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Der gesellschaftliche Wunsch nach erschwinglicher und nachhaltiger Mobilitat begrindet die
Forschung zur Effizienzsteigerung und Umweltvertraglichkeit von Luftfahrzeugen. Ein aktueller
Baustein dieser Forschung sind verteilte elektrische Antriebe, durch welche vorteilhafte
Interaktionen zwischen dem Antriebssystem und der Flugzeugzelle ermdéglicht werden. Es
existieren verschiedene Konzepte von verteilten Antriecben, wobei die bisherigen
Forschungsergebnisse teilweise widersprichliche Aussagen zu ihren Potentialen liefern. Ein
vielversprechendes Konzept mit verteilten Propellern entlang der Flligelvorderkante wird im
Rahmen dieser Arbeit aus der Perspektive des Gesamtflugzeugentwurfs flr verschiedene
Missionsszenarien untersucht.

Zu diesem Zweck wird ein integrierter Prozess aufgebaut, welcher automatisiert den Vorentwurf
von Konfigurationen mit verteilten Propellern sowie die Durchfiihrung von Parameterstudien
ermoglicht. Die mafRgeblichen aerodynamische Interaktionen zwischen den Propellern und der
Tragflache werden durch physikalische Modelle wahrend eines Entwurfs unmittelbar
bertcksichtigt. Zur Realisierung von verteilten Antrieben werden turbo- elektrische
Antriebsstrange eingesetzt. Als Referenzkonfigurationen dienen Turboprops mit einem
vergleichbaren Technologieszenario. Im Verlauf der Arbeit wird der Entwurfsprozess einer
Validierung unterzogen. In monodisziplindren  Studien werden die wesentlichen
aerodynamischen Effekte von verteilten Antrieben diskutiert. In multidisziplinaren Studien werden
die Einflisse der Auslegungsparameter wie Propelleranzahl, Flachenbelastung und Leistungs-
Gewichtsverhaltnis unter Berilicksichtigung von Schneeballeffekten quantifiziert. Anschliel3end
werden Entwurfsraumuntersuchungen durch die simultane Variation der genannten Parameter
durchgefuhrt.  Hierbei ~werden die Regionalflugzeuge und die Kurz- und
Mittelstreckenkonfigurationen in separaten Studien betrachtet. Die resultierenden Entwirfe
werden hinsichtlich der Erflllung der Missions- und Zulassungsanforderungen Uberprift und die
treibstoffeffizientesten Konfigurationen fir die jeweilige Propelleranzahl werden verwendet, um
die Effekte der Antriebsverteilung auf Gesamtflugzeugebene zu diskutieren. Anschlielend
werden die Ergebnisse beider Missionsszenarien zueinander in Beziehung gesetzt, um
missionsibergreifende Aussagen zu tatigen.

Die Ergebnisse dieser Arbeit bestatigen die Vorteile von sinnvoll ausgelegten verteilten Antrieben
hinsichtlich des Treibstoffbedarfs im Bereich von bis zu 13% bei einem Vergleich zu
zweimotorigen turbo- elektrischen Konfigurationen. Ausschlaggebend dafur sind eine
vergrolRerte Propellerflache, eine reduzierte Fligelflache sowie in Konsequenz ein verringerter
Leistungsbedarf. Der Vergleich der effizientesten turbo- elektrischen Konfigurationen mit
zweimotorigen Turboprop- Konfigurationen zeigt weiterhin, dass der Einsatz von verteilten
Antrieben bei einem vergleichsweise optimistischen Technologienszenario die Nachteile eines
turbo-elektrischen Antriebsstrangs wie zusatzliche Masse und Wandlungsverluste kompensieren
kann. Das héchste Potential liegt dabei im Bereich von unter 3% und ist von der Flugzeugklasse
sowie den Technologieannahmen abhangig.
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The society is interested in affordable and sustainable mobility that requires the research to
improve the efficiency of aircraft and to reduce their environmental impact. One of the techno-
bricks in the scope of this research is the distributed electric propulsion that enables
advantageous interactions between the propulsion system and the airframe. There are different
concepts of distributed propulsion and the research results regarding their potential at aircraft
level are ambiguous. A promising concept with distributed propellers at the leading edge of the
wing is investigated in the scope of this work from the conceptual design perspective under
consideration of different top-level aircraft requirements.

For this purpose, an integrated process is developed that enables an automated conceptual
aircraft design of configurations with distributed propellers and the automated execution of
parameter studies. The crucial aerodynamic propeller- wing interactions are taken into account
during the design process by physical models. In order to enable distributed propulsion, the turbo-
electric powertrain architecture is chosen. Turboprop configurations at a comparable technology
level are used as references. In the scope of this work, a validation of the design process is
carried out. Mono- disciplinary studies are used to discuss the essential aerodynamic effects
related to distributed propulsion. Multidisciplinary studies are utilized to evaluate the impact of
the major design parameters as the number of propellers, the wing loading, and the power-to-
weight ratio under considerations of snowball effects during the overall aircraft design process.
Design space investigations are carried out by the simultaneous variations of the aforementioned
parameters. The investigations are performed for regional and short- and medium range
missions. The resulting configurations are evaluated w.r.t. the fulfillment of the design mission
and the certification criteria. The most efficient configurations for the corresponding number of
propellers are used to discuss the effects of distributed propulsion from the overall aircraft design
perspective for each mission individually. Finally, an evaluation overarching both missions is
conducted.

The results of this work confirm the advantages of meaningfully applied distributed propulsion
w.r.t. the fuel consumption in the region around 13% compared to a twin-engine turbo-electric
configuration. The major reasons are the increased propeller disc area, the reduced wing area,
and hence a lower power demand. The comparison between the most efficient turbo- electric
configurations and the twin engine turboprops shows that the utilization of distributed propulsion
under consideration of a comparably optimistic technology scenario can compensate for the
additional mass and transmission losses of the turbo- electric powertrain. The highest potential
improvement lies below 3% depending on the aircraft class and the technology assumptions.
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Zusammenfassung

Der gesellschaftliche Wunsch nach erschwinglicher und nachhaltiger Mobilitit begriin-
det die Forschung zur Effizienzsteigerung und Umweltvertriglichkeit von Luftfahrzeu-
gen. Ein aktueller Baustein dieser Forschung sind verteilte elektrische Antriebe, durch
welche vorteilhafte Interaktionen zwischen dem Antriebssystem und der Flugzeugzelle
ermoglicht werden. Es existieren verschiedene Konzepte von verteilten Antrieben, wobei
die bisherigen Forschungsergebnisse teilweise widerspriichliche Aussagen zu ihren Po-
tentialen liefern. Ein vielversprechendes Konzept mit verteilten Propellern entlang der
Fliigelvorderkante wird im Rahmen dieser Arbeit aus der Perspektive des Gesamtflugzeu-
gentwurfs fiir verschiedene Missionsszenarien untersucht.

Zu diesem Zweck wird ein integrierter Prozess aufgebaut, welcher automatisiert den Vor-
entwurf von Konfigurationen mit verteilten Propellern sowie die Durchfithrung von Pa-
rameterstudien ermdglicht. Die mafigeblichen aerodynamische Interaktionen zwischen
den Propellern und der Tragfliche werden durch physikalische Modelle wihrend eines
Entwurfs unmittelbar beriicksichtigt. Zur Realisierung von verteilten Antrieben werden
turbo- elektrische Antriebsstringe eingesetzt. Als Referenzkonfigurationen dienen Tur-
boprops mit einem vergleichbaren Technologieszenario. Im Verlauf der Arbeit wird der
Entwurfsprozess einer Validierung unterzogen. In monodiszipliniren Studien werden die
wesentlichen aerodynamischen Effekte von verteilten Antrieben diskutiert. In multidiszi-
pliniren Studien werden die Einfliisse der Auslegungsparameter wie Propelleranzahl, Fli-
chenbelastung und Leistungs- Gewichtsverhiltnis unter Beriicksichtigung von Schnee-
balleffekten quantifiziert. Anschlieffend werden Entwurfsraumuntersuchungen durch die
simultane Variation der genannten Parameter durchgefiihrt. Hierbei werden die Regio-
nalflugzeuge und die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen in separaten Studien be-
trachtet. Die resultierenden Entwiirfe werden hinsichtlich der Erfiillung der Missions-
und Zulassungsanforderungen iiberpriift und die treibstoffeffizientesten Konfiguratio-
nen fiir die jeweilige Propelleranzahl werden verwendet, um die Effekte der Antriebsver-
teilung auf Gesamtflugzeugebene zu diskutieren. Anschlieflend werden die Ergebnisse
beider Missionsszenarien zueinander in Beziehung gesetzt, um missionsiibergreifende
Aussagen zu titigen.

Die Ergebnisse dieser Arbeit bestitigen die Vorteile von sinnvoll ausgelegten verteilten
Antrieben hinsichtlich des Treibstoffbedarfs im Bereich von bis zu 13% bei einem Ver-
gleich zu zweimotorigen turbo- elektrischen Konfigurationen. Ausschlaggebend dafiir
sind eine vergroflerte Propellerfliche, eine reduzierte Fliigelfliche sowie in Konsequenz
ein verringerter Leistungsbedarf. Der Vergleich der effizientesten turbo- elektrischen Kon-
figurationen mit zweimotorigen Turboprop- Konfigurationen zeigt weiterhin, dass der
Einsatz von verteilten Antrieben bei einem vergleichsweise optimistischen Technologiens-
zenario die Nachteile eines turbo-elektrischen Antriebsstrangs wie zusitzliche Masse und
Wandlungsverluste kompensieren kann. Das hochste Potential liegt dabei im Bereich von
unter 3% und ist von der Flugzeugklasse sowie den Technologieannahmen abhingig.
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Abstract

The society is interested in affordable and sustainable mobility that requires the research
to improve the efficiency of aircraft and to reduce their environmental impact. One of the
techno-bricks in the scope of this research is the distributed electric propulsion that ena-
bles advantageous interactions between the propulsion system and the airframe. There
are different concepts of distributed propulsion and the research results regarding their
potential at aircraft level are ambiguous. A promising concept with distributed propellers
at the leading edge of the wing is investigated in the scope of this work from the concep-
tual design perspective under consideration of different top-level aircraft requirements.
For this purpose, an integrated process is developed that enables an automated conceptual
aircraft design of configurations with distributed propellers and the automated execution
of parameter studies. The crucial aerodynamic propeller-wing interactions are taken into
account during the design process by physical models. In order to enable distributed pro-
pulsion, the turbo-electric powertrain architecture is chosen. Turboprop configurations
at a comparable technology level are used as references. In the scope of this work, a valida-
tion of the design process is carried out. Mono-disciplinary studies are used to discuss the
essential aerodynamic effects related to distributed propulsion. Multi-disciplinary studies
are utilized to evaluate the impact of the major design parameters as the number of pro-
pellers, the wing loading, and the power-to-weight ratio under considerations of snowball
effects during the overall aircraft design process. Design space investigations are carried
out by the simultaneous variations of the aforementioned parameters. The investigations
are performed for regional and short- and medium range missions. The resulting confi-
gurations are evaluated w.r.t. the fulfillment of the design mission and the certification
criteria. The most efficient configurations for the corresponding number of propellers
are used to discuss the effects of distributed propulsion from the overall aircraft design
perspective for each mission individually. Finally, an evaluation overarching both missi-
ons is conducted.

The results of this work confirm the advantages of meaningfully applied distributed pro-
pulsion w.r.t. the fuel consumption in the region around 13% compared to a twin-engine
turbo-electric configuration. The major reasons are the increased propeller disc area, the
reduced wing area, and hence a lower power demand. The comparison between the most
efficient turbo-electric configurations and the twin-engine turboprops shows that the uti-
lization of distributed propulsion under consideration of'a comparably optimistic tech-
nology scenario can compensate for the additional mass and transmission losses of the
turbo-electric powertrain. The highest potential improvement lies below 3% depending
on the aircraft class and the technology assumptions.
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1. Einleitung

Fluggerite an sich stellen ein faszinierendes Forschungsthema dar, weshalb es aus der
Perspektive des Autors keiner weiteren einleitenden Worte bediirfte. Allerdings ermog-
licht erst das gesamtgesellschaftliche Interesse an der Luftfahrt, die fiir solch eine For-
schung erforderlichen Ressourcen aufzubieten. In [64] wird das Interesse der Gesellschaft
an der Luftfahrt in politische, wirtschaftliche und soziale Bereiche unterteilt. Aus poli-
tischer Perspektive sichert ein eigenes Luftfahrtsystem die Unabhingigkeit eines Landes
und ermdoglicht die Durchsetzung eigener Interessen. Aus wirtschaftlicher Sicht ermég-
licht der Lufttransport die Beforderung von Giitern mit einer hohen Geschwindigkeit
und Sicherheit iiber lange Strecken, wenn auch in vergleichsweise geringen Mengen. Aus
sozialer Perspektive erlaubt die Luftfahrt der breiten Masse aus personlichem Interes-
se vergleichsweise kostengiinstig und mit vertretbarem Zeitaufwand weit entfernte Teile
der Welt zu erreichen.

Eine potentielle Entwicklung der Luftfahrt in naher bis mittlerer Zukunft wird vom grof3-
ten europiischen Flugzeughersteller ATRBUS in seiner Marktanalyse [8] prognostiziert.
Man geht davon aus, dass durch das Wachstum der Bevolkerung und den globalen Anstieg
des Wohlstands der Lufttransport sowohl beziiglich Personentransport als auch Fracht-
transport wachsen wird. Auch wird hervorgehoben, dass Fluggesellschaften ihre Flotten
laufend modernisieren und sie deshalb modernste und effizienteste Flugzeuge bendtigen
wiirden. Demnach besteht also nicht nur die Anforderung, mehr Flugzeuge bereitzustel-
len, sondern diese kontinuierlich zu verbessern.

Es gibt politisch motivierte Bestrebungen weltweit, den technologischen Fortschritt in
der Luftfahrt zu unterstiitzen. Die fundamentalen Ziele der Luftfahrforschung in Europa
sind beispielsweise in [22] beschrieben. Im Wesentlichen strebt man die Schaffung ei-
nes Lufttransportsystems an, welches den Anforderungen der Bevolkerung hinsichtlich
der Mobilitit im Zusammenspiel mit der Umweltvertriglichkeit, speziell in Bezug auf
Treibhaus- und Lirmemissionen, geniigt und zeitgleich global wettbewerbsfihig bleibt.
Um diese Ziele zu erreichen, werden verschiedene europiische Forschungsprogramme
wie Clean Sky [102] und Clean Aviation [101] betrieben. Es sei angemerkt, dass auch natio-
nale Programme wie das Luftfahrtforschungsprogramm (LuFo) in Deutschland existieren,
deren tibergeordnete Ziele sich jedoch an den bereits erwihnten orientieren.

Die Entwicklung neuer Technologien spielt in diesen Forschungsprogrammen eine zen-
trale Rolle. In [101] sind potentiell vielversprechende Technologiebausteine fiir verschie-
dene Flugzeugklassen aufgelistet. Eine dhnliche Zusammenstellung von Technologien zur
Reduktion der Treibhausgase der Luftfahrt sind in [86] zu finden. Es wird mit einer signifi-
kanten Entwicklung von elektrischen Antrieben und Speicherméoglichkeiten elektrischer
Energie in naher Zukunft gerechnet. Deshalb wird der hybrid-elektrische Antriebsstrang
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als eine der zentralen Zukunftstechnologien von Interesse aufgefithrt. Hierbei werden
verschiedene Energiequellen mitgefiihrt und je nach Flugphase vorteilhaft eingesetzt. Ei-
ne weitere Technologie, welche mit der Elektrifizierung des Antriebsstrangs einhergeht,
sind verteilte Antriebe. Diese konnen sinnvoll durch rein elektrische, hybrid- oder turbo-
elektrische Antriebsarchitekturen realisiert werden. Letztere verwenden nur eine Energie-
quelle, beispielsweise in Form von synthetischen Treibstoffen. Man erwartet, dass elektri-
fizierte Antriebsstringe sich zunichst aufgrund der moderaten Leistungsanforderungen
und Reichweiten fiir Regionalflugzeuge anbieten wiirden.

Fiir Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen, welche den gréfiten Marktanteil aufweisen,
werden eine Effizienzsteigerung der Zelle, beispielsweise durch Widerstands- und Mas-
senreduktion, sowie eine Erhohung der Effizienz des Antriebssystems angestrebt. Auf-
grund der hohen Leistungs- und Energieanforderungen wird die Elektrifizierung jedoch
nicht als eine primire Technologie dafiir angesehen. Allerdings kann sie unterstiitzend
eingesetzt werden. Insbesondere riicken neue, nachhaltige Treibstoffe wie synthetische
Kohlenwasserstoffe als evolutionirer oder reiner Wasserstoft als revolutionirer Ansatz in
den Fokus.

Zur Realisierung des erforderlichen technologischen Fortschritts sind in [101] verschie-
dene Schritte geplant. Es wird unter anderem der Forschungsbedarf’bei Werkzeugen zum
Entwurf und der Bewertung solcher unkonventionellen Konfigurationen gesehen. Die
vorliegende Arbeit, obwohl nicht Teil von Clean Aviation, greift diesen Punkt aufund soll
neue Fihigkeiten im Bereich des Vorentwurfs von Konfigurationen mit verteilten Antrie-
ben schaffen, sowie einige der offenen Fragen auf diesem Gebiet beantworten.



2. Stand der Forschung

Dieses Kapitel vermittelt einen Uberblick iiber die Forschung auf dem Gebiet der verteil-
ten Antriebe. Mit der Verteilung von Antrieben werden sehr unterschiedliche technische
Ansitze verfolgt, welche sich verschiedene physikalische Effekte zunutze machen. Aus die-
sem Grund lisst sich eine Vielzahl der Arten von verteilten Antrieben finden [50]. Im
Regelfall wird dabei eine Effizienzsteigerung des Gesamtsystems angestrebt. In einigen
Fillen sollen durch verteilte Antriebe neuartige Nischenmirkte wie urbaner Lufttrans-
port [91],[85] ermdglicht werden. Laut [67] versprechen elektrische verteilte Antriebe si-
gnifikante Verbesserungen des Wirkungsgrads durch synergetische Effekte zwischen An-
trieb und Zelle, eine Erh6hung der Sicherheit durch Redundanz sowie eine Reduktion der
Umwelt- und der Lirmbelastung.

2.1. Allgemeiner Uberblick

Eine Perspektive auf die historischen und kiinftigen Entwicklungen in der Antriebstech-
nik der Luftfahrt mit dem Schwerpunkt auf verteilten Antrieben verschiedener Arten ist
in [30] gegeben. Die Quelle zeigt den Umfang von Ideen hinsichtlich verteilter Antriebe,
wobei auch betont wird, dass die Umsetzung dieser Ideen in einem nur geringen Um-
fang stattgefunden hat. Als ein wesentlicher Grund wird die hohere Effizienz von grofien
Antriebseinheiten, von welchen in Konsequenz wenige benétigt werden, angefiihrt. Wei-
terhin wird die Notwendigkeit der Forschung auf dem Gebiet der verteilten Antriebe her-
vorgehoben. So werden Studien zu der Zahl der Antriebseinheiten, zu den Missionspara-
metern und den erforderlichen Technologieniveaus empfohlen.

Eine umfangreiche Ubersicht zu verschiedenen Arten von elektrischen verteilten Antrie-
ben ist in [52] zusammengefasst. In vielen Fillen sind solche Konfigurationen mit unkon-
ventionellen, z.B. hybriden Antriebsstringen verkniipft. Dazu wird in [19] eine Klassifizie-
rung von verschiedenen aktuellen Konzepten und elektrifizierten Antriebsarchitekturen
vorgeschlagen.

Eine iltere Ubersicht von Konzepten, welche vorteilhafte Interaktionen zwischen der Flug-
zeugzelle und dem Antriebssystem auch fiir militirische Konfigurationen versprechen,
ist in [112] enthalten. Es sind vor allem Konfigurationen mit wenigen Antrieben, welche
durch die Umlenkung des Triebwerksstrahls solche Interaktionseffekte erreichen.

Eine Ubersicht der Bemiithungen der National Aeronautics and Space Administration (NA-
SA), elektrifizierte Antriebe fiir die Luftfahrt zu erforschen und zu einem hohen Reifegrad
zu entwickeln, ist in [46] zusammengefasst. Die Arbeiten betreffen verschiedene Flugzeug-
klassen beginnend mit der allgemeinen Luftfahrt {iber die Kurz- und Mittelstrecke hin



zu Langstreckenkonfigurationen. Es werden unterschiedliche Antriebsarchitekturen und
Technologien berticksichtigt.

Uberlegungen zu verteilten Propellerantrieben mit dem Fokus auf Regionalflugzeuge sind
in [33] enthalten. Hierbei wird auf'vielfiltige Potentiale jedoch auch Grenzen wie die nach-
teilige Verringerung der Propellerfliche bei einer wachsenden Zahl von Antrieben einge-
gangen.

Eine ungeklirte Frage bei neuartigen Antriebskonzepten ist die Zulassung. Umfangreiche
Diskussionen zur Zertifizierung von Konfigurationen mit verteilten Antrieben im Hin-
blick auf die Start- und Landeanforderungen sind in [73] zu finden. Es wird betont, dass
Anpassungen der Zulassungsanforderungen erforderlich sein wiirden, um die Potentiale
von verteilten Antrieben vollumfinglich auszunutzen.

2.2. Strategische Nutzung von verteilten Antrieben

Mittels geeignet verteilter Antriebe lassen sich Synergien durch die Interaktion zwischen
dem Antriebssystem und der Flugzeugzelle erreichen. Ein Beispiel dafiir stellt die Verwen-
dung von Antriebseinheiten dar, welche die Grenzschicht am Rumpf'einsaugen. Auf diese
Weise erhilt das Triebwerk eine Stromung mit einem geringeren Eintrittsimpuls, sodass
fur die Schubgenerierung eine geringere Leistung erforderlich wird. Weiterhin fiillt man
die Nachlaufdelle hinter dem Strémungskérper auf. Die theoretischen Hintergriinde zu
Grenzschichteinsaugung finden sich detailliert in [g2].

Die Grenzschichteinsaugung ist prinzipiell mit konventionellen Antrieben umsetzbar wie
in [42], [43] oder [54] gezeigt. Hierbei werden je nach Konfiguration und Szenario Treib-
stoffeinsparungen von 2% bis 9% prognostiziert. Elektrische Architekturen bieten jedoch
ein héheres Maf$ an Flexibilitit, wie beispielsweise bei Konzepten in [44], [90], [108], [51]
und [27]. In diesen Studien variieren die Ergebnisse bei der Treibstoffeinsparung in ei-
nem breiten Bereich von 0% bis tiber 70% fiir verschiedene Konzepte und Technologie-
annahmen. In [53] werden Untersuchungen von verteilten Fans an einer konventionel-
len Konfiguration und einem Blended Wing Body (BWB) prisentiert. Hier lassen sich
Vorteile der unkonventionellen Antriebsintegration beziiglich des Treibstoftbedarfs in
der Groflenordnung von 4% bis 5% feststellen. In [55] wird ein BWB mit vergleichswei-
se wenigen Antriebseinheiten als eine Moglichkeit prisentiert, um Synergien zwischen
einem unkonventionellen Antriebssystem und einer unkonventionellen Flugzeugkonfi-
guration zu erreichen. In [60] werden die Herausforderungen von verteilten Antrieben mit
Grenzschichteinsaugung an einem BWB mit einem supraleitenden turbo-elektrischen
Antriebsstrang in Form von Massenanstiegen und Wirkungsgradverlusten beleuchtet. Kon-
zeptskizzen von zwei exemplarischen Konfigurationen mit elektrisch angetriebenen grenz-
schichteinsaugenden Fans sind in Abbildung 2.1 veranschaulicht.
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Abbildung 2.1.: Links: Konzeptskizze der BLI-Canard-Konfiguration des DLR mit einem elektrisch
angetrieben grenzschichteinsaugenden Fan am Rumptheck aus [44]. Rechts: Kon-
zeptskizze des N3—X BWB der NASA aus [46] mit elektrischen Fans auf der Rump-
foberseite.

Fiir die Verwendung von verteilten Antriebseinheiten auf dem Fliigel existieren ebenfalls

vielfiltige Vorschlige. Einige der Konzepte sind in Abbildung 2.2 veranschaulicht.

Abbildung 2.2.: Links: Konzeptskizze der AMPERE-Konfiguration der ONERA aus [37] mit elek-
trisch angetrieben Fans auf der Fliigeloberseite. Mitte: DRAGON-Konfiguration
der ONERA aus [84] mit elektrischen Fans auf der Fliigelunterseite. Rechts: Kon-
zeptskizze der ECO-150 Konfiguration der NASA aus [46] mit im Fliigel integrierten
Fans.

In Abhingigkeit der Position der Antriebseinheiten am Fliigel, oben oder unten, nahe der
Vorder- oder Hinterkante, lassen sich verschiedene Effekte erreichen. Eine Variante be-
steht in der Anordnung von Fans auf der Oberseite der Tragfliche. Windkanalversuche zu
einem solchen Konzept mit den Fans an der Fliigelhinterkante sind in [76] beschrieben.
Die Anordnung von partiell ummantelten Propellern auf der Oberseite einer Hochauf-
triebsklappe wurde bei der TU Delft in [106] numerisch und experimentell untersucht.
Ausgehend davon weisen Vorentwurfsarbeiten mit einfachen Verfahren an einer Regio-
nalflugzeugkonfiguration auf Vorteile im Energiebedarfvon ca. 5% hin, wobei angemerkt
wird, dass die Unsicherheiten von einer dhnlichen GrofSenordnung liegen. Ein dhnliches
Konzept fiir die Kurz- und Mittelstrecke weist nach [39] jedoch Nachteile von tiber 30%
beziiglich des Energiebedarfs auf. Ein Konzept mit Fans auf der Fliigelvorderkante wurde
von der Office National d’Etudes et de Recherches Aérospatiales (ONERA) im Projekt AM-
PERE [37], [24] untersucht. Ebenfalls von der ONERA stammt die im Rahmen des Clean
Sky 2 Programms entwickelte DRAGON-Konfiguration [84], welche eine Reihe von Fans
auf der Tragflichenunterseite aufweist. Dieser Ansatz bietet unter anderem die Vorteile
eines hoheren Wirkungsgrads des Antriebssystems aufgrund der gréferen Durchsatzfli-
che und aktiv angestréomter Klappen, welche den Maximalauftrieb steigern. Weiterhin ist
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es moglich, durch eine Variation des Schubs die Giersteuerung zu unterstiitzen und auf
diese Weise die Grofe des Seitenleitwerks zu reduzieren. Je nach Technologieszenario
variiert der Missionstreibstoffbedarfzwischen +15% und —5% bezogen auf eine konven-
tionelle Referenz. Ebenfalls im Rahmen des Clean Sky 2 Programms hat das Deutsche
Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt (DLR) in [44] Konfigurationen mit verteilten Antrieben
an Tragflichenspitzen zur Unterstiitzung der Giersteuerung betrachtet. Hierbei konnten
keine Vorteile identifiziert werden. Auch Konzepte mit verteilten Antrieben, die in Trag-
flichen integriert sind, wie bspw. in [49] und [46], werden vorgeschlagen. Dabei strebt man
eine vorteilhafte Interaktion zwischen dem Antriebssystem und der Aerodynamik an, um
unter anderem den Maximalauftrieb durch Strahlumlenkung zu erhéhen. Weiterhin wird
eine Reduktion der benetzten Fliche erwartet.

