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Obwohl sowohl die Aerodynamik als auch die Aeroakustik von Hubschrauberrotoren bereits seit
vielen Jahren intensiv erforscht werden, lassen sich diese nicht unmittelbar auf Kleinrotoren
Ubertragen. Insbesondere sind die Zusammenhange zwischen dem Strémungszustand und der
Schallemission von Kleinrotoren bisher noch nicht vollstandig verstanden. In dieser Arbeit
werden die Zusammenhange zwischen der Stromungstopologie und der Entstehung von
Schallquellen an Kleinrotoren vor allem experimentell, aber auch numerisch untersucht. Dazu
werden Schub- und Leistungsmessungen an elf kommerziellen Kleinrotoren bei
unterschiedlichen Anstromgeschwindigkeiten, Drehzahlen und Neigungswinkeln durchgefihrt.
Die optische Analyse der Stromungsfelder erfolgt mit Particle Image Velocimetry (PIV) und mit
der Background Oriented Schlieren (BOS) Methode. Fir die akustische Untersuchung wird ein
Mikrofonarray eingesetzt und die Schallquellen mithilfe von Beamforming-Algorithmen
lokalisiert. Zusatzlich werden die Stromungsfelder mit einem Panelverfahren (UPM) simuliert
und die Schallemission mit einem Ffowcs Williams-Hawkings-Loser (APSIM) berechnet. Die
Untersuchungen zeigen, dass erst durch die Kombination von akustischen und optischen
Messtechniken sowie Simulationen der Aerodynamik und Aeroakustik eine hinreichende
Analyse der Schallentstehungsmechanismen von Kleinrotoren maoglich ist. Die optischen
Messtechniken und die UPM-Simulationen helfen die komplexen Strdmungsvorgédnge am Rotor
zu verstehen und erweisen sich als wertvolle Erganzung zur Interpretation der Schallquellen
des Rotors.
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Although both the aerodynamics and aeroacoustics of helicopter rotors have been studied
intensively for many years, these findings cannot be directly transferred to small rotors. In
particular, the relationships between the flow conditions and the acoustic emission of small rotors
are not yet fully understood. In this work, the relationship between the flow topology and the
generation of sound sources is investigated primarily experimentally, but also numerically. For
this purpose, thrust and power measurements are performed on eleven commercially available
small rotors at different inflow velocities, rotational speeds and tilt angles. The flow fields are
analysed using Particle Image Velocimetry (PIV) and Background Oriented Schlieren (BOS)
method. For the acoustic study, a microphone array is used and the sound sources on the rotor
are localised using beamforming algorithms. In addition, the flow fields are simulated with a panel
method (UPM) and the sound emission is calculated with a Ffowcs Williams-Hawkings
solver (APSIM). The investigations show that a sufficient analysis of the noise generation
mechanisms of small rotors is only possible by combining acoustic and optical measurement
techniques as well as aerodynamic and aeroacoustic simulations. The optical measurement
techniques and the UPM simulations help to understand the complex flow processes on the rotor
and prove to be a valuable addition to the interpretation of the sound sources of the rotor.
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Kurzfassung

Zur Zeit werden vermehrt unbemannte Luftfahrzeuge und Flugtaxis fiir unter-
schiedliche Einsatzzwecke entwickelt. Um die Flugleistung dieser Fluggerdte zu
verbessern, steht die Aerodynamik von Kleinrotoren im Fokus der Forschung. Da
die Akzeptanz dieser Fluggerdte insbesondere im urbanen Bereich stark von ihren
Larmimmissionen abhdangt, gewinnt auch die Erforschung der Aeroakustik solcher
Rotoren an Bedeutung.

Obwohl sowohl die Aerodynamik als auch die Aeroakustik von Hubschrau-
berrotoren bereits seit vielen Jahren intensiv erforscht werden, lassen sich diese
Erkenntnisse unter anderem aufgrund der hoheren Reynoldszahlen, bei denen Hub-
schrauberrotoren betrieben werden, nicht unmittelbar auf Kleinrotoren tibertragen.
Daher wurden in den letzten Jahren viele Studien durchgefiihrt, die sich speziell mit
der Erforschung der Aerodynamik und Aeroakustik von Kleinrotoren beschaftigen.
Dabei blieben jedoch bisher wichtige Forschungsfragen unbeantwortet. Insbesondere
sind die Zusammenhénge zwischen dem Stromungszustand und der Schallemission
von Kleinrotoren bisher noch nicht vollstindig verstanden.

In dieser Arbeit werden die Zusammenhinge zwischen der Stromungstopologie
und der Entstehung von Schallquellen vor allem experimentell, aber auch numerisch
untersucht. Dazu werden Schub- und Leistungsmessungen an elf kommerziellen
Kleinrotoren mit Durchmessern zwischen 30,5 cm und 62,2 cm bei unterschiedlichen
Anstromgeschwindigkeiten, Drehzahlen und Neigungswinkeln durchgefiihrt. Die
Analyse der Stromungsfelder erfolgt mit Particle Image Velocimetry (PIV). Die Blattspit-
zenwirbel werden mit der Background Oriented Schlieren (BOS) Methode visualisiert.
Fiir die akustische Untersuchung wird ein Mikrofonarray mit 512 Mikrofonen einge-
setzt. Aus den akustischen Aufnahmen werden die Schallquellen am Rotor mithilfe
von Beamforming-Algorithmen lokalisiert. Zusatzlich werden die Stromungsfelder
mit einem Panelverfahren (UPM) simuliert und die Schallemission mit einem Ffowcs
Williams-Hawkings-Loser (APSIM) berechnet.

Die Untersuchungen zeigen, dass die Emission von Breitbandlarm stark vom

Betriebszustand des Rotors abhédngt. Im Schwebeflug und im Vorwartsflug mit nach
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iv Untersuchung der Aerodynamik und Aeroakustik kleiner Rotoren

vorne geneigtem Rotor liegt die dominante Breitbandschallquelle des Rotors bei 80 %
des Rotorradius an der Hinterkante der Rotorblatter. Im Vorwirtsflug ist die Schalle-
mission auf der vorlaufenden Seite aufgrund der hoheren Relativgeschwindigkeiten
starker als auf der riicklaufenden Seite.

Im Vorwirtsflug mit gegeniiber der Anstrémung nach hinten geneigtem Rotor
(Vorwartsflug mit Sinken, abbremsendes Mandover) zeigen die ermittelten Trajektorien
der Blattspitzenwirbel, dass es zur Interaktion zwischen dem Blattspitzenwirbel und
dem nachlaufenden Rotorblatt kommen kann. Die Blatt-Wirbel-Interaktionen dufsern
sich akustisch vor allem durch Zunahme des Breitbandldarms, der von dem Bereich
der Rotorkreisscheibe, in dem die Interaktion stattfindet, ausgeht.

Die Untersuchungen zeigen, dass erst durch die Kombination von akustischen
und optischen Messtechniken sowie Simulationen der Aerodynamik und Aeroakus-
tik eine hinreichende Analyse der Schallentstehungsmechanismen von Kleinrotoren
moglich ist. Die optischen Messtechniken und die UPM-Simulationen helfen die kom-
plexen Stromungsvorgédnge am Rotor zu verstehen und erweisen sich als wertvolle
Ergdnzung zur Interpretation der Schallquellen des Rotors.



Abstract

Experimental investigation of the aerodynamics and aeroacoustics of
small rotors in hover and forward flight

An increasing number of unmanned aerial vehicles and air taxis are currently
being developed for various purposes. In order to improve the flight performance
of these aircraft, research is focusing on the aerodynamics of small rotors. Since
the acceptance of these aircraft, especially in urban areas, depends heavily on their
noise immissions, research into the aeroacoustics of such rotors is also becoming
increasingly important.

Although both the aerodynamics and aeroacoustics of helicopter rotors have been
studied intensively for many years, these findings cannot be directly transferred
to small rotors, partly due to the higher Reynolds numbers at which helicopter
rotors are operated. Therefore, many studies have been carried out in recent years
with the specific aim of investigating the aerodynamics and aeroacoustics of small
rotors. However, important research questions remain unanswered. In particular, the
relationships between the flow conditions and the acoustic emission of small rotors
are not yet fully understood.

In this work, the relationship between the flow topology and the generation of
sound sources is investigated primarily experimentally, but also numerically. For this
purpose, thrust and power measurements are performed on eleven commercially
available small rotors with diameters between 30.5 cm and 62.2 cm at different inflow
velocities, rotational speeds and tilt angles. The flow fields are analysed using Particle
Image Velocimetry (PIV). The blade tip vortices are visualised with the Background
Oriented Schlieren (BOS) method. For the acoustic study, a microphone array with
512 microphones is used. From the acoustic recordings, the sound sources on the
rotor are localised using beamforming algorithms. In addition, the flow fields are
simulated with a panel method (UPM) and the sound emission is calculated with a
Ffowcs Williams-Hawkings solver (APSIM).

The investigations show that the emission of broadband noise is strongly depen-
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dent on the operating state of the rotor. In hover and forward flight with the rotor
tilted forward, the dominant broadband noise source of the rotor is located at 80 % of
the rotor radius at the trailing edge of the rotor blades. In forward flight, due to the
higher relative flow speeds, the noise emission is stronger at the leading side than at
the trailing side of the rotor disc.

In forward flight with the rotor tilted backwards with respect to the incident flow
(forward flight with sinking, decelerating manoeuvre), the measured trajectories of
the blade tip vortices show that an interaction between the blade tip vortex and the
trailing rotor blade can occur. The blade-vortex interactions are mainly expressed
acoustically by an increase in the broadband noise emanating from the area of the
rotor disc where the interaction takes place.

The investigations show that a sufficient analysis of the noise generation mecha-
nisms of small rotors is only possible by combining acoustic and optical measurement
techniques as well as aerodynamic and aeroacoustic simulations. The optical measu-
rement techniques and the UPM simulations help to understand the complex flow
processes on the rotor and prove to be a valuable addition to the interpretation of the
sound sources of the rotor.
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1 Einleitung

Aufgrund der immer grofieren Reichweite ziviler unbemannter Luftfahrzeuge
(engl. Unmanned Aerial Vehicles, UAVs) kommen diese in immer mehr Bereichen zur
Erfiillung von Transport- und Uberwachungsaufgaben zum Einsatz. Dabei stellen
sie oft schnellere oder kostengtinstigere Alternativen zu herkdmmlichen Losungen
dar. Parallel dazu werden sowohl von Start-up-Unternehmen (u.a. Volocopter, Ehang,
Lilium, Joby Aviation) als auch von traditionellen Hubschrauberherstellern (Airbus,
Boeing) aktuell Flugtaxis zur Beférderung von Passagieren entwickelt.

Da UAVs und Flugtaxis auch im stddtischen Raum eingesetzt werden sollen, hiangt
die Akzeptanz dieser Fluggerdte wesentlich von ihrer Lirmimmission ab [23, 30, 116].
Bei einer Umfrage von EifSfeldt et al. [31] zur Akzeptanz von UAVs im Jahr 2020
duflerten 53% der Befragten Bedenken gegen die Lairmimmission von zivilen UAVs.
Ahnliche Ergebnisse erzielten Yedavalli und Mooberry [144], die 2019 eine Umfrage
zur Akzeptanz von Flugtaxis durchfiihrten: 49% der Teilnehmer gaben an, wegen
der Larmbelastigung durch Flugtaxis besorgt zu sein. Damit stellt der Lirm nach der
Betriebssicherheit den zweitwichtigsten Faktor fiir die zukiinftige gesellschaftliche
Akzeptanz solcher Luftfahrzeuge dar.

Aufgrund des schnellen Wachstums der Markte fiir UAVs und Flugtaxis riickt
die Aerodynamik und Akustik kleiner starrer Rotoren immer mehr in den Fokus der
Forschung. Zwar wurde schon ab Anfang des 20. Jahrhunderts an der Aerodynamik
und seit den 1960er Jahren an der Akustik von Hubschrauberrotoren geforscht, jedoch
sind die Ergebnisse nicht unmittelbar auf UAVs und Flugtaxis iibertragbar, da sich
diese in vier Punkten von Hubschrauberrotoren unterscheiden:

Erstens unterscheiden sich die Rotoren von UAVs und Flugtaxis sowohl in ihren
absoluten Grofien (d.h. Rotorradius, Rotordrehzahl, Schub) als auch in normier-
ten Parametern (d.h. Schubbeiwert, Flichenbelastung, Blattspitzenmachzahl und
Blattspitzen-Reynoldszahl) von Hubschrauberrotoren. Tabelle 1.1 stellt die techni-
schen Daten eines Hubschrauberrotors denen zweier Flugtaxirotoren und eines UAV-
Rotors gegeniiber. Insbesondere die Blattspitzen-Reynoldszahlen der unterschied-

lichen Konzepte unterscheiden sich stark voneinander. Wahrend die Blattspitzen-

1



2 Untersuchung der Aerodynamik und Aeroakustik kleiner Rotoren

Tabelle 1.1: Technische Daten von Rotoren unterschiedlicher Grofse

Rotor EC135" EHang 184" A% Vahana’ DJI Mavic 2 Pro
Typ Helikopter Flugtaxi Flugtaxi UAV
Rotorzahl 1 4 (koaxial)® 8 4
Rotorradius in m 5,10 0,80 0,80 0,11
Blatttiefe in m 0,29 0,06 0,08 0,02
Blattzahl 4 4 3 2
Rotordrehzahl in min~? 395 2100 2638 6000
Schub pro Rotor in N 28547 1177 1028 2,2
Flachendichte 0,072 0,095 0,095 0,116
Schubbeiwert 0,0064 0,0154 0,0085 0,0099
Flachenbelastung in N/m? 349 585 511 58
Blattspitzengeschwindigkeit in m/s 211 176 221 69
Blattspitzen-Machzahl 0,62 0,52 0,65 0,20
Blattspitzen-Reynoldszahl 4,2 -10° 7,2-10° 1,2-10° 9,5-10%

alle Angaben beziehen sich auf die Internationale Standardatmosphére (ISA) auf Meeresniveau

? bei maximalem Startgewicht [58]

b unvollstindige Informationen des Herstellers, fehlende Daten wurden von Wilke [132] geschatzt
¢ koaxiales Rotorpaar wird als Einzelrotor betrachtet

Reynoldszahlen von Hubschrauberrotoren Werte iiber 10° annehmen, liegen die
Blattspitzen-Reynoldszahlen von UAVs und Flugtaxis typischerweise zwischen 3 - 10*
und 10°. 1 Wie in Abb. 1.1 dargestellt, nimmt die maximale Gleitzahl konventionel-
ler Profile mit abnehmender Reynoldszahl kontinuierlich ab. Dabei verschlechtert
sich die maximale Gleitzahl bei einer Reynoldszahl von 10° am stirksten. Aufgrund
der niedrigen Reynoldszahlen, bei denen UAV-Rotoren betrieben werden, ist der
Wirkungsgrad von Kleinrotoren geringer als der von Hubschrauberrotoren.

Zweitens weisen die Blatter der Rotoren von UAVs und Flugtaxis eine radial stark
variierende Blatttiefen- und Einstellwinkelverteilung auf, wohingegen Hubschrauber-
blatter aus Fertigungsgriinden oft eine rechteckige Blattform mit linearer Verwindung
haben. Dadurch ergibt sich fiir Kleinrotoren eine andere radiale Lastverteilung als fiir
Hubschrauberrotoren.

Drittens besitzen die Rotoren von UAVs und Flugtaxis im Gegensatz zu Hub-
schrauberrotoren keine Mechanik zur Anpassung der Blatteinstellwinkel und kei-
ne Lagerung, die die Schlag- und Schwenkbewegung der Rotorblatter ermoglicht.
Wihrend Hubschrauberrotoren bei konstanter Drehzahl betrieben werden und die
Flugsteuerung iiber den kollektiven und zyklischen Einstellwinkel des Rotors reali-
siert wird, wird der Schub von Multikoptern tiber die Rotordrehzahl geregelt. Die
Flugsteuerung erfolgt hier iiber die individuelle Ansteuerung der einzelnen Rotoren.
Aufgrund der gegenldufigen Drehrichtung der einzelnen Rotoren ist bei Multikoptern

1Sehr kleine UAVs, die bei Reynoldszahlen kleiner 10° betrieben werden, werden als Micro Air
Vehicles (MAVs) bezeichnet.
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Abbildung 1.1: Einfluss der Reynoldszahl auf die maximale Gleitzahl von Profilen
und ebenen Platten nach McMasters und Henderson [85]

kein Heckrotor zur Steuerung der Gierbewegung notwendig.

Viertens haben UAVs und Flugtaxis meist mehrere Rotoren, wohingegen Hub-
schrauber in der Regel einen Hauptrotor zur Erzeugung des Auftriebs haben. Dadurch
kann es bei Multikoptern zu Interaktionseffekten zwischen den Rotoren kommen, die
sowohl aerodynamische als auch akustische Auswirkungen haben.

Aufgrund der nur eingeschriankten Ubertragbarkeit wissenschaftlicher Erkennt-
nisse von Hubschrauberrotoren auf Kleinrotoren ist eine gesonderte Untersuchung
der Aerodynamik und Akustik von Kleinrotoren erforderlich. Daher wurden in den
vergangenen Jahren vermehrt Untersuchungen durchgefiihrt, die gezielt die Erfor-
schung der Aerodynamik und Aeroakustik von kleinen Rotoren zum Ziel hatten.
Dennoch blieben jedoch wichtige Forschungsfragen bisher unbeantwortet. Vor allem
die Zusammenhénge zwischen dem Strémungszustand und der Schalemission von
Kleinrotoren wurden bisher noch nicht vollstandig verstanden.

Die vorliegende Arbeit soll einen Beitrag zu einem besseren Verstandnis der Aero-
dynamik und der Aeroakustik kleiner Rotoren leisten. Mit den Untersuchungen soll
der Einfluss des Betriebszustands auf die Stromungstopologie und auf die Entstehung
von Larmquellen iiber den gesamten relevanten Betriebsbereich von Kleinrotoren
untersucht werden. Dies umfasst den Schwebeflug sowie den Vorwaértsflug bei unter-
schiedlichen Geschwindigkeiten und Rotorneigungswinkeln.

Dazu werden Experimente mit unterschiedlichen Kleinrotoren bei Blattspitzen-
Reynoldszahlen zwischen 85.000 und 186.000 durchgefiihrt. Der Fokus der Arbeit
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liegt auf der Kombination von Schub- und Leistungsmessungen sowie akustischen
und optischen Messtechniken zur Analyse des Stromungsfelds. Die Analyse des
Stromungsfelds soll dabei helfen die Mechanismen zu verstehen, die zur Entstehung
von Schall am Rotor beitragen. Die akustischen Messungen erfolgen mithilfe eines
Mikrofonarrays unter Anwendung von Beamforming-Algorithmen. Als optische
Messtechniken kommen Background Oriented Schlieren (BOS) zur Visualisierung des
Wirbelsystems und Particle Image Velocimetry (PIV) zur Analyse des Geschwindigkeits-
felds zum Einsatz. Zusitzlich werden Simulationen mit dem Panelverfahren UPM zur
Berechnung des Stromungsfelds und der Trajektorien der Blattspitzenwirbel im Rotor-
nachlauf durchgefiihrt. Basierend auf der aerodynamischen Simulation mit UPM wird
der vom Rotor emittierte Rotationsldarm mit dem Ffowcs Williams-Hawkings-Loser
APSIM berechnet.

Die Ziele der Arbeit lassen sich in den folgenden Forschungsfragen zusammenfas-

sen:

Wie beeinflussen die Betriebszustinde die Stromungstopologie und die Entste-

hung von Lirmquellen kleiner Rotoren?

Kann die Kombination akustischer und optischer Messtechniken zur Verbesserung
der Analyse von Liarmaquellen kleiner Rotoren beitragen?



2 Grundlagen und Stand der Forschung

Dieses Kapitel gibt einen Uberblick iiber die fiir diese Arbeit relevanten Aspekte
der Rotoraerodynamik und Rotorakustik. Dazu gehoren Berechnungsmethoden zur
Bestimmung des Rotorschubs und der Rotorleistung, die Grundlagen der Entstehung
von Blattspitzenwirbeln sowie eine Einfiihrung in die Schallentstehungsmechanis-
men von Rotoren. Zudem werden die bisherigen Forschungsarbeiten, die sich mit
der Aerodynamik und Aeroakustik kleiner Rotoren im Schwebe- und Vorwirtsflug

befassen, zusammengefasst.

2.1 Rotoraerodynamik

In der Rotoraerodynamik werden Schub und Leistung von Rotoren mithilfe verschie-
dener Modelle mit unterschiedlichem Detaillierungsgrad berechnet. Im Folgenden
werden die Grundlagen der Strahltheorie, der Blattelementtheorie, des Wirbellei-
terverfahrens und des Panelverfahrens erldutert. Anschliefsend werden die in der

Rotoraerodynamik verwendeten dimensionslosen Kennwerte eingefiihrt.

2.1.1 Berechnung von Schub und Leistung

Grundlegende Abschitzungen des Schubs und der Leistung kénnen mithilfe der
Strahltheorie durchgefiihrt werden. Dabei wird der Rotor in Form einer durchl&ssi-
gen Aktuatorscheibe modelliert, iiber die ein Drucksprung in der Rotorstromung
stattfindet. Wie in Abb. 2.1 dargestellt wird die vom Rotor beschleunigte Luft als von
der Umgebung separierte Stromréhre mit homogener Geschwindigkeitsverteilung
modelliert. Die Stromung wird als inkompressibel und reibungsfrei angenommen.
Im Schwebeflug saugt der Rotor Luft, die sich in Ruhe befindet und den Umgebungs-
druck p hat, aus einer Ebene weit oberhalb der Rotorebene (Ebene 0) an. Die Luft
in der Stromrohre wird zur Rotorebene hin beschleunigt. Wie in Abb. 2.1 dargestellt,
nimmt dabei die Querschnittsfliche der Stromrohre aufgrund der Kontinuititsglei-

chung und der Druck aufgrund der Energiegleichung ab. In der Rotorebene wird die
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Abbildung 2.1: Strahltheoretisches Stromungsmodell eines Rotors im Schwebeflug

vertikale Geschwindigkeit der Luft als induzierte Geschwindigkeit v; bezeichnet und
hangt neben der Luftdichte p von der Rotorflache A und dem erzeugten Schub T ab:

| T
0; = Z‘O—A (21)

Beim Passieren der Aktuatorscheibe erhoht sich der Druck der Stromung. Aufgrund
des Uberdrucks, den die Luft unterhalb des Rotors gegeniiber der Umgebung hat,
wird die Stromung unterhalb des Rotors weiter beschleunigt, bis der Druck in der
Stromrohre weit unterhalb des Rotors (Ebene co) wieder Umgebungsdruck annimmt.
Dabei nimmt die Querschnittsfliche der Stromrdhre weiter ab. Die Geschwindigkeit
in der Stromrohre betragt weit unterhalb der Rotorebene das Doppelte der induzierten
Geschwindigkeit. Die vom Rotor zur Erzeugung des Schubs benétigte Leistung hangt

von der induzierten Geschwindigkeit und damit von der Rotorfldche ab:

T3

Py =To; = 204

(2.2)

Mit der Strahltheorie kann nur die Leistung eines idealen Rotors berechnet werden.
Verluste aufgrund ungleichféormiger Durchstrémung, endlicher Blattzahl, Umstro-
mung der Blattspitze sowie parasitdre Verluste konnen mit der Strahltheorie nicht
erfasst werden. Die mit der Strahltheorie berechnete Rotorleistung entspricht deshalb

der minimalen Leistung, die bei gegebener Rotorfldche von einem idealen Rotor zur
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Erzeugung des Schubs benotigt wird.

Die Verluste, die auf eine ungleichférmige Durchstromung der Rotorkreisscheibe,
eine endliche Blattzahl und den parasitiren Widerstand der Rotorblétter zuriick-
gehen, konnen mit der Blattelementtheorie abgebildet werden. Bei der Blatttheorie
werden die Rotorblitter in diskrete Blattelemente unterteilt, deren Profil, Blatttiefe
und Einstellwinkel entlang des Blattradius variieren konnen.

Der Auftrieb pro Einheitsspannweite, der bei der Rotation der Rotorblétter an den
Blattelementen angreift, hdngt dabei von der Luftdichte p, der vom Radius r abhédn-
gigen lokalen Stromungsgeschwindigkeit v(r), dem lokalen Auftriebsbeiwert C,(r)
und der Blatttiefe c(r) ab:

T@):gvﬁfcﬂﬂdﬂ (2.3)

Der Gesamtauftrieb des Rotorblatts ergibt sich durch Integration des Auftriebs pro

Einheitsspannweite tiber den Rotorradius R:
R
T — / T/ (r)dr (2.4)
0

Analog lassen sich fiir jedes Blattelement der Widerstand und das Drehmoment
berechnen.

Zwar werden in der Blattelementtheorie die Blattanzahl und -geometrie des Rotors
berticksichtigt, allerdings berticksichtigt die Blattelementtheorie nicht die Verluste
aufgrund der Umstromung der Blattspitze. Zur Umstromung der Blattspitze kommt
es, da sich der Druckunterschied zwischen der Unter- und Oberseite an der Spitze
des Rotorblatts ausgleicht. Aufgrund des Druckgradienten, der sich an der Blattspitze
einstellt, werden dabei die Stromlinien auf der Druckseite in Richtung der Blattspitze
und auf der Saugseite in Richtung der Blattwurzel abgelenkt. Die Umstréomung der
Blattspitze fiihrt zur Erzeugung von induziertem Widerstand und zur Bildung von
Blattspitzenwirbeln im Nachlauf der Rotorblatter.

Der Einfluss der Blattspitzenwirbel wird im Wirbelleiterverfahren beriicksichtigt.
Beim Wirbelleiterverfahren werden die Rotorblétter in Blattelemente konstanten
Auftriebs zerteilt. Nach der Prandtl’schen Traglinientheorie konnen die Rotorblitter
durch gebundene Potentialwirbel in der t/4-Linie modelliert werden. Dabei hangt
die Zirkulation I'(r) der gebundenen Wirbel nach dem Satz von Kutta-Joukowski
vom Auftrieb T'(r) der Luftdichte p sowie der Geschwindigkeit v(r) ab:

r(r) = L0)
p-o(r)

(2.5)
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dr
7 >0

Abbildung 2.2: Typische radiale Verteilung der Zirkulation eines in Blattelemen-
te unterteilten Rotorblattes und daraus nach der Traglinientheorie resultierendes
Wirbelsystem im Blattnachlauf

In Abb. 2.2 ist eine typische radiale Verteilung der Zirkulation eines in Blattelemente
unterteilten Rotorblatts dargestellt. Nach den Helmholtz’schen Wirbelsitzen kénnen
die gebundenen Wirbel der Blattelemente nicht im Fluid enden, sodass die gebunde-
nen Wirbel der Blattelemente an beiden Seiten durch freie Wirbel fortgesetzt werden
miissen. Die freien Wirbel stehen senkrecht auf dem gebundenen Wirbel, sodass jedes
Blattelement durch einen hufeisenformigen Wirbel modelliert wird. Das Wirbelsystem
des Rotorblatts setzt sich aus der Uberlagerung der Hufeisenwirbeln der einzelnen
Blattelemente zusammen. Dabei hdngt die resultierende Zirkulation der freien Wirbel
zwischen den einzelnen Blattelementen vom Gradienten der Zirkulation des gebun-
denen Wirbels ab. In Abb. 2.2 ist das aus der Zirkulationsverteilung resultierende
System freier Wirbel im Nachlauf des Rotorblatts dargestellt. Aufgrund des grofien
Auftriebsgradienten an der Blattspitze liegen die freien Wirbel an der Blattspitze nahe
beieinander. Wie in Abb. 2.3 dargestellt, fiihrt dies zu einem Aufrollen der dufSeren
Wirbelfilamente zum Blattspitzenwirbel [26].

Die Blattspitzenwirbel und die Wirbelschicht im Nachlauf der Rotorblatter indu-
zieren nach dem Biot-Savart-Gesetz Geschwindigkeiten in das Stromungsfeld. Da
die Rotorblétter tiber den Nachlauf der vorhergehenden Blitter streichen und sich
somit in rdumlicher Nédhe zu den Blattspitzenwirbeln befinden, haben diese einen

grofsen Einfluss auf die Zustromung der Rotorblatter. Des Weiteren kommt es durch
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gebundene Zirkulation

A

U
70000000000

Wirbelschicht

Blattspitzenwirbel

Abbildung 2.3: Schematische Darstellung der gebundenen Zirkulationsverteilung
und des Nachlaufs eines Rotorblattes aus Martin und Leishman [81]

die wechselseitige Beeinflussung der Blattspitzenwirbel und Wirbelschichten der
unterschiedlichen Blatter zur Deformation der Nachlaufstruktur.

Um zusétzlich den Verdrangungseffekt der Rotorbldtter zu beriicksichtigen, kom-
men Panelverfahren zum Einsatz. Bei Panelverfahren wird der von den Rotorbléttern
erzeugte Auftrieb wie beim Wirbelleiterverfahren durch eine Verteilung von Poten-
tialwirbeln entlang der Profilsehne modelliert. Zudem werden die Oberfldchen der
Rotorblédtter in Panele unterteilt. Durch eine Verteilung von Quellen und Senken auf
den Oberflichenpanelen wird der Verdrangungseffekt der Rotorbldtter modelliert.
Auf die Funktionsweise von Panelverfahren wird in Kap. 3.2.1 detaillierter bei der
Beschreibung der Unsteady Panel Method eingegangen.

2.1.2 Dimensionslose Kennwerte

Um einen Vergleich aerodynamischer Effekte unabhédngig von spezifischen Grofien-
ordnungen zu ermoglichen, werden in der Aerodynamik haufig dimensionslose
Kennzahlen betrachtet. Mit der Dimensionsanalyse kann die oft grofie Zahl dimensi-

onsbehafteter Einflussgrofien auf einen minimalen Satz dimensionsloser Kenngrofsen
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reduziert und so aerodynamische Zusammenhénge tibersichtlich dargestellt werden.
Durch Anwendung der Ahnlichkeitstheorie ergibt sich fiir Rotoren zur Beschreibung
des Schubs T und der Leistung P der dimensionslose Schubbeiwert

T
- 2,
und der dimensionslose Leistungsbeiwert
P
- 2.7
Cr pA(QR)3 @7)

mit der Luftdichte p, der Fliche der Rotorkreisscheibe A, der Winkelgeschwindig-
keit () und dem Rotorradius R. Im Schwebeflug sind Ct und Cp nur von der Rotor-
geometrie und der Reynoldszahl des Rotors abhédngig. Eine ausfiihrliche Herleitung
der Beiwerte erfolgt im Anhang.

Die Effizienz von Rotoren wird vom sogenannten Figure of Merit F M beschrieben.
Der Figure of Merit ist definiert als das Verhdltnis aus der idealen Leistung P,y und
der vom Rotor tatsdchlich aufgenommenen Leistung Preas:
DPa

P meas

FM = (2.8)

2.2 Rotorakustik

Aufgrund der komplexen Aerodynamik spielen fiir die Akustik von Rotoren mehre-
re Schallentstehungsmechanismen eine Rolle. Wie in Abb. 2.4 dargestellt, ldsst sich
der aerodynamische Schall von Kleinrotoren in Rotationslarm, Profillarm, Interakti-
onsldarm und turbulenzinduzierten Larm unterteilen. Wahrend Rotationslarm und
Profillirm grundséatzlich beim Betrieb von Rotoren auftritt, hangt das Auftreten von
Interaktionslarm und turbulenzinduziertem Larm vom Flugzustand ab. Im Folgenden

werden die einzelnen Schallentstehungsmechanismen separat erldutert.

2.2.1 Rotationslarm

Basierend auf der Lighthill-Analogie entwickelten Ffowcs Williams und Hawkings
eine inhomogene Wellengleichung zur Beschreibung der Larmerzeugung in Stromun-
gen mit bewegten Oberflachen (FWH-Gleichung) [35]. Diese bildet die Grundlage fiir
die Berechnung des Rotoationslarms von Rotoren. Die Rotorgeometrie wird durch
eine Hilfsfunktion f(x,t) beschrieben, die auf der Oberflache der Rotorblatter f = 0
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Abbildung 2.4: Klassifikation des aerodynamischen Rotorlarms

und im Stromungsfeld f > 0 annimmt. Mit dieser Hilfsfunktion lasst sich fiir schall-
harte, nicht durchstromte Oberflachen aus der FWH-Gleichung die Wellengleichung
fiir die Dichteschwankung p’

920 920’ 9 0 p 02
o ar = Ty et (1) = SO 4 G S (TH(Y) 29)

mit der Schallgeschwindigkeit ¢, der Geschwindigkeit der Oberfldche u,, der Druck-
schwankung p’, der Oberflachennormalen # sowie dem Lighthill-Tensor T;; ableiten.
Die Quellterme auf der rechten Seite der Differentialgleichung beschreiben drei unter-
schiedliche Schallentstehungsmechanismen des Rotors. Die ersten beiden Quellterme
liefern aufgrund der Multiplikation mit der Dirac’schen Deltafunktion 4 ( f) lediglich
einen Beitrag auf der Oberfldche der Rotorblatter. Der erste Quellterm beschreibt die
Verdrangung des Fluids durch die Bewegung der Rotorblétter, was zu Druckschwan-
kungen im Medium fiihrt, die sich in Form eines akustischen Monopols ausbreiten.
Der zweite Term hidngt von der Druckverteilung auf der Blattoberfliche ab. Der
Druckunterschied zwischen Ober- und Unterseite der Rotorblétter verursacht eine
akustische Quelle mit der Abstrahlcharakteristik eines Dipols. Der dritte Quellterm
ist aufgrund der Multiplikation mit der Heaviside-Funktion H(f) sowohl auf der
Oberflache der Rotorblatter als auch im gesamten Stromungsfeld von Null verschie-
den. Dieser Quellterm bildet den Einfluss von Nichtlinearititen und der Turbulenz
im Stromungsgebiet ab und hat die Abstrahlcharakteristik eines Quadrupols. Fiir
kleine Machzahlen ist dieser Term klein gegeniiber den beiden anderen und kann
vernachlédssigt werden.

Wie die Betrachtung der FWH-Gleichung zeigt, fithren die Verdrangung von
Fluid und die Erzeugung von Auftriebskriften zu akustischen Monopol- bzw. Di-
polquellen. Dementsprechend lésst sich die Verdrangungswirkung der Rotorblatter

in Form rotierender Monopole und die Kraftwirkung in Form rotierender Dipole
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modellieren. Durch die kreisformige Bewegung der akustischen Quellen nimmt ein
ruhender Beobachter periodische Druckfluktuationen mit der Blattfolgefrequenz und
ihren Hoherharmonischen wahr. Der so erzeugte tonale Schall, der auf der Verdran-
gungswirkung der Rotorbldtter basiert, wird als Dickenldarm bezeichnet, wahrend
der Schall, der auf der Kraftwirkung der Rotorblétter beruht, als Belastungslarm
bezeichnet wird. Die Intensitédt des Dickenldrms ist proportional zur vierten Potenz
der Rotationsgeschwindigkeit (I ~ V%), wihrend die Intensitat des Belastungslarms
proportional zur sechsten Potenz (I ~ V) ist [89].

