinationen von Klappenausschlag, Klappentiefe und
Schubeinstellungen der 12 eProp-FSP-Konfiguration
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Abbildung 38: Propellereinfluss auf die Auftriebsverteilung bei ci/c=0.3, 6=40° und a=6°
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7.2.4 Bewertung

Zur Bewertung der Vortriebseffizienz von eng gekoppelten Propeller-Fligel-
Konfigurationen wurde eine Methodik flr RANS-Simulationen (in der FlowSim-
Umgebung) entwickelt, die sowohl den Einfluss der Propeller auf den Fllgel, als auch des
Fligels auf die Propeller beriicksichtigt. Die Auswertung der RANS-Simulationen hat
gezeigt, dass beide Effekte signifikant und ihre Berlcksichtigung fir eine Bewertung
unerlasslich sind.

Die Erhdhung der Anzahl der Propeller von zwei auf zwolf Propeller erscheint fir das
aerodynamische Verhalten der vorliegenden Konfiguration im Reiseflug zundchst
unglnstig. Die bendtigte Antriebsleistung der Konfiguration mit zwélf Propellern kann
allerdings durch verschiedene MaBnahmen reduziert werden. Legt man die Annahme
zugrunde, dass sich die EinflUsse der einzelnen untersuchten Aspekte aufaddieren lassen,
so fuhrt die Verwendung von zwélf Propellern aufgrund von aero-propulsiven Effekten zu
einer Reduktion der bendétigten Antriebsleistung um bis zu -4.8 % im Vergleich zur
Variante mit zwei Propellern. Diese Betrachtung berlcksichtigt die Nutzung von
FlGigelspitzenpropellern,  Optimierung  der  Schubverteilung  und  optimale
Propellerlangsabstande bei aerodynamisch optimalen Fliigelverwindungsverteilungen. Ein
signifikanter Teil der Reduktion beruht zudem auf der Annahme, dass sich die Fliigelflache
- beispielsweise durch Verbesserung der Hochauftriebsleistung - um mindestens 10 %
reduzieren lasst. Zwar sind die ersten Abschatzungen der Hochauftriebsleistung
diesbezlglich vielversprechend, jedoch ist eine detailliertere Betrachtung basierend auf
einem fUr die Flugzeugkonfiguration zugeschnittenen Entwurf des Hochauftriebssystems
notwendig. Die Konfiguration mit sechs Propellern, insbesondere mit vergroBertem
Durchmesser, zeigt im Reiseflug bei gleicher Flugelflache eine deutlich verringerte
bendtigte Antriebsleistung gegentber der Konfiguration mit zwolf Propellern
(APreq/Preqiso=-2.1 %). Da die erste Abschatzung der Hochauftriebsleistung jedoch keine
Vorteile fir diese Konfiguration gegentber der Konfiguration mit zwei Propellern
aufweist, ist es unwahrscheinlich, dass mit der Nutzung von sechs Propellern eine weitere
signifikante Reduktion in der bendtigten Antriebsleistung durch Flugelflachen-
verkleinerung erzielt werden kann.

Die Untersuchungen machen deutlich, dass aus aero-propulsiver Sicht das Optimum
verteilter Antriebe im Reiseflug einen Kompromiss zwischen aerodynamischer Gute,
Propellerwirkungsgrad und Hochauftriebsleistung erfordert. Weicht man von der Vorgabe
ab, identische Propeller entlang der Spannweite zu nutzen, kann dieser Kompromiss unter
rein aero-propulsiven Gesichtspunkten erleichtert werden. Beispielhaft wurde dies anhand
der alternativen  Konfiguration mit zehn  Propellern  dargestellt,  deren
FlGigelspitzenpropeller einen gréBeren Durchmesser aufweisen. Die bendtigte
Antriebsleistung im Reiseflug verringerte sich somit um -0.5 % im Vergleich zur
aquivalenten Variante mit zwolf Propellern. Aufgrund der Propelleranordnung ist davon
auszugehen, dass die Hochauftriebsleistung einer solchen Konfiguration vergleichbar mit
jener der 12 eProp-FSP-Konfiguration ist.
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8 Flugmechanische Analysen und Bewertung

Wie in Kapitel 5.4 beschrieben stellte die Frage nach dem Optimierungspotential des
Seitenleitwerks eine der flugmechanischen Kernfragen im Projekt. Diese und weitere
Fragestellungen zur Flugmechanik und Flugsteuerung von Flugzeugen mit differentiellen
Antrieben wurden im Rahmen der flugmechanischen Bewertung der im Projekt
untersuchten Flugzeugkonfigurationen analysiert. Hierfir wurde neben einem
vereinfachten flugmechanischen Modell far Voruntersuchungen und
Potentialabschatzungen ein umfangreiches Sechs-Freiheitsgrad-Simulationsmodell der
12-Propeller-Konfiguration entwickelt, in den AVES-Simulator des DLR-Instituts fir
Flugsystemtechnik integriert und im Pilotenversuch bewertet. Im Rahmen dieser Arbeiten
fand somit der virtuelle Erstflug der hybrid-elektrischen 12-Propeller-Konfiguration statt.
Die Arbeiten hierzu sind in den nachfolgenden Unterkapiteln beschrieben.

Basis fur die hier beschriebenen flugmechanischen Arbeiten waren die vom DLR-Institut
fir Systemarchitekturen in der Luftfahrt bereitgestellten CPACS-Dateien mit den
Vorentwurfsdaten der jeweiligen Flugzeugkonfiguration. Hinzu kamen aus dem DLR-
Institut fir Aerodynamik und Strémungstechnik einerseits Propellerkennfelder und
Aerodynamikrechnungen fur das Hochauftriebssystem, sowie die Gber RCE zur Verfligung
gestellten Tools LiftingLine und HandbookAero. Vom Projektpartner Rolls-Royce Electric
kam ein Simulationsmodell der Triebwerke, das in die Gesamtflugzeugsimulation
integriert wurde.

Andersherum wurden die Ergebnisse aus den flugmechanischen Voruntersuchungen zum
Verkleinerungspotential zurtick in den Vorentwurf beim DLR-Institut far System-
architekturen in der Luftfahrt gegeben.

Die hier beschriebenen Arbeiten wurden in zwei DLR-Institutsberichten dokumentiert [33],
[36] und die Ergebnisse im Rahmen des Deutschen Luft- und Raumfahrtkongresses 2021
veroffentlicht [23] .

8.1 Vereinfachte Flugmechanische Untersuchung

Zur Analyse des Optimierungspotentials der Giersteuerung inkl. der Abschatzung der
SeitenleitwerksgréBe und der Verwendung von differentiellem Schub fur die Flug-
steuerung wurde eine vereinfachte flugmechanische Voruntersuchung mit einfachen
Abschatzmethoden durchgefihrt. Eine detaillierte Beschreibung dieser vereinfachten
Voruntersuchung ist dem separaten Projektbericht hierzu [33] zu entnehmen und soll an
dieser Stelle nicht im Detail widergegeben werden.

Fur die flugmechanische Voruntersuchung wurden verschiedene Konfigurationen
untersucht. Als Referenz diente die sogenannte TPR70, ein konventionelles, 70-sitziges
Regionalflugzeug, das vom DLR im Rahmen eines vorherigen CleanSky2-Projekts [37]
entwickelt wurde. Zusatzlich zur TPR70 wurde hybrid-elektrische Konfigurationen mit 2,
6 und 12 Propellern untersucht. Fur alle hybrid-elektrischen Varianten wurde ein T-
Leitwerk und ein konventionelles Seitenleitwerk verwendet. Fir die 6- und 12-Propeller-
Konfigurationen wurden auBerdem Varianten mit verkleinertem Seitenleitwerk
untersucht.  Abbildung 39  zeigt die  untersuchten  Flugzeug-  und
Leitwerkskonfigurationen. Wie in Abbildung 39 zu sehen ist, wurden die konventionellen
Leitwerke mit 100%, 75% und 50% der SeitenleitwerksgroBe des Referenzflugzeugs
untersucht.
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Reference 2eProps-T 6eProps-T 12eProps-T

6eProps-X100%

2eProps-X100% 12eProps-X100%

6eProps-X75%

Abbildung 39: Untersuchte Flugzeugkonfigurationen.

Der Grund fur die Wahl eines konventionellen Leitwerks fur die Variation der
SeitenleitwerksgroBe anstatt eines fir ein solches Flugzeug Ublichen T-Leitwerks sind die
groBeren geometrischen Beschrankungen bei der Verkleinerung der GroBe eines T-
Leitwerks. Um eine bessere aerodynamische Vergleichbarkeit zu gewahrleisten wurde die
Seitenleitwerksverkleinerung mit gleicher geometrischer Streckung des Seitenleitwerks
durchgefihrt. Da bei einem T-Leitwerk die minimale Profiltiefe des Seitenleitwerks an der
Spitze aufgrund der unveranderten Profiltiefe des Hohenleitwerks gegeben ist, ist die
Reduzierung mit gleicher Streckung begrenzt. Aus diesem Grund wurde ein
konventionelles Leitwerk gewahlt und die damit verbundenen Nachteile fir eine
Hochdeckerkonfiguration in Kauf genommen.

Es muss an dieser Stelle betont werden, dass fur die Auslegung der hier untersuchten
Flugzeugkonfigurationen die Variation der SeitenleitwerksgrdBe nicht nur den Widerstand
und Masse des Seitenleitwerks beeinflusst, sondern alle sich daraus auf den
Gesamtflugzeugentwurf ergebenden Schneeballeffekte bericksichtigt werden.

8.1.1 Derivativmodell

Wahrend des Flugzeugvorentwurfs sind keine detaillierten aerodynamischen Daten
verflgbar, wie sie fur eine flugmechanische Untersuchung notwendig sind. Aus diesem
Grund wurde hier ein vereinfachtes Derivativmodell entwickelt. Die Berechnung der
bendtigten Dampfungs- und Steuerderivativa basierte dabei auf Handbuchmethoden
unter Verwendung der vorhandenen Geometrieinformationen.

Die Werte der abgeschatzten Derivativa kénnen nicht direkt validiert werden, da fur die
untersuchten Flugzeugkonfigurationen keine real existierenden Flugzeuge existieren,
mittels derer die quantitativen Werte validiert werden konnten. Die verwendeten
Berechnungsmethoden wurden jedoch auf andere Flugzeugmuster angewendet, fur die
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validierte Derivative vorhanden sind. Der Vergleich mit dem A320 und der Do-328 zeigten
Abweichungen bei den Handbuchmethoden von bis zu 30%. Eine derartige
GréBenordnung muss bei dem vorliegenden niedrigen Niveau der verwendeten
Methoden im Vorentwurfsstadium allerdings erwartet werden.

8.1.2 Potential zur Verringerung des Seitenleitwerks

Der Ausfall eines als kritisch anzusehenden Triebwerks (sog. OEl — one engine inoperative)
ist Ublicherweise der dimensionierende Fall fir die Auslegung des Seitenleitwerks. Mit
dem Seitenruder muss das durch den Triebwerksausfall entstehende Giermoment
kompensiert werden. Es ist einleuchtend, dass bei der gréBeren Anzahl an Triebwerken
mit verteilten Antrieben der OEl-Fall weniger relevant wird, da das entstehende
Giermoment eines Triebwerksausfalls deutlich geringer ist.

Abbildung 40 zeigt die das Verhaltnis aus mit dem Seitenruder maximal erzeugbaren
Giermoment zum Giermoment des Ausfalls von 1, 2 oder 3 Triebwerken fur die 6- und
12-Propeller-Konfiguration aufgetragen als Funktion der Seitenleitwerksflache.

3.5 .
—1El - 12 eProps
-==2El - 12 eProps
3 [|===-= 3El - 12 eProps
—1El - 6 eProps
- = =2El - 6 eProps

2.5 |- 3El - 6 eProps

50 60 70 80 90 100
VTP size [% of reference aircraft]

Abbildung 40: Méglichkeit der 6- und 12-Propeller-Konfigurationen mit unterschiedlichen
Seitenleitwerksflachen den Ausfall von 1,2 oder 3 Triebwerksausféllen zu
kompensieren.