Grofles Interesse im Zusammenhang mit verteilten Antrieben finden propellergetriebe-
ne Konfigurationen. Forschungsergebnisse zur gezielten Positionierung von Propellern
zeigen beispielsweise deutliche Vorteile der Interaktionseffekte zwischen dem Propeller-
nachlauf und dem Randwirbel der Tragfliche, wie in [56] beschrieben. Eine aktive An-
stromung der Tragfliche durch die Propeller iiber grofie Bereiche steigert den Maximal-
auftrieb [104] und bietet die Moglichkeit zur Verringerung der Fliigelfliche [36]. In Abbil-
dung 2.3 sind reprisentativen Konzeptskizzen von solchen Konfigurationen dargestellt.

Abbildung 2.3.: Links: Konzeptskizze der X-57-Konfiguration der NASA aus [73] mit Antrieb-
spropellern an den Tragflichenspitzen und Hochauftriebspropellern entlang der
Fliigelvorderkante. Mitte: Konzeptskizze der PEGASUS-Konfiguration der NASA
aus [10] mit parallel-hybriden Antrieben an den Tragflichenspitzen und elektrisch

angetriebenen Propellern am Innenfliigel. Rechts: Konzeptskizze der DEP12-
Konfiguration des DLR aus [36] mit Propellern entlang der Fliigelvorderkante.

Die Verringerung der Fliigelfliche dank verteilter Antriebe ist besonders interessant fiir
Kleinflugzeuge der CS-23 Klasse [7]. Da man einfache Hochauftriebssysteme bei solchen
Flugzeugtypen bevorzugt, fithren die Vorschriften zu einem fiir den Reiseflug tendenziell
iiberdimensionierten Fliigel, um die Anforderungen an die Landegeschwindigkeit einzu-
halten. Durch die Verwendung von verteilten Antrieben konnen Synergieeftekte zwischen
dem Antriebssystem und der Flugzeugzelle vorteilhaft ausgenutzt werden, um eine Ver-
ringerung der Tragflichengrofle zu erreichen und so die Effizienz zu steigern. [95]

Studien zu Konfigurationen mit verteilten Antrieben unter Beriicksichtigung von unter-
schiedlichen Antriebsstringen, Technologieniveaus und Interaktionseffekten zwischen
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Zelle und Antriebssystem sind beispielsweise im Rahmen des Projekts GNOSIS durch-
gefithrt worden und sind in [115] zusammengefasst. Es wird unter anderem gezeigt, dass
verteilte Antriebe als aktive Hochauftriebshilfen und primire Antriebseinheiten an den
Tragflichenspitzen Vorteile hinsichtlich des Treibstoff- bzw. des Energiebedarfs aufwei-
sen. Allerdings fithrt die Elektrifizierung des Antriebsstrangs zu deutlichen Massenanstie-
gen und Wandlungsverlusten, welche durch verteilte Antriebe kaum kompensiert werden
konnen.

Umfangreiche und tiefgreifende Arbeiten zu verteilten Antrieben werden von der NASA
durchgefiihrt. Eine Ubersicht dazu ist in [94] zu finden. Die Studie zeigt, dass bei Konfi-
gurationen mit elektrifizierten Antrieben die Verwendung von verteilten Propellern zur
Erhohung des Maximalauftriebs mit der damit einhergehenden Reduktion der Fliigelfli-
che Vorteile bieten wiirden. Alternativ ist eine Reduktion der Startstrecke von iiber 40%
durch den Einsatz von verteilten Propellerantrieben entlang der Vorderkante laut [66] er-
reichbar, wobei auch eine Lirmreduktion gegeniiber einer zweimotorigen Konfiguration
erwartet wird. Dadurch wird der Einsatz solcher Konfigurationen beispielsweise in dicht
besiedelten Gebieten denkbar.

Allgemeine Uberlegungen zur Lirmreduktion durch Konfigurationen mit verteilten An-
trieben sind in [23] beschrieben. Hierbei werden Potentiale wie Probleme hervorgehoben,
welche durch verschiedene Propelleranordnungen entstehen kénnen. So wire ein Lande-
anflug mit einem hohen Schubniveau, welches den nétigen Maximalauftrieb durch Uber-
blasen der Tragfliche gewihrleisten wiirde, tendenziell nicht vorteilhaft.

Im Rahmen des SCEPTOR Programms der NASA wurden umfangreiche Entwicklungs-
arbeiten fiir den Demonstrator X-57 durchgefiihrt, wie in [95] und [16] beschrieben. Zwar
wurde das Programm inzwischen eingestellt, doch zeigten Untersuchungen zu verteil-
ten Propellern, welche eine Steigerung des Maximalauftriebs erméoglichen sollten, und
zu Vortriebspropellern an Tragflichenspitzen, welche eine Reduktion des induzierten Wi-
derstands versprechen, signifikante Vorteile [74]. Die vorteilhaften aerodynamischen Ef-
fekte solcher Propelleranordnungen sind in diversen Ver6ffentlichungen wie [61], [93], [75]
beschrieben.

Von grofierer Relevanz im Sinne des Luftverkehrs sind Regionalflugzeugkonfigurationen
der CS-25-Klasse [4]. Ein bemerkenswertes Forschungskonzept der NASA dazu ist PEGA-
SUS [10]. Es stellt eine Regionalflugzeugkonfiguration in der Grofle einer ATR-42 dar, wel-
che mit zwei hybrid-elektrischen Turboprop-Antrieben an den Fliigelspitzen, zwei Elek-
troantrieben jeweils im Innenbereich des Fliigels und einem elektrisch angetriebenen
Propeller am Rumptheck zur Grenzschichteinsaugung ausgestattet ist. Das Konzept ver-
fligt iiber einen parallel-hybriden Antriebsstrang, um Teile der Mission partiell oder voll-
stindig batterie-elektrisch absolvieren zu kénnen. Durch die Positionierung der Antrieb-
spropeller an den Tragflichenspitzen wird eine Reduktion des Leistungsbedarfs um bis
zu 18% erwartet. Die potentielle Reduktion des Missionsenergiebedarfs liegt im Bereich
zwischen 27% und 39%.

Im Rahmen des Clean Sky 2 Programms [102] sind Vorentwurfsstudien zu hybrid- elek-
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trischen Regionalflugzeugkonfigurationen in der Grofle einer ATR-72 durchgefiihrt wor-
den [96]. Dabei wurden unterschiedliche Antriebsstringe und Anordnungen von verteil-
ten Antrieben betrachtet. Als vorteilhaft hat sich ein Konzept erwiesen, welches mit zwei
direkt durch Gasturbinen angetriebenen Propellern sowie vier unterstiitzenden elektri-
schen Antrieben an den Tragflichenspitzen, welche kontinuierlich durch Generatoren
mit Energie versorgt werden, ausgestattet ist. Ein wesentlicher Vorteil dieses Konzepts
besteht darin, dass nur ein Teil der Wellenleistung in elektrische Leistung umgewandelt
wird. Hierdurch fiihrt die Elektrifizierung zu einem geringeren Massenzuwachs des An-
triebssystems als bei seriellen Hybriden, bei welchen die gesamte Wellenleistung umge-
wandelt wird. Die Reduktion des Missionstreibstoffbedarfs belduft sich auf 5% bezogen
auf'eine fortschrittliche Referenz mit Turboprop-Triebwerken. Serielle Hybride mit tiber
der gesamten Tragfliche verteilten Propellern haben in dieser Studie einen um bis zu 20%
hoheren Treibstoffbedarf gezeigt.

Ein Konzept mit verteilten Propellern entlang der Fliigelvorderkante fiir eine Kurz- und
Mittelstreckenkonfiguration ist in [39] beschrieben. Dort wird ein um 50% hoherer Ener-
giebedarf gegeniiber einer Referenz mit konventionellen Triebwerken prognostiziert.
Vergleichsweise aktuelle Arbeiten zur Integration von verteilten Propellern an einer be-
stehenden Konfiguration mit dem Fokus auf den Hochauftrieb werden in [12] beschrie-
ben. Dabei zeigt sich, dass ohne eine entsprechende Optimierung der Tragfliche dieser
Ansatz keine Vorteile gegeniiber einer Turboprop-Konfiguration mit einem leistungsfi-
higeren Hochauftriebssystem aufweisen wiirde. Das bedeutet wiederum, dass Konfigura-
tionen mit verteilten Antrieben “from Scratch” entworfen werden miissen, wofiir entspre-
chende Fihigkeiten und Werkzeuge benotigt werden.

Ein fundierter Entwurf einer Regionalflugzeugkonfiguration der ATR-72-Klasse mit ver-
teilten Antrieben und einem turbo-elektrischen Antriebsstrang wurde beim DLR in Zu-
sammenarbeit mit externen Partnern im Rahmen von LuFo im Projekt SynergIE durch-
gefiihrt [36], [15], [48]. Die gesamte Flugzeugkonfiguration wurde unter Ausnutzung der
gebotenen Moglichkeiten von verteilten Propellern wie der Steigerung des Maximalauf-
triebs, der Verkleinerung der Fliigelfliche und des Seitenleitwerks optimiert. Hierbei wur-
den hoch genaue Methoden fiir aerodynamische und strukturmechanische Berechnun-
gen eingesetzt, deren Ergebnisse in den Flugzeuggesamtentwurf eingeflossen sind. Da-
durch wird die Aussagekraft der Arbeiten gegentiber einfachen Vorentwurfsstudien deut-
lich belastbarer. Die Ergebnisse zeigen, dass bei Ausnutzung aller Vorteile von verteilten
Antrieben die Nachteile des turbo-elektrischen Antriebsstrangs in der Gréfenordnung
von 10% bei dem angenommenen Technologieszenario kompensiert werden kénnen.
Zu einer anderen Schlussfolgerung kommen die Arbeiten in [70]. Der Aussage nach genii-
gen die Vorteile durch verteilte Antriebe an einer turbo-elektrischen Konfiguration der
Grofle einer ATR-42 nicht, um die mit der Elektrifizierung des Antriebsstrangs verbun-
den Nachteile zu iiberwiegen. Allerdings werden verteilte Propeller weiterhin fiir batterie-
elektrische Regionalflugzeugkonzepte wie in [11], teilweise unter Zuhilfenahme von Hilfs-
generatoren fiir weitere Untersuchungen empfohlen.
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2.3. Antriebsstringe fiir verteilte Antriebe

Eine zentrale Frage bei Studien mit verteilten Antrieben und deren Bewertung ist die Wahl
des Antriebsstrangs. Aktuell fokussiert man sich verstirkt aufunterschiedliche Arten der
Elektrifizierung. Einige Griinde dafiir sind der vergleichsweise einfache Transport elektri-
scher Energie zwischen der Quelle und dem Verbraucher [14] und die deutlich geringeren
Nachteile von Skalierungseffekten elektrischer Motoren [67] im Vergleich zu Gasturbinen.
Eine weitere damit verbundene Frage ist die Energiequelle. Die Limitierung von batterie-
elektrischen Antrieben fiir unterschiedliche Flugzeugklassen sind in [34] veranschaulicht.
Die Schlussfolgerung hier ist, dass die aktuell verfiigbaren Energiespeicher eine Energie-
dichte aufwiesen, die nur fiir Kleinstflugzeuge ausreichen wiirde. In [115] wird erklirt, dass
die Verwendung von Batterien bis zum Jahr 2050 aus technologischer Sicht wenig wahr-
scheinlich sei. Auch in [57] wird auf die Bedeutung der spezifischen Energiedichten fiir
den Erfolg von batterie-elektrischen Antrieben hingewiesen.

Einen Zwischenschritt in Richtung voll-elektrischer Luftfahrt stellen Hybridantriebe dar,
welche verschiedene Energiequellen wie zum Beispiel fliissige Kohlewasserstofte und Bat-
terien nutzen, um diese in verschiedenen Phasen der Mission vorteilhaft einzusetzen.
Hierbei bleibt man jedoch von der Batterietechnologie abhingig [14]. Arbeiten in [96]
und [44] zu hybrid-elektrischen Konfigurationen von Regional- sowie Kurz- und Mittel-
streckenflugzeugen haben gezeigt, dass selbst bei optimistischen Annahmen der Batterie-
energiedichten nur relativ kleine Hybridisierungsgrade, also batterie-elektrische Anteile,
Vorteile aufweisen wiirden.

Eine Moglichkeit der Elektrifizierung ohne Verwendung von Batterien stellt der bereits
erwihnte turbo-elektrische Antriebsstrang dar. Dieses elektrische Getriebe bietet ein ho-
hes Maf§ an Flexibilitit, fithrt jedoch zu einem signifikanten Massenzuwachs aufgrund
von zusitzlichen elektrischen Komponenten sowie zu nicht vernachlissigbaren Wand-
lungsverlusten, zumindest nach dem Technologiestand in absehbarer Zukunft. Um diese
negativen Effekte zu verringern, besteht die Moglichkeit, einen begrenzten Teil der Wel-
lenleistung zu konvertieren und diesen strategisch zu nutzen. Dies fiihrt zu einer parti-
ellen turbo-elektrischen Antriebsarchitektur. Studien zum Anteil der zu verwendenden
Leistung in Abhingigkeit des Wirkungsgrads und der Massen von elektrischen Kompo-
nenten fiir eine Konfiguration mit einem elektrischen Fan zur Grenzschichteinsaugung
sind beispielsweise in [45] beschreiben. Generische Untersuchungen zu Technologiean-
forderungen an elektrische Komponenten von turbo-elektrischen Antriebsstringen, um
Vorteile auf Gesamtflugzeugniveau zu erreichen, werden in [105] diskutiert. Wie in ver-
schiedenen genannten Quellen angemerkt, bietet der turbo-elektrische Antriebsstrang
als Forschungsantriebskonzept fiir verteilte Antriebe deutliche Vorteile gegeniiber einem
batterie-elektrischen Konzept aufgrund der potentiellen Realisierbarkeit und der fiir den
existierenden Luftfahrtmarkt relevanten Missionsreichweiten.

9
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2.4, Offene Fragen und Motivation fiir diese Arbeit

Zusammenfassend lisst sich sagen, dass die Forschungsbemiihungen auf dem Gebiet der
verteilten Antriebe sehr umfangreich sind. Es finden vielfiltige Methoden Anwendung,
angefangen mit vergleichsweise einfachen Verfahren des Konzeptentwurfs {iber hoch ge-
naue disziplinire Simulationen, experimentelle Untersuchungen bis hin zu Flugversu-
chen. Tendenziell scheinen strategisch sinnvoll verteilte Antriebe Vorteile in einzelnen
Disziplinen zu bieten. Auf Gesamtflugzeugebene sind die Ergebnisse nicht eindeutig und
hingen oft stark von Technologieannahmen und Missionsszenarien ab.

Im Rahmen dieser Arbeit wird deshalb untersucht, welches Potential verteilte Antriebe
unter welchen Bedingungen aus der Perspektive des Gesamtflugzeugentwurfs bieten. Es
werden dafiir propellergetriebene Konfigurationen betrachtet, da sie eine stirkeren Ein-
fluss des Antriebssystems auf die Flugzeugaerodynamik aufweisen als Konfigurationen
mit ummantelten Triebwerken. Auf diese Weise werden umfangreiche Modifikationen
an der Flugzeugzelle ermoglicht.

Im Fokus der Arbeit steht der Aufbau eines automatisierten Vorentwurfsprozesses, wel-
cher die mafigeblichen aerodynamischen Interaktionen zwischen Propellern und Auf-
triebsflichen unter Einsatz von physikalischen Methoden wihrend des Entwurfs beriick-
sichtigt. Die unmittelbare Verwendung solcher Methoden stellt eine Erweiterung der Fi-
higkeiten gegeniiber dem etablierten Vorgehen im Vorentwurf dar. Hierdurch wird es
moglich, die Vorentwurfsarbeiten weitestgehend unabhingig von anderen Disziplinen
durchzufiithren. Da dieser Vorentwurfsprozess weiterhin einen groflen Entwurfsraum in
vertretbarer Zeit abbilden soll, werden in dieser Arbeit vergleichsweise einfache, jedoch
schnelle physikalische Methoden wie ein Traglinienverfahren héherer Ordnung mit Pro-
filkorrektur verwendet. Weitere Disziplinen des Gesamtentwurfs werden mit konventio-
nellen Verfahren fiir den Konzeptentwurf beriicksichtigt, da sie fiir die Untersuchungen
in dieser Arbeit eine ausreichende Aussagekraft bieten.

Aufgrund des Einsatzes von Propellern ist die Arbeit auf den subsonischen Flugmach-
zahlbereich beschrinkt. Fiir die zu untersuchenden, unkonventionellen Konfigurationen
werden turbo-elektrische Antriebsstringe verwendet, da sie einerseits die notige Flexibi-
litit fiir die Umsetzung von verteilten Antrieben bieten und andererseits sinnvolle Missi-
onsreichweiten ermoglichen. Es werden Regionalflugzeugkonfigurationen betrachtet, da
diese aufgrund ihrer typischen Auslegungsmachzahl fiir Propellerantriebe pridestiniert
sind. Da jedoch der Markt von Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen dominiert wird,
werden auch diese untersucht, wobei die Auslegungsmachzahl gegeniiber den typischen
Vertretern dieser Klasse reduziert wird. Durch die Verwendung eines konsistenten Mo-
dellsatzes soll die Vergleichbarkeit zwischen den verschiedenen Missionsszenarien ge-
wihrleistet werden.



2.4. OFFENE FRAGEN UND MOTIVATION FUR DIESE ARBEIT

Von Interesse fiir die folgenden Arbeiten ist die Quantifizierung der Einfliisse der we-
sentlichen Auslegungsparameter wie der Propelleranzahl, der Flichenbelastung und des
Leistungs- Gewichtsverhiltnisses auf die Gesamtkonfiguration. Weiterhin ist die Iden-
tifikation der optimalen Kombinationen dieser Parameter unter den jeweiligen Rand-
bedingungen und das Potential der resultierenden Entwiirfe gegeniiber zweimotorigen
Konfigurationen wesentlich. Dabei wird durch den Vergleich zwischen Konfigurationen
mit turbo-elektrischen Antriebsstringen das Potential von verteilten Propellern bewertet.
Durch den Vergleich der turbo-elektrischen Konfigurationen mit den Turboprops wird
der Einfluss der verteilten Propeller in Kombination mit der Modifikation des Antriebss-
trangs evaluiert.
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3. Disziplinen und
Methoden

In diesem Kapitel werden die fiir diese Arbeit relevanten Methoden und deren Imple-
mentierung beschrieben. Zur Strukturierung der Beschreibung werden die klassischen
Disziplinen aus dem Flugzeugentwurf verwendet. Beginnend mit dem Flugzeugvorent-
wurf wird zunichst ein Uberblick iiber den Gesamtentwurfsprozess vermittelt, um die
erforderlichen Disziplinen einzuordnen. Anschlieffend werden die Aerodynamik, die An-
triebstechnik, die Propellerauslegung, die Massenabschitzung, die Missionsanalyse, die
Flugmechanik und die Flugleistungsbewertung im Detail hinsichtlich der theoretischen
Hintergriinde und der verwendeten Methoden diskutiert.

3.1. Flugzeugvorentwurf

Es existiert umfangreiche Fachliteratur, welche den Flugzeugvorentwurf als eine eigene
Disziplin behandelt. Einige wesentliche Gedanken {iber die Definition des Entwurfs, das
zugehorige Vorgehen, dessen Bedeutung und das Ergebnis sind im Folgenden zusam-
mengefasst. In [78] wird der Entwurfallgemein als die Schaffung einer geometrischen Be-
schreibung dessen, was gebaut werden soll, beschrieben. Nach [31] liegt einem Entwurfein
Ziel zugrunde und es ist das Ergebnis eines geplanten Vorgehens. Nach [17] ist der Entwurf
ein Prozess der kreativen Problemlosung, der neben den physikalischen Eigenschaften
eines Konzepts auch dessen Umsetzbarkeit zu beriicksichtigen hat. Der konzeptionellen
Entwurfsphase kommt nach [99] eine zentrale Bedeutung zu, denn anhand dieser werden
die Realisierbarkeit und die potentielle Wirtschaftlichkeit von neuen Konfigurationen de-
finiert und bewertet. Nach [68] ist ein gelungener Entwurf der bestmégliche Kompromiss
aus allen dafiir relevanten, zumeist konkurrierenden Disziplinen. In [98] wird daraufhin-
gewiesen, dass aufgrund der langen Historie des Flugzeugentwurfs, ein hoher Reifegrad
erreicht wurde, weshalb der Entwurf neuer Konzepte stark durch vorausgegangene, er-
folgreiche Konfigurationen beeinflusst wird.

3.1.1. Phasen des Flugzeugentwurfs

Die klassische Literatur zum Flugzeugentwurfwie [78] und [68] unterteilt den Entwurfspro-

”

zess in drei Phasen: “Concenptual Design”, “Preliminary Design” und “Detailed Design”.

” o«

Diese werden im Rahmen dieser Arbeit als “Konzeptphase”, “Vorentwurfsphase” und “De-



14

tailentwurfsphase” tibersetzt. Im Folgenden werden die zentralen Merkmale der jeweili-
gen Phasen gemif [78] und [68] beschrieben.

In der “Konzeptphase” werden die {ibergeordneten Eigenschaften eines neuen Entwurfs
wie die allgemeine Auslegung der Konfiguration, die Anordnung der Leitwerke, die Trieb-
werksart und deren Position definiert. Dazu werden Parameter- oder Optimierungsstu-
dien mit einer Vielzahl von potentiellen Konzepten durchgefiihrt. Daraus resultiert ein
finaler Entwurf, welcher im Idealfall alle gestellten Anforderungen bestmaglich erfiillt.
Wihrend der “Vorentwurfsphase” wird der Reifegrad des Konzeptentwurfs gesteigert. Nach
[68] werden unter anderem geometrische Details wie die Tragflichenverwindung, die grund-
legende interne und die detaillierte externe Geometrie ausgearbeitet. Weiterhin wird die
Erfiillung von spezifischen Anforderungen wie Flattern, Festigkeit und Verschleifd evalu-
iert. Am Ende dieser Phase erfolgen nach [78] die Bewertung des Entwurfs und im Erfolgs-
fall der Beginn des Detailentwurfs.

Wihrend der “Detailentwurfsphase” werden alle in den vorausgegangenen Phasen ver-
nachlissigten Elemente ausgearbeitet und erginzt. Weiterhin werden die Einzelkompo-
nenten und die fiir die Fertigung erforderlichen Werkzeuge konstruiert und getestet. Es
werden etwaige Anpassungen an dem Konzept vorgenommen, um die Produktion zu op-
timieren. Ausgehend von den detaillierten Informationen werden die Massenabschitzun-
gen fiir den Entwurfverfeinert. AbschliefSend beginnt die Produktion eines Prototyps. [78]
Die vorliegende Arbeit umfasst die “Konzeptphase” und einige Aspekte der “Vorentwurfs-
phase”, da die Tragflichengeometrie und die Propeller mit einem deutlich hoheren De-
tailgrad ausgelegt und evaluiert werden als in der “Konzeptphase”. Verallgemeinernd wird
im Rahmen dieser Arbeit deshalb der Begrift “Vorentwurf” dafiir verwendet.

3.1.2. Durchfiihrung des Vorentwurfs

Der Entwurf einer neuen Konfiguration beginnt laut [78] und [68] mit der Definition der
Anforderungen, wobei die Missionsanforderungen sich in der zivilen Luftfahrt {iblicher-
weise an Marktprognosen orientieren. Weiterhin existieren Zulassungsvorschriften wie [7]
und [4], welche vor allem sicherheitsrelevante Anforderungen festlegen. AufSerdem gibt es
klassenspezifische Anforderungen an Konfigurationen wie in [3] und [41], um innerhalb
der existierenden Luftfahrtinfrastruktur operieren zu konnen.

Der Vorentwurfumfasst alle fiir die Vorauslegung eines Flugzeugs relevanten Disziplinen.
Ausgehend von einer Auflistung in [78] sind fiir zivile Transportflugzeuge die Aerodyna-
mik, die Massenabschitzung, das Antriebssystem, die Flugmechanik, die Strukturausle-
gung, die Auslegung von Subsystemen, die Leistungsbewertung, und die Kostenabschit-
zung zu nennen. Fiir jede dieser Disziplinen werden in der tiblichen Vorentwurfsliteratur
wie [78], [68] oder [99] Berechnungsmethoden vorgeschlagen. Da bei der vorliegenden Ar-
beit der Fokus auf der Evaluierung des Potentials zu Effizienzsteigerung liegt, wird die
Betrachtung der Kosten vernachlissigt.
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Alle genannten Disziplinen beeinflussen sich zu einem gewissen Maf gegenseitig. So ist
die Masse der Tragfliche unter anderem von deren Geometrie und der Gesamtmasse des
Flugzeugs abhingig. Die Letztere setzt sich aus den Komponentenmassen zusammen, zu
welchen auch die Tragfliche selbst gehort. Die Geometrie beeinflusst die Aerodynamik,
welche einen Einfluss auf'die Lastverteilung hat, die wiederum die Masse beeinflusst. Wei-
tere Disziplinen wie der Triebwerksentwurf'sind ebenfalls entsprechenden Einfliissen un-
terworfen. Aus diesem Grund erfolgt die Ermittlung eines konsistenten Datensatzes im
Rahmen des Vorentwurfs iterativ.

In [78] wird anschaulich der Ansatz beschrieben, wie ein solcher Prozess aufgebaut ist. Im
Wesentlichen wird durch wiederholte Analysen einer Konfiguration, die sich in jedem Ite-
rationsschritt geringfiigig indert, eine Konvergenz der maximalen Abflugmasse (MTOM)
angestrebt. Dazu werden in jedem Iterationsschritt ausgehend von einer angenommenen
MTOM die Berechnungen der Einzelmassen von Komponenten sowie des Treibstoffbe-
darfs durchgefiihrt, die Ergebnisse aufsummiert und die Abweichung zwischen der ange-
nommenen und resultierenden MTOM {iberpriift. Ist die gewiinschte Konvergenz nicht
erreicht, wird eine neue Annahme zu MTOM auf Basis der bisherigen Ergebnisse getrof-
fen. Im einfachsten Fall werden konstante Annahmen zur Gleitzahl und dem Treibstoft-
massenanteil ausgehend von historischen Daten fiir bestimmte Flugzeugklassen getrof-
fen. Mit zunehmender Detailtiefe werden Verfahren eingesetzt, um diese Daten durch
Berechnungen innerhalb der Iterationsschritte zu ermitteln.

Es ist anzumerken, dass der Begriff Gleitzahl in der Literatur wie beispielsweise in [32]
identisch mit dem Gleitwinkel als das Verhiltnis aus Widerstand und Auftrieb verwendet
wird. Im Rahmen dieser Arbeit wird die Gleitzahl jedoch als das Verhiltnis aus Auftrieb zu
Widerstand definiert, also L/D, um eine flir den Flugzeugentwurf sinnvollere Giitezahl
zu reprisentieren.

Ublicherweise erfolgt ein Entwurfmit einem konstanten Schub- bzw. Leistungs- Gewichts-
verhiltnis (T /W bzw. P/ W) und einer konstanten Flichenbelastung (W /S). Wihrend des
Vorentwurfs werden Parameterstudien eingesetzt, um den Entwurfsraum zu evaluieren.
In einer solchen Parameterstudie wird eine Auslegungsmatrix erstellt, fiir welche Konfi-
gurationen mit verschiedenen Kombinationen von T /W und W /S entworfen werden. Da
dabei eine grofle Zahl von Konfigurationen durchgerechnet wird, konnen nur vergleichs-
weise schnelle und demzufolge einfache Verfahren eingesetzt werden. Ein weiterer Grund
fur die Verwendung von einfachen Methoden ist Detailwissen, welches die hoherwertigen
Verfahren erfordern, das jedoch in frithen Entwurfsphasen nicht vorliegt. Die Betrach-
tungstiefe bleibt damit im Vergleich zu spiteren Entwicklungsschritten gering,. [78]

In [68] wird eine Besonderheit des Flugzeugentwurfs hervorgehoben, die darin besteht,
dass die optimalen Losungen der meisten Einzeldisziplinen untereinander konkurrieren.
Als ein Beispiel wird dort die Profildicke diskutiert, die aus der Perspektive der Aerody-
namik tendenziell gering und aus der Perspektive der Strukturmasse moglichst grof sein
sollte. Hieraus wird abgeleitet, dass ein guter Flugzeugentwurfeinen bestméoglichen Kom-
promiss aus allen Disziplinen unter Beriicksichtigung der jeweiligen Randbedingungen
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darstellt. Die Aufgabe, durch eine sinnvolle Balance zwischen den Losungen der Einzel-
disziplinen einen solchen Kompromiss zu erzielen, wird dem “Chief Designer”, dem lei-
tenden Entwurfsingenieur zugeschrieben. Der Erfahrung des Autors nach ist die Sicher-
stellung einer ausgewogenen Konfiguration insbesondere bei unkonventionellen Missi-
onsanforderungen keine triviale Aufgabe.

