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Kurzfassung

Einflüsse von Starrflügeln auf die Längsdynamik und Flugleistungen von Trag-
schraubern

Auf der Suche nach neuen Flugzeugkonfigurationen für ein vielseitiges Einsatzspek-

trum im Kleinflugzeugbereich bietet der Tragschrauber großes Potential. Es handelt

sich um ein Fluggerät, dessen Auftrieb hauptsächlich über einen autorotierenden Ro-

tor erzeugt wird. Dieser verschafft dem Tragschrauber die Vorteile geringer Start- und

Landestrecken, hoher Wendigkeit und sehr guter Langsamflugfähigkeit. Insgesamt er-

hält der Tragschrauber dadurch sehr gute Notlandeeigenschaften.

Um die Autorotation aufrecht zu erhalten, muss der Rotor gegenüber der Anströmung

stets positiv angestellt sein. Der resultierende Kraftvektor des Rotors ist entgegen der

Flugrichtung geneigt und verursacht eine Widerstandskomponente. Um sowohl die

guten Langsamflugeigenschaften zu erhalten als auch die Flugleistungen im Reiseflug

zu verbessern, entstand die Idee den autorotierenden Rotor mit einem Tragflügel zur

Auftriebserzeugung zu kombinieren.

In dieser Arbeit wird eine theoretische Betrachtung vorgestellt, die beleuchtet, wel-

che Leistungseinsparungen durch die Verwendung eines Tragflügels am Tragschrau-

ber erreicht werden können. Weiterhin werden Flugbereichsgrenzen, welche durch

die Kombination von Tragflügel und autorotierendem Rotor entstehen, untersucht. Es

werden analytische Formulierungen hergeleitet, die Aspekte der Kombinationstrag-

schrauberflugmechanik beleuchten.



Dazu gehört ein Formalismus zur Ermittlung der Fluglage im stationären Geradeaus-

flug und die Betrachtung der statischen Stabilität.

Um die theoretischen Erkenntnisse zu untermauern, wird ein Flugversuchsträger auf-

gebaut, im Windkanal vermessen und im Freiflug getestet. Der Flugversuchsträger

verfügt über ein spezielles Trimmruder, mit dem die Rumpflage beeinflusst werden

kann. Es werden Reihen von Messflügen mit verschiedenen Trimmruderstellungen

durchgeführt.

Mit den Messungen aus dem Windkanal und den Flugversuchsergebnissen werden

Simulationsmodelle aufgebaut, die genutzt werden, um im Flugversuch gemachte Be-

obachtungen nachzuvollziehen und im Detail erklären zu können. Außerdem werden

die analytischen Betrachtungen durch die Arbeit mit den Realdaten aus dem Wind-

kanal und dem Flugversuch sowie mit Hilfe der entstandenen Simulationsmodelle am

Beispiel des Flugversuchsträgers validiert. Um den Einfluss des Tragflügels auf die

Flugleistung des Kombinationstragschraubers zu ermitteln, wird eine Methodik ent-

wickelt um den Widerstand des Rotors aus den Flugdaten bestimmen zu können.

In den Flugversuchen wurden spezifische Flugbereichsgrenzen offenbar, die auch mit

Hilfe der theoretischen Betrachtungen und Simulationsmodelle reproduziert werden

können. Um die Erkenntnisse weiterhin praktisch nutzbar zu halten, werden einfa-

che Designregeln vorgeschlagen, mit denen sich Ambitionen zur Effizienzsteigerung

und zur Wahrung von ausreichendem Abstand zu bekannten Flugbereichsgrenzen für

zukünftige Entwürfe gemeinsam realisieren lassen.



Abstract

Impact of Fixed Wing Installation on Gyroplane Flight Performance and Flight
Dynamics

Exploring new configurations with a versatile range of use, gyroplanes show great po-

tential amongst the aircraft of general aviation. Lift of gyroplanes is predominantly

provided by the autorotating rotor. This rotor enables the gyroplanes to be very agile

once in the air, but also to fly slow and to take off and land on short fields. Those

characteristics contribute to the gyroplane’s excellent emergency landing capabilities.

To maintain autorotation, the rotor has to be positively inclined with respect to the

incoming air flow. The resulting rotor force vector is tilted backwards, which creates

a rotor induced drag force component. To increase the flight performance and to keep

the good slow flight capabilities at the same time, the idea came up to combine the

gyroplane’s autorotating rotor and a fixed wing to deliver a certain portion of the lift.

This work presents theoretical approaches to investigate possible performance gains

caused by the hybridization of a gyrocopter and a fixed wing aircraft. Furthermore,

possible envelope limitations caused by the combination of a fixed wing and an au-

torotating rotor are examined. Analytical formulations describing several aspects of

compound gyrocopter are deduced. These include the determination of the trimmed

stationary flight attitude and the static stability of the compound gyrocopter.

To substantiate the theoretical findings a flight demonstrator is built, measured in wind

tunnel and tested in free flight. The demonstrator is equipped with a special trim ele-

vator tab to modify the fuselage pitch angle in flight. Several measurement series with

different trim tab positions are conducted.



Using the results from the flight experiments and from wind tunnel, simulation models

are made up to explain observations from flight test in detail. Furthermore, analytical

formulations presented in this work are validated using the data from wind tunnel and

flight test of the demonstrator.

To trace the impact of the fixed wing installation on the flight performance of the com-

pound gyrocopter a methodology is set up to calculate the drag of the rotor from flight

test data.

During flight test specific envelope limitations were found, which can be reprodu-

ced using simulation models and theoretic approaches. To make practical use of the

results found, simple design considerations are proposed. Those may be considered

to realize future compound gyrocopter designs combining ambitions to increase the

flight performance with the demand to ensure sufficient margin to the flight envelope

limitations.
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1

1. Einführung

Der Bekanntheitsgrad von Tragschraubern hat in den letzten Jahren derart stark zu-

genommen, wie der kaum eines anderen Fluggerätes. Dabei ist das Prinzip der Auto-

rotation, dessen sich Tragschrauber bedienen, lange bekannt und bereits vor nahezu

100 Jahren kamen diese Fluggeräte als erste operationell einsetzbaren Drehflügler zu

weltweiter Berühmtheit.

Nach einer langen Phase, in der die Tragschrauber aus dem Licht der Öffentlichkeit

verschwunden waren, kam es im letzten Jahrzehnt zu einer starken Zunahme der An-

zahl dieser Fluggeräte im Bereich der Privat- und Sportfliegerei. Ein einfacher tech-

nischer Aufbau mit geringer mechanischer Komplexität ließ es zu, Tragschrauber in

großer Zahl und daher kostengünstig zu produzieren. Die Zulassung als ultraleich-

te Luftsportgeräte brachte Vereinfachungen bezüglich der Wartungsdurchführung und

Nachweisführung mit sich. Infolgedessen sind diese Fluggeräte auch bei vergleichbar

geringen Betriebskosten zu betreiben. Diese Umstände machten den Tragschrauber

zu einem sehr beliebten Fluggerät. Doch nicht allein die vergleichbar geringen Kosten

motivierten viele Piloten und auch Neulinge der Fliegerei sich mit dem Tragschrauber

auseinander zu setzen. Das Fluggerät übt zumeist bereits bei der allerersten Begeg-

nung eine gewisse Faszination auf den Betrachter aus. Jeder, dem das Prinzip der

Autorotation bis dato unbekannt ist, wird für kurze Zeit innehalten, um sich die Frage

zu stellen, wie ein Rotor ohne mechanischen Antrieb ein Fluggerät in die Luft heben

kann.

Ihre erste Blütephase erlebten die Tragschrauber in den 1920er Jahren [1]1 als erste

effektiv kontrollierbare Fluggeräte mit drehenden Flügeln [2]2. Auch wenn die Zahl

der Fluggeräte im Vergleich zu heutigen Maßstäben klein war, so war ihnen aufgrund

ihrer Neuartigkeit eine außergewöhnliche mediale Präsenz gewiss. Innerhalb von we-

nigen Jahren wurden in kurzen Entwicklungszyklen eine Vielzahl von Neuerungen

1Introduction to Autogyros, Helicopters and other V/STOL Aircraft, 2011
2The Development of the Autogiro: A Technical Perspective, Journal of Aircraft, 2004
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und Patenten entwickelt [3]3. Viele Erkenntnisse der Tragschrauberpioniere konnten

direkt für die Entwicklung des Hubschraubers genutzt werden [4]4. Die Tatsache, dass

Hubschrauber mit ihrer Fähigkeit zum vertikalen Flug scheinbar uneingeschränkt 3-

dimensionale Bewegungen ausführen können, führten viele Beobachter zu der Annah-

me, der Tragschrauber wäre nur eine notwendige Entwicklungsstufe des Hubschrau-

bers und mit der Erscheinung desselben obsolet. Doch auch wenn der Tragschrauber

nicht schweben oder senkrecht steigen kann, hat er dennoch seine Existenzberechti-

gung. Starts und Landungen können sehr kurz gestaltet werden, geringste horizontale

Fluggeschwindigkeiten und der senkrechte Sinkflug sind möglich. Dabei ist das Flug-

gerät bauartbedingt ausgesprochen wendig und ermöglicht aufgrund seiner geringen

Aufsetzgeschwindigkeit ein vergleichsweise geringes Unfallrisiko bei Notlandungen.

Die überwiegende Zahl der heute betriebenen Tragschrauber erzeugt den zum Flug

notwendigen Auftrieb maßgeblich durch einen Rotor, welcher sich in Autorotation

befindet. Wird zur Auftriebserzeugung der Rotor mit einem Tragflügel kombiniert,

so handelt es sich um einen Kombinationstragschrauber. Das Konzept der Flügel an

Tragschraubern war bereits seit den ersten Flugversuchen in den 1920er Jahren exis-

tent, allerdings war die Aufgabe der Tragflächen nur wenig mit einer möglichen Leis-

tungsverbesserung verknüpft. Sie wurden vielmehr als notwendiges Übel erachtet. Die

ersten Tragschrauber hatten eine fest installierte nach hinten geneigte Rotorwelle. Die

Blätter waren lediglich durch Schlag- und später auch Schwenkgelenke gelagert. Es

gab jedoch keine Möglichkeit die gesamte Rotorebene bezüglich des Rumpfes zu nei-

gen oder zu kippen. Die Steuermomente mussten daher über die herkömmlichen aero-

dynamisch wirkenden Ruder eines Flächenflugzeugs aufgebracht werden. Aus diesem

Grund war der Flügel als Querruderträger bei den frühen Entwürfen nicht wegzuden-

ken. Zumal gerade im Start- oder Landefall bei geringen Fluggeschwindigkeiten und

kleinen Staudrücken eine große Ruderfläche und ein möglichst großer Hebelarm wün-

schenswert waren. Extreme Entwürfe wie die Cierva C6A (Abbildung 1.1) zeigen die

Absicht nur die Querruder als weit außen liegende kleine Tragflächen nachzuahmen.

Ein zweiter Grund, den Flügel zumindest als Stummelflügel zu bewahren, war die

Möglichkeit das Fahrwerk möglichst breit zu gestalten. Gerade bei den schwierig zu

kontrollierenden Starts und Landungen bei geringer Vorwärtsfahrt und bestehendem

Windeinfluss wurde die Kippgefahr auf diese Art vermindert. Außerdem wurde mit
3The Cierva Autodynamic Rotor, NASA Technical Report 2015
4Autogyro, Rotary Wings Before the Helicopter, 2009
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Abbildung 1.1.: Cierva C6a, [4]

möglichst breiten, an kurzen Flügeln angebrachten, Fahrwerken versucht, eine der

Hauptursachen für die frühen Verluste von Tragschraubern abzumildern. Dabei han-

delt es sich um die hohe Neigung zu Bodenresonanz. Die fehlende Möglichkeit den

Rotor direkt zu steuern und die Verwendung vergleichsweise schwerer Blätter begüns-

tigten dieses Phänomen, dem viele Piloten, so es denn einmal begonnen hatte, nahezu

machtlos gegenüberstanden [4].

Am 16ten Dezember 1933 wurde von de la Cierva in Großbritannien unter der Pa-

tentnummer 393796 ein voll steuerbarer Rotorkopf angemeldet [4]. Von da an wurde

bei Cierva’s Tragschrauberkonstruktionen auf Starrflügel nach Möglichkeit verzich-

tet. Die erste Testmaschine, eine modifizierte C19 Mk.IV, flog sogar ohne Höhen-

leitwerk. Aufgrund hoher Sensivität der Nicksteuerung wurde das Höhenleitwerk bei

weiteren Entwicklungen beibehalten. Spätere Entwürfe von Kombinationsflugschrau-

bern der Firma Fairey Aviation [5]5, die senkrecht starten und horizontal mit einem

autorotierenden Rotor fliegen konnten, griffen den Flügel wieder auf. Dabei waren

die Hauptfunktionen des Tragflügels unterschiedlich. Er dient bei der Jet-Gyrodyne

(1954) in allererster Linie dazu, die Propeller fernab vom Rumpf zu platzieren und

trägt bei dem größten bisher gebauten Tragschrauber, der Fairey Rotodyne (1957)

5Fairey Aircraft since 1915, 1974
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[6]6, die Triebwerke. Außerdem erzeugt er einen bedeutsamen Anteil des Auftriebs

im Reiseflug. Die Firma Carter Aviation Technologies LLC entwarf einige Kombi-

nationstragschrauber mit vergleichsweise hoch gestreckten Flügeln, um den Rotor im

Schnellflug bestmöglich zu entlasten [7]7. Durch eine effektive Entlastung des Rotors

und zahlreiche dafür notwendige Innovationen konnten Rekorde im Schnellflugbe-

reich gebrochen werden und noch gültige Maßstäbe für weitere Entwicklungen ge-

setzt werden (siehe Abschnitt 1.2). Auch wenn all diese Entwürfe vielversprechend

erschienen, wurden bisher doch nie mehr als einige Prototypen gebaut.