Es ist in Abbildung 40 zu erkennen, dass sowohl die 6- als auch die 12-Propeller-
Konfiguration im Falle eines einzelnen Triebwerksausfall auch mit einem auf die Halfte
verkleinerten Seitenleitwerk noch in der Lage ist, das Triebwerksgiermoment zu
kompensieren. Sollten zwei Triebwerksausfalle zu bericksichtigen sein, musste das
Seitenleitwerk der 12-Propeller-Konfiguration noch mindestens 65% der Flache des
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Seitenleitwerks des Referenzflugzeugs besitzen und das der 6-PropellerKonfiguration
noch mindestens 75%.

Im Projekt wurde entschieden, dass auch fir verteilte Antriebe (wie bei konventionellen
Antrieben) nur der Ausfall eines einzelnen Triebwerks als kritisch anzusehen ist. Aus
diesem Grund wurde entschieden, die 12-Propeller-Konfiguration mit einem um 50%
verkleinerten Seitenleitwerk weiter zu untersuchen (s. Kapitel 8.2 und 8.3).

Neben dem OEl-Fall sind weitere unter Umstanden dimensionierende Kriterien fur die
Auslegung des Seitenleitwerks die Gierddmpfung (C.) und die sogenannte
Windfahnenstabilitat (C,p) des Flugzeugs, bzw. die daraus resultierende Dynamik der
sogenannten Taumelschwingung. Die Taumelschwingung ist eine gekoppelte Roll-Gier-
Schwingung und eine der typischen Eigenbewegungsformen eines Flugzeugs. Fir die
Dynamik der Taumelschwingung wurden entsprechende Flugeigenschaftskriterien
definiert, die akzeptable Grenzen fir Dampfung und Eigenfrequenz der
Taumelschwingung beschreiben. Diese Grenzen sind in [34] fur verschiedene
Flugeigenschaftslevels gegeben (s. Tabelle 16).

min. D7s | min. o, TS

Level 1 0,08 0,4
Level 2 0,02 0,4
Level 3 0 0,4

Tabelle 16: Flugeigenschaftsgrenzen fir die Taumelschwingung [34] .

Die quantitativen Ergebnisse der Untersuchung fur die untersuchten Konfigurationen sind
in Tabelle 17 gezeigt. Es ist zu sehen, dass die Eigenfrequenz der Taumelschwingung in
allen untersuchten Fallen oberhalb der geforderten Grenze liegt und damit akzeptabel ist.
Die Dampfung der Konfigurationen mit verkleinertem Seitenleitwerk liegen allerdings
leicht unterhalb des geforderten Wertes fir Level 1 Flugeigenschaften, sind allerdings
noch weit von der Grenze zu Level 3 entfernt. Man muss dabei betrachten, dass die
Grenzen fUr die Flugeigenschaften aus [34] aus einer Zeit stammen, in der es keine
elektronischen Flugsteuerungssysteme gab und somit strenggenommen direkt nur auf
Flugzeuge mit einer klassischen, direkten Flugsteuerung anwendbar sind. Eine leichte
Degradierung der Flugeigenschaften wie sie hier zu sehen ist, ist fir moderne Flugzeuge
mit elektronischer Flugsteuerung durchaus akzeptabel. Somit sind alle untersuchten
Konfigurationen als unkritisch hinsichtlich der Flugeigenschaften der Taumelschwingung
anzusehen.

6eProps 12eProps
SLW-GréBe | 100% | 75% | 50% | 100% | 75% | 50%
®0,0R 0,76 |066 (054 |0,77 |0,67 |0,48
Dor 0,088 | 0,076 | 0,063 | 0,090 | 0,078 | 0,055

Tabelle 17:  Eigenfrequenz und Ddmpfung der Taumelschwingung der untersuchten
Konfigurationen.
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Ein weiteres Kriterium, das unter Umstanden dimensionierend fur das Seitenleitwerk sein
kann, ist Seitenwind bei Start und Landung. In diesem Fall muss es moglich sein, einen
Schiebewinkel mit dem Seitenruder aufzubauen, der bei der entsprechenden
Fluggeschwindigkeit einem gewissen geforderten Seitenwind entspricht [35] . Dieser Fall
wird hier allerdings nicht weiterbetrachtet, da zur Giersteuerung nicht nur das Seitenruder
sondern auch differentieller Schub verwendet werden soll. Somit muss der geforderte
Schiebewinkel nicht alleine mit dem Seitenruder aufgebaut werden. Dieses Kriterium ist
somit nicht mehr dimensionierend flr das Seitenleitwerk, bzw. -ruder.

8.1.3 Potential zur Verwendung von differentiellem Schub fiir die
Flugsteuerung

Verteilte Antriebe erlauben es grundsatzlich differentiellen Schub zur Flugsteuerung zu
verwenden. Inwiefern differentieller Schub tatsachlich fur die Flugsteuerung verwendet
werden und die geringere Effektivitat des verkleinerten Seitenleitwerks/-ruders kom-
pensieren kann, wurde ebenfalls im Rahmen der flugmechanischen Vorstudie mit dem
vereinfachten Derivativmodell untersucht.

Vorab sollen zum allgemeinen Verstandnis die Effekte, wie differentieller Schub fir die
Flugsteuerung verwendet werden kann, kurz erldutert werden. Das durch differentielle
Schubeinstellungen entstehende Giermoment entsteht hauptsachlich direkt durch die
unterschiedlichen Schiibe der einzelnen Propeller zusammen mit dem jeweiligen lateralen
Hebelarm. Dazu kommt ein untergeordneter Einfluss durch den gednderten lokalen
aerodynamischen Widerstand am Fligel im Nachlauf des Propellers. Dartber hinaus
entsteht durch differentielle Schubeinstellungen auch ein Rollmoment. Dieses entsteht
(wenn man Vertikalanteile des Schubes vernachlassigt) hauptsachlich durch die Anderung
des lokalen Auftriebs am Fligel aufgrund der geanderten Anstrémgeschwindigkeit im
Nachlauf des jeweiligen Propellers.

Abbildung 41 zeigt den Roll- und Giermomentenbeiwert der einzelnen Triebwerke der
12-Propeller-Konfiguration bei Takeoff-Schub. Deutlich ist der nahezu lineare Verlauf des
Giermoments mit seinem Maximum am auBersten Triebwerk und der nichtlineare, der
(elliptischen) Auftriebsverteilung folgende Verlauf des Rollmoments mit seinem Maximum
bei ca. 2/3 der Halbspannweite zu erkennen. Es ist aber ebenfalls deutlich zu erkennen,
dass die durch die einzelnen Triebwerke erzeugten Giermomente deutlich gréBer sind als
die Rollmomente.

Setzt man Gier- und Rollmoment ins Verhaltnis kann man sehen, welche Triebwerke eher
fur eine Rollsteuerung und welche eher fir eine Giersteuerung verwendet werden sollten.
Abbildung 42 zeigt das Gier-Roll-Verhaltnis der einzelnen Triebwerke der 12-Propeller-
Konfiguration. Man erkennt, dass die aduBBeren Triebwerke das hdchste Gier-Roll-
Verhaltnis besitzen. Dies bedeutet, dass fur eine Giersteuerung, bei der méglichst wenig
ungewolltes Rollmoment entsteht, eher die duBeren Triebwerke verwendet werden
sollten. Andersherum sollten fur eine Rollsteuerung, bei der moglich wenig Giermoment
entstehen soll, eher die inneren Triebwerke verwendet werden sollten. Es ist allerdings
auch zu sehen, dass auch fur die inneren Triebwerke das Gier-Roll-Verhaltnis gréBer 1 ist,
d.h. mehr Gier- als Rollmoment erzeugt wird. Bei einer Verwendung von differentiellem
Schub zur Rollsteuerung muss somit immer ein enormes Giermoment vom Seitenruder
kompensiert werden, um schiebefrei zu rollen. Die Voruntersuchung hat gezeigt, dass fir
das um 50% reduzierte Seitenleitwerk, das noch kompensierbare Giermoment aus einem
Rollkommando so gering ist, dass das dazugehorige Rollmoment lediglich 10% des
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bendtigten Rollmoments ausmacht. Selbst mit dem Referenzleitwerk betragt dieser Anteil
aber lediglich knapp 12%. Eine Verwendung von differentiellem Schub zur Rollsteuerung
wird somit zumindest flr die hier untersuchte Konfiguration nicht empfohlen und damit
nicht weiterverfolgt.
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Abbildung 41: Roll- und Giermomentenbeiwerte der einzelnen Triebwerke bei Takeoff-Schub
(12eProps).
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Abbildung 42: Das Gier-Roll-Verhéltnis der einzelnen Triebwerke (12eProps).
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Aufbauend auf diesen Erkenntnissen, lassen sich verschiedene differentielle
Schubeinstellungen denken, die eine Giersteuerung ermoglichen. Abbildung 43 zeigt
einige exemplarische Schubeinstellungen, die das jeweils gleiche Giermoment
(Giermomentenbeiwert C, = 0,1) erzeugen. Gut zu erkennen in der Legende ist die
Bandbreite an Rollmoment, das bei den verschiedenen Schubeinstellungen entsteht. Auch
hier ist wieder gut zu sehen, dass die schwarze Konfiguration mit dem meisten Schub bei
den auBenliegenden Triebwerken das geringste Rollmoment von den gier gezeigten
erzeugt und damit fur die Giersteuerung mittels differentiellen Schubs verwendet werden
sollte.
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Abbildung 43: Rollmomentenbeiwerte fiir verschiedene differentielle Schubeinstellungen und
konstantem Giermomentenbeiwert (12eProps).

8.2 Entwicklung einer Gesamtflugzeugsimulation

Aufbauend auf die in der flugmechanischen Vorstudie gemachten Erkenntnisse wurde ein
vollstandiges 6-Freiheitsgrad-Simulatiosmodell fir die 12-Propeller-Konfiguration mit um
50% verkleinertem Seitenleitwerk entwickelt. Eine detaillierte Beschreibung dieses
Simulationsmodells ist dem separaten Projektbericht hierzu [36] zu entnehmen und soll
an dieser Stelle nicht im Detail widergegeben werden.

Das in SynerglE verwendete Datenformat fur den Flugzeugvorentwurf ist CPACS
(Common Parametric Aircraft Configuration Schema). Die im xml-Format vorliegenden
CPACS-Dateien wurden vom DLR Institut flr Systemarchitekturen in der Luftfahrt
bereitgestellt und enthalten alle im Vorentwurf zur Verfigung stehenden Daten. Um
CPACS-Daten fur eine Flugzeugsimulation verwenden zu kénnen, wurde vom DLR Institut
far Flugsystemtechnik eine spezielle CPACS-basierte Simulationsumgebung fir 6-
Freiheitsgrad-Flugzeugsimulationen namens COAST (CPACS-Oriented Aircraft Simulation
Tool) entwickelt. COAST ist im Matlab/Simulink® umgesetzt und benutzt spezifische
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Wrapper-Funktionen um die Flugzeugdaten aus einer xml-Datei in die
Simulationsumgebung zu laden. Fur die Entwicklung der Simulationsumgebung in
SynerglE  mussten projektspezifischne Anderungen an der Basis-COAST-Software
vorgenommen werden. Diese betreffen mal3geblich das Aerodynamikmodell, die
Triebwerksmodelle und das Fahrwerksmodell.

Da wahrend der Flugzeugvorentwurfsphase kein detailliertes Aerodynamikmodell
vorhanden ist, wurden die vom DLR Institut fr Aerodynamik und Strémungstechnik tGber
das Remote Component Environment (RCE) bereitgestellten Software-Tools LiftingLine
und HandbookAero verwendet, um Aero-Kennfelder nach CPACS-Standard zu erzeugen.
Diese Aero-Kennfelder umfassen die Basis-Aerodynamik des Flugzeugs als Funktion des
Anstell- und des Schiebewinkels, sowie der Reynolds- und der Machzahl, Roll-, Nick- und
Giergeschwindigkeit und der Steuerflachenausschlage.