Obwohl der Vorentwurfsich nach den vordefinierten Missionsanforderungen richtet, wird
empfohlen, jene Anforderungen zu identifizieren, welche den Entwurf mafigeblich beein-
flussen. Es ist sinnvoll, diese zu hinterfragen, um ggf. ein ausgewogeneres Konzept zu er-
reichen. Damit stellt die Definition der Anforderungen im erweiterten Sinnen einen Teil
des Entwurfsprozesses dar. [78], [17], [68]

3.1.3. Methoden des Konzeptentwurfs

Im Rahmen dieser Arbeit wird ein Vorentwurfsprozess aufgebaut, welcher sich an der ak-
tuell etablierten Philosophie des DLR, wie in [110] beschrieben, orientiert und um Fihig-
keiten erweitert, die Effekte der Propeller-Fliigelinteraktion zu beriicksichtigen. Als Kern
des iterativen Gesamtentwurfsprozesses wird die DLR-eigene Konzeptentwurfssoftware
“openAD” [110] eingesetzt. In “openAD” erfolgt ein konzeptioneller Entwurf einer Flug-
zeugkonfiguration mittels empirischer und semi-empirischer Methoden. Das Programm
bietet weiterhin die fiir diese Arbeit zentrale Fihigkeit, Ergebnisse von Einzeldisziplinen
aus externen, hoherwertigen Programmen zu beriicksichtigen. Weiterhin nutzt es eine
standardisierte Schnittstelle auf XML-Basis namens “Common Parametric Aircraft Con-
figuration Schema” (CPACS) [9], welche die Kommunikation zwischen den verschiedenen
diszipliniren Werkzeugen vereinfacht.

In dem Vorentwurfsprozess, welcher im nachfolgenden Kapitel detailliert beschrieben
wird, erfolgt die Analyse ausgewihlter Disziplinen wie Aerodynamik, Massenabschitzung,
Missionsanalyse und Triebwerksentwurf mit im Vergleich zu “openAD” hoherwertigen
Methoden. Die Ergebnisse werden am Ende einer jeden Iteration an “openAD” iiberge-
ben. Darauthin erfolgt eine Synthese, also ein erneuter Flugzeugentwurf durch “openAD”
unter Beriicksichtigung dieser hoherwertigen Daten. Die {ibrigen fiir den Entwurf er-
forderlichen Informationen werden durch die Methoden von “openAD” berechnet. Auf
diese Weise wird ein konsistenter Datensatz am Ende einer jeden Iteration erzeugt. Um
eine Konsistenz der durch die externen Werkzeuge berechneten Daten zu erreichen, sind
mehrere Iterationen des Gesamtentwurfsprozesses fiir eine finale Konvergenz erforder-
lich.

3.1.4. Ubersicht des Gesamtentwurfsprozesses

Ein zentrales Ergebnis dieser Arbeit ist ein Prozess fiir den Vorentwurfvon Propellerflug-
zeugen mit verteilten Antrieben unter Beriicksichtigung der Propeller-Fliigelinteraktion
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mit vereinfachten physikalischen Methoden. Die Struktur dieses Gesamtentwurfsprozes-
ses ist in Abbildung 3.1 dargestellt.

Prozesssteuerung (DOE)
—| \orgabe von: W/S, P/W, Propelleranzahl,
Antriebsstrang, Missionsparameter

Initialer Konzeptentwurf [openAD]:
Bereitstellung der Ausgangs-CPACS-Datei

Konvergenz-Treiber (Convergerﬂ
Konvergenz\_ Prifung von MTOM und OEM |

erreicht Konvergenzkriterium
nicht erfullt
Geometrie-Anpassung:
Grundriss, Profilierung, Flachenskalierung

Definition der Aero-Proplusive-Map (AP-Map):
Anstell- und Schiebewinkel,
Machzahlen, Flughdhen, Leistungseinstellungen

Auslegung des Antriebssystems und Befiillen der AP-Map:
Gasturbine [SEP]: Wellenleistung, PSFC
Wirkungsgrade des Antriebsstrangs

]

C Geometrische Propellerintegration )

Aerodynamischer Propellerentwurf
[PropGen, JavaProp]

Optimierung der Erweiterte Massenabschatzung:
Tragflachenverwindung: [SME]
[Lifting_Line] Antriebsstrang, Propeller, Tragflache

Berechnung der leistungsabhangigen Polaren fiir die AP-Map:
[Lifting_Line, Handbook_Aero, PropGen, JavaProp]
Aerodynamische Beiwerte, Schub

Missionsanalyse [SMS]
Treibstoffmassenberechnung

Synthese: [openAD]
Integration der hoherwertigen Ergebnisse und Neuentwurf

Abbildung 3.1.: Schematische Darstellung des im Rahmen dieser Arbeit aufgebauten Gesamtent-

wurfsprozesses. Die Bezeichnungen der wesentlichen Werkzeuge sind in eckigen
Klammern aufgefiihrt.
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Der Prozess ist in der Umgebung “Remote Component Environment” (RCE) [87] des DLR
integriert. Es werden etablierte Programme “Linfting Line” [40] und “Handbook_Aero”
fiir die aerodynamischen Berechnungen, “JavaProp” [47] fiir die Propellerauslegung und
Analyse und “openAD” [110] fiir den Konzeptentwurf eingesetzt.

Weiterhin werden verschiedene im Rahmen dieser Arbeit entwickelte Werkzeuge fiir die
Berechnung der Gasturbinencharakteristik “Simple Engine Performance” (SEP), die Aus-
legung und die Massenabschitzung des turbo-elektrischen Antriebsstrangs “Special Mass

Estimation” (SME), die Steuerung der Propellerauslegung und Propellerintegration “Prop-

Gen”, die Missionsanalyse “Special Mission Simulation” (SMS), welche die Interaktions-
effekte zwischen dem Antriebssystem und der Aerodynamik beriicksichtigt, sowie eine
Vielzahl von Steuerskripten fiir den Prozessablauf genutzt.

Im Folgenden soll ein kompakter Uberblick iiber den Prozess und die Zusammenhinge
erfolgen. Details zu Werkzeugen und Methoden werden in den Folgekapiteln vermittelt.
Die Prozesssteuerung iibernimmt eine RCE-eigene “Design-of-Expertiments” (DOE) Kom
ponente, welche die Parameterkombinationen anhand einer vom Benutzer definierten
Matrix an den iterativen Entwurfsprozess sequenziell {ibergibt und die Ergebnisse eines
abgeschlossenen Entwurfs zusammenfasst. Als Eingabeparameter fiir die Entwurfsma-
trix dienen unter anderem die Missionsanforderungen wie die Reichweite, die Reiseflug-
machzahl und die Flughohe sowie die Konfigurationseigenschaften wie die Flichenbe-
lastung, das Leistungs- Gewichtsverhiltnis und die Anzahl der Propeller. Nach der DOE-
Komponente erfolgt ein initialer Entwurf, um einen ersten groben CPACS-Datensatz fiir
die nachfolgenden Prozessschritte bereitzustellen.

Die RCE-Komponente “Converger”, hier auch als Konvergenz-Treiber bezeichnet, iiber-
nimmt die Eingaben des initialen Entwurfs und initiiert den iterativen Entwurfsprozess.
Der “Converger” iiberwacht die Ergebnisse der maximalen Abflugmasse (MTOM) und der
operationellen Leermasse (OEM) nach jeder Iterationsschleife. So lange die vorgegebenen
Konvergenzkriterien nicht erfiillt sind, wird der iterative Prozess unter Beriicksichtigung
der aktualisierten Zwischenergebnisse aus dem letzten Lauf erneut initiiert. Sobald al-
le Konvergenzkriterien erreicht sind, erfolgt eine Riickfithrung der Daten an die DOE-
Komponente und ein neuer Entwurf wird angestofien.

Der iterative Entwurfsprozess beginnt mit der Anpassung der Geometrie der Tragfliche,
welche eine nach den Vorgaben des Benutzers definierte Spannweite und Profilierung er-
hilt. Die Fliigelfliche wird entsprechend der Flichenbelastung und der in der jeweiligen
Iteration giiltigen MTOM skaliert, woraus die Streckung resultiert.

Daraufhin folgt die Definition der sogenannten “Aero-Propulsive-Map” (AP-Map), einer
strukturierten Zusammenstellung der leistungsabhingigen Polaren, welche im Rahmen
dieser Arbeit es ermdglicht, die Interaktionseffekte zwischen dem Antriebssystem und der
Aerodynamik bei der Missions- und Leistungsberechnung zu beriicksichtigen. Fiir die AP-
Map werden die Flughohen, die Machzahlen, die Leistungseinstellungen, die Anstell- und
Schiebewinkel vorgegeben. Eine detaillierte Beschreibung der AP-Map ist in Kapitel 3.2.2
enthalten.
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Mit den Vorgaben aus der AP-Map wird das Antriebssystem ausgelegt, was primir die
Dimensionierung der Gasturbine und die Ermittlung der Wirkungsgrade des Antriebss-
trangs umfasst. Ausgehend davon wird die AP-Map mit Daten zu Triebwerksleistung,
Treibstoftverbrauch und Wirkungsgrad gefiillt. Das im Rahmen dieser Arbeit aufgebau-
ten Werkzeug fiir die Auslegung der Gasturbine “Simple Engine Performance” (SEP) wird
in Kapitel 3.3 beschrieben.

Im nichsten Schritt werden die Propeller anhand von geometrischen Randbedingungen
integriert. Die Triebwerksgondeln werden mittels einer volumetrischen Leistungsdichte
dimensioniert. Die resultierende Konfiguration wird einer aerodynamischen Optimie-
rung der Tragflichenverwindung unter Beriicksichtigung des Propellereinflusses im Rei-
seflug unterzogen. Hierzu werden zunichst die Propeller fiir diesen Betriebspunkt unter
Einsatz von “PropGen” ausgelegt. “PropGen” ist ein im Rahmen dieser Arbeit aufgebau-
ter Wrapper fiir das Propellerentwurfs- und Analyseprogramm “JavaProp” [47], welcher in
Kapitel 3.4.2 detailliert beschrieben wird. Anschlieflend erfolgt eine aerodynamische Op-
timierungsschleife zur Anpassung der Verwindung zwischen der Fliigelwurzel und der
Fliigelspitze. Eine lineare Verwindungsverteilung wird aus Zeitgriinden angewendet. Ab-
schlieflend wird der Einstellwinkel des optimierten Fliigels so angepasst, dass im Reise-
flug ein Anstellwinkel von ca. 2 ° erreicht wird.

Fiir die optimierte Konfiguration erfolgt die Abschitzung der Massen des Antriebssys-
tems und der Tragfliche mit dem im Rahmen dieser Arbeit erstellen Werkzeug “Special
Mass Estimation” (SME). Das SME wird in Kapitel 3.5.2 detailliert erklirt. Die iibrigen An-
teile der OEM werden durch “openAD” berechnet.

Anschlieflend erfolgt die Berechnung der aerodynamischen Parameter der AP-Map, die
unter anderem die Auslegung der Propeller, die Anpassung der Propellerblatteinstellwin-
kel fiir verschiedene Betriebspunkte, die Berechnung der Schiibe und der aerodynami-
schen Beiwerte fiir jeden Betriebspunkt in der AP-Map umfasst. Eine detaillierte Erliute-
rung dieses speziell fiir diese Arbeit aufgebauten Prozesses ist in Kapitel 3.2.2 enthalten.
Mit der vollstindigen AP-Map wird unter Beriicksichtigung der Missionsanforderungen
sowie der Leermasse die Missionsanalyse durchgefiihrt und die erforderliche Treibstoft-
masse bestimmt. Dafiir wird das im Rahmen dieser Arbeit entwickelte Werkzeug “Special
Mission Simulation” (SMS) verwendet, welches in der Lage ist, durch die Verwendung der
AP-Map die Kopplung zwischen dem Antriebssystem und der Aerodynamik zu bertick-
sichtigen.

Zum Abschluss des Iterationsschritts wird eine Synthese, also ein Konzeptentwurf der
Konfiguration mittels “openAD” unter Beriicksichtigung von den Ergebnissen aus ho-
herwertigen Methoden, durchgefiihrt. Die resultierende maximale Abflugmasse und die
Leermasse sowie alle Zwischenergebnisse werden an den “Converger” zur Uberpriifung
der Konvergenz tibermittelt. Sofern die Konvergenzkriterien nicht erfiillt wurden, wird
eine neue Iteration angestofSen, wobei die MTOM und OEM aus dem letzten Iterations-
schritt als Eingabeparameter fiir die nichste Schleife iibernommen werden. Bei einer er-
folgreichen Konvergenz wird ein neuer Entwurf durch die “DOE”-Komponente initiiert.
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Auf einer aktuellen Workstation betrigt die Dauer fiir einen Entwurf drei bis vier Stun-
den.

Neben einem konsistenten Entwurf, welcher durch den hier vorgestellten Gesamtent-
wurfsprozess erzeugt wird, bendtigt man weitere Schritte, um eine Konfiguration zu be-
werten. Die Analyse der Flugleistungen wie Startstrecke, Steigflug bei Triebwerksausfall
und Landegeschwindigkeit erfolgt mit dem Werkzeug “Simple Performance Analysis”
(SPA), das in Kapitel 3.8 erliutert wird. Die dafiir erforderlichen AP-Maps mit ausgeschla-
genen Klappen werden durch einen weiteren Prozess, welcher in Kapitel 3.2.3 vorgestellt
wird, berechnet.

3.2. Aerodynamik

Nach [88]ist die Aerodynamik ein Teilgebiet der Fluidmechanik, die wiederum gemifi [100]
ein Gebiet der Mechanik ist, welches sich mit Fliissigkeiten, Dimpfen und Gasen befasst.
Die Aerodynamik spezialisiert sich auf das Verhalten von stromenden Gasen, primir auf
die Luft. Nach [83] sind die zentralen Fragen des Flugzeugbaus an die Aerodynamik, wel-
che Krifte die Luft bei der Interaktion mit dem Flugzeug auf dieses ausiibt und wie die
Geometrie des Flugzeugs beschaffen zu sein hat, um bestimmte Krifte zu erzeugen. Die
Kenntnis aerodynamischer Eigenschaften eines Flugzeugs ist fiir den Flugzeugentwurf
von zentraler Bedeutung, da gemif [68] die Krifte fiir die Leistungsbewertung und die
Momente fiir die Bewertung der Flugmechanik benétigt werden. Zugleich erfordert die
hohe Komplexitit der zur Behandlung von aerodynamischen Problemen formulierten
mathematischen Zusammenhinge starke Vereinfachungen und empirische Korrekturen,
um fiir den Vorentwurf handhabbar zu sein, was man an den Verfahren aus der gingigen
Vorentwurfsliteratur wie [78], [68] oder [99] erkennen kann.

3.2.1. Methoden zur Berechnung der aerodynamischen Beiwerte

Im Vorentwurf werden vergleichsweise einfache Methoden verwendet, um die aerodyna-
mischen Daten in vertretbarer Zeit mit ausreichender Genauigkeit zu berechnen [71]. Die
Ermittlung der Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte fiir das Gesamtflugzeug im Rahmen
dieser Arbeit erfolgt durch die Berechnung und die Zusammensetzung der Beiwerte von
Einzelkomponenten sowie der Beriicksichtigung von Interferenz- und Korrekturfaktoren.
Dieser grundlegende Ansatz leitet sich aus der tiblichen Literatur zum Flugzeugvorent-
wurf wie bspw. [78], [68] oder [99] ab. Eine sinnvolle Unterteilung der Flugzeugzelle fiir
aerodynamische Berechnungen erfolgt in Rumpf, Tragfliche, Triebwerksgondeln sowie
Ho6hen- und Seitenleitwerk. Je nach Flugzustand sind die Einfliisse des Fahrwerks und des
Hochauftriebssystems zu berticksichtigen. Weiterhin erfordern unterschiedliche physika-
lische Effekte wie induzierter Widerstand, Reibungs- und Druckwiderstand den Einsatz
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unterschiedlicher Methoden und Werkzeuge. Die Momentenbeiwerte werden ebenfalls
komponentenweise zusammengesetzt. Hierbei werden im Rahmen dieser Arbeit die Bei-
triage der Tragfliche, der Leitwerke und des Rumpfs berticksichtigt. Im Folgenden werden
die Berechnungsverfahren fiir die jeweiligen Komponenten vorgestellt.

Berechnung der aerodynamischen Beiwerte von Tragfliche und Héhenleitwerk

Die Berechnungen der aerodynamischen Kraft- und Momentenbeiwerte der Tragfliche
und des Hohenleitwerks unter Beriicksichtigung des Propellereinflusses erfolgen unter
Einsatz des DLR-eigenen Mehrfachtraglinienverfahrens héherer Ordnung “Lifting Line”
(LiLi) [40]. Mit diesem potentialtheoretischen Verfahren ist es moglich, mehrfache, nicht-
planare Fliigelgeometrien mit und ohne Klappenausschlag bei symmetrischen und un-
symmetrischen Strémungszustinden zu berechnen. Fiir die vorliegende Arbeit werden
damit der Auftrieb, der induzierte Widerstand und das Nickmoment von Fliigel und Ho-
henleitwerk ermittelt. Weiterhin verfiigt LiLi {iber eine auf Profilpolaren basierende Kor-
rektur flir den Reibungs-, Druck- und Wellenwiderstand [59]. Zur Berechnung der Profil-
polaren wird die Software “Xfoil” [25] eingesetzt. Die zentrale Fihigkeit von LiLi fiir diese
Arbeit ist die Beriicksichtigung des Einflusses von Propellern in Form von quasistatischen
Nachlauffeldern durch die Arbeiten aus [77]. Die Berechnung der Propellernachlauffelder
erfolgt mit dem Programm “JavaProp” [47], welches eine Integration der Blattelementtheo-
rie zum Entwurf von Propellern darstellt. Die automatischen Steuerung von “JavaProp”
erfolgt durch das im Rahmen dieser Arbeit entwickelte Werkzeug “PropGen”. Als Kommu-
nikationsschnittstelle mit LiLi wird die Extensible Markup Language (XML)-Schnittstelle
CPACS verwendet. Es ist anzumerken, dass das Seitenleitwerk gesondert behandelt wird,
da keine Untersuchungen zu Schiebeflugzustinden im Rahmen dieser Arbeit durchge-
fihrt werden. Auf diese Weise kann in LiLi ein Halbmodell der Konfiguration genutzt
werden, um die Berechnungsdauer signifikant zu reduzieren.

Wihrend durch die Verwendung von Profilpolaren die Ergebnisse des Traglinienverfah-
rens um die reibungsbedingten Anteile des Widerstands automatisch korrigiert werden,
erfordert die Abschitzung des Maximalauftriebs der berechneten Tragflichenpolaren ei-
ne gesonderte Behandlung auflerhalb von LiLi. Dazu wird eine Auswertung der lokalen
Auftriebsbeiwerte von Profilpolaren an allen Sektionen der Tragfliche gemif§ der Metho-
de aus [59] durchgefiihrt. Wird bei einem Anstellwinkel an einer Stelle des Fliigels der ma-
ximale Profilauftriebsbeiwert erreicht, wird der entsprechende Gesamtauftriebsbeiwert
als Maximalauftriebsbeiwert der Tragfliche festgehalten. Fiir hohere Anstellwinkel wird
der Auftriebsbeiwert stetig verkleinert, um Plateaus in Polaren zu vermeiden, die fiir die
Interpolation ein Problem darstellen konnen. Es sei angemerkt, dass diese Bereiche fiir
die Analysen nicht relevant sind, weshalb von zusitzlichen Korrekturen des Widerstands-
beiwerts abgesehen wird.
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Die Bertiicksichtigung des Propellereinflusses erfordert eine ausreichend feine Diskreti-
sierung des Fliigels in LiLi. Zugleich sollte die Diskretisierung moglichst grob sein, um
die Rechenzeit niedrig zu halten. Konvergenzstudien, welche unter A.2 zu finden sind,
dienen der Ermittlung der geeigneten Einstellungen.

Berechnung von Profilpolaren

Die fiir LiLi benétigten Profilpolaren werden mit dem Programm “Xfoil” [25] berechnet.
Jede Profilpolare beinhaltet die Auftriebs-, Widerstands-, und Nickmomentenbeiwerte fiir
eine Reihe von Anstellwinkeln. In jedem aerodynamischen Datensatz eines Profils wer-
den Polaren fiir verschiedene Mach- und Reynoldszahlen abgelegt, um eine Interpolation
in LiLi zu ermoglichen.

Fiir die Generierung der Profilpolaren wurde im Rahmen dieser Arbeit ein automati-
sierter Prozess aufgebaut, welcher die Eingabeparameter fiir XFoil vorbereitet, die Be-
rechnung durch XFoil startet, die Ergebnisse auswertet und diese zu einem Datensatz
zusammenfasst. Die Profilberechnungen erfolgen unter der Annahme voll turbulenter
Stromung und beschrinken sich auf sinnvolle Anstellwinkelbereiche bei verschiedenen
Machzahlen, um eine stabile Prozesskonvergenz zu gewihrleisten. Fiir niedrige Mach-
zahlen werden die Polaren zwischen —15° und +15° aufgespannt. Bei héheren Mach-
zahlen hingen die Bereiche von der Profilwahl ab und verringern sich auf bis zu —2.5°
und +3.5°. Die Schrittweite betrigt zwischen 0.5 ° und 1 °. Die Machzahlen variieren zwi-
schen 0.1 und je nach Profilwahl 0.5 bis 0.75. Es werden Reynoldzahlen zwischen 10, 000
und 50,000, 000 beriicksichtigt. Fiir jedes Profil werden in Abhingigkeit des betrachteten
Machzahlbereichs zwischen 20 und 40 Profilpolaren verwendet.

Berechnung der Widerstandsanteile von Rumpf, Seitenleitwerk, Triebwerksgondeln und
Fahrwerk

Fiir die Bestimmung der Reibungs- und Druckwiderstandsbeitrige des Rumpfs, der Trieb-
werksgondeln und des Seitenleitwerks wird primir das DLR-eigene Programm Hand-
book_Aero (HBA) verwendet. Es basiert auf semi-empirischen Methoden, wie sie u.a. in [78]
beschrieben sind, mit Erweiterungen auf Basis von DLR-Arbeiten wie [58]. Diese Metho-
den approximieren, vereinfacht ausgedriickt, den Reibungswiderstand der Komponenten
mittels ebener Platten mit entsprechenden Referenzlingen und benetzten Flichen sowie
den Druckwiderstand iiber die fiir die jeweiligen Formen geeignete Formfaktoren.
Weiterhin kénnen benutzerdefinierten Formeln verwendet werden, um den Funktions-
umfang zu erweitern. Der Widerstand der Triebwerksgondeln, berechnet nach [78], sowie
der Fahrwerkswiderstand bei der Berechnung von Langsamflugpolaren werden auf diese
Weise beriicksichtigt. Fiir das Fahrwerk werden typische Werte fiir Regional- sowie Kurz-
und Mittelstreckenkonfigurationen nach [68] verwendet, wobei sie entsprechend der Flii-
gelfliche skaliert werden. Wie LiLi ist HBA iiber die CPACS-Schnittstelle ansteuerbar.
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Es ist anzumerken, dass fiir monodisziplinire Studien zum Teil spezielle Implementie-
rungen derselben Handbuchformeln auflerhalb von HBA verwendet wurden. Auf diese
Weise wurde die Abhingigkeit von CPACS reduziert und so die Modifikationen an den
betrachteten Experimentalkonfigurationen vereinfacht.

Bilanzierung von Schub, Auftrieb und Widerstand unter Propellereinfluss

Nach [103] ist die Bilanzierung von Schub und Widerstand bei Propellerflugzeugen auf-
grund von Interaktionseffekten zwischen dem Antriebssystem und der Flugzeugzelle zu-
mindest herausfordernd. Es existieren verschiedene Methoden, die jedoch untereinander
nicht zwangsliufig konsistente Ergebnisse liefern. In der obigen Quelle werden Abwei-
chungen von bis zu 5% angefiihrt.

Im Rahmen dieser Arbeit wird bei der Berechnung des Schubs, des Propellerwirkungs-
grads und der aerodynamischen Beiwerte der Tragfliche wie folgt vorgegangen. Der Pro-
peller wird unter der Annahme ungestorter Anstrémung ausgelegt und analysiert. Hier-
bei wird der Einfluss des Tragfliche auf den Propeller vernachlissigt. Detaillierte Infor-
mationen sind in Kapitel 3.4 zu finden. Anhand dieser Berechnungen werden der Pro-
pellerwirkungsgrad und der Schub bestimmt. Dieser Schub wird fiir die Kalkulationen
wihrend der Missionssimulation verwendet. Weiterhin wird unter diesen Annahmen die
zeitlich und tiber den Umfang gemittelte Verteilung der Geschwindigkeiten im Propeller-
nachlauf bestimmt. Diese wird fiir die Berechnung der Beiwerte von Tragflichen mit der
ungestorten Anstromung tiberlagert [77]. Dadurch werden die lokalen Anstellwinkel und
Geschwindigkeiten, welche die Tragfliche im Vergleich zu einer ungestorten Anstrémung
sehen wiirde, verindert [103]. Die damit einhergehenden Anderungen manifestieren sich
in den aerodynamischen Beiwerten, beeinflussen also den Auftrieb, den Widerstand und
die Momente, welche von LiLi berechnet werden. Zusammenfassend lisst sich festhalten,
dass der stationir gemittelte Einfluss der Propeller auf die Tragfliche in den aerodyna-
mischen Beiwerten der Tragfliche abgebildet wird.

3.2.2. Bestimmung von leistungsabhingigen Polaren:
Aero-Propulsive-Map

Die wechselseitige Wirkung der Aerodynamik und des Antriebssystems erfordert eine
simultane Auswertung der aerodynamischen Beiwerte und der Leistungseinstellungen.
Um die Einfliisse des Antriebssystems auf die Aerodynamik abzubilden, wird deshalb die
bereits angesprochene “Aero-Propulsive-Map” (AP-Map) verwendet. Sie stellt eine Daten-
struktur dar, um die aerodynamischen Polaren fiir verschiedene Leistungseinstellungen
einheitlich fiir die nachfolgenden Werkzeuge wie die Missionsanalyse zu strukturieren.

Zur Definition der AP-Map werden die Anstell- und Schiebewinkel, die Machzahlen, die
Flugh6hen sowie die Leistungseinstellungen vorgegeben. Die Wellenleistung der Gastur-
bine, der spezifische Treibstoffverbrauch, der Treibstoffmassenfluss und der Wirkungs-
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grad des Antriebsstrangs werden mit den Methoden, die in Kapitel 3.3 beschrieben wer-
den, ermittelt und der AP-Map hinzugefiigt. Der im Folgenden beschriebene Prozess be-
rechnet die aerodynamischen Beiwerte der Gesamtkonfiguration sowie den durch die
Propeller erzeugten Schub. Unter der Annahme, dass die gesamte Wellenleistung der Ga-
sturbinen in elektrische Leistung umgewandelt wird, wird der Beitrag der Gasturbinen
zum Schub vernachlissigt. Da nur symmetrische Flugzustinde betrachtet werden, betrigt
der Schiebewinkel stets 0°.