1.1. Problemstellung

Durch die zunehmende Präsenz neuer Akteure auf dem eng umkämpften Markt der

Privatflugzeughersteller steigt der Druck Neuentwicklungen zu präsentieren und die

Produkte kontinuierlich zu verbessern. Derartige Verbesserungen im Bereich der Trag-

schrauber können Fähigkeitserweiterungen, wie z.B. ein noch kürzerer Startvorgang

durch höhere Vorrotation des Rotors, eine Erhöhung der Passagierkapazität oder eine

Verbesserung der Flugleistungen des Fluggerätes sein. Derzeit gibt es Bemühungen,

Fortschritte in allen angesprochenen Bereichen zu erzielen.

Auch in einem neuen Segment der Luftfahrt wird über den Einsatz von Tragschrau-

bern nachgedacht. Mit dem wachsenden Frachtaufkommen und der Zunahme der In-

dividuallieferungen direkt zum Kunden wird vermehrt der Einsatz von Frachtdronen

diskutiert und auch von namhaften Konzernen vorangetrieben. Im Projekt ALAADy

(Automated Low Altitude Air Delivery) [8]8 wurden Konzepte untersucht, mit denen

ein solcher Transport größerer Güter möglich erscheint. Aufgrund seiner simplen und

vergleichsweise günstigen Technik, seiner STOL-Fertigkeiten und der Fähigkeit zur

vertikalen Autorotation rückte der Tragschrauber auch in diesem Bereich wieder ver-

mehrt in den Vordergrund [9]9.

Bauartbedingt sind die Flugleistungen von Tragschraubern geringer als die von Flä-

chenflugzeugen. Der Rotor muss leicht entgegen der Anströmung geneigt sein, um

einen ausreichenden Luftmassendurchsatz zur Aufrechterhaltung der Autorotation zu

6Fairey Rotodyne, 2009
7Beyond Clean Sky: Cartercopter Slowed Rotor/Compound Exceeds Efficiency and Emission Goals, Euro-

pean Rotorcraft Forum, 2015
8Automated Low Altitude Air Delivery, Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress, 2016
9Preliminary Design Study for a Future Unmanned Cargo Aircraft Configuration, CEAS, 2018
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gewährleisten und verursacht daher einen fluggeschwindigkeitsabhängigen Widerstand.

Außerdem verursacht der Rotormast und sämtliche Anbauteile am Mast einen para-

sitären Widerstand, der bei Flächenflugzeugen in dieser Form nicht existiert. Daher

haben Tragschrauber der ultraleichten Bauart typischerweise Gleitzahlen im Bereich

von etwa vier bis fünf [10]10, während für ultraleichte Flächenflugzeuge Gleitzahlen

von mehr als zehn realistisch sind.

In Bezug auf die Flugleistungen zählen hauptsächlich eine höhere Reichweite durch

einen verringerten Verbrauch oder eine erhöhte Reisefluggeschwindigkeit zu den er-

klärten Zielen der Fluggerätehersteller. Eine Möglichkeit solche Verbesserungen zu

erlangen, ist es, den autorotierenden Rotor mit einem Tragflügel zu kombinieren.

Reichweitenerhöhung und Effizienzsteigerung des Tragschrauberprinzips durch die

Kopplung des Rotors mit einem Starrflügel ist für diese und andere Aufgaben von

Tragschraubern von großem Interesse.

Diese Forschungsarbeit beleuchtet die möglichen Gewinne der Verbindung eines au-

torotierenden Rotors und eines Starrflügels zur Erzeugung von Auftrieb, aber auch

deren Herausforderungen.

Während bei einem gewöhnlichen Tragschrauber im gesamten Flugbereich nahezu der

gesamte Auftrieb durch den Rotor erzeugt wird, lässt sich der Rotor eines Kombina-

tionstragschraubers durch einen Tragflügel entlasten. Je nach Entlastungsgrad ändern

sich auch die inneren Zustandsgrößen des Rotors. Insbesondere die Rotorkraft und die

Rotordrehzahl können mit der Änderung der Fluggeschwindigkeit und des Auftriebs

des Tragflügels einer wesentlich höheren Variation unterliegen als beim gewöhnlichen

Tragschrauber. Dementsprechend ändern sich auch die verfügbaren Steuerkräfte für

den Piloten und das Steuerverhalten des Piloten gegenüber dem gewöhnlichen Trag-

schrauber, wenn der Tragschrauber in beiden Fällen gleichermaßen über die Neigung

der Rotorebene gesteuert wird.

Mit der zusätzlichen Verwendung eines Starrflügels findet außerdem ein Eingriff in

den Momentenhaushalt des Fluggerätes statt. Ein Kombinationstragschrauber muss

konfigurationell so ausgelegt sein, dass mit dem Übergang der Auftriebskraft vom

Rotor auf den Starrflügel bei zunehmender Fluggeschwindigkeit ausreichende Steu-

10Leistungssteigerung von Tragschraubern durch Starrflügel, Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress, 2014
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erbarkeit, Stabilität und Trimmbarkeit gewährleistet sind. Die Entlastung des Rotors,

dank des zusätzlichen Auftriebs, bietet Vorteile bezüglich der Reiseflugeffizienz. Im

Gegensatz dazu darf der Erhalt der Manövrierfähigkeit nicht gefährdet werden. Das

bedeutet insbesondere, dass eine stabile Autorotation im gesamten zulässigen Flugbe-

reich garantiert werden muss. Diese Arbeit beleuchtet insbesondere die Fragestellun-

gen, welche sich aus der geschilderten Problematik ergeben.

1.2. Stand der Technik

Bedeutende Tragschrauberentwicklungen, die eine Rotor-Starrflügel-Kombination vor-

sehen, wurden vor allem von Carter Aviation Technologies, LLC, verfolgt. Ebenso

zählen die technischen Erfolge, die von Carter Aviation Technologies, LLC erzielt

und veröffentlicht wurden, zu den bedeutendsten der letzten Jahre auf diesem Gebiet.

Die Bestrebungen des Unternehmens zielten auf die Entwicklung von Demonstrato-

ren ab um mit Hilfe des Tragschrauberkonzeptes eine Nische zwischen klassischen

Flugzeug- und Hubschraubermissionen zu schließen.

Für die Entwicklung des Konzepts wurden wesentliche technische Entwicklungen um-

gesetzt, die erstmalig in dem Cater Copter Technology Demonstrator (CCTD) ver-

wirklicht wurden (Abbildung 1.2). Um bei hohen Fluggeschwindigkeiten und gleich-

zeitig geringen Rotordrehzahlen, also bei einem hohen Rotorfortschrittsgrad µR ope-

rieren zu können, musste der Schlagwinkel des Rotors in einem akzeptablen Bereich

gehalten werden.

Dieses Problem wurde mit vielen verschiedenen technischen Lösungen behandelt. Der

CCTD verfügt über über die Möglichkeit den Kollektivwinkel der Blätter entspre-

chend des vorherrschenden Flugzustandes automatisch anzupassen. Je höher der Fort-

schrittsgrad des Rotors, desto geringer wird der Kollektivwinkel gewählt. Des Wei-

teren wurde eine Blattsteuerwinkel-Konuswinkel-Kopplung umgesetzt, die bei sich

ändernden Auftriebskräften am Blatt den kollektiven Blattsteuerwinkel anpasst, wo-

durch bei hohen und dynamisch wechselnden Blattauftrieben der Schlagwinkel redu-

ziert wird. Außerdem befindet sich die Schlagachse in einem Winkel von 60° gegen-

über der Blattlängsachse [11]11. Damit wird über den ∆3-Effekt der Blatteinstellwin-

kel verändert. Für das hoch schlagende Blatt wird er verringert und für das herunter

11ROTOR HEAD FOR ROTARY WING AIRCRAFT, U.S. Patent, 1998
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schlagende Blatt erhöht, sodass der Schlagwinkel in der Folge weniger stark ausge-

prägt ist. Weiterhin wird ein aerodynamischer Effekt ausgenutzt, der ausschließlich bei

sehr hohen Fortschrittsgraden auftritt. Dann kommt es aufgrund der vorherrschenden

Strömungsverhältnisse am Rotor zu einer Abnahme des Schlagwinkels. Grund dafür

ist die wieder zunehmende Umströmung des rücklaufenden Rotorblattes. Die Größe

der Bereiche der Rotorscheibe mit einer Anströmung nahe Null verringert sich. Die

Anströmung ist dann zwar aus Sicht des rücklaufenden Rotorblattes negativ, trägt aber

trotzdem zur aerodynamischen Dämpfung der Schlagbewegung bei.

Diese rückwärtige Anströmung der Rotorblätter bei hohen Fortschrittsgraden führte

zu einem weiteren Problem, das behandelt wurde. Es kommt zu einer Änderung des

Druckpunktes, welche das Nickmoment am Rotorblatt verändert und es damit anfällig

für Flattern macht. Beim CCTD ist dieses Problem durch eine mechanische Verbin-

dung des vor- und rücklaufenden Blattes gelöst worden. Das aerodynamische Nick-

moment des vorlaufenden Rotorblattes überträgt sich auf das rücklaufende Rotorblatt

und macht es damit stabil gegen Flattern. Ein Gewicht an der Vorderkante der Blatt-

spitze sorgt dafür, dass der Blattmassenschwerpunkt sich für alle Flugpunkte vor dem

Gesamtdruckpunkt am Blatt befindet. Außerdem erhöht das Zusatzgewicht das Träg-

heitsmoment des Rotors. Damit ist auch bei geringen Drehzahlen und verhältnismäßig

großen Variationen in der Anströmung eine erhöhte Laufruhe des Rotors gegeben. Die

durch das Gewicht erhöhte Fliehkraft verringert über dies den Konuswinkel des Ro-

tors.

Um die Lage von Rumpf und Rotor zueinander zu kontrollieren, wurde beim CCTD

ein bis dato eher ungewöhnliches Prinzip angewendet. Der Rotormast ist schwenkbar

[12]12. Dadurch kann der Angriffspunkt der Rotorkraft variiert werden. So lässt sich

der Anstellwinkel des Rumpfes konstant halten, sodass der Flügel stets bei der besten

Gleitzahl betrieben werden kann.

Das Carter PAV [13]13 vereint wesentliche technische Lösungen der Entwicklungen

der Firma in sich. Auch wenn der Erstflug bereits 2011 stattfand, wurde bisher kein

Exemplar verkauft. Das Hauptaugenmerk der Entwicklung lag auf der Entlastung des

Rotors durch einen Starrflügel. Der Flügel ist auf eine Spannweite von 13.7 m ausge-

legt, was dem Rotordurchmesser entspricht. Eine hohe Streckung des Flügels erlaubt
12TILTING MAST IN A ROTORCRAFT, U.S. Patent, 2006
13Carter Personal Air Vehicle, American Helicopter Society, Specialists Meeting, 2008
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Abbildung 1.2.: Carter Copter
Technology Demonstrator (CCTD) [13]

Abbildung 1.3.: Personal Air Vehicle
(PAV) [7]

einen geringen induzierten Widerstand und lässt ein Design speziell für den Schnell-

flug zu, sodass der Flügel mit seinen lediglich 11 m2 Flügelfläche auch nur bei hohen

Fluggeschwindigkeiten den Rotor wirksam entlastet. Das Gesamtgewicht der Maschi-

ne beträgt dabei 2250kg.

Aufgrund wirtschaftlicher Probleme konnte die Entwicklung der Flugmaschinen sei-

tens Carter Aviation Technologies, LLC nicht nennenswert weiter betrieben werden,

auch wenn die Firma noch lange Zeit existierte und neue Entwürfe vorstellte [14]14.

Die technischen Fortschritte dank der Demonstratoren sind prägend für weitere Ent-

wicklungen von Kombinationsfluggeräten. Im April 2019 wurde bekanntgegeben, dass

Jaunt Air Mobility LLC, ein Partner von Uber Elevate, sämtliches geistiges Eigen-

tum (intellectual property) der Firma Carter Aviation Technologies, LLC übernommen

hat und weiterführen wird. Der neue Prototyp (Abbildung 1.4) vereint viele Aspekte

vorheriger Entwürfe von Carter Aviation Technologies, LLC. Die patentierte SRC-

Technologie (Slowed Rotor Compound) wird als ROSA-Technologie (Reduced Rotor

Operating Speed Aircraft) weiter verfolgt und weiterentwickelt.

Abseits der Tragschrauber gibt es auch im Hubschrauberbereich Bestrebungen die

jeweils positiven Eigenschaften von Tragflügel und Rotor zu vereinen. Airbus He-

licopters hat mit dem Eurocopter X3 (Abbildung 1.5) zu Beginn der 2000er Jahre

die Entwicklung von Flugschraubern vorangetrieben. Nach zahlreichen Testflügen ab

dem Jahr 2010 gingen die Erkenntnisse in das RACER-Programm über. Der Airbus

RACER (Rapid and Cost Efficient Rotorcraft, Abbilung 1.6) ist ein für den Hochge-

schwindigkeitsflug mit vergleichsweise hoher Reichweite entworfener Hubschrauber

14Carter Heavy Lift Transport, American Helicopter Society, Specialists Meeting, 2008
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Abbildung 1.4.: Jaunt Air Mobility LLC Prototyp , [15]

[16]15. Der Flügel dieses Flugschraubers übernimmt die Aufgabe die Propellergon-

deln zu tragen und im Schnellflug Auftrieb zu generieren, um den Rotor zu entlasten.

Die Propeller sind im Gegensatz zum X3 als Druckpropeller ausgelegt und der Flügel

als Box-Wing-Konfiguration.