FUr ein Flugzeug wie die 12-Propeller-Konfiguration, bei der ein GroBteil der Flugelflache
im Nachlauf des Propellers liegt, muss der schubabhangige Einfluss auf die Aerodynamik
modelliert werden. Flr die Berechnung der inkrementellen Auftriebsbeiwertkomponenten
wird  eine  elliptische  Auftriebsverteilung ~ angenommen, mit der  der
Gesamtauftriebsbeiwert der Basis-Aerodynamik an der jeweiligen spannweitigen Position
gewichtet wird. Der Gesamtbetrag wird fur alle Triebwerke aufsummiert. Die
inkrementellen Anteile der Roll-, Nick- und Giermomentenbeiwerte werden aus den
Kraftbeiwerten mit den jeweiligen Hebelarmen berechnet.

Um auch Landungen simulieren zu kénnen, benétigt das Simulationsmodell ein Modell
der Aerodynamik des Hochauftriebssystems. Das Hochauftriebssystem ist hier relativ
einfach gehalten und als einfache Wélbklappe mit einem maximalen Ausschlagwinkel von
20° ausgefihrt. Da ein GroBteil des Hochauftriebssystems im Nachlauf der Propeller liegt,
wird davon ausgegangen, dass eine Woélbklappe ausreichend ist. Das
Hochauftriebssystem wurde nicht mit CFD ausgelegt, sondern nur in 2D berechnet.
Basierend auf 2D-Rechnungen, die vom DLR Institut fur Aerodynamik und Strémung-
stechnik bereitgestellt wurden, wurden Gleichungen fur die anstellwinkelabhdngigen
lokalen Auftriebs-, Widerstands- und Nickmomentbeiwerte ermittelt.

Das Aerodynamikmodell des Hochauftriebssystems ist als Streifenmodell ausgelegt, da
Teile des Hochauftriebssystems der zusdtzlichen Anstrémung im Propellernachlauf
ausgesetzt sind und einige Teile (zwischen den Propellern) nicht. Bei der Berechnung der
Inertialgeschwindigkeit V; jedes Streifens wird die zusatzliche Anstrémgeschwindigkeit
aus der Gierrate r berlcksichtigt. Flr die Berechnung des effektiven Anstellwinkels wird
auch die Rollrate p berlcksichtigt.

Das hier verwendete Triebwerksmodell unterscheidet sich vom urspringlichen
Triebwerksmodell von COAST. Die Modellstruktur wurde im Rahmen des Projekts von
Rolls-Royce Electric geliefert und in das Gesamtflugzeugmodell implementiert. Die
Beiwerte fur Schub und Drehmoment wurden als Funktion des Blattanstellwinkels g und
der Vortriebsgrades J in Kennfeldern abgelegt. Ein Propellerdrehzahlregler regelt den
Anstellwinkel der Propellerblatter B in Abhdangigkeit von der Blattspitzenmachzahl. Der
Regler ist als PD-Regler mit Begrenzungen zwischen 20° und 65° Blattanstellwinkel
ausgelegt.

Um Landungen simulieren zu koénnen, musste das COAST-Modell um ein
Fahrwerksmodell erweitert werden, das so nicht im COAST-Basismodell enthalten ist. Das
Fahrwerk ist als Dreipunktfahrwerk modelliert, bei dem alle drei Fahrwerkssbeine als oleo-
pneumatische Feder-Dampfer-Kombination modelliert sind. Das Hauptfahrwerk umfasst
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Bremsen und das Bugfahrwerk kann gelenkt werden. Das gesamte Fahrwerksmodell
entspricht der Modellierung nach [38] und [39] . Die Anpassung der Feder-Dampfer-
Kennlinien erfolgte qualitativ auf Basis des MTOM.

Neben den bisher beschriebenen Modellerweiterungen wurde fir die 12-Propeller
Konfiguration ein Flugsteuerungsregler entwickelt und ausgelegt. Fir die Entwicklung des
Flugreglers wurden die Flugeigenschaften des ungeregelten Flugzeugs fur zwei
Flugpunkte analysiert: einen Flugpunkt fur den Reiseflug (Ma 0,5, Hohe: 8000 m, clean
configuration) und einen Flugpunkt far die Landung (Ma 0,16, Hohe: 304 m, Lande-
konfiguration). Das Basisflugzeug zeigt eine schlecht gedampfte Anstellwinkel-
schwingung und Phygoide in beiden Flugpunkten. Die Seitenbewegung zeigt eine
instabile, aber langsame und daher gut beherrschbare Spiralbewegung. Die Dampfung
der Taumelschwingung erfillt fur beide Trimmpunkte die Dampfungsforderung nach [34]

Die Architektur de Basisreglers wurde analog zur Airbus-Basisregler-Architektur
entworfen. Der Regler fur die Langsbewegung ist als modifiziertes C*-Regelgesetz
ausgelegt. Der Einfachheit halber wurde auf einen Schubregler verzichtet. Zur
Verbesserung der Flugeigenschaften sowie wegen der reduzierten GroBe des
Seitenleitwerks wurde fur die Seitenbewegung ein Schiebewinkelregler ausgelegt. Damit
sollen die durch die verringerte RudergréBe beeintrachtigten Flugsteuerungs-
eigenschaften durch die Nutzung von differentiellem Schub verbessert werden,
insbesondere bei Seitenwindlandungen wahrend der Decrab-Phase. Fur die Rollbewegung
wurde ein Rollratenregler entwickelt. Eine Auto-Trimm-Funktion sorgt dafr, dass die
Hohenflosse so bewegt wird, dass das Hohenruder immer in seine Neutralstellung
zurlckgefihrt wird.

Das sogenannte Normal Law besteht aus einem Rollratenregler und einem Schiebewinkel-
regler. Wenn die Pedale betatigt werden, wird ein Schiebewinkel kommandiert. Der
Hangewinkel des Flugzeugs bleibt durch den Rollratenregler unverandert, wenn der Pilot
nicht gleichzeitig den Sidesticks seitlich bewegt. Dadurch ist es mdglich, den
Schiebewinkel unabhédngig vom Hangewinkel zu steuern, was insbesondere bei der
Korrektur des Luvwinkels (Decrab) bei der Landung als vorteilhaft angesehen wird.

Der Regler wurde qualitativ und ausschlieBlich fir die beiden oben beschriebenen
Flugpunkte (Reiseflug mit eingefahrenen Klappen und Landung mit voll ausgefahrenen
Klappen) ausgelegt. Die Reglerverstarkungen werden mit der wahren Flug-
geschwindigkeit angepasst.

Neben dem Normal Law, mit aktivem Basisregler, wurde eine Mdglichkeit geschaffen, das
Flugzeug auch ohne Basisregler fliegen zu kénnen, das sogenannte direct law. Im direct
law wurde eine direkte, lineare Kopplung zwischen Sidestick und Héhenruder/Querruder
realisiert, wie es auch bei einem Flugzeug mit konventioneller Flugsteuerung der Fall ist.
Auch die Pedale sind in diesem Fall direkt mit dem Seitenruder verbunden.

Das Seitenruderkommando des Schiebewinkelreglers wird sowohl fur das Seitenruder als
auch zur Erzeugung von differentiellem Schub der zwolf Triebwerke verwendet. Die
Schubverteilung in  Spannweitenrichtung erfolgt dabei linear und nach auBen
zunehmend. Der Grund hierfUr ist die Verschiebung des Gier-Roll-Verhaltnisses zugunsten
von Giermoment, wie in Abschnitt 8.1.3 beschrieben.

Es muss betont werden, dass das entwickelte Simulationsmodell der 12-Propeller-
Konfiguration nicht validiert werden kann. Dies sollte bei der Interpretation der Ergebnisse
aus den Simulationen immer bertcksichtigt werden.
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8.3 Virtuelle Flugversuche

Aufgrund der Einschrankungen infolge der COVID-19-Pandemie konnten die virtuellen
Flugversuche der 12-Propeller-Konfiguration im Full-Flight-Simulator leider nicht wie
geplant durchgefiihrt werden. Die COVID-19-bedingte SchlieBung und eingeschrankte
Nutzbarkeit des AVES-Simulatorzentrums lieB lediglich einen Test mit einem DLR-
Testpiloten zu. Die Ergebnisse kdnnen trotzdem als duBerst wertvoll angesehen werden.

8.3.1 Der AVES-Simulator

Das AVES-Simulatorzentrum (Air VEhicle Simulator) wird seit 2013 vom DLR-Institut fur
Flugsystemtechnik betrieben [40] . Das Simulatorzentrum besteht aus einem Fixed-Base-
und einem Motion-Based-Simulator mit austauschbaren Cockpits des A320 und der
EC135. Abbildung 44a zeigt den Bewegtsimulator des AVES von auBen. Hauptbestandteil
ist der grolBe Dome, der eine enorme visuelle Projektionsflache von 240° in horizontaler
und 95° in vertikaler Richtung ermdglicht. Die groBe vertikale Ausdehnung der visuellen
Projektionsflache ist eine Anforderung seitens der Helikoptersimulation, da Helikopter
eine viel groBere AuBenansicht bendtigen als Starrfligler. Ein weiteres Detail in Abbildung
44a ist das Bewegungssystem, das aus einem elektro-pneumatischen Hexapod-System
besteht. Abbildung 44b zeigt die Innenansicht des AVES A320-Cockpits. Das Cockpit ist
eine Nachbildung des A320-Cockpits und reprasentiert das Original in nahezu jedem
Detail. Im hinteren Teil des Cockpits (in Abbildung 44 nicht sichtbar) ist ein Bedienplatz
zur Simulationssteuerung implementiert.

Abbildung 44 Der AVES Bewegtsimulator mit A320 Cockpit (a): AuBenansicht des Simulators
auf dem Hexapod-Bewegungssystem, b): Cockpit-Ansicht des Simulators.

Die gesamte AVES-Software wurde vom DLR-Institut fur Flugsystemtechnik entwickelt
(mit Ausnahme der Steuerung der Bewegungsplattform). Die Flugsimulation mit
Flugsteuerungssystem, Autopilot, Flightmanagementsystem, Flugwarnrechner, System-
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simulation sowie die Simulatorsteuerungssoftware und die Software fur die
AuBensichtdarstellung wurde vom DLR-Institut fir Flugsystemtechnik entwickelt. Dies
garantiert maximale Flexibilitat fir wissenschaftliche Zwecke.

Um ein Flugzeugmodell im AVES simulieren zu kédnnen, sind weitere Simulationsmodule
wie die Simulation der Cockpit-Hardware (Schalter, Hebel, Sidesticks, Schubhebel), der
Displays, der AuBenansicht oder der Simulationssteuerung notwendig. Die Bereitstellung
dieser Simulationsmodule in der Phase des Flugzeugvorentwurfs ist natdrlich begrenzt
und die meisten erforderlichen Daten kdnnen hier deshalb nicht bereitgestellt werden.

Als Folge der softwaretechnischen Vereinfachungen bot das hier verwendete A320-
Cockpit fur die hier durchgefihrten Versuche nur wenige generische Anzeigen und
Funktionen. Die Sidesticks, die Pedale, die Schubhebel, der Klappenhebel und eine
vereinfachte Version des Primary Flight Displays (PFD) und des Navigationsdisplays (ND)
waren flr die virtuellen Flugversuche funktionsfdahig. Alle anderen Cockpit-
Bedienelemente waren nicht funktionsfahig. Die Auswahl des der Flugsteuerungsmodes
(normal oder direct law) wurde Uber die Bedienstation durchgeftihrt und vom
Experimentator manuell eingestellt.