Zur Erstellung der AP-Map wird ein im Rahmen dieser Arbeit aufgebauter automatisier-
ter Prozess verwendet, dessen schematischer Ablaufin Abbildung 3.2 dargestellt ist. Dieser
Prozess ist Teil der in Abbildung 3.1 auf Seite 17 dargestellten Vorentwurfskette.

CPACS-Datensatz
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Abbildung 3.2.: Schematische Darstellung des Prozesses zur Berechnung von aerodynamischen
Beiwerten und Propellerdaten innerhalb des Gesamtentwurfsprozesses und den
Aufbau der AP-Map.

Da bei LiLi die Propellernachlauffelder nur fiir einen Betriebspunkt pro Berechnung
iibergeben werden koénnen, erfolgt das Befiillen der AP-Map sequenziell. In jeder Schlei-
fe wird eine Polare iiber eine Reihe von Anstellwinkeln fiir einen definierten Betrieb-
spunkt, also eine Kombination aus Flugh6he, Machzahl und Wellenleistung, berechnet.
Der Prozess beginnt mit der Definition der Randbedingungen fiir eine Polare. Es folgt die
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Propellernalayse mittels “PropGen”, welches die automatische Steuerung von “JavaProp”
iibernimmt. Zunichst werden die Blatteinstellwinkel fiir die Betriebsbedingungen der
Polare angepasst. Anschlieffend erfolgen die Berechnungen des Schubs und der Propel-
lernachlauffelder. Mit diesen Nachlauffeldern wird die Berechnung der aerodynamischen
Beiwerte des Fliigels und des Hohenleitwerks durchgefiihrt. Wie bereits beschrieben, wird
hierbei das Programm LiLi eingesetzt, wobei die potenzialtheoretische Methodik durch
Druck- und Reibungswiderstandsanteile anhand von Profildaten korrigiert wird. Die Pro-
filpolaren werden auflerhalb des Gesamtentwurfsprozesses mit XFoil [25], wie in Kapi-
tel 3.2.1 beschrieben, berechnet und als eine Datenbank im XML-Format fiir LiLi bereit-
gestellt. Weiterhin finden die Berechnungen der Reibungs- und Druckwiderstandsanteile
des Rumpfs, des Seitenleitwerks, der Triebwerksgondeln und anderer Widerstandskom-
ponenten wie des Interferenzwiderstands statt. Der Beitrag des Nickmoments durch den
Rumpf wird vereinfacht iiber eine ebene Platte mit den Abmessungen der projizierten
Rumpfiliche mittels LiLi approximiert. Da diese Berechnungen unabhingig voneinan-
der durchgefiihrt werden, sind sie aus Zeitgriinden parallelisiert, wie aus Abbildung 3.2
ersichtlich.

Die berechneten Daten werden im Anschluss zu einer Polare mit den Gesamtbeiwerten zu
Auftrieb, Widerstand und Nickmoment bei der jeweiligen Wellenleistung zusammenge-
fasst. Am Ende einer Schleife wird die Polare zu der AP-Map hinzugefiigt. Sofern die AP-
Map nicht vollstindig gefiillt ist, initiiert der Prozess-Treiber die Berechnung der nichs-
ten Polare. Eine vollstindige AP-Map wird an den Gesamtentwurfsprozess als Teil des
CPACS-Datensatzes tibergeben.

Die Auflosung der AP-Map hat einen signifikanten Einfluss auf die Qualitit der Ergeb-
nisse und die Rechendauer. Studien hierzu sind im Anhang unter A3 zu finden. Sie zei-
gen, dass es aufgrund der Genauigkeit sinnvoll ist, die relevanten Betriebspunkte wie den
Reiseflugfall a priori in der AP-Map vorzusehen. Weniger relevante oder gar irrelevante
Betriebspunkte konnen aus Zeitgriinden vernachlissigt werden. Weiterhin ist es sinnvoll,
dass die Daten an den dufleren Rindern der AP-Map einen Abstand zu den Betriebspunk-
ten aufweisen, um Probleme bei der Interpolation zu vermeiden. Hierzu werden im Rah-
men dieser Arbeit die maximale operationelle Machzahl als Obergrenze gegeniiber der
Reiseflugmachzahl und eine Hohenreserve von 1 km gegentiiber der Reiseflughche ver-
wendet.

3.2.3. Berechnung der Polaren fiir den Langsamflug

Fiir den Flugzeugvorentwurfiist es zunichst ausreichend, die AP-Map fiir die Konfigurati-
on ohne Klappeneinfluss zu verwenden, da diese tiber den wesentlichen Betriebsbereich
eingesetzt wird. Zur Bewertung der Anforderungen an den Langsamflugbereich wie Start
oder Landung sind die Effekte durch Klappen jedoch ausschlaggebend. Dafiir werden wei-
tere AP-Maps unter Beriicksichtigung von Klappenausschligen durch einen Prozess gene-
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riert, der im Folgenden vorgestellt wird. Die Berechnung der aerodynamischen Beiwerte
der Tragfliche und des Hohenleitwerks erfolgt mit dem bereits beschriebenen Werkzeug
Lili, das in seiner eingesetzten Version 3.0.1 die Wirkung von spaltlosen Wolbklappen im
Rahmen der Potentialtheorie bestimmen kann. Die Widerstandsanteile des Rumpfs, der
Triebwerksgondeln und des Seitenleitwerks werden wie bereits beschrieben mittels HBA
berechnet. Zusitzlich wird der Widerstandsanteil des ausgefahrenen Fahrwerks nach [68]
berticksichtigt. Die Struktur des Prozesses fiir die Berechnung der Polaren fiir den Start-
und den Landefall ist in Abbildung 3.3 dargestellt.

Parameterstudien

-Manager e e R R 5

v
Definition Treiber der B(;erechnung \lionfBe|werten Konsolldlerung
AP-Map Polarenberechnung er Gesamtkonfiguration der AP- Map
ohne Klappenelnfluss
Berechnung Propeller- Berechnung der Fahrwerks-

Triebwerksdaten Berechnungen Klappeninkremente widerstand

Abbildung 3.3.: Schematische Darstellung des Prozesses zur Berechnung von Polaren fiir den
Start- und Landefall.

Der Prozessablauf orientiert sich an Handbuchmethoden fiir den Vorentwurf wie in [78],
verwendet jedoch anstelle von statistischen Daten Wirkungsinkremente der Klappen, wel-
che unter Einsatz von LiLi unter Beriicksichtigung des Propellereinflusses und der in
CPACS hinterlegten Geometrie ermittelt werden. Zunichst wird dafiir der Maximalauf-
trieb der Tragfliche ohne Klappenausschlag unter Berticksichtigung von Profildaten nach
dem Vorgehen aus [59] ermittelt und die Polaren der Tragfliche hinsichtlich des Maximal-
auftriebs ohne Klappen korrigiert. Anschlieflend werden mittels LiLi, jedoch ohne eine
Korrektur durch Profilpolaren, die Inkremente der Beiwerte fiir den Klappenausschlag
unter Beriicksichtigung der tatsichlichen Klappen- und Tragflichengeometrie sowie der
zugehorigen Propellernachlauffelder bestimmt. Im nichsten Schritt werden diese zu den
Polaren der Tragfliche addiert. Dies erfolgt fiir unterschiedliche Machzahlen, Flugh6hen
und Leistungseinstellungen fiir jede AP-Map. Fiir jeden Klappenwinkel, im Speziellen
einen fiir den Start (15°) und einen fiir die Landung (30 °), wird eine eigene AP-Map er-
stellt. Weiterhin wird der Beitrag des Fahrwerkswiderstands ermittelt und den Polaren
zugeschlagen.

Zur Bewertung der Langsamflugeigenschaften werden gegeniiber dem Reiseflugfall Pola-
ren mit einer hoheren Auflésung im Hinblick auf die Anstellwinkel, die Wellenleistungen
und die Machzahlen erstellt. Zur Beschleunigung des Prozesses wird der Machzahlbereich
zwischen 0.1 und 0.3 limitiert und die Flughthen werden auf 2000 m begrenzt. Wie bei
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dem Gesamtentwurfsprozess wird eine Automatisierung verwendet, um Konfigurationen
sequenziell abzuarbeiten.

Durch die Anwendung von LiLi bei der Berechnung von Klappeninkrementen werden der
Anstieg des Auftriebs und des induzierten Widerstands unmittelbar erfasst. Da fiir die Be-
rechnung der Klappeninkremente jedoch keine Profilkorrektur durchgefiihrt wird, weil
deren Intergration den Umfang dieser Arbeit tibersteigt, werden reibungsbedingte Effekte
wie der Anstieg des Druckwiderstands und die Reduktion des Maximalauftriebs aufgrund
von wachsenden Ablosungen bei groflen Klappenwinkeln nicht erfasst. Um den damit
einhergehenden Fehler zu verringern, werden die maximalen Klappenwinkel auf 30 ° be-
schrinkt. Hinsichtlich des Zusatzauftriebs zeigen die Profilpolaren eines NACA 66(215)-
216 Profils [1] ein lineares Verhalten mit den Klappenwinkel bis iiber 40 °, wodurch die
Annahme von 30 ° in Rahmen dieser Arbeit als konservativ angesehen werden kann. Der
Nullwiderstandszuwachs durch den Klappenausschlag AC Do, lasst sich nach [78] mit der
Formel 3.1 grob abschitzen, wobei Ffj,, eine Konstante in Abhiingigkeit des Klappentyps,
Cy,, die relative Profiltiefe, Sfj4ppeq,, die relative, durch die Klappen beeinflusste Fliche
und J¢y,p der Klappenwinkel in Grad sind.

ACDOﬂap = Fflapcf,flsflapped,d(5flup - 10) (3.1)

Da im Rahmen dieser Arbeit die Hochauftriebssysteme aller Konfigurationen fiir die je-
weilige Mission hinsichtlich des Klappentyps, des Ausschlagwinkels, der relativen Klap-
pentiefe und der relativen spannweitigen Ausdehnung identisch ausgefiihrt werden, kén-
nen die Nullwiderstandsinkremente zwischen den Konfigurationen nur geringe Abwei-
chungen aufweisen. Hierdurch bleibt trotz der Vernachlissigung des zusitzlichen Druck-
widerstands der Vergleich zwischen den Konfigurationen weiterhin legitim. Aufgrund des
geringen maximalen Klappenausschlagwinkels bleibt der quantitative Fehler aufSerdem
vergleichsweise gering.

3.2.4. Anmerkungen zu methodischen Vereinfachungen

Die hohe Rechengeschwindigkeit, die Robustheit und die Flexibilitit, welche durch die
Verwendung der gewihlten Lili Version im Vorentwurfsprozess erreicht wird, ist mit
verschiedenen Vereinfachungen verbunden. So kénnen nur Wolbklappen als Hochauf-
triebshilfen berticksichtigt werden. Der Einfluss des Stromungsfelds der Tragfliche auf
den Propeller wird nicht erfasst. Die Kontraktion des Propellerstrahls wird vernachlis-
sigt. Die sich daraus ergebenden Einfliisse auf den Gesamtentwurf werden im folgenden
diskutiert.

Die Beschrinkung des Hochauftriebssystems auf Wolbklappen erschwert einen direkten
Vergleich mit bereits durchgefiihrten Studien wie in [36]. Allerdings ist es erfahrungsge-
mif flir den validen Vergleich der Konfigurationen einer Parameterstudie untereinander
ausreichend, das gleiche Hochauftriebssystem zu verwenden. Aus diesem Grund wird die-
se Limitierung von LiLi als nicht kritisch im Rahmen dieser Arbeit angesehen.
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Der Einfluss der Verdringungswirkung der Tragfliche auf die Propeller hat gemifd [38],
wo verschiedene potentialtheoretische Verfahren zur Berechnung der Propeller-Fliigel-
Interaktion verglichen werden, eine wesentliche Rolle auf die Propellernachlauffelder und
damit auf die Effekte der Propeller-Fliigel-Interaktion. Um den Einfluss dieser Effekte fiir
diese Arbeit zu quantifizieren, wird ein direkter Vergleich der Ergebnisse des hier auf-
gebauten Berechnungsverfahrens mit hoch genauen aerodynamischen Untersuchungen
durchgefiihrt. Die Ergebnisse werden in Kapitel 4.1.1 diskutiert. Zusammenfassend lisst
sich sagen, dass der Einfluss der methodischen Vereinfachungen erkennbar ist und insbe-
sondere die Trends des installierten Propellerwirkungsgrads und der Gleitzahl inkorrekt
prognostiziert werden. Die Gréf8enordnung der Abweichungen bewegt sich jedoch im Be-
reich von unter 5%, was im Rahmen des Vorentwurfs als akzeptabel angesehen wird.
Aufgrund der Strahlkontraktion des Propellernachlaufs besteht eine Abhingigkeit zwi-
schen den Geschwindigkeiten im Nachlauf und der Ausdehnung des vom Nachlauf be-
troffenen Tragflichenbereichs von dem Abstand zwischen dem Propeller und der Trag-
fliche. Die Effekte wachsen mit zunehmender Propellerbelastung, sind also vor allem fiir
den Langsamflugbereich relevant. Untersuchungen zur Strahlkontraktion mit einer spe-
ziellen Version von LiLi, welche diesen Effekt berticksichtigt, und der Vergleich zu den
Ergebnissen ohne diesen werden in A.11 diskutiert. Zusammenfassend lisst sich sagen,
dass durch die Vernachlissigung der Kontraktion unter Reiseflugbedingungen der Ein-
fluss auf die Gleitzahl weniger als 1% betrigt. Unter Langsamflugbedingungen werden
die Maximalauftriebsbeiwerte im relevanten Leistungsbereich um bis zu 5% unterschitzt.
Die Effekte sind umso kleiner, je effizienter die Propeller sind. Damit betreften die Ab-
weichungen tendenziell hohere Propellerzahlen. Auch hier wird die Gréf8enordnung der
Abweichung als fiir den Vorentwurf akzeptabel angesehen.

Eine weitere Vereinfachung stellt die Vernachlissigung des Einflusses von Triebwerks-
gondeln auf'das Stromungsfeld hinter dem Propeller dar. Diese konnen nach [28] als Aus-
lgser fiir den Stromungsabriss fungieren. Ausgehend davon werden die mit den einfa-
chen Verfahren ermittelten Maximalauftriebsbeiwerte als nicht konservativ eingeschitzt,
im Rahmen des Vorentwurfs jedoch als ausreichend betrachtet. Eine Optimierung der
Gondelgeometrie zur Reduktion der Ablésetendenz bleibt dem aerodynamischen Detail-
entwurf tiberlassen.

3.3. Antriebstechnik

Das Antriebssystem eines Flugzeugs hat einen weitreichenden Einfluss auf dessen Aus-
legung und Leistungsfihigkeit. Es bestimmt den Einsatzbereich bzw. muss geeignet ge-
wihlt werden, um den gewiinschten Einsatzbereich zu erméglichen. Im Rahmen dieser
Arbeit werden zwei Antriebssysteme betrachtet: der konventionelle Turbopropantrieb,
wie in [18] zu finden, und der sogenannte turbo-elektrische Antriebsstrang, wie er in [89]
als eine der vielen Moglichkeiten, verteilte Antriebe zu realisieren, beschrieben wird. Dar-
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unter versteht man ein System, das die gesamte Wellenleistung der Gasturbinen in elek-
trische Leistung umwandelt und diese {iber Kabel und Leistungselektronik an Elektro-
motoren weiterleitet. Die Motoren konnen verschiedene Schuberzeuger antreiben, wobei
im Rahmen dieser Arbeit nur Propeller betrachtet werden. Da die Umwandlung der me-
chanischen und elektrischen Energie mit Verlusten behaftet ist, wird ein Kiihlsystem zur
Abfuhr der tiberschiissigen Wirme verwendet.

Zwar sind auch Propeller Teil der Antriebssystems, doch erschient es sinnvoll, aufgrund
der eingesetzten Methodik und der engen Kopplung mit der Aerodynamik, diesem The-
ma ein separates Kapitel (3.4) zu widmen.

3.3.1. Eigenschaften und Modellierung von Gasturbinen

In [88] wird die Gasturbine vereinfacht als eine Vorrichtung beschrieben, welche die ein-
stromende Luft in einem Verdichter verdichtet, in einer Brennkammer erhitzt und an-
schlieflend mit einer hoheren Geschwindigkeit als der Einstromgeschwindigkeit ausstofit,
wobei sie eine oder mehrere Turbinen durchstromt. Diese Turbinen extrahieren einen
mehr oder weniger groflen Teil der Leistung aus der Strémung und wandeln diese in
Wellenleistung um. Damit werden der Verdichter und etwaige weitere von der Bauwei-
se des Triebwerks abhingige Komponenten angetrieben. Bei einem Turbofantriebwerk
wird, wie der Name bereits suggeriert, ein Fan als effizienter Schuberzeuger angetrieben.
Bei einem Turboprop-Triebwerk wird ein Grofdteil der Leistung aus der Strémung als
Wellenleistung iiber ein Getriebe an einen Propeller {ibertragen. Alternativ kann ein sol-
ches Wellenleistungstriebwerk auch zum Antrieb von Generatoren eingesetzt werden. De-
taillierte Informationen zur Funktionsweise von Gasturbinen und deren Auslegung sind
unter anderem in [18] und [63] zu finden. Dieses Kapitel ist auf Informationen beschrinkt,
welche fiir den Vorentwurf von Flugzeugen im Rahmen dieser Arbeit relevant sind.
Gasturbinen weisen folgende Eigenschaften auf, die wihrend des Flugzeugentwurfs ei-
ne zentrale Rolle spielen. Es besteht eine signifikante Abhingigkeit der Leistung von der
Luftdichte und damit unter Beriicksichtigung der Atmosphire von der Flughche. Mit ab-
nehmender Dichte, was einer zunehmenden Hohe entspricht, sinkt die Leistung. Es be-
steht eine merkliche Abhingigkeit von der Machzahl, wobei die Leistung mit zunehmen-
der Machzahl aufgrund von Vorverdichtung steigt. AufSerdem bestehen Abhingigkeiten
des spezifischen Treibstoffverbrauchs von der Luftdichte, der Machzahl, der Leistungs-
einstellung und der Turbinengrofle. Reprisentative Triebwerkscharakteristiken sind in
der Fachliteratur zu finden. [78], [68]

Im Rahmen dieser Arbeit werden Gasturbinen, welche als Leistungsquellen bei einem
Turboprop-Triebwerk und einem turbo-elektrischen Antriebsstrang dienen, iiber das fol-
gende Modell approximiert. Die Leistungscharakteristik und der Treibstoffverbrauch lei-
ten sich von dem Triebwerk “Allison 501-M7”, wie in [68] beschrieben, ab. Vereinfachend
werden analytische Zusammenhinge der folgenden Form fiir die Leistungscharakteris-
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tik P in Formel 3.2 und fiir den leistungsspezifischen Treibstoffverbrauch PSFC in For-
mel 3.3 verwendet, um eine schnelle Berechnung dieser Parameter im Entwurfsprozess
zu ermoglichen. Tabelle 3.1 beinhaltet die zugehorigen Parameter. Durch die Anpassung
der Startleistung Py und des leistungsspezifischen Treibstoffverbrauchs auf Meereshohe
PSFCy werden die Leistung bzw. der Treibstoftverbrauch entsprechend dem Ansatz eines
“Gummitriebwerksmodells” [78] skaliert.

Tabelle 3.1.: Parameter fiir das Gasturbinenmodell.

a b c d e f g h
085 075 2.0 015 025 25500 73 1000

P="Py-(p/po)" - (1+b-Mach®) (3.2)
PSFC = PSFCqy - (p/p0)" - (1 — e - Mach) (33)

Der leistungsspezifische Treibstoffverbrauch PSFCy variiert in Abhingigkeit der Start-
leistung bzw. der Grofle einer Gasturbine. Ausgehend von den Werten der PW1oo0- Trieb-
werksfamilie nach [31] wird deshalb ein entsprechendes Modell fiir diese Arbeit aufgebaut.
Das Verhalten des PSFC als Funktion der Startleistung wird tiber die Formel 3.4 mit den
Parametern aus Tabelle 3.1 approximiert. Als Einheiten werden dabei kW fiir Py und pug/J
fiir PSFC verwendet. Ab einer Wellenleistung von 5 MW wird der PSFCj aus Griinden
der Vereinfachung konstant gehalten.

P
PSFCy = 1{0 +g+ WO (3-4)

In Abbildung 3.4 ist die Leistungscharakteristik einer modellierten Gasturbine fiir eine
Startleistung von 2 MW bei verschiedenen Flughthen und Machzahlen dargestellt.

= Mach 0.0
3 - Mach 0.2
=3 S 1 4 Mach 0.4
g §§§:§.\“ -~ Mach 055
B o=@ o | W SynerglE Mach 0.0
Q = &
— Y ® SynerglE Mach 0.55
| | |

Flugh6he [km]

Abbildung 3.4.: Modell der Leistungscharakteristik in Abhingigkeit der Flughohe und der Mach-
zahl fiir eine Gasturbine mit der Startleistung von 2 MW sowie der Vergleich zu
den Betriebspunkten aus dem Projekt SynergIE [36]
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Erginzend dazu sind die Betriebspunkte der Gasturbine gleicher Leistungsklasse aus dem
Projekt SynerglE [36] abgebildet. Diese zeigen eine zufriedenstellende Ubereinstimmung,
In Abbildung 3.5ist die Charakteristik des spezifischen Treibstoftverbrauchs fiir ein Trieb-
werk mit 2 MW gezeigt. Zum Vergleich sind die Daten der Gasturbinen der PWioo-
Familie aus [31], als “Referenztriebwerke” gekennzeichnet, und aus dem Projekt Syner-
gIE [30] fiir die zweimotorige turbo-elektrische Baseline SE2 zur Kontrolle eingetragen.
Zu erkennen ist, dass das Triebwerksmodell eine gute Ubereinstimmung fiir die Klasse
der Regionalflugzeuge bietet. Das beschriebene Modell ist fiir die Verwendung im Vor-
entwurfsprozess in dem Modul “Simple Engine Performance” (SEP) implementiert.

10%
—=—  Ersatzmodell
= 5% |- | —@— Referenztriebwerke
§ S A SynerglE SE2
Ta 0%
< A
28 5% .
—10%

| | | |
—100% 0%  100% 200% 300% 400%
Rel. Anderung der Leistung [-]

Abbildung 3.5.: Relative Anderung des leistungsspezifischen Treibstoffverbrauchs in Abhingig-
keit der Startleistung bezogen auf eine Gasturbine mit einer Startleistung von
2 MW. Zum Vergleich sind die Referenzdaten aus der Literatur [31] und der SE2-
Konfiguration aus dem Projekt SynerglE [36] eingetragen.

3.3.2. Eigenschaften und Modellierung der elektrischen Komponenten

Fiir die Realisierung von verteilten Antrieben im Rahmen dieser Arbeit wird eine Elektrifi-
zierung des Antriebssystems genutzt. In diesem Kapitel werden zunichst Hintergrundin-
formationen zu elektrischen Komponenten, dem verfiigbaren und dem prognostizierten
Technologieniveau gegeben. Anschlieflend wird die Modellierung des elektrischen An-
triebsstrangs erliutert.

Hintergrundinformation zu elektrischen Komponenten

Wie in [114] und [26] beschrieben, umfasst der elektrische Teil des turbo-elektrischen An-
triebsstrangs die Generatoren, die Leistungselektronik, die Elektromotoren, die elektri-
schen Leitungen und im erweiterten Sinne das Kiithlsystem. Um einen Uberblick iiber die
Eigenschaften, den aktuellen Technologiestand, die Herausforderungen und Perspekti-
ven von elektrischen Komponenten zu geben, wird im Folgenden [14] als Quelle herange-
zogen.
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Es gibt vielfiltige Bauweisen von elektrischen Maschinen, welche einen Einfluss auf Effizi-
enz, Masse, Zuverlissigkeit und Kosten haben. Elektromotoren, die heute auf dem Markt
verfligbar sind, weisen Wirkungsgrade von iiber 90% auf, haben jedoch vergleichsweise
geringe gravimetrische Leistungsdichten von unter 5 kW /kg, sofern es sich um Hoch-
leistungsanwendungen handelt. Es wird angenommen, dass fiir Luftfahrtanwendungen
mindestens 10 kW /kg erforderlich wiren. Solche Leistungsdichten sind bereits heute
durch die “AFPM”-Bauweise (Axial-Flux Permanent Magnet Machines) moglich, wobei
sie auf'vergleichsweise geringe Leistungen beschrinkt sind. Nutzt man verteilte Antriebe
mit einer Vielzahl von Motoren niedriger Leistung, erscheint diese Limitierungen aller-
dings akzeptabel. Weiterhin weisen aktuelle Entwicklungsarbeiten wie in [82] deutliche
Fortschritte bei Motoren mit supraleitenden Komponenten auf, welche Wirkungsgrade
von iiber 99% in Kombination mit auflerordentlich hohen Leistungsdichten aufweisen.
Allerdings sind diese Antriebe aufgrund der Forderung nach kryogenen Temperaturen
hinsichtlich des Thermalmanagements duflerst herausfordernd. Generatoren miissen bei
turbo-elektrischen Antriebsstringen mit verteilten Antrieben im Vergleich zu den Moto-
ren relativ grof sein, da ihre Anzahl tendenziell der Zahl der Gasturbinen entsprechen
wiirde. Solche elektrischen Maschinen mit hohen Leistungsdichten sind ebenfalls Ge-
genstand der Forschung und Entwicklung, wobei bereits Demonstratoren im Megawatt-
Bereich erfolgreich realisiert werden konnten.

Die Leistungselektronik spielt beim Aufbau eines flexiblen, ausfalltoleranten Antriebssys-
tems eine zentrale Rolle. Die Anforderungen sind, dhnlich wie an alle Komponenten der
Luftfahrt, eine hohe Effizienz, hohe volumetrische und gravimetrische Leistungsdichte,
hohe Zuverlissigkeit und Lebensdauer sowie die Verwendbarkeit unter anspruchsvollen
Umweltbedingungen. Wie bei elektrischen Maschinen gibt es unterschiedliche Bauwei-
sen und Materialien zur Herstellung der Leistungselektronik, wobei der Halbleiter Si-
liziumcarbid (SiC) fiir kiinftige Hochleistungsanwendungen in der Luftfahrt als beson-
ders vielversprechend angesehen wird. Bei Gleichstrom-Wechselstromwandlern sind da-
mit laut [114] bereits Wirkungsgrade von 99% fiir Leistungsklassen im Megawatt-Bereich
demonstriert worden. In [14] wird weiterhin daraufhingewiesen, dass bei solchen Anwen-
dungen aufgrund hoher Schaltfrequenzen die elektromagnetische Interferenz verstirkt
zu beriicksichtigen ist.

Tendenziell wird bei elektrifizierten Antriebsstringen eine mittlere bis hohe Spannung
im System angestrebt. Eine hohe Systemspannung im Kilovolt-Bereich bietet verschie-
dene Vorteile, wobei vor allem eine Verringerung der Masse von elektrischen Leitungen
hervorzuheben ist, die bei verteilten Antrieben einen betrichtlichen Anteil ausmachen
kann. Zugleich stellt eine hohe Spannung umfangreiche Herausforderungen an die Iso-
lierung und die Sicherheit des Systems in Fehlerfillen dar. [14]

Aktuell sieht man zwar jahre- oder gar jahrzehntelange Bemithungen als erforderlich an,
um elektrische Antriebskomponenten zu entwickeln, welche den Anspriichen der grof3-
skaligen Luftfahrt gentigen wiirden. Jedoch scheint es keine uniiberwindbaren Hinder-
nisse zu geben, welche diesen Prozess aufhalten kénnten.
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Methoden zur Modellierung von elektrischen Komponenten

Der elektrische Antriebsstrang wird im Rahmen dieser Arbeit vereinfacht durch eine Rei-
he von Wirkungsgraden definiert. Die Massen werden anhand von Leistungsdichten be-
rechnet, was in Kapitel 3.5.2 detailliert beschrieben ist. Da der Einsatz von Komponenten
auf'dem aktuell verfiigbaren Technologieniveau fiir die gewihlten Flugzeugklassen kaum
sinnvoll ist, wird ein zukiinftiges Technologieszenario, dass sich grob an den Annahmen
aus [36] orientiert, genutzt. Die Wirkungsgrade der Einzelkomponenten sind in Tabelle 3.2
zusammengefasst. Wie in [96] werden diese Werte vereinfachend als konstant angenom-
men, wodurch Skalierungseffekte vernachlissigt werden.