Ein akustisches Modell fiir den Belastungsldrm fiir Rotoren konstanter Blattlast
wurde erstmals von Gutin entwickelt [46]. Die Theorie wurde unter anderem von
Lowson und Ollerhead [80] auf instationdre Blattlasten erweitert. Spater hat Han-
son [47, 48] das Modell weiterentwickelt, um neben dem Belastungsldarm auch den

Dickenldrm zu berticksichtigen.

2.2.2 Profillarm

Profillarm bezeichnet breitbandigen Schall, der entsteht, wenn instationdre Stro-
mungsvorgange in der Grenzschicht einer Profilumstromung mit der Oberfldche des
Profils wechselwirken. Da unterschiedliche Mechanismen in Grenzschichten zu einer
solchen Interaktion fithren konnen, ldsst sich Profillirm in mehrere Unterkategorien
aufteilen. Abbildung 2.5 zeigt einen Uberblick iber die Schallentstehungsmechanis-
men von Profillarm. Ein umfassendes, semiempirisches Modell zur Berechnung von
Profillairm wurde von Brooks, Pope und Marcolini (BPM-Modell) aufgestellt [17]. Im
Folgenden wird kurz auf die einzelnen Mechanismen des Profillirms eingegangen.
Turbulent-boundary-layer-trailing-edge (TBL-TE) Larm: TBL-TE Larm tritt auf,

wenn die turbulente Grenzschicht des umstromten Profils mit der Hinterkante wech-

Turbulent -
boundary layer < Trailing edge Wake Boundary-layer Blunt trailing edge
—_— L

Turbulent-boundary-layer—trailing-edge Vortex shedding
noise Trailing-edge-bluntness—vortex-shedding
noise

; Large-scale separation S .
Laminar Vortex 9 p Airfoil blade ti
boundary layer shedding /_/_//"J‘SN\ (deep stall) P
— 3
T —— @
= L L7
e -~ 7
Instability —_ QNS 7\_
waves ~ - Tip vortex

Laminar-boundary-Iayer—vortex-shedding Separation-stall noise Tip vortex formation noise
noise

Abbildung 2.5: Mechanismen des Profillirms nach Brooks et al. [17]
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selwirkt. Die Turbulenzen in der Grenzschicht induzieren Druckschwankungen auf
der Profiloberfliche, welche bei Interaktion mit der Hinterkante des Profils als Schall
emittiert werden. Nach der Lighthill-Analogie entspricht Turbulenz aeroakustisch
einer Quadrupolquelle [78]. Ffowcs Williams und Hall [34] modellierten TBL-TE
Larm als Quadrupolquelle in der Nihe einer Halbebene und fanden heraus, dass die
Intensitat I der Schallemission mit der fiinften Potenz der Geschwindigkeit V' skaliert
(I ~ V°). Hutcheson und Brooks [54] untersuchten den Einfluss der Geschwindigkeit
und des Anstellwinkels auf den TBL-TE Larm. Eine ausfiihrliche Zusammenfassung
zur Modellierung von TBL-TE Larm und Vergleich mit Experimenten an zweidi-
mensionalen Profilen ist bei Howe [52] und Lee et al. [72] gegeben. Schlinker und
Amiet [108] fiithrten akustische Experimente an Hubschrauberrotoren durch und
fanden heraus, dass TBL-TE die dominierende Quelle fiir breitbandigen Schall bei
hohen Frequenzen ist.

Laminar-boundary-layer-vortex-shedding (LBL-VS) Larm: LBL-VS Larm tritt
auf, wenn an der Profilhinterkante eine instabile, laminare Grenzschicht vorliegt,
die nach Ablosung an der Hinterkante eine laminare Scherschicht hinter dem Profil
bildet. Aufgrund der Instabilitdt der Scherschicht im Profilnachlauf werden externe
Storungen angefacht und es kommt zur Oszillation der Scherschicht im Profilnachlauf,
welche zur Schallemission fiihrt. Der von der oszillierenden Scherschicht emittier-
te Schall induziert wiederum stromauf Storungen in der Grenzschicht des Profils,
wodurch es zu einer selbstverstiarkenden Riickkopplung kommt. Der Schallentste-
hungsmechanismus wird detailliert von Paterson et al. [97] und Tam [123] diskutiert.
Thurman et al. [127] wiesen LBL-VS Larm an Kleinrotoren im Schwebeflug nach und
zeigten, dass LBL-VS Larm durch Einbringung von Turbulatoren und Erzwingung
des laminar-turbulenten Umschlags reduziert werden kann.

Trailing-edge-bluntness-vortex-shedding (TEB-VS) Lairm: Wenn die Hinterkante
eines Profils stumpf ist, 16st die Stromung an der Hinterkante ab und generiert Ablo-
seblasen im Profilnachlauf. Wie unter anderem von Arias Ramirez und Wolf [5] und
Zhu et al. [150] in numerischen Simulationen gezeigt wurde, kommt es im Nachlauf
des Profils mit stumpfer Hinterkante zu oszillierenden, kohdrenten Strukturen. Die
durch diese Strukturen verursachten, periodischen Druckschwankungen breiten sich
als TEB-VS Larm aus. Der Einfluss der Stromungsgeschwindigkeit, des Anstellwin-
kels und der Hinterkantendicke wurde von Brooks und Hodgeson [13] experimentell
untersucht.

Separation-stall Lirm: Kommt es auf der Saugseite eines Profils zu einer Stro-
mungsablosung, dann bildet eine Scherschicht die Grenze zwischen der dufieren
Stromung und dem Totwasser. Durch diese Scherschicht kann es durch drei ver-
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schiedene Mechanismen zur Erzeugung von Schall kommen [69]: 1) Es kann in der
Scherschicht durch das Aufrollen von Wirbeln in Spannweitenrichtung zur Ausbil-
dung kohdrenter Strukturen kommen, welche periodische Druckschwankungen auf
der Profiloberflache induzieren und mit der Hinterkante wechselwirken. 2) In der
Scherschicht kommt es zu Kelvin-Helmholtz-Instabilitdten, die Druckschwankungen
verursachen. 3) Bei beginnender Stromungsablosung kann es zu einem Flattern der
Scherschicht kommen, wenn die Grenzschicht periodisch ablost und wiederanlegt.
Separation-stall Lirm wurde experimentell und numerisch von Lacagnina et al. [69]
und Moreau et al. [88] untersucht.

Tip-vortex-formation (TVF) Larm: Aufgrund des Druckunterschieds auf der
Ober- und Unterseite von auftriebserzeugenden Tragflichen kommt es zu einer
Umstromung der Fliigelspitze und zur Ausbildung eines Blattspitzenwirbels. Der
Blattspitzenwirbel fiihrt zu einer lokalen Zunahme der Geschwindigkeit und Turbu-
lenz an der Hinterkante der Blattspitze. Wie beim TBL-TE Larm kommt es durch die
Interaktion von turbulenter Stromung mit der Profilhinterkante zur Schallentstehung.
Experimentelle Untersuchungen des TVF Larms wurden unter anderem von Brooks
und Marcolini [15] und Zhang et al. [149] durchgefiihrt.

2.2.3 Blatt-Wirbel-Interaktionslarm

Blatt-Wirbel-Interaktion (engl. Blade vortex interaction, BVI) tritt auf, wenn ein Rotor-
blatt durch den Blattspitzenwirbel eines vorhergehenden Rotorblattes schlédgt (siehe
Abb. 2.6 (a)). Die Interaktion mit dem Blattspitzenwirbel pragt der Oberfldche des
Rotorblattes vor allem im Bereich der Vorderkante starke Wechseldriicke auf [148].
Dies fiihrt zur Erzeugung eines impulsiven Schallereignisses, das bei periodischem
Auftreten als , Teppichklopfer-Gerdusch” wahrgenommen wird. Charakteristisch
fiir Blatt-Wirbel-Interaktionslarm ist das Auftreten von Ténen bei der Blattfolgefre-
quenz und ihren Hoherhamonischen [82, 139]. Dabei ist die Schallabstrahlung nach
unten und nach vorne am starksten [92, 148]. Die Starke des Larms hangt neben
der Wirbelstarke und der Grofde des Wirbelkerns vom Winkel ab, unter dem der
Blattspitzenwirbel mit dem Rotorblatt interagiert [53]. Besonders stark ist die Blatt-
Wirbel-Interaktion, wenn der Blattspitzenwirbel parallel auf das Rotorblatt trifft und
tiber einen grofieren radialen Bereich mit dem Rotorblatt interagiert.

Damit Blatt-Wirbel-Interaktion auftreten kann, miissen sich die Blattspitzenwirbel
des Rotornachlaufs beim Passieren des Folgeblattes in der Rotorebene befinden. Dies
ist im langsamen Sinkflug und beim Abbremsen der Fall, wenn die helixférmige

Wirbelstruktur von der vertikalen Komponente der Anstromung in die Rotorebene



2. Grundlagen und Stand der Forschung 15

Stromungs-
Blattspitzen- richtung
Wirbel 'y 1 800

Rotations- . ‘ .
) 7/ Blatt-Wirbel-
richtung ,

¥ — ° Interaktion

(a) Skizze des Wirbelsystems eines Rotors mit (b) Mogliche Positionen fiir das Auftreten von

Blatt-Wirbel-Interaktion aus Brentner und Fa- paralleler Blatt-Wirbel-Interaktion (©) und

rassat [11] senkrechter Blatt-Wirbel-Interaktion () aus
Schmitz [109]

Abbildung 2.6: Schematische Darstellungen zur Blatt-Wirbel-Interaktion

gedriickt wird. Der Betriebsbereich, in dem es bei Hubschraubern zur Blatt-Wirbel-
Interaktion kommt, wurde unter anderem von Schmitz und Yu [109, 110] unter-
sucht. Abbildung 2.6 (b) zeigt schematisch die Projektion des Wirbelsystems eines
Hubschrauberrotors im langsamen Sinkflug. In der hinteren Rotorhilfte (zwischen
Y = 270° und ¥ = 90°) treffen die Rotorblitter parallel auf die Wirbelfilamente,
weshalb die Intensitat der Blatt-Wirbel-Interaktion in diesem Bereich am hochsten
ist (gelb markierte Bereiche). Des Weiteren kann es in der vorderen Rotorhilfte (zwi-
schen ¥ = 90° und ¥ = 270°) zur senkrechten Interaktion zwischen Rotorblatt und
Wirbelfilament kommen (blau markierter Bereich). Dabei schneidet das Rotorblatt

den Blattspitzenwirbel in Langsrichtung auf.

2.2.4 Turbulenzinduzierter Lirm

Durch Turbulenz in der Anstromung aerodynamischer Profile kommt es zu Druck-
schwankungen auf der Profiloberfldche. Diese turbulenzinduzierten, instationdren

Oberflachendriicke fithren nach der Ffowcs Williams-Hawkings-Analogie [36] zur
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Emission von Schall. Paterson und Amiet [94, 95] zeigten theoretisch und experimen-
tell, dass die Profilvorderkante die dominante Schallquelle fiir turbulenzinduzierten
Larm ist. Dabei hingt die Starke des turbulenzinduzierten Larms von der Turbulenz
der Anstromung ab.

Fiir Rotoren wurde der Einfluss turbulenter Anstromung auf die Schallemission
von Homicz und George [51], Amiet [3] und Paterson und Amiet [96] untersucht.
Wenn ldngliche turbulente Strukturen die Rotorkreisscheibe passieren, konnen meh-
rere Rotorbldtter nacheinander mit derselben Struktur interagieren. Aufgrund der
Blatt-zu-Blatt-Korrelation der Blattlast kommt es deshalb neben dem breitbandi-
gen Schall zu tonalen Schallkomponenten. Homicz und George [51] zeigten, dass
das Spektrum des Larms vom Parameter v;/(AQ)) mit der induzierten Geschwin-
digkeit v;, der Strukturldnge der Turbulenz A und der Winkelgeschwindigkeit des
Rotors () abhédngt. Fiir kleine induzierte Geschwindigkeiten, lange Turbulenzstruktu-
ren und grofie Winkelgeschwindigkeit des Rotors (kleiner Parameter v;/ (AQ)) wird
die Turbulenzstruktur beim Passieren der Rotorkreisscheibe von den Rotorblattern
oft periodisch durchschlagen, wodurch ein tonaler Schall mit der Blattfolgefrequenz
und ihren Harmonischen entsteht. Mit zunehmendem Parameter v;/ (AQ) interagie-
ren immer weniger Rotorblatter mit der passierenden Turbulenzstruktur, wodurch
die Blatt-zu-Blatt-Korrelation der Blattlast und damit die tonale Komponente des
turbulenzinduzierten Larms abnimmt. Wenn der Parameter v;/ (AQ) grofle Werte
annimmt, interagiert die Turbulenzstruktur beim Passieren der Rotorkreisscheibe
nur noch mit einem Rotorblatt, wodurch die tonale Schallkomponente komplett
verschwindet.

Turbulenzinduzierter Larm entsteht insbesondere dann, wenn die turbulente
Wirbelschicht eines Rotorblatts mit der Vorderkante des nachfolgenden Rotorblatts
interagiert. In diesem Fall wird der turbulenzinduzierte Larm als Blatt-Nachlauf-
Interaktion (engl. Blade wake interaction, BWI) bezeichnet [12, 16]. BWI unterscheidet
sich von BVI dadurch, dass das Rotorblatt nicht mit dem Blattspitzenwirbel, sondern
mit der Scherschicht des vorhergehenden Blattes interagiert (vgl. Abb. 2.3). In der
Literatur wird teilweise auch der Schall, der durch die lokale Turbulenzerh6hung
beim senkrechten Auftreffen des Blattspitzenwirbels auf das Rotorblatt entsteht, der
BWI zugeordnet [137].

2.2.5 Unterschied zwischen Kleinrotoren und Hubschrauberrotoren

Im Wesentlichen weisen die Schallentstehungsmechanismen von Kleinrotoren und

Hubschrauberrotoren grofle Ahnlichkeiten auf. Dennoch fiihren die Unterschiede
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zwischen diesen beiden Rottortypen, wie in Kap. 1 dargelegt, zu unterschiedlichen
akustischen Charakteristika. Im folgenden Abschnitt werden diese akustischen Un-
terschiede ndher beleuchtet.

Ein Unterschied zwischen Kleinrotoren und Hubschrauberrotoren besteht darin,
dass Kleinrotoren bei kleineren Reynoldszahlen betrieben werden als Hubschrauber-
rotoren. Wahrend die Grenzschichttransition bei Hubschrauberrotorbldttern bereits
bei ungefahr 20 % der Blatttiefe stattfindet [39], kann die Transition bei Bldttern von
Kleinrotoren aufgrund der kleineren Reynoldszahlen weiter stromab liegen. Auf-
grund der lingeren laminaren Laufldnge spielen die Schallentstehungsmechanismen,
die durch laminare Grenzschichten begiinstigt werden (LBL-VS Larm und Separation-
stall Lirm), eine wichtigere Rolle bei der Entstehung von Profillarm.

Des Weiteren werden die Kleinrotoren, die in UAVs und Flugtaxis zum Einsatz
kommen, bei kleineren Blattspitzenmachzahlen als Hubschrauberrotoren betrieben.
Bei Hubschrauberrotoren kommt es im schnellen Vorwértsflug auf der vorlaufenden
Rotorseite zur transsonischen Umstréomung der Rotorblatter. Dies fiithrt durch den
periodischen Auf- und Abbau von Verdichtungsstofien an der Blattspitze der vorlau-
fenden Rotorseite zur Emission von High-speed impulsive Larm (HSI). Aufgrund der
kleineren Blattspitzenmachzahl tritt HSI fiir Kleinrotoren nicht auf.

Im Gegensatz zu den meisten Hubschrauberkonzepten verfiigen UAVs und Flug-
taxis tiber mehrere Rotoren, die miteinander aerodynamisch interagieren und die
Akustik von Kleinrotoren beeinflussen konnen. Der Einfluss der Interaktionseffekte
wurde unter anderem von Smith et a. [119], Jia und Lee [56, 57] sowie Kostek et al. [64]

untersucht.

2.3 Rotorauslegung

Ein Bestandteil der Auslegung von Multikoptern ist die aerodynamische Auslegung
der auftriebserzeugenden Rotoren. Aufgrund der wechselseitigen Abhédngigkeiten,
die zwischen der Auslegung des Fluggerdts und der Auslegung der Rotoren bestehen,
handelt es sich bei der Rotorauslegung um einen multidisziplindren und iterativen
Prozess, der an das zu entwickelnde Fluggerit angepasst werden muss. Dabei folgt die
Auslegung von Rotoren mehreren Auslegungszielen. Zum einen soll der Rotor den
erforderlichen Schub T bei moglichst kleiner Leistung P bereitstellen. Die Effizienz des
Rotors wird mit dem Leistungsgrad (engl. power loading) PL = T /P gemessen. Zum
anderen soll der Rotor moglichst wenig Schall emittieren. Beim Entwurf von Rotoren
sind dartiber hinaus Randbedingungen beziiglich der Rotorgrofle, der Herstellbarkeit,
des Gewichts und der Kosten zu beachten.
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Zur Erreichung der Auslegungsziele wird der Rotorradius, die Blattzahl, die Pro-
filierung der Rotorblétter sowie die radiale Verteilung des Einstellwinkels und der
Blatttiefe angepasst. Im Folgenden wird auf die grundlegenden stromungsmecha-
nischen und akustischen Prinzipien zur Auslegung effizienter und leiser Rotoren
im Schwebeflug eingegangen. Eine detaillierte Darstellung zur Rotorauslegung im
Schwebe- und im Vorwaértsflug findet sich bei Leishman [73] und van der Wall [129].

Grundlegende Entwurfsprinzipien lassen sich aus der Strahltheorie ableiten. In
der Strahltheorie wird der Rotor als mit der induzierten Geschwindigkeit v; homogen
durchstromte Rotorkreisscheibe modelliert. Der vom Rotor erzeugte Schub und die
dafiir benétigte induzierte Leistung hdngen von der Luftdichte p, der Flache der
Rotorkreisscheibe A und der induzierten Geschwindigkeit v; ab:

T = 20A0? (2.10)

Daraus ergibt sich die induzierte Leistung zu:

Pz' = TUZ' (211)

Die homogene Durchstromung des Rotors stellt dabei den Idealzustand dar, bei dem

die induzierte Leistung des Rotors am kleinsten ist. Da der Leistungsgrad eines Rotors

T 1
PL=-=—
P 0;

(2.12)
reziprok proportional zur induzierten Geschwindigkeit ist, kann der Leistungsgrad
des Rotors maximiert werden, indem der Rotorradius vergrofiert und dadurch die
induzierte Geschwindigkeit verringert wird.

In der Realitédt ist eine homogene Durchstromung des Rotors nicht realisierbar.
Um trotz der {iber den Radius des Rotors variierenden lokalen Anstromgeschwindig-
keit eine moglichst gleichmiflige Durchstromung der Rotorkreisscheibe zu erreichen,
kann die radiale Blatttiefen- und Einstellwinkelverteilung angepasst werden. Nach
der Blattelementtheorie wird bei konstanter Blatttiefe eine homogene Durchstromung
durch einen iiber den Rotorradius hyperbolischen Verlauf des Einstellwinkels erreicht.
Wird dagegen der Einstellwinkel konstant gehalten, so gewéhrleistet eine hyperboli-
sche Blatttiefenverteilung eine homogene Durchstromung. In der Praxis wird haufig
eine kombinierte radiale Variation des Einstellwinkels und der Blatttiefe verwendet.
Aufgrund der Umstromung der Blattspitze, die in der Blattelementtheorie nicht be-
riicksichtigt wird, kann fiir reale Rotoren eine ideal homogene Durchstromung der

Rotorkreisscheibe jedoch nicht erreicht werden.
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Neben der induzierten Leistung miissen Rotoren zusitzlich Leistung zur Uber-
windung des parasitiren Widerstands der Rotorblitter aufbringen. Um den Pro-
filwiderstand zu reduzieren, wird fiir die Rotorblatter ein Profil gewdhlt, das im
relevanten Reynoldszahlbereich eine grofie Gleitzahl aufweist. Wie Abb. 1.1 zeigt,
weisen diinne Profile fiir Reynoldszahlen unter 10° grofle Gleitzahlen auf, weshalb
diese tiblicherweise fiir kleine Rotoren verwendet werden. Des Weiteren wird der pa-
rasitdare Widerstand minimiert, indem Rotoren mit kleiner Flachendichte, d.h. kleiner
Blattzahl und kleiner Blatttiefe verwendet werden, die bei hohen aerodynamischen
Anstellwinkeln betrieben werden.

Da die dominante Schallquelle bei Rotoren in der Regel der tonale Belastungslarm
ist, kann die Schallemission am Rotor am effizientesten durch eine Reduzierung
des Belastungsldrms erreicht werden. Weil der Belastungslarm proportional zur
sechsten Potenz der Geschwindigkeit ist, tragt die Senkung der Blattspitzengeschwin-
digkeit zur Reduktion des Rotationsldrms bei. Um die Blattspitzengeschwindigkeit
bei gleichem Schub zu senken kann die Blatttiefe der verwendeten Blitter oder die
Blattanzahl erhoht werden [130, 136]. Da aufgrund der hohen Geschwindigkeiten
hauptsdchlich der an der Blattspitze erzeugte Schub zum Rotationsldrm beitrdgt, kann
die Larmemission durch Verlagerung der Blattlast von der Blattspitze hin zu kleineren
Radien, wo die Geschwindigkeit des Blattes kleiner ist, reduziert werden [55].

Die Gegeniiberstellung der Eigenschaften von effizienten und leisen Rotoren
zeigt, dass es sich teilweise um gegensétzliche Anforderungen handelt, die bei der
Leistungsoptimierung und der akustischen Optimierung von Rotoren berticksich-
tigt werden miissen. Da bei der Auslegung von Rotoren mehrere Ziele gleichzeitig
verfolgt werden, wird bei der Entwicklung effizienter und leiser Rotoren eine Pareto-
Optimierung durchgefiihrt. Das Ergebnis der Optimierung hdngt dabei von der

Gewichtung der Zielfunktionen ab.

2.4 Untersuchungen der Aerodynamik von Kleinrotoren

Aufgrund des wachsenden Interesses an UAVs und Flugatxis wurde in den letzten
Jahren intensiv an der Aerodynamik von Kleinrotoren geforscht. Ein wesentlicher
Unterschied zwischen diesen Kleinrotoren und Hubschrauberrotoren liegt in den un-
terschiedlichen Reynoldszahlen, bei denen die Rotoren betrieben werden. Wahrend
Rotoren fiir UAVs und Flugtaxis bei Blattspitzen-Reynoldszahlen zwischen 3 - 10*
und 10° betrieben werden, liegt die Blattspitzen-Reynoldszahl von Hubschrauberro-
toren bei iiber 10°. Mit abnehmender Reynoldszahl kommt es vor allem aufgrund des

fritheren Ablosens der Stromung zur Abnahme des maximalen Auftriebsbeiwerts
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und zur Zunahme des Widerstandsbeiwerts. Dies fithrt zur Abnahme der maximalen
Gleitzahl, die mit einem aerodynamischen Profil erreicht werden kann [135]. Insbe-
sondere fiir Re ~ 10 ist die maximale Gleitzahl stark von der Reynoldszahl abhéngig
(siehe Abb. 1.1), weshalb die Reynoldszahl vor allem fiir die Leistungsfahigkeit klei-
ner UAV-Rotoren berticksichtigt werden muss. Die Bedeutung der Reynoldszahl
fir Kleinrotoren im Schwebeflug wurde von Kandias und Miller [59] untersucht.
Dabei fanden sie heraus, dass der Schub- und der Leistungsbeiwert des Rotors fiir
Re > 2-10° mit groBerer Reynoldszahl zunimmt. Ramasamy et al. (2008) [106] unter-
suchten Rotoren mit Blattspitzen-Reynoldszahlen von 3,5 - 10°. Der maximale Figure
of Merit, der in den Experimenten erreicht werden konnte, betrug 0,55 und lag damit
deutlich unter dem von Hubschrauberrotoren, die Figure of Merits von bis zu 0,8
erreichen konnen [73]. Fiir Rotoren im Vorwirtsflug wurde der Einfluss der Reynolds-
zahl experimentell von Kolaei et al. [63] und Simmons und Hatke [118] untersucht.
Beide Experimente zeigten, dass der Schubkoeffizient der untersuchten Rotoren mit
zunehmender Reynoldszahl zunimmt. Des Weiteren wurden mehrere Experimen-
te zur Untersuchung der Leistungsfahigkeit von axial angestromten Propellern bei
kleinen Reynoldszahlen durchgefiihrt [10, 25, 84].

Fiir die Entwicklung effizienter Kleinrotoren ist die Abhéngigkeit der Leistungs-
fahigkeit von der Blattgeometrie von grofsem Interesse. Fiir den Schwebeflug bei
Reynoldszahlen von unter 5 - 10* untersuchten Hein und Chopra [49] den Einfluss der
Blatttiefenverteilung, der Blattverwindung und der Profilwolbung auf die Effizienz.
Ramasamy et al. (2008) [106] verglichen Kleinrotoren mit rechteckigen, linear zulaufen-
den sowie verwundenen Rotorblittern bei Blattspitzen-Reynoldszahlen von 3,5 - 10°.
Dabei fanden sie heraus, dass grundsitzlich die gleichen Entwurfsprinzipien wie
bei grofseren Reynoldszahlen gelten um mithilfe der Blattgeometrie den Figure of
Merit der Rotoren zu maximieren. Numerische Simulationen zur Optimierung von
Rotorblittern im Schwebeflug wurden beispielsweise von Klimczyk [61] und Bohor-
quez et al. [8] durchgefiihrt.

Des Weiteren beeinflusst der Betriebszustand, d.h. die Anstromgeschwindigkeit,
die Drehzahl und der Neigungswinkel, Schub und Leistung von Kleinrotoren. Die
Untersuchungen von Serrano et al. [114], Kolaei et al. [63] und Simmons und Hat-
ke [118] konzentrierten sich primér auf den Vergleich unterschiedlicher Betriebs-
bedingungen, wihrend die Studien von Krebs et al. [66], Theys et al. [125] und
Yang et al. [140] den Vergleich mit Simulationen in den Vordergrund der Betrach-
tung stellten. Yang et al. [141] entwickelten basierend auf experimentellen Daten ein
empirisches Modell, das zur Beschreibung des Schub- und Leistungsbeiwerts im

Entwurfsprozess von Kleinrotoren angewendet werden kann. Dabei beschrieben sie
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den Schub- und Leistungsbeiwert des von ihnen untersuchten Rotors als Polynom
dritter Ordnung des Fortschrittsgrads und des Rotorneigungswinkels. Ahnliche em-
pirische Modelle zur Beschreibung des Schub- und Leistungsbeiwerts entwickelten
Ye et al. [142] und Pollet et al. [100]. Die empirischen Modelle wurden erfolgreich im
Entwurfsprozess von Multikoptern angewendet [19, 100, 143].

Neben dem Schub und der Leistung von Kleinrotoren wurde in den letzten Jah-
ren der Rotornachlauf von Kleinrotoren verstarkt untersucht. Da es bei Interaktion
der Blattspitzenwirbel mit den Rotorbldttern zu starken Schallemissionen kommen
kann, sind insbesondere die Blattspitzenwirbel im Rotornachlauf von wissenschaft-
lichem Interesse fiir die Akustik. Im Schwebeflug wurde das Stromungsfeld klei-
ner Rotoren von Hein und Chopra [49], Ramasamy et al. (2007) [107] und Rama-
samy et al. (2010) [105] mit Laserlichtschnittbeleuchtung und PIV untersucht. Die
Untersuchungen zeigten, dass aufgrund der niedrigen Reynoldszahlen die Scher-
schichten im Nachlauf der Rotorblatter dicker und die viskosen Wirbelkerne der
Blattspitzenwirbel grofier sind als bei Hubschrauberrotoren. Stromungsvisualisie-
rungen von Ramasamy et al. (2010) [105] sowie von Milluzzo und Leishman [87]
zeigten den Einfluss der Blattverwindung auf die Trajektorien der Blattspitzenwirbel
im Schwebeflug. Abbildung 2.7 zeigt die Blattspitzenwirbel und die Wirbelschicht
tiir zwei Dreiblattrotoren mit unverwundenen bzw. verwundenen Rotorblittern. Auf-
grund der gleichmafligeren radialen Auftriebsverteilung sind die Blattspitzenwirbel
des verwundenen Rotors schwécher als die des unverwundenen Rotors. Numerische
Untersuchungen zur Wirbelentstehung an den Rotorbléttern bei kleinen Reynolds-
zahlen fiihrten unter anderem Lakshminarayan und Baeder [70] durch.

Im Vorwaértsflug visualisierten Ghee und Elliott [40] den Nachlauf eines Modell-
hubschraubers mit Rauch und beobachteten, dass sich die Blattspitzenwirbel auf der
vor- und riicklaufenden Seite der Rotorkreisscheibe zu Randwirbeln aufrollen, die den
Wirbelschleppen von Starrfliiglern dhnlich sind. Aufgrund des grofieren Abwinds
auf der vorlaufenden Seite sinkt der Randwirbel auf der vorlaufenden Seite schneller
ab als auf der riicklaufenden. Des Weiteren rollten die Wirbel auf der vorlaufenden
Seite zu einem engeren Randwirbel auf.

Zur Blatt-Wirbel-Interaktion kann es bei Kleinrotoren kommen, wenn die Blatt-
spitzenwirbel von nachfolgenden Rotorblittern getroffen werden. Leishman und
Bagai [75] untersuchten die Blattspitzenwirbel im Nachlauf eines Modellhubschrau-
bers mithilfe des Schattenbildverfahrens und konnten im Vorwaértsflug Blatt-Wirbel-
Interaktion detektieren. Blattspitzenwirbel, die an der Vorderseite des Rotors entstan-
den, bewegten sich zunéchst oberhalb des Rotors. Beim Passieren des Folgeblattes

wurden die Wirbel von diesem in den Rotor eingesogen und interagierten beim
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(a) unverwunden (b) verwunden

Abbildung 2.7: Einfluss der Blattverwindung auf das Stromungsfeld eines Rotors im
Schwebeflug. Rauchvisualisierungen aus Ramasamy et al. [105]

Durchgang durch die Rotorkreisscheibe mit den Rotorblittern. Die Blattspitzenwirbel
wurden bei der Interaktion mit den Rotorbldttern zerstort.

2.5 Untersuchungen der Aeroakustik von Kleinrotoren

In den letzten Jahren wurden mehrere wissenschaftliche Studien veroffentlicht, die
sich mit der Analyse der Schallentstehungsmechanismen an Kleinrotoren befassen.
Im Folgenden werden zunéchst Studien prasentiert, die die Entstehung breitbandigen
Profillarms an Kleinrotoren untersuchen. Daran anschliefiend werden Forschungsar-
beiten vorgestellt, welche die Entstehung von turbulenzinduziertem Larm an Klein-
rotoren in den Mittelpunkt riicken. Schliefslich werden Untersuchungen vorgestellt,
die sich mit dem Rotationsldrm von Kleinrotoren beschiftigen.

Die Entstehung von breitbandigem Profillirm wurde von Pettingill et al. [98] im
Schwebeflug an ideal verwundenen Rotoren mit unterschiedlichen Einstellwinkeln
untersucht. Dabei identifizierten sie Hinterkantenldrm als dominante Schallquelle
des Profillairms. Als Entstehungsmechanismen des Breitbandschalls konnten Pettin-
gill et al. TBL-TE Larm, LBL-VS Larm und TEB-VS Larm identifizieren. Die Entste-
hung von LBL-VS wurde von Leslie et al. [76, 77] ndher untersucht. Dabei konnten
die Autoren mithilfe eines Anstrichbilds die Entstehung von LBL-TE mit einer lami-
naren Abloseblase auf der Saugseite der Rotorblatter in Verbindung bringen. Durch
Erzwingen der laminar-turbulenten Transition an der Profilvorderkante konnte die
Ausbildung der laminare Abloseblase vermieden und die Schallemission von LBL-VS
tiir Frequenzen oberhalb 2000 Hz verringert werden.

Die Moglichkeit, den Hinterkantenlarm durch Einsatz einer gezackten Hinter-
kante zu verringern, wurde von Pagliaroli et al. [93] und Ning et al. [91] untersucht.
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Durch die Verwendung einer gezackten Hinterkante konnten Pagliaroli et al. fiir
Frequenzen iiber 10 kHz eine Reduktion des Schalldruckpegels um 5 dB erreichen.
Da die Schallemission bei tieferen Frequenzen fiir den Gesamtschalldruckpegel be-
stimmend ist, konnte dieser jedoch durch Verwendung einer gezackten Hinterkante
nicht nennenswert gesenkt werden. Wahrend bei Ning et al. [91] kein Einfluss der
gezackten Hinterkante auf den Schub und die Leistung des Rotors mafien, stellten
Pagliaroli et al. [93] eine Abnahme des Wirkungsgrads fest.

Turbulenzinduzierter Lirm wurde von Thurman et al. [126] untersucht. Die Auto-
ren fiihrten Simulationen und Experimente mit einem Vierblattrotor im Schwebeflug
durch und analysierten die Druckschwankungen auf der Oberflache der Rotorbléatter.
Sie fanden heraus, dass im Schwebeflug die starksten Druckschwankungen im dufse-
ren Bereich der Rotorblétter auftreten. Als Ursache fiir diese Druckschwankungen
identifizierten Thurman et al. den Blattspitzenwirbel des vorhergehenden Blattes, der
sich nahe unter der Rotorebene befindet. Obwohl die Blattspitzenwirbel nicht direkt
auf die Rotorblitter treffen, erhohen diese die Turbulenz der Zustromung und fiihren
zu turbulenzinduziertem Larm. Grande et al. [44] konnten experimentell nachweisen,
dass die Scherschicht hinter den Rotorblidttern beim Auftreffen auf das nachfolgende
Rotorblatt turbulenzinduzierten Larm erzeugt (BWI).

Turbulenzinduzierter Larm spielt eine grofie Rolle beim Betrieb von Rotoren in
geschlossenen Raumen. Im Raum bildet sich nach wenigen Sekunden eine Stromungs-
rezirkulation aus, die dazu fiihrt, dass der turbulente Rotornachlauf wieder vom
Rotor eingesogen wird. Dadurch kommt es am Rotor zur turbulenzinduzierten Schall-
entstehung, die von Stephenson et al. [122] und Pettingill et al. [98] untersucht wurde.
Durch die Rezirkulation wurde eine Zunahme des Pegels der Blattfolgefrequenz
und ihre Harmonischen um bis zu 15 dB gegeniiber der ungestorten Einstromung
gemessen. Die Rezirkulation und damit der turbulenzinduzierte Larm in Windka-
nalexperimenten konnte mithilfe von Maschengittern, die im Nachlauf des Rotors
installiert wurden, erfolgreich reduziert werden [98]. Numerisch wurde der Einfluss
der Stromungsrezirkulation auf die Rotorakustik von Nardari et al. [90] und Ca-
salino et al. [20] untersucht. Wahrend, wie in Abb. 2.8 dargestellt, die dominante
breitbandige Schallquelle in den Simulationen ohne Rezirkulation an der Hinter-
kante der Rotorblatter bei 80 % des Rotorradius liegt, befindet sich die dominante
Schallquelle mit Rezirkulation an der Vorderkante der Rotorblétter.