Aufgrund der COVID-19-bedingten Nichtverfigbarkeit des AVES erfolgte die
Simulatorintegration weitestgehend Uber Remote-Verbindungen. Ohne dies ware der
Pilotenversuch unter den gegebenen Bedingungen gar nicht durchfhrbar gewesen.
Dadurch konnten jedoch nicht alle Integrationstests durchgefihrt werden, was
beispielsweise zu einer eingeschrankten Konfigurationsmoglichkeit  fur das
Hochauftriebssystem fuhrte (Beschrankung auf Conf O und Conf Full statt auf alle
Klappenkonfigurationen).

8.3.2 Pilotenversuche

Aufgrund der COVID-19-bedingten Einschrankungen und der daraus resultierenden sehr
kurzen Integrations- und Testzeit lag der Schwerpunkt der virtuellen Flugversuche auf der
Ermittlung der allgemeinen Flugeigenschaften.
Verschiedene Mandver wurden definiert, die in unterschiedlichen Hé6hen und unter-
schiedlichen Hochauftriebskonfigurationen geflogen wurden. Die Flugeigenschaften
wurden mittels der Cooper-Harper-Skala [41] bewertet. Hierfir werden fir eine
bestimmte Flugaufgabe Grenzen definiert, innerhalb derer die Flugeigenschaften als
desired bzw. adequate angesehen werden kénnen.
Fur die hier durchgefthrten Mandver wurden folgende Grenzen definiert:

e Hohenhaltung: adequate + 100 ft; desired + 50 ft

e Geschwindigkeitshaltung: adequate + 10 kts; desired + 5 kts
Fur die Beibehaltung des Kurses wurden keine Grenzen definiert.
Allgemein werden Bewertungen von 1-3 als Flugeigenschaftslevel 1 bezeichnet.
Bewertungen von 4-6 entsprechen Flugeigenschaftslevel 2 und Bewertungen von 7-8
Flugeigenschaftslevel 3. Ein Rating von 10 bedeutet, dass das Luftfahrzeug unter den
entsprechenden Testbedingungen zumindest teilweise nicht steuerbar ist.

Folgende Testpunkte wurden definiert:
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e Normal Law: 8,000 ft, 250 kts, clean config

(TP2.1) Geschwindigkeitsanderung auf 220 kts

(TP2.2) 30° Rechtskurve mit 25° Hangewinkel

(TP2.3) Geschwindigkeitsanderung auf 250 kts

e (TP2.4) Steigflug auf 9,000 ft mit konstantem Kurs und Geschwindigkeit

(TP2.5) 30° Linkskurve mit 25° Hangewinkel
(TP2.6) Sinkflug auf 8,000 ft mit konstantem Kurs und Geschwindigkeit
(TP2.7) Schiebeflug mit konstantem Kurs

e Direct Law: 8,000 ft, 250 kts, clean config

e (TP2.8) Geschwindigkeitsanderung auf 220 kts

e (TP2.9) 30° Rechtskurve mit 25° Hangewinkel

e (TP2.10) Steigflug auf 9,000 ft mit konstantem Kurs und Geschwindigkeit

e Normal Law: 3,000 ft, 100 kts, config full

(TP3.1) Geschwindigkeitsanderung auf 130 kts

(TP3.2) 30° Rechtskurve mit 25° Hangewinkel

(TP3.3) Geschwindigkeitsanderung auf 110 kts

e (TP3.4) Steigflug auf 4,000 ft mit konstantem Kurs und Geschwindigkeit

(TP3.5) 30° Linkskurve mit 25° Hangewinkel
(TP3.6) Sinkflug auf 3,000 ft mit konstantem Kurs und Geschwindigkeit
(TP3.7) Schiebeflug mit konstantem Kurs

e Direct Law: 3,000 ft, 100 kts, config full

e (TP3.8) Geschwindigkeitsanderung auf 130 kts

e (TP3.9) 30° Rechtskurve mit 25° Hangewinkel

e (TP3.10) Steigflug auf 4,000 ft mit konstantem Kurs und Geschwindigkeit

Die mit Normal Law gekennzeichneten Flugpunkte wurden mit eingeschaltetem
Basisflugregler durchgefiihrt. Die mit Direct Law gekennzeichneten Flugpunkte wurden
mit dem ungeregelten Flugzeug durchgefihrt.

Die Flugpunkte TP2.1 bis TP2.7 mit eingefahrenen Landeklappen (clean configuration)
und aktivierter Flugsteuerung (normal law) wurden weitgehend mit Level 1 Flug-
eigenschaften bewertet. Lediglich die Kurvenflige wurden mit leicht verschlechterten
Flugeigenschaften bewertet (Level 2). Dies lag zum einen an einer etwas tragen
Flugzeugreaktion in der Rollachse und Schwierigkeiten des Piloten, die H6he beim Rollen
exakt einzuhalten. Dies kann laut Piloten sicherlich durch mehr Ubung mit dem Verhalten
des Flugzeugs und entsprechendem Training kompensiert werden. Bei der Interpretation
der Ergebnisse muss auch berlcksichtigt werden, dass es sich hierbei um
Vorentwurfsniveau handelt und die Genauigkeit der Simulation entsprechend gering ist.
Es ist davon auszugehen, dass die Flugpunkte TP2.1 bis TP2.7 hinsichtlich der
Flugeigenschaften kein Problem darstellen.
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Die Flugpunkte TP2.8 bis TP2.10 in clean configuration und mit ausgeschaltetem
Flugregler (direct law) wurden durchweg mit Level 2 Flugeigenschaften, teilweise nahe
der Grenze zu Level 3, bewertet, da es nur mit sehr hohem Arbeitsaufwand des Piloten
maoglich war, Hohe und Geschwindigkeit innerhalb der definierten Grenzen zu halten. Die
durch das kleine Seitenleitwerk weniger geddmpfte Taumelschwingung war dabei
weniger problematisch, jedoch fuhrte die schwach gedampfte Anstellwinkelschwingung
zu hohen Anforderungen an die Arbeitsbelastung des Piloten. Ein Grund dafir war
sicherlich die hier implementierte lineare Charakteristik zwischen Stick- und
Hohenruderausschlag. Mit etwas weniger Nickautoritat um die Nullposition es Sidesticks
kdnnte der Pilot wahrscheinlich die Nicklage des Flugzeugs genauer steuern. Dies konnte
aufgrund der COVID-19-Situation und den damit verbundenen Einschrankungen bei der
Nutzung des Simulators jedoch leider nicht getestet werden.

Es kann an dieser Stelle nicht endgultig entschieden werden, ob die verschlechterten
Flugeigenschaften im direct law fur den unwahrscheinlichen Fall, dass das normal law
ausfallt, fir eine Zertifizierung akzeptabel waren. Bei einem unwahrscheinlichen Versagen
des normal laws sind jedoch bei heutigen Luftfahrzeugen degradierte Flugeigenschaften
zuldssig. Es ist daher zu vermuten, dass die hier festgestellten Degradierungen der
Flugeigenschaften ohne Flugsteuerungsregler fir eine Zulassung akzeptabel sein kénnten,
wenn die Eintrittswahrscheinlichkeit entsprechend gering ist.

Die Testpunkte TP3.1 bis TP3.7 mit voll ausgefahrenen Landeklappen und aktiviertem
Flugregler (normal law) zeigten die charakteristischen Defizite der Konfiguration, die
sicherlich einer weiteren Uberarbeitung bedurfen. Die ausgepragte Kopplung zwischen
Schub und Auftrieb machte es dem Piloten sehr schwer, Hohe und Geschwindigkeit zu
halten. Der reine Horizontalflug wurde nicht als separater Testpunkt betrachtet, es stellte
sich jedoch heraus, dass es fur den Piloten bereits schwierig war, Hohe und
Geschwindigkeit addquat zu halten, da jede Schubdnderung zur Aufrechterhaltung der
Geschwindigkeit mit einer Anderung der Vertikalgeschwindigkeit des Flugzeugs
einhergeht. Hervorzuheben ist hier, dass der n.,-Regler des pitch normal laws des
Flugreglers dem grundsatzlich entgegenwirken soll, da er ohne Stickeingaben in der
Nickachse ein vertikales Lastvielfaches von 1 halten méchte. Aufgrund der hohen Dynamik
der Triebwerke und der damit verbundenen schnellen Anderung des Lastvielfachen bei
Schubanderungen, ist der n,-Regler jedoch nicht in der Lage, den unbeschleunigten Flug
vertikal aufrechtzuerhalten. Diese Tatsache muss beim zuklnftigen Entwurf der n.-
Steuerung des pitch normal laws berUcksichtigt werden.

Beim aktuellen Reglerverhalten muss der Pilot die Nicklage und den Schub (Pitch und
Power) immer im Blick behalten. Aus diesem Grund wurden die Mandver mit groB3en
Schubanderungen (Geschwindigkeitsanderung TP3.1 oder Steigflug TP3.4) mit Level 3
Flugeigenschaften bewertet, da der Pilot nicht in der Lage war, Héhe und Geschwindigkeit
innerhalb der als adequate definierten Grenzen zu erfliegen. An dieser Stelle soll ein
Beispiel gegeben werden, um das sehr unintuitive Flugzeugverhalten mit voll
ausgefahrenen Landeklappen zu beschreiben. Wird ein Steigflug eingeleitet, fihrt die
Schuberhdéhung zu einer signifikanten Auftriebserhéhung und damit zu einem vom
Flugregler nicht kompensierbaren vertikalen Lastvielfachen. Die daraus resultierende
Steigrate kann somit direkt durch die Schuberh6hung erzeugt werden. Da beim Steigflug
kein Vielfaches des Flugzeuggewichts bendtigt wird (Auftrieb =~ Gewicht), muss das
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Flugzeug abgenickt werden, um den anndhernd gleichen Auftrieb bei einem geringeren
Anstellwinkel zu erhalten. Andernfalls ist es nicht maglich, die Geschwindigkeit zu halten.
Das heif3t, um einen Steigflug einzuleiten, muss der Pilot den Schub erhéhen und
gleichzeitig abnicken. Mit dieser radikal veranderten Flugtechnik konnte der Testpilot sein
Steuerverhalten so weit an die Eigenschaften des Flugzeugs anpassen, dass er nach einiger
Ubung die Flugeigenschaften mit Level 2 beurteilen konnte. Kursénderungen waren bei
dieser Ubung fur den Piloten kein Problem mehr, da sie ohne Schubanderung geflogen
werden konnten und daher mit Level 1 bewertet wurden. Dies liegt sicherlich auch daran,
dass sich der Pilot nach den deutlich anspruchsvolleren anderen Mandévern auf das
Verhalten des Flugzeugs eingestellt hatte, weshalb ihm die Kurven vergleichsweise leicht
zu fliegen erschienen.

Allerdings zeigten die Flugpunkte TP3.8 bis TP3.10 bei voll konfiguriertem Flugzeug und
im direct law, dass das Flugzeug in dieser Konfiguration zumindest teilweise
unkontrollierbar ist. Hier zeigte sich der Effekt der reduzierten SeitenrudergréBe. Wahrend
der Gierregler des normal laws (auch unter Verwendung von differentiellem Schub zur
Gierregelung) die geringere Richtungsstabilitat und die damit verbundene nur schwach
gedampfte Gierbewegung kompensieren konnte, stellte dies bei der manuellen
Steuerung ein Problem dar. Da dem Piloten im direct law nur das kleine Seitenruder fir
die Giersteuerung zur Verfligung steht, reicht die Autoritat der Giersteuerung nicht aus,
um das Flugzeug mit vertretbarer Pilotenbelastung zu fliegen. Der Pilot war nur mit sehr
hoher Arbeitsbelastung in der Lage, das Flugzeug in der Gierachse zu steuern. Durch diese
extreme Arbeitsbelastung verlor der Pilot oft andere Parameter wie Hohe oder
Geschwindigkeit aus den Augen. Aus diesem Grund ist das Flugverhalten in
Landekonfiguration ohne Reglerunterstitzung als unkontrollierbar anzusehen. Die
Flugeigenschaften in der Gierachse sind zwar als Level 3 und damit nur als verschlechtert
anzusehen, aber in Kombination mit der anspruchsvollen Kopplung von Schub und
Auftrieb ist das gesamte Flugverhalten als unkontrollierbar anzusehen. Abhilfe kénnte hier
ein vom normal law unabhangig wirkender und auch im direct law tatiger Gierdampfer
schaffen.