Abbildung 1.5.: Eurocopter X3 [17] Abbildung 1.6.: Airbus Helicopters
RACER [18]

15An overview of DLR compound rotorcraft aerodynamics and aeroacoustics activities within the CleanSky2
NACOR Project, AHS, 2018
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Von den kommerziellen Tragschrauberherstellern ist derzeit nur ein Modell mit einem

Tragflügel auf dem Markt erwerbbar. Der Arrow Copter der Firma FD-Composites

GmbH. Der Flügel ist bei diesem Gerät derart integriert, dass er als Fahrwerksschwin-

ge dient, das Tankvolumen bereitstellt und im schnellen Vorwärtsflug einen Teil des

Auftriebs übernimmt. Die Flügelgröße ist derart gering ausgeführt, dass bei höchster

Fluggeschwindigkeit etwa 980 N an Auftrieb generiert werden, was etwa 18% des

Auftriebs bei MTOW bedeutet [19]16. Dies entspricht etwa dem Gewicht des Copilo-

ten. Von daher ist die Änderung der Rotorkraft durch den Flügel noch innerhalb des

bekannten Betriebsbereiches für gegenwärtige konventionelle Tragschraubertypen.

Kürzlich wurde ein neues Modell eines Kombinationstragschrauber der Firma Fraun-

Abbildung 1.7.: FD Composites Arrow Copter [20]

dorfer Aeronautis AG aus Genderkingen bei Donauwörth erstmals im Flugtest erprobt.

Laut Angaben des Herstellers soll der Tragflügel des in Abbildung 1.8 dargestell-

ten Tensor 600X bis zu 30% des Auftriebes generieren. Laut der offiziellen Website

des Unternehmens [21]17 wird eine Steigerung der Fluggeschwindigkeit und auch der

Reichweite von jeweils 30% gegenüber vergleichbaren Fluggeräten versprochen.

Auch beim Design der Rotorblätter wurden neue Wege beschritten. Während die

meisten als Ultraleichtflugzeug zugelassenen Tragschrauber in Deutschland mit ein-

fach zu fertigenden Rotorblättern aus Aluminium mit festem Einstellwinkel und viere-

ckiger Grundform ausgestattet sind, wurde für den Tensor 600X ein eigenes Rotorblatt

entwickelt [23]18. Im Gegensatz zu bestehenden Entwürfen bilden Propellerwelle und
16Fliegermagazin, 07-2013
17Website der FRAUNDORFER AERONAUTICS AG, 2020
18AUTOGYRO ROTOR BLADE, Patent, 2017
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Abbildung 1.8.: Fraundorfer Aeronautics AG Tensor 600X [22]

Leitwerksträger eine Einheit. Dank des Tragflügels ist es auch möglich, das Leitwerk

mit zwei vom Tragflügel nach hinten geführten Auslegern zu stützen und es auf diese

Art an drei Punkten zu fixieren.
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1.3. Ziele

Die Kernthese dieser Arbeit lautet:

Die Verwendung eines Starrflügels zur Auftriebserzeugung bei Kombinationstrag-

schraubern bringt Flugleistungsgewinne mit sich. Einflüsse auf die Flugdynamik, die

durch die Kombination von einem autorotierenden Rotor und einem Starrflügel entste-

hen, lassen sich durch eine geeignete Konstruktion derart gestalten, dass der Betrieb

eines Kombinationstragschraubers ebenso sicher durchgeführt werden kann, wie der

eines Tragschraubers ohne Zusatzauftriebsflächen.

Es ergeben sich im Wesentlichen drei Kernfragen, die in dieser Forschungsarbeit be-

leuchtet werden:

• Wie hoch sind die Leistungsgewinne, die durch den Einsatz eines Starrflügels

erzielt werden können?

• Welchen Einfluss hat die Kombination von autorotierendem Rotor und Flügel

auf das Flugverhalten?

• Wodurch werden die Flugbereichsgrenzen eines Kombinationstragschraubers

gekennzeichnet und wie sind sie beeinflussbar?

1.4. Methodik und Aufbau

Zur Untersuchung der Kernthese werden theoretische und praktische Untersuchun-

gen durchgeführt. Es werden flugmechanische Modelle entwickelt und mit Messdaten

validiert. Mit diesen Modellen lassen sich Vorhersagen über das Flugverhalten von

Kombinationstragschraubern treffen. Außerdem sollen mit Hilfe dieser Modelle die

Grenzen möglicher Flugbereiche gefunden und deren ursächliche Zusammenhänge

dargestellt werden. Ebenso werden über theoretische Betrachtungen diejenigen Be-

reiche der Flugenveloppe von Tragschraubern aufgezeigt, in denen ein Kombinati-

onstragschrauber tatsächlich Leistungsvorteile gegenüber einem Tragschrauber bieten

kann und es wird untersucht, in welchem Umfang diese ausfallen können. Kapitel 2
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greift die erste Kernfrage auf und stellt anhand normierter Betrachtungen und mit Bei-

spielen dar, welche Verbesserungen der Flugleistungen für Kombinationstragschrau-

ber im Vergleich zu Tragschraubern zu erwarten sind.

Praktische Untersuchungen werden mit einem skalierten Flugversuchsträger durch-

geführt. Erfahrungen aus dem Aufbau und verschiedener Tests dieses Versuchsträ-

gers gehen mit in diese Arbeit ein. Die mit diesem skalierten Flugversuchsträger im

Flugversuch gesammelten Erfahrungen dienen dazu, die theoretischen Vorhersagen

zu überprüfen und die bestehenden Modelle zu verbessern oder zu erweitern. Dieser

im verringerten Maßstab umgesetzte einmalige Typ eines Kombinationstragschrau-

bers wird für alle Betrachtungen dieser Arbeit als Referenz herangezogen. Er wird in

Kapitel 3 vorgestellt. Die Datenbasis, die für dieses Fluggerät besteht, ist, dank vorhe-

riger Vermessung im Niedergeschwindigkeits-Windkanal Braunschweig (NWB), sehr

umfänglich. Da es sich um „full-scale“-Versuche im Windkanal handelte, können die

Messergebnisse direkt auf die späteren Flugversuche übertragen werden.

In Kapitel 4 werden mathematische Modelle zur Beschreibung der Längsdynamik

von Kombinationstragschraubern dargestellt, welche in Simulinkmodellen umgesetzt

werden. Insbesondere wird in diesem Kapitel das Potential der Leistungsverbesse-

rung durch einen Tragflügel allgemein und im Speziellen für den durchgeführten

Modellversuch betrachtet. Weiterhin werden die fluggeschwindigkeitsabhängigen Zu-

sammenhänge von Kraft- und Nickmomentenhaushalt sowie der sich einstellenden

Fluglage des Kombinationstragschraubers beleuchtet. Die sich daraus ergebenden Be-

grenzungen für den Betrieb des Kombinationstragschraubers und die Einflüsse auf die

statische Stabilität werden ebenso vorgestellt. Es werden beispielhaft die flugmecha-

nischen Modellierungen genutzt, um mit Hilfe von Simulationen zu demonstrieren,

welche Einflüsse Konfigurationsanpassungen auf das Flugverhalten haben können und

inwieweit die Flugeigenschaften modifiziert werden können.
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In Kapitel 5 werden die mit dem Flugversuchsträger durchgeführten Messflüge be-

trachtet und mit Modelldaten aus der Simulation übereinander gebracht. Durch eine

verstellbare Höhenleitwerksflosse des Versuchsträgers war es möglich, die Trimmlage

des Rumpfes und des Flügels im Flug zu ändern und somit die Auftriebskraftvertei-

lung von Flügel und Rotor zu variieren. Das in den Messpunkten beobachtete Verhal-

ten gibt Aufschluss über die Gültigkeit der Modelle für die Enveloppe des Fluggerätes.

Weiterhin wird vorgestellt, wie der Einfluss des Tragflügels auf den Gesamtwiderstand

mit Hilfe der bekannten Datenbasis und der erfassten Messergebnisse bestimmt wur-

de.

Mit den bis zum folgenden Kapitel 6 erlangten Erkenntnissen lassen sich allgemein

gültige Anforderungen für die Auslegung von Kombinationstragschraubern ableiten,

die in diesem Kapitel vorgestellt und erläutert werden. Beispielhaft wird aufgezeigt,

welche Beziehungen den Entwurfsprozess leiten können, um die wichtigsten Zusam-

menhänge schon bei der Vorauslegung zu berücksichtigen.

Final werden in Kapitel 7 die erzielten Ergebnisse dieser Arbeit in Kurzform zusam-

mengetragen und mit der Kernthese bzw. den daraus resultierenden Fragestellungen in

Beziehung gesetzt. Weiterhin werden Fragestellungen, die im Verlauf der Arbeit auf-

kamen, aber in dieser nicht beleuchtet werden konnten, hervorgehoben, um so sinn-

volle Zielrichtungen für zukünftige Arbeiten in diesem Feld herauszustellen.
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2. Potentiale der Leistungserhöhung

Die Frage nach der Verwendung eines Starrflügels an einem Tragschrauber ist vor al-

lem von der Idee der Verbesserung der Flugleistungen getrieben. Daher soll analysiert

werden, welches Potential ein zusätzlicher Tragflügel diesbezüglich mit sich bringt.

2.1. Grundlegende Zusammenhänge

Für einen Tragschrauber ohne Flügel ist der Zusammenhang von Auftrieb und Wider-

stand des Rotors einfach darstellbar. Dabei ist für die Berechnung der Kräfte Auftrieb

und Widerstand entsprechend einer Näherung aus [24]1 lediglich die Kenntnis des

Rotoranstellwinkels und der Rotorkraft notwendig. Die Gleitzahl des reinen Rotors

errechnet sich dann entsprechend der Näherung zu:

ER =
AR

WR
≈ FR · cos(αR)

FR · sin(αR)
=

1
tan(αR)

(2.1)

Da die Rotorkraft sowohl im Dividend als auch im Divisor auftritt, verbleibt lediglich

die Abhängigkeit vom Rotoranstellwinkel αR. Dieser berechnet sich nach [24] zu:

αR =
tBl

rR
·
[

Kα0 +
Kα2

µ2
R

]
+

Kα1

µR
(2.2)

In die Gleichung für den Anstellwinkel des Rotors geht der Quotient aus Rotorradi-

us rR und Rotorblatttiefe tBl ein. Weiterhin sind die verschiedenen in Gleichung 2.2

verwendenten K-Parameter vor allem von der Rotorgeometrie und den Profileigen-

schaften des Rotorblattprofils abhängig. Besonderen Einfluss hat der Fortschrittsgrad

des Rotors µR, der das Verhältnis der Fluggeschwindigkeit des Tragschraubers zu der

1Flugphysik der Tragschrauber - Verstehen und Berechnen, 2016
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Geschwindigkeit der Rotorblattspitzen aufgrund der Drehrate der Rotorblätter ΩR an-

gibt.

µR =
V

ΩR · rR
(2.3)

Implizit ist der Rotoranstellwinkel αR aus Gleichung 2.2 ebenfalls durch die benö-

tigte Rotorkraft beeinflusst, da diese den Fortschrittsgrad µR maßgeblich bestimmt. In

Gleichung 2.2 kann der Zusammenhang zur Fluggeschwindigkeit erkannt werden. Mit

zunehmender Fluggeschwindigkeit steigt der Rotorfortschrittsgrad im Allgemeinen an

und der Rotoranstellwinkel sinkt. In der Konsequenz erhöht sich die Gleitzahl eines in

Autorotation betriebenen Rotors mit steigender Fluggeschwindigkeit. Gleichung 2.1

setzt voraus, dass der Widerstand des Tragschrauberrotors mit

WR = FR · sin(αR) (2.4)

approximiert werden kann. Wie in [25]2 beschrieben, entspricht diese Vereinfachung

aus Gleichung 2.4 in der Näherung der Summe aus Profilwiderstand und Widerstand

des Rotors durch Rückneigung der Rotorkraft. Diese Werte variieren mehrfach über

den Umlauf des Rotorblattes, ihre Summe ist jedoch annähernd konstant. Für übli-

che Tragschrauber ist die Näherung für große Flugbereiche anwendbar. Der langsame

Sinkflug und der extreme Schnellflug von Tragschraubern sind aber davon ausgenom-

men. Bei Kombinationstragschraubern dagegen variiert die Auftriebslast des Rotors

durch die Wirkung des Tragflügels. Daher stellen sich gerade im schnellen Vorwärts-

flug geringere Rotordrehzahlen und höhere Fortschrittsgrade ein. Die Bedingungen

für die Näherung aus [25] sind nicht mehr erfüllt, weil sich das Verhältnis von Wider-

stand durch Rückneigung des Rotors und Profilwiderstand der Rotorblätter durch die

Entlastung des Rotors stark verändert. Daher wird eine Berechnung des Rotorwider-

standes nach [26]3 angewandt, die sowohl den Widerstandsanteil aus der Rückneigung

des Rotors FR · sin(αR) als auch den Profilwiderstand der Rotorblätter HR in Abhän-

gigkeit von Fortschrittsgrad und Blattspitzengeschwindigkeit separat voneinander be-

rücksichtigt.

HR =
σR ·CW0,Bl

8
·
(

2 ·µR +
1
2
·µR

3
)
·ρ ·SR · (ΩR · rR)

2 (2.5)

2Gyroplane Longitudinal Flight Dynamics, CEAS Air and Space Conference, 2011.
3Principles of Helicopter Aerodynamics, 2006
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HR zeigt dabei eine große Abhängigkeit vom Nullwiderstandsbeiwert der Rotorblätter

CW0,Bl und der Flächendichte σR, die das Verhältnis der Fläche der Rotorblätter zu der

von den Blättern überstrichenen Fläche SR beschreibt. Weiterhin gehen die Luftdichte

ρ , der Fortschrittgrad µR und die Blattspitzengeschwindigkeit (ΩR · rR) mit in die

Gleichung ein.