Auf die Untersuchung des Rotationslarms von Kleinrotoren im Schwebeflug fo-
kussiert sich die Studie von Tinney und Valdez [128]. Basierend auf Experimenten mit
Kleinrotoren mit Durchmessern zwischen 0,20 m und 0,46 m fanden sie heraus, dass

die Blattspitzenmachzahl einen entscheidenden Einfluss auf die Emission tonalen Ro-
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(a) ohne Rezirkulation

(b) mit Rezirkulation

Abbildung 2.8: Simulation des Einflusses der Stromungsrezirkulation auf die akusti-
sche Quellkarte eines Kleinrotors aus Nardari et al. [90]. Die Farbskala umfasst einen
Dynamikbereich von 20 dB.

tationslarm hat. Zu dem gleichen Ergebnis kamen Serré et al. [115], die Kleinrotoren
mit Durchmessern von 0,175 m sowohl numerisch als auch experimentell im Schwe-
beflug untersuchten. Den Einfluss der Blattzahl auf die Lirmemission untersuchten
Gojon et al. [43]. Sie konnten experimentell zeigen, dass durch die Verwendung eines
Dreiblattrotors anstelle eines Zweiblattrotors der Gesamtschalldruckpegel bei glei-
chem Schub um 10 dB gesenkt werden kann. Aufgrund der hoheren Flachendichte
des Dreiblattrotors ist dessen Blattspitzenmachzahl zur Erzeugung desselben Schubs
kleiner als beim Zweiblattrotor. Durch die Reduktion der Blattspitzenmachzahl sinkt
der tonale Belastungsldrm bei der Blattfolgefrequenz und deren Harmonischen. Dabei
tiberkompensiert die Reduktion des tonalen Schalls die Zunahme des Breitbandldrms,
die von der Erhéhung der Blattzahl verursacht wird.



3 Methoden

Fiir die Untersuchung der Aerodynamik und Akustik von Kleinrotoren im Schwebe-
und Vorwartsflug werden unterschiedliche Messtechniken angewendet. In diesem
Kapitel wird auf die Grundlagen der Kraft- und Momentenmessung eingegangen.
Danach werden die optischen Messtechniken BOS und PIV, die zur Visualisierung
der Wirbelstruktur und des Stromungsfelds zum Einsatz kommen, erldutert. Im
Anschluss daran wird auf das Verfahren des akustischen Beamformings eingegan-
gen, mit dem basierend auf Messdaten, die mit einem Mikrofonarray aufgenommen
wurden, Storgerdusche ausgeblendet und Schallquellen lokalisiert werden konnen.
Schliefslich wird die Unsteady Panel Method (UPM) als Panelverfahren zur Losung
dreidimensionaler Potentialstromungen von Rotoren vorgestellt. Mit UPM kann der
Schub, die Leistung und das Stromungsfeld von Rotoren berechnet werden.

3.1 Messtechniken

3.1.1 Kraft- und Momentenmessung

Die Messung von Kréften und Momenten in Windkanalexperimenten kann mit Deh-
nungsmessstreifen (DMS) oder mit piezoelektrischen Kraftsensoren erfolgen. Ein
DMS besteht aus einem Widerstandsdraht, der auf einen Federkorper aufgeklebt
wird und sich bei Krafteinwirkung mit diesem verformt. Durch die Langendnderung
des DMS éandert sich dessen elektrischer Widerstand, was mithilfe einer Wheat-
stone’schen Briickenschaltung gemessen werden kann. Da Temperaturdnderungen
die Materialausdehnung des Priifkdrpers unabhingig von der tatsdchlichen mecha-
nischen Last beeinflussen, unterliegen Messungen mit DMS einer Temperaturdrift.
Der Temperatureinfluss kann durch Verschaltung mehrerer DMS in der Messbriicke
kompensiert werden [60].

Piezoelektrische Kraftsensoren basieren auf dem Prinzip des piezoelektrischen
Effekts. Wirkt eine Kraft auf einen Piezokristall, so wird das Kristallgitter gestaucht

und es kommt zu einer Verschiebung der Ladungsschwerpunkte der positiv und
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negativ geladenen Gitterionen. Je nach Lage der polaren Kristallachse kommt es unter
Langs-, Quer- oder Scherkréften zur Entstehung von Ladungen auf der Oberflache
des Kristalls, die mithilfe eines Messverstiarkers detektiert werden konnen. Um so-
wohl positive als auch negative Kréfte messen zu konnen, wird das Kraftelement
unter Vorspannung zwischen einer Grund- und einer Deckplatte eingebaut. Auf-
grund der unterschiedlichen Ausdehnungskoeffizienten des Vorspannmechanismus
und des Kristalls kann die Temperaturdrift von Piezowaagen grof3 sein. Im Vergleich
zu DMS-Waagen haben piezoelektrische Waagen kiirzere Messwege, eine hohere
Steifigkeit und damit hohere Eigenfrequenzen. Piezoelektrische Waagen eignen sich
daher besonders fiir hochdynamische Messungen. Aufgrund der hoheren Tempe-
raturempfindlichkeit und Drift von piezoelektrischen Waagen haben DMS-Waagen
Vorteile bei statischen Messungen.

3.1.2 Background Oriented Schlieren

Bei Background Oriented Schlieren (BOS) handelt es sich um eine optische Messtech-
nik, die zur Detektion von Dichtegradienten im Stromungsfeld angewandt wird.
Erste Versuche mit BOS wurden von Raffel et al. [103] und Dalziel et al. [24] in den
2000er-Jahren durchgefiihrt. Wie andere Schlieren-Messtechniken (z.B. Toepler’sche
Schlierenfotographie, Schattenbildverfahren) basiert BOS auf der Abhédngigkeit des
Brechungsindex von der Dichte eines kompressiblen Gases. Der Zusammenhang
zwischen Dichte p und Brechungsindex n wird von der Gladstone-Dale-Gleichung
mit der Gladstone-Dale-Konstanten K wiedergegeben [37]:

n—1=K-p (3.1)

Der experimentelle Aufbau einer BOS-Messung besteht aus einem kontrastreichen
Hintergrund und einer Kamera, die auf diesen fokussiert wird. Mit der Kamera
werden vom Hintergrund zwei Aufnahmen gemacht: Eine Aufnahme erfolgt ohne
das zu untersuchende Dichteobjekt bei ruhender Luft (Referenzaufnahme). Die zwei-
te Aufnahme erfolgt mit dem zu untersuchenden Dichteobjekt, das sich zwischen
Hintergrund und Kamera befindet. Wie in Abb. 3.1 dargestellt, wird das Licht, das
vom Hintergrund ausgeht, durch die vom Dichteobjekt verursachte rdumliche An-
derung des Brechungsindex gebrochen. Dadurch wird von der Kamera eine lokale
Verschiebung des Hintergrundmusters detektiert. Die Verschiebung Ay hingt vom
Abstand zwischen Hintergrund und Dichteobjekt Zp, Dichteobjekt und Objektiv Z 4,
Objektiv und Bildebene Z;, der Brennweite f des verwendeten Objektivs sowie dem

Brechungswinkel €y ab. Fiir paraxiale Aufnahmen und kleine Brechungswinkel gilt:
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Abbildung 3.1: Prinzip eines BOS-Aufbaus aus Raffel [102]

Zp
Ay=fo0————"¢€ 3.2
Der Brechungswinkel hangt vom Integral des Brechungsindex senkrecht zur Ausbrei-
tungsrichtung des Lichts im Strémungsfeld ab:

€y = i g—;dz (3.3)
Da sich das Dichteobjekt vor der Hintergrundebene befindet auf die die Kamera
fokussiert ist, wird das Dichteobjekt nicht scharf auf dem Bildsensor abgebildet.
Die Abstdnde zwischen Hintergrund, Dichteobjekt und Kamera beeinflussen also
neben der Sensitivitdt des Versuchsaufbaus auch die Unschérfe der Abbildung des zu
untersuchenden Objekts. Der Zusammenhang zwischen Abstdnden, Sensitivitdt und
Unschérfe wurde ausfiihrlich von Schwarz und Braukmann [112] untersucht.

Die durch das Dichteobjekt hervorgerufenen lokalen Verschiebungen des Hinter-
grundmusters auf dem Kamerasensor konnen durch Vergleich mit dem Referenzbild
bestimmt werden. Dazu werden sowohl die Aufnahme mit Dichteobjekt als auch
die Referenzaufnahme in Auswertefenster unterteilt. Die Berechnung der mittleren
Hintergrundverschiebung wird durch die Kreuzkorrelation der Auswertefenster der
beiden Aufnahmen berechnet. Die Auflosung der Auswertung kann verbessert wer-
den, indem weitere Korrelationen mit kleiner werdenden Fenstergrofien unter Bertick-
sichtigung der Verschiebungsvektoren der ersten Korrelationsrechnung durchgefiihrt
werden. Da die Verschiebung des Hintergrunds nach Gl. 3.3 von der Verteilung des
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Brechungsindex im gesamten Volumen zwischen Hintergrund und Kamera abhangt,
lassen sich mit BOS im Allgemeinen nur qualitative Aussagen iiber die Dichtever-
teilung treffen. Bei der Verwendung nur einer Kamera wird eine zweidimensionale
Projektion des dreidimensionalen Dichteobjekts aufgenommen. Bauknecht et al. [6]
zeigten am Beispiel eines Blattspitzenwirbelsystems eines Hubschraubers, dass drei-
dimensionale Dichteobjekte rekonstruiert werden konnen, indem diese gleichzeitig
mit mehreren Kameras aus unterschiedlichen Perspektiven aufgenommen werden.
Als Hintergrund wird héufig ein stochastisches Punktmuster verwendet. Um
eine gute Auflosung und Sensitivitdt zu erhalten, sollte das Punktmuster die hochste

raumliche Frequenz aufweisen, die mit der Kamera aufgelost werden kann.

3.1.3 Particle Image Velocimetry

Particle Image Velocimetry (PIV) ist eine beriihrungslose, optische Messtechnik zur
Bestimmung von Geschwindigkeitsfeldern in fliissigen und gasféormigen Medien.
Abbildung 3.2 zeigt den schematischen Aufbau eines PIV-Aufbaus. Die Geschwindig-
keitsmessung erfolgt indirekt iiber die Messung der Verschiebung von Tracerpartikeln,
die in die Stromung eingebracht und zweimal innerhalb eines kurzen Zeitintervalls
mit einem Laser beleuchtet werden. Im Gegensatz zu der Geschwindigkeitsmessung
mit Drucksonden, Laser-Doppler-Anemometrie und Hitzdrahtanemometrie liefert
PIV eine flachige Information iiber das Geschwindigkeitsfeld. Die zeitliche Auflo-
sung von PIV wird von der Bildrate der verwendeten Kamera und der Pulsrate des
Lasers limitiert und ist geringer als bei der Laser-Doppler-Anemometrie und der
Hitzdrahtanemometrie. Je nach Setup konnen mit PIV zwei oder drei Geschwin-
digkeitskomponenten in einer Ebene (2D-PIV) oder in einem Volumen (3D-PIV) im
Stromungsfeld bestimmt werden. Im Folgenden wird ein Uberblick iiber 2D-PIV gege-
ben. Eine detailliertere Beschreibung der Messtechnik findet sich bei Raffel et al. [104]
und Adrian und Westerweel [1].

Da es sich bei PIV um eine indirekte Messtechnik handelt bei der die Geschwindig-
keit iiber die eingebrachten Tracerpartikel gemessen wird, miissen die verwendeten
Partikel gute Folgeeigenschaften aufweisen. Das Folgeverhalten der Partikel wird
durch ihre Grofse und Dichte bestimmt. Die Kréfte, die auf Partikel in Stromungen
wirken und deren Folgeverhalten bestimmen, werden von Maxey und Riley [83]
und Sommerfeld [120] diskutiert. Der Einfluss der Partikelgrofie auf die Genauigkeit
der Geschwindigkeitsmessung mit PIV wurde von Domogalla [27] untersucht. Je
nach untersuchtem Fluid konnen feste Partikel, fliissige Partikel oder gasgefiillte

Seifenblasen verwendet werden.
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Abbildung 3.2: Prinzip eines 2D-PIV-Versuchsaufbaus in einem Windkanal aus Raf-
fel et al. [104]

Wie in Abb. 3.2 dargestellt, wird die Ebene, fiir die das Geschwindigkeitsfeld der
Stromung untersucht werden soll, mit einem diinnen Laserlichtschnitt zweimal in
kurzem zeitlichen Abstand beleuchtet. Die Partikel im Laserlichtschnitt streuen das
Laserlicht (Mie-Streuung), das von einer oder mehreren Kameras aufgenommen wird.
Die Bestimmung von Verschiebungsvektoren erfolgt durch Anwendung statistischer
Methoden auf die Doppelbilder. Dazu werden die Aufnahmen in Auswertefenster auf-
geteilt. Die Grofie der Auswertefenster wird so gewdhlt, dass von einer homogenen
Bewegung der Partikel innerhalb des Fensters ausgegangen werden kann. Mithilfe
der Kreuzkorrelation der Auswertefenster der beiden Aufnahmen wird die mittlere
Verschiebung der Partikel fiir jedes Auswertefenster berechnet. Die Auflosung der
Auswertung kann durch weitere Korrelationen mit kleiner werdenden Fenstergrofien
unter Berticksichtigung der Verschiebungsvektoren der initialen Korrelationsrech-
nung verbessert werden. Die Geschwindigkeit wird aus der ermittelten Verschiebung
und der bekannten Zeitverzogerung zwischen den beiden Aufnahmen berechnet.

Bei konventionellen PIV-Messungen mit einer Kamera konnen nur zwei Geschwin-
digkeitskomponenten der Partikel bestimmt werden. Dabei entsprechen die mit PIV
gemessenen Geschwindigkeitskomponenten der Projektion der Geschwindigkeits-
vektoren der Partikel entlang der Blickrichtung der Kamera auf die Lichtschnittebene.

Die Bewegung der Partikel entlang der Kamerablickrichtung kann mit nur einer
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Abbildung 3.3: Messung der Geschwindigkeit mithilfe eines Stereo-PIV-Aufbaus

Kamera nicht aufgeldst werden. Die Bestimmung aller drei Geschwindigkeitskom-
ponenten des Stromungsfelds kann durch die Verwendung von zwei (Stereo-PIV)
oder mehr Kameras, die Bilder desselben Sichtfelds aus unterschiedlichen Blickrich-
tungen aufnehmen, erreicht werden. Wie in Abb. 3.3 dargestellt, unterscheiden sich
bei Stereo-PIV-Aufbauten die Projektionen der Geschwindigkeitsvektoren der Parti-
kel auf die Lichtschnittebene aufgrund der unterschiedlichen Kameraperspektiven.
Durch Kombination der Bilder beider Kameras lassen sich alle drei Komponenten der

Geschwindigkeit der Partikel bestimmen.

3.1.4 Akustisches Beamforming

Akustisches Beamforming ist eine Technik, die zur Lokalisation von Schallquellen
eingesetzt wird. Beim Beamforming wird eine Schallquelle mit mehreren Mikrofonen
an unterschiedlichen raumlichen Positionen (Mikrofonarray) gleichzeitig aufgenom-
men. Aufgrund der unterschiedlichen Abstinde zwischen der Schallquelle und den
Mikrofonen des Arrays unterscheiden sich die Laufzeiten des emittierten Schalls zu
den Mikrofonen. Anhand des Zeitversatzes der von den Mikrofonen aufgezeichneten
Signale kann die Position der Schallquelle berechnet werden. Die Quelllokalisation
kann sowohl durch Verarbeitung der Mikrofonsignale im Zeitbereich (Delay-and-
Sum-Beamforming) als auch im Frequenzbereich (Conventional Beamforming) erfolgen.
Die Berechnung im Zeitbereich hat gegeniiber dem Frequenzbereich den Vorteil,
dass auch bewegte Schallquellen lokalisiert werden konnen, wahrend Beamforming
im Frequenzbereich recheneffizienter ist. Im Folgenden werden das Delay-and-Sum-
Beamforming und das Conventional Beamforming basierend auf Sijtsma [117] erldutert.
Einen ausfiihrlicheren Uberblick iiber die Grundlagen des Beamformings liefern
Sijtsma [117] und Chiariotti et al. [21].
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Abbildung 3.4: Prinzip des akustischen Beamformings im Zeitbereich. Um die Quell-
starke der Schallquelle S; von der Storquelle S; zu separieren, werden die von den
Mikrofonen M aufgezeichneten Zeitsignale in Abhédngigkeit vom Abstand zur Schall-
quelle S; zeitlich verschoben und anschliefSend addiert.

Delay-and-Sum-Beamforming

In Abb. 3.4 ist das Messprinzip des akustischen Beamformings im Zeitbereich darge-
stellt. Im Folgenden wird eine bewegte Schallquelle S; mit dem von der Emissions-
zeit T, abhangigen Ortsvektor §(7.) betrachtet. Das von der Schallquelle emittierte
Zeitsignal ps(T.) wird von N Mikrofonen mit den Ortsvektoren x, aufgezeichnet.
Aufgrund des Abstands zwischen der Schallquelle und den Mikrofonen empfangen
diese das emittierte Signal mit verdnderter Amplitude und zeitversetzt zur Zeit ¢,,.
Die Ubertragungsfunktion F, die den Zusammenhang zwischen dem emittierten und
empfangenen Zeitsignal herstellt, hangt von den Ortsvektoren der Mikrofone und
den zeitabhédngigen Ortsvektoren der Schallquelle ab. Neben den Signalen der Schall-
quelle S; empfangen die Mikrofone Signale von Storquellen (siehe Schallquelle S; in
Abb. 3.4) und unterliegen zusitzlich dem Messrauschen. Die Beitrdge des vom n-ten
Mikrofon aufgezeichneten Zeitsignals, die nicht von der Schallquelle S; stammen,
werden mit €, (¢, ) bezeichnet. Das Zeitsignal, das vom n-ten Mikrofon aufgenommen

wird, ist damit gegeben durch:

Pu(tn) = F(xn,6(Te) tn,Te) Ps(Te) + €n(tn) (34)

Der Zeitversatz zwischen emittiertem und empfangenem Signal hiangt neben dem
Ort der Schallquelle, der Schallgeschwindigkeit c und der Geschwindigkeit V der
dufieren Stromung von der Position des Mikrofons ab und ist fiir jedes Mikrofon

individuell:
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1
tn_Te:EHxn_i;(Te)_VH (3.5)

Um das Zeitsignal der Quelle zu rekonstruieren, wird das von den Mikrofonen
aufgezeichnete Zeitsignal um die individuelle Laufzeit zwischen Schallquelle und
Mikrofon verschoben und die Amplitude entsprechend der Ubertragungsfunktion

angepasst:

pn(tn)
xn’g(TE)/tn,Tg) (36)

pn(Te) = F(
Schliefslich werden die Signale aller Mikrofone gemittelt:

N 1 &
p(te) = N Z Pn(Te) (3.7)
n=1

Durch das Verzogern und anschlieffende Mitteln der aufgenommenen Zeitsignale
werden solche Signale verstédrkt, die von der untersuchten Schallquelle stammen.
Signale, die von anderen Schallquellen herriihren, weisen andere Laufzeiten zu den
Mikrofonen auf, weshalb diese, wie in Abb. 3.4 gezeigt, durch das Verzogern nicht
tibereinander zu liegen kommen und bei der Mittelung gedampft werden. Bei der
Auswertung eines Datensatzes, der mit einem Mikrofonarray aufgenommen wurde,
kann das Mikrofonarray durch Anpassung der Ubertragungsfunktion nacheinander
auf beliebig lokalisierte Schallquellen gerichtet werden. Somit konnen Quellkarten
des Untersuchungsgebiets erstellt werden.

Conventional Beamforming

Beim Conventional Beamforming erfolgt die Quelllokalisation im Frequenzbereich,
sodass zundchst der Schalldruck im Frequenzbereich aller N Mikrofone durch Fou-

riertransformation der Zeitsignale bestimmt werden muss:

p1(f)
p(f) = : (3.8)
pn(f)

Das Prinzip des Conventional Beamformings besteht darin, die an den Mikrofonen
aufgenommenen Schalldriicke mit den Schalldriicken zu vergleichen, die von einer
idealen Quelle mit Einheitsstiarke an der untersuchten Quellposition ¢ verursacht
werden. Die komplexen Schalldriicke der Einheitsquelle an jedem Mikrofon sind
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durch die Green’sche Funktion g gegeben. Der normierte Vektor h der Green’schen

Funktion

| (3.9)

wird auch als steering vector bezeichnet. Gesucht wird die Amplitude a der Ver-
gleichsquelle, fiir die die Differenz zu den von den Mikrofonen aufgenommenen

Schalldriicken minimal ist:

min(||p — ag|[*) (3.10)

Das Optimierungsproblem fiihrt auf folgende Losung:

g'p .
a= —h (3.11)
glz = " *

Aus der komplexen Amplitude ldsst sich die spektrale Leistungsdichte wie folgt
berechnen:

1 1¢*pp's g°Cg .
PSD = =|a*> = = = = h*Ch (3.12)
2T =2 gl = Vgl

Hierbei bezeichnet C die Kreuzspektralmatrix:

1 *
C= 144 (3.13)

Bei der Auswertung eines Datensatzes kann das Mikrofonarray durch Anpassung des
steering vectors auf beliebig lokalisierte Schallquellen gerichtet und somit Quellkarten
des Untersuchungsgebiets erstellt werden. Der Vorteil des Conventional Beamformings
besteht darin, dass fiir die Erstellung von Quellkarten die aufwandige Berechnung der
Kreuzspektralmatrix nur einmal erfolgen muss, sodass die Berechnung fein aufgelos-

ter Quellkarten recheneffizienter ist als der Delay-and-Sum-Beamforming-Algorithmus.

3.2 Simulationswerkzeuge

3.2.1 Unsteady Panel Method

Die Unsteady Panel Method (UPM) ist ein Panelverfahren zur Losung der dreidi-
mensionalen Potentialstromung von Rotoren. Zur Modellierung des Rotornachlaufs

verwendet UPM ein nichtlineares, instationdres Nachlaufmodell. Viskose Effekte
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Abbildung 3.5: Modellierung des Rotorblatts und des Rotornachlaufs in UPM aus
Yin und Kunze [147]

werden mit UPM im Postprocessing abgebildet [147]. Im Folgenden wird ein kurzer
Uberblick iiber UPM gegeben. Eine detailliertere Beschreibung und Validierung von
UPM findet sich bei Ahmed und Vidjaja [2] und Yin und Ahmed [145, 146].

Fiir die Modellierung der Rotorblatter in UPM wird die Oberfldche der Rotor-
blatter wie in Abb. 3.5 dargestellt entlang der Spannweite und der Blatttiefe in Ober-
flichenpanele unterteilt. Zur Modellierung der Verdrangung von Fluid durch das
Rotorblatt (Dickeneffekt) wird auf den Oberflachenpanelen eine Verteilung von Quel-
len und Senken angenommen. Die Stdarke der Quellen und Senken wird so gewdhlt,
dass die Geschwindigkeitskomponente senkrecht zu den Panelen verschwindet und
es zu keiner Durchstromung der Oberfliche kommt (kinematische Randbedingung).
Der vom Rotorblatt generierte Auftrieb wird durch eine Wirbelverteilung entlang der
Skelettlinie modelliert. Dabei hdangt nach dem Satz von Kutta-Joukowski die Zirkula-
tion I' der Wirbel mit dem Auftrieb zusammen (siehe Gl. 2.5). Die Zirkulation variiert
iiber die Spannweite und betrdgt an der Blattwurzel und der Blattspitze I' = 0. Um
ein glattes Abstromen der Stromung an der Hinterkante zu erhalten (Erfiillung der
Kutta-Bedingung), schliefst ein ebenes, sogenanntes Kutta-Panel an die Hinterkante
des Rotorblattes an. Zusatzlich konnen nicht Auftrieb erzeugende Korper in UPM
durch eine Quellen- und Senkenverteilung auf der Oberflache modelliert werden.

Die Berechnung der Stromung und des Rotornachlaufs erfolgt in mehreren dis-
kreten Zeitschritten. Die Simulation startet ohne Rotornachlauf. Da der Auftrieb und
damit auch die Zirkulation der gebundenen Wirbel in Spannweitenrichtung tiber die

Blattelemente variiert, miissen an der Hinterkante zwischen den Blattelementen freie
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Wirbel vom Rotorblatt ausgehen. Wenn sich wéahrend eines Zeitschritts der Auftrieb
eines Blattelements dndert, muss im Nachlauf zur Erfiillung der Helmholtz’schen Wir-
belsdtze ein Wirbel ldngs der Hinterkante entstehen, dessen Zirkulation der zeitlichen
Differenz der Zirkulation des gebundenen Wirbels entspricht. Der Nachlauf wird so
in jedem Zeitschritt erweitert. Die Wirbel des Rotornachlaufs wirken wiederum auf
die Umstromung der Rotorblatter zurtick. Fiir jeden Zeitschritt wird die von den Wir-
beln des Rotornachlaufs am Rotorblatt induzierte Geschwindigkeit berechnet und in
der Berechnung des Auftriebs im folgenden Zeitschritt berticksichtigt. Des Weiteren
wird die induzierte Geschwindigkeit an den Kreuzungspunkten der Nachlaufwirbel
berechnet und der Wirbelnachlauf entsprechend deformiert (free wake Modell).

Alternativ zu der Modellierung des Rotornachlaufs durch Wirbelfilamente kann
die Modellierung durch Wirbelpartikel erfolgen. Die Wirbelpartikel sind im Gegen-
satz zu Wirbelfilamenten punktférmig und durch eine Wirbelstarke charakterisiert,
die dem Produkt aus der Lange und der Zirkulation der Filamente entspricht. Im Ge-
gensatz zu den Wirbelfilamenten sind die Wirbelpartikel nicht aneinander gekoppelt
und kénnen sich unabhidngig voneinander bewegen. Dadurch wird eine robustere
Losung in den Fillen erreicht, in denen der Wirbelnachlauf mit den folgenden Rotor-
blattern interagiert. Eine detaillierte Beschreibung der Modellierung von Wirbeln mit
Wirbelpartikeln findet sich in Winckelmans und Leonard [134].

Da die Potentialtheorie die Stromung eines viskositdtsfreien Fluids beschreibt, wer-
den Zahigkeitskrafte von dieser nicht berticksichtigt. Um dennoch viskose Effekte zu
berechnen, sind mehrere empirische Methoden zur Abschédtzung der laminaren und
turbulenten Grenzschicht, der Grenzschichttransition sowie von Stromungsablosung

in UPM implementiert.

3.2.2 Aeroacoustic Prediction System based on Integral Methods

Basierend auf den aerodynamischen Berechnungen der Rotorumstromung mit UPM
erfolgt die Berechnung des vom Rotor emittierten Schalls mit dem am DLR entwi-
ckelten Code Aeroacoustic Prediction System based on Integral Methods (APSIM). Die
mit UPM berechneten Oberfldchendriicke auf den Rotorblattern bilden die beiden
linearen Quellterme fiir den Dicken- und Belastungsldrm in der FWH-Gleichung
(siehe GI. 2.9). Fiir die numerische Losung der FWH-Gleichung verwendet APSIM
die lineare Farassat 1 & 1A Formulierung der FWH-Gleichung [68, 133].
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4 Experimenteller Aufbau

Zur Untersuchung der Aerodynamik und Aeroakustik von Kleinrotoren wurden
akustische und optische Experimente am Rotorteststand Gottingen des Deutschen
Zentrums fiir Luft- und Raumfahrt (DLR) fiir mehrere Kleinrotoren durchgefiihrt. In
diesem Kapitel werden der experimentelle Aufbau des Rotorteststands, der Schub-
und Leistungsmessung sowie der BOS- und PIV-Messungen beschrieben. Zusétzlich
wurden Simulationen mit UPM und APSIM durchgefiihrt, deren Konfigurationen im

Anschluss erlautert werden.

4,1 Aufbau des Rotorteststands

Die akustischen und optischen Experimente wurden am Rotorteststand Gottin-
gen (RTG) durchgefiihrt. Der RTG ist ein Eiffel-Kanal mit offener Messstrecke. Fiir die
Kleinrotorexperimente wurde eine Diise mit einer Austrittsfliche von 0,8 m x 1,6 m
verwendet, um Geschwindigkeiten von bis zu 24 m/s zu erreichen. Der Diisenaustritt
wurde mit Seiferth-Fliigel ausgestattet, um das Ablosen grofiskaliger kohdrenter
Strukturen am Diisenaustritt zu reduzieren [101, 113]. Fiir die Messung der Stro-
mungsgeschwindigkeit wurde eine Prandtlsonde im Diisenauslass positioniert. Des
Weiteren wurde der Umgebungsdruck und die Umgebungstemperatur im Plenum
gemessen.

Wie in Abb. 4.1 und Abb. 4.2 dargestellt, wurde der Rotor mit der Rotorachse
horizontal in der Teststrecke installiert und von einem biirstenlosen DC-Motor mit
einer Leistung von 180 W angetrieben. Die Rotordrehzahl wurde mit einem Encoder
an der Motorwelle gemessen und wich um weniger als 0,05 % von der Zieldrehzahl ab.
Wie in Abb. 4.3 zu sehen ist, wurde die Antriebseinheit zur Messung des Rotorschubs
mit einem DMS-Kraftsensor ausgestattet. Die Querkréfte und das Rotordrehmoment
wurden mit einem piezoelektrischen 6-Achsen Kraft-Momenten-Sensor gemessen.
Zur Minimierung des aerodynamischen Einflusses wurde die Antriebseinheit aerody-

namisch verkleidet. Vor und nach den Messungen wurden Vergleichsmessungen mit
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Abbildung 4.1: Bild des BOS- und Mikrofonarray-Versuchsaufbaus
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Abbildung 4.2: Modell des BOS- und Mikrofonarray-Versuchsaufbaus
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Abbildung 4.3: Antriebseinheit des Rotors mit Instrumentierung zur Messung des
Schubs und des Drehmoments

stehendem Rotor durchgefiihrt, um die Drift der Kraftsensoren zu kompensieren.

Fiir die Beschreibung des Rotors werden die in Abb. 4.4 dargestellten drei Koor-
dinatensysteme verwendet. Eine Drehung der Rotorkreisscheibe um die y-Achse in
mathematisch positiver Richtung wird dabei mit einem positiven Rotorneigungswin-
kel a bezeichnet. Damit entsprechen negative Neigungswinkel einem stationdren oder
beschleunigten Vorwartsflug und positive Neigungswinkel einem abbremsenden
Flugmandver. Um den Neigungswinkel der Rotorachse um 4-30° variiert zu konnen,
wurde die Antriebseinheit auf einem um die vertikale Achse drehbaren Tragersystem
montiert (siehe Abb. 4.2).

4.2 Untersuchte Rotoren

In den Windkanalmessungen wurden elf verschiedene Rotoren aus drei Serien un-
tersucht. Eine Ubersicht iiber die geometrischen Parameter (Blattzahl N;, Durch-
messer D, Einstellwinkel bei 75 % des Rotorradius @ 75, Flichendichte ¢ und die
mittlere aerodynamische Fliigeltiefe MAC) der untersuchten Rotoren ist in Tab. 4.1
angegeben.

Die CAMcarbon Light Serie umfasst zwei starre, kohlefaserverstarkte Zweiblat-
trotoren des Herstellers Aeronaut, die fiir den Einsatz in Multikoptern entwickelt
wurden. Die beiden untersuchten Rotoren sind geometrisch dhnlich, d.h. sie un-

terscheiden sich im Rotordurchmesser (40,6 cm und 30,5 cm), jedoch nicht in der
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& X, Y,z aerodynamisches Koordinaten-
system

xR, Yr, zr: Rotorkoordinatensystem
(nicht-rotierend)

Veo :  Blattkoordinatensystem
(rotierend)

Abbildung 4.4: Definition der verwendeten Koordinatensysteme

normierten Blatttiefen- und Einstellwinkelverteilung. Durch Vergleich der beiden
dhnlichen Rotoren unterschiedlicher Grofie wird der Einfluss der Reynoldszahl unter-
sucht.

Die CAMcarbon Power Serie umfasst drei starre, kohlefaserverstarkte Zweiblattro-
toren des Herstellers Aeronaut, die fiir den Einsatz als Propeller fiir Modellflugzeuge
entwickelt wurden. Da die Rotoren deshalb fiir axiale Anstromung ausgelegt sind,
ist der Einstellwinkel der Rotorblétter grofier als in der CAMcarbon Light Serie. Die
Rotoren der CAMcarbon Power Serie haben den gleichen Rotordurchmesser (30,5 cm)
und die gleiche radiale Blatttiefenverteilung und unterscheiden sich nur im Einstell-
winkel. Durch Vergleich der Rotoren der CAMcarbon Power Serie wird der Einfluss
des Einstellwinkels untersucht.

Die dritte Serie umfasst jeweils drei faltbare, kohlefaserverstarkte Zwei- und Drei-
blattrotoren des Herstellers KDE Direct mit Rotordurchmessern zwischen 31,8 cm und
62,2 cm. Die Zwei- und Dreiblattrotoren gleicher Grofie unterscheiden sich lediglich
in der Anzahl der Rotorblitter, die Geometrie der Rotorblitter der Zwei- und Dreiblat-
trotoren ist identisch. Die KDE Direct-Rotoren unterschiedlicher GrofSe unterscheiden
sich nur geringfiigig in der Blatttiefenverteilung und in der radialen Verteilung der
Einstellwinkel voneinander. Durch Vergleich der Rotoren der KDE Direct Serie wird
der Einfluss der Blattzahl untersucht.