Die Landung wurde nicht nach der Cooper-Harper-Skala bewertet, sondern rein qualitativ.
Die Landung des Flugzeugs war grundsatzlich im normal law mdglich, auch wenn die
maximal mdgliche Sinkrate (ca. 700 ft/min maximal) aufgrund des relativ hohen
Leerlaufschubs recht begrenzt war. Es muss betont werden, dass dieser hohe
Leerlaufschub nur auf die vorliegende Genauigkeit im Vorentwurf und das sehr einfache
Triebwerksmodell zurlickzufihren war, das hinsichtlich des Blattanstellwinkels begrenzt
war. Da der Anflug aufgrund des hohen Leerlaufschubes Uberwiegend im Leerlauf
geflogen wurde, sind die oben genannten Probleme wie die Schub-Auftriebs-Kopplung
nicht sehr ausgeprdagt gewesen. Es ist zu erwarten, dass das exakte Einhalten eines
Gleitpfades bei geringerem Leerlaufschub und einem daraus resultierenden héheren
Schubniveau im Anflug schwieriger ist, da das hoéhere Schubniveau notwendige
Schubanderungen zum Aussteuern von Boen 0.a. Uberhaupt erst ermoglicht.

8.4 Bewertung

Bei der Interpretation der Ergebnisse muss berticksichtigt werden, dass die Auslegung des
Hochauftriebssystems nicht im Fokus des Projekts stand und nur aus 2D-Polaren modelliert
wurde. Der maximale Ausschlag der Landeklappen von 20° wurde als verninftiger Wert
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abgeschatzt. Die Simulatortests haben jedoch gezeigt, dass die Schub-Auftriebs-Kopplung
bei diesem Ausschlagwinkel zu groB ist, um ein akzeptables Flugverhalten in allen
Bereichen zu ermdglichen. Es wird daher dringend empfohlen, sich bei weiteren
Untersuchungen dieser (oder ahnlicher) Flugzeugkonfigurationen starker auf diesen
Aspekt zu konzentrieren.

Auch sollte das Hochauftriebssystem mittels CFD ausgelegt werden, um die Schub-
Auftriebs-Kopplung  genauer  abzubilden.  AuBerdem  sollten  verschiedene
Zwischenausschlagwinkel der Klappen untersucht werden.

Ein weiteres Mittel zur Vermeidung der Auswirkungen der starken Kopplung von Schub
und Auftrieb kédnnte der Einsatz der Hinterkantenklappen als sogenannte direct lift control
flaps sein. Dies bedeutet, dass die Klappe, wenn sie schnell genug betatigt wird, die
Auftriebsanderung aus einer Schubénderung durch Anderung ihres Ausschlagwinkels
kompensieren und somit den aktuellen Auftrieb beibehalten kénnte. Ein Beispiel fir eine
erfolgreiche Anwendung von direct lift control flaps, wenn auch zu einem anderen Zweck,
war das DLR Forschungsflugzeug VFW614 ATTAS.
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9 Strukturelle Aspekte, Aeroelastische Analysen

und Bewertung

Die Arbeiten auf Seiten des Instituts flr Aeroelastik umfassten sowohl Aspekte der
strukturellen Modellierung bzw. Dimensionierung, der physikbasierten Massen-
abschatzung, der Untersuchung der strukturdynamischen Eigenschaften, als auch
aeroelastische Fragestellungen, wie z.B. Flattern. Dies alles wurde fur die im Projekt
behandelten Konfigurationsvarianten bis hin zur finalen SynerglE-Konfiguration mit 10
elektrisch angetriebenen Propellern durchgefihrt.

9.1 Verwendete Methoden und Verfahren

Das wesentlichen eingesetzte ,Werkzeug” zur Bearbeitung der Aufgaben, war der
parametrische Entwurfsprozess cpacs-MONA. Mit diesem automatisierten Entwurfs-
prozess konnten alle Aufgabenstellungen aus dem Bereich Struktur und Aeroelastik im
Rahmen des Projektes bearbeitete werden.

Ziel von cpacs-MONA ist es flr eine gegebene Flugzeugkonfiguration, die per CPACS
Datensatz definiert ist, die Lasten fir diese Konfiguration zu ermitteln, die tragende
Struktur zu dimensionieren und eine aeroelastische Bewertung vorzunehmen, z.B. durch
eine abschlieBende Flatteranalyse.

Da dieser Entwurfsprozess insbesondere im Rahmen von Entwurfsstudien oder auch als
ein Modul in umfassenderen Entwurfsprozessen bzw. Optimierungsumgebungen fur das
gesamte Flugzeug, z.B. bei der Anwendung von Methoden der Multidisziplinaren
Optimierung, zum Einsatz kommen soll, ist eine weiterer wesentlicher Bestandteil dieses
Entwurfsprozesses die parametrische Modellierung aller im Prozess benétigten
Simulationsmodelle bzw. Optimierungsmodelle, letztere fir die strukturelle Optimierung
der tragenden Struktur. Der Entwurfsprozess cpacs-MONA, das zugrunde liegenden
Entwurfsprozesskonzept MONA, Weiterentwicklungen von cpacs-MONA bzw. ModGen
und die Anbindung an das Konzeptentwurfstool openAD von DLR-SL sollen nachfolgend
erldutert werden.

9.1.1 Parametrisches Entwurfsprozesskonzept MONA

Der Ausgangspunkt des parametrischen Entwurfsprozesskonzeptes MONA ist die
umfassende Parametrisierung aller beteiligten Simulationsmodelle auf Basis para-
metrischer analytischer Ansatzfunktionen, wie z.B. B-Splines, aus dem Computer Aided
Geometric Design (CAGD), sowie differentialgeometrischer Konstruktionsmethoden (z.B.
Ermittlung von Schnittpunkten und Schnittkurven sich schneidender Flachen bzw. Kurven-
Geometrien). Diese erlauben den Aufbau der unterschiedlichen Simulationsmodelle aus
den Bereichen Aerodynamik, Struktur, Massen, Lastanalyse, Flatteranalyse,
Ruderwirksamkeitsanalyse und Strukturoptimierung (siehe

Im zweiten Schritt wird eine Lastanalyse mit der aeroelastisch gekoppelten flexiblen
Struktur, also mit Hilfe der aufgebauten Simulationsmodelle aus den Bereichen Struktur
und Aerodynamik durchfuhrt. Bezugnehmend auf die in den Zulassungsvorschriften
(z.B.CS25 der EASA) fur Flugzeuge erforderlichen Lastanalysen, werden die Lasten fir die
Flugzeugkonfiguration ermittelt. Dabei handelt es sich bei den Fluglasten um Mandver-
und Boenlasten, sowie sie Bodenlasten (z.B. Landesto3 und Rollen). Abschluss der
Lastanalyse bildet die Auswahl der fur die Strukturauslegung zu bericksichtigenden
Lastfalle bzw. Lasten.
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Im abschlieBenden dritten Schritt, wird die tragende Struktur des Flugzeugs
komponentenweise und unter Berlcksichtigung der ausgewahlten Lastfélle
dimensioniert. Die bedeutet z.B. fir den Fllgel, dass fir den sogenannten Fligelkasten
(die tragende Struktur des Fligels) im Rahmen der angewandten Strukturoptimierungs-
methoden die Wanddicken ermittelt werden. Beim Einsatz von Faserverbundwerkstoff
kommen noch der Lagenaufbau oder die anisotropen Materialeigenschaften hinzu. Die
Zielfunktion der Strukturoptimierung ist ein der Regel die Minimierung des
Strukturgewichts. Die Restriktionen sind zumeist zulassige Materialkennwerte, wie
zuldssige Spannungen oder Dehnungen, aber auch die Beulsicherheit und die erforder-
lichen Rolleigenschaften (Stichwort: Steuerflachenwirksamkeit der elastischen Sturktur)
kdnnen berlcksichtigt werden.

Parametric Set-Up of Simulation and Optimization Models (ModGen)
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Abbildung 45: Parametrisches Entwurfsprozesskonzept MONA

Der Name MONA ist aus den beiden wesentlichen am Entwurfsprozess beteiligten
Computerprogrammen abgeleitet, namlich dem bei DLR-AE entwickelten Programm
ModGen, das dem parametrischen Aufbau der Simulationsmodelle dient und MSC
Nastran, mit dem die Lastanalyse, die Strukturoptimierung und die Flatteranalyse
durchgefihrt wird.

9.1.2 Parametrischer Entwurfsprozess cpacs-MONA

Der vollautomatisierte Entwurfsprozess cpacs-MONA ist eine Implementierung des
Prozesses in Python, bei der auf der einen Seite das MONA-Konzept umgesetzt wurde
und zum anderen die Anbindung an die CPACS-Schnittstelle geschaffen wurde. Dazu
kommt noch ein initialer Entwurfsschritt, der dazu dient fir den Startentwurf eine erste
Lastanalyse flr die starre Struktur und eine erste Strukturmassenabschatzung
durchzufhren, die noch auf empirischen analytischen Verfahren beruht. Weiterhin wird
eine erstes Massenmodells fir das Finite-Element-Modell aufgebaut.

Ferner werden die Lastfalle fir die umfassende Lastanalyse mit MSC Nastran, bei der dann
die elastische Struktur beriicksichtigt wird, definiert. Dies beinhaltet neben der Definition
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der Flugpunkte bei Mandéver und Bdenlastanalysen auch die Festlegung der
Massenkonfigurationen, also die Definition von Beladungs- und Betankungsféllen sowie
die Schwerpunktlage (vordere und hintere Schwerpunktlage).

Einige wenige Anpassungen bzw. Erweiterungen des von openAD generierten CPACS-
Datensatzes waren noch durchzufiihren. Die umfasste zum einen die Umkonvertierung
des CPACS-Datensatzes von der Version 3.2 auf die Version 2.3, sowie die Erganzung
einiger notiger Parameter fir cpacs-MONA. Im Rahmen des Projektes wurden dazu auch
Methoden in ModGen implementiert, um diese Anpassungen bzw. Erweiterungen des
CPACS-Datensatzes nahezu automatisiert durchfihren zu lassen.

openAD cDCpacs _| Conceptual Loads, Sizing &

DLR-SL \/‘/__ Mass Model, Load Cases
v

Parametric Set-Up Simulation Models (ModGen)

incl. Preliminary Sizing with Cut Loads
1

Y v

Models Loads Models Structural
Analysis Optimization g
S
Loads Analysis Q
(MSC Nastran) 5
! (@)

| Gads | | Structural Optimization | _| Structural Model
A S——— (MSC Nastran) Mass Model

Post Analyses
(e.g. Flutter)

Abbildung 46: cpacs-MONA und Anbindung an openAD (Entwurfswerkzeug von DLR-SL)

9.1.3 Anbindung von openAD an capcs-MONA

Eine wesentliche Voraussetzung des zur Anwendung von cpacs-MONA ist das
Vorhandensein eines CPACS-Datensatz mit Definitionen Flugzeuggeometrie, des
strukturellen Aufbaus der tragenden Konstruktion, wie zum Beispiel der sogenannten
wingbox beim Fllgel, der Abschatzung wesentlicher Einzelmassen fur das Massenmodell,
Materialkennwerte,  sowie  allgemeine  Flugzeugparameter,  wie  Entwurfs-
geschwindigkeiten ~ VC/MC  oder VD/MD, die Reiseflugh6he, und der
Schwerpunktlagenbereich.

Mit openAD, dem Konzeptentwurfsprogramm des DLR, das im Projekt SynerglE
eingesetzt wurde, wird ein CPACS-Datensatz erzeugt, der einen GroBteil der
Anforderungen von cpacs-MONA erfillt.