WR = FR · sin(αR)+HR · cos(αR) (2.6)

ER =
AR

WR
=

FR · cos(αR)

FR · sin(αR)+HR · cos(αR)
(2.7)

Mit der Einbeziehung des durch den Profilwiderstand der Rotorblätter verursachten

HR wird erklärbar, dass der Rotorwiderstand bei sehr hohen Fluggeschwindigkeiten

aufgrund zunehmender Machzahleinflüsse, parasitärer Widerstandskomponenen und

Rückströmungsgebieten am Rotor wieder steigt und die Gleitzahl des Rotors dement-

sprechend sinkt.

Für einen Tragflügel ist der Bezug von Gleitzahl und Geschwindigkeit anders be-

schrieben. Die Gleitzahl des Tragflügels ist durch Beiwerte beschrieben, die aufgrund

ihrer Normierung für alle Fluggeschwindigkeiten gelten, allerdings einen festen Be-

zug zum Anstellwinkel des Tragflügels aufweisen [27]4.

EFl =
CA,Fl

CW,Fl
=

CA,Fl

CW0,Fl +
1

eFl ·Π·ΛFl
·C2

A,Fl
(2.8)

Für den Flügel gilt, dass es einen Auftriebsbeiwert gibt, bei dem das Verhältnis von

Auftrieb zu Widerstand optimal ist. Das zeigt, dass die optimale Gleitzahl des Trag-

flügels unabhängig von der Fluggeschwindigkeit erreichbar ist. Lediglich der Anstell-

winkel des Flügels entscheidet über das Verhältnis von Auftrieb zu Widerstand. Im

Gegensatz zu Starrflüglern muss die Auftriebslast des Tragflügels eines Kombinati-

onstragschraubers nicht bei allen Fluggeschwindigkeiten annähernd gleich sein. Sie

kann von Fluggeschwindigkeit zu Fluggeschwindigkeit variieren, weil der restlich be-

nötigte Auftrieb stets durch den Rotor erzeugt wird. Aus diesem Grund ist der Flü-

gelanstellwinkel nahezu unabhängig von der Fluggeschwindigkeit wählbar und der

Flügel kann theoretisch immer mit optimalem Anstellwinkel betrieben werden.

4Grundlagen für den Entwurf von Segelflugzeugen, 1979
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2.2. Flugleistungsbetrachtung für Kombinationstragschrauber

Für die folgenden Untersuchungen werden verschiedene Abfluggewichte für Trag-

schrauber und Kombinationstragschrauber im Bereich von 400 kg bis 1500 kg berück-

sichtigt. Weiterhin werden verschiedene Flügelgrößen betrachtet. Um die Ergebnisse

der folgenden Auswertung allgemeingültig darzustellen, wird die Flügelgröße stets in

Bezug zur Rotorgröße angegeben. Auch der Einfluss unterschiedlicher Streckungen

des Flügels soll betrachtet werden. Denn gerade die Streckung des Tragflügels wirkt

sich in besonderer Weise auf die Aerodynamik des Tragflügels aus [28]5. Da es nicht

möglich ist, für jeden Tragschrauber den am besten zugeschnittenen Rotor zu wählen,

werden die Rotoren parametrisiert.

Auch für diese allgemeinen Betrachtungen müssen wichtige Größen wie die Profilae-

rodynamik des Rotors und des Flügels explizit vorgegeben werden, um interpretierba-

re Ergebnisse zu erzielen. Für Charakteristiken des verwendeten Rotors und Tragflügel

werden Werte vorgegeben, die auf Erfahrungswerten basieren und technisch realisier-

bar erscheinen. Die zugrunde liegenden Annahmen für den Tragflügel sind in Tabel-

le 2.1 aufgeführt. Bezüglich des Flügels werden der Nullwiderstandsbeiwert und die

Flügel

Nullauftriebsbeiwert CA0,Fl = 0.2,
Auftriebsanstieg CA,α = 5,
Nullwiderstandsbeiwert CW0,Fl=0.0112,
Flügelmasse mFl mit 7kg/m2,
Profildicke δFl = 13%

Tabelle 2.1.: Vordefinierte Größen des Tragflügels für Beispielrechnungen

Flügelmasse in Tabelle 2.1 vereinfacht dargestellt. Beide Werte hängen von der Geo-

metrie des Flügels ab und werden von den hier gewählten Größen nur näherungsweise

repräsentiert. Um allgemeingültige Ergebnisse für alle betrachteten Abfluggewichte

darstellen zu können, wird die Flügelmasse mit einem linearen Zusammenhang von

mFl/SFl abgeschätzt. Abbildung 2.1 zeigt, wie sich die Flügelmasse eines Kombina-

tionstragschraubers bei verschiedenen Flächenverhältnissen von Tragflügel zu Rotor

5Aerodynamik des Flugzeugs, Erster Band, Aerodynamik des Tragflügels Teil 1, 1967
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SFl/SR entwickelt. Zur Berechnung der Flügelmasse wurden Gleichungen aus [29]6

genutzt. Die Abbildung zeigt auch, wie die Abschätzung von 7kg/m2 einzuordnen ist.
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Abbildung 2.1.: Flügelmasse mFl nach [29] bei einer Streckung von ΛFl = 10

Aus Gründen der Übertragbarkeit der Ergebnisse für alle Abfluggewichte ist der Null-

widerstandsbeiwert des Tragflügels zu einer Konstante von CW0,Fl = 0.0112 appro-

ximiert. Variationen im tatsächlichen CW0,Fl ergeben sich durch Änderungen der Be-

zugsflügeltiefe und deren Einfluss auf die Reynoldszahl bei unterschiedlichen Abflug-

gewichten. Abbildung 2.2 zeigt den Wert der konstanten Näherung im Vergleich zu

den nach [30]7 berechneten Werten.

Abbildung 2.3 zeigt den Verlauf des Auftriebsbeiwertes CA,Fl zweier betrachteter

Tragflügel in Abhängigkeit von der Flügelstreckung. Die Werte für die beiden darge-

stellten Flügelvarianten (Streckung ΛFl = 5 und ΛFl = 15) sind exakt gleich. Im Sinne

der Vereinfachung wurde der Verlauf des Auftriebsbeiwertes CA,Fl für alle zu betrach-

tenden Flügelvarianten gleich gewählt. Der Widerstandsbeiwert weist hingegen eine

6Aircraft Design: A Conceptual Approach, Second Edition, 1992
7Entwerfen von Verkehrsflugzeugen II, Vorlesungsmanuskript, 2009
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Abbildung 2.2.: Nullwiderstandsbeiwert CW0,Fl nach [30]

Abhängigkeit von der Flügelstreckung auf (vgl. Gleichung 2.9):

CW,Fl = CW0,Fl︸ ︷︷ ︸
Nullwiderstand

+
1

eFl ·Π ·ΛFl
·C2

A,Fl︸ ︷︷ ︸
induzierterWiderstand

(2.9)

Abbildung 2.3 stellt auch die Flügelgleitzahl EFl in Bezug zum Anstellwinkel α für

die beiden Flügel unterschiedlicher Streckungen dar.

Neben den Annahmen für den Tragflügel aus Tabelle 2.1 müssen auch zahlreiche Grö-

ßen des Rotors festgelegt werden, um die Ergebnisse leichter interpretieren zu können.

Die Werte in Tabelle 2.2 wurden so gewählt, dass sie für einen initialen Entwurf rea-

listisch erscheinen, also den entsprechenden Werten real umgesetzter Tragschrauber

möglichst ähnlich sind. Die Rotoren der gegenwärtigen Tragschrauber ähneln sich in

in Aufbau und Profilwahl sehr. Ein aktuell häufig verbautes Rotorblattprofil ist das

NACA 8-H-12 [31]8.

Die angenommene Kreisflächenbelastung des Rotors von FR/SR = 80 N/m2 stellt ei-

ne für einen Tragschrauber übliche Flächenbelastung dar. Der Wert liegt zwischen

den Angaben von [26] für frühe Tragschrauber und dem für heute übliche Modelle.

Ein Tragschrauber vom Typ MTOsport [32]9 hat mit maximalem Abfluggewicht von

450 kg eine Kreisflächenbelastung von 80 N/m2, ohne Copilot etwa mit einer Ab-

8NACA Technical Note 1998: AERODYNAMIC CHARACTERISTICS OF THE NACA 8-H-12 AIRFOIL
AT SIX REYNOLDS NUMBERS FROM 1.8 x 106 to 11.0 x 106, 1949

9Pilot Operating Handbook for Gyroplane MTOsport, 2016
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Abbildung 2.3.: Auftriebsbeiwert, Polare und Verlauf der Gleitzahl EFl der ausge-
wählten Beispielflügel aus Tabelle 2.1 für die Streckungen ΛFl = 5
und ΛFl = 15

flugmasse von 390 kg beträgt die Kreisflächenbelastung 69 N/m2. Um Aussagen über

Leistungsvor oder –nachteile ziehen zu können, ist für jeden betrachteten Kombina-

tionstragschrauber stets das Pendant ohne Tragflügel zu berechnen. Dabei sind die

Rotorgröße und Rotorgeometrie des Kombinationstragschraubers (KTS) und des Ver-

gleichstragschraubers (TS) gleich groß. Der Unterschied ergibt sich lediglich durch

die zusätzliche Masse des Tragflügels mFl und den durch ihn zusätzlich gelieferten

Auftrieb AFl wie auch Widerstand WFl .

mKT S = mT S +mFl (2.10)



22 2. Potentiale der Leistungserhöhung

Rotor

Auftriebsanstieg am Blattprofil CAα,Bl = 2 ·π ,
Nullauftriebsbeiwert am Blattprofil CA0,Bl = 0.2,
Einstellwinkel des Rotorblattes εBl = 2◦,
Nullwiderstandsbeiwert CW0,Bl = 0.01,
Flächendichte σR = 0.03,
Kreisflächenbelastung FR/SR = 80N/m2

Tabelle 2.2.: Vordefinierte Größen des Rotors für Beispielrechnungen

Zur Betrachtung der Wirksamkeit der Maßnahme einer Flügelanbringung ist ledig-

lich die Berechnung des Auftriebs- und des Widerstandsverhaltens von Flügel und

Rotor notwendig. Rumpf, Leitwerke und Anbauteile spielen für die vergleichende

Leistungsbetrachtung keine Rolle. Zum Vergleich stehen stets der Referenzrotor, pa-

rametrisiert entsprechend eines bestimmten Abfluggewichtes und die ihm gegenüber-

gestellte Kombination aus Rotor und Tragflügel.

Um zu bestimmen, welcher Tragflügel die größten Leistungsersparnisse für einen

Kombinationstragschrauber mit sich bringt, muss unterschieden werden, wie der Trag-

flügel genutzt werden soll und kann. Soll er im gesamten möglichen Flugbereich bei

nahezu gleichem Anstellwinkel betrieben werden oder dafür ausgelegt sein, bei ei-

ner speziellen Fluggeschwindigkeit die beste Leistungsverbesserung zu erzielen? Bei

Letzterem müsste der Tragflügel für höhere Fluggeschwindigkeiten im Anstellwin-

kel variiert werden, um beispielsweise den Rotor nicht zu stark zu entlasten. Für die

Analyse wird entsprechend dieser beiden möglichen Nutzungshypothesen gesondert

untersucht, welche Flügelparameter am geeignetsten sind und welche Leistungser-

sparnisse jeweils erbracht werden können.

2.2.1. Tragflügel bei konstantem Anstellwinkel

Es soll gezeigt werden, welcher Tragflügel für Kombinationstragschrauber die beste

Leistungsersparnis erbringt, wenn der Tragflügel bei einem konstanten Anstellwinkel

betrieben wird. Dieser wird für jede betrachtete Variante jeweils so gewählt, dass der

Rotor bei einer maximalen Fluggeschwindigkeit von 250 km/h zu 80% entlastet wird.

Diese Annahme der Entlastung des Rotors bei maximaler Fluggeschwindigkeit stellt

eine sehr hohe Entlastung des Rotors dar. Gerade die Entwicklung der Rotordreh-
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zahl und des Schlagwinkels sind bei derart hohen Entlastungen besonders ausgeprägt.

Durch die Wahl einer derart hohen Entlastung lässt sich jedoch gut zeigen, welche Ver-

ringerung des Widerstandes und der Antriebsleistung durch eine Entlastung des Rotors

erreicht werden kann. Höhere Rotorentlastungsgrade sollen ausgeschlossen werden.

Es ergibt sich der in Abbildung 2.4 dargestellte Verlauf des Flügelauftriebes in Bezug

zur Gewichtskraft. Dieser Verlauf des Flügelauftriebes soll unabhängig von der Flü-

gelfläche gelten. Entsprechend der Forderung nach einer maximalen Rotorentlastung

von 80% bei Vmax = 250 km/h gilt der dargestellte Zusammenhang von Flügelauftrieb

und Gewichtskraft für alle denkbaren Verhältnisse SFl/SR. Um den Zusammenhang

aus Abbildung 2.4 zu erfüllen, müssen für kleine Flügel entsprechend große Auftriebs-

beiwerte und für große Flügel entsprechend kleine Auftriebsbeiwerte gewählt wer-

den. Entsprechend der Annahmen aus Tabelle 2.2 bedingt ein schwerer Tragschrauber
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Abbildung 2.4.: Verhältnis von Flügelauftrieb zu Gewichtskraft

einen größeren Rotor und dementsprechend sinkt bei gleichbleibender Flächendichte

σR auch die Rotordrehzahl nR. Außerdem sinkt die Rotordrehzahl im Vorwärtsflug

durch den zunehmenden Einfluss des Flügelauftriebs auf den Gesamtauftrieb bei stei-

gender Fluggeschwindigkeit. Beides kann in Abbildung 2.5 nachvollzogen werden.