Tabelle 3.2.: Wirkungsgrade der elektrischen Komponenten des Antriebsstrangs.
Generator 98.7%
Leistungselektronik =~ 99.1%
Elektrische Leitungen 99.7%
Elektromotoren 98.7%

Aufgrund von Energieumwandlungsverlusten im Antriebsstrang entsteht Abwirme, wel-
che nicht unmittelbar, zum Beispiel durch einen Abgasstrahl, abtransportiert werden kann.
Aus diesem Grund wird ein Kiihlsystem benoétigt [14], welches zusitzliche Masse und ggf.
zusitzlichen Widerstand verursacht. Die Masse des Kiihlsystems in Abhingigkeit der ma-
ximalen Verlustleistung wird durch eine in Tabelle 3.4, Kapitel 3.5.2 vermerkte Leistungs-
dichte beriicksichtigt. Eine Abschitzung des Widerstands durch das Kiihlsystems in Ka-
pitel A.4 mit einem Modell aus [21] fiir eine reprisentative Regionalflugzeugkonfiguration
und verschiedene Wirkungsgrade des Antriebsstrangs zeigt Widerstandsbeitrige von un-
ter 0.5% auf Gesamtflugzeugniveau. Ausgehend davon wird der Beitrag des Kiihlsystems
zur Aerodynamik im Rahmen dieser Arbeit vernachlissigt.

3.3.3. Modellierung des turbo-elektrischen Antriebsstrangs und des
Turboprops

Der turbo-elektrische Antriebsstrang, dessen generische Architektur in Abbildung 3.6 ge-
zeigt ist, wird als eine Aneinanderreihung von Wirkungsgraden gemifd Tabelle 3.2 auf
Seite 33 reprisentiert. Auf diese Weise wird ausgehend von der Wellenleistung der Ga-
sturbinen die Leistung der Einzelkomponenten bis zu der Wellenleistung der Elektro-
motoren bestimmt. Weiterhin wird die fiir die Berechnung der Masse des Kiihlsystems
erforderliche Verlustleistung ermittelt. Zur Bestimmung der Masse werden die spezifi-
schen Leistungsdichten aus Tabelle 3.4 auf Seite 43 genutzt.
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Um einen Turboprop-Antriebsstrang zu modellieren wird dieselbe turbo-elektrische Ar-
chitektur aus Abbildung 3.6 verwendet, wobei die Wirkungsgrade aller elektrischen Kom-
ponenten auf 100% gesetzt werden. Hierdurch werden die Wandlungsverluste zwischen
der Welle der Gasturbine und der Antriebswelle eliminiert. Dabei wird davon ausgegan-
gen, dass der Einfluss von Getrieben in den Eigenschaften von Gasturbinen inkludiert
ist. Um die Massen elektrischer Komponenten nahe Null zu erreichen, werden den Leis-
tungsdichten Werte von 10'> kW /kg zugewiesen. Die resultierenden Abweichungen lie-
gen Groflenordnungen unter den Konvergenzkriterien im Gesamtentwurfsprozess, was
diesen Ansatz legitimiert.

[ Gasturbine H Generator

[ Gasturbine H Generator ]-

Leistungs- ;:M]—
lektronik
elektroni | H{Wotor }-

Kihlsystem

Abbildung 3.6.: Schema eines generischen, turbo-elektrischen Antriebsstrangs.

3.4. Propellerauslegung

In diesem Kapitel werden die fiir diese Arbeit wesentlichen Aspekte des aerodynamischen
Propellerentwurfs erliutert. Ein Propeller kann als eine Vorrichtung betrachtet werden,
welche aus einer Rotationsbewegung der Welle moglichst effizient und praktisch rela-
tiv einfach umsetzbar axialen Schub erzeugt. Zur Schuberzeugung werden iiblicherweise
mehreren Blitter verwendet, die wie Tragflichen wirken [18]. Aufgrund der Rotations-
bewegung variiert die Anstrémgeschwindigkeit mit dem Radius eines Blattes. Deshalb
weist es eine Verwindung auf, um in jeder Sektion einen fiir den Auslegungspunkt op-
timalen lokalen Anstellwinkel zu gewihrleisten. Um bei verschiedenen Betriebspunkten
auch abseits des Auslegungspunkts moglichst hohe Wirkungsgrade zu erreichen, wer-
den bei Flugzeugen der CS25-Klasse in der Regel verstellbare Propeller eingesetzt. Diese
passen den Blattanstellwinkel automatisch in Abhingigkeit der Fluggeschwindigkeit bei
konstanter Drehzahl geeignet an. [63]

Es existiert umfangreiche Literatur zur Auslegung und Analyse von Propellern wie [63],
[29] oder [107]. Im Folgenden sollen zwei wesentliche Theorien in aller Kiirze erliutert
werden, um die fiir diese Arbeit relevanten Eigenschaften von Propellern zu beleuchten.
Anschlieflend werden die fiir die Auslegung verwendeten Methoden und Werkzeuge be-
schrieben. Abschlieflend wird die Integration der Propeller in das Flugzeug erliutert.
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3.4.1. Hintergrundinformationen zu Propellern

Gemifd [63] beschreibt die Impulstheorie den Propeller als eine Wirkscheibe, welche die
Strémung vor und hinter sich innerhalb einer Stromréhre beeinflusst. Man kann die
Wirkscheibe als einen unendlich diinnen Propeller mit unendlich vielen Blittern inter-
pretieren, der keinen Druckausgleich an den Blattspitzen aufweist. Es wird von einem
reibungsfreien, inkompressiblen Fluid und einer homogenen Anstrémung ausgegangen.
Die Wirkscheibe erzeugt iiber ihre gesamte Fliche einen konstanten Sprung des stati-
schen Drucks. Dieser fiihrt zu einer kontinuierlichen Beschleunigung der Strémung in-
nerhalb der Stromroéhre. Hierbei wird angenommen, dass in unendlicher Entfernung vor
und hinter der Wirkscheibe die Strémung parallel verliuft und dort der statische Druck
dem Umgebungsdruck entspricht. Uberall sonst indert die Stromréhre aufgrund der sich
indernden Geschwindigkeit und unter der Annahme der Massenerhaltung ihren Quer-
schnitt, was als Kontraktion der Stromrohre bezeichnet wird. Mit diesen Annahmen lisst
sich die Bernoulli-Gleichung fiir inkompressible Fluide fiir weitere Berechnungen nut-
zen.

Damit lassen sich folgende zentrale Ergebnisse fiir diese Arbeit ermitteln. Fiir die Berech-
nung der Propellernachlauffelder, welche mit der Tragfliche interagieren sollen, ist die
Stromungsgeschwindigkeit in kurzer Distanz hinter dem Propeller von Interesse. Die Ge-
schwindigkeit unmittelbar an der Wirkscheibe Vp,opei1e; berechnet sich als der Mittelwert
der Eintritts- und Austrittsgeschwindigkeiten Vi, sirt, Vaystrise der Stromrohre:

Viropetier = (Vaustritt + VEintritt) /2 (35)

Der Schub T ergibt sich aus dem Massenstrom #itpropeiter = PVApropeiier und der Ge-
schwindigkeitsdifferenz in der Stromréhre, wobei p die Dichte, V die Geschwindigkeit
und Apyopeirer die Fliche der Wirkscheibe sind:

T = mPropeller(VAustritt - VEintritt) (36)

Weiterhin lisst sich mit Hilfe der Aus- und Eintrittsgeschwindigkeiten der ideale Propel-
lerwirkungsgrad #7popeier berechnen als:

77Propeller = 2/<1 + VAustritt/VEintritt> (3-7)

Es ist anzumerken, dass der ideale Propellerwirkungsgrad, wie in Formel 3.7 dargestellt,
gemif$ [29] aufgrund der vereinfachenden Annahmen nur den Verlustmechanismus in
Form der kinetischen Energie im Nachlaufberticksichtigt, wihrend u.a. Reibungsverluste,
Drallverluste und die Konsequenzen des Druckausgleichs an den Blattspitzen, die in Rea-
litit alle bei der Generierung des Drucksprungs auftreten wiirden, vernachlissigt werden.
Das zugrundeliegende Modell ist jedoch ausreichend, um einige konkurrierende Auswir-
kungen der Propeller im Hinblick aufverteilte Antriebe im Folgenden zu erliutern.
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Aus der Schubgleichung 3.6 lisst sich schlussfolgern, dass um den Schub bei einem kon-
stanten Massenstrom zu erhohen, die Geschwindigkeitsdifferenz, welche vom Propeller
erzeugt wird, maximiert werden sollte. Anhand der Gleichung fiir den Wirkungsgrad 3.7
ist jedoch erkennbar, dass dies einen negativen Einfluss auf den Wirkungsgrad haben
wiirde.

Im Hinblick auf verteilte Antriebe vor der Tragfliche ist in diesem Zusammenhang an-
zumerken, dass fiir den effizienten Reiseflug Propeller mit einem hohen Wirkungsgrad
erwiinscht wiren, die jedoch in Konsequenz niedrige Ubergeschwindigkeiten fiir einen
definierten Schub erzeugen wiirden. Um den Maximalauftrieb im Langsamflug zu erho-
hen, wiren Propeller vorteilhaft, die hohe Ubergeschwindigkeiten auf der Tragfliche er-
zeugen wiirden, die aber in Konsequenz einen schlechteren Wirkungsgrad hitten. Ver-
wendet man die gleichen Propeller fiir den Vortrieb wie die Unterstiitzung des Hoch-
auftriebs, stellt dies eine Optimierungsaufgabe aus der Perspektive der Flugzeugentwurfs
dar. Eine Alternative besteht in der Verwendung von separaten Propellern fiir den Vor-
trieb und den Hochauftrieb, optimiert fiir den jeweiligen Betriebsbereich wie in [16]. Es
ist jedoch nicht unmittelbar ersichtlich, welches Konzept unter welchen Bedingungen zu
einem insgesamt vorteilhaften Entwurf fithren wiirde.

Aufgrund der vielfiltigen Vereinfachungen der Impulstheorie ist sie fiir den geometri-
schen Propellerentwurf nicht ausreichend. Fiir diesen Zweck wird die Blattelementtheo-
rie eingesetzt. Sie geht von einer endlichen Blattzahl aus, was fiir die geometrische Blatt-
gestaltung und unter anderem aufgrund der Interaktion zwischen den Propellerblittern
von Bedeutung ist. Fiir die Analyse wird jedes Propellerblatt in Streifen unterteilt, welche
jeweils von zwei Profilschnitten begrenzt werden. Fiir jeden Streifen werden aerodynami-
sche Berechnungen durchgefiihrt und anschlieflend die Ergebnisse entlang des Blattes
integriert. Die Blattelementtheorie ermdglicht ein tieferes Verstindnis der Effekte wie
Reibung und Kompressibilititseinfluss, dhnlich wie sie an einer Tragfliche vorkommen.
Eswird deutlich, dass die Anstromung, welche die Blitter sehen, sich aus der rotatorischen
Bewegung des Propellers, der translatorischen Bewegung des Flugzeugs und den Effekten
der abgehenden Randwirbeln der Blitter zusammensetzt. Weiterhin erlaubt die Impuls-
theorie die Berechnung einer realistischen axialen und radialen Geschwindigkeitsvertei-
lung im Nachlauffeld, welche fiir die Betrachtungen der Propeller-Fliigel-Interaktion von
zentraler Bedeutung ist. [63], [35]

Anhand der Blattelementtheorie lassen sich einige Richtlinien fiir die Propellerauslegung
ableiten. Tendenziell ist es sinnvoll, Kompressibilititseffekte wie Verdichtungsst6fle und
damit verbundene Wirkungsgradeinbuflen am Propeller zu vermeiden. Da kein Diffu-
sor wie bei einem Turbofan die Stromung vor einem Propeller verzogert, sind die opera-
tionellen Machzahlen von propellergetriebenen Flugzeugen vergleichsweise gering. [63]
Moderne Propeller weisen oftmals eine gewisse Pfeilung an den Blattspitzen auf; was den
Machzahlbereich entsprechend erweitert. In der Vergangenheit gab es gemif} [79] und [80]
Experimente mit Uberschallpropellen an einer Republic XF-84H. Das Konzept hat zwar
prinzipiell funktioniert, fand jedoch aus verschiedenen Griinden wie gesundheitsgefihr-
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dender Lirmpegel keine Anwendung.

Wie bei Tragflichenprofilen konnen mit zunehmender Reynoldszahl bei Propellerblit-
tern hohere Maximalauftriebsbeiwerte erreicht werden. Bei einem Propeller kann die
Reynoldszahl sowohl iiber die Blattgeometrie als auch die Drehzahl variiert werden. Pro-
peller mit grofSen Durchmessern werden aufgrund der beschriebenen Begrenzung der
Blattspizenmachzahl mit vergleichsweise niedrigen Drehzahlen operieren. Jedoch weisen
sie grofle Blatttiefen auf. Bei Propellern mit kleineren Durchmessern kann die Drehzahl
erhoht werden, was eine Verringerung der Reynoldszahl teilweise kompensieren wiirde.
Auch eine Vergroflerung der Blatttiefe in Kombination mit einer geringeren Blattzahl
kann zur Erhohung der Reynoldszahl genutzt werden. Hohere Drehzahlen verringern
weiterhin die Drallverluste im Nachlauf. [33]

Der Ubersicht wegen sollen hier die Definitionen des Fortschrittsgrads J (Formel 3.8), des
Leistungsbeiwerts Cp (Formel 3.9) und des Schubbeiwerts C7 (Formel 3.10) in Abhingigkeit
der Fluggeschwindigkeit V, der Leistung P, des Schubs T, der Drehzahl , des Durchmes-
sers D und der Dichte p nach [99] gegeben werden. Diese Beiwerte werden fiir Berechnun-
gen sowie fiir die Darstellung von Propeller-Leistungscharakteristiken verwendet.

] =V/(nD) (3-8)
Cp = P/(pn*D") (3.9)
Cr = T/(on*D*) (3.10)

3.4.2. Methoden zur Propellerauslegung

Fiir die Propellerauslegung im Vorentwurfsprozess wird das Programm “JavaProp” [47]
verwendet. Es ist eine benutzerfreundliche Implementierung des Blattelementtheorie-
Verfahrens [2] und ermoglicht einen automatischen Entwurf von optimalen Propellern,
unter Vorgabe von Durchmesser, Blattzahl, Sektionsprofilen und lokalen Profilanstell-
winkeln. Fiir die Verwendung in einem integrierten Flugzeugentwurfsprozess werden die
von “JavaProp” bendtigten Eingabeparameter automatisch definiert. Hierfiir wird das im
Rahmen dieser Arbeit aufgebaute Programm “PropGen” verwendet.

“PropGen” steuert den Entwurf von Propellern indem es die Eingabeparameter fiir “Ja-
vaProp” definiert, die Berechnung initiiert, die Ergebnisse auswertet und diese in einem
fiir den Prozess verwertbaren XML-Format speichert. Durch die Variation der Blattzah-
len und der Profilanstellwinkel werden die Propeller mittels interner Parameterstudien
durch “PropGen” optimiert.

Alle Propeller im Rahmen dieser Arbeit werden mit Polaren der “Clark-Y” Profile, wel-
che in JavaProp integriert sind, entworfen. Jedoch werden die Widerstandsbeiwerte die-
ser Profile so kalibriert, dass die Leistungsfihigkeit und die Effizienz des Propellers der
Referenzkonfiguration aus [36] niherungsweise erreicht wird. Die Polaren werden fiir
Reynoldszahlen zwischen 100,000 und 500, 000 bereitgestellt. Wihrend der Propelleraus-
legung und der Nachrechnung erfolgt die Profilpolarenauswahl durch “PropGen” an jeder
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Sektion des Propellerblatts entsprechend der lokalen Reynoldszahl, wie sie von “JavaProp”
berechnet wird.

Fiir alle Konfigurationen in dieser Arbeit werden verstellbare Propeller verwendet. Unter
Vorgabe der Betriebsbedingungen durch “PropGen” ist “JavaProp” in der Lage, den opti-
malen Blatteinstellwinkel zu bestimmen und das zugehorige Nachlauffeld zu berechnen.
Auf diese Weise werden die Betriebspunkte auflerhalb des Auslegungspunkts ermittelt.

3.4.3. Ansatz zum vereinfachten Propellerentwurf

Die vorliegende Arbeit erfordert eine flexible, schnelle und automatische Generierung
von Propellern unterschiedlicher Groflen und Leistungsklassen. Der Entwurfvon Propel-
lern ist ein aufwindiger Prozess, da unter anderem verschiedene Betriebspunkte bertick-
sichtigt werden miissen [63]. Dies ist im Rahmen dieser Arbeit bereits aufgrund der Men-
ge von zu betrachtenden Konfigurationen individuell nicht umsetzbar. Deshalb wird ei-
ne vereinfachte Methode verwendet, um anhand eines reprisentativen Auslegungspunkts
und einfacher geometrischer Modifikationen durch “PropGen” automatisch einen schnel-
len und plausiblen Propellerentwurf zu ermdglichen.

Dazu wird zunichst mittels “JavaProp” automatisch ein optimaler Propeller fiir Reiseflug-
bedingungen generiert. AnschliefSend wird die Blatttiefe verdoppelt, um bei Langsam-
flugbedingungen einen stabilen Betrieb zu gewihrleisten. Zur Erliuterung der Hinter-
griinde werden im Folgenden die Eigenschaften von Propellern an reprisentativen Ent-
wurfspunkten wie Start, Steigflug und Reiseflug, welche fiir diese Einzelpunkte ausgelegt
wurden, dargestellt. Darauthin erfolgt ein Vergleich der Wirkungsgrade zu einem Propel-
ler, der nach der beschriebenen Methode entworfen wurde.

In Tabelle 3.3 sind die Wirkungsgrade # der Propeller mit verschiedenen Auslegungspunk-
ten Start, Steigflug und Reiseflug an unterschiedlichen Betriebspunkten zusammenge-
fasst. Wie erwartet, befinden sich die maximalen Wirkungsgrade bei den jeweiligen Aus-
legungspunkten.

Tabelle 3.3.: Wirkungsgrade der Propeller an den Betriebspunkten Start #7544, Steigflug #sseig iug
und Reiseflug #eise fiug bel unterschiedlichen Auslegungspunkten.

Auslegungspunkt
Reiseflug Steigflug ~ Start  Reiseflug mod. Tiefe
NStart 73.6% 72.3%  78.0% 771%
Nsteigflug ~ 89-8% 90.1%  89.1% 88.7%
HReiseflug ~ 90.3% 89.5%  85.5% 89.4%

Grofle Diskrepanzen sind zwischen den Auslegungs- und Betriebspunkten Start und Rei-
seflug feststellbar. In der letzten Spalte (Reiseflug mod. Tiefe) sind die Wirkungsgrade des
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Propellers mit der modifizierten Blatttiefe gezeigt. Der resultierende Propeller zeigt bei
nur geringen Einbuflen des Wirkungsgrads von ca. 1% im Reiseflug und im Steigflug eine
deutliche Verbesserung des Wirkungsgrads von ca. 4% beim Start. Im Anhang unter A5
sind die Diagramme mit den Leistungscharakteristiken der entworfenen Propeller dar-
gestellt.

3.4.4. Automatische Propellerintegration

Im Rahmen dieser Arbeit wird eine Integration von Propellern vor der Tragfliche be-
trachtet, da der Einfluss des Propellernachlaufs auf die Tragfliche im Fokus steht. Effekte
wie das aktive Uberblasen, bzw. eine Erhéhung des Staudrucks sollen dabei vorteilhaft
fur die Gesamtkonfiguration ausgenutzt werden. Zur Durchfithrung von Parameterstu-
dien wird die Integration von Propellern automatisiert. Dafiir werden einige sinnvolle
Vereinfachungen vorgenommen, um den relevanten Entwurfsraum einzuschrinken. Die
folgenden Schlussfolgerungen basieren vorwiegend auf'den Ergebnissen der aerodynami-
schen Studien aus Kapitel 4.1, die mit generischen Ansitzen zur Propellerpositionierung
durchgefithrt wurden sowie auf den Informationen der dort aufgefithrten Quellen.

Aus aerodynamischer Perspektive ist eine individuelle Anpassung der Propeller in Abhin-
gigkeit der spannweitigen Position vorteilhaft. Weiterhin ist die Rotationsrichtung der
Propeller zur Reduktion des induzierten Widerstands dem Randwirbel entgegen zu wih-
len. So bieten leistungsstarke Propeller an Tragflichenspitzen grofle Vorteile fiir die Wi-
derstandsreduktion, wihrend viele kleine Propeller eine signifikante Erh6hung des Maxi-
malauftriebs ermoglichen. Aus der Perspektive der Fertigung und der Wartung erscheint
es sinnvoll, identische Propeller zu verwenden. Als Kompromiss werden im Rahmen die-
ser Arbeit fiir den Vorentwurf pro Fliigelseite identische Propeller eingesetzt, deren Ro-
tationsrichtung den induzierten Widerstand aufjeder Seite verringert. Dieser Ansatz ent-
spricht dem Konzept aus [36].

Die automatische Propellerintegration sorgt fiir eine schnelle und sinnvolle Anordnung
von Propellern in Abhingigkeit der jeweiligen Flugzeugkonfiguration. Bei zwei Propel-
lern wird eine Anordnung bei 30% der Halbspannweite verwendet. Bei verteilten An-
trieben, also mehr als zwei, stehen dem Nutzer verschiedene Moglichkeiten bereit, sie
anzuordnen. Die Propeller konnen wahlweise homogen tiber die gesamte Spannweite
oder fokussiert im Innenbereich angeordnet werden. Bei einer homogenen Verteilung
beginnt die Platzierung von den Tragflichenenden aus. Der verbleibende Platz zwischen
dem Rumpf und den dufleren Propellen wird anschliefend mit den iibrigen Antriebs-
einheiten aufgefiillt. Bei einer Fokussierung im Innenbereich werden die Propeller aus-
gehend vom Rumpf nebeneinander angeordnet. Die maximalen Propellerdurchmesser
werden auf'4 m fiir Regionalflugzeuge und 5.3 m fiir Kurz- und Mittelstreckenflugzeuge
begrenzt, um eine fiir den ersten Entwurfsschritt ausreichende Bodenfreiheit zu gewihr-
leisten.
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Die beiden Anordnungsmethoden liefern unterschiedliche Ergebnisse, bis die gesamte
verfligbare Spannweite durch Propeller abgedeckt ist. Bei einer vollstindigen Abdeckung
der Tragfliche durch Propeller werden die Propellerdurchmesser automatisch verklei-
nert, um die geforderte Zahl von Antriebseinheiten bei maximaler Durchsatzfliche ohne
Uberlappung zu integrieren. Wahlweise kénnen Antriebseinheiten unmittelbar an Trag-
flichenspitzen angeordnet werden, oder die Ausdehnung der Propeller auf die Spann-
weite beschrinkt werden. Der erste Ansatz ermoglicht eine gréflere Durchsatzfliche der
Propeller bei gleicher Spannweite. Der zweite Ansatz erlaubt die automatische Einhaltung
der Spannweitenbegrenzung an Flughifen. In Abbildung 3.7 sind reprisentative Varianten
der verschiedenen Anordnungen dargestellt.

Die Gondeln werden anhand des Leistungsbedarfs, einer volumetrischen Leitungsdich-
te und eines Formfaktors, der das Verhiltnis zwischen der Linge und dem Durchmesser
beschreibt, dimensioniert. In vertikaler Richtung werden die Gondeln so integriert, dass
der oberste Punkt der Gondel am vordersten Punkt der Profilsehne ausgerichtet wird. Die
vertikale Position der Propeller wird damit durch den Gondeldurchmesser definiert. Es
wird keine Inklination der Gondel vorgesehen. In Lingsrichtung wird die Gondel in ei-
nem Abstand von einer halben Gondellinge zur Nasenleiste der Tragfliche integriert.

b d

Abbildung 3.7.: Varianten der automatischen Propellerverteilung. a: homogene Verteilung, b: Fo-
kussierung im Innenbereich, c: Abdeckung der Tragfliche auf die Spannweite be-
schrinkt, d: Antriebseinheit an der Tragflichenspitze.

Fiir Regionalflugzeuge wird die Option der Anordnung von Antrieben an der Tragflichen-
spitze (d) in Kombination mit einer gleichmifligen Verteilung der Antriebe (a) verwendet,
da die Spannweite deutlich unter dem Spannweitenlimit fiir die gewihlte Flugzeugkate-
gorie liegt. Fiir Kurz- und Mittelstreckenflugzeuge wird eine auf den Innenbereich fokus-
sierte Anordnung (b) in Kombination mit der Begrenzung der Propellerausdehnung bis
zu den Tragflichenspitzen (c) gewihlt, da die Spannweitenbegrenzung von 36 m [3] fiir die
“Airplane Design Group III” [3] in den Parameterstudien vollstindig ausgeschopft wird.

Die Positionierung der Propeller erfolgt aufrein geometrischer Basis, sodass Uberlappun-
gen verhindert werden. Es werden keine Abstinde zwischen den Propellern in Spannwei-
tenrichtung vorgesehen. Durch eine Vorderkantenpfeilung bleibt ein axialer Abstand ge-
wihrleistet. Die Nihe der Propeller zueinander kann zu aerodynamischen oder gemif [23]
zu aeroakustischen Interferenzen fithren, die jedoch im Rahmen dieser Arbeit nicht er-
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fasst werden. Die Frage nach der Beschidigung von benachbarten Antriebseinheiten beim
Verlust von Propellerblittern wird ebenfalls nicht im Detail behandelt. Jedoch reduziert
eine Staffelung der Antriebseinheiten in Lingsrichtung aufgrund einer geringen Tragfli-
chenpfeilung vergleichbar mit [95] die potentielle Gefahr.

3.5. Massenabschitzung

Die Masse hat einen mafigeblichen Einfluss auf die Leistungsfihigkeit einer Flugzeug-
konfiguration. Anderungen der Einzelmassen induzieren sogenannte Schneeballeffekte,
welche die Gesamtmasse des Flugzeugs und damit die Leistungsanforderungen an das
Antriebssystem, den Treibstoffverbrauch sowie die Kosten iiberproportional beeinflus-
sen [99]. Um verlissliche Aussagen tiber den Einfluss von Konfigurationsinderungen im
Rahmen des Vorentwurfs machen zu kénnen, werden deshalb schnelle und konsistente
Methoden zur Massenabschitzung benétigt.