So wird der in Abbildung 47 dargestellte ,, mass breakdown”, der von openAD aufgesetzt
wird, in cpacs-MONA dazu verwendet, um neben den Abschatzungen fur die Massen der
Einzelkomponenten, wie Fligel, Rumpf und Leitwerk, auch weitere Systemmassen,
Massen fur die Sekundarstruktur, oder Beladungs- (Passagiere und Cargo) und
Betankungsmassen als verteilte Massen im sogenannten Massenmodell fur die
Konfiguration zu integrieren. Das diese Massen nur als Einzelmasse und integralem
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Schwerpunkt vorliegen, wird in cpacs-MONA eine Verteilung der Masse Uber den
geometrischen Bereich vorgenommen, zu dem sie auch gehdren. So wird zum Beispiel die
Gesamtmasse der Passagiere mit dem integralen Schwerpunkt, in Einzelmassen Uber die
Rumpfléange verteilt.

Die Anbindung an openAD bedeutet aber auch, dass die von cpacs-MONA ermittelten
Massen fir die FIugel wiederum zurlick an DLR-SL geflossen sind und in openAD nutzbar
gemacht wurden.
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Abbildung 47: Mass Breakdown und Umsetzung in das Massenmodell fiir Lastanalyse und die
Flatteranalyse

9.1.4 Weiterentwicklung MONA - Strukturmodell generische
Pylonstruktur fiir Turboproptriebwerke

Im Verlauf des Projektes wurde u.a. eine generische Pylon-Struktur fir Propellertriebwerke
entwickelt. Diese basiert auf bekannten  Strukturkonzepten vergleichbarer
Flugzeugkonfigurationen ~ mit  Turboprop-Triebwerken.  Die  Pylon-Struktur st
fachwerkartig und ummantelt damit das eigentliche Triebwerk. Der Pylon wird Uber sechs
Punkte mit dem FlUgel verbunden, vier am vorderen Holm, je zwei oben und unten, und
zwei Verbindungspunkte am hinteren Holm.

Die Masse fur das Triebwerk und die Unterstltzungsstruktur wird in einen Massenpunkt
integriert, und es wird eine erste Schwerpunktlage fur diese Masse abgeschatzt. Mit
einem Interpolationselement wird die Masse an den Pylon-Struktur angebunden. Die
Verbindung des Pylons mit dem Fligel geschieht ebenfalls Uber sogenannte
Interpolationselemente (MSC Nastran RBE3-Elemente), auch, um eine gréBere Flexibilitat
hinsichtlich der Spannweitenposition zu erzielen. Die erste Abschatzung fur die
Querschnitte der Fachwerkstruktur erfolgt empirisch. Die AbmaBe fur die Lange, Héhe
und Breite der Pylon-Struktur orientieren sich an der im CPACS-Datensatz definierten
auBeren Geometrie fur die Triebwerke.

Insgesamt lasst sich sagen, dass Propellertriebwerke wesentlich steifer an die
FlGgelstruktur angebracht sind als Jet-Triebwerke, die ja an der Pylonstruktur angehangt
sind, im Gegensatz zu integralen Bauweise bei Propellermotoren.
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b)

L

Abbildung 48: a) typischer Integration des Propellermotors in eine tragende Pylon-Struktur
b) Umsetzung der tragenden Pylon-Struktur fir das parametrisch aufgebaute FE-
Modell mit ModGen.

9.2 Analysen

Im nachfolgenden Abschnitt sollen die im Projekt durchgefihrten Analysen dargestellt
werden. Zunachst wird ein Uberblick zu den betrachteten Konfigurationen gegeben mit
Angaben zu den durchgefiihrten Analysen. Im Weiteren wird die Lastanalyse, der
Auswertung hinzu den Entwurfslastfallen dargestellt, sowie die Ergebnisse fir die Mass
Trade Konfigurationen. Im Abschnitt der Strukturdimensionierung wird beispielhaft eine
Wanddickenverteilung fir den Fligelkasten eine Konfiguration dargestellt und die
Plausibilitat der Ergebnisse der Strukturdimensionierung erliutert. Es folgt eine Ubersicht
zu den erzielten Fligelmassen de Mass Trade Konfigurationen fir bei betrachteten Aspect
Ratios (AR 14.3 und AR17) sowie fir die finale SynerglE-Konfiguration mit 10eProps. Im
Weiteren werden die Ergebnisse der strukturdynamischen Betrachtung aufgezeigt, mit
Ergebnissen fir die Prelimininary Konfigurationen und die Mass Trade Konfigurationen.
AbschlieBend werden die Ergebnisse der Flatteranalyse dargestellt.

9.2.1 Betrachtete Konfigurationen

Im Rahmen des Projektes wurde verschiedenste Konfigurationsvarianten betrachtet.
Begonnen wurde zundchst mit der Referenzkonfiguration einer ATR72 ahnlichen
Konfiguration, allerdings keine Nachmodellierung der existierenden ATR72 (Erstflug
27.10.1988), sondern schon unter Berlcksichtigung der technologischen
Weiterentwicklung.

Als erster Schritt wurden drei Konfigurationsvarianten mit 2-, 6-, und 12-eProps mit
openAD aufgebaut, die sogenannten Preliminary Konfigurationen. Im Verlauf des
Projektes wurde entschieden, ein Standardleitwerk zu verwenden, statt des bei
Hochdeckern Ublichen T-Leitwerks. Somit wurden im weiteren Ablauf des Projektes die
sogenannten Mass Trade Konfigurationen mit aufgebaut. Diese haben ein Kreuzleitwerk.
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Konf.  Konfigurations- CPACS FE-Modell Fligel Modes Flatter
ID Beschreibung Geometrie cpacs-MONA Masse  in Hz Analyse
in kg
11 Mass Trade
Konfiguration
2eProp AR17 LS / /
12 Mass Trade

Konfiguration
6eProp AR17

2253.6 J «

13 Mass Trade
Konfiguration
12eProp AR17

2204.8 J J

14 Finale
Konfiguration
10eProp

1880.0 J «

XXXX

Tabelle 18: Ubersicht der betrachteten Konfigurationsvarianten

Eine Ausnahme stellt die Vergleichskonfiguration mit den Triebwerken am Rumpf dar.
Diese wurde eingeflhrt, um auch den Vergleich zu einer Konfiguration zu haben, die
keine Antriebseinheiten am Fligel hat. Allerdings konnte fir diese Konfiguration mit
cpacs-MONA nur das FE-Modell aufgebaut werden, da eine sinnhafte Anbindung fur
Propellertriebwerke an den Rumpf in cpacs-MONA noch nicht im implementiert war und
auf eine Entwicklung aufgrund nicht vorhandener Ressourcen verzichtet wurde.

Um den Einfluss der Aspect Ratio (Flligelstreckung) ebenfalls zu untersuchen wurden
entsprechende Mass Trade Konfigurationen mit einem Aspect Ratio 17 (Aspect Ratio 14.3
im Ausgangsentwurf) mit openAD aufgebaut und cpacs-MONA Analysen durchgefihrt.
Fur diese Variation wurde ebenfalls eine Konfigurationsvariante mit Hecktriebwerken
aufgesetzt, fir die mit cpacs-MONA allerdings nur ein erstes FE-Modell aufgebaut wurde.
AbschlieBend wurde die finale Konfiguration mit 10 eProp Triebwerken definiert, fur die
der cpacs-MONA Entwurfsprozess ebenfalls gewandt wurde.

9.2.2 Lastanalyse

Bei der Lastanalyse mit MSC Nastran Solution 144 innerhalb von cpacs-MONA werden
Mandoverlastfalle fur verschiedene Massenkonfigurationen und verschiedene Flugpunkte
der Flugenveloppe (Geschwindigkeit/Hohe) durchgeflthrt. Diese orientieren sich an den in
den Zulassungsvorschriften angegebenen MaBgaben (z.B. CS25). Nach durchgefihrter
Lastanalyse werden die Ergebnisse der Lastensimulation analysiert. Dazu werden die
Schnittlasten ermittelt und aus der Kombination ausgewahlte Lastenkomponenten an
definierten Stellen im Strukturmodell, sogenannte Lastenenveloppen ermittelt. Die auf der
Berandung einer Lastenveloppe befindlichen Lastfdlle, werden als dimensionierende
Lastfélle ausgewadhlt und fir die Strukturdimensionierung bereitgestellt. Fir die
Strukturoptimierung werden die Lasten als Knotenlasten aufbereitet, die direkt auf die
Struktur als statische Lasten aufgepragt werden kénnen.
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In Abbildung 5a sind die Lastkomponenten Mx Uber My flr den Schnitt an der
Flugelwurzel far die 12eProp Konfigurationsvariante dargestellt. Darin sind die
Schnittlasten aller simulierten Lastfalle eingetragen, sowie die jeweilige Massen-
konfiguration (Symbol) und die Mandéverbedingungen (Farbe) gekennzeichnet. Das
Maximale Biegemoment Mx wird durch die Pull Up Mand&ver bei maximaler Masse erzielt,
wahrend das minimale Biegemoment Mx bei den Push-Down Mandévern ebenfall bei
maximaler Masse auftritt.

In Abbildung 49b ist der Schnittlastenverlauf fir das Biegemoment Mx flr den Fltgel fur
alle drei Mass Trade Konfigurationsvarianten dargestellt. Darin ist zu erkennen, dass die
12eProp Konfiguration die geringsten Lasten aufweist, wahrenden die 2eProp und die
6eProp Konfigurationen hohere Lasten haben und dazu noch enger beieinander liegen.
Die hdchsten Lasten treten bei der 6eProp Konfiguration auf.

a) b)
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Abbildung 49: a) Schnittlasten Mx dber My in Nm an der Flligelwurzel,
b) Schnittlasten My Gber y am Fltgel fr alle drei Konfigurationsvarianten

9.2.3 Strukturdimensionierung

Die Strukturdimensionierung, also die Ermittlung der Wanddicken der Deckhaute, Rippen
und Holme, wird mit Strukturoptimierungsmethoden  durchgefihrt.  Die
Querschnittsflachen der Versteifungselemente, wie Stringer, Holmgurte und weitere
innere Versteifungen der Holme und Rippen, werden Uber empirisch analytische
Methoden dimensioniert. Die Zielfunktion der mathematisch definierten Optimierungs-
aufgabe, die mit gradientenbasierten Algorithmen geldst wird, ist das Strukturgewicht
des Flugelkastens. Die Restriktionen sind die zuldssigen Spannungen und lokale
Beulsicherheit. In Abbildung 50 ist die Wanddickenverteilung der Ober- und Unterhaut
der modifizierten 6eProp Preliminary Konfiguration (ID09) als Ergebnis der
Strukturoptimierung mit MSC Nastran Sol 200 dargestellt.

Die maximale Wanddicke liegt im Bereich der Fliigelwurzel auf der Oberseite bei ca.
7.5mm und auf der Unterseite bei ca. 6.5mm. Die héhere Wanddicke auf der
Fligeloberseite ist u.a. darauf zurlckzufihren, dass die Restriktion der Beulsicherheit auf
der Flugeloberseite gegentber den Festigkeitskriterien, also der maximalen zuldssigen
Spannungen, eine gréBere Dominanz besitzt. Ansonsten ist erwartungsgemale eine
abnehmende Wanddicke Uber die Spannweite festzustellen. Die Mindestwanddicke von
2mm liegt dabei an der unteren Grenze einer festzusetzenden minimalen Wanddicke.
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Abbildung 50: Wanddickenverteilung auf der Ober- und Unterseite fiir den Fliigelkasten der
modifizerten 6-eProp Konfiguration

9.2.4 Flugelmassen

Ein wesentliches Ziel der Arbeiten im Bereich Struktur und Aeroelastik bei der Anwendung
von cpacs-MONA war die Ermittlung der Fligelmasse, da die Ermittlung der Fligelmasse
mit openAD im Wesentlichen auf empirisch analytischen Zusammenhangen beruht. Die
Fligelmassen wurde wieder an DLR-SL zurlickgegeben, um so die openAD Berechnungen
hinsichtlich der Fligelmasse weiterzuentwickeln. Die ermittelten Fligelmassen mit
openAD sind unabhangig von der Anzahl und Verteilung der Antriebseinheiten am Fltgel.