Abbildung 2.5 stellt die Entwicklung der Rotordrehzahl für Kombinationstragschrau-
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ber mit einem Flächenverhältnis von SFl/SR = 0.03 dar. Dabei ist die Fluggeschwin-

digkeit V und das Abfluggewicht des jeweils zu Grunde liegenden Vergleichstrag-

schraubers ohne Tragflügel mT S in die Darstellung mit einbezogen. Da die prozentua-

le Entlastung des Rotors für alle Abfluggewichte gleich ausfällt (vgl. Abbildung 2.4),

ist die Entwicklung des Fortschrittsgrades µR lediglich von der Fluggeschwindigkeit

abhängig und für alle betrachteten Abfluggewichte gleich verlaufend. Dies wird im

rechten Graphen von Abbildung 2.5 dargestellt. Abbildung 2.6 stellt das Verhältnis des
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Abbildung 2.5.: Rotordrehzahl und Fortschrittsgrad im Horizontalflug für maximale
Rotorentlastung von 80% bei Vmax (vgl: Abbildung 2.4) bei einem
Flächenverhältnis Flügel/Rotor SFl/SR = 0.03

Widerstandes von Rotor und Tragflügel des Kombinationstragschraubers WR,KT S +

WFl,KT S gegenüber dem Rotorwiderstand des korrespondierenden Tragschraubers WR,T S

dar. Es wird ersichtlich, dass das Verhältnis bei 195 km/h auf etwa 0.7 gesunken ist.

D.h., der Kombinationstragschrauber erzeugt bei dieser Fluggeschwindigkeit durch

Flügel und Rotor nur etwa 70% des auftriebsbezogenen Widerstandes des Vergleich-

stragschraubers. Durch die kombinierte Nutzung von Rotor und Tragflügel können
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Abbildung 2.6.: Verhältnis von Rotorwiderstand des Tragschraubers zu Rotorwi-
derstand und Flügelwiderstand des Kombinationstragschraubers
(ΛFl = 15, SFl/SR = 0.03)

mit Flügeln der gewählten Spezifikation bis zu annähernd 30% des vom Rotor durch

rückwärtige Rotorneigung und durch Profilwiderstände erzeugten Gesamtwiderstan-

des eingespart werden. Da der Rotorwiderstand eines Tragschraubers in Abhängigkeit

von der Fluggeschwindigkeit stark veränderlich ist und bei steigender Fluggeschwin-

digkeit sinkt, muss auch betrachtet werden, welche Widerstandsersparnis sich in ab-

soluten Werten ergibt, um den tatsächlichen Nutzen des Tragflügels bestimmen zu

können.

Abbildung 2.6 zeigt beispielhaft, dass der Tragflügel des Kombinationstragschrau-

bers im extremen Langsamflug bezüglich des Widerstands einen Nachteil gegenüber

dem normalen Tragschrauber verursacht. Unterhalb von 50 km/h übertrifft das Ver-

hältnis von Rotorwiderstand und Flügelwiderstand des Kombinationstragschraubers

zu Rotorwiderstand des Tragschraubers den Wert 1. Der Flügel erzeugt im Langsam-

flug weniger Auftrieb und verursacht dennoch einen gewissen Widerstand, außerdem

erhöht die Flügelmasse die Gesamtmasse des Fluggerätes. Dadurch erhöht sich der

Leistungsbedarf des Kombinationstragschraubers in diesem Flugbereich.

Abbildung 2.7 zeigt dazu in der linken Graphik den normierten Rotorwiderstand für

alle Vergleichstragschrauber, die nach den Bestimmungen aus Tabelle 2.2 entworfen
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Abbildung 2.7.: Widerstand und Widerstandseinsparung ∆WE normiert auf das Ab-
fluggewicht (ΛFl = 15, SFl/SR = 0.03)

sind. Zur Normierung kann das Abfluggewicht mT S · g genutzt werden. Als zweite

Kurve ist der normierte Widerstand von Rotor und Tragflügel WR,KT S +WFl,KT S für

alle Kombinationstragschrauber mit einer Flügelstreckung von ΛFl = 15 und einem

Flächenverhältnis von SFl/SR = 0.03 dargestellt. Die Differenz der auftriebsbezoge-

nen Widerstände von Tragschrauber und Kombinationstragschrauber wird als ∆WE

bezeichnet. In der rechten Graphik ist der eingesparte Widerstand ∆WE ebenfalls auf

das Abfluggewicht der Vergleichstragschrauber normiert dargestellt. Die Normierung

auf das jeweils gleiche Abfluggewicht schafft eine bessere Vergleichbarkeit der Er-

gebnisse, da die Flügelmasse nicht mit einbezogen wird.

∆WE =WR,T S − (WR,KT S +WFl,KT S) (2.11)

Es zeigt sich in Abbildung 2.7, dass die ausgeprägteste Widerstandsersparnis für alle

betrachteten Tragschraubergewichte bei Fluggeschwindigkeiten im Bereich von etwa

145 km/h erreicht wird. Das ist bereits bei einer weitaus geringeren Fluggeschwindig-

keit der Fall, als es durch den Vergleich der auftriebsbezogenen Widerstände in Abbil-

dung 2.6 den Anschein hat. Der Auftrieb des Flügels ist bei 145 km/h zwar geringer
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als im Fall höchster prozentualer Widerstandsersparnis bei 195 km/h (Abbildung 2.6),

aber trotzdem wirkungsvoller zur absoluten Widerstandsreduktion. Der dominierende

Effekt der Entlastung durch den Trag�ügel auf den Widerstand ist die Verringerung

des RotoranstellwinkelsDaR, die sich in diesem Geschwindigkeitsbereich stärker aus-

wirkt als bei höheren Fluggeschwindigkeiten. Die mit der Fluggeschwindigkeit fallen-

de Kurve des Rotorwiderstandes macht dies deutlich. Da bei 145 km/h ein wesentlich

höherer Rotorwiderstand vorherrscht als bei 195 km/h, bewirkt eine geringere prozen-

tuale Verbesserung noch einen höheren Effekt auf die WiderstandsersparnisDWE als

bei 195 km/h.

Neben der Möglichkeit der WiderstandseinsparungDWE interessiert auch, welche

Leistung sich durch den Einsatz eines Trag�ügels maximal einsparen lässt und wie

die Leistungseinsparung abhängig von der Fluggeschwindigkeit ausfällt. Dazu ist in

Abbildung 2.8 ein Wert angegeben, der nachvollziehen lässt, wie sich der Einsatz ei-

nes Trag�ügels auf die Leistungsersparnis auswirkt.DPE ist die Leistung, die durch

den Einsatz eines Trag�ügels an einem Tragschrauber eingespart werden kann oder

zusätzlich aufgewendet werden muss.

DPE = DWE �V (2.12)

Diese eingesparte LeistungDPE ist auf das Ab�uggewicht und eine Referenz�ugge-

schwindigkeit von 150 km/h normiert und in Abbildung 2.8 dargestellt. Die Refe-

renz�uggeschwindigkeit von 150 km/h wurde gewählt, weil sie im Bereich mögli-

cher Reise�uggeschwindigkeiten für die zu entwerfenden Kombinationstragschrauber

liegt. Weiterhin werden die Ergebnisse in Abbildung 2.8 nach unterschiedlichen Flü-

gelstreckungen des TragfügelsL Fl unterschieden. Neben der bisher betrachteten Flü-

gelstreckungL Fl = 15 werden auch die Werte fürL Fl = 10 undL Fl = 5 dargestellt.
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Abbildung 2.8.: Eingesparte LeistungDPE des Kombinationstragschraubers normiert
auf das Ab�uggewicht und eine Referenzgeschwindigkeit (SFl =SR =
0:03)

Abbildung 2.8 zeigt, dass die höchste Leistungsersparnis für einen Trag�ügel mit einer

Streckung vonL Fl = 15 bei einer Fluggeschwindigkeit von ca. 200 km/h erreicht wer-

den kann. Desto höher die Streckung ausfällt umso höher ist der mögliche Leistungs-

gewinn und die Fluggeschwindigkeit, bei der dieser Leistungsgewinn erzielt wird. Um

die Ergebnisse der normiert dargestellten Zusammenhänge aus Abbildung 2.8 an kon-

kreten Beispielen und mit nachvollziehbaren Leistungsangaben zu veranschaulichen,

wird in Abbildung 2.9 für alle Ab�uggewichte dargestellt, welche Werte sich für die

eingesparte LeistungDPE in Kilowatt (kW) durch den Einsatz eines Trag�ügels mit

dem FlächenverhältnisSFl =SR = 0:03 und der StreckungL Fl = 15 ergeben.

Im Folgenden werden die Untersuchungen für verschiedene VerhältnisseSFl =SR wie-

derholt. Außerdem werden die Ergebnisse für Flügel verschiedener StreckungenL Fl

betrachtet. Abbildung 2.10 zeigt die Ergebnisse für diese Untersuchung. Es wurden

jeweils die maximal zu erzielenden Leistungseinsparungen und die Fluggeschwindig-

keiten, bei denen diese erreicht werden, dargestellt.

Das Widerstandsverhalten des Rotors ist für alle Entwürfe gleich, da die Rotorent-

lastung für alle Kombinationstragschrauberrotoren bei Maximalgeschwindigkeit (250

km/h) 80% beträgt. Lediglich die durch den Flügel verursachte Entlastung wirkt sich
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Abbildung 2.9.: Leistungsgewinn des Kombinationstragschraubers gegenüber dem
Tragschrauber für eine maximale Rotorentlastung von 80% beiVmax
(L Fl = 15,SFl =SR = 0:03)

auf den Rotor aus. Flügelform und Flügelgröße haben keinen Ein�uss auf den Rotor.

Für die Flügel mit der geringsten StreckungL Fl = 5 aus Abbildung 2.10 zeigt sich,

dass die größte Leistungseinsparung mit den größten untersuchten Flügeln (SFL=SR =

0:04) erreicht wird. Ursächlich hierfür ist vor allem der induzierte Widerstand des

Trag�ügels. Da die von allen Flügeln bereitgestellte Auftriebslast die gleiche ist, müs-

sen die kleineren Flügel bei höheren Auftriebsbeiwerten betrieben werden. Bedingt

durch die geringe Streckung der Flügel ergeben sich für die kleineren Flügel durch

den Anstieg des induzierten Widerstandes größere Widerstandsbeiwerte, die letztend-

lich (selbst unter Berücksichtigung der kleineren Flügel�äche für die Normierung) zu

höheren Widerständen der kleineren Trag�ügel führen. Der geringere Nullwiderstand

der kleineren Flügel und ihr geringeres Gewicht wirken sich weniger stark im Sinne

einer Widerstandsverringerung aus als der Anstieg des induzierten Widerstandes.

Für die Flügel mit einer Streckung vonL Fl = 15 zeigt sich in Abbildung 2.10 ein ande-

res Bild. Die maximale Leistungsersparnis wird für alle Flächenverhältnisse deutlich

erhöht. Für Flügelgrößen bis zu einem Verhältnis vonSFL=SR = 0:03 im Vergleich

zu L Fl = 5 sogar verdoppelt. Bei Flügel�ächen größer alsSFl =SR = 0:03 zeigt sich
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Abbildung 2.10.: Normierter maximaler Leistungsgewinn des Kombinationstrag-
schraubers gegenüber dem TragschrauberDPE;max und dazugehöri-
ge FluggeschwindigkeitVDPE;max

eine Abschwächung dieses Trends. Größere Flügel sind für den hier beschriebenen

Anwendungsfall nicht mehr von Vorteil. Die gute Aerodynamik der größeren Flügel

kann nicht ausgenutzt werden, weil diese Flügel beiCA;Fl -Werten betrieben werden

müssen, die weiter von ihrem optimalen Arbeitsbereich entfernt sind. Die größeren

Trag�ügel bringen lediglich zusätzliche Masse und zusätzlichen Nullwiderstand mit

sich, die nicht dazu beitragen, die Leistung des Systems zu erhöhen.

SFl =SR E� E E*-E CA;Fl � CA;Fl

0.020 30.80 27.68 3.12 0.69 1.10
0.025 30.80 29.85 0.95 0.69 0.89
0.030 30.80 30.72 0.08 0.69 0.74
0.035 30.80 30.71 0.09 0.69 0.64
0.040 30.80 30.16 0.54 0.69 0.56

Tabelle 2.3.: Flügelbetriebspunkte abhängig vonSFl =SR für L Fl = 15
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Dieser Zusammenhang wird in Tabelle 2.3 und in Tabelle 2.4 veranschaulicht. Hier ist

die maximale Gleitzahl (E� ) des Trag�ügels sowie der dazugehörigeCA-Wert (CA;Fl � )

vermerkt und auch der Betriebs-CA-Wert des Trag�ügels (CA;Fl ), der durch die Be-

schränkung auf 80% Rotorentlastung bei 250 km/h zulässig ist, sowie die damit für

den Trag�ügel erreichbare GleitzahlE.

Tabelle 2.3 zeigt auf, dass ein Flügel mit einer Streckung vonL Fl = 15 und einem

Flächenverhältnis vonSFL=SR = 0:03 in einem Anstellwinkelbereich betrieben wird,

in dem das beste Verhältnis von Auftrieb und Widerstand vorliegt. Die größeren Trag-

�ügel sind nicht nur schwerer, ihr aerodynamisches Potential kann auch nicht genutzt

werden. Die Beschränkung auf einenCA-Wert für den Schnell�ug macht es für die

größeren Flügelvarianten notwendig, sie in Anstellwinkelbereichen zu betreiben, die

nicht optimal sind.

SFl =SR E� E E*-E CA;Fl � CA;Fl

0.020 17.03 11.23 5.80 0.41 1.10
0.025 17.03 13.09 3.94 0.41 0.89
0.030 17.03 14.52 2.51 0.41 0.74
0.035 17.03 15.57 1.46 0.41 0.64
0.040 17.03 16.29 0.74 0.41 0.56

Tabelle 2.4.: Flügelbetriebspunkte abhängig vonSFl =SR für L Fl = 5

Tabelle 2.4 präsentiert Gleitzahlen undCA-Werte des Trag�ügels mit der geringen

Streckung vonL Fl = 5. Außerdem zeigt sie, dass mit steigendem VerhältnisSFl =SR

auch die maximal einzusparende Leistung ansteigt. Mit Hinblick auf die Flügelae-

rodynamik erklärt sich auch dieses Verhalten. Mit steigender Flügel�äche rückt der

Betriebs-CA;Fl -Wert näher an denCA;Fl � -Wert für einen optimalen Betrieb heran.