4. Experimenteller Aufbau

41

Tabelle 4.1: Geometrische Parameter der untersuchten Rotoren
Serie Name Ny | Dincm | ©g75in ° c| MACincm
Aeronaut 16 X 6 40,6 3,3
CAMcarbon Light | 12 x 4.5 2 30,5 10,9 | 0,084 25
Aeronaut 126 12,7
CAMcarbon Power 12 x 8 2 30,5 16,9 | 0,066 2,2
12 x 10 21,5
CF125-DP 2 0,076
CF125-TP 3 318 6,9 0,114 27
: CF185-DP 2 0,073
KDE Direct CF185-TP 3 47,0 95 0.109 3,6
CF245-DP 2 0,067
CF245-TP 3 62,2 88 0,100 43
100 mm
A

(a) CAMcarbon Light 16 x 6

(b) CAMcarbon Power

(c) CF125-TP

Abbildung 4.5: Bilder der untersuchten Kleinrotoren

Abbildung 4.5 zeigt Bilder der untersuchten Rotoren. Die radiale Verteilung der

Blatttiefe ¢, normiert auf den Rotorradius R, sowie der radiale Verlauf des Einstell-
winkels ® der Rotoren CAMcarbon Light 16 x 6, des CAMcarbon Power 12 x 6
und des CF125 sind in Abb. 4.6 dargestellt. Da die CAMcarbon Power Rotoren als

Propeller fiir Modellflugzeuge entwickelt wurden, sind die Einstellwinkel an die

von der Fluggeschwindigkeit abhédngige axiale Durchstromung des Propellers im

Vorwirtsflug angepasst und haben daher grofiere Einstellwinkel als die Rotoren der
CAMcarbon Light und der KDE Direct Serie. Abbildung 4.7 zeigt die Einstellwinkel

der CAMcarbon Power Rotoren, die sich durch eine tiber den Rotorradius konstante

Differenz voneinander unterscheiden.
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Abbildung 4.6: Blatttiefen- und Einstellwinkelverteilung der untersuchten Kleinroto-
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Abbildung 4.7: Einstellwinkelverteilung der Rotoren der CAMcarbon Power Serie

4.3 Akustische Messung

Die akustischen Messungen erfolgten mit einem planaren Mikrofonarray, bestehend
aus 512 mikroelektromechanischen (MEMS) Mikrofonen, die auf 32 identische Plati-
nen mit jeweils 16 Mikrofonen verteilt sind (siehe Abb. 4.8 (a)). Bei den verwendeten
Mikrofonen handelt es sich um Mikrofone des Typs ICS-52000 von InvenSense mit
integriertem 24-Bit AD-Wandler. Die Mikrofone haben einen nutzbaren Frequenzbe-
reich zwischen 50 Hz und 20 kHz und eine Empfindlichkeitsabweichung von £1 dB.
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(a) Platine des Mikrofonarrays mit 16 MEMS-  (b) Verteilung der Mikrofone des Mikrofonar-
Mikrofonen rays. Der Kreis stellt die Projektion des Ro-
tors dar.

Abbildung 4.8: Bild und Skizze des verwendeten Mikrofonarrays

Mithilfe eines Field Programmable Gate Arrays (FPGA) wurden die Mikrofone des
Arrays zeitsynchron mit einer Abtastfrequenz von 32 kHz ausgelesen. Eine detaillier-
tere Beschreibung des technischen Funktionsprinzips eines dhnlichen Mikrofonarrays
mit gleicher Hardware-Architektur ist bei Ernst et al.[33] gegeben. Wie in Abb. 4.9
gezeigt, wurden die Platinen in einer Ebene angebracht, die bei einer Rotorneigung
von 0° parallel zur Rotorebene ist und einen Abstand von 1350 mm zu dieser hat.
Wie in Abb. 4.8 (b) dargestellt, weist das Mikrofonarray in Stromungsrichtung eine
Lange von 3110 mm und in spannweitige Richtung eine Breite von 1530 mm auf. Fiir
jeden untersuchten Messpunkt wurde der vom Rotor emittierte Schall fiir eine Dauer
von 20 s aufgenommen.

Zur Positionskalibrierung des Mikrofonarrays wurden mehrere Aufnahmen eines
piezoelektrischen Lautsprechers, der weifSes Rauschen emittiert, an unterschiedlichen
Positionen gemacht und mit Beamforming ausgewertet. Dazu wurde der Lautspre-
cher in der xz-Ebene (Rotorebene bei 0° Rotorneigung) oberhalb, unterhalb und
seitlich der Rotornabe im Abstand von 0,1 m, 0,2m und 0,3 m positioniert. Fiir alle
zwolf Lautsprecherpositionen zeigt Abb. 4.10 die aus den akustischen Messdaten
mit Beamforming berechnete Position der Schallquelle fiir eine Frequenz zwischen
11,5kHz und 12,5 kHz. Bis auf eine Ausnahme betrdgt der Abstand zwischen der
wahren Position und der akustisch gemessenen Position weniger als 12 mm.

Die Auflosung R 4 des akustischen Arrays, definiert als die 3 dB-Hauptkeulenbreite,
hingt vom Abstand der Mikrofonebene zur untersuchten Quelle Y, dem Durchmesser
des Mikrofonarrays D 4 und der untersuchten Frequenz f ab. Nach Sijtsma [117] kann
die Auflosung mit

4251y
;P — 4.1
A Daf (4.1)
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Abbildung 4.9: Skizze des BOS- und Mikrofonarray-Versuchsaufbaus

abgeschitzt werden. Fiir eine Frequenz von 12 kHz ergibt sich fiir die Auflésung des
verwendeten Mikrofonarrays R4 = 15 mm. Abbildung 4.10 zeigt, dass die mit dem
Mikrofonarray erreichte Auflosung im Bereich der Abschidtzung liegt.

4.4 Messung des Schubs und des Drehmoments

Zur Messung des Rotorschubs wurde ein 1-Achsen DMS-Kraftsensor KD40s des Her-
stellers ME Messsysteme mit einem Messbereich von +200 N verwendet, der sich wie
in Abb. 4.3 dargestellt unterhalb des Motors befand. Da die an der Waage auftretenden
Querkréfte und Biegemomente die zuldssige Grenzquerkraft und das Grenzbiegemo-
ment des Kraftsensors beim Betrieb des Rotors iibersteigen, muss die zu messende
Schubkraft von diesen entkoppelt werden. Dies erfolgte mit einer kugelgelagerten
Langsfithrung. Um die Reibungsverluste der Lagerung zu berticksichtigen, wurde
der 1-Achsen Kraftsensor im eingebauten Zustand vor den Messungen kalibriert.
Das Drehmoment des Rotors wurde, wie in Abb. 4.3 gezeigt, mit einer 6-Achsen
Kraft-Momenten-Waage gemessen. Die Waage besteht aus vier piezoelektrischen
Kraftsensoren vom Typ 9251/2 von Kistler, die jeweils die Kraftkomponenten in allen
drei Raumrichtungen messen. Unter Kenntnis der Abstdnde der einzelnen Sensoren

lassen sich daraus die auf die 6-Achsen Kraft-Momenten-Waage wirkenden Kréfte
und Momente berechnen.
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Abbildung 4.10: Positionskalibrierung des Mikrofonarrays. Fiir die Kalibrierung wur-
den Aufnahmen eines Piezo-Lautsprechers an zwolf unterschiedlichen Positionen im
Messgebiet durchgefiihrt. Die Abbildung zeigt die wahre Position des Lautsprechers
sowie die aus den Aufnahmen des Mikrofonarrays berechneten Quellkarten fiir den
Frequenzbereich 11,5kHz - 12,5 kHz.

4.5 Optische Messung mit BOS

Wirbel lassen sich, aufgrund der von ihnen verursachten Dichteinhomogenitit im
Stromungsfeld, mit BOS visualisieren. Blattspitzenwirbelsysteme von Hubschrau-
berrotoren wurden unter anderen von Bauknecht et al. [6] und Schwarz et al. [111]
mithilfe von BOS visualisiert. Im Vergleich zu Hubschrauberrotoren sind die Blatt-
spitzenwirbel von Kleinrotoren schwiacher und brechen das passierende Licht um
kleinere Brechungswinkel. Trotzdem konnte in einer vorangegangenen Studie mit ei-
nem geeigneten Versuchsaufbau eine ausreichend hohe Sensitivitdt des Messsystems
erreicht werden, um Blattspitzenwirbel von Kleinrotoren zu visualisieren [79].

Im Rahmen dieser Arbeit wird das Blattspitzenwirbelsystem des Rotors CAMcar-
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bon Light 16 x 6 untersucht. Insbesondere dienen die Messungen zur Identifizierung
der Betriebsparameter, bei denen es zur Blatt-Wirbel-Interaktion kommt.

Unter der Randbedingung konstanter Sichtfeldgrofie ldsst sich die Sensitivitat
eines BOS-Aufbaus steigern, indem das zu untersuchende Dichteobjekt in der Mitte
zwischen Hintergrund und Kamera positioniert und der Abstand zwischen Hin-
tergrund und Kamera maximiert wird [112]. Um einen moglichst grofien Abstand
zwischen Hintergrund und Kamera zu realisieren, wurde der BOS-Hintergrund an
der Decke des Plenums angebracht. Das Licht, das vom BOS-Hintergrund ausge-
hend den Rotornachlauf von oben nach unten passierte, wurde, wie in Abb. 4.2 und
Abb. 4.9 dargestellt, mithilfe eines Spiegels unterhalb des Rotors um 90° umgelenkt.
Die Kamera wurde auf einem Auslegerarm des Drehtellers positioniert, sodass so-
wohl der Abstand vom Hintergrund zum Rotor als auch der Abstand vom Rotor
zur Kamera 2,9 m betrug. Mit der Positionierung der Kamera auf dem Drehteller
werden der Rotor und der Nachlauf aus seitlicher, vom Neigungswinkel des Rotors
unabhéngiger Perspektive fotografiert.

Als Hintergrund wurde eine retroreflektierende Folie verwendet. Die Folie war mit
einem zufélligen Punktmuster mit einem Punktdurchmesser von 1 mm bedruckt. Um
eine ausreichende Belichtung bei kurzen Belichtungszeiten zu erreichen, wurde der
Hintergrund mit vier LED-Scheinwerfern beleuchtet. Fiir die Aufnahme der Bilder
wurde eine Phantom VEO 640L Hochgeschwindigkeitskamera mit einer Auflosung
von 2560 px x 1600 px und einem Objektiv mit einer Brennweite von f = 135mm
verwendet. Pro Rotorumdrehung wurden 18 Momentaufnahmen in einem Rotora-
zimutbereich zwischen ¥ = 0° und ¥ = 278,2° gemacht, was einer azimutalen
Auflosung von AY = 16,4° entspricht.

Fiir die Auswertung der Aufnahmen basierend auf Korrelation wurde die Soft-
ware DaVis von LaVision eingesetzt. Hierbei wurden insgesamt vier Iterationen mit
abnehmender Fenstergrofse durchgefiihrt. In der ersten Iteration wurde ein rundes,
gaufigewichtetes Auswertefenster mit den Abmessungen 48 px x 48 px und einer
Uberlappung von 50 % verwendet. In der letzten Iteration wurde ein rundes, gauf3-
gewichtetes Fenster mit den Abmessungen 16 px x 16 px und einer Uberlappung

von 75 % verwendet.

4.6 Optische Messung mit PIV

Da die Schallentstehungsmechanismen an die Topologie der Rotorumstromung ge-
bunden sind, wurde der Einfluss des Rotorneigungswinkels und der Anstromge-
schwindigkeit auf das Stromungsfeld am CAMcarbon Light 16 x 6 Rotor unter-
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Abbildung 4.11: Skizze des PIV-Versuchsaufbaus zur Vermessung des Stromungs-
felds unterhalb der Rotorebene fiir die Rotorneigungwinkel & = —10° (Konfigurati-
on 1) und &« = 10° (Konfiguration 2)

sucht. Dazu wurde das Geschwindigkeitsfeld in einer zur Rotorebene parallelen
Ebene 14 mm unterhalb des Rotors mit einem Stereo-PIV-Aufbau gemessen. Die Ver-
suche wurden sowohl fiir einen negativen Rotorneigungswinkel von —10° als auch
fiir einen positiven Rotorneigungswinkel von +10° bei Anstromgeschwindigkeiten
von bis zu 12,7 m/s durchgefiihrt. Um einen aufwéndigen Umbau der Lichtschnitt-
optik zur Untersuchung beider Neigungswinkel zu vermeiden, wurde fiir beide
Neigungswinkel, wie in Abb. 4.11 dargestellt, derselbe Lichtschnitt verwendet und
stattdessen die Konfiguration aus Rotor und Antriebseinheit fiir die Untersuchung
der beiden Rotorneigungswinkel modifiziert. Fiir die Untersuchung bei einem Nei-
gungswinkel von —10° wurde der Rotor auf der den Kameras zugewandten Seite
der Lichtschnittebene in einem Abstand von 14 mm betrieben, sodass die Saugseite
des Rotors zu den Kameras hin gerichtet ist. Fiir die Untersuchung bei einem Nei-
gungswinkel von +10° wurde der Rotor umgedreht auf eine verkiirzte Rotorwelle
montiert und mit umgekehrter Drehrichtung der Rotorwelle auf der den Kameras
abgewandten Seite der Lichtschnittebene betrieben.

Um eine ausreichende Ausleuchtung der Lichtschnittebene zu erhalten, erfolgte
die Beleuchtung mit zwei Quantel EverGreen 200 Nd:YAG Doppelkammerlasern
mit jeweils 200 mJ Pulsenergie und einer Wellenldnge von 532 nm. Die Laserstrah-
len wurden von stromab in die Optik eingekoppelt und zu einer Lichtschnittebene
aufgeweitet. Zur Bildaufnahme wurden zwei PCO.edge 5.5 CMOS-Kameras mit
einer Auflosung von 2560 px x 2160 px und mit Objektiven mit einer Brennweite
von f = 35 mm verwendet. Wie in Abb. 4.12 dargestellt, befanden sich die beiden
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Abbildung 4.12: Kameraanordnung des PIV-Versuchsaufbaus im RTG

Kameras in einem Abstand von 1700 mm von der Lichtschnittebene und einem seit-
lichen Abstand von 1800 mm von der Mittelachse des Sichtfelds. Dies entspricht
einem Winkel von 43° zwischen Lichtschnittebene und Mittelachse der Kameras. In
der Nihe des Einlaufs des Windkanals wurden Di-Ethyl-Hexyl-Sebacate-Tropfchen
(DEHS) in die Stromung eingebracht. Zur Erzeugung der Tropfchen (engl. seeding)
wurden zwei Seedinggenaratoren mit Zweiphasendiisen (PIVcts1000) und zwei mit
Laskin-Diisen (PIVpart45) verwendet. Der erstgenannte Seedinggenerator produziert
Tropfchen mit einem Durchmesser von ca. 2 pm, wiahrend der zweite Tropfchen mit
einem Durchmesser von ca. 0,9 pm erzeugt.

Zur Kalibrierung des Stereo-Kamerasystems wurden vor den Messungen Bilder
einer 3D-Kalibrierplatte mit Punktmuster (LaVision Type 31), die im Sichtfeld der
Kameras positioniert wurde, aufgenommen. Ein mithilfe der Kalibrierung entzerrtes
Bild der Lichtschnittebene, das von Kamera 2 aufgenommen wurde, ist in Abb. 4.13
dargestellt. Die Auflosung der Aufnahmen betrédgt 0,30 px/mm.

Fiir die korrelationsbasierte Auswertung der Aufnahmen wurde die Software
DaVis von LaVision verwendet. Dazu wurden iterativ vier Korrelationen mit abneh-
mender Fenstergrofie durchgefiihrt. Bei der ersten Iteration wurde ein ungewichtetes,
quadratisches Auswertefenster mit einer Grofle von 48 px x 48 px und einer Uber-

schneidung von 50 %, bei der letzten Iteration ein rundes, gaufSgewichtetes Fenster
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Abbildung 4.13: Beispiel eines von Kamera 2 aufgenommenen Partikelbilds bei einer
Rotorneigung von &« = —10°. Im vergrofierten Fenster ist das Auswertefenster der
ersten (—) und letzten Iteration dargestellt (—).

mit einer Gréle von 16 px x 16 px und einer Uberschneidung von 75 % verwen-
det. Die Fenster der ersten und letzten Iteration sind in Abb. 4.13 dargestellt. Diese
Einstellungen ergeben eine Auflosung von 0,84 Geschwindigkeitsvektoren pro mm.

Abbildung 4.13 zeigt, dass zusétzlich zum Licht, das von den Partikeln gestreut
wurde, Streulicht von den Rotorblattern, der Rotorwelle und der Antriebseinheit
aufgenommen wurde. Des Weiteren fiihrte der Dichteunterschied zwischen Luft und
Partikeln dazu, dass sich aufgrund der in den Blattspitzenwirbeln wirkenden Zen-
trifugalkraft Partikelleerstellen in den Wirbelkernen der Blattspitzenwirbel bildeten.
Bei der Konfiguration zur Untersuchung der Rotorneigung von —10° kreuzte die
Rotorwelle die Lichtschnittebene, sodass die Rotorwelle einen Schatten warf. Da sich
die Rotorblatter zwischen den Kameras und der Lichtschnittebene befanden, wurde
die Sicht auf die Lichtschnittebene bei einem Neigungswinkel von —10° durch die
Rotorblitter teilweise verdeckt. Die Bereiche, in denen aufgrund von Schattenwurf,
Verdeckung, Reflexion und Partikelleerstellen keine Information tiber das Stromungs-
feld vorliegen, werden maskiert. Die Maskierung erfolgt mittels Kriterien, die sich
sowohl auf die Grauwerte in den Partikelbildern als auch auf die korrelierten Vek-
torfelder (Geschwindigkeiten in der PIV-Ebene, Stereo-Rekonstruktionsfehler > 1,
Korrelationswert < 0,3) beziehen.

Fiir jeden untersuchten Fall wurden mit dem Stereo-PIV-System 1100 Doppel-
bilder mit einem Zeitversatz von At = 80 us aufgenommen. Durch eine leichte
Vertrimmung der Aufnahmefrequenz gegentiber der Rotordrehfrequenz wurde eine

Phasenverschiebung des Rotorazimuts der nacheinander aufgenommenen Doppel-
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bilder erreicht. Dadurch konnten die Doppelbilder gleichmifiig tiber die azimutale
Rotorstellung verteilt aufgenommen werden.

4,7 Simulation mit UPM und APSIM

Zur Berechnung der Aerodynamik der Rotoren CAMcarbon Light 16 x 6, CAMcar-
bon Power 12 x 8 und KDE CF185-DP wurde das Panelverfahren UPM verwendet.
Zur Modellierung der Rotorblitter erfolgte ein 3D-Scan der Rotoren. Die Scandaten
wurden verwendet, um das Profil, die Sehnenldnge und den Einstellwinkel an 20
Blattschnitten entlang der Spannweite zu bestimmen. Basierend auf den aufbereiteten
Geometriedaten wurde die Oberflache mithilfe von PANGEN entlang der Spannweite
in 15 und entlang der Blatttiefe in 95 Panele segmentiert. Um den Einfluss der Verklei-
dung der Antriebseinheit zu berticksichtigen, wurde diese als Verdrangungskorper in
das UPM-Modell integriert. Die Modellierung des Rotornachlaufs erfolgte mit Wirbel-
partikeln. Zur Berechnung der laminaren und turbulenten Grenzschichten wurde das
Verfahren nach Eppler [32] und zur Abschidtzung der Transition die e”*-Methode von
Drela und Giles [29] verwendet. Die Berechnungen wurden fiir zehn Rotorumdrehun-
gen durchgefiihrt. Fiir die ersten vier Umdrehungen wurde eine initiale Schrittweite

von 5° Rotorazimut gewahlt, die danach auf 2° Rotorazimut reduziert wurde.



5 Ergebnisse und Diskussion

In diesem Kapitel werden die Ergebnisse der Kraft- und Leistungsmessungen, den
optischen Messungen mit BOS und PIV sowie der akustischen Messung présentiert.
Zunéchst werden in Kap. 5.1 die Ergebnisse fiir den Schwebeflug diskutiert, um

danach in Kap. 5.2 auf die Ergebnisse im Vorwértsflug einzugehen.

5.1 Schwebeflug

5.1.1 Schub- und Leistungsmessungen

Fiir die Bewertung der Leistungsfahigkeit und Effizienz von Rotoren sind Schub und
Leistung von zentraler Bedeutung. Eine Ubersicht iiber den Schub und die Leistung
aller untersuchten Zweiblattrotoren im Schwebeflug zeigt Abb. 5.1. Fiir die Rotoren
der CAMcarbon Light und CAMcarbon Power Serie wurden Schub und Leistung
in zwei voneinander unabhingigen Messungen mit neuem Waagennullpunkt ge-
messen. Die Fehlerbalken in Abb. 5.1 stellen den maximalen und minimalen Wert
der beiden Messungen dar, der Mittelwert der beiden Messungen wird durch den
Punkt wiedergegeben. Zusétzlich zu den experimentellen Untersuchungen wurden
fiir jeweils einen Rotor aus jeder Rotorserie (CAMcarbon Light 16 x 6, CAMcarbon
Power 12 x 8 und KDE CF185-DP) Simulationen des Schubs und der Leistung mit
UPM durchgefiihrt.

Der Vergleich der Simulation mit dem Experiment weist fiir die Rotoren CAM-
carbon Power 12 x 8 und KDE CF185-DP eine gute Ubereinstimmung auf. Jedoch
unterschétzt die Simulation fiir den Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 den vom Rotor
erzeugten Schub um 12 %. Wie die Aufnahmen mit den Hochgeschwindigkeitskame-
ras im Rahmen der BOS-Messungen zeigen, kommt es im Betrieb zur Durchbiegung
der Rotorblétter, welche in den Simulationen nicht modelliert wird. Aufgrund der
hoheren Einstellwinkel der CAMcarbon Power Rotoren und des grofieren Elastizi-
tatsmoduls der KDE Rotoren ist die Durchbiegung dieser Rotoren weniger stark

ausgepragt als bei den CAMcarbon Light Rotoren.
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Abbildung 5.1: Einfluss der Drehzahl n auf den Rotorschub T und die Rotorleistung P
im Schwebeflug fiir alle untersuchten Zweiblattrotoren.

Im Schwebeflug hdangen der Schub T und die Leistung P eines Rotors von der
Rotordrehzahl ab. Dabei nimmt nach der Blattelementtheorie der Rotorschub qua-
dratisch und die Rotorleistung kubisch mit der Drehzahl zu [73]. Abbildung 5.2
zeigt den Schub und die Leistung des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6 fiir die un-
tersuchten Drehzahlen in Abhédngigkeit der zweiten bzw. dritten Potenz der Blatt-
spitzengeschwindigkeit. Die durchgefiihrten Messungen bestétigen die theoretischen
Zusammenhinge.

Um die untersuchten Rotoren unterschiedlicher Grofie miteinander vergleichen
zu konnen, werden im Folgenden der dimensionslose Schubbeiwert Ct und der
dimensionslose Leistungsbeiwert Cp der Rotoren betrachtet. Zuséatzlich werden die
experimentell gewonnenen Ergebnisse mit Abschiatzungen der Strahltheorie vergli-
chen. Dazu werden zunéchst die Zusammenhénge zwischen dem Schubbeiwert und
dem Leistungsbeiwert erldutert, welche sich aus der Strahltheorie ergeben.

Unter der Annahme einer gleichférmigen Einstromung iiber die Rotorkreisschei-
be und bei Vernachldssigung von Reibungsverlusten liefert die Strahltheorie eine
Abschidtzung fiir den idealen Leistungsbeiwert:
C% /2

o (5.1)

Cpia =

Um induzierte Verluste (d.h. Verluste durch ungleichférmige Einstromung, endliche
Blattzahl sowie Blattspitzenverluste) und Verluste aufgrund des parasitdaren Wider-
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Abbildung 5.2: Abhdngigkeit des Rotorschubs T und der Rotorleistung P von der
zweiten bzw. dritten Potenz der Blattspitzengeschwindigkeit Vi, fiir den Rotor CAM-
carbon Light 16 x 6 im Schwebeflug

stands zu berticksichtigen, kann die Strahltheorie erweitert werden [73]:

. KC:;’/2 ano

Cp =
P NG 3

(5.2)

Die induzierten Verluste werden durch Multiplikation des idealen Leistungsbeiwerts
mit dem Korrekturfaktor x berticksichtigt. Fiir Hubschrauberrotoren liegt der Wert
des induzierten Leistungsfaktors typischerweise bei ¥ ~ 1,15 [73]. Der parasitdre
Widerstand wird im zweiten Term von GI. 5.2 berticksichtigt und hiangt von der
Flachendichte o und dem Widerstandsbeiwert bei Nullauftrieb C,,o des Rotorprofils
ab.

Im Schwebeflug kann der Figure of Merit, der als Verhéltnis aus idealer Leistung
und tatsdchlich aufgenommener Leistung definiert ist, mithilfe der Strahltheorie wie

folgt abgeschétzt werden:

C3/2

T, meas
FM = % (5.3)
\/ECP,meas

Mit der modifizierten Strahltheorie ergibt sich daraus:

FM=—_Y2 (5.4)
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Abbildung 5.3: Schubbeiwerte Ct und Leistungsbeiwerte Cp aller untersuchter Zwei-
blattrotoren im Schwebeflug. Neben den experimentell ermittelten und mit UPM
berechneten Beiwerten ist der ideale Leistungsbeiwert aus der Strahltheorie (Gl. 5.1)
dargestellt.

Die experimentell bestimmten Schub- und Leistungsbeiwerte sind fiir die unter-
suchten Zweiblattrotoren fiir alle Drehzahlen in Abb. 5.3 dargestellt. Aufgrund der
Unabhéngigkeit der Beiwerte von der Drehzahl fallen die Messungen bei verschiede-
nen Drehzahlen im Cr-Cp-Diagramm zusammen und bilden rotorspezifische Cluster.
Allerdings variieren mit der Anderung der Drehzahl die Reynoldszahlen an den Blatt-
schnitten, was die Schub- und Leistungsbeiwerte der Rotoren beeinflusst und zu einer
Streuung der gemessenen Schub- und Leistungsbeiwerte im Cr-Cp-Diagramm fiihrt.
Neben der Reynoldszahl wird auch die Machzahl der Stromung an den Blattschnitten
durch die Rotordrehzahl beeinflusst. Der Einfluss der Kompressibilitdt der Stromung
auf den Schub- und den Leistungsbeiwert kann mit der Prandtl-Glauert-Regel [4]
abgeschitzt werden. Wird der Abschitzung die Machzahl bei 75 % des Rotorradi-
us zugrunde gelegt, so betrdgt der Unterschied zwischen den unterschiedlichen
Drehzahlen weniger als 1 %. Der Einfluss der Reynoldszahl und der Machzahl fiir
unterschiedliche Rotordrehzahlen ist so klein, dass die Unterschiede zwischen den
Messpunkten bei unterschiedlichen Drehzahlen von der Messunsicherheit dominiert
wird. Die Messung von Ct weist eine maximale relative Abweichung zum Mittel-

wert von 3,7 % (fir den Rotor CAMcarbon Power 12 x 8) und fiir Cp eine maximale
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Abbildung 5.4: Figure of Merit FM aller untersuchter Zweiblattrotoren im Schwebe-
flug. Die gestrichelten Linien veranschaulichen die Korrelation zwischen der Streuung
der Schubbeiwerte und der Streuung des Figure of Merit.

relative Abweichung zum Mittelwert von 2,5 % (fiir den Rotor CF245-DP) auf. Der
Vergleich der unterschiedlichen Rotoren zeigt, dass der Schubbeiwert mit zunehmen-
dem Einstellwinkel zunimmt (vgl. Tab. 1.1). Mit zunehmendem Schubbeiwert steigt
der Leistungsbeiwert an, was mit dem Trend der Strahltheorie tibereinstimmt (vgl.
GL 5.2).

Die experimentell bestimmten Werte fiir den Figure of Merit sind fiir die unter-
suchten Zweiblattrotoren fiir alle Drehzahlen in Abb. 5.4 dargestellt. Da der Figure
of Merit nur vom Schub- und Leistungsbeiwert abhdangt (siehe Gl. 5.3), ist dieser
unabhédngig von der Rotordrehzahl. In Abb. 5.4 ist fiir die einzelnen Rotoren eine
Streuung der Messwerte entlang einer ansteigenden Kurve im Cr-FM-Diagramm zu
beobachten. Diese Streuung wird durch die zuvor erwdahnten Messfehler des Schubko-
effizienten verursacht. Gemaf: Gl. 5.3 sind die Fehler im Schubbeiwert und im Figure
of Merit nicht statistisch unabhéngig, sondern weisen eine positive Korrelation auf.
Die gestrichelte Linie in der Abbildung reprasentiert den Effekt einer fehlerbehafteten
Schubmessung bei konstanter Leistung entsprechend Gl. 5.3.

Fiir die beiden Rotoren der CAMcarbon Light Serie, deren Rotorblédtter geome-
trisch dhnlich sind, d.h. sich im Rotordurchmesser, aber nicht in der normierten

Blatttiefen- und Einstellwinkelverteilung unterscheiden, gibt es keinen Einfluss der
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Abbildung 5.5: Einfluss der Blattzahl (links) und des Einstellwinkels (rechts) auf den
Schub- und Leistungsbeiwert. Links sind die experimentell ermittelten Schub- und
Leistungsbeiwerte der Zwei- und Dreiblattrotoren der KDE Direct Serie, rechts der
CAMcarbon Power Rotoren gezeigt. Zusétzlich sind Abschdtzungen des Schubbei-
werts aus der Strahltheorie dargestellt.

Rotorblattgeometrie auf den Schub- und Leistungsbeiwert. Dennoch unterscheiden
sich Schub- und Leistungsbeiwerte der beiden Rotoren voneinander. Die gemessenen
Schub- und Leistungsbeiwerte des kleineren Rotors CAMcarbon Light 12 x 4.5 sind
um 4 % kleiner als die des grofieren Rotors CAMcarbon Light 16 x 6. Zum einen
geht die Differenz auf die Geometrie des Rotorkopfs zuriick, dessen Grofie nicht
mit dem Rotordurchmesser skaliert und deshalb einen relativ grofieren Einfluss auf
den kleineren Rotor hat. Zum anderen ist die Differenz auf die unterschiedlichen
Reynoldszahlen zuriickzufiihren, bei denen die beiden Rotoren betrieben wurden.
Die Reynoldszahl bei 75 % des Rotorradius lag beim grofieren Rotor CAMcarbon
Light 16 x 6 abhédngig von der Drehzahl zwischen 105.000 und 140.000 und beim
kleineren Rotor CAMcarbon Light 12 x 4.5 zwischen 86.000 und 111.000. Wie Abb. 1.1
verdeutlicht, ist der Auftriebs- und Widerstandsbeiwert aber gerade im Bereich, in
dem die Rotoren betrieben wurden, stark von der Reynoldszahl abhédngig und erklart
den geringeren Schubbeiwert des kleineren Rotors.

Im Folgenden wird anhand der Rotoren aus der KDE Serie der Einfluss der
Blattzahl untersucht. Die experimentell bestimmten Schub- und Leistungsbeiwerte fiir
die Zwei- und Dreiblattrotoren der KDE Serie sind in der linken Hélfte von Abb. 5.5
dargestellt. Des Weiteren sind der ideale Leistungsbeiwert Cp ;3 (durchgezogene Linie)

und der Leistungsbeiwert unter Beriicksichtigung der parasitaren Verluste (x = 1,
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Abbildung 5.6: Einfluss der Blattzahl (links) und des Einstellwinkels (rechts) auf den
Figure of Merit. Links sind die experimentell ermittelten Figure of Merits der Zwei-
und Dreiblattrotoren der KDE Direct Serie, rechts der CAMcarbon Power Rotoren
gezeigt. Zusatzlich sind Abschidtzungen aus der Strahltheorie dargestellt.

gestrichelte Linie) sowie der Leistungsbeiwert unter Berticksichtigung der parasitaren
und induzierten Verluste (x = 1,15, strichpunktierte Linie) fiir die Zweiblattrotoren
(c = 0,073) und Dreiblattrotoren (¢ = 0,109) dargestellt. Der Widerstandsbeiwert bei
Nullauftrieb wurde fiir die untersuchten Rotoren mit XFOIL [28] fiir die Profile und
Reynoldszahlen bei 75 % des Rotorradius berechnet. Alle Rotoren weisen dhnliche
Widerstandsbeiwerte bei Nullauftrieb von ca. C;p = 0,02 auf. Die experimentell
ermittelten Schub- und Leistungsbeiwerte zeigen gute Ubereinstimmung mit den
Vorhersagen der modifizierten Strahltheorie. Die Zunahme der Blattzahl fiihrt zu
einer Erhohung des Schub- und Leistungsbeiwerts. Aufgrund der mit der Zunahme
der Blattzahl verbundenen Erhohung der Flachendichte ist der parasitdre Anteil des
Leistungsbeiwerts bei Dreiblattrotoren grofer als bei Zweiblattrotoren (siehe Gl. 5.2).
Somit wird die Differenz zwischen dem realen und dem idealen Leistungsbeiwert mit
zunehmender Blattzahl grofler. Die Auswirkung der Erhohung der Blattzahl auf den
Figure of Merit ist in der linken Halfte von Abb. 5.6 dargestellt. Durch die Zunahme
der parasitdren Verluste ist der Figure of Merit der Dreiblattrotoren kleiner als der
der Zweiblattrotoren.

Nachfolgend wird der Einfluss der Rotorsteigung anhand der Rotoren aus der
CAMcarbon Power Serie analysiert. Die experimentell bestimmten Schub- und Leis-
tungsbeiwerte der Rotoren der CAMcarbon Power Serie sind in der rechten Halfte
von Abb. 5.5 dargestellt. Zusitzlich sind der ideale Leistungsbeiwert Cp ;4 und der
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Leistungsbeiwert unter Bertiicksichtigung der parasitdren Verluste (x = 1) sowie
der Leistungsbeiwert unter Beriicksichtigung der parasitdren und induzierten Ver-
luste (x = 1,15) dargestellt. Fiir den Rotor mit der kleinsten Steigung (CAMcarbon
Power 12 x 6) stimmen die experimentell ermittelten Beiwerte mit denen der mo-
difizierten Strahltheorie (x = 1,15) tiberein. Mit zunehmender Rotorsteigung steigt
sowohl der Schub- als auch der Leistungsbeiwert. Jedoch tibersteigt die experimentell
ermittelte Zunahme des Leistungsbeiwerts die von der modifizierten Strahltheorie
vorhergesagte Zunahme. Der iiberproportionale Anstieg des Leistungsbeiwerts kann
durch beginnende Stromungsablésung an den beiden Rotoren mit hoherer Rotor-
steigung erklart werden. Wie in der rechten Halfte der Abb. 5.6 darstellt, nimmt der
Figure of Merit mit zunehmender Rotorsteigung aufgrund des tiberproportionalen
Anstiegs des Leistungsbeiwerts der Rotoren der CAMcarbon Power Serie ab. Da die
Rotoren der CAMcarbon Power Serie fiir den Finsatz als axial angestromte Propeller
ausgelegt wurden, liegt der untersuchte Schwebeflug aufSerhalb des Auslegungsbe-
reichs der Rotoren.