3.5.1. Hintergrundinformationen zu Massenabschitzungsmethoden

Es existieren verschiedene Methoden der Massenabschitzung fiir den Flugzeuggesamt-
entwurf, welche je nach Phase unterschiedliche Detaillierungsgrade und Genauigkeiten
aufweisen und unterschiedliches Wissen iiber die neue Konfiguration erfordern. In [78]
werden vier verschiedene Methodengruppen der Massenabschitzung beschrieben. Ein
einfacher Ansatz ist die “historische Analogie”, bei der davon ausgegangen wird, dass
Komponenten, die Ahnlichkeiten zu bereits existierenden Varianten aufweisen, auch ihn-
liche Massen haben wiirden. Der “statistische” Ansatz verfihrt dhnlich, stiitzt sich jedoch
aufeine Vielzahl von historischen Daten, welche gemittelt werden. Eine Verfeinerung der
statistischen Methoden stellt der “Physik-basierte” Ansatz dar. Hierbei werden die statisti-
schen Gleichungen so erweitert, dass wesentliche physikalische Zusammenhinge abgebil-
det werden. Als der letzte und aufwindigste Ansatz wird die “Strukturanalyse” angefiihrt,
wobei diese in einer spiten Phase des Entwurfs, wenn umfangreiches Wissen iiber die
Konfiguration vorliegt, zum Einsatz kommt. In [99] wird fiir den Vorentwurf eine Kombi-
nation von statistischen Methoden mit Korrekturen auf Basis wesentlicher physikalischer
Parameter beschrieben. In beiden Fillen ist es erforderlich, geeignete Methoden fiir un-
terschiedliche Flugzeugklassen wie bspw. Kleinflugzeuge oder Transportflugzeuge einzu-
setzen.

Im Rahmen dieser Arbeit werden Parameterstudien durchgefiihrt, bei welchen die Geo-
metrie, die Antriebssysteme und die Missionen variiert werden. Deshalb werden vorwie-
gend entsprechend der Nomenklatur aus [78] “Physik-basierte” Methoden eingesetzt, um
Sensitivititen sinnvoll zu erfassen und die Berechnungen in vertretbarer Zeit zu ermog-
lichen. Dem Autor ist im Rahmen des Vorentwurfs die Bezeichnung “semi-empirische”
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Verfahren geliufig. Sie entsprechen dem “Physik-basierten” Ansatz nach [78], wobei sie
auch Ersatzmodelle umfassen, welche mit hoherwertigen physikalischen Verfahren er-
stellt werden. Diese Nomenklatur soll im Folgenden verwendet werden.

Fiir die Verwendung von “semi-empirischen” Methoden wird ein Flugzeug in Kompo-
nenten unterteilt, da fiir jede einzelne Komponente eigene Berechnungsansitze bereit-
gestellt werden. Die Unterteilung sollte fein genug sein, um die wesentlichen Effekte von
Konfigurationsinderung zu erfassen und zugleich so grob wie moglich, um den Berech-
nungsaufwand zu minimieren. Es existiert keine einheitliche, konsistente Definition ei-
ner solchen komponentenweisen Zerlegung, wobei die Unterschiede zwischen den dem
Autor bekannten Varianten wie beispielsweise aus [78], [68], [99] oder [71] vergleichsweise
gering sind. Zu beachten ist, dass im Rahmen der durchgefiihrten Studien ein konsisten-
ter Ansatz verwendet wird.

Das Vorentwurfswerkzeug OpenAD [110] verwendet Komponenten, die sich an den zu-
vor genannten Quellen orientieren. Die Leermasse des Flugzeugs wird dafiir zunichst in
die Strukturmasse, die Subsysteme, die Inneneinrichtung und das Antriebssystem unter-
teilt. Die Strukturmasse umfasst die Massen der Tragflichen und Leitwerke, die Massen
der Rumpfstruktur und des Fahrwerks. Die Subsysteme beinhalten unter anderem die
Massen der elektrischen, elektronischen und hydraulischen Systeme. Zur Berechnung des
Antriebssystems werden im Rahmen dieser Arbeit aufgrund der unkonventionellen An-
triebsarchitektur Ansitze aus [36] und [96] aufSerhalb von OpenAD verwendet. Der An-
triebsstrang wird dazu in Motoren, Generatoren, Leistungselektronik, Triebwerksgon-
deln, elektrische Leitungen und Propeller aufgebrochen.

Um die OEM des Flugzeugs zu bestimmen, wird der Leermasse die Masse der zum Be-
trieb erforderlichen Mittel und Vorrichtungen (engl. operator items) zugeschlagen. Die
MTOM wird schliefllich aus der OEM, der Masse der Nutzlast und der Treibstoffmasse
fir die Auslegungsmission zusammengesetzt.

3.5.2. Eingesetzte Methoden zur Massenabschitzung

Wie in vorausgegangenen Kapiteln beschrieben, erfolgt die Abschitzung der Massen kom-
ponentenweise. Die Strukturmassen mit Ausnahme der Tragfliche, die Systemmassen
und die Masse der Inneneinrichtung werden durch openAD [110] unter Einsatz von semi-
empirischen Handbuchmethoden ermittelt. Fiir die Massenberechnung der Tragfliche
sowie des Antriebsstrangs wird das im Rahmen dieser Arbeit aufgebaute Werkzeug “Spe-
cial Mass Estimation” (SME) verwendet. Die Tragflichenmasse wird darin durch ein Er-
satzmodell aus [72] fir CFK-Tragflichen ermittelt, welches auf Basis von aero-elastischen
Untersuchungen erstellt wurde. Bei diesem Modell wird die tatsichliche Geometrie der
Tragfliche sowie der Einfluss der Lastabminderung von bis zu vier Triebwerken am Fliigel
berticksichtigt. Bei mehr Antriebseinheiten wird der Effekt konstant gehalten. Das Mo-
dell besitzt keine Sensitivitit beziiglich der tatsichlichen Verteilung von Einzelmassen am
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Fliigel, was im Rahmen des Vorentwurfs jedoch als annehmbar angesehen wird.

Wie in [68] empfohlen und im Vorentwurf'iiblich, werden die Gleichungen fiir die Mas-
senabschitzung unter Verwendung bekannter Daten von Konfigurationen fiir eine ver-
gleichbare Mission kalibriert. Im Rahmen dieser Arbeit werden die maximale Abflugmas-
se und die Leermasse der Referenzkonfiguration aus [36] dafiir genutzt. Fiir alle Struktur-
komponenten werden vereinfachend die gleichen Skalierungsfaktoren verwendet.

Die Berechnung der Masse des Antriebsstrangs erfolgt ebenfalls komponentenweise. Da-
zu wird dieser in Gasturbinen, Generatoren, Elektromotoren, Leistungselektronik, Kabel,
Kiihlsystem und Propeller unterteilt (sieche Abbildung 3.6). Zur Massenabschitzung von
Propellern wird die Methode nach [99] verwendet, welche verschiedene geometrische Pa-
rameter sowie die Leistung beriicksichtigt. Die Methode wird mit den Daten moderner
Propeller aus [5] und [36] kalibriert. Fiir Gasturbinen, Generatoren, Elektromotoren, und
das Kiihlsystem werden spezifische Leistungsdichten, angenihert an [36], eingesetzt. Die
Masse der Kabel wird vereinfacht in Abhingigkeit der Linge berechnet. Eine Ubersicht
der spezifischen Leistungsdichten der elektrischen Komponenten ist in Tabelle 3.4 ent-
halten.

Tabelle 3.4.: Parameter zur Berechnung der Komponentenmassen des turbo-elektrischen An-
triebsstrangs.

Gasturbine [kW/kg] 45
Generator [kW/kg] 13.0
Leistungselektronik  [kW/kg] 43.3
Elektromotoren [kW/kg] 13.0
Kiihlsystem [kW/kg] 1.0
Elektrische Leitungen [kg/m] 3.85

3.6. Missionsanalyse

Aus [78] lisst sich ableiten, dass das wesentliche Ziel der Missionsanalyse darin besteht,
festzustellen, welche Reichweite das Flugzeug aufgrund seiner aerodynamischen Eigen-
schaften, seiner Triebwerkscharakteristik und des verfiigbaren Treibstoffs erzielt. Im Rah-
men des Vorentwurfs ist vor allem die Frage nach dem Treibstoftbedarf fiir eine vorge-
gebene Mission von Interesse. Mit diesem Ergebnis konnen die Konsistenz des Entwurfs
iiberpriift und ggf. Anderungen an der Konfiguration im Rahmen eines iterativen Ent-
wurfsprozesses vorgenommen werden.



3.6.1. Hintergrundinformation zur Missionsanalyse

Die Analyse der Mission fiir zivile Konfigurationen erfolgt durch das Losen von Gleichun-
gen 3.11 und 3.12 in zwei Dimensionen, wie in [78] beschreiben. Hierbei sind F, und F, die
Krifte x- und z-Richtung, T der Schub, D der Widerstand, W das Gewicht, « der Anstell-
winkel, 7 der Bahnwinkel und ¢r der Einbauwinkel des Triebwerks.

YF, = T cos(a + ¢pr) — D — W sin(y) (3.11)

YF, = Tsin(a + ¢7) + L — W cos(7y) (3.12)

Der Grofiteil einer Transportmission besteht in der Regel aus der Reiseflugphase, also
einem Segment, bei dem das Flugzeug bei der Reiseflugmachzahl auf Reiseflughéhe ope-
riert. Fiir eine schnelle und einfache Betrachtung des Reiseflugs existiert die sogenannte
Reichweitengleichung nach Breguet 3.13, in dem gezeigten Fall speziell fiir Propellerflug-
zeuge.

R — £7]Propeller lln (mBeginn> (3.13)

D PSFC g MEnde
Die das Flugzeug betreffenden Eingabeparameter sind die Gleitzahl L/ D, der leistungs-
spezifische Treibstoftverbrauch PSFC, der Propellerwirkungsgrad #,,opeirer und die Mas-
sen m zu Beginn und am Ende der Reiseflugphase. Die Massen werden benétigt, da die
Breguet-Gleichung die kontinuierliche Massenreduktion des Flugzeugs aufgrund des Treib-
stoffverbrauchs berticksichtigt.
Ausgehend von der Reichweitengleichung 3.13 lassen sich die fiir die Berechnung des
Treibstoffbedarfs relevanten Disziplinen ableiten. Mafigeblich sind die Aerodynamik, die
Triebwerkscharakteristik, die Masse der Flugzeugzelle und die Missionsanforderungen
wie die Reichweite und die Nutzlast. Die das Flugzeug betreffenden Disziplinen sind in
den vorausgegangenen Kapiteln abgehandelt worden. Die jeweiligen Missionsanforde-
rungen werden in Kapiteln 4.2 und 4.3 besprochen.

3.6.2. Verfahren zur Missionsanalyse

Die Brequet-Gleichung 3.13 ist ein hilfreiches Werkzeug, um eine schnelle und einfache
Abschitzung der Reichweite zu ermoéglichen. Jedoch werden dadurch Flugphasen wie
Steigflug, Sinkflug, Beschleunigung und Verzégerung vernachlissigt. Diese konnen bei
Regionalflugzeugmissionen, die einen der Schwerpunkte dieser Arbeit bilden, einen si-
gnifikanten Anteil der Gesamtmission ausmachen. Aufgrund variierender Betriebsbedin-
gungen in diesen Phasen gibt es weiterhin deutliche Anderungen von PSFC, L/D und
HPropeller, Weshalb die Verwendung der Brequet-Gleichung fiir die Missionsanalyse nicht
ausreichend ist.

Ein zentraler Aspekt der vorliegenden Arbeit ist die Betrachtung von Konfigurationen,
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bei welchen die aerodynamischen Parameter wie Auftrieb, Widerstand und Nickmoment
von der Leistungseinstellung abhingig sind. Deshalb wird fiir die Missionsanalyse das im
Rahmen dieser Arbeit entwickelte Werkzeug “Special Mission Simulation” (SMS) einge-
setzt. Es basiert auf der Losung der Gleichungen 3.11 und 3.12, wobei vereinfachend ange-
nommen wird, dass die Anstellwinkel « klein und die Schubkraft ideal in Flugrichtung
ausgerichtet seien (¢ = 0).

SMS ist dafiir ausgelegt, die aerodynamischen Beiwerte sowie die Triebwerksparameter
aus der AP-Map auszulesen. Um die fiir den jeweiligen Betriebspunkt erforderlichen ae-
rodynamischen Daten und Triebwerksparameter zu erhalten, wird zwischen den Stiitz-
stellen der AP-Map mittels “Surrogate Modeling for AeRo data Toolbox pYthon package”
(SMARTY) [13] linear interpoliert. Die lineare Interpolation stellt zwar die einfachste, je-
doch auch die stabilste Niherung dar. Letzteres ist eine Voraussetzung fiir automatisierte
Parameterstudien.

Ein Missionsprofil in SMS, dargestellt in Abbildung 3.8, wird klassisch aus der Ausle-
gungsmission, der Ausweichmission und einer Warteschleife zusammengesetzt. Die Aus-
legungsmission umfasst den Steigflug mit einer konstanten “Calibrated Airspeed” (CAS),
den Reiseflug in einer konstanten Flughohe bei einer konstanten Machzahl und dem
Sinkflug bei einer konstanten CAS. Nach dem Steigflug erfolgt eine Beschleunigungspha-
se in konstanter Flughthe und vor dem Sinkflug findet eine Verzégerungsphase ebenfalls
in konstanter Flughohe statt. Fiir die Ausweichmission wird das gleiche Profil wie fiir die
Auslegungsmission verwendet, wobei die Reichweite und die Flugh6he reduziert werden.
Die Warteschleife wird vereinfacht iiber einen Geradeausflug bei konstanter Flughéhe
und Machzahl simuliert. Dies stellt eine deutliche Vereinfachung dar, die jedoch durch
die Anwendung aufalle Konfigurationen die Vergleichbarkeit nicht beeintrichtigt. Der so
berechnete Treibstoftbedarf wird abschlieflend mit einer typischen Sicherheitsmarge von
6% versehen [78]. Der Treibstoffverbrauch der bodengebundenen Operationen, der keine
nennenswerte Abhingigkeit von der Antriebsverteilung erwarten lisst, wird vernachlis-
sigt.

Reiseflugphase
Beschleunigung Verzbégerung

\

.................. Warteschleife

™~ Steigflug Sinkflug i

L I 1 I J
Auslegungsmission Ausweichmission

Abbildung 3.8.: Generisches Missionsprofil.
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Zur Berechnung des Treibstoffbedarfs wird die Mission, wie in [78] beschrieben, virtuell
abgeflogen. Dazu wird die Strecke in kurze Segmente unterteilt, wobei in jedem Segment
die Losung der Gleichungen 3.11 und 3.12 in Abhingigkeit der jeweiligen Randbedingun-
gen approximiert wird. Da die aerodynamischen Beiwerte von den Triebwerksleistungs-
parametern abhingig sind, findet in jedem Segment ein iterativer Anpassungsprozess des
Anstellwinkels und des Triebwerksleistungsniveaus statt, bis der Auftrieb, der Widerstand
und der Schub konsistente Werte aufweisen. Dies fiihrt zu einer Erh6hung der Berech-
nungsdauer gegeniiber “konventionellen” Missionsanalyseprogrammen, bei welchen die
aerodynamischen Eigenschaften und die Antriebscharakteristik separat betrachtet wer-
den konnen.

3.7. Flugmechanik

Nach [17] besteht die Aufgabe der Flugmechanik darin, dafiir zu sorgen, dass das Flug-
zeug in die gewiinschte Richtung ausgerichtet bleibt. Formaler nach [113] ausgedriickt,
befasst sich die Flugmechanik mit der Stabilitit und Steuerbarkeit von Flugzeugen. Man
unterscheidet zwischen einer statischen und einer dynamischen Stabilitit. Die statische
Stabilitit beschreibt ein Verhalten, bei dem die durch eine Storung resultierenden Krifte
und Momente an einem Flugzeug der Storung entgegenwirken und auf diese Weise den
Ausgangszustand automatisch wiederherstellen. Die dynamische Stabilitit beschreibt die
zeitliche Entwicklung der Bewegung des Flugzeugs nach einer Storung. Hierbei spielen
die Verhiltnisse der aerodynamischen Krifte, der Trigheits- sowie der Dimpfungskrifte
eine Rolle.

3.7.1. Methodenbeschreibung

Im Vorentwurfwird in erster Linie die statische Stabilitit betrachtet, wofiir bei zivilen Dra-
chenkonfigurationen, wie sie im Rahmend dieser Arbeit untersucht werden, mafigeblich
die Leitwerke verantwortlich sind [71]. Zu ihrer Dimensionierung existieren verschiede-
ne Methoden. Fiir klassische Flugzeugkonfigurationen erweisen sich gemif [78] die Leit-
werksvolumenkoeffizienten cspy und cypw fiir das Seitenleitwerk (SLW) in Formel 3.14
und das Hohenleitwerk (HLW) in Formel 3.15 fiir einen ersten Entwurf als hilfreich.

S IstwSstw (314)
bS,es
. _ luwSHiw (3.15)
HLW Crefsref '

Hierbei sind I die Leitwerkshebelarme, Sgyry und Sspy die Leitwerksflichen, b die Spann-
weite, S,.r die Referenzfliigelfliche und ¢, die Referenzfliigeltiefe. Es existieren Erfah-
rungswerte von Leitwerksvolumenkoeffizienten fiir typische Flugzeugklassen. Auf diese
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Weise wird vergleichsweise einfach eine Berechnung von Leitwerksflichen in Abhingig-
keit der tatsichlichen Geometrie und der Massenverteilung des neuen Entwurfs ermog-
licht. [78]
Durch die Moglichkeit, dank verteilter Antriebe die Fliigelfliche zu reduzieren, folgt nach
Formel 3.14, dass unter der Annahme einer konstanter Spannweite und eines konstanten
Hebelarms auch die Seitenleitwerksfliche um denselben Faktor verkleinert wird. Beim
Hohenleitwerk wird unter denselben Randbedingungen gemifd Formel 3.15 die Flichen-
verkleinerung aufgrund der zusitzlichen Reduktion der Bezugsfliigeltiefe stirker ausfal-
len. Es ist weiterhin anzumerken, dass eine hohe Zahl an Antriebseinheiten die Anforde-
rungen an das Seitenleitwerk bei Triebwerksausfall verringert. Die daraus resultierenden
Konsequenzen fiir die Dimensionierung des Seitenleitwerks werden in Kapitel 3.7.2 im
Detail diskutiert.
Gemifd Regularien miissen zivile Flugzeuge flugmechanisch stabil ausgelegt sein [68]. Fiir
eine Vergleichbarkeit der Leistungsfihigkeit der verschiedenen Konfigurationen ist es
sinnvoll, gleiche Anforderungen an die statische Lingsstabilitit zu definieren. Als Para-
meter wird das Stabilititsmaf} (SM) gemifl Formel 3.16 nach [78] verwendet, wobei xgp
die Schwerpunktlage, xyp die Neutralpunktlage und /,,; die Bezugsfliigeltiefe sind. Der
Neutralpunkt ist nach [78] jene Position, bei welcher das Nickmoment vom Anstellwinkel
unabhingig ist.

SM = NP Asp (3.10)

Iref

Zur Anpassung des StabilititsmafSes ist die gezielte Positionierung der Tragfliche in Lings-
richtung eine gingige Methode, da die Tragfliche einen mafgeblichen Einfluss auf die
Neutralpunktlage hat [71]. Unter der Annahme eines konstanten Leitwerksvolumenkoef-
fizienten werden die Flichen der Leitwerke automatisch an die verinderten Leitwerkshe-
belarme angepasst. Die Berechnung des Stabilititsmafles in dieser Arbeit erfolgt mittels
der in “openAD” implementierten Methode nach [99]. Dadurch werden die Einfliisse der
Profilw6lbung und der Propeller-Fliigel-Interaktion vernachlissigt. Jedoch liefert dieser
Ansatz akzeptable Ergebnisse in kurzer Zeit, was zu Vorentwurfszwecken priorisiert wird.
Fiir die Ermittlung des Stabilititsmafles wird unter anderem die Lage des Schwerpunkts
benotigt. Diese verindert sich je nach Beladungszustand und der vorhandenen Treib-
stoffmenge [99]. Im Rahmen dieser Arbeit beschrinkt sich die Betrachtung des Schwer-
punkts ausschliefSlich auf' den Beladungsfall fiir die Auslegungsmission. Dies ist dank der
Auslegung aller Konfigurationen als Drachenkonfigurationen mit Triebwerken, Treib-
stofftanks und dem Kabinenschwerpunkt nahe des Gesamtschwerpunkts vertretbar, da
die Verschiebung des Schwerpunkts aufgrund von verinderter Beladung oder Treibstoft-
menge vergleichsweise gering ausfillt.
Nach [20] beeinflusst ein Propeller die aerodynamischen Gréflen am Fliigel und damit
auch das Nickmoment. Dies ist insbesondere bei ausgefahrenen Klappen zu erwarten. Um
den entsprechenden Einfluss zu evaluieren, wird in Kapitel 4.1.7 eine Studie zur Variation
der Leistung bei verschiedenen Klappenstellungen fiir eine reprisentative Konfiguration
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durchgefiihrt. Die Ergebnisse zeigen einen Anstieg des Nickmoments mit der Leistungs-
einstellung um bis zu 40%, bzw. bis zu 20% fiir den im Betrieb relevanten Leistungsbe-
reich. Dies legt nahe, dass die Verwendung eines konstanten Volumenkoeffizienten fiir
das Hohenleitwerk bei Konfigurationen mit und ohne verteilte Antriebe zu optimisti-
schen Ergebnissen fithren konnte. Eine detaillierte Auslegung des Hohenleitwerks iiber-
steigt den Umfang dieser Arbeit, da verschiedene andere Lastfille wie die Rotation beim
Start und eine widerstandsarme Trimmbarkeit bei unterschiedlichen Beladungszustin-
den beriicksichtigt werden miissten [68]. Die oben beschriebenen Werte fiir die Anderung
des Nickmoments mit der Leistungseinstellung kénnen als erster Anhaltspunkt fiir den
potentiellen Fehler hinsichtlich der Hohenleitwerksfliche dienen. Eine Vergroflerung des
Volumenkoeffizienten des Hohenleitwerks um 10% fithrt zu einer Erh6hung des Treib-
stoftbedarfs um ca. 0.5% unter Beriicksichtigung von Schneeballeffekten, wie anhand der
Studie in Kapitel A.7 gezeigt wird. Unsicherheiten in dieser Groflenordnung werden fiir
die vorliegende Arbeit als akzeptabel angesehen.

3.7.2. Dimensionierung des Seitenleitwerks bei verteilten Antrieben

Ein Vorteil von verteilten Antrieben wird darin gesehen, aktiv Giermomente {iber eine
Umverteilung des Schubs zu erzeugen und unerwiinschte Giermomente bei Triebwerks-
ausfall zu minimieren oder zu vermeiden. Dadurch kénnen Anforderungen an das Seiten-
leitwerk relaxiert und dessen Grofle verringert werden. Im Rahmen dieser Arbeit werden
die Ergebnisse aus [36] herangezogen, welche eine Verkleinerung des Seitenleitwerks um
bis zu 50% bei Verwendung von verteilten Antrieben vorschlagen. Die Anpassung der Leit-
werksgrofle erfolgt bei den Entwurfsstudien in Abhingigkeit der Anzahl der Propeller. In
Abbildung 3.9 sind die fiir die Diskussion relevanten Fehlerszenarien der Konfiguratio-
nen mit zwei bis sechs Propellern dargestellt.

Bei Verwendung von sechs und mehr Propellern wird der Leitwerksvolumenkoeffizient
des Seitenleitwerks um die besagten 50% gegeniiber der zweimotorigen Baseline- Konfi-
guration verringert. Hierbei wird angenommen, dass beim Ausfall des kritischen Propel-
lers die gegeniiberliegende Antriebseinheit abgeschaltet werden konnte, um einen asym-
metrischen Flugzustand zu vermeiden. In diesem Fall wiirden in erster Niherung mehr
als 66% der Leistung zur Verfiigung stehen, und damit mehr als beim Ausfall einer Ga-
sturbine.

Bei vier Propellern wird eine Kompromisslosung angestrebt. In [111] wird das Potential
der Verkleinerung des Seitenleitwerks der PEGASUS Konfiguration [10] mit vier Antrie-
ben, zwei davon an den Tragflichenenden, wodurch sie eine starke Ahnlichkeit mit dem
hier betrachteten Konzept aufweist, unter Beriicksichtigung von Zulassungsanforderun-
gen evaluiert. Diese Konfiguration ist besonders kritisch hinsichtlich der resultierenden
Giermomente beim Ausfall eines der dufleren Triebwerke aufgrund des hohen Schubs
dieser Antriebseinheiten und eines groflen Hebelarms. Die genannte Studie zeigt eine
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deutliche Limitierung des Schubs, welcher an den Tragflichenenden generiert werden
diirfte, um gar eine Vergroflerung des Seitenleitwerks zu vermeiden.

2 Propeller 4 Propeller 6 Propeller
(=] (=]
S @ 3 S S g7 L2 = X £ B
al 2 s 9 S < g8 8 g 8 =
- R £ A MEF
™ 1 = = & 2 |—I P—I ™ IF— I &

ﬁ
‘E

N
:D:d:\—o—
L W

%%st 100% W# Fsuw 75% | [Fsuw 0%

Prest 500/0 Prest 630/0 Prest 670/0

Abbildung 3.9.: Propellerausfallszenarien fiir Konfigurationen mit zwei, vier und sechs Propellern.
Dargestellt sind der individuelle Schubanteil einer Antriebseinheit T, der Anteil
der Auftriebskraft durch das Seitenleitwerk Fgyy, die Position der ausgefallenen
Antriebseinheit (Ausfall) sowie die Restleistung Pres;.

Aufgrund dieser Erkenntnisse wird im Rahmen der vorliegenden Arbeit bei Verwendung
von vier Propellern angenommen, dass nach dem Ausfall des fiir das Giermoment kriti-
schen Motors die Leistung der gegeniiberliegenden Antriebseinheit aufgrund der Flexi-
bilitit des elektrischen Antriebssystems reduziert werden konnte. Deshalb wird die Leis-
tung des laufenden dufleren Motors um 50% verringert, was eine niherungsweise pro-
portionale Anderung des Schub verursacht. Daraus resultiert ein asymmetrischer Flug-
zustand, der ein um die Hilfte geringeres Giermoment im Vergleich zu voller Leistung
aufweist. In erster Niherung wird dadurch eine Reduktion des Volumenkoeffizienten fiir
das Seitenleitwerk von 25% ermoglicht. Entsprechende Berechnungen sind im Anhang
in Kapitel A.8 zusammengefasst.

Die verbleibende Gesamtleistung bei diesem Szenario betrigt mehr als 60% und tiber-
steigt damit die Leistungsreserve nach einem Gasturbinenausfall. Der Vergleich der Rest-
leistung bei Ausfall eines Propellers und einer Gasturbine dient der Bewertung der Kriti-
kalitit von Fehlerfillen. Bei Verwendung von zwei Gasturbinen und unter Beriicksichti-
gung der beschriebenen Szenarien zur Leistungsverteilung stellt der Gasturbinenausfall
fiir Konfigurationen mit mehr als zwei Propellern mit einer Restleistung von 50% stets
den kritischen Fall dar.

49
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3.8. Bewertung von Flugleistungen

Im Rahmen des Flugzeugentwurfs miissen diverse Leistungsnachweise gefithrt werden,
primir um die Flugsicherheit zu gewihrleisten. Grundlage dafiir sind Regularien [4]. Fiir
diese Arbeit werden einige kritische, fiir den Flugzeugvorentwurftypische Anforderungen
iberpriift. Diese umfassen die Ermittlung der Startstrecke, die Berechnung des Steigflug-
winkels bei Triebwerksausfall sowie die Uberpriifung der Landeanfluggeschwindigkeit.
Es ist erkennbar, dass die Besonderheiten des turbo-elektrischen Antriebsstrangs sowie
die Kopplung zwischen dem Antriebssystem und der Aerodynamik alle genannten An-
forderungen beeinflussen. Um eine automatisierte Auswertung der Anforderungen zu er-
moglichen, ist das Modul “Simple Performance Analysis” (SPA) im Rahmen dieser Arbeit
aufgebaut worden. Als weiteres Kriterium wird die Steigflugdauer bei der Auswahl von
validen Konfigurationen verwendet, welche direkt aus der Flugtrajektorie extrahiert wird.
Zu beachten ist, dass es noch keine etablierten Regularien fiir turbo-elektrische Konfigu-
rationen mit verteilten Antrieben gibt. Deshalb werden die existierenden Anforderungen
sinngemif$ interpretiert, um sie auf die hier vorliegenden Konzepte anwenden zu konnen.