Im Gegensatz zum Trag�ügel großer Streckung (siehe Tabelle 2.3) ist der optima-

le CA;Fl � -Wert in Tabelle 2.4 noch nicht erreicht. Insgesamt ist die Gleitzahl des

niedrig gestreckten Flügels (L Fl = 5) nur halb so groß wie die des wesentlich hö-

her gestreckten Flügels (L Fl = 15). Diese höhere aerodynamische Ef�zienz des höher

gestreckten Flügels spiegelt sich direkt in der erzielbaren Leistungseinsparung wi-

der. Die Auswertung hat gezeigt, dass unter den gemachten Annahmen und Vorga-
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ben die höchsten Leistungsgewinne durch möglichst hoch gestreckte Flügel erreicht

werden können. Die beste Leistungsersparnis ergab sich bei einem Flächenverhältnis

von SFl =SR = 0:03 . Zusätzliche Flügelgröße stellt keinen Mehrwert dar, wenn sie

im Hochgeschwindigkeits�ug nicht optimal zur Auftriebserzeugung genutzt werden

kann.

Abbildung 2.11.: Leistungseinsparungen und Gleitzahlerhöhungen durch Umrüs-
tung eines Tragschrauber (TS) von 750 kg zum Kombinationstrag-
schrauber (KTS) mit Trag�ügelnSFl =SR = 0:03,L Fl = 10, Rumpf:
CW;par = 0:6, SFr = 1:4m2

Abbildung 2.11 zeigt an einem konkreten Beispiel, wie sich die Anbringung eines

Trag�ügels mit einer Streckung vonL Fl = 10 auf einen Tragschrauber der Masse 750

kg auswirkt. Der Tragschrauber hat einen RotorradiusrR = 5:4msowie einen Trag�ü-

gel mit einer Fläche von 2:75m2 (SFl =SR = 0:03) und einer Spannweite von 5:25m.

Der Widerstandsbeiwert des Rumpfes istCW;par = 0:6 und die dazu im Bezug stehen-

de Stirn�äche beträgtSFr = 1:4m2.

Abbildung 2.11 hebt hervor, dass die LeistungsreduktionDPE bei 170 km/h am stärks-

ten ausfällt, so wie es in Abbildung 2.10 abgelesen werden kann. Diese Leistungsre-

duktion beträgt etwa 5.8 kW. Bedingt durch den Ein�uss des parasitären Widerstandes

ist die Erhöhung der Gleitzahl im Bereich von 130 km/h am ausgeprägtesten. Die bei
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dieser Fluggeschwindigkeit eingespartenDPE = 4:5 kW machen 10% Leistungsge-

winn im Vergleich zum reinen Tragschrauber aus. Die bei 190 km/h eingesparten 5.8

kW machen aufgrund des gewachsenen Anteils des parasitären Widerstandes nur noch

knapp 6% Leistungseinsparung aus.

2.2.2. Trag�ügel mit veränderlichem Anstellwinkel

Im Gegensatz zur Forderung eines konstanten Flügel-Anstellwinkels bzw.CA;Fl -Wertes

wird in diesem Kapitel betrachtet, welcher Flügel in Abhängigkeit von der jeweiligen

Fluggeschwindigkeit am vorteilhaftesten sein kann. Dabei wird explizit in Kauf ge-

nommen, dass ein solcher Trag�ügel für höhere Fluggeschwindigkeiten als die jeweils

anvisierte Fluggeschwindigkeit ungeeignet sein kann. Wird ein Trag�ügel beispiels-

weise für eine geringe Fluggeschwindigkeit ausgelegt, könnte der Rotor bei hohen

Fluggeschwindigkeiten zu stark entlastet werden oder der Trag�ügel müsste bei ei-

nem Anstellwinkel betrieben werden, welcher weit vom optimalen Betriebs-CA-Wert

des Flügels entfernt ist. Das bedingt Einbußen im Bereich der Gleitzahl und führt

dazu, dass das aerodynamische Potential des Trag�ügels bei hohen Fluggeschwin-

digkeiten nicht genutzt werden kann. Unter der Voraussetzung, dass sich der An-

stellwinkel des Trag�ügels je nach Fluggeschwindigkeit modi�zieren lässt (durch

geschickte Konstruktion oder ein automatisches Trimmsystem), kann für jede Ziel-

Fluggeschwindigkeit ein idealer Flügel ausgelegt werden, der den Rotor um einen

gewünschten Anteil des Auftriebs entlastet.

Für die, wie in Kapitel 2.2.1 beschrieben, parametrisierten Rotoren ist das Verhältnis

Rotorwiderstand zu GewichtWR=(mTS� g) für alle berechneten Tragschrauberkon�gu-

rationen gleich. Unter der Annahme einer konstanten Rotorentlastung umxE Prozent

durch den Trag�ügel ergibt sich ebenfalls eine für alle Ab�uggewichte allgemeingül-

tige Kurve bezüglich der Fluggeschwindigkeit (Abbildung 2.12). Die Größe oder die

Form des Flügels ist für den Verlauf dieser Kurve unerheblich, wenn sichergestellt ist,

dass der notwendige Auftrieb erbracht werden kann, um den Rotor umxE Prozent zu

entlasten. Der normierte einsparbare Widerstand am Rotor ergibt sich aus der Diffe-

renz der Kurven vollständiger Rotorbelastung und reduzierter Rotorbelastung. Weiter-

hin wird durch den Trag�ügel zusätzlicher Widerstand verursacht. Dieser beinhaltet

sowohl die Ein�üsse des höheren Ab�uggewichtes sowie den zusätzlichen Nullwi-

derstand und den induzierten Widerstand des Trag�ügels. Die Wahl der prozentualen
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Abbildung 2.12.: Ein�uss des EntlastungsgradesxE auf den Rotorwiderstand

RotorentlastungxE muss dem Umstand Rechnung tragen, dass die Rotorentlastung

nur dann einen Vorteil bringt, wenn die Gleitzahl des Gesamtsystems aus Flügel und

Rotor gegenüber dem allein operierenden Rotor tatsächlich verbessert wird. Der ver-

wendete Trag�ügel muss also entweder noch eine höhere Gleitzahl besitzen als der

um xE Prozent entlastete Rotor, so dass es sich lohnt, Auftrieb von dem Rotor auf

den Trag�ügel zu transferieren oder die Entlastung des Rotors durch einen Trag�ügel

geringerer Gleitzahl sorgt für eine höhere Widerstandsersparnis am Rotor, als durch

den Trag�ügel zusätzlich verursacht wird.

Dass es nicht für jede Kombination von Trag�ügel und Rotor mit nur möglichst hoher

Entlastung des Rotors automatisch gilt, dass die Gesamtgleitzahl erhöht werden kann,

wird zum Abschluss dieses Kapitels mit Hilfe von Tabelle 2.5 beispielhaft erläutert.

Für jeden RotorentlastungsgradxE entsteht ein Paar Widerstandskomponenten, die

Widerstandsersparnis am Rotor und der Widerstandszuwachs am Flügel. Es existiert

ein EntlastungsgradxE, bei dem sich mit einer optimalen Verteilung von Auftrieb

auf Rotor und Flügel ein Minimum für den Gesamtwiderstand ergibt. Dieser beste

Entlastungsgrad entspricht nicht immer dem Zustand einer maximal möglichen Ent-

lastung des Rotors. In der folgenden Analyse wird das am besten geeignetexE über

eine Bestimmung der maximalen Leistungsersparnis gefunden. In Abbildung 2.12

wird der Ein�uss verschiedener Rotorentlastungsgrade gezeigt. Abbildung 2.12 zeigt
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den normierbaren Rotorwiderstand des nach Abschnitt 2.2 parametrisierten Rotors.

Es sind mehrere RotorentlastungsgradexE und ihr Ein�uss auf den Rotorwiderstand

bei verschiedenen Fluggeschwindigkeiten dargestellt. Es wird ersichtlich, dass gerade

im Langsam�ugbereich großes Potential besteht Rotorwiderstand einzusparen. Aller-

dings müsste ein Flügel, der diese Aufgabe erfüllen kann, entweder über eine große

Fläche oder einen hohen Auftriebsbeiwert verfügen. Die große Fläche bedingt ein

hohes Flügelgewicht, das sich bei allen Fluggeschwindigkeiten negativ auf die aufzu-

bringende Antriebsleistung auswirkt und der hohe Auftriebsbeiwert verursacht einen

hohen induzierten Widerstand. Außerdem ist der maximale Auftriebsbeiwert begrenzt.

So ist zwar nach Abbildung 2.12 scheinbar sehr hohes Einsparpotential im Langsam-

�ugbereich erkennbar, das aber mit einem Trag�ügel nicht oder nur ungenügend und

zu Ungunsten anderer Flugbereiche genutzt werden kann. Das Einsparpotential für

Widerstand am Rotor sinkt zwar mit erhöhter Fluggeschwindigkeit, ist dann aber mit

Hilfe eines ef�zienten Trag�ügels nutzbar.

Es gilt für eine anvisierte Fluggeschwindigkeit einen optimalen Flügel zu bestimmen.

Dabei soll die Rotorentlastung in der hier ausgeführten Betrachtung für jede Flugge-

schwindigkeit maximal bis zu 80% betragen dürfen.

Es werden die Fluggeschwindigkeiten 100 km/h, 150 km/h und 200 km/h betrach-

tet. Dazu wird eine Flügelstreckung im Vorfeld festgelegt. Es soll ermittelt werden,

bei welcher Kombination von Flügelgröße und Auftriebsbeiwert die beste Leistungs-

verbesserung erreicht werden kann. Die Abbildungen 2.13, 2.14 und 2.15 zeigen die

Leistungseinsparung und den Entlastungsgrad für alle Kombinationen vom Auftriebs-

beiwert des Trag�ügels und der Trag�ügelgröße, jedoch nur für jeweils eine Flugge-

schwindigkeit.

Dank der Vereinfachungen bezüglich des Nullwiderstandes des FlügelsCW0;Fl und

der Entwicklung der FlügelmassemFl entsprechend Kapitel 2.2 ist der zusätzliche Flü-

gelwiderstand bei fester Streckung allgemeingültig normierbar und die Abbildungen

2.13, 2.14 und 2.15 gelten für alle Ab�uggewichte gleichermaßen. Die Flügelstre-

ckung ist in diesem Beispiel zuL Fl = 5 gewählt. Für die Flügelgröße werden Werte

von 0 - 30% der Rotor�äche in die Betrachtung mit einbezogen. Außerdem wird fest-

gelegt, dass ein Auftriebsbeiwert des Trag�ügels vonCA;Fl = 1:1 nicht überschritten

werden soll. Dies soll berücksichtigen, dass reale Flügel nicht bei Auftriebsbeiwerten

nah der Grenze zum Strömungsabriss betrieben werden können.
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Abbildung 2.13.: Entlastungsgrad und normierter Leistungsgewinn fürL Fl = 5 bei
100 km/h

Abbildung 2.13 zeigt, wie hoch die Leistungsersparnis für Flügel- und Auftriebsbei-

wertkombinationen bei einer Fluggeschwindigkeit von 100 km/h ausfallen kann. In

diesem Beispiel ist die beste Leistungsersparnis mit dem größtmöglichen Trag�ügel

von SFl =SR = 0:28 und einem Auftriebsbeiwert vonCA = 0:6 erreichbar. Die Ro-

torentlastung liegt für diese Paarung bei 80%. Die Bereiche der Graphik, in denen

keine Werte angegeben sind, zeigen an, dass die Rotorentlastung für derartige Paarun-

gen über 80% liegt und damit nicht mehr in dem für dieses Beispiel als akzeptabel

de�nierten Bereich. Aufgrund des höheren Staudrucks bei 150 km/h sind die mögli-

chen Kombinationen von Flügelgröße und Auftriebsbeiwert geringer, wodurch auch

der Bereich gültiger Lösungen in Abbildung 2.14 wesentlich kleiner ausfällt als in

Abbildung 2.13. Abbildung 2.14 zeigt, dass für eine Fluggeschwindigkeit von 150

km/h die mögliche Leistungsersparnis im Vergleich zu einer Fluggeschwindigkeit von

100km/h gesunken ist und auch der optimale Flügel wesentlich kleiner ist. Seine Flä-

che entspricht 14% der Rotorkreis�äche (SFl =SR = 0:14). Der optimaleCA;Fl -Wert für

diesen Flügel beträgt 0.48. Für diesen Trag�ügel ist nicht mehr die mögliche Rotorent-

lastung von 80% am vorteilhaftesten, sondern bereits eine Entlastung vonxE = 64%

stellt den Optimalwert dar.
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Abbildung 2.14.: Entlastungsgrad und normierter Leistungsgewinn fürL Fl = 5 bei
150 km/h

In Abbildung 2.15 zeigt sich anhand der Farbskala, dass ein Flügel der Streckung

L Fl = 5 bei einer Fluggeschwindigkeit von 200 km/h nur noch in einem sehr kleinen

Bereich von Flügelgrößen undCA;Fl -Werten Leistungseinsparungspotentiale zeigt.

Die meisten möglichen Flügelvarianten bringen Verluste mit sich. Weiterhin zeigt sich

auch, dass nicht die maximal mögliche Rotorentlastung günstig ist, um die beste Leis-

tung zu erzielen, sondern ein geringerer Wert. Die Auftriebslast des Flügels beträgt

dafür nur 38%. Der optimale Flügel für diesen Fall (200 km/h Fluggeschwindigkeit)

weist ein Flächenverhältnis vonSFl =SR = 0:037 auf und muss mit einemCA;Fl -Wert

von 0.45 betrieben werden.