5.1.2 Stromungsfeld mit BOS

Eine mit BOS aufgenommene Momentaufnahme des Stromungsfelds des Rotors
CAMcarbon Light 16 x 6 bei einer Drehzahl von 4000 min ! und einer azimutalen
Rotorstellung von 0° ist in Abb. 5.7 dargestellt. Aufgrund der von den Blattspitzen-
wirbeln verursachten Dichteinhomogenitit im Stromungsfeld ist in der Aufnahme
die Projektion des helixférmigen Wirbelsystems zu sehen. Da die Pixelverschiebung
von der Lauflange der Lichtstrahlen durch das Dichteobjekt abhédngt (siehe GI. 3.3),
beeinflusst die Lage der Blattspitzenwirbel den Betrag der von diesen verursachten
Pixelverschiebung. Fiir kleine Abstdnde zur Mittelebene x/R = 0 trifft das Licht
senkrecht auf den Blattspitzenwirbel, weshalb hier eine kleine Pixelverschiebung
verursacht wird und die Wirbel nur schwach sichtbar sind. Hingegen verlaufen die
Lichtstrahlen an den Randern der Stromrohre parallel zum Wirbelfilament, sodass die
durch die Blattspitzenwirbel verursachte Pixelverschiebung an den Réandern grofier
ist. Die Aufnahmen zeigen Blattspitzenwirbel mit einem Wirbelalter von bis zu 700°,
die mit zunehmendem Wirbelalter durch Dissipation schwacher werden. Ab einem
Wirbelalter von etwa 360° weisen die Wirbelfilamente einen welligen Verlauf auf, was
auf langwellige Wirbelinstabilitat hindeutet. Fiir Hubschrauberrotoren wurden solche
Instabilitdten unter anderem von Leishman und Bagai [74] sowie Schwarz et al. [111]
dokumentiert.

Wie in Abb. 5.7 dargestellt, wurden die markanten seitlichen Umkehrpunkte der
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Abbildung 5.8: Detektierte Positionen der Blattspitzenwirbel des Rotors CAMcarbon
verteilt aufgenommen wurden

Light 16 x 6 im Schwebeflug bei einer Drehzahl von n = 4000 min~!. Die Blattspit-
zenwirbel wurden aus 180 BOS-Aufnahmen, die tiber einen Rotorazimut von 0° bis

278,2°
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Abbildung 5.9: Trajektorien der Blattspitzenwirbel der beiden Rotorblitter des Rotors
CAMcarbon Light 16 x 6 im Schwebeflug bei einer Drehzahl von 1 = 4000 min~!. Die
Positionen der Blattspitzenwirbel beider Rotorseiten sind als 68%-Konfidenzellipsen
dargestellt.

Projektion des helixformigen Wirbelsystems aus den BOS-Aufnahmen detektiert.
Dabei ist die Zuordnung der Blattspitzenwirbel zu den beiden Blédttern durch unter-
schiedliche Farben gekennzeichnet. Die Detektion der Positionen der Blattspitzenwir-
bel erfolgte fiir alle BOS-Aufnahmen, die wahrend zehn Rotorumdrehungen aufge-
nommen wurden (dies entspricht insgesamt 180 BOS-Aufnahmen). Abbildung 5.8
zeigt alle detektierten Blattspitzenwirbel, die aus den BOS-Aufnahmen extrahiert
wurden. Zusammen bilden die extrahierten Wirbelpositionen die Trajektorien der
Blattspitzenwirbel, die bei xg /R = —1 und xg/R = 1 entstehen. Der Vergleich der
Trajektorien, die den beiden Rotorblidttern zugeordnet sind, zeigt, dass die von Blatt 2
erzeugten Blattspitzenwirbel ndher an der Rotorachse verlaufen als die von Blatt 1
erzeugten Wirbel. Da fiir den Rotorazimutbereich zwischen 278,2° und 360° keine
Aufnahmen des Rotors gemacht wurden, sind die Trajektorien der Randwirbel in
diesem Bereich unterbrochen. Aufgrund der Symmetrie des Stromungsfelds kénnen
die Trajektorien der linken und der rechten Seite zu einer zusammenhédngenden

Trajektorie kombiniert werden. Abbildung 5.9 zeigt die aus beiden Seiten kombinierte
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Abbildung 5.10: Axiale (links) und radiale (rechts) Koordinate der Blattspitzenwir-
belposition des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6 im Schwebeflug bei einer Dreh-
zahl von n = 4000 min~!. Vergleich zwischen experimentellen Trajektorien (68 %-
Konfidenzintervalle), simulierten Trajektorien sowie empirischen Modellen.

Wirbeltrajektorie fiir beide Rotorblitter. Die Positionen der Blattspitzenwirbel sind in
Form von 68 %-Konfidenzellipsen (einfache Standardabweichung) dargestellt. Mit
zunehmendem Wirbelalter nimmt die Streuung der detektierten Position aufgrund
der langwelligen Wirbelinstabilitdten zu.

In Abb. 5.10 sind die mit dem Rotorradius normierten axialen Wirbelposition zg /R
und radiale Wirbelposition xg /R der Blattspitzenwirbel beider Seiten als Funktion
des Wirbelalters ¥y dargestellt. Bis zu einem Wirbelalter von 180° sind die Wir-
beltrajektorien der beiden Rotorblatter identisch und die Streuung der extrahierten
Wirbelpositionen ist klein. Fiir groflere Wirbelalter spalten sich die Trajektorien der
beiden Rotorblatter auf.

Wie in Abb. 5.10 (a) dargestellt, weisen die von Rotorblatt 1 erzeugten Wirbel
einen grofieren Abstand von der Rotorachse auf als die von Rotorblatt 2 erzeugten
Wirbel. Wahrend, wie in Abb. 5.10 (b) gezeigt, der radiale Abstand der von Blatt 2
erzeugten Wirbel kontinuierlich abnimmt, ndhern sich zunéchst die von Blatt 1 er-
zeugten Wirbel bis zu einem Wirbelalter von 450° der Rotorachse auf xg /R = 0,79,
entfernen sich danach aber wieder von dieser. Die 68 %-Konfidenzintervalle zeigen,
dass die Streuung in der radialen Position ab einem Wirbelalter von 180° zunimmt.
Der Vergleich der axialen Koordinaten der beiden Wirbeltrajektorien zeigt, dass die

von Blatt 2 erzeugten Wirbel schneller sinken als die von Blatt 1 erzeugten.
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Die radiale und axiale Bewegung der von den beiden Rotorblédttern erzeugten
Wirbel lasst darauf schliefSen, dass benachbarte Wirbel, die von unterschiedlichen Blat-
tern erzeugt wurden, beginnen sich umeinander zu drehen. Dieses Phanomen ist in
der Literatur als Wirbelpaarung bekannt. Experimentelle und numerische Stabilitéts-
untersuchungen des Rotornachlaufs von Bhagwat und Leishman [7] haben gezeigt,
dass die Wirbelstruktur im Schwebeflug instabil ist und zur Wirbelpaarung tendiert.
Sie identifizierten Wirbelpaarung als eine mogliche, instabile Verformungsmode des
Rotornachlaufs. Aufierdem zeigte die Untersuchung, dass die Blattspitzenwirbel eines
Zweiblattrotors bis zur Passage des Folgeblattes (bis zu einem Wirbelalter von 180°)
nahezu frei von Instabilititen sind und sich deshalb die Trajektorien der Blattspit-
zenwirbel bis zu einem Wirbelalter von 180° kaum unterscheiden. Aufgrund der
Instabilitdt des Rotornachlaufs reichen kleine Storungen aus, um Wirbelpaarung aus-
zulOsen. Beispielsweise kann Wirbelpaarung durch fertigungsbedingte Unterschiede
in der Geometrie der Rotorblitter oder Unterschiede in der Wuchtung hervorgerufen
werden [138]. Wirbelpaarung wurde unter anderen von Meunier und Leweke [86]
und Schwarz et al. [111] untersucht.

Fiir die Geometrie der Blattspitzenwirbel im Rotornachlauf hat Landgrebe [71] ein
empirisches Modell entwickelt, das spater durch Kocurek und Tangler [62] erweitert
wurde. Im Folgenden werden beide Modelle mit den experimentell ermittelten Wir-
belpositionen verglichen. Abbildung 5.10 zeigt die Modellvorhersagen fiir die axiale
und radiale Wirbelposition im Vergleich zu den gemessenen Daten. Fiir die axiale
Wirbelposition sagen beide Modelle Trajektorien voraus, die durch zwei Abschnitte
mit jeweils konstanter, aber unterschiedlicher Sinkgeschwindigkeit gekennzeichnet
sind. Bis zu einem Wirbelalter von 180° bewegen sich die Blattspitzenwirbel mit
moderater Geschwindigkeit nach unten und bleiben in der Ndhe der Rotorebene.
Bei der Passage des nachfolgenden Rotorblatts bei einem Wirbelalter von 180° wird
den Blattspitzenwirbeln eine zusatzliche Vertikalgeschwindigkeit aufgepragt und
die Wirbel bewegen sich fiir grofiere Wirbelalter mit hoherer Geschwindigkeit nach
unten. Die experimentell ermittelten axialen Wirbeltrajektorien weisen ebenfalls zwei
Abschnitte mit konstanten Sinkraten auf. Im ersten Abschnitt sagt das Modell von
Landgrebe eine kleinere Sinkrate voraus als das Modell von Kucurek und Tangler
und stimmt besser mit den gemessenen Trajektorien iiberein. Im zweiten Abschnitt
gibt das Modell von Kocurek und Tangler die gemessene axiale Position besser wie-
der, wiahrend das Modell von Landgrebe zu hohe Sinkraten vorhersagt. Die bessere
Ubereinstimmung des Modells von Kocurek und Tangler ist auf die Streckung der
verwendeten Rotorblétter zuriickzufiihren. Das Modell von Landgrebe basiert auf
Experimenten mit Rotoren mit einer Rotorblattstreckung von 13,6 und 18,2. Der im
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vorliegenden Experiment verwendete CAMcarbon Light 16 x 6 Rotor weist dagegen
eine Rotorblattstreckung von 7,6 auf. Die Geometrie des CAMcarbon Light 16 x 6
Rotors weicht damit deutlich von den von Landgrebe untersuchten Rotoren ab. Kocu-
rek und Tangler fiihrten Experimente an Rotoren durch, die einen grofieren Bereich
der Rotorblattstreckung (zwischen 7,1 und 18,2) abdecken und berticksichtigten den
Einfluss der Blattstreckung in ihrem Modell.

Fiir die radiale Wirbelposition unterscheiden sich die Vorhersagen der Modelle
von Landgrebe und Kocurek und Tangler nicht voneinander. Beide Modelle stimmen
fiir Wirbelalter kleiner als 180° gut mit den gemessenen radialen Positionen iiberein.
Fiir hohere Wirbelalter liegen die Modellvorhersagen zwischen den von Blatt 1 und
Blatt 2 erzeugten Wirbelpositionen. Die Modelle beschreiben damit auch fiir hthere
Wirbelalter gut die gemittelte radiale Wirbelposition.

Schliefdlich werden die mit UPM berechneten Wirbelpositionen mit den experi-
mentell ermittelten Wirbelpositionen verglichen. Die mit UPM berechneten axialen
und radialen Wirbelpositionen der Blattspitzenwirbel sind ebenfalls in Abb. 5.10 dar-
gestellt. Da der Rotor in UPM mit zwei identischen Rotorbléttern simuliert wird und
somit keine fertigungsbedingten Asymmetrien wie der im Experiment verwendete
Rotor aufweist, kommt es in der Simulation nicht zur Ausbildung von Wirbelpaarung.
In axialer Richtung weist die simulierte Trajektorie ebenfalls zwei Abschnitte mit
konstanten Sinkraten auf. Jedoch sind die Sinkraten in beiden Abschnitten kleiner als
die experimentell ermittelten. Dies steht im Einklang mit dem von UPM fiir diesen
Rotor niedriger berechneten Rotorschub (siehe Abb. 5.1). Aufgrund des niedrigeren
Schubs ist nach der Strahltheorie auch die induzierte Geschwindigkeit und damit die
Sinkrate der Blattspitzenwirbel geringer. Bis zu einem Wirbelalter von ungefahr 300°
ndhern sich die mit UPM berechneten Wirbel der Rotorachse langsamer, fiir grofiere

Wirbelalter schneller als die experimentell ermittelten Wirbel.

5.1.3 Stromungsfeld mit PIV

Wie in Kap. 4.6 erldutert wurde das Geschwindigkeitsfeld des Rotors CAMcarbon
Light 16 x 6 mit PIV fiir verschiedene Rotorazimute bestimmt. Das tiber alle Roto-
razimute gemittelte Geschwindigkeitsfeld ist in Abb. 5.11 dargestellt. Wahrend die
unterlegten Farben die Geschwindigkeit senkrecht zur rotorparallelen PIV-Ebene
wiedergeben, reprédsentieren die Vektoren die Geschwindigkeitskomponenten in der
PIV-Ebene. In der Umgebung der Rotorachse konnten aufgrund von Reflexionen des
Streulichts an den Rotorbldttern und der Rotornabe keine validen Geschwindigkeits-

vektoren ermittelt werden. Die Projektion der Rotorkreisscheibe auf die PIV-Ebene ist
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Abbildung 5.11: Mittleres Geschwindigkeitsfeld des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6
im Schwebeflug bei einer Drehzahl von n = 4000 min~! in der PIV-Ebene 14 mm

unterhalb der Rotorebene. Der Kreis repréasentiert die Projektion der Rotorkreisscheibe
auf die PIV-Ebene.

durch einen Kreis reprasentiert.

Die Stromrohre hebt sich von der Umgebung durch hohere Geschwindigkeiten
senkrecht zur PIV-Ebene ab. Da sich die PIV-Ebene in einem Abstand von 14 mm
(bzw. zr /R = 0,07) unterhalb der Rotorebene befindet, ist die Stromrohre bereits
kontrahiert und deshalb kleiner als die Rotorkreisscheibe (vgl. Abb. 5.9). Innerhalb der
Stromrohre weist die Geschwindigkeit eine radiale Komponente in Rotationsrichtung
des Rotors auf. Diese riithrt vom Drehimpuls her, der vom Rotor auf den Rotornachlauf
tibertragen wird. Des Weiteren haben die Geschwindigkeitsvektoren aufgrund der
Kontraktion der Stromrohre eine radiale, zur Rotorachse hin gerichtete Komponente.

Auflerhalb der Stromrohre sind die Geschwindigkeiten in der PIV-Ebene kleiner
als innerhalb der Stromrohre. Das Stromungsfeld weist aufierhalb der Stromrohre
eine Geschwindigkeitskomponente in Richtung der Rotorachse auf, da aufgrund der
Kontraktion der Stromrohre Fluid aus der Umgebung nachstromt.

Abbildung 5.12 zeigt die Geschwindigkeitskomponente v, im Schnitt yz /R = 0.
Sowohl die iiber eine Rotation gemittelten Geschwindigkeiten als auch die minimalen

und maximalen Geschwindigkeiten wihrend einer Rotation sind dargestellt. Der
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Abbildung 5.12: Vertikalgeschwindigkeit des Stromungsfelds des Rotors CAMcarbon
Light 16 x 6 im Schwebeflug bei einer Drehzahl von n = 4000 min~—! im Schnitt
yr = 0mm. Neben dem mit PIV bestimmten Geschwindigkeitsprofil ist das mit UPM
simulierte Geschwindigkeitsprofil dargestellt.

grofite Gradient in der Geschwindigkeitsverteilung tritt am Rand der Stromroéhre
auf, wo die Blattspitzenwirbel die PIV-Ebene passieren. Die Position stimmt mit der
mit BOS detektierten Position der Blattspitzenwirbel {iberein (xg /R = £0,84). Abbil-
dung 5.12 zeigt, dass die Blattspitzenwirbel die vertikale Geschwindigkeitsverteilung
am Rand der Stromrohre stark beeinflussen. Aufierhalb der Stromréhre wird von den
Blattspitzenwirbeln ein Aufwind mit mittleren Geschwindigkeiten von 1,9 m/s indu-
ziert. Innerhalb der Stromrohre ist die mittlere Abwindgeschwindigkeit mit 11,4m/s
bei xg/R = £0,8 am grofiten. Zur Rotorachse nimmt die Geschwindigkeit des Ab-
winds kontinuierlich ab, bis bei xg /R = —0,15 die Geschwindigkeit stark ansteigt.
Die radiale Verteilung der Abwindgeschwindigkeit wird von der Lastverteilung an
den Rotorblédttern und der von den Blattspitzenwirbeln induzierten Geschwindig-
keiten bestimmt. Die starke Anderung der Geschwindigkeit im inneren Bereich des
Rotors ist auf den Wirbel zurtiickzufiihren, der an der Blattwurzel der Rotorblatter
aufgrund der radialen Abnahme der gebundenen Zirkulation an der Blattwurzel
entsteht.

Neben dem mit PIV gemessenen Geschwindigkeitsfeld ist in Abb. 5.12 das mit
UPM berechnete Geschwindigkeitsfeld dargestellt. Der Vergleich mit dem gemesse-



66 Untersuchung der Aerodynamik und Aeroakustik kleiner Rotoren

nen Geschwindigkeitsfeld zeigt, dass die Abwindgeschwindigkeiten in der Strom-
réhre von UPM unterschitzt werden. Dies steht in Ubereinstimmung mit dem von
UPM unterschétzten Schub (vgl. Kap. 5.1.1). Des Weiteren ist die radiale Anderung
der Geschwindigkeit an den Positionen der Blattspitzenwirbel als auch im Bereich
der Blattwurzel kleiner als im gemessenen Geschwindigkeitsfeld. Aufserdem ist die
Schwankungsbreite der vertikalen Geschwindigkeit im Bereich der Blattspitzenwirbel
tiber eine Rotation in der Simulation kleiner als in der Messung. Dies deutet darauf

hin, dass der Wirbelkernradius in der Simulation grofer ist als im Experiment.

5.1.4 Akustik

Die vorliegende Untersuchung zur Akustik im Schwebeflug konzentriert sich auf die
Messungen und Berechnungen, die fiir den Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 durchge-
fithrt wurden. Zunéchst steht die Analyse des Frequenzspektrums des abgestrahlten
Schalls im Fokus. Anschlieffend wird die Richtcharakteristik des tonalen Schalls des
Rotors eingehend untersucht, gefolgt von einer Analyse der breitbandigen Schallquel-
len mittels akustischem Beamforming. Besonderes Augenmerk wird dabei auf die
Lokalisierung der Schallquellen auf den Rotorblittern gelegt. Des Weiteren wird der
Einfluss der Rotordrehzahl auf die Schallintensitét der breitbandigen Schallquellen
untersucht. Abschliefiend erfolgt ein Vergleich mit den Messergebnissen des Rotors
CF125-TP.

Analyse des Frequenzspektrums

In Abb. 5.13 ist das Frequenzspektrum des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6 im Schwe-
beflug bei einer Drehzahl von 4000 min~! dargestellt. Das Spektrum stammt von
der Aufnahme eines einzelnen Mikrofons des Mikrofonarrays, welches sich aufSer-
halb des Rotorabwinds befindet (x = 0,017m, y = 0,764m, z = —1,35m, siehe
Abb. 4.8 (b)). Der Vergleich mit der Messung, die mit laufendem Motor, aber ohne
Rotor stattgefunden hat, zeigt, dass der vom Rotor emittierte Schall die Schalle-
mission tiber den ganzen Frequenzbereich dominiert. Da die Messungen in einem
akustisch unverkleideten Windkanal stattgefunden haben, wird das vom Mikrofon
aufgezeichnete akustische Signal von Reflexionen an den Wanden der Messkammer
tiberlagert und kann deshalb nur qualitativ interpretiert werden. Die grofste Schalle-
mission findet bei der Blattfolgefrequenz von 133 Hz statt. Bis zu einer Frequenz von
ca. 6 kHz sind Harmonische der Blattfolgefrequenz zu sehen, deren Pegel mit zuneh-
mender Ordnung der Harmonischen in der Tendenz abnehmen. Zusétzlich treten im

Spektrum bis zu einer Frequenz von 2 kHz neben den Harmonischen der Blattfolge-



5. Ergebnisse und Diskussion 67

60

—— Rotorlarm

50 | | —— Motor und Umgebungsgerdusche

40 1 .
30 - T

20 1 m | ]

10 ~

: N W

PSD in dB

0 500 1000 1500 2000 2 4 6 8
finHz fin kHz

Abbildung 5.13: Schallleistungsdichtespektrum PSD des Rotors CAMcarbon Light
16 x 6 im Schwebeflug bei einer Drehzahl von n = 4000 min~!, aufgenommen mit

einem Mikrofon des Arrays (x = 0,017m, y = 0,764m, z = —1,35m), Frequenzauflo-
sung Af = 10Hz

frequenz Harmonische der Rotordrehfrequenz auf. Sowohl die erhohten Pegel der
Harmonischen der Blattfolgefrequenz als auch das Auftreten von Harmonischen der
Rotordrehfrequenz deuten auf Asymmetrien im Versuchsaufbau hin. Zum einen ist
die mechanische Anbindung des Rotors an den Drehteller asymmetrisch und fiihrt
zu einer einseitigen Verblockung des Rotorabwinds. Zum anderen fand der Versuch
in einem geschlossenen Raum statt, was zur Ausbildung von Stromungsrezirkulation
und asymmetrischer Einstromung fithren kann. Nardari et al. [90] zeigten numerisch
und experimentell, dass die Rezirkulation, die sich beim Betrieb eines Rotors in einem
geschlossenen Raum einstellt, zu einer Erhchung der Pegel der Hoherharmonischen
der Blattfolgefrequenz fiihrt. Ab einer Frequenz von 6 kHz dominiert der Breitband-
larm das Spektrum. Da der Pegel des Breitbandldrms ca. 25 dB unter dem Pegel der
Blattfolgefrequenz liegt, tragt dieser nur geringfiigig zum Gesamtschalldruckpegel
bei.



68 Untersuchung der Aerodynamik und Aeroakustik kleiner Rotoren

180°

240° 120°

—— Rotationslarm

270° 90°c |~ Belastungslarm
Dickenlarm

300°

Abbildung 5.14: Richtcharakteristik des tonalen Rotationsldrms des Rotors CAMcar-
bon Light 16 x 6 im Schwebeflug bei einer Drehzahl von n = 4000 min !, berechnet
mit UPM und APSIM

Rotationslirm

Im Folgenden wird der tonale Rotationslarm getrennt vom Breitbandldarm untersucht.
Die Analyse der Richtcharakteristik des tonalen Larms mit den Messungen des Mi-
krofonarrays ist aufgrund der akustischen Reflexionen an den Wanden des Plenums
und der Ausbildung von Raummoden nur eingeschrankt moglich. Deshalb erfolgt
die weitere Analyse des tonalen Larms mit Simulationen, die mit UPM und APSIM
durchgefiihrt wurden. Abbildung 5.14 zeigt die Richtcharakteristik des Rotations-
larms des Rotors im Schwebeflug bei einer Drehzahl von 4000 min~!. Die Simulation
zeigt, dass der Belastungslarm den Dickenldrm fiir alle Emissionswinkel um ca. 10 dB
tibersteigt. Der Dickenldrm leistet also nur einen geringfiigigen Beitrag zum tonalen
Larm des Rotors. Auf der Rotorachse findet destruktive Interferenz der Schallemis-
sion der beiden Rotorblétter statt, weshalb die entlang der Rotorachse emittierten
Schalldruckpegel des Rotors klein sind. Die maximale Schallemission des Rotors tritt
oberhalb der Rotorebene bei 110° und 250° auf.
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Breitbandlarm

Im Folgenden wird der breitbandige Anteil des vom Rotor emittierten Schalls un-
tersucht. Um die breitbandigen Schallquellen getrennt vom tonalen Dicken- und
Belastungsldrm zu analysieren, wurden Beamformingalgorithmen auf die Messungen
des Mikrofonarrays angewendet. Die Trennung wird dadurch erreicht, dass beim
Beamforming auf Punkte, die sich mit dem Rotor mitbewegen, fokussiert wird. Da
die Druckverteilung der Rotorblétter im mitrotierenden Bezugssystem stationér ist,
sind die Quellkarten beim Beamforming mit rotierenden Fokuspunkten frei von Bei-
tragen des Dicken- und Belastungsldrms, die ein ruhender Beobachter wahrnimmt.
Damit kann der breitbandige Schall (Profillirm, Interaktionslarm und turbulenzindu-
zierter Lirm) vom tonalen Rotationslarm (Dicken- und Belastungsldrm) entkoppelt
untersucht werden.

In Abb. 5.15 sind Quellkarten aus dem akustischen Beamforming fiir die drei
Oktavbander zwischen 1 kHz und 8 kHz sowohl im Blattsystem (Abb. 5.15 (a)-(c)) als
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Abbildung 5.15: Quellkarten aus dem akustischen Beamforming im Blattkoordinaten-
system ((a)-(c)) sowie im Rotorkoordinatensystem ((d)-(f)) fiir den Rotor CAMcarbon
Light 16 x 6 im Schwebeflug bei einer Drehzahl von 1 = 4000 min
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Abbildung 5.16: Lokalisierung der dominanten Larmquelle am Rotorblatt des Rotors
CAMcarbon Light 16 x 6 im Schwebeflug

auch im Rotorsystem (Abb. 5.15 (d)-(f)) dargestellt. Die Quellkarten im Blattsystem
zeigen, dass der Breitbandldrm in allen drei untersuchten Oktavbdndern hauptsich-
lich im dufleren Drittel des Rotors entsteht. Da die Auflosung des Arrays von der
Frequenz des untersuchten Schalls abhéangt (siehe Gl. 4.1), ist das Quellgebiet in den
Beamforming-Quellkarten fiir hohe Frequenzen kleiner als fiir tiefe. Mit zunehmender
Frequenz nimmt die Quellstédrke ab.

Das im Blattsystem ortsfeste Schallentstehungsgebiet, das im dufSeren Drittel der
Rotorblétter liegt, erscheint im Bezugssystem des Rotors ringféormig. Unter unge-
storten Bedingungen ist im Rotorsystem eine rotationssymmetrische Verteilung der
Quellstarke zu erwarten. Jedoch ist die gemessene Quellstarke fiir den untersuchten
Fall in allen drei Oktavbdndern gleichermafien vom Rotorazimut abhédngig. Dies ist
auf die bereits diskutierten Asymmetrien im Versuchsaufbau und die Strémungs-
rezirkulation, die sich im geschlossenen Raum ausbildet, zuriickzufiihren. Beides
kann zu einer asymmetrischen Einstromung am Rotor fithren und erklart so die vom
Rotorazimut abhdngige Schallemission.

Die Lage der Maxima der drei untersuchten Oktavbander ist in Abb. 5.16 darge-
stellt. Sowohl fiir eine Drehzahl von 3000 min ! als auch fiir 4000 min ! befinden sich
die Maxima aller untersuchten Oktavbander an der Hinterkante des Rotorblattes bei
80 % des Rotorradius. Die Lage der dominanten Schallquelle ldsst darauf schliefien,

dass es sich bei der dominanten Schallquelle des Breitbandldrms um Hinterkan-
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Abbildung 5.17: Mit Beamforming berechneter Schalldruckpegel entlang der Blatthin-
terkante des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6 im Schwebeflug bei unterschiedlichen
Drehzahlen

tenlarm handelt. Zur Identifizierung des Schallentstehungsmechanismus wurden
Simulationen der Profilumstromung bei 80 % des Rotorradius mit XFOIL durch-
gefiihrt. Die Simulationen zeigen, dass die Grenzschicht an der Hinterkante des
Profils turbulent ist, weshalb von TBL-TE als Schallentstehungsmechanismus fiir den
Hinterkantenldrm auszugehen ist.

Abbildung 5.17 zeigt die Verteilung des Schalldruckpegels entlang der Blatthinter-
kante fiir verschiedene Rotordrehzahlen. Fiir alle Drehzahlen nimmt der Schalldruck-
pegel von der Blattwurzel ausgehend mit zunehmendem Radius zu, erreicht bei ca.
80 % des Rotorradius ein Maximum und nimmt dann zur Blattspitze hin wieder ab.
Die Zunahme der Schallemission mit zunehmendem Rotorradius kann durch die
hohere Stromungsgeschwindigkeit erklart werden. Nach dem Modell von Ffowcs
Williams und Hall [34] ist die Intensitdt der Schallemission proportional zur fiinften
Potenz der Geschwindigkeit. Des Weiteren korreliert die radiale Verteilung der Schal-
lemission mit der in Abb. 5.18 dargestellten radialen Auftriebsverteilung und erklart
die Abnahme des Schalldruckpegels an der Blattspitze.

Die experimentell ermittelte Position der dominanten Breitbandschallquelle stimmt
mit Ergebnissen von Nardari et al. [90] iiberein, die die Entstehung von Breitband-
larm an Kleinrotoren mit numerischen Simulationen untersuchten. Wie in Abb. 2.8
dargestellt, zeigten die Simulationen ebenfalls, dass die dominante Schallquelle des
Breitbandldrms an der Hinterkante des Rotorblatts bei 80 % des Rotorradius liegt.
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Abbildung 5.18: Radiale Auftriebsverteilung des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6 im
Schwebeflug bei einer Drehzahl von 4000 min !, berechnet mit UPM

Im Folgenden wird der Einfluss der Drehzahl auf den Schalldruckpegel an der Hin-
terkante des Rotorblatts bei 80 % des Rotorradius untersucht. Fiir den Rotor CAMcar-
bon Light 16 x 6 wurden akustische Messungen im Drehzahlbereich von 3000 min
bis 4000 min~! mit einer Schrittweite von 200 min ! durchgefiihrt. Fiir jede Drehzahl
wurden zwei unabhingige Messungen durchgefiihrt. In Abb. 5.19 ist die Differenz des
Schalldruckpegels ASPL im Vergleich zum Schalldruckpegel bei 3000 min ! darge-
stellt. Aus dem Diagramm geht hervor, dass der Schalldruckpegel mit zunehmender
Rotordrehzahl zunimmt (mit Ausnahme eines Ausreifers bei 3600 min~!). Die Streu-
ung der Wiederholungsmessungen liegt dabei unter 2 dB. Das theoretische Modell
von Ffowcs Williams und Hall [34] sagt voraus, dass die Intensitdt des TBL-TE-
Hinterkantenldrms proportional zur fiinften Potenz der Geschwindigkeit ist. Jedoch
zeigen die Messungen eine Proportionalitdt zur sechsten Potenz der Geschwindigkeit.

Die aus den experimentellen Daten mit Beamforming berechnete Verteilung des
Schalldruckpegels an der Hinterkante entspricht jedoch nicht direkt der physikali-
schen Quellverteilung des Hinterkantenldrms, da der Beamformingalgorithmus eine
Konvolution aus der wahren Quellstirke und der Punktspreizfunktion (PSF) liefert.
Die Breite der PSF hiangt von der Frequenz, der Quellposition und der Geometrie des
verwendeten Mikrofonarrays ab. Eine punktformige akustische Quelle beeinflusst
deshalb in der Quellkarte des Beamformings nicht nur den Schalldruckpegel am
Quellort, sondern auch den Schalldruckpegel in ihrer Umgebung. Mithilfe von De-
konvolutionsalgorithmen wie CLEAN [50] oder DAMAS [14] kann der Einfluss der
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Abbildung 5.19: Abhangigkeit des Schalldruckpegels der dominanten Schallquelle
bei 80 % Rotorradius von der Rotordrehzahl n

PSF fiir punktférmige, ruhende Quellen eliminiert werden. Fiir bewegte Schallquellen
wurden Dekonvolutionsalgorithmen von Guérin et al. [45], Fleury und Bulté [38] und
Kujawski und Sarradj [67] verwendet. Die Anwendung von Dekonvolutionsalgorith-
men auf kontinuierliche Quellverteilungen ist jedoch schwierig, da sich die PSFs der
einzelnen Quellen iiberlappen und somit eine préazise Trennung der individuellen
Quellbeitrdage erschwert.

Aufgrund der Schwierigkeiten, die mit der Dekonvolution kontinuierlicher Schall-
quellen einhergehen, wird fiir die Untersuchung der Verteilung des Hinterkanten-
larms ein alternativer Ansatz gewihlt. Dabei wird die experimentell bestimmte Ver-
teilung des Schalldruckpegels an der Hinterkante mit der Schalldruckpegelverteilung
verglichen, die sich ergibt, wenn der Beamforming-Algorithmus auf das Signal einer
bekannten Quellverteilung angewendet wird. Zwei verschiedene Quellverteilungen
werden mit dem experimentellen Ergebnis fiir den Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 bei

einer Drehzahl von 4000 min !

verglichen: Erstens eine rotierende Monopolquelle,
die sich bei 80 % des Rotorradius befindet, und zweitens mehrere Monopolquel-
len, die radial an der Hinterkante des Rotors verteilt sind und deren Quellstiarke
gemdfs dem Skalierungsgesetz von Ffowcs Williams und Hall [34] mit der lokalen
Stromungsgeschwindigkeit skaliert wird.

Zunichst wird die Modellierung des Hinterkantenldrms in Form einer rotierenden
Punktquelle betrachtet. Die Punktquelle bei 80 % des Rotorradius emittiert Schall
mit den Oktavmittenfrequenzen der drei Oktavbander zwischen 1 kHz und 8 kHz

(1414 Hz, 2828 Hz und 5657 Hz). Der Schalldruckpegel fiir diese drei Frequenzen wird
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Abbildung 5.20: Theoretische Verteilung der Quellstdarke des TBL-TE Larms entlang
der Hinterkante eines Rotorblatts

so gewahlt, dass bei 80 % des Rotorradius derselbe Schalldruckpegel erreicht wird
wie im Experiment.

Im zweiten Modell wird der Hinterkantenlarm durch eine Verteilung von Mo-
nopolquellen an der Hinterkante der Rotorblétter zwischen 10 % und 90 % des Ro-
torradius im Abstand von 10 % Rotorradius modelliert. Da die Quellstarke nach
dem Skalierungsgesetz von Ffowcs Williams und Hall mit der fiinften Potenz der
Geschwindigkeit skaliert, wird die Quellstarke der Punktquellen entsprechend der
vom Rotor abhédngigen Anstromgeschwindigkeit angepasst. Abbildung 5.20 zeigt die
radiale Pegelverteilung fiir Hinterkantenlarm nach dem Skalierungsgesetz nach Ffow-
cs Williams und Hall relativ zum Schalldruckpegel an der Blattspitze. Die Verteilung
zeigt, dass die Quellpegel im Bereich der Blattwurzel um 50 dB unter den Quellpegeln
an der Blattspitze liegen. Jede Punktquelle an der Blatthinterkante emittiert Schall
mit den Mittenfrequenzen der drei Oktavbdander zwischen 1kHz und 8 kHz (1414 Hz,
2828 Hz und 5657 Hz).

Die Verteilung des Schalldruckpegels entlang der Hinterkante wird in Abb. 5.21 fiir
den gemessenen Fall, die rotierende Monopolquelle und die diskrete Quellverteilung
dargestellt. Sowohl die Messung als auch die beiden Modelle zeigen ein Maximum
bei 80 % des Rotorradius. Der Vergleich des gemessenen radialen Schalldruckpegels
mit dem von der rotierenden Monopolquelle erzeugten Schalldruckpegel zeigt, dass
die Monopolquelle den Hinterkantenldrm in der dufleren Blatthilfte gut approximiert.
Da mit der Modellierung des Hinterkantenldrms als Punktquelle die Schallentste-

hung entlang des restlichen Hinterkantenbereichs vernachlédssigt wird, sind die von
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Abbildung 5.21: Gemessene und simulierte Schalldruckpegelverteilung entlang der
Blatthinterkante des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6 im Schwebeflug bei einer Dreh-
zahl von 1 = 4000 min !

der Punktquelle verursachten Pegel fiir xp/R # 0,5 um bis zu 3 dB geringer als die
experimentell ermittelten Pegel. Die Modellierung des Hinterkantenldrms durch die
diskrete Quellverteilung entlang der Blatthinterkante beriicksichtigt auch die Schall-
entstehung im inneren Blattbereich und liefert deshalb eine bessere Approximation
der physikalischen Quelle. Lediglich an der Blattwurzel fiir xg/R > 0,3 liegt der

Pegel der diskreten Quellverteilung ca. 2 dB unter dem gemessenen Pegel.