Die von cpacs-MONA ermittelte Masse des Fliigelkastens des FE-Modells wird Uber
empirisch analytische Methoden hin zur gesamten Fliigelmasse skaliert, wobei darin auch
die Verwendung von Faserverbundwerkstoff berlcksichtigt wird.

Im Rahmen der Untersuchungen der verschiedenen Varianten der SynerglE-
Konfigurationen mit 2-, -6, und 12-eProps wurde auch eine Parametervariation
hinsichtlich des Aspect Ratios (AR), also der Fligelstreckung, durchgefihrt. Aus
aerodynamischer  Sicht verspricht eine groBere Streckung ein verbessertes
aerodynamisches Verhalten, insbesondere hinsichtlich der Flugleistung im Reiseflug.

Die Parametrisierung des Konstruktionskonzeptes des tragenden Fligelkastens in cpacs-
MONA, also die Vorgabe eines maximalen Rippenabstandes, fihrt zu einer Erhéhung der
Anzahl der Rippen, da ein gréBerer AR (von 14.3 auf 17) auch einen Anstieg der
FlGigelspannweite bewirkt.
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Das Teilergebnis , Fligelmasse” von cpacs-MONA spiegelt den erwarteten Trend wieder,
namlich, dass einer Erhéhung des AR und damit auch der Spannweite zu einer Erhéhung
der Lasten fuhrt, die wiederum einen Anstieg der Fligelmasse nach sich zieht (siehe
Abbildung 51). Hinsichtlich der aeroelastischen Querruderwirksamkeit, ist keine
zusatzliche Versteifung des Fligels und damit auch Massenanstieg, erforderlich.

AbschlieBend wurde aber auch noch fur die finale SynerglE Konfiguration mit 10
Triebwerken (10-eProps) bei einem Aspect Ratio von 14.9, ein cpacs-MONA Durchlauf
ausgefihrt. Das Ergebnis ist, dass das Flugelgewicht mit den 10 Triebwerken am
geringsten ist gegenlUber den bisher betrachteten Konfigurationen mit 2-, 6- und
12eProps (siehe Abbildung 51). Das bedeutete aber auch, dass es trotz leichter Zunahme
des AR auf 14.9 zwischen 6 und 12 Triebwerken minimalere Fligelmassen méglich sind.
So, wie bei der Modifizierung der Positionen der Antriebseinheiten bei der 6eProp Mass
Trade Konfiguration ist eine verfeinerte Studie hinsichtlich der Anzahl der Triebwerke und
deren Positionierung am Fligel auch bei den 10-eProps fur zuklnftige Arbeiten noch
sinnvoll.
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il ® 6eProp
2200.0 O O @l ® 6eProp (modified distribution)
® 12eProp
oy O 12eProp (openAD)
c 2100.0 &}
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Abbildung 51: Fltigelmassen fir die 2-, 6- und 12e-Propkonfigurationenfir AR14.3 und AR17,
sowie die finale 10eProp Konfiguration flir AR14.9 aus openAD und cpacs-
MONA

9.2.5 Strukturdynamik

Die Betrachtung der strukturdynamischen Eigenschaften der Konfigurationen,
insbesonderes des Fllgel, dient als Voruntersuchung vor der Flatteranalyse. Das Flattern
einer Flugeugkonfiguration ist ja eine ungedampfte Kopplung von Strukturmoden, die
aerodynamisch angefacht wird.

Eine erste strukturdynamische Bewertung wurde fir die Preliminary Konfigurationen
(ID02, IDO3 und ID04) durchgefihrt und zeigt folgende besondere Merkmale. Die Moden
und Frequenzen der Preliminary Konfiguration mit zwei elektrischen Triebwerken (ID02)
sind dhnlich zu den Ergebnissen fur de initiale Modell (IDO1). Dabei ist lediglich ein
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Absinken der Frequenzen (um ca. 0.5 Hz bei der ersten Fligelbiegung) zu beobachten.
Mit zunehmender Anzahl der Triebwerke von zwei auf sechs und dann auf zwoélf, ist ein
extremer Abfall der Frequenzen zu bemerken (siehe Abbildung 52). So geht die erste
Fligelbiegefrequenz von 3.75 Hz bei zwei Triebwerken auf 73% fir sechs und dann
sogar auf 37% far zwolf Triebwerke zurlick (siehe Abbildung 52 a-c) Diese starke
Verminderung der Frequenz lasst sich mit den nun weiter nach auBen verteilten Massen
erklaren. Die bericksichtigte Gesamtmasse fur die Triebwerke geht dabei sogar
ausgehend von der Variante mir zwei Triebwerken (6847kg), tber die sechs Triebwerke
(6333 k@), hin zu den zwolf Triebwerken zurtick (6201 kg) zurtck.

Weiterhin ist bemerkenswert, dass bei der Variante mir zwolf Triebwerken die in-plane
Moden schon zu niedrigeren Frequenzen vorhanden sind (siehe Abbildung 52 i und I)
und dass die Moden der Varianten mit sechs und zwolf Triebwerken insgesamt komplexer
werden, in dem Sinne, dass sich Moden einzelner Komponente (z.B Fligel, Rumpf,
Leitwerk) mischen.

a) , by C) .
1st elastic mode s "1st elastic mode :

< 3.75Hz 2.72Hz

W

' 1st elastic mode
-~ 1.38Hz
pe.

4, €) -

"'2“nd elastic mode
4 83Hz

2nd elastic mode
2.77THz

RS

3rd elastic mode

3.47Hz

3rd elastic mode

3rd elastic mode
5.85Hz

5.28Hz

Do k) )

" 4th elastic modé
5.66Hz

4th elastic mode =

4th elastic mocTe B <
5.95Hz 7 4

3.61Hz

Abbildung 52: Die ersten vierelastischen Moden und Frequenzen der drei Preliminary
Konfigurationsvarianten (ID0O2, D03, ID04).
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Abbildung 53: Die erste Fligelbiegung, der erste “in plane” und der erste Torsionsmode der
Mass Trade Konfiguratio 6eProp (ID07)

Fur die Mass Trade Konfigurationen (ID06, IDO7 und ID08) wurden ebenfalls die
strukturdynamischen Eigenschaften untersucht. Es zeigt sich das gleich Verhalten, wie bei
den Preliminary Konfigurationen. Eine Darstellung der Frequenzentwicklung der jeiweilig
ersten Fltigelgrundmoden “Biegung”, “In-Plane” und “Torsion” ist in Abbildung 53
dargestellt. Neben dem Absinken der Biegefrequenz und der In-Plane Frequenz ist der
starke Anstieg der Torsionsfrequenz von 2 auf 6 Antriebseinheiten festzustellen, wobei
sicher dieser Anstieg von 6 auf 12 elektrisch angetriebene Propeller nicht mehr fortsetzt.
Es ist vielmehr ein Absinken der Frequenz zu beobachten, wobei aber zu beriicksichtigen
ist, dass die genaue x-Position, also die Vorlage, der Triebwerksmasse noch ungenau
abgeschatzt ist. Diese beeinflusst ja im Wesentlichen den Torsionsmode. Festzuhalten
bleibt auch, dass der Abstand der ersten Biegefrequenz und er ersten Torsionsfrequenz
mit zunehmender Anzahl der Antriebseinheiten zunimmt. Diesem Abstand kommt beim
klassischen Biege-Torsionsflattern eine bersondere Bedeutung zu, da eine Zunahme des
Abstandes der Frequenzen dieser beiden Moden darauf hindeutet, dass auch das
Eintreten von klassischem Biege-Torsionflattern innerhalb der aeorelastischen
Stabilitatseneveloppe mit zunehmender Anzahl der Antriebseinheiten, eher
unwahrscheinlicher wird.

9.2.6 Flatteranalyse

Den Abschluss des cpacs-MONA Durchlaufs bildet der sogenannte Flattercheck. Zwei
betrachtete Massenkonfigurationen wird mit MSC Nastran SOL145 eine Flatteranalyse
durchgefihrt.

Dabei handelt es sich um Massenkonfigurationen MFOeF/18631kg: 0% Kraftstoff, max.
Zuladung und MTOaA/24118kg:100% Kraftstoff, Zuladung bis MTOM. Die angesetzte
Flughdhe entspricht der Hohe, bei der die Flugenveloppe hinsichtlich des Dive Speed
Verlaufs von VD=konst. in MD=konst. Ubergeht. Diese Hohe wird auch
Transitionsflughdhe genannt und liegt bei 6480m bei der Machzahl 0.76. Die
Massenkonfigurationen von 0% Kraftstoff bis zu 100% Kraftstoff wurden ausgewahilt,
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um die maximale Bandbreite des strukturdynamischen Verhaltens des Flligels abzudecken.
Propellereffekte, wie z.B. das Whirlflattern, wurden hierbei nicht berlcksichtigt.

Insgesamt  treten  keine  Flatterinstabilitaten  innerhalb  der  aeroelastischen
Stabilitatsenveloppe fir die untersuchten Mass Trade Konfigurationen (IDO7, IDO8 und
ID09) auf. Es ist weiterhin anzumerken, dass die Flatteranalyse fur die Mass Konfiguration
mit zwei Triebwerken fir die Massenkonfiguration MFOeF klassisches Biege-
Torsionsflattern auBerhalb der Stabilitatsenveloppe zeigt (siehe Abbildung 54). Dieses
Verhalten ist aber bei den Mass Trade Konfigurationen mit 6 und 12 Triebwerken (ID0O8 8
und IDQ9) nicht zu sehen, oder tritt erst bei hdheren Geschwindigkeiten auf, die aushalb
des betrachetetn Geschwindigkeitsbereichs liegen.

Dies zeigt, dass das Bieg-Torsionsflattern auch von den Einzelmassen der Triebwerke und
deren Position vor dem Fliigel beeinflusst wird und kleinere und damit jeweils leichtere
Antriebseinheiten, die auch dichter am Fliigel in x-Richtung positioniert sind (geringere
Vorlage), sich glinstig auf die Vermeidung des klassische Biegetorsionsflatterns auswirken.

Allerdings sind auch hier weitergehende Untersuchungen sinnvoll, um ggf. zu prifen, ob
neue Modeformen, hervorgerufen durch die verteilten Antriebe, dann bei héheren
Frequenzen, weitere Flatterkopplungen bewirken. Fir die Massenkonfiguration MTOaA
konnte kein Flattern im untersuchten Geschwindigkeitsbereich ermittelt werden.

Der wesentliche Unterschied der Preliminary Konfigurationen zu den Mass Trade
Konfigurationen besteht ja darin, dass die Preliminary Konfigurationen eine T-Leitwerk
haben, wahrend die Mass Trade Konfiguationen mit einem Kreuzleitwerk ausgestattet
sind. Hinsichtlich des Flatterverhaltens ist dazu anzumerken, dass der erste Flattermode
bei T-Leitwerk Konfigurationen beim T-Leitwerk selbst Ublicherweise auftritt. Hinsichtlich
dieses konfigurativen Aspekts, ist sind die Mass Trade Konfigurationen weniger
flatteranfallig.
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Abbildung 54: Geschwindigkeits-Dampfungs-Diagramme fir die 2-, 6-, und 12-eProp
Konfigurationen aus dem Flattercheck
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9.3 Bewertung

Die Anwendung von cpacs-MONA zur strukturellen und aeroelastischen Bewertung der
im Projekt SynerglE untersuchten Konfigurationen hat zu einer Reihe von wertvollen
Ergebnissen geflhrt.