3.8.1. Startstrecke bei Triebwerksausfall

Die Berechnung der Startstrecke in Form der “Balanced Field Length”, also der erfor-
derlichen Bahnlinge unter Beriicksichtigung eines Triebwerksausfalls, wird wie in [68]
beschrieben umgesetzt. In der vorliegenden Arbeit wird eine Reihe von vereinfachenden
Annahmen getroffen. Fiir die Berechnung der Rotationsstrecke wird eine Rotationsdau-
er von 2 Sekunden angenommen. Der Einfluss des Bodeneffekts wird vernachlissigt, was
zu tendenziell konservativen Ergebnissen fithrt. Der Fahrwerkswiderstand wird aufgrund
der Hochdeckerkonfiguration mit rumpfgebundenem Fahrwerk als von der Klappenstel-
lung unabhingig betrachtet. Als Triebwerksausfall wird der Ausfall einer Gasturbine als
das leistungskritische Szenario angenommen.

Als eine Besonderheit von verteilten Antrieben, wird bei Verwendung von mehr als zwei
Propellern zur Berechnung der minimalen Fluggeschwindigkeit Vy;,;; der Einfluss des
Propellernachlaufs berticksichtigt. Dies fiihrt zu einer Abhingigkeit des maximalen Auf-
triebsbeiwerts Cyr, . von der Propelleranzahl, der Wellenleistung und der Geschwindig-
keit. Die Berechnung der V,,,;; erfolgt deshalb iterativ, wobei Cy,,, variiert und Vi, iiber-
priift wird, bis konsistente Werte fiir beide Parameter unter Beriicksichtigung der Konfi-
guration, der Betriebsbedingungen und der MTOM erreicht werden.

3.8.2. Steigflugleistung bei Triebwerksausfall

Die Berechnung der Steigflugleistung bei Triebwerksausfall wird entsprechend der Vor-
gaben nach [4] iiberpriift. Bei turbo-elektrischen Antrieben kann zwischen dem Ausfall
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eines Elektromotors bzw. eines Propellers und einer Gasturbine bzw. eines Generators
unterschieden werden. Da alle im Rahmen dieser Arbeit betrachteten Konfigurationen
iiber zwei Gasturbinen verfiigen, ist der Ausfall einer Gasturbine aus Perspektive des Leis-
tungsverlusts kritisch. Bei Verwendung von mehr als zwei Elektromotoren ist dies offen-
sichtlich. Bei zweimotorigen Konfigurationen besteht beziiglich der Leistung in erster
Niherung kein Unterschied zwischen dem Ausfall einer Gasturbine und einem Propeller.
Deshalb werden die Anforderungen an die Steigflugleistung bei Triebwerkausfall aus [4]
fir zweimotorige Konfigurationen angewandt. Im Speziellen bedeutet das einen stabi-
len Steigflug mit einem Steiggradienten von 2.4%. Zur Uberpriifung wird der erreichbare
Steigwinkel bei einer Fluggeschwindigkeit von 1.2V, in Startkonfiguration ermittelt
und mit der Anforderung verglichen.

Beriicksichtigt man die resultierenden Giermomente, die mit dem Verlust eines Propel-
lers einhergehen, wird ersichtlich, dass fiir zwei- und viermotorige Konfigurationen auf-
grund des Schiebeflugs die reine Leistungsperspektive nicht konservativ ist. Da allerdings
der Fokus dieser Arbeit auf verteilten Antrieben liegt, wird diese Vereinfachung zuguns-
ten einer universellen Auswertungsmethode akzeptiert.

Sowohl der Verlust eines oder mehrerer Propeller als auch der Gasturbinenausfall fiihrt
zu einer Reduktion des erreichbaren Maximalauftriebsbeiwerts. Wihrend bei einem Ga-
sturbinenausfall die Ubergeschwindigkeiten in Propellernachliufen gleichmifig redu-
ziert werden, entstehen bei einem Propellerausfall lokal beschrinkte Verinderungen in
der Auftriebsverteilung. Dies wird im Rahmen dieser Arbeit nicht niher betrachtet, sollte
jedoch bei einem spezifischen Entwurf untersucht werden. Weiterhin ist zu berticksich-
tigen, dass je mehr Antriebseinheiten eingesetzt werden, umso unkritischer der Verlust
einzelner Propeller wird.

3.8.3. Landegeschwindigkeit

Die Anforderungen an die Landegeschwindigkeit sind gemif$ [4] definiert. Es muss ein Si-
cherheitsfaktor von mindestens 1.23 gegentiber der minimalen Fluggeschwindigkeit V;,;
eingehalten werden. Dabei wird die Konfiguration mit voll ausgefahrenen Klappen und
ausgefahrenem Fahrwerk bei maximaler Landemasse betrachtet. Da der erreichbare maxi-
male Auftriebsbeiwert leistungsabhingig ist und mit abnehmender Leistung sinkt, stellt
der Ausfall einer Gasturbine den kritischen Zustand fiir den Landeanflug dar.

Um die Evaluierung der Anforderungen zu vereinfachen, wird bei der Auswertung nicht
unmittelbar die Einhaltung des Sicherheitsfaktors der Landegeschwindigkeit zur mini-
malen Fluggeschwindigkeit, sondern die Einhaltung des Sicherheitsfaktors des Auftriebs-

beiwerts im Landeanflug Cj, zum maximalen Auftriebsbeiwert C;, _ bei der vorge-

approach
schriebenen Landegeschwindigkeit tiberpriift. In Formel 3.17 ist die entsprechende Bezie-
hung formuliert. Die Herleitung davon ist in Kapitel A.6 zusammengefasst. Da der Ma-

ximalauftriebsbeiwert selbst von der jeweiligen Fluggeschwindigkeit abhingig ist, erfolgt
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die Berechnung des Maximalauftriebsbeiwerts bei der geforderten Landegeschwindigkeit
und nicht bei der minimalen Fluggeschwindigkeit Vy;,;. Dies ist ein konservativer Ansatz,
daCy,,,, damit niedriger ausfillt. Hier sei erneut angemerkt, dass die exakte Interpretation
der Zertifizierungsanforderungen fiir diesen Fall bei bei der Betrachtung von Konfigura-

tionen mit verteilten Antrieben nicht geklirt ist.

C
1.232$ <1 (3.17)

Im Landeanflug wird die Landekonfiguration mit einer konstanten Leistungseinstellung
von 50% betrachtet. Deshalb besteht keine Moglichkeit, einen stabilen Anflug iiber die
Schubregelung einzustellen. “SPA” iiberpriift die Abweichung zwischen dem Schub und
dem Konfigurationswiderstand. Es wird angenommen, dass bei einem Schubiiberschuss
Bremsklappen zur Widerstandserhohung verwendet werden kénnen, um einen geeigne-
ten Sinkwinkel zu erreichen. Bei unzureichendem Schub wird die Konfiguration verwor-
fen.



4, Untersuchungen zu
verteilten Antrieben

In diesem Abschnitt werden die Studien zu verteilten Antrieben im Rahmen dieser Ar-
beit beschrieben. Es werden mono-disziplinire aerodynamische sowie multidisziplinire
Studien zum Vorentwurf durchgefiihrt.

4.1. Aerodynamische Vorstudien

Zunichst wird eine Validierung des fiir diese Arbeit aufgebauten aerodynamischen Be-
rechnungsprozesses durchgefiihrt, um die methodischen Abweichungen zu bestimmen.
Zur Quantifizierung von aerodynamischen Interaktionseffekten von Propellern und Trag-
flichen fiir die relevanten Flugzeugklassen werden verschiedene Propelleranordnungen,
Schubverteilungen, Tragflichengeometrien und operationelle Bedingungen untersucht.
Basierend darauf werden sinnvolle Annahmen und Randbedingungen fiir die nachfol-
genden multidiszipliniren Studien abgeleitet.

4.1.1. Validierung des aerodynamischen Berechnungsprozesses

Aufgrund der Forderung, im Rahmen des Vorentwurfs schnelle, jedoch in Konsequenz
vereinfachte Methoden zu verwenden, sind Abweichungen der Ergebnisse von hoch-genauen
Methoden zu erwarten. Deshalb wird eine Validierung der in dieser Arbeit eingesetzten
Methodik durchgefiihrt. Dazu werden Arbeiten aus [48] und [36] herangezogen, in welchen
eine Tragfliche mit unterschiedlichen Propelleranordnungen mit hoch-genauen aerody-
namischen Verfahren untersucht wurde.

Fiir die Validierung wird wie folgt vorgegangen. Die Tragflichen mit den Propellern wer-
den unter Einsatz von vereinfachten physikalischen Methoden mittels LiLi unter Beriick-
sichtigung des Propellereinflusses und des Profilwiderstands nachgerechnet. Der Grund-
riss der Tragfliche und die spannweitigen Positionen der Propeller werden aus den ge-
nannten Quellen {ibernommen. Abweichend von der hoch-genauen Studie wird an allen
Sektionen der Tragfliche das NACA 2415 als Profil verwendet. Es wird davon ausgegangen,
dass die Trends bei Verwendung von unterschiedlichen Propelleranordnungen durch die
Profilwahl unter subsonischen Betriebsbedingungen nicht signifikant beeinflusst wer-
den. Die Propellerdurchmesser werden aus den Quellen tibernommen. Der Propeller-
entwurf erfolgt mit dem in Kapitel 3.4 beschriebenen Verfahren. Die Widerstandsbeitri-
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ge von Rumpf, Leitwerk und Generatorverkleidung werden aus den genannten Quellen
ibernommen.

Die Ergebnisse der Studie in Form von relativen Abweichungen der Gleitzahl (L/D) und
des Propellerwirkungsgrads im isolierten Zustand (p,opeiier isotiert) SOWie dem installierten
Zustand (1propeller instatliert) Sind in Abbildung 4.1 zusammengefasst. Gezeigt sind die Re-
ferenzkonfiguration, die zweimotorige sowie die zwolfmotorige Konfigurationen jeweils
mit Propeller-Fliigel-Interaktion. Bei der Referenzkonfiguration sind die Propeller in ver-
tikaler Richtung so weit verschoben, dass eine Interaktion des Propellerstrahls mit der
Tragfliche vermieden wird. Positive Werte der relativen Abweichungen im Diagramm be-
deuten, dass die einfachen Verfahren die Ergebnisse im Vergleich zu den hoch-genauen
Verfahren iiberschitzen, negative, dass sie diese unterschitzen.

Man erkennt bei der Referenz eine gute Ubereinstimmung der Ergebnisse der Vorent-
wurfsmethoden und der hoch-genauen Methoden mit Abweichungen im Bereich von
unter 1%. Eine vollstindige Ubereinstimmung wird nicht erwartet, da es neben methodi-
schen Unterschieden auch geometrische bei der Profilwahl und den Triebwerksgondeln
gibt. Die Abweichungen wachsen tendenziell mit zunehmender Anzahl der Propeller auf
bis zu 3% bei der Gleitzahl und —4% bei Propellerwirkungsgraden im installierten Zu-
stand an. Im isolierten Zustand zeigen die Propellerwirkungsgrade keine nennenswerten
Unterschiede, was unter anderem auf die Kalibrierung der Profilpolaren fiir die Propel-
lerblitter, wie in Kapitel 3.4.2 beschreiben, zuriickzufiihren ist.
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=} —— 77Pn)peller installiert
i R A
3, 0% e ——
B
<
—
[3)
~

—5% | | I

Referenz 2 Propeller 12 Propeller

Abbildung 4.1.: Relative Abweichung der Gleitzahl und der Propellerwirkungsgrade der nachge-

rechneten Konfiguration von den Ergebnissen aus [48].

Ein wesentlicher Unterschied ist bei den installierten Propellerwirkungsgraden feststell-
bar. Gemifs [48] ist durch die Beriicksichtigung der durch die Tragfliche verzégerten Stro-
mung eine Steigerung des Propellerwirkungsgrads bei Rechnungen, insbesondere bei
kleinen Propellern, welche niher an der Tragfliche angeordnet sind, feststellbar. Dieser
Eftekt wird durch die im Rahmen dieser Arbeit verwendeten Methoden nicht berticksich-
tigt.

Die ermittelten Abweichungen weisen eine fiir den Vorentwurf akzeptable GrofSenord-
nung auf. Der niedrigere Propellerwirkungsgrad fithrt dazu, dass die absoluten Verbrauchs-
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werte mit zunehmender Anzahl der Propeller tendenziell tiberschitzt werden. Dies wird
zum groflen Teil durch die zu optimistischen Werte der Gleitzahl in dhnlicher Gréfen-
ordnung kompensiert.

4.1.2. Untersuchung von Interaktionseffekten mit einem einzelnen
Propeller

Wie unter anderem in [56] und [65] beschrieben, hingen die Interaktionseffekte zwischen
Propellern und Tragflichen von der Position der Propeller ab. Die aerodynamischen Vor-
teile der Positionierung eines Propellers an der Tragflichenspitze ist beispielsweise in [93]
erliutert. Begriindet ist der Effekt nach [104] durch die stark ausgeprigten Gradienten der
Zirkulationsverteilung in spannweitiger Richtung in diesem Bereich des Fliigels. In [104]
wird weiterhin ein Windkanalexperiment beschrieben, welches den Einfluss der spann-
weitigen Verschiebung des Propellers quantifiziert und bestitigt, dass bei einem geeig-
neten Drehsinn, einer Rotation dem Randwirbel entgegen, eine Anordnung in Richtung
der Tragflichenspitze den Widerstand reduziert sowie den Auftrieb bei einem konstanten
Anstellwinkel erhoht. Dieses Experiment wurde in [77] mittels LiLi im Rahmen der Me-
thodenvalidierung nachgebildet und die erwarteten Trends wurden bestitigt. Quantitativ
wurden eine sehr gute Ubereinstimmung fiir den Auftrieb, allerdings eine deutlich gerin-
gere Reduktion des induzierten Widerstands, insbesondere bei der Propellerintegration
an der Fluigelspitze, festgestellt.

Die folgenden Studien mit einem einzelnen Propeller dienen der Quantifizierung der be-
kannten Effekte der Propeller-Fliigelinteraktion fiir ein typisches Regionalflugzeug, wel-
ches sich an einer ATR-72 [69] orientiert. Es wird ein stationirer Flug mit konstanter
Machzahl in konstanter Hohe betrachtet. Der Leistungsbedarf wird an den Widerstand
angepasst. Bei der Variation der Fliigelstreckung wird die Bezugsfliche konstant gehal-
ten, wodurch die Spannweite variiert. Die detaillierten Ergebnisse sind im Anhang 4.1.2
zu finden. In diesem Kapitel werden die wesentlichen Schlussfolgerungen zusammenge-
fasst.

In Abbildung 4.2 sind die relativen Anderungen der Gleitzahl L/ D und des Propellerwir-
kungsgrads 77p,opeirer exemplarisch fiir eine reprasentative Tragfliche mit einer Streckung
von 12 bei einem Auftriebsbeiwert C; von 0.7 dargestellt. Als positiver Drehsinn ist die
Rotation des Propellers dem Randwirbel entgegen definiert. Wie erwartet bewirkt eine
positive Propellerdrehrichtung eine Erh6hung und eine negative Propellerdrehrichtung
eine Verringerung der Gleitzahl. Die Effekte werden durch eine Position nahe der Trag-
flichenspitze verstirkt. Der Propellerwirkungsgrad zeigt nur geringe Anderungen, die auf
die Variation des Leistungsbedarfs zuriickzufiihren sind. Modellbedingt werden die An-
derungen des Stromungsfelds, in welchem der Propeller operiert, durch eine verinderte
spannweitige Position nicht berticksichtigt.
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Abbildung 4.2.: Relative Anderungen der Gleitzahl und des Wirkungsgrads eines Propellers in Ab-
hingigkeit der spannweitigen Position und Propellerdrehrichtung bei einer Stre-
ckung von 12 und einem konstanten Cj von 0.7.

Die Gleitzahl des Flugzeugs hat einen unmittelbaren Einfluss auf den Schub- bzw. den
Leistungsbedarf fiir einen stationiren Flugzustand. In Abbildung 4.3 ist der Leistungsbe-
darf'in Abhingigkeit der Fliigelstreckung und des Auftriebsbeiwerts fiir eine spannwei-
tige Position der Propeller von 95% bei einer konstanten Fliigelfliche dargestellt. Man
erkennt, dass das Potential fiir die Leistungsreduktion mit abnehmender Streckung und
dem zunehmenden Auftriebsbeiwert steigt. Fiir eine reprisentative Regionalflugzeugkon-
figuration mit einer Streckung von 12 und einem C; von 0.7 liegt das maximale Poten-
tial zur Leistungsreduktion diesen Ergebnissen nach bei ca. 5%. Es ist anzumerken, dass
hierbei weder die positiven Schneeballeffekte noch die nachteiligen Anderungen an der
Konfiguration fiir die Integration von Propellern an den Tragflichenspitzen beriicksich-
tigt werden.
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Abbildung 4.3.: Relative Anderung des Leistungsbedarfs in Abhingigkeit der Streckung und des
Auftriebsbeiwerts bei einer relativen spannweitigen Position des Propellers von
95% unter der Annahme einer konstanten Fliigelfliche.



4.1. AERODYNAMISCHE VORSTUDIEN

4.1.3. Variation der Propelleranzahl

Von zentralem Interesse fiir diese Arbeit sind Anordnungen mit einer Vielzahl von verteil-
ten Propellern. Deshalb wird im Folgenden der Einfluss der Propelleranzahl bei konstan-
ter Geometrie der Flugzeugzelle und konstanten Betriebsbedingungen betrachtet. Auch
hier wird eine ATR-72-dhnliche Basiskonfiguration verwendet, um reprisentative Flugbe-
dingungen und Leistungsbereiche zu gewihrleisten. Es wird eine symmetrische Konfigu-
ration verwendet, die mit Propellern von gleichem Durchmesser und Blattzahl jedoch mit
unterschiedlichen Drehrichtungen pro Fliigelhilfte ausgestattet ist. Als Tragflichenpro-
fil kommt das NACA 4415 zum Einsatz. Der Leistungsbedarf wird so angepasst, dass ein
Gleichgewicht aus Schub und Widerstand unter Reiseflugbedingungen bei einer Mach-
zahl von 0.4 in einer Flughéhe von 7 km erreicht wird.

Die Propeller werden automatisch so verteilt, dass sie hochstens die gesamte Spannweite
beeinflussen und nicht iiber sie hinausragen. Weiterhin wird der maximale Propeller-
durchmesser aufgrund der erforderlichen Bodenfreiheit auf' 4 m beschrinkt, sodass bei
wenigen Propellern nur ein Teil der Tragfliche beeinflusst wird. Es wird eine Rotations-
richtung aller Propeller dem Randwirbel entgegen gewihlt, um eine Reduktion des in-
duzierten Widerstands zu erzielen. Da zur Zeit der Durchfithrung dieser Studien keine
fiir den Vorentwurf'etablierte Methode zur Dimensionierung von Triebwerksgondeln fiir
Elektromotoren gefunden werden konnte, werden im Folgenden unterschiedliche An-
sitze untersucht: von der Anzahl der Gondeln unabhingige Gondelwiderstand, konstan-
te volumetrische Leistungsdichte, variable volumetrische Leistungsdichte kalibriert nach
der Gondelgeometrie aus [36].

Das Verhalten des Leistungsbedarfs, der Gleitzahl und des Wirkungsgrads unter der An-
nahme eines von der Anzahl der Gondeln unabhingigen Gondelwiderstands ist in Abbil-
dung 4.4 dargestellt.
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Anzahl der Propeller vor der Tragfliche

Abbildung 4.4.: Relative Anderungen des Leistungsbedarfs, der Gleitzahl L/D und des Propeller-
wirkungsgrads #7p,opeijer in Abhingigkeit der mit dem Fliigel interagierenden An-
zahl der Propeller bei von der Antriebszahl unabhingigem Gondelwiderstand.
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Man erkennt, dass der Leistungsbedarf zunichst beinahe linear bis zu einer Anzahl der
Propeller von 6 sinkt. In diesem Bereich steigt der Propellerwirkungsgrad stetig, da die
gesamte Propellerfliche wichst. Ab 8 Propellern greift die geometrische Randbedingung
durch die konstante Spannweite und die Propellerfliche sinkt niherungsweise linear mit
der Propelleranzahl. Der Propellerwirkungsgrad wird bei diesen Studien mafigeblich durch
die Propellerfliche und durch den Leistungsbedarf, zusammengefasst also durch die Fli-
chenbelastung der Propeller bestimmt. Man erkennt einen Anstieg des Wirkungsgrads
um bis zu 5% zwischen zwei und sechs Propellern. Dariiber hinaus sinkt der Wirkungs-
grad linear ab und der Gewinn erreicht bei sechzehn Propellern den Nulldurchgang. Die
Gleitzahl steigt um ca. 2% durch die Propeller-Fliigel-Interaktion bei zwei Propellern. Bei
einer Vernachlissigung des Widerstands der Triebwerksgondeln steigt die Gleitzahl zwi-
schen zwei und sechzehn Propellern um weitere bis zu 1% auf'insgesamt ca. 3% an.

In Abbildung 4.5 sind die Einfliisse der Propelleranzahl unter Beriicksichtigung einer von
der Leistung abhingigen Gondelgeometrie dargestellt. Das Gondelvolumen wird mittels
einer konstanten volumetrischen Leistungsdichte berechnet. Das Verhiltnis des Durch-
messers zur Linge einer Gondel, welches ausschlaggebend fiir den Druckwiderstand ist,
wird konstant gehalten, sodass die Variation der Oberfliche mafigeblich fiir die Entwick-
lung des Widerstands bleibt. Auch in diesem Fall zeigt sich eine maximale Steigerung
des Propellerwirkungsgrads um 5% bei Verwendung von sechs Propellern. Die Reduktion
des Leistungsbedarfs betrigt dadurch etwa 5% und fillt damit geringer als im vorausge-
gangenen Fall aus. Die Ursache dafiir liegt in der Entwicklung der Gleitzahl. Diese steigt
zunichst bei der Beriicksichtigung der Propeller-Fliigel-Interaktion um 2% und sinkt an-
schlieflend kontinuierlich mit steigender Anzahl der Propeller aufgrund des wachsenden
Gondelwiderstands. Hierdurch wird die potentielle Leistungsreduktion durch verteilte
Antriebe deutlich verringert. Details zur Entwicklung der Gondeloberfliche unter der An-
nahme einer konstanten volumetrischen Leistungsdichte sind in Kapitel A.1 zu finden.
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Abbildung 4.5.: Relative Anderungen des Leistungsbedarfs, der Gleitzahl L/D und des Propeller-
wirkungsgrads 17py,pelrer in Abhingigkeit der mit dem Fliigel interagierenden Pro-
pelleranzahl bei einer Dimensionierung der Triebwerksgondeln mit einer kon-
stanten volumetrischen Leistungsdichte.
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In Abbildung 4.6 sind die Einfliisse der Propelleranzahl bei Verwendung einer variablen
volumetrischen Leistungsdichte fiir die Dimensionierung der Triebwerksgondeln, die ei-
ner Kalibrierung aufBasis der Ergebnisse aus dem Projekt SynergIE [36] unterzogen wur-
de, dargestellt. Qualitativ und quantitativ zeigt sich eine starke Ahnlichkeit zu dem ersten
Ansatz, bei welchem der Einfluss der Gondelgeometrie vernachlissigt worden ist.
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Abbildung 4.6.: Relative Anderungen des Leistungsbedarfs, der Gleitzahl L/D und des Propeller-
wirkungsgrads 17py,peler in Abhingigkeit der mit dem Fliigel interagierenden Pro-
pelleranzahl bei einer Dimensionierung der Triebwerksgondeln mit einer varia-

blen volumetrischen Leistungsdichte.

Ausgehend von diesen Ergebnissen ist es aus aerodynamischer Sicht sinnvoll, die Anzahl
der Propeller so zu wihlen, dass ihre Durchsatzfliche maximiert wird. Die verschiedenen
Ansitze zur Dimensionierung der Triebwerksgondeln liefern dhnliche Trends hinsicht-
lich des Propellerwirkungsgrads und des Leistungsbedarfs. Aufgrund unterschiedlicher
Trends der Gleitzahl unterscheiden sich die quantitativen Ergebnisse jedoch. Im Rahmen
dieser Arbeit soll fiir die Entwiirfe von Regionalflugzeugkonfigurationen die Gondeldi-
mensionierung mit variabler volumetrischer Leistungsdichte erfolgen, um die Ergebnis-
se mit dem Projekt SynerglE [36] vergleichen zu kénnen. Fiir die Kurz- und Mittelstre-
ckenkonfigurationen soll eine konstante volumetrische Leistungsdichte als Hauptmodell
eingesetzt werden, da dies in Ermangelung von Kalibrierungsfaktoren fiir diese Flugzeug-
klasse einen plausiblen, konservativen Ansatz darstellt. Weiterhin werden Vergleichsstu-
dien mit dem optimistischen Modell mit einer variablen Leistungsdichte durchgefiihrt,
um den Einfluss der Gondeldimensionierung auf Gesamtflugzeugebene zu bewerten.

4.1.4. Variation der Fliigelfliche

Eine vielversprechende Moglichkeit, verteilte Propeller entlang der Fliigelvorderkante zu
nutzen besteht darin, die Interaktion zwischen den Propellernachliufen und der Trag-
fliche zur Erhohung des Maximalauftriebs zu verwenden. Auf diese Weise lieflen sich
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die Start- und Landeanforderungen mit einer kleineren Fliigelfliche und einem einfa-
chen Hochauftriebssystem erreichen. Die Verkleinerung der Tragfliche wiirde zu einer
Reihe von weiteren Vorteilen fiir die Gesamtkonfiguration fiihren, welche sich durch
Schneeballeffekte wihrend des Entwurfs verstirken wiirden. Allerdings ist der Einfluss
der Propeller-Fliigel-Interaktion wihrend des Reiseflugs im Vergleich zu Langsamflug-
phasen deutlich geringer. Im Folgenden wird die Frage adressiert, welchen Effekt eine ver-
kleinerte Fliigelfliche unter den fiir die Effizienz des Flugzeugs mafSgeblichen Betriebs-
bedingungen haben wiirde.