Mit Hilfe von Tabelle 2.5 wird ersichtlich, warum gerade diese Kombination von Auf-

triebsbeiwert und Flächenverhältnis die vorteilhafteste zur Widerstandsreduktion ist.

Tabelle 2.5 stellt die Werte der besten FlügelgleitzahlE�
Fl , der RotorgleitzahlER, des

Auftriebsbeiwertes des FlügelsCA;Fl und der GesamtgleitzahlEges von Rotor und

Trag�ügel des Kombinationstragschraubers bei verschiedenen Rotorentlastunggraden

xE für die Fluggeschwindigkeit 200 km/h dar.

Die Einträge zeigen, warum es unvorteilhaft ist, den Rotor mit einem Flügel mit

L Fl = 5 bis zu 80% zu entlasten. Bereits bei einer Rotorentlastung vonxE = 20%
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Abbildung 2.15.: Entlastungsgrad und normierter Leistungsgewinn fürL Fl = 5 bei
200 km/h

L Fl = 5 V E�
Fl EFl CA;Fl ER Eges

[km=h] [� ] [� ] [� ] [� ] [� ]

xE = 20% 200 17.0 14.6 0.23 17.2 16.6
xE = 40% 200 17.0 16.9 0.47 18.3 17.7
xE = 60% 200 17.0 14.9 0.70 18.7 16.2
xE = 80% 200 17.0 12.5 0.94 16.1 13.1

Tabelle 2.5.: Gleitzahlen für verschiedene RotorentlastungsgradexE (SFl =SR =
0:037,L Fl = 5) beiV = 200km=h

ist die Gleitzahl des Rotors höher als die des Trag�ügels. Sogar besser als die beste

Gleitzahl des Trag�ügelsE�
Fl . Dennoch ist es vorteilhaft den Rotor weiter zu entlasten,

um durch die Verringerung des Rotorwiderstandes die Gesamtgleitzahl von Rotor und

Trag�ügel des Vehikels zu erhöhen. Die Einsparung des Rotorwiderstandes fällt auch

in einem Bereich von Rotorentlastungsgraden größer alsxE = 20% höher aus als der

durch den Trag�ügel zusätzlich generierte Widerstand. BeixE = 40% zeigt sich, dass

die GesamtgleitzahlEgesvon Rotor und Trag�ügel durch den Einsatz des Trag�ügels

weiter gesteigert werden konnte. Eine weitere Entlastung aufxE = 60% bringt aber

einen gegenteiligen Effekt. Zwar wird die Rotorgleitzahl durch die zusätzliche Entlas-
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tung weiter gesteigert, aber die Gesamtgleitzahl des Vehikels sinkt. Ein klarer Hinweis

darauf, dass der Widerstandszuwachs am Trag�ügel den positiven Effekt der Wider-

standseinsparung am Rotor bei der weiteren Entlastung des Rotors übertroffen hat.

Aus Abbildung 2.15 ist bekannt, dass die beste Gesamtgleitzahl bereits beixE = 38%

erreicht werden kann, also knapp unterhalb der in Tabelle 2.5 betrachteten Entlastung

vonxE = 40%.

Da bei den vorherigen Untersuchungen nur jeweils eine konstante Fluggeschwindig-

keit untersucht wurde, wird diese Betrachtung im Folgenden um die Einbeziehung

der Fluggeschwindigkeit erweitert. Um zu bestimmen, wie sich die Parameter der op-

timal zur Leistungsreduktion geeigneten Trag�ügel entsprechend einer sich ändern-

den Fluggeschwindigkeit entwickeln, wurden die Berechnungen, die den Abbildun-

gen 2.13, 2.14 und 2.15 zugrunde liegen, für verschiedene Fluggeschwindigkeiten im

Bereich von 80 bis 250 km/h durchgeführt und jeweils der optimale Trag�ügel ermit-

telt.

Abbildung 2.16.: Flügelparameter für beste Leistungseinsparung beiL Fl = 5
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Abbildung 2.16 beleuchtet die Ergebnisse dieser Berechnungen für einen Trag�ügel

der Streckung vonL Fl = 5. Für den verwendeten Rotor und Flügel gelten die Vor-

gaben aus Tabelle 2.1 und Tabelle 2.2. Entsprechend der gemachten Vereinfachungen

sind die Ergebnisse für alle Ab�uggewichte gültig. Es zeigt sich, dass die Flügelgröße

zur optimalen Leistungsreduktion sowie der Entlastungsgrad mit zunehmender Flug-

geschwindigkeit abnehmen. DieCA;Fl -Werte, bei denen die beste Leistungsreduktion

erreicht wird, nähern sind mit zunehmender Fluggeschwindigkeit dem WertC�
A;Fl an,

bei dem die beste Gleitzahl des FlügelsE�
Fl gegeben ist. Dennoch sind sie etwas höher

als der Auftriebsbeiwert für das beste Gleiten des Trag�ügelsC�
A;Fl . Unter rein ae-

rodynamischen Gesichtspunkten ließe sich mit einer Kombination aus einer größeren

Flügel�äche und dem AuftriebsbeiwertC�
A;Fl der gleiche Auftrieb, aber ein geringerer

Widerstand erzielen. Der Ein�uss des Trag�ügelgewichts führt jedoch dazu, dass ein

kleinerer Trag�ügel mit einem geringeren Gewicht aber einem höherenCA;Fl -Wert

günstiger für die Widerstands- und Leistungsreduktion ist.

Abbildung 2.17 gibt die Ergebnisse für Flügel mit einer Streckung vonL Fl = 15 wie-

der. Im Gegensatz zu den Ergebnissen für den Flügel mit der StreckungL Fl = 5 zeigt

sich ein etwas anderes Bild. Dadurch, dass der induzierte Widerstand wesentlich ge-

ringer ausfällt als fürL Fl = 5, ist die beste Gleitzahl des Trag�ügels stets höher als

die des Rotors bei allen zulässigen EntlasungsgradenxE. Da C�
A;Fl höher ist als im

Fall der kleineren Streckung, kann der Flügel bei höheren Auftriebsbeiwerten betrie-

ben werden, um bei der besten GleitzahlE� = 30:8 beiC�
A;Fl = 0:69 zu operieren. Die

Flügel�äche kann bei geringen Fluggeschwindigkeiten aufgrund des höheren Auf-

triebsbeiwertes kleiner gewählt werden und bei großen Fluggeschwindigkeiten kön-

nen größere Flügel�ächen als bei einer Streckung vonL Fl = 5 genutzt werden, weil

dank der höheren Ef�zienz der Trag�ügel eine Entlastung der Rotoren bis zu 80% in

der Gesamtbilanz noch vorteilhaft ist. Das zeigt sich darin, dass über den gesamten

Fluggeschwindigkeitsbereich die größten Leistungseinsparungen stets mit der maxi-

mal zulässigen Rotorentlastung vonxE = 80% erreicht werden.



2.2. Flugleistungsbetrachtung für Kombinationstragschrauber 41

Abbildung 2.17.: Flügelparameter für beste Leistungseinsparung beiL Fl = 15

Abbildung 2.18 schlüsselt auf, was sich hinter den normierten Beiwerten zur Leis-

tungseinsparung verbirgt und gibt die zu erwartenden Leistungseinsparungen für Flü-

gel einer Streckung vonL Fl = 15 und einer maximalen Rotorentlastung von bis zu

80% wieder. Dazu wurden die Werte für die Ab�uggewichte 500 kg, 1000 kg und

1500 kg dargestellt. Es ergibt sich für alle Varianten das gleiche Bild. Die höchs-

te Leistungseinsparung ist im Bereich geringerer Fluggeschwindigkeiten zu erzielen.

Hier lässt sich der Rotorwiderstand am effektivsten durch den Einsatz eines Trag-

�ügels verringern. Desto höher die Fluggeschwindigkeit, umso mehr schwindet der

positive Effekt des Trag�ügels.

Abbildung 2.11 im vorherigen Abschnitt beschreibt, welche Leistungsersparnisse die

Anbringung eines Trag�ügels der StreckungL Fl = 10 mit einem Flächenverhältnis

von SFl =SR = 0:03 an einen Tragschrauber mit einem Ab�uggewicht von 750 kg hat,

wenn der Anstellwinkel des Trag�ügels im gesamten Flugbereich konstant gehalten

werden kann. Bezugnehmend auf diese Auswertung mit Trag�ügeln einer spezi�schen

Entwurfsgröße für den gesamten Flugbereich (Abbildung 2.11) wird in Abbildung

2.19 gezeigt, welche Leistungsersparnisse für den gleichen Tragschrauber erreichbar

sind, wenn für jede Fluggeschwindigkeit jeweils der Auftriebsbeiwert und das Flä-

chenverhältnisSFl =SR optimal gewählt werden können. Die Streckung des Flügels
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Abbildung 2.18.: Eingesparte Vortriebsleistung an Beispieltragschraubern (L Fl = 15)

ist dabei jeweilsL Fl = 10. Die dazugehörigen Größen für den Flügelauftriebsbeiwert

CA;Fl , das FlächenverhältnisSFl =SR und den EntlastungsgradxE sind in Abbildung

2.20 dargestellt. Es wird ersichtlich, dass sich für alle Fluggeschwindigkeiten Trag�ü-

gel auslegen lassen, die eine Leistungsersparnis mit sich bringen. Gerade bei geringen

Fluggeschwindigkeiten sind durch speziell ausgelegte Trag�ügel auch bei der Stre-

ckung vonL Fl = 10 gute Leistungsgewinne zu erzielen. Bei 100 km/h betragen diese

ca. 40%, bei 150 km/h noch etwa 15% und bei 250 km/h nähert sich die Leistungs-

ersparnis dem Ergebnis aus Abbildung 2.11 des vorherigen Kapitels an. Daraus geht

hervor, dass der für Abbildung 2.11 gewählte Flügel in seiner GrößeSFl =SR nahezu

dem hier ermittelten Wert für den optimalen Trag�ügel bei 250 km/h entspricht.



2.2. Flugleistungsbetrachtung für Kombinationstragschrauber 43

Abbildung 2.19.: Leistungseinsparungen und Gleitzahlerhöhungen durch Umrüs-
tung eines Tragschrauber (TS) von 750 kg zum Kombinationstrag-
schrauber (KTS) mit je Fluggeschwindigkeit optimalen Trag�ü-
geln,L Fl = 10, Rumpf:CW;par = 0:6, SFr = 1:4m2

Abbildung 2.20.: FlächenverhältnisSFl =SR, AuftriebsbeiwertCA;Fl und Entlastungs-
gradxE für Kombinationstragschrauber aus Fallbeispiel für je Flug-
geschwindigkeit optimale Trag�ügel (Vgl. Abbildung 2.19)
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3. Referenz�uggerät

Das Fluggerät, auf das in dieser Arbeit an mehreren Stellen beispielhaft Bezug ge-

nommen wird, ist der Air Cargo Gyro 2 (ACG2), der in Abbildung 3.1 dargestellt ist.

Das Fluggerät diente am Institut für Flugsystemtechnik als Erprobungsträger für die

Kombinationstragschrauberkonstruktion. Der ACG2 wurde am Institut für Flugsys-

temtechnik konzipiert und ausgelegt. Er entstand in Zusammenarbeit mit verschiede-

nen Spezialisten aus den Bereichen Modell�ugversuch, Modellbau, Modellrotor und

Modelltragschrauber aus Deutschland und Österreich und basiert auf Erfahrungen mit

dem Vorgängermodell ACG1 [33]1 (Vgl. Anhang A.1).

Abbildung 3.1.: Air Cargo Gyro 2 (ACG2)

1Flugerprobung zukünftiger Tragschrauber anhand skalierter Versuchsmodelle, DLRK, 2016



46 3. Referenz�uggerät

3.1. Aufgabende�nition

Der ACG2 ist ein Demonstrator für die eine neue Art von Lastentragschraubern. Der

Bedarf und die Umsetzbarkeit von derartigen Fluggeräten wurde im DLR-Projekt Au-

tomated Low Altitude Air Delivery (ALAADy) untersucht. Während der Projektlauf-

zeit wurde der ACG2 als Demonstrator und Erprobungsträger aufgebaut, um die Flieg-

barkeit einer derartigen Kon�guration zu überprüfen und ihre Flugeigenschaften im

Feldversuch zu erforschen. Angelehnt an Entwürfe aus dem Projekt ALAADy sollte

auch der ACG2 Frachtgut transportieren, Kurzstart- und Kurzlandefähigkeit besitzen

und dank seines Rotors im Falle von Notfällen oder schweren Störungen in Auto-

rotation möglichst senkrecht sinken und mit möglichst geringer Gesamtenergie eine

Notlandung durchführen können [34]2. Die Auslegung als Kombinationstragschrau-

ber sollte hauptsächlich die Flugleistungen verbessern. Darüber hinaus weist der Flü-

gel ein hohes Maß an Funktionsintegration auf (siehe Kapitel 3.2). Um das Flugmodell

auch vor Publikum präsentieren zu können, wurde es 2018 als erstes Tragschrauber-

/Kombinationstragschrauber-Großmodell in Deutschland zugelassen [35]3.

3.2. Kon�guration

Der Aufbau des ACG2 erinnert dank seines Spornfahrwerkes an frühe Tragschrauber-

und Flugzeugentwürfe und scheint anachronistisch. Doch gerade dieser Aufbau re-

duziert den Steueraufwand für den Piloten im Startvorgang ungemein. Dadurch, dass

der Rotor im Startlauf bei neutralem Nicksteuer bereits einen Anstellwinkel hat, der

größer ist als der für den Flug benötigte Anstellwinkel, bechleunigt der Rotor bis

zum Flugdrehzahlniveau, ohne dass der Pilot das Nicksteuer betätigen muss. Mit dem

Abheben bewirkt die sich ändernde Rump�age, dass danach zwangsläu�g ein ange-

messener Rotoranstellwinkel für den Geradeaus�ug vorliegt. Bei gut ausgetrimmtem

Nicksteuer konnten Starts bis zu einer Flughöhe von mehreren Metern ohne eine ein-

zige Nicksteuereingabe durchgeführt werden.