Einfluss der Rotorgeometrie und Blattzahl

Die Ergebnisse der akustischen Messungen fiir die anderen untersuchten Rotoren
zeigen qualitativ die gleichen Eigenschaften wie der bisher betrachtete Rotor CAM-
carbon Light 16 x 6. Abbildung 5.22 zeigt beispielhaft die Quellkarten aus dem akusti-
schen Beamforming, sowohl im Blatt- als auch im Rotorsystem fiir den Dreiblattrotor
CF125-TP. Auch fiir diesen Rotor befindet sich das Maximum der Schallemission an
der Hinterkante der Rotorblatter bei 80 % des Rotorradius. Bei der Untersuchung des
Einflusses der Drehzahl auf den Emissionspegel bei 80 % des Rotorradius ergab sich
tiir die Rotoren der CAMcarbon Light und der CAMcarbon Power Serie ebenfalls eine
Proportionalitdt zwischen der Schallintensitdt und der sechsten Potenz der lokalen
Stromungsgeschwindigkeit.
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Abbildung 5.22: Quellkarten aus dem akustischen Beamforming im Blattkoordina-

tensystem ((a)-(c)) sowie im Rotorkoordinatensystem ((d)-(f)) fiir den Rotor CF125-TP
im Schwebeflug bei einer Drehzahl von n = 5650 min !



5. Ergebnisse und Diskussion 77

5.2 Vorwairtsflug

5.2.1 Schub und Leistung

Schub und Leistung eines Rotors im Vorwiértsflug hdngen von den Umgebungsbedin-
gungen (Luftdichte p und dynamische Viskositdt der Luft 77), den Betriebsparametern
(Anstromgeschwindigkeit Vo, Rotorneigungswinkel & und Rotordrehzahl n) sowie
der Geometrie des Rotors (Anzahl, Grofle und der Geometrie der Rotorbléatter) ab.
Basierend auf den Schub- und Leistungsmessungen der untersuchten Rotoren wird
der Einfluss der Betriebsparameter und der Rotorgeometrie untersucht. Hierfiir
wird zundchst am Beispiel des CAMcarbon Light 16 x 6 Rotors der Einfluss der
Betriebsparameter diskutiert und mit Simulationsergebnissen aus UPM verglichen.
Im Anschluss daran wird anhand der Rotoren der CAMcarbon Power Serie der Ein-
fluss des Einstellwinkels untersucht. Schliefdlich zeigt der Vergleich der Zwei- und
Dreiblattrotoren der KDE Direct Serie den Einfluss der Blattzahl auf den Schub und
die Leistung.

Einfluss der Betriebsparameter

Im Folgenden wird auf die Abhéngigkeiten des Rotorschubs und der Rotorleistung
von der Anstromgeschwindigkeit, dem Rotorneigungswinkel und der Rotordrehzahl
fiir den Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 eingegangen. Die seitliche Anstromung des
Rotors beeinflusst die Stromung auf zweierlei Weisen. Zum einen kommt es durch

die Uberlagerung der rotorparallelen Komponente der Anstrémung mit der Rotati-

O

@u=0 (b) u=0,2

Abbildung 5.23: Unterschied der Geschwindigkeitsverteilung am Rotorblatt zwi-
schen Schwebe- und Vorwartsflug (1 = 0,2) nach Goerttler [42]
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Abbildung 5.24: Abhéngigkeit des Schubs T und der Leistung P des Rotors CAMcar-
bon Light 16 x 6 von der Anstromgeschwindigkeit

onsbewegung der Rotorblitter zu einer Anderung der relativen Geschwindigkeiten
an den Blattschnitten. Bei starren Rotoren dndert sich deshalb mit Anderung der
Anstromgeschwindigkeit die Verteilung des Auftriebs und des Widerstands tiber die
Rotorkreisscheibe. Wie in Abb. 5.23 dargestellt, nimmt die lokale Stromungsgeschwin-
digkeit an den Blattschnitten auf der vorlaufenden Rotorseite mit zunehmender
Anstromgeschwindigkeit zu und auf der riicklaufenden Seite ab. Deshalb kommt es
auf der vorlaufenden Seite zur Zunahme und auf der riicklaufenden Seite zur Ab-
nahme des Auftriebs und Widerstands. Da Auftrieb und Widerstand des Blattprofils
proportional zum Quadrat der lokalen Geschwindigkeit sind, tiberkompensiert die
Schubzunahme bzw. Leistungszunahme auf der vorlaufenden Seite das Schub- bzw.
Leistungsdefizit auf der riicklaufenden Seite.

Zum anderen weist die Anstromgeschwindigkeit fiir einen Rotorneigungswin-
kel & # 0° eine Komponente senkrecht zur Rotorebene auf. Dies éndert den effektiven
Anstellwinkel an den Blattschnitten. Fiir & < 0° reduziert sich der effektive Anstell-
winkel und fiir « < 0° erhoht sich der effektive Anstellwinkel an den Blattschnitten.

Abbildung 5.24 zeigt den Schub und die Leistung in Abhédngigkeit der Anstromge-
schwindigkeit fiir alle untersuchten Rotorneigungswinkel und zwei Rotordrehzahlen.
Fiir einen Neigungswinkel von 0° weist die Anstromung keine Komponente senkrecht
zum Rotor auf. Aufgrund der erhohten Relativgeschwindigkeit auf der vorlaufenden
Seite nimmt der Schub und die Leistung mit zunehmender Anstrémgeschwindig-

keit zu. Fiir positive Rotorneigungswinkel weist die Anstrémung eine nach oben
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Abbildung 5.25: Abhédngigkeit des Schubs T und der Leistung P des Rotors CAMcar-
bon Light 16 x 6 vom Neigungswinkel a

gerichtete Geschwindigkeitskomponente auf, die den effektiven Anstellwinkel an
den Blattschnitten und damit den Schub und die Leistung wie in Abb. 5.24 dargestellt
erhoht. Dagegen fiihrt bei negativen Rotorneigungswinkeln die nach unten gerich-
tete Geschwindigkeitskomponente der Anstromung zur Reduktion des effektiven
Anstellwinkels und damit zur flacheren Zunahme von Schub und Leistung mit der
Anstromgeschwindigkeit. Ab einem Neigungswinkel von —20° nimmt der Schub mit
zunehmender Anstromgeschwindigkeit ab.

Der Einfluss des Neigungswinkels auf den Rotorschub ist in Abb. 5.25 dargestellt.
Mit zunehmendem Neigungswinkel nimmt der Schub des Rotors zu. Dabei ist die
Zunahme des Rotorschubs umso grofler, je hoher die Anstromgeschwindigkeit ist.
Wihrend fiir Rotorneigungswinkel kleiner als —20° der Schub mit zunehmender
Anstromgeschwindigkeit abnimmt, steigt der Schub fiir Rotorneigungswinkel grofier
als —20° mit zunehmender Anstromgeschwindigkeit an.

Als Néachstes werden Schub und Leistung aus der UPM-Simulation mit den expe-
rimentell ermittelten Werten verglichen. Abbildung 5.26 zeigt den Schub und die Leis-
tung fiir einen im Vorwartsflug typischen Neigungswinkel von —10° in Abhangigkeit
der Anstromgeschwindigkeit. Wahrend die von UPM vorhergesagte Rotorleistung
tiir alle untersuchten Fille gut mit der gemessenen Rotorleistung iibereinstimmt,
unterschitzt UPM den Rotorschub um 12 - 14 %. Wie bereits in Kap. 5.1.1 erldu-
tert, wird vermutet, dass die Differenzen zwischen gemessenem und berechnetem

Rotorschub auf Ungenauigkeiten bei der Modellierung der Rotorgeometrie zurtiick-
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Abbildung 5.26: Vergleich des experimentell ermittelten Schubs T und der Leistung P
des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6 mit UPM-Simulationen bei einem Neigungswin-
kel von a = —10°

zufiihren sind. Dennoch wird von der Simulation der Trend eines mit steigender

Anstromgeschwindigkeit zunehmenden Schubs korrekt wiedergegeben.

Dimensionslose Betrachtung

Wie oben gezeigt wurde, beeinflussen verschiedene Betriebsparameter den Schub und
die Leistung eines Rotors. Einen systematischen Ansatz um die Betriebsparameter
sowie die Umgebungsbedingungen (Luftdichte und Viskositédt) und den Rotorradius
auf einen minimalen Satz von dimensionslosen Parametern, die Schub und Leis-
tung des Rotors bestimmen, zu reduzieren, bietet die Ahnlichkeitstheorie. Mithilfe
der Dimensionsanalyse (Buckingham-I1-Theorem, sieche Anhang) ldsst sich zeigen,
dass der Schub- und Leistungsbeiwert vom Fortschrittsgrad y = Ve /(QR), dem
Neigungswinkel « und der Reynoldszahl Re abhingt:

Cr=f(u,a,Re),Cp = f(u,a, Re) (5.5)

Mit diesem Zusammenhang ist eine vollstindige Beschreibung des Schub- und Leis-
tungskennfelds eines Rotors gegeben.

Abbildung 5.27 zeigt das experimentell ermittelte Schub- und Leistungskennfeld
des CAMcarbon Light 16 x 6 Rotors (4) und des CAMcarbon Light 12 x 4.5 Rotors (@).
Die beiden Rotoren der CAMcarbon Light Serie sind geometrisch dhnlich, d.h. sie



5. Ergebnisse und Diskussion 81

weisen die gleiche normierte Blatttiefen- und Einstellwinkelverteilung auf. Fiir beide
Rotoren liegen die Messungen, die bei gegebenem Rotorneigungswinkel durchge-
fiihrt wurden, im Cr-pu-Diagramm auf einer gemeinsamen Kurve. Dies zeigt, dass
der Einfluss der Reynoldszahl auf den Schubbeiwert klein ist verglichen mit dem
Einfluss des Fortschrittsgrads und des Neigungswinkels. (Der Rotor CAMcarbon
Light 16 x 6 wurde bei 98.000 < Re < 130.000 und der Rotor CAMcarbon Light
12 x 4.5 bei 80.000 < Re < 103.000 bezogen auf 75 % des Rotorradius betrieben.)
Die gemessenen Leistungsbeiwerte der beiden Rotoren im Cp-u-Diagramm liegen
ebenfalls auf gemeinsamen Kurven. Allerdings ist die Streuung der Werte grofser als
fiir den Schubbeiwert.

Abbildung 5.27 zeigt, dass der Schub- und Leistungsbeiwert vom Neigungs-
winkel abhdngt und je nach Neigungswinkel mit zunehmendem Fortschrittsgrad
entweder steigt oder fallt. Fiir Neigungswinkel « > 20° und 0,07 < p < 0,17 tritt
eine lokale Erh6hung des Schub- und Leistungsbeiwerts auf, die in Abb. 5.28 detail-
liert dargestellt ist. Eine mogliche Erklarung fiir diese lokale Erh6hung liegt in der
Topologie des Rotornachlaufs. Fiir die Fortschrittsgrade 0,05 und 0,11 wurde das
Wirbelsystem des Rotors mithilfe von BOS-Messungen visualisiert (grau markierte
Bereiche in Abb. 5.28). Die Trajektorien der Blattspitzenwirbel bei beiden Fortschritts-
graden und verschiedenen Rotorneigungswinkeln sind in Abb. 5.39 und Abb. 5.40
dargestellt. Wie in Kap. 5.2.2 ausfiihrlicher erldutert werden wird, kommt es fiir
einen Fortschrittsgrad von 0,11 bei zunehmendem Neigungswinkel zu einer Ande-
rung der Durchstromungsrichtung im vorderen Bereich der Rotorkreisscheibe. Fiir
Neigungswinkel « < 0° wird die Rotorkreisscheibe iiber ihre gesamte Flache von
oben nach unten durchstromt. Ab einem Neigungswinkel von 10° dndert sich die
Durchstromungsrichtung im vorderen Bereich des Rotors, wahrend die Stromung
im hinteren Bereich weiterhin von oben nach unten gerichtet ist. In diesem Betriebs-
bereich ist die Durchstromung der Rotorkreisscheibe komplex und instationar [9].
Da der Wechsel der Stromungsrichtung im vorderen Rotorbereich mit der lokalen
Erhéhung des Schub- und Leistungsbeiwerts zusammenfillt, wird vermutet, dass ein
Zusammenhang zwischen dem erhohten Schub- und Leistungsbeiwerts und der Stro-
mungsrichtung besteht. Der genaue aerodynamische Mechanismus, der zur lokalen
Erhohung des Schub- und Leistungsbeiwerts fiihrt, bleibt jedoch unbekannt.

In Abb. 5.27 sind neben den experimentell ermittelten Schub- und Leistungs-
beiwerten auch die mit UPM berechneten Schub- und Leistungsbeiwerte fiir die
Neigungswinkel 0°, —10° und —20° dargestellt. Fiir den Schubbeiwert zeigt der
Vergleich der Simulation mit dem Experiment, dass die Simulation fiir einen Rotor-

neigungswinkel von 20° mit der Messung gut iibereinstimmt. Jedoch unterschitzt



82

Untersuchung der Aerodynamik und Aeroakustik kleiner Rotoren

® n=-30° @ w=10° ® CAMcarbon Light 16 x 6
® a=-20° ® a=20° A CAMcarbon Light 12 x 4.5
® x=-10° ® @a=230° ¢ UPM
® a=0°
0,035
0,030 1 - :
e A A
] ° ° A
0,025 AT
A b7, A oA L a
0,020 A .A“Aﬂ“ sA A A®A® A o --e-——®
=~ A.Ao oA & A A 4
U .“ ~A AGA® Ae 4 ‘
. An Ao A®
0/015 A.‘.A.‘A.A A. A® A® ‘.A“" A;‘A. N ;
0,010 'r @ “ A 40 0 ‘.A.‘ 2% e
LY ) Ao Ao 4 ‘ .~ ; A ‘ [
0,005 - s A
0,000 T T f 1 T T
0,00 0,05 0,10 0,15 0,20 0,25 0,30 0,35
K
3,0
A A L
2,5 1 . :
A ° A A
ceI; N A.‘o N o ©
2,0 1 A--ogl-a-A
2 N ‘AAAQAOAM“ st Ao
S A‘$ “A*AMM ohe © ata . .A .A
G 15 ‘i‘ﬂ-"ﬂhu‘-" 24 ‘-‘° S AN Y b4
g A
B AR
10_ AAﬂA $AAAAAO’.
7 Ao,
LI
°
0 5 T T T T T T
0,00 0,05 0,10 0,15 0,20 0,25 0,30 0,35

H

Abbildung 5.27: Schub- und Leistungsbeiwert der Rotoren CAMcarbon Light 16 x 6
und CAMcarbon Light 12 x 4.5 im Vorwértsflug
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Abbildung 5.28: Lokale Erhohung des Schubbeiwerts Ct (markierter Bereich). Zusétz-
lich sind die Betriebsbereiche eingezeichnet, fiir die BOS-Messungen fiir den Rotor
CAMcarbon Light 16 x 6 durchgefiihrt wurden. Legende wie in 5.27

die Simulation den Schubbeiwert mit zunehmendem Rotorneigungswinkel. Dennoch
stimmt der Trend des Schubbeiwerts fiir alle drei Neigungswinkel zwischen der
Simulation und dem Experiment miteinander iiberein.

Fiir den Leistungsbeiwert zeigen sich gute Ubereinstimmungen zwischen der
Simulation und den Messungen fiir Rotorneigungswinkel von —20° und —10°. Al-
lerdings liegen die mit UPM fiir einen Rotorneigungswinkel von 0° berechneten
Leistungsbeiwerte unterhalb der gemessenen Werte. Wahrend der experimentell
ermittelte Leistungsbeiwert zunimmt, wenn der Neigungswinkel von —10° auf 0°

erhoht wird, nimmt der Leistungsbeiwert in der Simulation ab.

Einfluss des Einstellwinkels

Um den Einfluss des Blatteinstellwinkels auf den Schub und die Leistung von Rotoren
zu untersuchen, werden zusétzlich die Schub- und Leistungsmessungen der Rotoren
aus der CAMcarbon Power Serie und der KDE Direct Serie betrachtet. Abb. 5.29 und
Abb. 5.31 zeigen den Schub und die Leistung von Rotoren aus der CAMcarbon Power
Serie bzw. der KDE Direct Serie in Abhdngigkeit des Rotorneigungswinkels. Alle
Rotoren zeigen mit steigendem Neigungswinkel aufgrund der Zunahme des lokalen
Blattanstellwinkels ein Ansteigen des Rotorschubs. Hingegen unterscheiden sich die
Abhéngigkeit der Rotorleistung vom Neigungswinkel zwischen den Rotoren der drei
Serien qualitativ. Wahrend die Rotorleistung fiir die CAMcarbon Light und CAMcar-

bon Power Rotoren mit steigendem Neigungswinkel konstant bleibt oder zunimmt
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Abbildung 5.29: Einfluss des Einstellwinkels « auf den Schub T und die Leistung P,
Vergleich der Rotoren CAMcarbon Power 12 x 6 und CAMcarbon Power 12 x 10

(siehe Abb. 5.25 und Abb. 5.29), nimmt die Leistung der Zwei- und Dreiblattrotoren
der KDE Direct Serie (CF125-DP und CF125-TP) fiir Anstromgeschwindigkeiten bis
zu 9,5 m/s kontinuierlich ab (siehe Abb. 5.31). Fiir hohere Anstromgeschwindigkeiten
ist bis zu Anstellwinkeln von —10° zunédchst eine Zunahme der Rotorleistung und bei
weiterer Winkelerhohung eine Abnahme der Leistung zu beobachten. Numerische
Simulationen der Rotorleistung, die von Kostek et al. [65] fiir den Rotor CF125-DP bei
einer Anstromgeschwindigkeit von 12,9 m/s durchgefiihrt wurden, zeigen ebenfalls
eine Zunahme der Rotorleistung bei Erh6hung des Neigungswinkels bis zu einem
Neigungswinkel von —10°, gefolgt von einer Abnahme der Rotorleistung bei weiterer
Erhohung des Neigungswinkels.

Um den qualitativen Unterschied der Rotoren in der Abhangigkeit des Schubs
und der Leistung vom Rotorneigungswinkel zu verstehen, hilft eine Untersuchung
von Washizu et al. [131]. Die Autoren untersuchten den Einfluss des Einstellwinkels
von Rotoren im axialen Sinkflug. Sie fiihrten Experimente mit einem Rotor mit line-
ar verwundenen Rotorblittern durch und variierten die Sinkgeschwindigkeit und
den Einstellwinkel. Die Messungen zeigten, dass der Schub fiir alle untersuchten
Blatteinstellwinkel die gleiche qualitative Abhédngigkeit von der Sinkgeschwindig-
keit aufweist und mit zunehmender Sinkgeschwindigkeit zunimmt. Im Gegensatz
dazu fanden Washizu et al. fiir die Rotorleistung, dass diese qualitativ vom Einstell-
winkel der Rotorblitter abhdngt: Wahrend fiir grofie Einstellwinkel eine Zunahme
der Leistung mit steigender Sinkgeschwindigkeit beobachtet wurde, nahm die Leis-
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tung fiir kleine Einstellwinkel mit steigender Sinkgeschwindigkeit ab. Fiir kleine
Einstellwinkel kann die Rotorleistung sogar negativ werden. Dieser Effekt wird
bei der Autorotation von Hubschraubern ausgenutzt. Im Gegensatz zum Experi-
ment von Washizu et al. wurden die Rotoren im vorliegenden Experiment nicht
rein axial angestromt. Dennoch steigt mit zunehmendem Rotorneigungswinkel die
Geschwindigkeitskomponente der Anstromung, die senkrecht zur Rotorebene ist. Die
Untersuchung von Washizu et al. deutet darauf hin, dass der qualitative Unterschied
der Leistung in den kleineren Einstellwinkeln der KDE Direct Rotoren zu finden ist.

Als néchstes werden Schub und Leistung der beiden Rotoren CAMcarbon Power
12 x 6 und CAMcarbon Power 12 x 10 in Abb. 5.29 betrachtet. Da beide Rotoren
den gleichen Radius und eine identische radiale Blatttiefenverteilung besitzen und
sich nur hinsichtlich des Einstellwinkels der Rotorblétter voneinander unterscheiden
(siehe Abb. 4.7), kann der Einfluss des Einstellwinkels auf den Schub und die Leistung
isoliert untersucht werden. Aufgrund des grofieren Einstellwinkels sind die effektiven
Anstellwinkel am CAMcarbon Power 12 x 10 Rotor grofier als am CAMcarbon Power
12 x 6 Rotor. Wie in Abb. 5.29 dargestellt ist deshalb der Schub und die Leistung
des Rotors CAMcarbon Power 12 x 10 fiir alle untersuchten Fille grofSer als fiir den
Rotor CAMcarbon Power 12 x 6. Die Messungen der Leistung des CAMcarbon Power
12 x 10 Rotors weisen ein Ansteigen der Leistung mit zunehmendem Neigungswinkel
auf. Dabei ist der Gradient der Leistungszunahme im Bereich zwischen &« = —10°
und & = 10° am grofsten. Mit zunehmender Anstromgeschwindigkeit verschiebt sich
der maximale Gradient zu kleineren Rotorneigungswinkeln. Wie in Kap. 5.1 gezeigt
wurde, kommt es fiir den CAMcarbon Power 12 x 10 Rotor bereits im Schwebeflug
in Teilen der Rotorkreisscheibe zur Stromungsablosung. Dies deutet darauf hin, dass
der starke Anstieg der Leistung zwischen &« = —10° und a = 10° mit zunehmender
Stromungsablosung zusammenhédngt. Da der lokale Anstellwinkel am Blattprofil
umso hoher wird je grofier der Neigungswinkel und die Anstromgeschwindigkeit ist,
erklért diese Hypothese sowohl die Neigungswinkel- als auch die Geschwindigkeits-
abhingigkeit des grofiten Gradienten. Der CAMcarbon Power 12 x 6 Rotor mit klei-
nerem Einstellwinkel weist hingegen fiir eine Anstromgeschwindigkeit von 4,4m/s
keine Zunahme der Leistung mit zunehmendem Neigungswinkel auf. Die Erh6hung
des effektiven Anstellwinkels durch Neigung des Rotors reicht nicht aus um eine
Stromungsablésung hervorzurufen. Erst fiir hohere Anstromgeschwindigkeiten ist
eine Zunahme der Leistung zu beobachten. Aufgrund der kleineren Einstellwinkel
tritt Stromungsablosung spéter als beim CAMcarbon Power 12 x 10 Rotor auf, wes-
halb der grofite Gradient zwischen Neigungswinkeln von 10° und 20° und damit bei
hoheren Winkeln als beim CAMcarbon Power 12 x 10 Rotor auftritt.
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Abbildung 5.30: Einfluss des Einstellwinkels auf den Schubbeiwert Cr, Vergleich der
Rotoren CAMcarbon Power 12 x 6 und CAMcarbon Power 12 x 10

Abbildung 5.30 zeigt den Schubbeiwert in Abhédngigkeit des Fortschrittsgrads fiir
drei Neigungswinkel. Wahrend der Unterschied der Schubbeiwerte der beiden Roto-
ren fiir Rotorneigungswinkel von —30° mit zunehmendem Fortschrittsgrad zunimmt,
wird fiir groflere Anstellwinkel die Differenz mit zunehmendem Fortschrittsgrad
kleiner. Diese Beobachtung bestitigt die Hypothese einer Stromungsablosung fiir
grofie Neigungswinkel. Aufgrund der geringeren Einstellwinkel tritt bei dem CAM-
carbon Power 12 x 6 Rotor fiir positive Neigungswinkel die Stromungsablosung erst
bei hoheren Fortschrittsgraden auf als bei dem CAMcarbon Power 12 x 10 Rotor.
Sobald jedoch bei beiden Rotoren die Stromungsablosung einsetzt, ndhern sich die

Schubbeiwerte der beiden Rotoren einander an.

Einfluss der Blattzahl

Der Einfluss der Blattzahl wird anhand des Zweiblattrotors CF125-DP und des Drei-
blattrotors CF125-TP untersucht. Beide Rotoren bestehen aus identischen Rotorblét-
tern und unterscheiden sich lediglich in der Anzahl der Rotorblétter. Abbildung 5.31
zeigt den Schub und die Leistung der beiden Rotoren in Abhédngigkeit des Neigungs-
winkels und der Anstromgeschwindigkeit. Aufgrund der grofieren Flachendichte ist
der Schub und die Leistung des Dreiblattrotors fiir alle untersuchten Betriebszustande
grofier als der Schub und die Leistung des Zweiblattrotors. Da bei konstanter Flache

der Rotorkreisscheibe die induzierte Geschwindigkeit mit hoherem Schub zunimmt
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Abbildung 5.31: Einfluss der Blattzahl auf den Schub T und die Leistung P, Vergleich

des Zweiblattrotors CF125-DP und des Dreiblattrotors CF125-TP. Beide Rotoren haben
identische Rotorblatter.
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Abbildung 5.32: Einfluss der Blattzahl auf den Schubbeiwert Ct, Vergleich des Zwei-

blattrotors CF125-DP und des Dreiblattrotors CF125-TP. Beide Rotoren haben identi-
sche Rotorblitter.
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(siehe GIl. 2.10), ist der effektive Anstellwinkel der Rotorblatter beim Dreiblattrotor
geringer als beim Zweiblattrotor. Daher nimmt der Schub nicht proportional zur
Anzahl der Rotorbldtter zu. Im Schwebeflug ergibt sich durch die Erhohung der
Blattzahl von zwei auf drei eine Schubzunahme um 24,8 %.

Abbildung 5.32 zeigt den Schubbeiwert des Zwei- und Dreiblattrotors in Abhédn-
gigkeit des Fortschrittsgrads und des Neigungswinkels. Der Vergleich der Schub-
beiwerte der beiden Rotoren zeigt, dass die relative Differenz tiber den gesamten

untersuchten Betriebsbereich konstant bleibt.

5.2.2 Stromungsfeld mit BOS

Fiir den Vorwértsflug wurden aus den aufgenommenen BOS-Bildern die Wirbel
detektiert, die von den Rotorblittern bei einem Rotorazimut von 0° (xg/R = 1) und
180° (xr /R = —1) generiert wurden. In Abb. 5.33 sind sowohl die Trajektorien der
Blattspitzenwirbel fiir den Vorwartsflug mit einem Fortschrittsgrad von 0,05 als auch
die bereits in Kap. 5.1.2 diskutierten Trajektorien fiir den Schwebeflug dargestellt.
Durch die Uberlagerung des Rotorabwindes mit der dufleren Stromung werden die
Trajektorien der Blattspitzenwirbel bei seitlicher Anstromung abgelenkt.
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Abbildung 5.33: Wirbelpaarung der Blattspitzenwirbel des Rotors CAMcarbon Light
16 x 6 bei einer Drehzahl von n = 4000 min~! im Schwebeflug und im Vorwértsflug
mit einem Fortschrittsgrad von y = 0,05
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Abbildung 5.34: Schematische Darstellung des Einflusses der seitlichen Anstrémung
auf die induzierten Geschwindigkeiten der Blattspitzenwirbel eines Rotors

Der Vergleich der Wirbeltrajektorien im Vorwérts- und Schwebeflug in Abb. 5.33
zeigt eine geringere Auspragung des Instabilitdtseffekts der Wirbelpaarung im Vor-
wartsflug als im Schwebeflug. Wahrend sich die Trajektorien der Blattspitzenwirbel
der beiden Rotorblatter im Schwebeflug bereits ab einem Wirbelalter von 180° zu sepa-
rieren beginnen, erfolgt dies im Vorwértsflug erst ab einem Wirbelalter von etwa 360°.
Der stabilisierende Effekt der seitlichen Anstromung beruht auf der zunehmenden
Distanz zwischen benachbarten Blattspitzenwirbeln. Wie in der schematischen Dar-
stellung in Abb. 5.34 illustriert, verringert sich durch die Zunahme des Abstands
zwischen den benachbarten Blattspitzenwirbeln die induzierte Geschwindigkeit nach
dem Biot-Savart-Gesetz, was wiederum zu einer Abnahme der Wechselwirkung zwi-
schen den benachbarten Blattspitzenwirbeln fiihrt, auf der Wirbelpaarung beruht.
Dies wird durch numerische Untersuchungen von Chung et al. [22] bestétigt, die
Simulationen an einem Zweiblattrotor durchfiihrten und zeigten, dass die seitliche
Anstromung eine stabilisierende Wirkung auf den Rotornachlauf hat und zur Unter-
driickung der Wirbelpaarung fiihrt. Ab einem Fortschrittsgrad von 0,5 trat in den
Simulationen keine Wirbelpaarung auf.

In Abb. 5.35 werden die axiale Koordinate zg und die radiale Koordinate xg
der detektierten Blattspitzenwirbel fiir den Vorwértsflug mit einem Fortschrittsgrad
von 0,05 separat analysiert. Die experimentell ermittelten Trajektorien werden mit
einer modifizierten Version des Modells von Kocurek und Tangler [62] verglichen, das
durch die Superposition des Modells im Schwebeflug mit der dufieren Anstrémung
entsteht. Da die Anstromung im Vorwartsflug mit einem Neigungswinkel von 0° kei-
ne Komponente in zg-Richtung aufweist, hat die Superposition mit der Anstromung
im untersuchten Fall keinen Einfluss auf die axiale Position.

Die Trajektorien der vorne entstehenden Wirbel sind im Vorwartsflug wie im
Schwebeflug durch zwei Segmente mit unterschiedlichen, aber konstanten Sinkraten
charakterisiert. Jedoch ist die Sinkrate bis zu einem Wirbelalter von ¥y = 180° kleiner
als vom modifizierten Modell vorhergesagt. Im Gegensatz zu den vorne entstehenden

Blattspitzenwirbeln sinken die am hinteren Rotorende erzeugten Wirbel mit einer
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Abbildung 5.35: Axiale und radiale Koordinate der Blattspitzenwirbelposition des
Rotors CAMcarbon Light 16 x 6 im Vorwartsflug mit einer Geschwindigkeit von
Voo = 4,4m/s und einer Drehzahl n = 4000 min~! (4 = 0,05). Vergleich zwischen ex-
perimentellen Trajektorien und dem modifizierten empirischen Modell von Kucurek
und Tangler

hoheren und konstanten Geschwindigkeit ab. Fiir die radiale Koordinate stimmen
die gemessenen Trajektorien mit dem modifizierten Modell von Kocurek und Tangler
iiberein. Lediglich die vordere Wirbeltrajektorie weicht fiir ¥y > 360° von der
Modellvorhersage ab, was auf die Stromungsblockage durch die Motorverkleidung
zuriickzufiihren ist.

Die Unterschiede zwischen den experimentell ermittelten axialen Positionen der
Wirbeltrajektorien und dem modifizierten Modell von Kocurek und Tangler haben
zwei Ursachen. Zum einen wird das Wirbelsystem des Rotors im Vorwartsflug defor-
miert, was zu einer Anderung der Interaktion zwischen den Blattspitzenwirbeln fiihrt.
Zum anderen ist die induzierte Geschwindigkeitsverteilung an der Rotorkreisscheibe
im Vorwirtsflug im Gegensatz zum Schwebeflug inhomogen, was zu einer Anderung
der Sinkgeschwindigkeit der Blattspitzenwirbel fiihrt. Auf beide Einfliisse wird im
Folgenden ndher eingegangen.

Abbildung 5.34 zeigt schematisch die Anderung der Positionen der Blattspitzen-
wirbel im Rotornachlauf beim Ubergang vom Schwebeflug in den Vorwértsflug. Im
Vorwirtsflug tiberlagert sich die nach unten gerichtete induzierte Geschwindigkeit
mit der vertikalen Anstromgeschwindigkeit. Dies fiihrt zu einer Verschiebung der

Blattspitzenwirbel in xg-Richtung. Dadurch nimmt, wie in Abb. 5.34 dargestellt, der
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Abstand benachbarter Wirbel in der vorderen Rotorhélfte zu und in der hinteren
Rotorhélfte ab. Die Anderung der Wirbelpositionen beeinflusst Stirke und Richtung
der Geschwindigkeit, mit der benachbarte Blattspitzenwirbel aufeinander einwirken.
Durch den grofseren Abstand der Wirbel der vorderen Trajektorie ist die Wechselwir-
kung benachbarter Wirbel im Vorwartsflug schwécher als im Schwebeflug, was zu
einem langsameren Absinken der Wirbel fiihrt. Im Gegensatz dazu fiihrt die Verrin-
gerung des Abstands der Blattspitzenwirbel im hinteren Bereich des Rotors zu einem
schnelleren Absinken der Wirbel als im Schwebeflug.

Auflerdem wird die axiale Geschwindigkeit der Blattspitzenwirbel von der Vertei-
lung der induzierten Geschwindigkeit in der Rotorebene beeinflusst. Fiir Fortschritts-
grade p > 0,15 entwickelte Glauert [41] ein empirisches Modell zur Abschédtzung des
induzierten Durchflussgrads A; = v;/(QR)

Ai = Ao(1 4+ kyrcosF) (5.6)

mit dem Durchflussgrad im Schwebeflug A¢p und dem normierten Radius r. Der
longitudinale Gradient des Durchflussgrads k, hdngt vom Flugzustand des Rotors
ab. Empirische Formeln zur Berechnung des longitudinalen Gradienten k, geben
unter anderem Glauert [41] und Pitt und Peters [99] an. Wie in Abb. 5.36 dargestellt,
liefert das Modell einen linearen Anstieg des induzierten Durchflussgrads entlang
der xg-Richtung. Dabei kann der Durchflussgrad und damit die induzierte Geschwin-
digkeit im vorderen Bereich der Rotorkreisscheibe negativ werden. Die nach hinten
zunehmende induzierte Geschwindigkeit erklart, warum die im vorderen Bereich
des Rotors entstehenden Blattspitzenwirbel langsamer absinken als die im hinteren
Bereich des Rotors entstehenden Blattspitzenwirbel.

Der Einfluss der Anstromung auf die Trajektorien der Blattspitzenwirbel hangt

vom Fortschrittsgrad und dem Rotorneigungswinkel ab. Im Folgenden wird der

Rotorachse
|

o
I
—

Abbildung 5.36: Lineares Modell zur Approximation der induzierten Geschwindig-
keitsverteilung im Vorwértsflug nach Glauert [41, 73]
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Abbildung 5.37: Einfluss des Fortschrittsgrads y auf die Trajektorien der Blattspitzen-
wirbel des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6 bei einem Neigungswinkel von & = —10°

Einfluss des Fortschrittsgrads und des Rotorneigungswinkels auf die Trajektorien der
Blattspitzenwirbel getrennt analysiert. Besonderes Augenmerk wird dabei auf die
Untersuchung der Interaktion der vorne entstehenden Blattspitzenwirbel mit dem
nachfolgenden Rotorblatt gelegt.