Zunachst ist anzumerken, dass die Verwendung des CPACS-Formats zum Datenaustausch
(z.B. zwischen openAD und cpacs-MONA) und die Anwendung von cpacs-MONA als
automatisierter parametrischer aeroelastischer Entwurfsprozess die Bearbeitung von
insgesamt 12 Konfigurationsvarianten ermdglicht hat. Die Konfigurationen mit den
Hecktriebwerken konnten ja nicht komplett mit cpacs-MONA behandelt werden.

Die Ermittlung der Fligelmassen hat Uber cpacs-MONA hat sowohl den Einfluss der
unterschiedlich verteilten Antriebseinheiten Uber die Spannweite gezeigt, als auch den
Einfluss des elastischen Verhaltens. Letzteres hatte sicher in der unterschiedlichen
Abhangigkeit der Frequenzen der Eigenmoden von der jeweiligen Konfiguration gezeigt.
Hinsichtlich Flattern zeigt sich, dass sich die Erhéhung der Anzahl der Antriebseinheiten
positiv auf die Flattereigenschaften auswirkt, also die kritische Flattergeschwindigkeit
zunimmt.

Gerade im Hinblick auf die Lastanalyse und die Flatteranalyse ist aber abschlieBend noch
anzumerken, dass die Hinzunahme der sogenannten p-Loads, hervorgerufen durch den
Propellerdrall, der Einfluss der Propelleraerodynamik auf die Fligelaerodynamik und der
aeroelastische Flattereffekt des sogenannten Whirl-Flatterns, in zuklnftigen Arbeiten
betrachtet werden sollten.

Die wesentlichen Detailergebnisse der Untersuchungen sind in [24] dargelegt.
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10 Demonstrator-Konzepte

Die Untersuchung der Technologie verteilter Propellerantriebe zeigt deutliche Vorteile am
Gesamtflugzeug. Die Ergebnisse basieren auf numerischen Rechnungen und sind mit
Unsicherheiten behaftet, die durch gezielte experimentelle Nachweise vermindert werden
kédnnen.

Einzelne Fragen, wie z.B. zur Dynamik von Flugzeug und Antriebsystem lassen sich
numerisch nur sehr aufwendig simulieren sodass sich hier experimentelle Untersuchungen
an dynamisch skalierten Modellen anbieten. Auch die numerisch demonstrierte, positive
Interaktion von Propellern und Tragfliigel kann mit Prinzip-Experimenten gestitzt und
Uberpruft werden.

Modell-Experimente zur Validierung von konkreten Flugleistung (Reduktion des Leistungs-
bedarfs) sind problematisch, da sich dabei Skalierungsgesetze (insbesondere die geringere
Reynoldszahl) negativ auswirken und eine Ubertragbarkeit nicht automatisch
sichergestellt ist.

Hierzu sind verschiedenen Demonstratoren denkbar:

e bodengebundene Demonstratoren

1. Windkanalversuche zur Validierung der Propeller-Fligel-Interaktion mit einfachem
Reiseflugfligel (ohne Klappensysteme).

2. Windkanalversuche zur Validierung der Propeller-Fliigel-Interaktion im
Langsamflug mit Hochauftriebssystemen.

3. Windkanalversuche zur aeroakustischen Charakterisierung.

4. Flugsimulatorversuche mit realer ,hardware-in—the-loop” zur Erprobung der
Dynamik realer Komponenten des Antriebssystems in Verbindung mit der
Flugsteuerung

e fliegende Demonstratoren
5. Modellflugzeuge zur Erprobung der Flugsteuerung mit Schubmodulation in
verschiedenen reguldren Flugphasen wie Start und Landung sowie auch in
extremen Flugsituationen (Antriebsausfall, Uberziehen, Trudeln).
6. reale Flugzeuge zur Erprobung der Energie-, Antriebs-, Steuer- und Regelsysteme
unter Realbedingungen sowie zur Demonstration der aeroakustischen Wirkung.

Einige denkbare Konzepte sind in Tabelle 19 nochmals zusammengefasst.
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Nr. | Demonstrator Schwerpunkt Aufwand | Erlauterung

1 | Windkanalversuch | aerodynamische | mittel bis | angetriebene Propeller,
Interaktion, hoch Halbmodell ausreichend
Wirkungsgrad

2 | Windkanalversuch | Langsamflug- mittel bis | angetriebene Propeller,
Klappensystem hoch Halbmodell ausreichend

3 | Windkanalversuch | akustische gering angetriebene Propeller,
Charakterisierung | bis mittel | Vollmodell erforderlich

4 | Flugsimulator hardware-in-the- | hoch Original-Antriebsmotor mit
loop Leistungs- und

Steuerelektronik erforderlich
5 | Modellflugzeug Flugdynamik mittel bis | schwer simulierbare
hoch Manover wie Uberziehen,

Triebwerksausfall, Trudeln
Schubverteilung im
Landeanflug

6 | GroBflugzeug Gesamtsystem sehr hoch | Ganzheitliche
Demonstration des
Konzepts

Tabelle 19: Ausgewdhlte Demonstratorkonzepte.

Zu 1+2: Um die numerischen Ergebnisse zu validieren sind Windkanalexperimente
sinnvoll. Dort kann der gesamte Einsatzbereich kontinuierlich abgefahren werden,
wahrend bei numerischen Rechnungen meist nur eine punktuelle Abdeckung maéglich ist.
Allerdings sind Modellgesetzte (Reynolds- und Machzahlen) limitierend. Die erforderlichen
Modelle missen mit einzeln regelbaren Antrieben und relativ komplexer Instrumentierung
zur Schubbilanzierung versehen sein. Um den Aufwand in Grenzen zu halten, erscheint
eine Kombination von Interaktions-Experimenten nach 1 mit den Klappensystemen nach
2 sinnvoll.

Zu 3: Nach einer numerischen Simulation sind Versuche in einem aeroakustischen
Windkanal sinnvoll um die numerischen Ergebnisse zu Uberprifen und eindrucksvoll zu
demonstrieren. Experimentell kénnen dabei auch verschiedenen Konzepte der Drehzahl-
Einstellung und Synchronisierung verglichen werden. Die Modelle kénnen weniger
aufwendig als die fir 1 und 2 ausgelegt sein, da keine globalen Kraft- und keine lokale
Druckmessungen erforderlich sind.  Weiterhin kénnen gezielte Versuche zur
psychoakustischen Bewertung, ggf. Untersuchung mit Versuchsaufbau und Probanden
demonstrieren, welches Potentiel in einr aktustischen Abstimmung der Propallerntriebe
liegt.
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Zu 4: Fur diese Art der Simulation sind Originalkomponenten, wie Antriebsmotor und
zugehorige Leistungselektronik erforderlich. Derartige Versuche sind z.B. beim
Industriepartner Rolls-Royce angedacht und dort auch sinnvoll durchzufihren.

Zu 5: Versuche mit einem frei fliegenden gesteuerten Modellflugzeug erfordern ein
dynamisch skaliertes Modell mit angepassten Tragheitsmomenten und Zeitkonstanten in
der Antriebsdynamik. Sie kénnen dann wesentliche Erkenntnisse zum Verhalten in
Extremsituationen wie Triebwerksausfall, Trudeln oder beim Abfangen nach einem
Uberziehen liefern. AuBerdem lasst lassen sich unterschiedliche Konzepte der
Schubverteilung beim Landeanflug erproben. Eine Aussagekraft zu Flugleistungen oder
Wirkungsgraden ist nicht gegeben, da sowohl aerodynamische als auch elektrische
Komponenteneigenschaften zu sehr vom GroB3flugzeug abweichen.

Zu 6: Versuche mit einem GroBflugzeug sind extrem zeit- und kostenintensiv. Das
Entwicklungsrisiko bei vielen Komponenten ist sehr hoch. Sie sollten erst in Angriff
genommen werden wenn alle flugphysikalischen und aeroakustischen Eigenschaften klar
definiert sind und daraus konkrete Anforderungen fur die bestmdgliche Auslegung des
Demonstrators abgeleitet werden kénnen. Daflr haben derartige Versuche natrlich die
groBte Aussagekraft und AuBenwirkung. Idealerweise sollte solch ein Demonstrator auch
Uber ein geeignetes innovatives Energiesystem verflgen, wie z.B. Wasserstoff zum Betrieb
von Turbogeneratoren oder Brennstoffzellen. Das heif3t, solch ein Demonstrator sollte
idealerweise auch den kompletten zukinftigen elektrischen Antriebsstrang abbilden.
Solch ein Demonstrator kénnt als nachster Schritt ins Auge gefasst werden. Es liegt beim
DLR eine Konzeptstudie zu einem kleineren Regionalflugzeug HyDe mit 9 Passagieren
vor, das eine realisierbare Konfiguration mit verteilten Antrieben darstellt. Dieses Konzept
beinhaltet bereits die wesentlichen Elemente des SynerglE Projektflugzeugs (verteilte
Antriebe, hybrid-elektrisches Antriebssystem) und kann an die aktuellen Erkenntnisse
angepasst werden. Die relativ geringe GréBe macht das Konzept leichter realisierbar und
wesentlich kostengtnstiger als gleich mit einem 50 bis 100 sitzigen Flugzeug zu starten.
Allerdings ist auch hier mit einem hohen Aufwand flr Zertifizierung und Zulassung zu
rechnen.
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11 Zusammenfassung und Ausblick

Die Technologie verteilter Antriebe hat sich als nutzlich erweisen, um den Energiebedarf
von Regionalflugzeugen zu reduzieren. Untersuchungen in allen relevanten
flugphysikalischen Disziplinen haben keine harten ,,show stopper” gefunden.

Die Ergebnisse zeigen, dass Einsparungen in der GréBenordnung von gut 10% maoglich
sind.

Allerdings sind noch einige weitere Fragen zu klaren. Aufgrund des limitierten Budgets
wurden drei Themen bewusst nicht im Projekt betrachtet.

e Zum Ersten die akustische Wirkung der nebeneinander angeordneten Antriebe, die mit
geringerem Durchmesser und héheren Drehzahlen ein anderes Schallspektrum
abstrahlen. Erste Untersuchungen deuten auf eine Reduktion des Gerauschpegels, sind
aber noch nicht ausreichend.

e Zum Zweiten die detaillierte Auslegung des Hochauftriebssystems, das besonders fir den
Landeanflug optimiert werden muss. Ziel muss hier sein, ein mdéglichst einfaches und
leichtes System zu entwickeln, das zusammen mit dem Propellerstrahl eine maximale
Wirkung erzielt.

e Zum Dritten die Kostenfrage. Neben den Herstellungskosten unterliegen die
Betriebskosten einer starken Variabilitat durch politische Randbedingungen fur die
Bewertungen unterschiedlicher zuktnftiger Szenarien nétig sind. Auch ware zu klaren,
ob durch Verwendung einer groBem Anzahl gleicher Motoren in unterschiedlicher
Anzahl in verschiedenen Flugzeugen eine Kostenersparnis durch rationellere Fertigung
erreichbar ist.

Insbesondere die ersten beiden Themen der Flugphysik sollten in einem zukUnftigen
Projekt noch genauer untersucht und bewertet werden.

Weiterhin ist die Frage der Skalierbarkeit noch offen. Die untersuchten Flugzeuge stellen
vermutlich eine Obergrenze dar, bei der die Technologie verteilter Antriebe sinnvoll
einsetzbar ist. Bei gréBeren Flugzeugen sind fir einen wirtschaftlichen Betrieb héheren
Machzahlen erforderlich, bei denen der vor dem Fliigel angeordnete Propellerantrieb nicht
mehr effizient ist.

Auf der anderen Seite kann die Technologie aber auch bei kleineren Flugzeugen
eingesetzt werden, um den Energiebedarf und das Gerdusch zu verringern, sowie die
Sicherheit zu erhéhen. Ein groBer Teil von Unféllen mit Kleinflugzeugen resultiert aus
Leistungsverlust oder Triebwerksausfall.
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