Die Propeller sind nicht wie bei vielen derzeitigen Tragschraubermodellen als Druck-

sondern als Zugpropeller ausgeführt. Diese Anordnung reduziert vor allem die Lärm-

2Low-Altitude Cargo Flights Could Be Autorgyro's Renaissance, AviationWeek, 05-2018
3Prüfungsakte + Flughandbuch, Flugmodell-Dreh�ügler ACG2
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immission des Fluggerätes. In [36]4 wird von einer Lärmminderung in der Größen-

ordnung von bis zu 6 dB berichtet, allein durch die Verwendung von Zugpropellern

bei sonst unverändertem Fluggerät. Die Verwendung von zwei Motoren anstatt einem

bringt Vorteile bezüglich des Momentenhaushaltes bei Schubänderungen und ermög-

licht, die gesamte Propeller�äche bei moderaten Propellerradien zu erhöhen.

In konventionellen Tragschraubern sind die Momentenänderungen aufgrund von Leis-

tungsänderungen um alle Flugzeugachsen für einen Piloten verhältnismäßig ausge-

prägt spürbar [37]5. Das liegt unter anderem an der fehlenden Rolldämpfung durch

die Flügel, aber auch daran, dass sich das Leitwerk direkt im Propellerabstrom und

dem Drall der abgehenden Strömung be�ndet. Durch die Verwendung von zwei ge-

genläu�gen, symmetrisch angeordneten Propellern heben sich die entstehenden Roll-

momente direkt auf. Auch die Giermomente durch den verwirbelten Abstrom auf das

Leitwerk heben sich im schiebefreien Flug gegenseitig auf. Des Weiteren ist die Nick-

reaktion um die Querachse so weit wie möglich minimiert worden. Dafür wurden die

Propeller weit oberhalb des Flügels installiert, um die Schubachse möglichst nah am

Schwerpunkt vorbeizuführen. Die Verwendung zweier Propeller am Trag�ügel mach-

te die Installation einer Frontladeluke möglich. Außerdem ist dank der Verwendung

von Flügelgondeln der gesamte Innenraum des Rumpfes frei von Einbauten, wodurch

ein großes Ladevolumen ermöglicht wird.

Der Flügel dient neben seiner auftriebserzeugenden Funktion auch als Fahrwerks- und

Motorträger. Aus Gründen der Trimmbarkeit mussten die relativ schweren Motoren so

weit wie möglich vorn im Fluggerät untergebracht werden. Da die elektrischen Ströme

zu den Motoren bis zu 150A betragen, mussten die Kabel kurz gehalten werden und

Akkumulator und Motor nah beieinander verbaut werden. Das Höhenleitwerk ist im

Einstellwinkel veränderbar, wurde jedoch nach einer Einstellung im Windkanal nicht

mehr neu justiert. Untypisch für Tragschrauber ist das verbaute Höhenruder. Dies ist

speziell für den Flugversuch vorgesehen, um die Trimmlage des Rumpfes relativ zum

Rotor zu verändern und die Auftriebsverteilung von Rotor zu Flügel zu beein�ussen.

Alle Fahrwerke sind mit Dämpfern versehen, um ein ungewolltes „Abspringen“ nach

dem Aufsetzen zu vermeiden. Ist der Tragschrauber in der Luft durch seinen Kipp-

Kopf-Rotor sehr gut steuerbar, so limitiert der Kontakt mit dem Boden die Wirksam-

4Aerodynamic and Acoustic Analysis of Installed Pusher-Propeller Aircraft Con�gurations, Journal of Air-
craft, 2012

5Untersuchung der Flugdynamik eines Tragschraubers im Seitengleit�ug, Forschungsbericht, 2013.
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keit des Steuermoments. Rollt der mit einem Rad bereits am Boden be�ndliche Trag-

schrauber um die Längsachse zur Seite eben dieses Fahrwerks, so darf der Schwer-

punkt nicht in größerem Winkel über das Fahrwerk herausragen, als durch den Rotor

ausgesteuert werden kann. Da der Rollsteuerwinkel des Rotorkopfes nur wenige Grad

beträgt, kann eben dieser Umstand als einer der Hauptgründe für viele Tragschrau-

berunfälle durch Umkippen am Boden ausgemacht werden [38]6. Diese Erkenntnisse

haben dazu bewogen, das ACG2-Fahrwerk möglichst breit zu gestalten, aber auch

durch die bereits erwähnten Dämpfer das Aufsetzverhalten für den Piloten auch bei

„härteren“ Landungen leichter beherrschbar zu machen.

Bei einem ersten Test�ug im September 2017 wurden Schwächen bezüglich der Sta-

bilität und Steuerbarkeit des ersten Entwurfes offensichtlich, die in darauffolgenden

Analysen des beobachteten Flugverhaltens größtenteils geklärt werden konnten. Durch

diese Analysen entstanden die Ideen für Anpassungen des Fluggerätes, die in einer

Windkanalkampagne vermessen werden konnten. Vor und während der Windkanal-

kampagne im DNW ([39]7,[40]8) in Braunschweig wurden Kon�gurationsanpassun-

gen vorgenommen und auf ihre Wirksamkeit hin überprüft.

Diese sind:

• Veränderung der Schwerpunktlage und Vergrößerung der Mastlänge, um die

Steuerautorität des Piloten weiter zu erhöhen

• Installation von Seitenleitwerksvergrößerungen, um die Windfahnenstabilität

auch bei geringer Fluggeschwindigkeit und mit Propellern im Idle (Verringe-

rung des Staudrucks am Leitwerk) zu verbessern

• Installation von Knick�ügeln, um das Schieberollmoment zu verbessern

• Änderung der Höhenleitwerkseinstellung, um die optimale Trimmlage im Rei-

se�ug zu erhalten

• Änderung des Propellerdrehsinns, um durch einen schubabhängigen Aufwind

am Höhenleitwerk aufnickende Schubreaktionen abzumildern

6Dynamic Rollover of Gyroplanes during Landing—Cause and Prevention, CEAS Aeronautical Journal,
2022

7The Aeroacoustic Wind Tunnel DNW-NWB, AIAA/CEAS Aeroacoustics Conference, 2012
8The new NWB ventilator: a practical case of design-to-noise, AIAA/CEAS Aeroacoustics Conference, 2012
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Dank dieser Kon�gurationsanpassungen konnte der ACG2 im Normal�ugbereich si-

cher betrieben werden und auch das Start- und Landeverhalten entsprach den Erwar-

tungen. Einzelheiten aus den Windkanalmessungen sind beispielhaft im Anhang unter

A.7 aufgeführt. Die Abbildung 3.2 zeigt die Kon�guration des ACG2 beim ersten

Flugversuch und 3.3 stellt den ACG2 mit allen im Windkanal zu vermessenden Ände-

rungen, die nach der Windkanalkampagne übernommen wurden, dar.

Abbildung 3.2.: ACG2 ohne Modi�ka-
tionen im DNW-LLF

Abbildung 3.3.: ACG2 mit Modi�ka-
tionen im DNW-LLF

3.3. Modellierung und Simulation

Da die Beobachtbarkeit einzelner �ugdynamischer Vorgänge im Modellexperiment,

Flugversuch oder auch im Windkanalversuch nur eingeschränkt möglich ist, wird als

weiteres Hilfsmittel die �ugdynamische Simulation hinzugezogen. Ein Aspekt ist,

dass einige Vorgänge sehr langsam ablaufen können und innerhalb kurzer Vorbei�ü-

ge im Sichtbereich nicht immer erkannt werden können. Zumal auch atmosphärische

Störungen Messungen verfälschen können. Als Beispiel dafür sei die Übertragung ei-

nes Auftriebsanteils vom Rotor auf den Flügel bei gleichzeitigem Rotordrehzahlabbau

genannt. Je nach Fluggeschwindigkeit und Ausschlag des Höhenruders am Leitwerk

variiert die zeitliche Entwicklung dieses Effekts stark. Ein anderer Aspekt ist, dass

mit der gegebenen Messtechnik nicht alle Größen aufgezeichnet werden konnten, um
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�ugdynamische Effekte ausschließlich mit Hilfe der reinen Messergebnisse erklären

zu können. So wurde der Schlagwinkel der Rotorblätter nicht direkt gemessen. Seine

Kenntnis ist jedoch entscheidend, um die Ausrichtung der Rotorkraft und die Durch-

strömung des Rotors bestimmen zu können. Um diese Größe zu ermitteln, wird auf

Simulationsergebnisse zurückgegriffen. Es werden Messungen der Anströmung am

Nasenmast und der inertialen Messanlage genutzt, um den Flugzustand in der Simula-

tion nachzustellen. Ein anschließender Vergleich der Rotordrehzahl und der Rotorkraft

aus der Simulation mit den gemessenen Werten dieser Größen gibt Aufschluss über

die Güte der mit Hilfe der Simulation berechneten Werte.

Im Wesentlichen wurden zwei Simulationsmodelle genutzt, welche in MATLAB Si-

mulink umgesetzt wurden [41]9. Ein Modell des Rotors, mit dem plausible Ergebnis-

se für die Rotorkraft und den Schlagwinkel berechnet werden, wurde genutzt, um die

Messergebnisse aus den Flugversuchen zu komplettieren und interpretieren zu kön-

nen. Es basiert auf einer Modellierung der Blattelemente, wie sie in [42]10 vorgestellt

wird.

Ein weiteres Simulationsmodell, das die Größen der Längsbewegung umfasst, wur-

de genutzt, um die Längsbewegung von Kombinationstragschraubern gut abbilden zu

können. Dieses Modell wurde mit Messwerten aus dem Windkanal ergänzt, um spe-

ziell den ACG2 darstellen zu können. Es hilft wesentlich die Beobachtungen aus den

Flugversuchen mit den theoretischen Überlegungen zu verbinden.

Dank der entstandenen Modelle ist es möglich, eine Übertragung der Flugversuchs-

ergebnisse auf weitere Bereiche der Flugenveloppe vorzunehmen, die nicht im Flug-

versuch demonstriert wurden und so die Ränder der möglichen Flugenveloppe abzu-

schätzen.

3.3.1. Rumpf, Flügel und Leitwerke

Flügel und Höhenleitwerk

Die Modellierungen des Flügels und des Höhenleitwerks basieren auf den Messer-

gebnissen aus dem Windkanal. Dazu wurde zuerst eine Kon�guration mit Flügel und

Höhenleitwerk vermessen und im zweiten Schritt die Messung ohne Höhenleitwerk

wiederholt. Aus der Differenz der Messungen konnte die Polare des Höhenleitwerks

9MATLAB-Simulink-State�ow, 2009
10Modellierung und Simulation der Flugdynamik eines Tragschraubers, Forschungsbericht, 2009
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errechnet werden. Aerodynamische Einwirkungen des Flügels auf das stromabwärts

be�ndliche Höhenleitwerk, wie z.B. der Flügelabwind, wurden in der Messung mit

erfasst und müssen nicht explizit modelliert werden.

Für die Bestimmung der Flügelpolare wurde das gleiche Verfahren angewendet. In

einer ersten Messung wurden Rumpf und Flügel gemeinsam vermessen und für die

zweite Messung der Flügel demontiert. Abbildung 3.4 stellt diese Methode verein-

facht dar.

Abbildung 3.4.: Prinzipdarstellung der Baugruppenvermessung

Die Propeller wurden für die zuvor beschriebenen Messungen demontiert, um stören-

de Ein�üsse zu vermeiden. Durch ihren Abstrom, der über die Flügel und das Hö-

henleitwerk verläuft, haben sie einen starken Ein�uss auf die dortige Aerodynamik

[43]11. Neben der von den Propellern verursachten zusätzlichen Anströmungskompo-

nente am Trag�ügel wirkt auch ein vom Propellerdrall verursachter Ab- bzw. Auf-

windwinkel am Leitwerk und nimmt ebenso Ein�uss auf den Nickmomentenhaushalt.

Die Modellierung dieser Effekte ist in 3.3.2 beschrieben.

11Flugmechanische Charakteristika von propellergetriebenen Flugzeugen mit aktiven Hochauftriebssystemen,
Forschungsbericht, 2017
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Rumpf

Auch die aerodynamischen Beiwerte des Rumpfes wurden im Windkanal bestimmt.

Hierzu wurden alle abnehmbaren Bauteile demontiert (Abbildung 3.5). Die Kräfte

und Momente, die aus der Rumpfaerodynamik resultieren, sind in den Simulations-

modellen über eine einfache mathematische Repräsentation des Nickmomentes und

des Widerstandes in Abhängigkeit von der Anströmungsgeschwindigkeit, des Schie-

bewinkels und des Anstellwinkels abgebildet.

Abbildung 3.5.: Vermessung von Rumpf und verbliebenen Anbauteilen im Windka-
nal

3.3.2. Schubmodell

Das verwendete Schubmodell ist auf Basis von Windkanalmessungen erstellt worden.

Dabei wurden Versuchsreihen bei drei verschiedenen Strömungsgeschwindigkeiten

durchgeführt. Tabelle 3.1 gibt die für das Schubmodell verwendeten Messreihen wie-

der. Durch die Messung der aufgetretenen Kräfte und Momente sowie der Propeller-

drehzahl und der Strömungsgeschwindigkeit im Kanal lässt sich die Abhängigkeit der

Schubkraft von der Propellerdrehzahl und der Flug- bzw. der Kanalgeschwindigkeit

ausdrücken. In Analogie zum Rotor lässt sich der Schub der Propeller auch in Bezie-
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