Einfluss des Fortschrittsgrads

Zur Untersuchung des Einflusses des Fortschrittgrads auf die Trajektorien der Blatt-
spitzenwirbel wird das Stromungsfeld des Rotors fiir einen Rotorneigungswinkel
von —10° und 10° bei unterschiedlichen Fortschrittsgraden untersucht. In Abb. 5.37
sind die detektierten Positionen der Blattspitzenwirbel fiir einen Rotorneigungswin-
kel von —10° und Fortschrittsgrade 0 < p < 0,22 dargestellt. Mit zunehmendem
Fortschrittsgrad verringert sich der Einfluss der induzierten Geschwindigkeit im
Vergleich zur dufieren Anstromung, wodurch die Blattspitzenwirbel immer stiarker
der dufieren Stromung folgen und deshalb die Trajektorien zunehmend flacher in
Bezug auf die Rotorebene verlaufen.

Des Weiteren macht Abb. 5.37 deutlich, dass im Schwebeflug ausgepragte Um-
lenkung der Wirbeltrajektorie bei einem Wirbelalter von 180° mit zunehmendem

Fortschrittsgrad schwéacher wird. Mit zunehmendem Fortschrittsgrad verlagern sich
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Abbildung 5.38: Einfluss des Fortschrittsgrads y auf die Trajektorien der Blattspitzen-
wirbel des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6 bei einem Neigungswinkel von & = 10°

die Blattspitzenwirbel weiter stromab. Aufgrund des grofieren Abstands zum folgen-
den Rotorblatt nimmt die vom Folgeblatt auf die Blattspitzenwirbel induzierte axiale
Geschwindigkeit ab.

In Abb. 5.38 sind die Trajektorien der Blattspitzenwirbel fiir einen Rotorneigungs-
winkel von 10° und Fortschrittsgrade 0 < u < 0,29 dargestellt. Bei positiven Rotor-
neigungswinkeln hat die Anstromung eine Geschwindigkeitskomponente in positive
zr-Richtung, die der induzierten Geschwindigkeit des Rotors entgegengerichtet ist.
Deshalb sinken die Blattspitzenwirbel generell bei einem Rotorneigungswinkel von
10° langsamer nach unten als bei —10°. Im Vorwartsflug mit y = 0,05 sinken die
Blattspitzenwirbel, die bei einem Rotorazimut von 180° entstehen, nur sehr langsam
unter die Rotorebene. Aufgrund der rdumlichen Ndhe des Wirbels zur Rotorebene
wird deshalb beim Passieren des nachfolgenden Rotorblattes eine grofiere vertikale
Geschwindigkeit induziert. Dies fiihrt dazu, dass die Trajektorie einen starkeren
Knick bei einem Wirbelalter von 180° aufweist.

Bei einem Fortschrittsgrad von 0,07 heben sich die induzierte Geschwindigkeit
mit der axialen Komponente der dufieren Stromung gerade auf, sodass die Blattspit-
zenwirbel in der Rotorebene verbleiben. Beim Passieren des Folgeblattes trifft das

Rotorblatt auf den Blattspitzenwirbel, der bei der Interaktion zerstort wird.
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Bei grofseren Fortschrittsgraden ist die vertikale Komponente der Anstromung
grofier als die induzierte Geschwindigkeit im vorderen Bereich der Rotorkreisscheibe,
sodass die Trajektorien der Blattspitzenwirbel oberhalb der Rotorebene verlaufen.
Mit zunehmendem Fortschrittgrad folgen die Blattspitzenwirbel immer stdrker der
dufleren Stromung.

Die Blattspitzenwirbel, die hinten am Rotor (xg/R = 1) entstehen, verhalten
sich anders als die Blattspitzenwirbel, die vorne am Rotor (xg/R = —1) entstehen.
Aufgrund der hoheren induzierten Geschwindigkeiten im hinteren Teil des Rotors
(vgl. Abb. 5.36) bewegen sich die Wirbel bis zu einem Fortschrittsgrad von 0,21
nach unten. Erst beim grofiten untersuchten Fortschrittsgrad von 0,29 verlaufen
die Trajektorien oberhalb der Rotorebene. Der Betriebsbereich des Rotors bei einem
Neigungswinkel von 10° ldsst sich somit in drei Stromungszustdnde einteilen. Fiir
Fortschrittsgrade bis zu 0,05 wird der Rotor tiber die gesamte Rotorkreisscheibe von
oben nach unten durchstromt. Im Ubergangsbereich 0,11 < u < 0,21 andert sich
die Richtung der Durchstromung der Rotorkreisscheibe. Wéahrend sich die vorderen
Blattspitzenwirbel nach ihrer Entstehung nach oben bewegen, bewegen sich die
hinteren Blattspitzenwirbel nach unten. In diesem Betriebsbereich kann es beim
Durchtritt der Blattspitzenwirbel durch die Rotorebene zur Interaktion dieser mit den
Rotorblédttern kommen. Bei Fortschrittsgraden von y > 0,29 ist die Durchstromung
des Rotors sowohl an der vorderen als auch an der hinteren Blattspitze nach oben
gerichtet.

Einfluss des Rotorneigungswinkels

Fiir die Diskussion des Einflusses des Rotorneigungswinkels auf die Trajektorien der
Blattspitzenwirbel werden die Trajektorien fiir Fortschrittsgrade von 0,05 und 0,11
betrachtet. In Abb. 5.39 sind die aus den BOS-Bildern detektierten Trajektorien der
Blattspitzenwirbel fiir einen Fortschrittsgrad von 0,05 und alle untersuchten Rotor-
neigungswinkel dargestellt. Der Abstand der Blattspitzenwirbel von der Rotorebene
nimmt fiir kleine Neigungswinkel schneller zu, da die vertikale Komponente der
Anstromung mit zunehmendem Rotorneigungswinkel grofier wird. Wahrend sich fiir
einen Rotorneigungswinkel von 10° die Wirbel nach ihrer Entstehung zunichst nur
langsam von der Rotorebene entfernen, werden diese nach Passieren des Folgeblattes
von diesem nach unten abgelenkt. Fiir einen hoheren Rotorneigungswinkel von 20°
verlduft die Trajektorie oberhalb der Rotorebene. Fiir diesen Neigungswinkel sind
die Blattspitzenwirbel in den BOS-Aufnahmen nach dem Passieren des Folgeblattes

nicht mehr zu sehen, was darauf schliefsen ldsst, dass diese bei der Interaktion mit
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Abbildung 5.39: Einfluss des Rotorneigungswinkels « auf die Trajektorien der Blatt-
spitzenwirbel des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6 bei einem Fortschrittsgrad von
n = 0,05

dem Folgeblatt zerstort werden. Bei weiterer Erhohung des Rotorneigungswinkels
auf 30° verlduft die Trajektorie bis zu einem Wirbelalter von Yy = 197° oberhalb
der Rotorebene. Nach der Passage des darauffolgenden Rotorblattes setzt sich die
Trajektorie ab einem Wirbelalter von ¥y = 230° unterhalb der Rotorebene fort. Dies
zeigt, dass der Blattspitzenwirbel bei einem Rotorneigungswinkel von 30° nicht durch
das folgende Rotorblatt zerstért wird, sondern dieses knapp oberhalb passiert und
erst im Nachlauf des Rotorblatts unter die Rotorebene gedriickt wird.

In Abb. 5.40 sind die Trajektorien der Blattspitzenwirbel fiir einen Fortschrittsgrad
von 0,11 dargestellt. Im Vergleich zum Fortschrittsgrad von 0,05 ist die axiale Kompo-
nente der dufleren Stromung grofier, sodass der Einfluss des Rotorneigungswinkels
starker ist und die Trajektorien weiter auseinander liegen. Fiir einen Fortschrittsgrad
von 0,11 liegt die Trajektorie bereits fiir einen Neigungswinkel von 10° oberhalb
der Rotorebene, wihrend dies bei einem Fortschrittsgrad von 0,05 erst bei einem
hoheren Neigungswinkel von 20° beobachtet werden konnte. Fiir negative Rotornei-
gungswinkel treffen die Wirbel im Nachlauf auf die Verkleidung des Motors und
folgen deren Kontur. Im Gegensatz zur Interaktion mit den Rotorblédttern werden die
Blattspitzenwirbel bei der Interaktion mit der Verkleidung nicht zerstort.
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Abbildung 5.40: Einfluss des Rotorneigungswinkels « auf die Trajektorien der Blatt-
spitzenwirbel des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6 bei einem Fortschrittsgrad von
n=0,11

5.2.3 Stromungsfeld mit PIV

Um den Einfluss des Rotorneigungswinkels und der Anstromgeschwindigkeit auf
das Stromungsfeld von Kleinrotoren zu untersuchen, wurden PIV-Messungen fiir
den Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 durchgefiihrt. Dabei wurde das Stromungsfeld
tiir die Rotorneigungswinkel —10° und +10° sowie Anstromgeschwindigkeiten Ve,
von 3,6 m/sbis 12,7 m/s bei einer Rotordrehzahl von 4000 min ! untersucht. Die iiber
alle Rotorazimut gemittelten Geschwindigkeitsfelder fiir die niedrigste Anstromge-
schwindigkeit 3,6 m/s (1 = 0,04) und die hochste Anstromgeschwindigkeit 12,7m/s
(n = 0,15) sowie fiir die Rotorneigungswinkel —10° und +10° sind in Abb. 5.41 darge-
stellt. Die Projektion der Rotorkreisscheibe auf die Lichtschnittebene wird durch einen
Kreis reprasentiert. Die Farben in der Darstellung zeigen die Geschwindigkeiten v,
senkrecht zur PIV-Ebene an, wiahrend die Vektoren die Geschwindigkeitskomponen-
ten innerhalb der PIV-Ebene darstellen.

Bei einer Anstromgeschwindigkeit von 3,6 m/s erfolgt eine deutliche Abgrenzung
der Stromrohre des Rotors von der freien Anstromung, die sich durch hohe Geschwin-
digkeiten senkrecht zur Lichtschnittebene von bis zu 13 m/s auszeichnet. Aufgrund
des Abstands von 14 mm zwischen Rotorebene und Lichtschnittebene (zgr /R = 0,07)
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Abbildung 5.41: Einfluss der Anstromgeschwindigkeit Vo, und des Rotorneigungs-
winkels « auf das mittlere Geschwindigkeitsfeld des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6
in der PIV-Ebene 14 mm unterhalb der Rotorebene

ist die Stromrohre in der Lichtschnittebene bereits kontrahiert und weist deshalb
einen kleineren Querschnitt auf als die Rotorkreisscheibe (vgl. Visualisierung der
Blattspitzenwirbel mit BOS in Abb. 5.37 und Abb. 5.38). Die Strahlkontraktion ist
dabei fiir einen Rotorneigungswinkel von +10° starker ausgeprégt als fiir —10°.
Durch die seitliche Anstromung ist der Mittelpunkt der Stromrohre gegeniiber der
Rotorachse stromabwdérts verschoben.

Bei einer Anstromgeschwindigkeit von 12,7 m/s weist der Nachlauf des Rotors im
Gegensatz zum langsameren Vorwairtsflug keine deutlich abgegrenzte Stromrohre auf.
Durch die hoheren Anstromgeschwindigkeit entfernen sich die Blattspitzenwirbel
in einem flacheren Winkel von der Rotorebene. Dies fithrt zu einem gestreckten
Rotornachlauf stromabwarts des Rotors.

Als ndchstes werden die vertikalen Geschwindigkeitsverteilungen des Stromungs-
felds aller untersuchter Anstromgeschwindigkeiten miteinander verglichen. In
Abb. 5.42 (a) und (b) ist die Geschwindigkeit v, senkrecht zur Lichtschnittebene
tiir die beiden untersuchten Rotorneigungswinkel —10° und +10° quer zur Stromung
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Abbildung 5.42: Einfluss der Anstromgeschwindigkeit V, und des Rotorneigungs-
winkels « auf die mittlere Geschwindigkeit senkrecht zur Lichtschnittebene quer
(x = 0mm) und ldngs (y = 0 mm) der Stromung

im Schnitt xg = 0 mm dargestellt. Aufgrund der hoheren Relativgeschwindigkeiten
am vorlaufenden Blatt im Vergleich zum riicklaufenden Blatt ist der Auftrieb des
starren Rotors auf der vorlaufenden Rotorseite hoher als auf der riicklaufenden Ro-
torseite, weshalb es auf der vorlaufenden Seite zu einem stirkeren Abwind als auf
der riicklaufenden Seite kommt. Mit zunehmender Anstromgeschwindigkeit nimmt
die Asymmetrie der Auftriebsverteilung und damit die Asymmetrie der Abwind-
geschwindigkeit zwischen vor- und riicklaufender Seite zu. Dabei ist der Einfluss
der Anstromgeschwindigkeit auf der riicklaufenden Seite bei einer Rotorneigung
von +10° starker als bei —10°. Bedingt durch die Blattspitzenwirbel an der vor- und
riicklaufenden Seite kommt es bei yg = —200mm und yg = 200 mm zu positiven
Vertikalgeschwindigkeiten.

In Abb. 5.42 (c) und (d) ist die Geschwindigkeit v, senkrecht zur Lichtschnittebe-
ne fiir die untersuchten Anstromgeschwindigkeiten langs der Stromung im Schnitt
yr = 0mm dargestellt. Mit zunehmender Geschwindigkeit verschiebt sich die Strom-
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rohre stromabwarts. Bei einem Neigungswinkel von +10° kommt es am vorderen
Rand der Stromrohre zwischen x = —150 mm und x = —70 mm zu einer Anderung
des Geschwindigkeitsgradienten. Die Anderung der Gradienten verlagert sich mit
zunehmender Geschwindigkeit stromab. Der Vergleich mit den Trajektorien der Blatt-
spitzenwirbel in Abb. 5.38 zeigt, dass der Knick in der Geschwindigkeitsverteilung
mit der Position der vorderen Blattspitzenwirbel beim Passieren des Folgeblattes,
die im vorderen Bereich des Rotors entstehen, zusammenfaillt. Wie mithilfe der Aus-
wertung der BOS-Bilder gezeigt werden konnte, bleiben die Blattspitzenwirbel fiir
Neigungswinkel von +10° bis zu einem Wirbelalter von 180° in der Ndhe der Rotore-
bene. Bis zu diesem Wirbelalter induzieren die Blattspitzenwirbel stromauf eine nach
oben gerichtete Geschwindigkeit in der Rotorebene.

Da sich das Wirbelsystem im Vorwartsflug durch die Anstromung mit zuneh-
mender Geschwindigkeit in einem immer flacheren Winkel nach hinten verlagert,
wird das Stromungsfeld hinter dem Rotor (y > 200mm) immer stdrker durch dieses
beeinflusst. Im untersuchten Bereich hinter dem Rotor ist die Geschwindigkeit senk-
recht zur Lichtschnittebene negativ und anndhernd konstant. Bei einer Rotorneigung
von —10° ist die Geschwindigkeit senkrecht zur Lichtschnittebene umso kleiner, je
grofier die Anstromgeschwindigkeit ist. Bei einer Rotorneigung von +10° gilt diese
Tendenz bis zu einer Anstromgeschwindigkeit von 7,3 m/s. Fiir hohere Anstromge-
schwindigkeiten nimmt die Geschwindigkeit senkrecht zur Lichtschnittebene wieder
zu. Die Zunahme der Geschwindigkeit senkrecht zur Rotorebene ist darauf zurtick-
zufiihren, dass der Rotornachlauf bei grofien Anstromgeschwindigkeiten oberhalb
der PIV-Ebene verlauft.

In Abb. 5.43 werden die Geschwindigkeiten fiir drei Anstromgeschwindigkei-
ten aus den PIV-Messungen mit UPM-Simulationen verglichen. Die Ergebnisse der
Simulation stimmen gut mit der Messung iiberein. Lediglich der Gradient des Uber-
gangs zwischen Stromrohre und Auflenstromung ist in der Messung grofier als in
der Simulation. Dies weist darauf hin, dass der Wirbelkernradius der Blattspitzen-
wirbel in der Simulation tiberschédtzt wurde und deshalb im Experiment raumlich
konzentrierter ist als in der Simulation. Ein Vorteil der Simulation gegeniiber der
Messung besteht darin, dass die Geschwindigkeiten nahe der Rotorachse abgeschatzt
werden konnen, wo aufgrund von Abschattungen und Reflexionen keine Informa-
tionen aus den PIV-Messungen vorliegen. Zur Mitte der Stromrohre hin nehmen die
Abwindgeschwindigkeiten aufgrund des geringeren Auftriebs, den die Rotorblatter
durch die kleineren Relativgeschwindigkeiten in der Ndhe der Rotornabe erzeugen,
ab. Zusatzlich induziert der Wirbel, der sich an der Blattwurzel bildet, im inneren
Bereich der Stromrodhre eine nach oben gerichtete Geschwindigkedit.
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Abbildung 5.43: Vergleich der mit PIV gemessenen und mit UPM berechneten Ge-
schwindigkeit v, senkrecht zur Lichtschnittebene ldngs der Stromung (y = 0 mm)

Abbildung 5.44 zeigt die mit UPM simulierte Geschwindigkeitsverteilung in der
PIV-Ebene sowie die Wirbelpartikel, die sich oberhalb der PIV-Ebene befinden. In
Abb. 5.45 ist das Wirbelsystem mit Blickrichtung entgegen der Anstrémung dar-
gestellt. Aus den beiden Perspektiven wird deutlich, dass bei einer Neigung des
Rotors um —10° die Wirbel nach ihrer Entstehung unter die PIV-Ebene absinken.
Im Gegensatz dazu bleiben die Wirbel fiir einen Rotorneigungswinkel von 4-10° in
der Nédhe der Rotorebene. Dies spiegelt die Ergebnisse der BOS-Messungen wider
(vgl. Abb. 5.40). Die Blattspitzenwirbel, die seitlich an der vor- und riicklaufenden
Seite des Rotors entstehen, rollen sich zu kegelférmigen Randwirbeln auf. Wahrend
das Aufrollen auf der vorlaufenden Seite zu einem kompakten Wirbel fiihrt, bildet
sich auf der riicklaufenden Seite ein Wirbelkegel mit grofSerem Durchmesser aus.
Abbildung 5.45 zeigt, dass sich der aufgerollte Wirbel auf der riicklaufenden Seite
oberhalb der Rotorebene befindet, wiahrend der Randwirbel auf der vorlaufenden
Seite auf Hohe der Rotorebene liegt. Die unterschiedliche Lage des Randwirbels
auf den beiden Seiten ist auf den starkeren Abwind auf der vorlaufenden Seite des
Rotors zuriickzufiihren. Insgesamt ergibt sich eine hufeisenformige Wirbelstruktur,
die den Wirbelschleppen eines Tragfliigels dhnelt. Ein Aufrollen der Blattspitzenwir-
bel auf der vor- und riicklaufenden Rotorseite konnte unter anderem experimentell
durch Rauchvisualisierungen von Ghee und Elliott [40] und numerisch von Tan und
Wang [124] nachgewiesen werden.

Mit Kenntnis der Wirbelstruktur konnen die in Abb. 5.46 dargestellten Geschwin-
digkeitsfelder in der PIV-Ebene interpretiert werden. Fiir x = —10° liegen die Rand-
wirbel des Rotors unterhalb der PIV-Ebene und induzieren in der PIV-Ebene hinter
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Abbildung 5.44: Mit UPM berechnetes Geschwindigkeitsfeld bei einer Anstrém-
geschwindigkeit von Vo, = 12,7m/s, einem Rotorazimut von ¥ = 0° und einem
Rotorneigungswinkel von & = —10° bzw. & = +10°. Die Wirbelpartikel des Nachlaufs
sind durch Punkte visualisiert.
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Abbildung 5.45: Mit UPM simulierte Wirbelstruktur des Rotornachlaufs bei einer
Anstromgeschwindigkeit von Vo, = 12,7 m/s und einem Rotorneigungswinkel von
x = —10° bzw. &« = 4+10°. Zusatzlich ist die Rotorebene (—) und die Lichtschnittebe-
ne (—) eingezeichnet.

dem Rotor eine zur Mittelachse (yg = 0mm) gerichtete Geschwindigkeitskompo-
nente. Fiir einen Rotorneigungswinkel von +10° befindet sich der Randwirbel des
Rotors auf der riicklaufenden Seite oberhalb der PIV-Ebene, sodass von diesem in der
PIV-Ebene eine von der Mittelachse weg gerichtete Geschwindigkeitskomponente in-
duziert wird. Da, wie in Abb. 5.45 gezeigt, der Randwirbel auf der vorlaufenden Seite
ndher an der PIV-Ebene liegt, sind die durch diesen Wirbel verursachten Geschwin-
digkeiten in der PIV-Ebene grofser als auf der riicklaufenden Seite. Fiir xg < 250 mm
weisen die Geschwindigkeitsvektoren auf der vorlaufenden Seite von der Mittelachse
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Abbildung 5.46: Geschwindigkeitsfeld des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6 bei einem
Rotorazimut von ¥ = 0°, einer Anstromgeschwindigkeit von Vo, = 12,7m/s, und
einem Rotorneigungswinkel von & = —10° bzw. = +10°

weg und dndern fiir xg > 250 mm ihre Richtung hin zur Mittelachse. Die Anderung
der Richtung zeigt an, dass der Randwirbel auf der vorlaufenden Rotorseite bei
xg = 250 mm von oben nach unten durch die PIV-Ebene tritt.

Zur Visualisierung der Wirbelstruktur im Rotornachlauf eignet sich die Rotati-
on des Geschwindigkeitsfelds w, = dv,/dx + dvy/dy. Diese ist in Abb. 5.47 und
Abb. 5.48 fiir eine Rotorneigung von —10° und +10° dargestellt. Fiir eine Neigung
von —10° sind die Blattspitzenwirbel im Rotornachlauf deutlich erkennbar und heben
sich von der Umgebung ab. Da sich die Blattspitzenwirbel schnell von der PIV-Ebene
entfernen, sind diese nur bis zu einem Wirbelalter von ¥y = 180° sichtbar. Des
Weiteren ist hinter den beiden Rotorblédttern der Durchgang der Scherschicht durch
die PIV-Ebene zu erkennen. Fiir eine Rotorneigung von +10° ist in der vorderen
Rotorhilfte ein Blattspitzenwirbel zu erkennen. Wie die BOS-Messungen und die
UPM-Simulation zeigen, wandern die im vorderen Bereich des Rotors erzeugten
Blattspitzenwirbel nach oben, interagieren mit dem nachfolgenden Blatt und werden
bei der Interaktion zerstort. Deshalb ist der Blattspitzenwirbel bei einer Rotorneigung
von +10° nur diffus zu sehen. An den Seiten hinter dem Rotor sind die Randwirbel zu
sehen, die durch Aufrollen der Blattspitzenwirbel entstehen. Da wie in Abb. 5.45 (b)
gezeigt wurde, der Randwirbel auf der vorlaufenden Seite ndher an der PIV-Ebene
liegt, ist dieser in der Rotation des Stromungsfeldes starker ausgepragt als auf der
riicklaufenden Seite. Innerhalb des konischen Randwirbels sind die Durchgéange der
einzelnen Blattspitzenwirbel, aus denen der Randwirbel besteht, durch die PIV-Ebene
zu erkennen. Hinter dem Rotormast ist der turbulente Nachlauf der Rotorwelle zu
erkennen.
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Abbildung 5.47: Rotation des Geschwindigkeitsfelds des Rotors CAMcarbon Light
16 x 6 bei einem Rotorazimut von ¥ = 90°, einer Anstromgeschwindigkeit von
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Abbildung 5.48: Rotation des Geschwindigkeitsfelds des Rotors CAMcarbon Light
16 x 6 bei einem Rotorazimut von ¥ = 90°, einer Anstromgeschwindigkeit von
Veo = 9,2m/s und einem Neigungswinkel von a = 10°
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5.2.4 Akustik

In diesem Kapitel werden die Ergebnisse der akustischen Messungen im Vorwaérts-
flug vorgestellt. Der Schwerpunkt der Analyse liegt dabei auf der Untersuchung der
Schallentstehungsmechanismen des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6 bei einer Rotor-
drehzahl von 4000 min~!. Abbildung 5.49 zeigt die Quellkarten fiir unterschiedliche
Kombinationen aus Rotorneigungswinkel und Anstromgeschwindigkeit fiir das Ok-
tavband 4 - 8 kHz. Weil die Leistungsgrenze des Motors erreicht wurde, konnten fiir
hohe Anstromgeschwindigkeiten und grofse Rotorneigungswinkel keine Messungen
durchgefiihrt werden. Die Quellkarten zeigen, dass grundsétzlich die Schallemission
aufgrund der hoheren relativen Anstromgeschwindigkeiten auf der vorlaufenden
Rotorseite um bis zu 10 dB stérker ist als auf der riicklaufenden Seite. Des Weiteren
zeigen die Quellkarten, dass die Emission von Breitbandldrm stark vom Rotornei-
gungswinkel und der Anstromgeschwindigkeit abhédngt. Im Folgenden werden die
Schallentstehungsmechanismen, die zur Anderung der Schallemission bei Erhéhung
des Neigungswinkels und der Anstromgeschwindigkeit fiithren, getrennt untersucht.

Abschliefiend wird analysiert, ob die Schallentstehungsmechanismen, die beim
Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 unter Variation des Neigungswinkels und der An-
stromgeschwindigkeit auftreten, spezifisch fiir diesen Rotor sind oder auch bei ande-
ren Kleinrotoren mit anderer Blattgeometrie und Blattzahl beobachtet werden konnen.
Dazu werden die Quellkarten des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6 mit denen des
Rotors CF125-TP, der sich sowohl in der Blattgeometrie als auch in der Blattzahl vom
Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 unterscheidet, verglichen.

Einfluss des Rotorneigungswinkels

Im Folgenden wird der Einfluss des Rotorneigungswinkels auf die Schallemission
untersucht. Dazu werden die akustischen Messungen, die bei einer Anstromgeschwin-
digkeit von 4,4 m/s und Neigungswinkeln zwischen fiir —10° und 30° durchgefiihrt
wurden, analysiert. Des Weiteren werden zur Untersuchung des Schallentstehungs-
mechanismus zusétzlich UPM-Simulationen und BOS-Messungen (vgl. Kap. 5.2.2)
herangezogen.

In Abb. 5.50 sind die Schallleistungsdichtespektren des bei Neigungswinkeln zwi-
schen —10° und 30° emittierten Schalls dargestellt. Die Abbildung verdeutlicht, dass
der Neigungswinkel sowohl die tonalen als auch die breitbandigen Komponenten
des Schalls beeinflusst. Fiir alle Rotorneigungswinkel tritt die hochste Schallemissi-
on bei der Blattfolgefrequenz des Rotors auf. Mit Zunahme des Neigungswinkels
von —10° auf 30° nimmt der Schalldruckpegel der Blattfolgefrequenz leicht zu. Der
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Abbildung 5.50: Schallleistungsdichtespektrum des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6
im Vorwirtsflug bei einer Drehzahl von n = 4000 min ™!, einer Anstrémgeschwindig-
keit von Ve = 4,4m/s und variierendem Rotorneigungswinkel &, aufgenommen mit
einem Mikrofon des Arrays (x = 0,017m, y = 0,764m, z = —1,35m), Frequenzauflo-
sung Af = 10Hz

Schalldruckpegel der Harmonischen der Blattfolgefrequenz steigt mit zunehmendem
Neigungswinkel um bis zu 15dB an.

Abbildung 5.50 zeigt, dass der Breitbandldrm vor allem fiir hohere Frequenzen
eine Rolle spielt. Mit zunehmendem Neigungswinkel nimmt der Schalldruckpegel des
Breitbandldarms um bis zu 20 dB bei einem Neigungswinkel von 30° zu. Die grofite
Zunahme erfolgt dabei bei der Erhohung des Neigungswinkels von 10° auf 20°.
Fiir die Neigungswinkel a« > 20° ist der Breitbandldarm bereits ab einer Frequenz
von 1kHz lauter als der tonale Larm.

Um die Zunahme des Breitbandldrms bei Erhohung des Rotorneigungswinkels
weiter zu untersuchen, werden die akustischen Quellkarten fiir das Frequenzband
4 - 8kHz in Abb. 5.51 betrachtet. Der Vergleich der Quellkarten zeigt, dass bei Erho-
hung des Neigungswinkels ab 0° ein Schallentstehungsgebiet im vorderen Teil der
Rotorkreisscheibe entsteht. Mit zunehmendem Neigungswinkel wird das Schallent-
stehungsgebiet lauter und dehnt sich zu einem sichelférmigen Quellgebiet aus. Ab

einem Neigungswinkel von 10° befinden sich die Maxima des Quellgebiets seitlich
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Abbildung 5.51: Akustische Quellkarten des Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 im
Vorwirtsflug bei einer Drehzahl von 4000 min~!, einer Anstromgeschwindigkeit von
Voo = 4,4m/s und verschiedenen Rotorneigungswinkeln « fiir das Oktavband 4 -
8 kHz. Die mit UPM ermittelten Positionen der Blattspitzenwirbel beim Durchlauf
der Rotorebene sind in grau dargestellt.

auf der vor- und riicklaufenden Rotorseite.

Sowohl die Zunahme des tonalen Larms als auch des Breitbandldarms deuten
darauf hin, dass eine grundlegende Anderung der Rotorstrémung bei Erhdhung des
Rotorneigungswinkels stattfindet. Durch die Anderung des Neigungswinkels kommt
es zu einer Erhohung des effektiven Anstellwinkels an den Rotorbldttern. Abbil-
dung 5.52 zeigt den mit UPM berechneten effektiven Anstellwinkel der Rotorblatter
tiber die Rotorkreisscheibe fiir Neigungswinkel von —10° bis 30°. Die grofsten An-
stellwinkel treten an der Blattspitze zwischen 135° und 270° Azimut auf und nehmen
mit steigendem Neigungswinkel bis auf 8° zu. Simulationen mit XFOIL zeigen, dass
es bei diesen Anstellwinkeln bei stationdrer Stromung nicht zur Stromungsablosung
kommt.
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Abbildung 5.52: Mit UPM berechneter lokaler Anstellwinkel des Rotor CAMcarbon
Light 16 x 6 im Vorwértsflug bei einer Drehzahl von 7 = 4000 min ™!, einer Anstrom-
geschwindigkeit von Vo = 4,4m/s und verschiedenen Rotorneigungswinkeln a

Die Zunahme der Schallemission mit zunehmendem Rotorneigungswinkel konnte
auf eine Wechselwirkung der Blattspitzenwirbel im Rotornachlauf mit den Rotor-
blédttern zuriickzufiihren sein. Mit steigendem Rotorneigungswinkel nimmt die zur
Rotorebene senkrechte Komponente der Anstromung zu, was dazu fiihrt, dass die
Blattspitzenwirbel in der Nédhe der Rotorebene bleiben und mit den nachfolgenden
Rotorbldttern interagieren. Um zu untersuchen ob dieser Schallentstehungsmechanis-
mus beim untersuchten Kleinrotor fiir die Zunahme der Schallemission bei steigen-
dem Rotorneigungswinkel verantwortlich ist, wird die Lage der Blattspitzenwirbel
und der Wirbelschicht im Rotornachlauf untersucht.

Abbildung 5.39 zeigt die Trajektorien der Blattspitzenwirbel fiir die untersuchten
Rotorneigungswinkel bei einer Anstromgeschwindigkeit von 4,4 m/s. Mit zuneh-
mendem Neigungswinkel wird der vertikale Abstand zwischen dem Nachlauf der
Rotorblitter, insbesondere der Blattspitzenwirbel, die vorne am Rotor entstehen, und
der Rotorebene mit zunehmendem Neigungswinkel bis zu 10° kleiner. Die Verrin-
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gerung dieses Abstands erhoht die Turbulenz der Zustrémung, was zur Erzeugung
von turbulenzinduziertem Rotorldarm fiihrt und den moderaten Anstieg der breit-
bandigen Larmquelle zwischen —10° und 10° erklart (vgl. Abb. 5.50 und Abb. 5.51).
Wie Abb. 5.39 zeigt, kommt es ab einer Rotorneigung von 20° zur Interaktion der
vorderen Blattspitzenwirbel mit dem folgenden Rotorblatt, bei dem die Blattspitzen-
wirbel zerstort werden. Dabei stimmen die mithilfe der BOS-Aufnahmen ermittelten
Positionen der Blatt-Wirbel-Interaktion im Schnitt yg = 0 mm mit der Position der
Larmquelle in den Quellkarten in Abb. 5.51 tiberein. Akustisch fiihrt die Interaktion
zur Zunahme der Schalldruckpegel der Harmonischen der Blattfolgefrequenz und
des Breitbandlarms (siehe Abb. 5.50). Sowohl die Zunahme des tonalen als auch des
breitbandigen Larms ist typisch fiir Blatt-Wirbel-Interaktionslarm [148].

Die Analyse des Wirbelsystems mit BOS ermoglicht Aussagen iiber die Trajektori-
en der Blattspitzenwirbel, die sich im Schnitt yg = 0 mm befinden. Um die Position
der Blatt-Wirbel-Interaktion in der gesamten Rotorebene zu bestimmen, wird das
Wirbelsystem des Nachlaufs mit UPM simuliert. Die mit UPM berechneten Positio-
nen der Blattspitzenwirbel des Rotornachlaufs, die in der Rotorebene liegen, sind
in den Quellkarten in Abb. 5.51 eingezeichnet. Ab einem Neigungswinkel von 0°
passieren die Blattspitzenwirbel die Rotorebene auf einem Kreisbogen im vorde-
ren Bereich des Rotors. Dabei stimmen die Positionen des Wirbeldurchgangs durch
die Rotorebene mit der Lage des sichelféormigen akustischen Quellgebiets tiberein.
Dies verdeutlicht, dass es sich bei der dominanten breitbandigen Schallquelle um
Blatt-Wirbel-Interaktionsldarm handelt.

Abbildung 5.53 stellt die akustischen Quellkarten im Blattsystem fiir das Oktav-
band 4 - 8 kHz dar. Fiir alle untersuchten Rotorneigungswinkel befindet sich die
dominante Schallquelle an der Hinterkante der Rotorblétter. Fiir einen Rotornei-
gungswinkel von —10° findet keine Blatt-Wirbel-Interaktion statt und die dominante
Schallquelle liegt wie im Schwebeflug bei 80 % des Rotorradius. Fiir grofiere Rotor-
neigungswinkel, bei denen Blatt-Wirbel-Interaktion stattfindet, liegt die dominante
Schallquelle weiter innen bei 70 % des Rotorradius. Wie die Wirbeltrajektorien in
Abb. 5.39 zeigen, findet die Blatt-Wirbel-Interaktion mit dem Folgeblatt ebenfalls bei
70 % des Rotorradius statt.

Im Folgenden werden die spektralen Eigenschaften des vom Rotor emittierten
Breitbandldrms untersucht. Dazu wird das Zeitsignal, das durch Fokussierung des Ar-
rays auf die Schallquelle an der Hinterkante des Rotorblatts bei 80 % des Rotorradius
berechnet wurde, analysiert. Im rotierenden Bezugssystem ist das Zeitsignal frei von
den tonalen Beitrdgen des Dicken- und Belastungsldarms, sodass der am Rotorblatt er-

zeugte Breitbandlarm vom tonalen Rotationslarm entkoppelt analysiert werden kann.
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Abbildung 5.53: Akustische Quellkarten des Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 im Vor-
wirtsflug bei einer Drehzahl von n = 4000 min~!, einer Anstrémgeschwindigkeit
von Vo = 4,4m/s und verschiedenen Rotorneigungswinkeln « im Blattkoordinaten-
system fiir das Oktavband 4 - 8 kHz.
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Abbildung 5.54: Schallleistungsdichtespektrum des mittels Beamforming berechne-
ten akustischen Signals an der Blatthinterkante des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6
bei 80 % des Rotorradius, einer Drehzahl von n = 4000 min—!, einer Anstromge-
schwindigkeit von Vo = 4,4m/s und verschiedenen Rotorneigungswinkeln «
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Abbildung 5.55: Abhdngigkeit des Schalldruckpegels der dominanten Quelle fiir
Breitbandlarm vom Rotorazimut ¥ und der Rotorneigung a. Dargestellt ist der Schall-
druckpegel im Frequenzband 1 - 12 kHz. Der Analyse liegen die mittels Beamforming
berechneten Zeitsignale fiir die akustische Quelle an der Blatthinterkante bei 80 % des
Rotorradius zugrunde.

Abbildung 5.54 zeigt die Leistungsdichtespektren der Schallquelle an der Hinterkante
fiir die verschiedenen Neigungswinkel des Rotors. Mit zunehmendem Neigungs-
winkel nimmt der Breitbandldrm an der untersuchten Quellposition aufgrund der
Blatt-Wirbel-Interaktion zu. Bei einem Neigungswinkel von 10° weist der Breitband-
larm ein Maximum bei 2500 Hz auf, das sich mit zunehmendem Neigungswinkel zu
tieferen Frequenzen verschiebt.

Die Abhédngigkeit des Schalldruckpegels des Breitbandlarms vom Rotorazimut
wird in Abb. 5.55 dargestellt. Die Abbildung zeigt den Schalldruckpegel der Schall-
quelle bei 80 % des Rotorradius fiir das Frequenzband 1 - 12kHz in Abhéangigkeit
vom Rotorazimut. Bei einer Rotorneigung von —10°, bei der keine Blatt-Wirbel-
Interaktion auftritt, variiert der Schalldruckpegel iiber den Rotorazimut zwischen

53 dB und 62 dB. Bei grofleren Rotorneigungswinkeln kommt es wie oben gezeigt im
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Abbildung 5.56: Spektrogramm des von der dominanten Schallquelle fiir Breitband-
larm emittierten Signals fiir einen Neigungswinkel von & = 30°. Der Analyse liegen
die mittels Beamforming berechneten Zeitsignale fiir die akustische Quelle an der
Blatthinterkante bei 80 % Rotorradius zugrunde.

vorderen Rotorbereich zur Blatt-Wirbel-Interaktion. Dies dufert sich in einer Zunah-
me des Schalldruckpegels zwischen 30° und 330° Rotorazimut auf bis zu 77 dB an.
Dabei ist die Zunahme auf der vorlaufenden Seite (Y = 90°) und der riicklaufenden
Seite (Y = 270°) am ausgepréagtesten. Im hinteren Bereich des Rotors, wo keine
Blatt-Wirbel-Interaktion stattfindet, hat die Erhohung des Neigungswinkels keinen
Einfluss auf den Schalldruckpegel.

Fiir einen Neigungswinkel von 30° zeigt Abb. 5.56 das Spektrogramm der Schall-
quelle bei 80 % des Rotorradius iiber eine Rotorumdrehung. Das Spektrogramm
zeigt, dass der Schalldruckpegel fiir alle Frequenzen zwischen 1kHz und 12 kHz
gleichermafien vom Rotorazimut abhangt.

Abschliefiend wird untersucht, wie stark sich die Schallemissionen der beiden
Rotorbldtter voneinander unterscheiden. Abbildung 5.57 zeigt die Schalldruckpegel
der Schallquellen bei 80 % des Rotorradius der beiden Rotorbléatter fiir einen Rotornei-
gungswinkel von 30°. Die Abbildung zeigt, dass sich die Emission von Breitbandlarm
der beiden Rotorblétter iiber den gesamten Rotorazimut nur marginal unterscheidet.

Zusammenfassend konnte gezeigt werden, dass sowohl die tonale als auch die
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Abbildung 5.57: Vergleich der Schallemission an der Hinterkante der beiden Rotor-
blatter fiir einen Neigungswinkel von « = 30°. Dargestellt ist der Schalldruckpegel im
Frequenzband 1 - 12kHz. Der Analyse liegen die mittels Beamforming berechneten
Zeitsignale fiir die akustischen Quellen an der Blatthinterkante bei 80 % Rotorradius
der beiden Rotorblitter zugrunde.

breitbandige Schallemission des untersuchten CAMcarbon Light 16 x 6 Rotors bei
einer Anstromgeschwindigkeit von 4,4 m/s stark vom Rotorneigungswinkel abhangt.
Als Schallentstehungsmechanismus konnte Blatt-Wirbel-Interaktionslarm identifi-
ziert werden. Die Visualisierung der Blattspitzenwirbel mit BOS und UPM haben
gezeigt, dass sich der Abstand zwischen Blattnachlauf und Rotorebene mit zuneh-
mendem Neigungswinkel verringert. Ab einem Neigungswinkel von 0° kommt es
zur Interaktion des Blattnachlaufs, insbesondere des Blattspitzenwirbels, mit dem
folgenden Rotorblatt. Dabei kommt es zur Ausbildung eines sichelférmigen Schall-
entstehungsgebiets im vorderen Bereich des Rotors. Die Interaktion findet bei 70 %

des Rotorradius statt.
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Einfluss der Anstromgeschwindigkeit

Wie die Ubersicht der akustischen Quellkarten in Abb. 5.49 zeigt, hingt die Emission
von Breitbandlarm wesentlich von der Fluggeschwindigkeit ab. Grundsétzlich nimmt
die Emission des untersuchten Rotors mit zunehmender Fluggeschwindigkeit zu. Dies
steht in Ubereinstimmung mit der theoretischen Erwartung, da die Schallentstehungs-
mechanismen des Profillirms mit der Relativgeschwindigkeit zwischen Rotorblatt
und Fluid skalieren (siehe Kap. 2.2.2). Der Einfluss der Anstromgeschwindigkeit
ist besonders stark bei einem Rotorneigungswinkel von 0° und 10°. Bei diesen Nei-
gungswinkeln entstehen mit zunehmender Anstromgeschwindigkeit zwei markante
Schallentstehungsgebiete auf der vor- und riicklaufenden Rotorseite. Die folgende
Analyse fokussiert sich auf die Untersuchung der Entstehung dieser beiden Gebiete.
Dies erfolgt anhand der akustischen Messungen, die bei einem Rotorneigungswinkel
von 10° aufgenommen wurden. Fiir die Interpretation der akustischen Quellkarten
ist ein Verstandnis der aerodynamischen Vorgdnge am Rotor hilfreich. Dazu wer-
den PIV-Messungen, die bei diesem Rotorneigungswinkel durchgefiihrt wurden,
herangezogen.

Der Einfluss der Anstromgeschwindigkeit auf die Schallemission des Rotors CAM-
carbon Light 16 x 6 bei einem Rotorneigungswinkel von 10° geht aus den spektralen
Schallleistungsdichtespektren in Abb. 5.58 hervor. Die Abbildung zeigt die Spektren
tiir Anstromgeschwindigkeiten zwischen 0 m/s und 9,5m/s. Wie bereits in Kap. 5.1.4
diskutiert, sind die Harmonischen der Blattfolgefrequenz im Schwebeflug bis zu einer
Frequenz von 6 kHz im Schallleistungsdichtespektrum sichtbar. Die hohen Pegel
der Harmonischen wurden auf Asymmetrien im Versuchsaufbau und der sich im
Plenum ausbildenden Rezirkulation der Stromung zuriickgefiihrt. Bereits bei einer
seitlichen Anstromung mit einer Geschwindigkeit von 4,4 m/s wird die Rezirkulation
unterbunden. Dies fiihrt dazu, dass der Schalldruckpegel der Harmonischen der
Blattfolgefrequenz im Vergleich zum Schwebeflug abnimmt. Gleichzeitig nimmt der
Breitbandlarm durch die seitliche Anstromung ab einer Frequenz von 2kHz zu. Bei
weiterer Erhohung der Anstromgeschwindigkeit nimmt die Asymmetrie zwischen
vor- und riicklaufender Rotorseite zu, was zu einer starken Zunahme des Pegels der
Blattfolgefrequenz fiihrt. AuSerdem kommt es durch die Erh6hung der Anstromge-
schwindigkeit zu einem Anstieg des Breitbandlarms. Dabei findet die Zunahme des
Breitbandldrms nicht gleichméfiig mit der Zunahme der Anstréomgeschwindigkeit
statt. Wahrend der Breitbandldrm bei einer Erh6hung der Anstromgeschwindigkeit
zwischen 4,4m/s und 7,8 m/s um 3dB bis 17dB zunimmt, kommt es durch die

Geschwindigkeitserhohung zwischen 7,8 m/s und 9,5m/s zu einer deutlich schwa-
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Abbildung 5.58: Schallleistungsdichtespektrum des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6
im Vorwirtsflug bei einer Drehzahl von 1 = 4000 min !, einem Rotorneigungswinkel
von & = 10° und variierender Anstromgeschwindigkeit V., aufgenommen mit einem
Mikrofon des Arrays (x = 0,017m, y = 0,764m, z = —1,35m), Frequenzauflosung
Af =10Hz

cheren Zunahme um maximal 2 dB.

Abbildung 5.59 (a)-(c) zeigt die akustischen Quellkarten des Rotors fiir eine
Anstromgeschwindigkeit von 4,4m/s, 7,8 m/s und 9,5m/s fiir das Frequenzband
4 - 8 kHz. Die Quellkarten weisen in der vorderen Rotorhilfte die bereits oben dis-
kutierten sichelféormigen Schallentstehungsgebiete im vorderen Bereich der Rotor-
kreisscheibe auf, die auf Blatt-Wirbel-Interaktion zuriickzufithren sind. Zusatzlich
kommt es bei Erhohung der Anstromgeschwindigkeit von 4,4m/s auf 7,8 m/s auf
der vor- und riicklaufenden Rotorseite zur Ausbildung zweier markanter Schallent-
stehungsgebiete. Mit weiterer Erhohung der Geschwindigkeit auf 9,5m/s tritt keine
signifikante Anderung der Schallemission auf.

Im Folgenden wird die Abhédngigkeit der Schallemission vom Rotorazimut néher

analysiert. Dazu wird das Array auf die Schallquelle auf die Hinterkante des Rotor-
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Abbildung 5.59: Akustische Quellkarten fiir das Oktavband 4 - 8 kHz ((a)-(c)) und
Rotation des Stromungsfelds ((d)-(f)) des Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 im Vor-

wartsflug bei einer Drehzahl von n = 4000 min™

!, einem Rotorneigungswinkel von

« = 10° und verschiedenen Anstromgeschwindigkeiten Ve,
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Abbildung 5.60: Abhdngigkeit des Schalldruckpegels der dominanten Quelle fiir
Breitbandlarm vom Rotorazimut ¥ und der Anstromgeschwindigkeit V.. Dargestellt
ist der Schalldruckpegel im Frequenzband 1 - 12kHz. Der Analyse liegen die mittels
Beamforming berechneten Zeitsignale fiir die akustische Quelle an der Blatthinter-
kante bei 80 % Rotorradius zugrunde.

blatts bei 80 % des Rotorradius fokussiert. Abbildung 5.60 zeigt den Schalldruckpegel
der Schallquelle bei 80 % des Rotorradius fiir das Frequenzband 1 - 12 kHz in Abhén-
gigkeit vom Rotorazimut fiir die unterschiedlichen Anstromgeschwindigkeiten. Im
Schwebeflug fluktuiert der Schalldruckpegel tiber eine Rotation aufgrund der sich
im Plenum ausbildenden Stromungsrezirkulation und der damit verbundenen gro-
eren Turbulenz der Einstromung zwischen 56 dB und 69 dB. Bei einer Anstréomung
mit 4,4m/s ist der Schalldruckpegel im vorderen Bereich des Rotors (Rotorazimut
zwischen 60° und 300°) um 10 dB bis 15 dB hoher als auf der hinteren Rotorseite. Der
Unterschied zwischen der vorderen und hinteren Rotorseite wurde oben diskutiert
und ist auf Blatt-Wirbel-Interaktion zurtickzufiihren. Bereits bei einer Geschwindig-
keit von 4,4m/s ist die Schallquelle auf der vorlaufenden Seite (Y = 90°) und der
riicklaufenden Seite (¥ = 270°) am lautesten. Mit Zunahme der Anstromgeschwin-
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digkeit auf 7,8 m/s nimmt der Pegel fiir alle Rotorazimut um 5 - 8 dB zu. Eine weitere
Erhohung der Geschwindigkeit auf 9,5m/s fiihrt lediglich auf der vorlaufenden Seite
zu einer Zunahme des Pegels um bis zu 3 dB.

Um die Ursache fiir die starke Emission von Breitbandlarm auf der vor- und
riicklaufenden Rotorseite zu untersuchen, werden im Folgenden die PIV-Messungen
herangezogen. In Abb. 5.59 (d)-(f) ist die Rotation des Stromungsfelds fiir die un-
tersuchten Anstromgeschwindigkeiten in der PIV-Ebene 14 mm unterhalb der Ro-
torebene dargestellt. Wie bereits in Kap. 5.2.3 diskutiert, ist in den Rotationsfeldern
ab einer Anstromgeschwindigkeit von 7,8 m/s zu erkennen, dass sich die Blattspit-
zenwirbel zundchst hinter der riicklaufenden Seite und bei weiterer Erhchung der
Anstromgeschwindigkeit auch hinter der vorlaufenden Seite zu konischen Randwir-
beln aufrollen (siehe Abb. 5.45). Das Aufrollen der Randwirbel beginnt bereits im
Bereich der Rotorkreisscheibe bei einem Rotorazimut von 50° - 90° auf der vorlaufen-
den bzw. 290° - 320° auf der riicklaufenden Seite. Dabei transportieren die Randwirbel
altere Blattspitzenwirbel und Wirbelschichten des Rotornachlaufs zuriick in die Ro-
torebene. Die Ubereinstimmung der Position des entstehenden Randwirbels mit den
akustischen Quellgebieten deutet darauf hin, dass die Schallentstehungsgebiete durch

Interaktionen der Rotorblitter mit den entstehenden Randwirbeln entstehen.

Einfluss der Blattgeometrie und der Blattzahl

Bisher konnten mithilfe der akustischen und optischen Messtechniken Quellme-
chanismen identifiziert werden, die bei Erhohung des Neigungswinkels und der
Anstromgeschwindigkeit zu einer Zunahme der Schallemission des Rotors CAMcar-
bon Light 16 x 6 fithren. Die bisherigen Untersuchungen lassen die Frage offen, ob
die identifizierten Schallentstehungsmechanismen spezifisch fiir den untersuchten
Rotor sind oder auch fiir andere Kleinrotoren gelten. Zur Untersuchung dieser Frage
werden die bisher betrachteten Quellkarten des Zweiblattrotors CAMcarbon Light
16 x 6 mit denen des Dreiblattrotors CF125-TP verglichen.

In Abb. 5.61 sind die Quellkarten des Rotors CF125-TP bei einer Drehzahl von
5150 min~! dargestellt. Bei dieser Drehzahl weist der Rotor die gleiche Blattspitzen-
geschwindigkeit und somit den gleichen Fortschrittsgrad wie der bisher untersuchte
Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 Rotor bei 4000 min~! auf. Da die Leistungsaufnahme
des Rotors CF125-TP kleiner ist als die des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6, konnten
im Experiment auch Messungen fiir hohere Geschwindigkeiten und Neigungswinkel
durchgefiihrt werden.

Der Vergleich der Quellkarten des Rotors CAMcarbon Light 16 x 6 in Abb. 5.49
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mit den Quellkarten des Rotors CF125-TP in Abb. 5.61 zeigt, dass die Schallemission
fiir beide Rotoren auf der vorlaufenden Rotorseite aufgrund der hoheren Relativge-
schwindigkeiten grofer ist als auf der riicklaufenden Seite. Wie der Rotor CAMcarbon
Light 16 x 6 zeigt auch der Rotor CF125-TP die Tendenz, dass die Schallemission
mit steigendem Rotorneigungswinkel und zunehmender Anstrémgeschwindigkeit
zunimmt.

Fiir den Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 hat die Untersuchung des Einflusses des
Rotorneigungswinkels gezeigt, dass es bei einer Anstromgeschwindigkeit von4,4m/s
ab einem Rotorneigungswinkel von 10° zur Blatt-Wirbel-Interaktion im vorderen
Bereich des Rotors kommt, was zur Entstehung eines sichelféormigen Schallentste-
hungsgebiets fiihrt. Die Quellkarten des Rotors CF125-TP zeigen, dass es mit der
Zunahme des Neigungswinkels ebenfalls zur Entstehung des Schallentstehungsge-
biets kommt. Im Gegensatz zum Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 Rotor entsteht dieses
jedoch erst ab einem Neigungswinkel von 20°. Dass Blatt-Wirbel-Interaktion beim
Rotor CF125-TP erst fiir hohere Neigungswinkel auftritt, lasst sich auf die Unter-
schiede in der Blattgeometrie und der Blattzahl zuriickfithren. Durch die Anderung
der Blattgeometrie verdndert sich die Lastverteilung und damit die Verteilung der
induzierten Geschwindigkeit iiber die Rotorkreisscheibe. Zudem kommt es durch
die Zunahme der Blattzahl zur Reduktion des Wirbelabstands. Sowohl die Verteilung
der induzierten Geschwindigkeit als auch die Reduktion des Wirbelabstands wirkt
sich auf die Trajektorien der Blattspitzenwirbel und damit auf das Auftreten der
Blatt-Wirbel-Interaktion aus.

Die Untersuchung des Einflusses der Anstromgeschwindigkeit bei einem Rotor-
neigungswinkel von 10° hat fiir den Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 gezeigt, dass
es durch Erhohung der Anstromgeschwindigkeit zur Entstehung von Schallent-
stehungsgebieten auf der vor- und riicklaufenden Rotorseite kommt. Mithilfe von
PIV-Messungen konnte gezeigt werden, dass die Schallemission mit der Interaktion
der Rotorblitter mit den Randwirbeln, die an den Seiten des Rotors entstehen, im
Zusammenhang steht. Wie Abb. 5.61 zeigt, kommt es fiir den Rotor CF125-TP ab ei-
nem Neigungswinkel von 0° auf der vorlaufenden Rotorseite bei einem Rotorazimut
zwischen 45° und 90° zur Entstehung eines vergleichbaren Schallentstehungsgebiets.
Jedoch kommt es beim Rotor CF125-TP im Gegensatz zum Rotor CAMcarbon Light

16 x 6 auf der riicklaufenden Seite zu keiner ausgepragten Schallemission.



6 Zusammenfassung

In dieser Arbeit wurde die Aerodynamik und die Aeroakustik von Kleinroto-
ren im Schwebe- und Vorwértsflug untersucht. Dabei lag der Schwerpunkt auf der
Erforschung der Zusammenhiénge zwischen dem Stromungszustand und der Schall-
emission. Dazu wurden Windkanalexperimente mit elf kommerziellen Zwei- und
Dreiblattrotoren mit Durchmessern zwischen 30,5 cm und 62,2 cm im RTG des DLRs
in Gottingen durchgefiihrt. Die Experimente umfassten Rotorneigungswinkel relativ
zur Anstromung zwischen —30° (nach vorne geneigt) und +30° (nach hinten geneigt)
sowie Fortschrittsgrade von bis zu 0,28. Um den Einfluss des Rotorneigungswinkels
und des Fortschrittsgrads auf die Leistungsfahigkeit der Rotoren zu untersuchen,
wurden Schub- und Leistungsmessungen durchgefiihrt. Zusatzlich wurde der Rotor
CAMcarbon Light 16 x 6 mit optischen Messtechniken detaillierter untersucht. Dazu
wurde das Wirbelsystem mit BOS visualisiert und das Stromungsfeld unterhalb der
Rotorebene mit PIV gemessen. Fiir die Untersuchung der Akustik der Rotoren wurden
Messungen mit einem planaren Mikrofonarray bestehend aus 512 MEMS-Mikrofonen
unterhalb der Rotorebene durchgefiihrt. Zur Lokalisierung und Charakterisierung
der Schallquellen der Rotoren wurden Beamforming-Algorithmen im rotierenden
und nicht-rotierenden System eingesetzt.

Die wichtigsten Ergebnisse der Untersuchung stellen sich wie folgt dar:

¢ Die Kraft- und Leistungsmessungen der geometrisch dhnlichen CAMcarbon
Light Rotoren haben gezeigt, dass die Reynoldszahl einen nicht vernachldssig-
baren Einfluss auf den Figure of Merit von Kleinrotoren hat. Da die maximale
Gleitzahl von Profilen fiir Re ~ 100.000 stark von der Reynoldszahl abhingt,
wurde fiir den grofieren Rotor CAMcarbon Light 16 X 6 ein um 0,04 groferer
Figure of Merit gemessen als fiir den kleineren Rotor CAMcarbon Light 12 x 4.5.
Der Vergleich der Zwei- und Dreiblattrotoren der KDE Direct Serie zeigte, dass
der parasitare Anteil des Leistungsbeiwerts durch Erhohung der Blattzahl zu-

nimmt, was sich in einer Abnahme des Figure of Merit niederschlégt.

¢ Die fiir den Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 mit BOS gemessenen Trajektorien
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der Blattspitzenwirbel im Schwebeflug stimmten mit der Modellvorhersage von
Kocurek und Tangler sowohl fiir die axiale als auch fiir die radiale Koordinate
besser iiberein als mit dem Modell von Landgrebe. Die bessere Ubereinstim-
mung des Modells von Kocurek und Tangler geht auf die Berticksichtigung der
Blattstreckung zurtick, die fiir Kleinrotorblatter typischerweise kleiner ist als fiir
Hubschrauberrotoren. Im Schwebeflug trat Wirbelpaarung auf, die bereits durch
eine leichte seitliche Anstrémung mit einem Fortschrittsgrad von 0,05 unter-
driickt wurde. Im Vorwartsflug hingen die Trajektorien der Blattspitzenwirbel
vom Neigungswinkel der Rotorebene gegeniiber der Anstromung und vom
Fortschrittsgrad ab. Bei ausreichender Riickwértsneigung des Rotors konnte
Blatt-Wirbel-Interaktion zwischen den vorne entstehenden Blattspitzenwirbeln
und den nachfolgenden Rotorblédttern beobachtet werden.

Fiir den Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 wurde das Geschwindigkeitsfeld des
Nachlaufs in einer Ebene parallel zur Rotorebene im Schwebeflug und im Vor-
wartsflug bei einer Rotorneigung von —10° und 10° mit Stereo-PIV bestimmt.
Mithilfe dieser Geschwindigkeitsfelder konnten Simulationen mit UPM va-
lidiert werden. Die PIV-Messungen und die Wirbelvisualisierung der UPM-
Simulationen zeigten, dass es im Vorwairtsflug mit einem Neigungswinkel von
10° zum Aufrollen der Blattspitzenwirbel an den Seiten des Rotors kommt. Da-
bei bilden sich konische Randwirbel, die den Wirbelschleppen von Starrfliiglern
dhnlich sind.

Im Schwebeflug und im Vorwartsflug mit einem Rotorneigungswinkel von bis
zu 10° zeigten die akustischen Messungen, dass der tonale Belastungslarm die
dominante Larmquelle des Rotors ist. In diesen Betriebszustdnden ist der breit-
bandige Profillairm an der Hinterkante der Rotorblatter bei 80 % des Rotorradius
am stdrksten. Dabei skaliert die Intensitdt mit der lokalen Anstromgeschwindig-
keit V6. Im Vorwiértsflug mit negativen Rotorneigungswinkeln befindet sich die
dominante Breitbandschallquelle aufgrund der hoheren Relativgeschwindigkeit

auf der vorlaufenden Rotorseite.

Fiir den Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 bildet sich im Vorwartsflug bei Erho-
hung des Neigungswinkels ab 0° und einem Fortschrittsgrad von 0,05 eine
sichelformige Schallquelle in der vorderen Rotorhdlfte. Mithilfe der Visuali-
sierung des Wirbelsystems mit BOS und Simulationen mit UPM konnte als
Quellmechanismus die Interaktion des Blattspitzenwirbels mit dem nachfolgen-
den Rotorblatt identifiziert werden. Die Blatt-Wirbel-Interaktion wurde auch
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beim Dreiblattrotor KDE CF125-TP beobachtet. Fiir diesen Rotor trat die In-
teraktion aufgrund der anderen Rotorgeometrie und Blattzahl erst ab einem

Rotorneigungswinkel von 20° auf.

¢ Fiir den Rotor CAMcarbon Light 16 x 6 entstehen durch Erh6hung der Stro-
mungsgeschwindigkeit bei einem Rotorneigungswinkel von 10° zwei breitban-
dige Schallentstehungsgebiete auf der vor- und riicklaufenden Rotorseite. Die
Ubereinstimmung der Position des entstehenden Randwirbels mit den akusti-
schen Quellgebieten auf der vor- und riicklaufenden Rotorseite deutet darauf
hin, dass die Schallentstehungsgebiete durch Interaktionen der Rotorblétter mit

den entstehenden Randwirbeln entstehen.

Die Forschungsfragen der Arbeit konnen wie folgt beantwortet werden:

» Wie beeinflussen die Betriebszustinde die Stromungstopologie und die Entstehung von

Liarmquellen kleiner Rotoren?

Im Schwebeflug dominiert der Hinterkantenldrm den Breitbandlarm der unter-
suchten Rotoren. Die dominante Schallquelle befindet sich bei 80 % des Rotorra-
dius. Mithilfe von BOS konnte gezeigt werden, dass es bei positiven Rotornei-
gungswinkeln zur Blatt-Wirbel-Interaktion in der vorderen Rotorhélfte kommen
kann, was zu einem sichelformigen Schallentstehungsgebiet fiihrt. Bei positiven
Neigungswinkeln wurde mit zunehmender Anstromgeschwindigkeit auf der
vor- und riicklaufenden Rotorseite Schallentstehungsgebiete identifiziert. Die
durchgefiihrten PIV-Messungen und UPM-Simulationen deuten darauf hin,
dass die Schallentstehungsgebiete durch Interaktionen der Rotorblédtter mit
den entstehenden Randwirbeln entstehen. Damit tragen die Untersuchungen
in dieser Arbeit wesentlich dazu bei, den Einfluss der Betriebszustiande auf
die Stromungstopologie und die Entstehung von Larmquellen kleiner Rotoren

besser zu verstehen.

* Kann die Kombination akustischer und optischer Messtechniken zur Verbesserung der

Analyse von Lirmquellen kleiner Rotoren beitragen?

Die Kombination akustischer und optischer Messtechniken kann zur Verbes-
serung der Analyse von Larmquellen beitragen. Mithilfe von Mikrofonarray-
Messungen und akustischem Beamforming konnen Schallquellen kleiner Ro-
toren im rotierenden und nicht-rotierenden Bezugssystem lokalisiert werden.
Eine akustische Analyse ist alleine jedoch oft nicht ausreichend fiir eine Ana-

lyse der Schallentstehungsmechanismen. Optische Messtechniken stellen eine
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wertvolle Erganzung der akustischen Analyse dar, die helfen die komplexen
Stromungsvorgange am Rotor zu verstehen und die akustischen Quellkarten
zu interpretieren. Dabei eignen sich BOS und PIV zur Visualisierung des Wir-

belsystems und zur Detektion von Blatt-Wirbel-Interaktionen.

Ausblick

Der Schwerpunkt der akustischen Untersuchungen in dieser Arbeit lag auf der Erfor-
schung der breitbandigen Schallquellen und deren Entstehungsmechanismen. Fiir
die Entwicklung gerduscharmer Rotoren ist neben der Emission von Breitbandlarm
die Emission von tonalem Rotationsldrm von grofiem Interesse. Fiir den Schwebeflug
wurde der Rotationslarm mit APSIM, basierend auf aerodynamischen Simulationen
mit UPM, simuliert. Um die Richtcharakteristik des Rotationsldrms von Kleinrotoren
auch experimentell bestimmen zu kdnnen, miissen Experimente in einem aeroakusti-
schen Windkanal mit einer absorbierenden Wandverkleidung durchgefiihrt werden,
die eine Reflexion des emittierten Schalls an den Wanden der Messstrecke verhindert.
Um in zukiinftigen Messkampagnen die Untersuchung der Richtcharakteristika des
tonalen Rotorldrms von Kleinrotoren im RTG zu ermdglichen, wird die Messstrecke
des Windkanals zur Zeit mit Plattenabsorbern verkleidet.

Des Weiteren sind aerodynamische und akustische Interaktionseffekte zwischen
den einzelnen Rotoren fiir die Auslegung von Multikoptern von Interesse. Erste
Untersuchungen der aerodynamischen Interaktionen auf den Schub und die Leistung
von Kleinrotoren erfolgten sowohl simulativ als auch experimentell im RTG [64].
Zur Untersuchung der akustischen Interaktionen zwischen Rotoren sind akustische

Messungen an Multikopterkonfigurationen im RTG geplant.
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Anhang

Ahnlichkeitstheorie in der Rotoraerodynamik

Stromungsphdnomene unterliegen haufig einer Vielzahl von Einflussgrofien. In der
Aerodynamik werden dimensionslose Kennzahlen oft zur Identifizierung relevanter
Grofien fiir diese Stromungsphdnomene herangezogen. Durch die Anwendung der
Ahnlichkeitstheorie kann eine Reduktion der Einflussgrofien auf einen minimalen
Satz dimensionsloser Kennzahlen erreicht werden. Dadurch wird einerseits eine Fo-
kussierung auf die wesentlichen Zusammenhidnge ermdoglicht, andererseits erlauben
die dimensionslosen Kennzahlen den Vergleich von Experimenten, die unterschiedli-
che Grofienordnungen aufweisen [4, 121].

In der Hubschrauberaerodynamik kann die Ahnlichkeitstheorie zur Beschrei-
bung des Rotorschubs und der Rotorleistung angewandt werden [73]. Mithilfe des
Buckingham-I1-Theorems [18] werden im Folgenden grundlegende Zusammenhinge
fiir einen Rotor im Vorwértsflug hergeleitet. Bei inkompressibler Stromung hangt der
Rotorschub T eines Rotor mit gegebener Blattzahl und Blattgeometrie vom Rotorradi-
us R, der Anstromgeschwindigkeit V.., dem Rotorneigungswinkel a, der Winkelge-
schwindigkeit ), der Luftdichte p und der dynamischen Viskositit # ab:

T = f1(R,Veo,u,Q,0,17) (A1)
Folglich besteht eine funktionale Beziehung zwischen sieben dimensionsbehafteten
Parametern (N = 7). Jeder dieser Parameter ldsst sich aus den drei Basisgrofien der

Lange [, der Zeit t und der Masse m ableiten (K = 3). Beispielsweise setzt sich der

Schub T wie folgt zusammen:

[T] = [ (1] 2 [m]! (A2)

Die Exponenten der Basisgrofien fiir alle in Gl. A.1 vorkommenden Parameter sind
in Tab. A.1 aufgelistet. Nach dem Buckingham-II-Theorem ldsst sich der physikali-
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142 Untersuchung der Aerodynamik und Aeroakustik kleiner Rotoren

Tabelle A.1: Exponenten der BasisgrofSen fiir die Zusammensetzung der dimensions-
behafteten Einflussparameter

BasisgroBe | T | R | Vo | &« | Q | p | 75 |
[ 1 1 1 0 0 -3 -1
t -2 0 -1 0 -1 0 -1
m 1 0 0 0 0 1 1

sche Zusammenhang aus Gl. A.1 durch N — K = 4 dimensionslose Kennzahlen I1;

beschreiben:

fZ(H1/H2/H3/H4) =0 (A3)

Zur Identifikation der dimensionslosen Kennzahlen I1; wird zunéachst die Zuord-
nung der Exponenten der Basisgrofien zu den dimensionsbehafteten Parametern aus
Tab. A.1 als K x N-Matrix P geschrieben:

1 11 0 0 -3 -1
P=]-20 -10 -1 0 -1 (A4)
1 0 0 0 0 1 1

Die gesuchten dimensionslosen Kennzahlen sind durch die Basiselemente des Kerns

der Matrix P gegeben:
( 0 0 1 0 )
-1 1 —4 0
1 1 0 0
Kern{P} =<¢s-| 0 [ +¢t-| 0 | +u 0 |+o-]1 s,t,u,v € R (A.5)
-1 0 -2 0
0 1 -1 0
\ 0 -1 0 0 J

Dabei korrespondiert jedes Basiselement des Kerns mit einer dimensionslosen Kenn-
zahl. Die Eintrdge des Basiselements geben an, mit welchen Exponenten die di-
mensionsbehafteten Einflussgrofien zur Bildung der dimensionslosen Kenngrofien
kombiniert werden miissen. Zur Beschreibung des Rotorschubs ergeben sich folgende

dimensionslose Kenngrofien:

0p—11/1,00-1,0,0 _ Voo
A.
II; =T'R™ " Voa" Q) "oy o) U (A.6)
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Tabelle A.2: Exponenten der Basisgrofien fiir die Zusammensetzung der dimensions-
behafteten Einflussparameter

BasisgroBe | P | R | Vo | &« | O | p | 1y |
I 2 1 1 0 0 -3 -1
t -3 0 -1 0 -1 0 -1
m 1 0 0 0 0 1 1
I, = T'R'VL1a?Q0 1y = # = Re (A7)
1p—4yv,0 ,0—2.,—1_0
_ N S A.
I[I3 =T R *Voa" Q) “p 'y oR2(OR)? Cr (A.8)
Iy = T'ROV2a1 000" = & (A.9)

Folglich kann der Schubbeiwert als Funktion des Fortschrittgrads y, des Neigungs-

winkels &« und der Reynoldszahl Re geschrieben werden:

Cr = f(u,a, Re) (A.10)

Analog lasst sich der Zusammenhang fiir die Leistung entdimensionalisieren. Die
Exponenten der Basisgrofsen sind in Tab. A.2 zusammengefasst. Diese unterscheiden
sich nur in der ersten Spalte von den Exponenten in Tab. A.1. Fiir die dimensionslosen

Kennzahlen ergibt sich:

Voo

m, = PR _ g, (A.12)
7
M= — o —xC (A.13)
37 pRZ(QRE TP '

T, =« (A.14)



144 Untersuchung der Aerodynamik und Aeroakustik kleiner Rotoren

Folglich kann der Leistungsbeiwert Cp als Funktion des Fortschrittgrads y, des Nei-
gungswinkels x und der Reynoldszahl Re geschrieben werden:

Cp = f(p,a, Re) (A.15)
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