Analytische Betrachtungen

Zunichst soll eine analytische Betrachtung den Effekt einer Flichenreduktion auf den
Widerstand der Tragfliche unter den relevanten Randbedingungen verdeutlichen. Hierzu
wird der Gesamtwiderstand, wie fiir den Vorentwurfiiblich, in einen auftriebsinduzierten
und auftriebsunabhingigen Anteil aufgeteilt [78]. Es werden fiir den Entwurfvon Konfigu-
rationen mit verteilen Antrieben hilfreiche geometrische Randbedingungen verwendet.
Eine von ihnen besteht in der konstanten Spannweite, wodurch die Propellerdurchmes-
ser unveridndert bleiben kénnen und die Einfliisse des Antriebssystems auf die Ergebnisse
minimiert werden. Eine Verinderung der Fliigelfliche bei konstanter Spannweite fiithrt
zu einer Erhohung der Fliigelstreckung und einer Verringerung der Fliigeltiefe.
Zunichst wird der Einfluss der geometrischen Variationen auf den auftriebsinduzierten
Widerstandsanteil betrachtet. Die Streckung A hat gemifd Formel 4.1 nach [88] unter der
Annahme eines konstanten Auftriebsbeiwerts C; und einer vergleichbaren Auftriebsver-
teilung, welche durch den Oswaldfaktor e reprisentiert wird, einen dominierenden Ein-
fluss auf den induzierten Widerstandsbeiwert Cp,. Eine Reduktion der Fliigelfliche bei
unverinderter Masse sowie konstanten Betriebsbedingungen bewirkt jedoch eine Erho-
hung des Auftriebsbeiwerts, welcher einen quadratischen Einfluss auf Cp, aufweist. Au-
flerdem ist ein Vergleich der Beiwerte bei unterschiedlichen Bezugsgréflen nicht aussa-
gekriftig,
Ct

Cp = (4-1)

Zur Evaluierung des Einflusses der Geometrieinderung der Tragfliche auf den Leistungs-
bedarfist die Betrachtung der Widerstandskraft mafigeblich. Aus der Formel 4.1 lisst sich
der dimensionsbehaftete auftriebsinduzierte Widerstand D; unter Verwendung des Stau-
drucks ¢, der Bezugsfliigelfliche S,.¢, der Spannweite b und der Auftriebskraft L herleiten.
Aus der resultierenden Formel 4.2, wie sie auch in [98] zu finden ist, wird ersichtlich, dass
der induzierte Widerstand bei einem konstanten Auftriebsbedarfund einer vergleichba-
ren Auftriebsverteilung (e = konstant) von der Spannweite und nicht von der Streckung
abhingig ist. Unter diesen idealisierten Randbedingungen wire demnach keine Ande-
rung des auftriebsinduzierten Widerstands zu erwarten.



4.1. AERODYNAMISCHE VORSTUDIEN

C% (L/qsref)z L?
D; = qsrefCDi - quefm - qsrefn,(bz/sref)e - qnbze (4'2)

Fiir die Betrachtung des auftriebsunabhingigen Widerstands sind die Anteile durch Rei-
bung und Druck bei den relevanten Flugmachzahlen von Bedeutung. Der Wellenwider-
stand wird deshalb vernachlissigt. Zur Berechnung des Tragflichenwiderstands kann die
Formel 4.3 nach [78] unter Vernachlissigung des Interferenzwiderstands verwendet wer-
den. Hierin sind Cp, der auftriebsunabhingige Widerstandsbeiwert bzw. der Nullwider-
standsbeiwert, C ¥ der Wandreibungskoeffizient, FF der Formfaktor, Sy, die benetzte Fli-
che und S, die Bezugsfliche.

Sawet
Cp, = CfFF SZ; (43)

Der Wandreibungskoeffizient fiir eine turbulente Strémung nach [78] in Formel 4.4 ist
von der Machzahl Ma und der Reynoldszahl Re abhingig. Da die Betriebsbedingungen als
konstant angenommen werden, ist der Einfluss der Machzahl fiir folgende Betrachtungen

nicht relevant.
0.455

(Iog1oRe)258(1 + 0.144Ma2)0.65 (4-4)

Cr =

Die Reynoldszahl gemif§ Formel 4.5 ist von der Dichte p, der Geschwindigkeit V, der dy-
namischen Viskositit y, die wie die Machzahl keiner Variation unterliegen, sowie von der
Bezugslinge ,.r abhingig. Die letztere verringert sich mit zunehmender Reduktion der
Bezugsfliche bei konstanter Spannweite, wodurch die Reynoldszahl ebenfalls verkleinert
wird. Dies fithrt gemifd der Beziehung 4.4 zu einem Anstieg des Wandreibungskoeffizien-
ten.

e

K

Re (4:5)
Der Formfaktor nach [78] unter der Annahme einer ungepfeilten Tragfliche in Formel 4.6
istabgesehen von der Machzahl nur von der Profilgeometrie abhiingig. Hierbeisind (x/¢)y,
die relative Position der maximalen Profildicke und f /¢ die relative Profildicke. Geht man
in erster Niherung davon aus, dass trotz der Reduktion der Fliigelfliche vergleichbare Pro-
file eingesetzt werden, sind keine Anderungen des Formfaktors zu erwarten.

FF = <1 + (x(;'f)m +100 <z)4> (1.34Ma"1%) (4.6)

Mit der gleichen Begriindung kann man davon ausgehen, dass das Verhaltnis Sqet/ Syef

niherungsweise unverindert bleiben wiirde. Als Konsequenz ist ein Anstieg des Nullwi-
derstandsbeiwerts durch eine Reduktion der Fliigelfliche zu erwarten.

Aus der Perspektive der Effizienz ist allerdings auch hier eine dimensionsbehaftete Be-
trachtung des Widerstands von Interesse. Der Nullwiderstand Dy kann ausgehend von
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Formel 4.3 durch die Erweiterung mit dem Staudruck und der Referenzfliche zu For-
mel 4.7 umformuliert werden.

o _ Swet o Sref 0.455 Swet
DO_Q&”Q%_q$”qPF$d“U%NR@%8a+nlem%%¥ﬁP&d (47)

Durch die Vernachlissigung der konstanten Anteile lisst sich die Proportionalitit des
Nullwiderstands in Formel 4.8 darstellen.
Sref

D0 (oo™ %)

Zur Veranschaulichung sind in Abbildung 4.7 die Ergebnisse der Variation einer Rechteck-
fliche mit 60 m? um 20% bei einer konstanten Spannweite von 27 m gezeigt. Zu erkennen

ist, dass die Reduktion der benetzten Fliche gegeniiber dem Anstieg des Reibungskoeffi-

2.58

zienten, welcher Proportional zu 1/ (logigRe)*° ist, deutlich dominiert.
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Abbildung 4.7.: Relative Anderung des Nullwiderstands der Tragfliche in Abhingigkeit der Fliigel-
fliche bei konstanter Spannweite gemif eines semi-empirischen Modells.

Die Ergebnisse der analytischen Betrachtung zeigen, dass die Reduktion der Fliigelfli-
che unter der Randbedingung einer konstanten Spannweite aerodynamisch vorteilhaft
ist. Unter den gewihlten Randbedingungen wird der Nullwiderstandsanteil verringert,
wihrend der auftriebsinduzierte Anteil unverindert bleibt.

Numerische Analysen

Im Folgenden sollen die Betrachtungen zur Reduktion der Fliigelfliche unter Berticksich-
tigung des Propellereinflusses mit dem Einsatz des im Rahmen dieser Arbeit aufgebau-
ten aerodynamischen Berechnungsprozesses vertieft werden. Es wird eine der ATR-72-
dhnliche Konfiguration fiir die Berechnung des Gesamtwiderstands und des Auftriebsbe-
darfs im Reiseflug genutzt. Als Betriebsbedingungen werden eine Machzahl von 0.4 und
eine Flugh6he von 7 km festgelegt. Der Einfluss des Gondelwiderstands wird vernach-
lissigt, da der Fokus auf dem Tragflichenwiderstand liegt. Die Auftriebsverteilung wird
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durch eine lineare Anpassung der Tragflichenverwindung zwischen der Fliigelspitze und
der Fliigelwurzel optimiert, um einen méglichst hohen Oswaldfaktor e zu gewihrleisten.
Der Auftriebsbedarf wird der Vergleichbarkeit wegen konstant gehalten. Als Profil wird
das NACA 2415 verwendet.

In Abbildung 4.8 ist der Einfluss der Fliigelfliche auf den Leistungsbedarf, den Propel-
lerwirkungsgrad, die Gleitzahl, den induzierten Widerstand und den Nullwiderstand der
Tragfliche exemplarisch fiir eine Konfiguration mit zehn Propellern gezeigt. Um eine
Vergleichbarkeit der Beiwerte zu ermoglichen, werden diese mit den jeweiligen Bezugs-
flichen multipliziert. Man erkennt eine niherungsweise lineare Reduktion des Leistungs-
bedarfs um 2% fiir eine Flichenreduktion von 10%. Der wesentliche Treiber dafiir ist eine
Verbesserung der Gleitzahl in gleicher Gréflenordnung. Diese ist aufgrund eines nihe-
rungsweise konstanten induzierten Widerstands Cp, S,.f, dessen Anteil am Gesamtwider-
stand zwischen 24% und 26% in Abhingigkeit der Fliigelfliche variiert, auf die Reduktion
des Nullwiderstands Cp 1, ;.. Sref der Tragfliche zuriickzufiihren. Eine Flichenreduk-
tion von 10% fiihrt zu einer Verringerung des Nullwiderstands der Tragfliche von ca. 7%.
Damit werden die analytischen Betrachtungen qualitativ bestitigt. Quantitativ ist die Wi-
derstandsreduktion ebenfalls in einer vergleichbaren Gréflenordnung.

Der Propellerwirkungsgrad zeigt keine Anderungen aufgrund einer nur geringen Leis-
tungsvariation und aufgrund der hohen Absolutwerte des Wirkungsgrads von 92%, die
keine nennenswerte Verbesserung ermoglichen. Im Anhang in Kapitel A.10 sind die Er-
gebnisse der gleichen Studie fiir acht und zwolf Propeller enthalten. Sie zeigen dieselben
Trends und Groflenordnungen der betrachteten Effekte, sodass man die Ergebnisse als
von der Propelleranzahl weitestgehend unabhingig betrachten kann.

5%

. Leistung
‘c;'n 0% 77Propeller
5 5o | L/D
Fg ° CDiSI’L’f
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2 —15%

—20%

l l l l
—20% —15% —10% —5% 0%
Rel. Anderung der Referenzfliche [-]

Abbildung 4.8.: Einfluss der Fliigelfliche auf den Leistungsbedarf, den Propellerwirkungsgrad, die
Gleitzahl, den induzierten Widerstand und den Nullwiderstand der Tragfliche fiir
eine reprisentative Konfiguration mit 10 Propellern.

In Abbildung 4.9 sind die Polaren von vier reprisentativen Konfigurationen der Studie
mit unterschiedlichen Bezugsfliigelflichen aufgetragen. Zu erkennen ist eine sinkende
Gleitzahl mit abnehmender Fliigelfliche S,.f bei einem konstanten Auftriebsbeiwert C;..



Die beobachtete Steigerung der Gleitzahl unter Reiseflugbedingungen ist auf die Erho-
hung des operationellen Auftriebsbeiwerts Cp,, . zurlickzufiihren, welcher aufgrund
der reduzierten Fliigelfliche bei einem konstanten Auftriebsbedarf steigt. Eine vorteil-
hafte Steigerung des Auftriebsbeiwerts ist durch den damit verbundenen Widerstands-
anstieg limitiert. Die Polaren weisen im Cp-Bereich um 0.8 die maximalen erreichbaren
Gleitzahlen auf. Bei einer Bezugsfliigelfliche von 80% liegt Cy,,,.,,, unter den gewdhlten
Bedingungen niherungsweise im Bereich der maximalen Gleitzahl, wodurch eine weite-
re Reduktion der Fliigelfliche keine grofieren aerodynamischen Vorteile mit sich bringen
wiirde.
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Abbildung 4.9.: Polaren von Konfigurationen mit 10 Propellern bei verschiedenen Bezugsfliigel-
flichen sowie die zugehorigen Auftriebsbeiwerte im Reiseflug.

Es ist anzunehmen, dass durch eine individuelle Anpassung von Profilen fiir jede Fli-
chenbelastung etwas hohere maximale Gleitzahlen erreichbar wiren. Weiterhin ist fest-
zuhalten, dass die Konfiguration mit einer Fliigelfliche von 100% nicht bei der maximalen
Gleitzahl operiert. Durch die Anpassung der Flughohe liefle sich auch fiir diese Konfigu-
ration eine aerodynamische Verbesserung erreichen. Allerdings ist hierbei unter anderem
die Limitierung durch die Leistungscharakteristik des Triebwerks zu priifen. Eine Reduk-
tion der Machzahl als Alternative wire aufgrund der Anforderungen an die Vergleichbar-
keit der Konzepte untereinander wenig plausibel.

4.1.5. Leistungsvariation zwischen den Propellern

Durch elektrische Antriebe ist es moglich, die Schubverteilung zwischen den Propellern
zu variieren, um die Gesamteffizienz zu steigern, wie in [48] beschreiben. Im Rahmen
dieser Arbeit werden vereinfachte Untersuchungen zu diesem Thema durchgefiihrt, um
etwaige Schliisse fiir den Vorentwurf ziehen zu kénnen. Es wird ein Modell verwendet,
das pro Fliigelhilfte fiinf geometrisch identische Propeller aufweist, die denselben Aus-
legungspunkt unter Reiseflugbedingungen haben. Zur Berechnung des Gesamtwieder-
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stands und des Auftriebsbedarfs wird erneut eine ATR-72-ihnliche Konfiguration einge-
setzt. Fiir die Studie wird die Leistung zwischen den Propellern je Fliigelhilfte linear vari-
iert und der gesamte Leistungsbedarf’so angepasst, dass ein stationirer Reiseflug erreicht
wird. Zur Steuerung der Schubverteilung wird der Leistungsvariationsparameter (LVP)
eingefiihrt. Eine identische Leistungsverteilung zwischen den Propellern wird durch den
Wert O reprasentiert. Positive Werte bedeuten eine stirkere Belastung der aufSen angeord-
neten Propeller, negative der innen angeordneten. In Abbildung 4.10 sind entsprechende
Fille skizziert.

CrrL Tl
Fz:z:rztﬂzj F:::SE:E:E; F:::ﬂ:ﬂiﬂz>

LVP = 0 i LVP > 0 i LVP < 0 i

Abbildung 4.10.: Prinzipielle Leistungsverteilung (Pfeillinge) zwischen den Propellern entspre-
chend der Vorgabe des Leistungsvariationsparameters (LVP). Gleichmifiige Be-
lastung bei LVP =0, stirkere Belastung der dufSeren Propeller bei LVP > 0, stirkere
Belastung der inneren Propeller bei LVP < 0.

In Abbildung 4.11 ist die relative Anderung des Leistungsbedarfs und des mittleren, auf
den Leistungsanteil bezogenen Propellerwirkungsgrads #/p;opeiier gemitielr gemaf Formel 4.9,
in Abhingigkeit des LVP gezeigt. Hierbei sind #; und P; der Wirkungsgrad und die Leis-
tung eines Propellers, P die Gesamtleistung aller betrachteten Propeller.

1
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Abbildung 4.11.: Relative Anderungen des Leistungsbedarfs und des Propellerwirkungsgrads in
Abhingigkeit der Leistungsverteilung zwischen den Propellern.
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Man erkennt, dass LVP-Werte zwischen 0 und +20 keine nennenswerte Anderung des
Leistungsbedarfs verursachen. Negative LVP-Werte, also eine Verschiebung der Leistung
auf Antriebe im Innenbereich, fithrt zu einer Erhohung des Leistungsbedarfs und einer
Verringerung des Propellerwirkungsgrads. Positive LVP-Werte oberhalb von +20 zeigen
ebenfalls diesen Trend, jedoch weniger ausgeprigt.

Eine detaillierte Betrachtung der LPV-Region zwischen —40 und +40 ist in Abbildung
4.12 dargestellt. Man erkennt, dass eine moderate Umverteilung der Leistung zu dufleren
Propellern hin eine Reduktion des Leistungsbedarfs gegeniiber einer gleichmifligen Ver-
teilung um 0.01% ermoglichen wiirde. Diese Groflenordnung der Leistung ist im Rahmen
des Vorentwurfs jedoch nicht relevant.
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Abbildung 4.12.: Detaillierte Betrachtung der relative Anderungen des Leistungsbedarfs in Abhin-
gigkeit der Leistungsverteilung zwischen den Propellern.

Der Grund fiir die Asymmetrie des Leistungsbedarfs ist, wie bereits in Abschnitt 4.1.2 ge-
zeigt, die Erthohung des Schubs im Auflenbereich der Tragfliche, was sich positiv auf die
Gleitzahl des Gesamtsystems Fliigel-Propeller auswirkt, sofern die Rotationsrichtung des
Propellers dem Randwirbel entgegengesetzt ist. Dieser Effekt ist in Abbildung 4.13 gezeigt.
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Abbildung 4.13.: Relative Anderung des Schubbedarfs und der Gleitzahl in Abhiingigkeit der Leis-
tungsverteilung zwischen den Propellern.

Man erkennt einen kontinuierlichen Anstieg der Gleitzahl im LVP-Bereich von +50 bis
—50 sowie eine proportionale Reduktion des Schubs. Bemerkenswert ist, dass sich die
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Gleitzahl bei einer Umverteilung der Leistung zu duferen Propellern hin (LVP>0) gegen-
iiber einer gleichmifiigen Verteilung (LVP=0) verbessert und der Schubbedarf dadurch
sinkt. Dennoch steigt der Leistungsbedarf aufgrund des sinkenden Propellerwirkungs-
grads, da die dufleren Propeller stirker belastet und alle Propeller nicht in ihrem Ausle-
gungspunkts betrieben werden. Bei einer Umverteilung der Leistung zu inneren Antrie-
ben hin (LVP<0) iiberlagern sich die nachteiligen Effekte der hoheren Propellerbelastung
und der Verringerung der Gleitzahl.

Anzumerken ist, dass in [48] eine individuelle Optimierung der Schubverteilung Leis-
tungsvorteile in der Gréffenordnung von einem halben Prozent gezeigt hat. Dabei wurden
ebenfalls eine Verringerung des mittleren Propellerwirkungsgrads und eine Verbesserung
der Gleitzahl festgestellt.

Aus der hier durchgefithrten Studie lisst sich ableiten, dass aufgrund der verschwindend
geringen Vorteile der Leistungsumverteilung auf den Leistungsbedarf bei Verwendung
identischer Propeller im Gesamtentwurfsprozess mit einer konstanten Leistungsvertei-
lung gearbeitet werden kann. Zugleich sind die Ergebnisse aus dem Vorentwurf, ausge-
hend von den in [48] beschriebenen Potentialen, als leicht konservativ anzusehen.

4.1.6. Einfluss der Leistungseinstellung und der Propelleranzahl auf
den Maximalauftrieb

Ein zentraler Vorteil von verteilten Propellern entlang der Fliigelvorderkante besteht in
der Moglichkeit, den Auftrieb durch die Wechselwirkung mit den Propellernachliufen
signifikant zu erhéhen. Hierzu miissen die Propeller Ubergeschwindigkeiten erzeugen,
welche in erster Linie von der Fluggeschwindigkeit, der Leistung und der Propellergeo-
metrie selbst abhingig sind.

Da der Maximalauftrieb primir fiir den Langsamflugbereich von Interesse ist, wird im
Folgenden eine Studie prisentiert, welche den Maximalauftrieb in Abhingigkeit von der
Leistung fiir unterschiedliche Propellerzahlen veranschaulicht. Fiir diese Studie werden
Konfigurationen aus dem multidiszipliniren Entwurf mit einer Flichenbelastung von
460 kg/m?* und einem Leistungs- Gewichtsverhiltnis von 0.2 kW /kg verwendet. Als Be-
triebsbedingung wird der Landeanflug bei 62 /s in Meereshohe mit voll ausgefahrenen
Klappen betrachtet. Die Ergebnisse sind in Abbildung 4.14 zusammengefasst.

Man erkennt eine Steigerung des Maximalauftriebs bei zunehmender Leistung. Erkenn-
bar ist weiterhin der nichtlineare Verlauf der Kurven, was auf das Verhalten der Propel-
lereffizienz zuriickgefithrt wird. Mafigeblich ist, dass mit hoherer Propelleranzahl grofie-
re Steigerungen des Maximalauftriebs erzielt werden. Bei Konfigurationen mit mehr als
sechs Propellern ist dies mit hoheren Ubergeschwindigkeiten im Nachlaufkleinerer Pro-
peller bei identischer Leistung erklirbar. Bei weniger als sechs Propellern verringert sich
der durch die Propeller beeinflusste Bereich der Tragfliche, was zu niedrigeren Maximal-
auftriebsbeiwerten fiihrt.
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Abbildung 4.14.: Einfluss der Leistungseinstellung auf den Maximalauftrieb in Abhingigkeit der
Propelleranzahl.

Die Erhohung des Maximalauftriebs mit zunehmender Leistung stellt eine sinnvolle Syn-
ergie fiir den Startfall dar. Im Landeanflug sind die Schubanforderungen jedoch ver-
gleichsweise gering wihrend die Anforderungen an den Maximalauftrieb sehr hoch sind.
Sollte der Konfigurationswiderstand bei der Landung nicht ausreichen, um einen geeig-
net hohen Schub zu erméglichen, ist der Einsatz von Bremsklappen denkbar. Aus akusti-
scher Sichtist dieser Ansatz voraussichtlich wenig wiinschenswert, wird jedoch zugunsten
der potentiellen Effizienzsteigerung im Rahmen dieser Arbeit weiterhin bevorzugt.
Esist anzumerken, dass es aus Sicherheitsgriinden nicht méglich ist, das gesamte Potenti-
al der Propeller-Fliigel Interaktion auszunutzen. Bei Verwendung eines turbo-elektrischen
Antriebsstrangs in Verbindung mit verteilten Antrieben stellt der Gasturbinenausfall den
kritischen Fall dar. Bei Konzepten mit zwei Gasturbinen, wie sie im Rahmen dieser Arbeit
untersucht werden, verliert man entsprechend in erster Niherung 50% der Leistung. Dies
ist als eine Obergrenze fiir das Potential zur Steigerung des Maximalauftriebs durch die
Propeller-Fliigelinteraktion zu sehen.

Eine weitere Beobachtung ist eine vom Trend abweichende Entwicklung des Maximalauf-
triebs bei 14 Propellern. Das Niveau des erreichbaren Auftriebs ist bis zu einer Leistungs-
einstellung von 50% mit dem von 12 Propellern vergleichbar und verringert sich dariiber
hinaus. Es wurde beobachtet, dass dieses Verhalten durch die gewihlte Anzahl der Paneele
in LiLi beeinflusst wird. Die resultierenden Groffenordnungen der Anderung des Maxi-
malauftriebs bleiben jedoch in einem fiir den Vorentwurf durchaus akzeptablen Bereich
und Leistungseinstellungen von iiber 50% im Landeanflug sind fiir diese Arbeit nicht re-
levant.



4.1. AERODYNAMISCHE VORSTUDIEN

4.1.7. Einfluss der Leistungseinstellung auf das Nickmoment

Neben dem Einfluss der Propeller-Fliigelinterkation auf den Auftrieb und den Widerstand
ist ihr Einfluss auf die Stabilitit und Steuerbarkeit relevant. Um diese zu bewerten, wird
die Abhingigkeit der Momente von der Leistung evaluiert. Da im Rahmen dieser Arbeit
die Untersuchungen auf'symmetrische Flugzustinde beschrinkt sind, bildet das Nickmo-
ment die einzig relevante GrofSe.

Die Untersuchungen werden an einer reprisentativen Konfiguration aus dem multidiszi-
pliniren Vorentwurf, welche mit einer Flichenbelastung von 400 kg / m?, einem Leistungs-
Gewichtsverhiltnis von 0.2 kW /kg und mit zehn Propellern ausgelegt wurde, untersucht.
Als Betriebspunkt wird der Langsamflug bei einer Machzahl von 0.2 mit ausgefahrenen
Klappen auf Meereshohe verwendet. Es werden Klappenstellungen fiir den Start- und den
Landefall mit reprisentativen Auftriebsbeiwerten von C;, = 1.5und C;, = 2.0 genutzt. Die
Klappentiefe betrigt 25% der lokalen Profiltiefe. In spannweitiger Richtung erstrecken
sich die Klappen zwischen 11% und 70% der Halbspannweite. Die Propeller beeinflussen
die gesamte Spannweite mit Ausnahme des Rumpfbereichs.

In Abbildung 4.15 ist die relative Anderung des Nickmomentenbeiwerts Cy, in Abhingig-
keit der Leistungseinstellung bei Start und Landung dargestellt. Da die Betriebsbedin-
gungen und die Referenzgréflen der Konfiguration unverindert bleiben, verhalten sich
die Momentenbeiwerte und die dimensionsbehateten Momente identisch. Man erkennt
eine signifikante Abhingigkeit des Nickmoments von der Leistungseinstellung mit ei-
ner relativen Anderung von bis zu 40% bei voller Leistung. Die Verliufe sind niherungs-
weise linear. Tendenziell fithrt eine hohere Leistungseinstellung zu einem kopflastigen
Moment. Die Trends sind fiir die betrachteten Klappenstellungen und Auftriebsbeiwerte

vergleichbar.
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Abbildung 4.15.: Einfluss der Leistungseinstellung auf das Nickmoment bei einer Konfiguration
mit zehn Propellern im Langsamflug mit unterschiedlichen Klappenstellungen.

Wie bereits angemerkt, sind Leistungseinstellungen von tiber 50% fiir den Landefall bei
den hier betrachteten Konfigurationen nicht relevant, wodurch sich der zu erwartende
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Einfluss reduziert. Um den potentiellen Einfluss einer Vergréflerung des Volumenkoef-
fizienten des Hohenleitwerks auf’ Gesamtflugzeugebene zu quantifizieren, sind Studien
an einer reprisentativen Konfiguration durchgefiihrt worden, deren Ergebnisse in Kapi-
tel A.y beschrieben sind. Zusammenfassend lisst sich festhalten, dass eine Vergrofierung
des Leitwerksvolumenkoeffizienten um 20% eine Steigerung des Treibstoffbedarfs um ca.
1% verursacht. Aufgrund der geringen Sensitivitit werden bei dem Vergleich von Konfi-
gurationen mit verteilten Antrieben und zweimotorigen Konzepten keine signifikanten
Abweichungen der Trends erwartet. Im Rahmen dieser Arbeit wird der Einfluss der be-
schriebenen Effekte bei der Dimensionierung des Hohenleitwerks deshalb nicht unmit-
telbar beriicksichtigt.

4.1.8. Ergebnisse der aerodynamischen Vorstudien und
Schlussfolgerungen fiir den Gesamtentwurf

Anhand der durchgefiihrten Studien und unter Berticksichtigung der Informationen aus

den in den vorausgegangenen Kapiteln aufgefiihrten Quellen lassen sich folgende Schluss-
folgerungen fiir die nachfolgenden multidiszipliniren Studien ableiten. Es ist sinnvoll,

die Drehrichtung der Propeller auf der jeweiligen Tragflichenhilfte dem Randwirbel ent-

gegen zu wihlen, um den induzierten Widerstand zu verringern. Die Vorteile der Propeller-
Fliigel-Interaktion werden durch hohe Auftriebsbeiwerte begiinstigt, was sich bei einer

Steigerung der Flichenbelastung positiv auswirkt. Eine Erhohung der Flichenbelastung

ist aus aerodynamischen Griinden anzustreben, um den Nullwiderstand zu reduzieren

und den Leistungsbedarf zu senken. Bei Verwendung identischer Propeller pro Fliigel-

hilfte sind keine signifikanten Vorteile einer Schubumverteilung zwischen den Propel-

lern erkennbar. Aus diesem Grund kann im Rahmen des Vorentwurfs vereinfachend eine

konstante Schubverteilung angenommen werden. Um die Vorteile von verteilten Antrie-

ben hinsichtlich des Maximalauftriebs vollstindig auszunutzen, ist es sinnvoll, einen ho-

hen Schub im Landeanflug beispielsweise durch die Verwendung von Bremsklappen zu

ermoglichen. Die Abhingigkeit des Nickmoments von der Leistung bzw. von dem Schub

bei ausgefahrenen Klappen kann fiir die Dimensionierung des Hohenleitwerks unter Ak-

zeptanz geringer Abweichungen im Treibstoftbedarf zunichst vernachlissigt werden.
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4.2. Entwurf von Regionalflugzeugkonfigurationen

In diesem Abschnitt werden die multidiszipliniren Entwurfsarbeiten zu Regionalflug-
zeugkonfigurationen beschrieben. Zunichst findet eine Definition der Auslegungsmis-
sion statt. Anschlieflend wird eine Kalibrierung des Entwurfsprozesses durchgefiihrt. Es
werden eine Turboprop-Referenzkonfiguration sowie eine zweimotorige turbo-elektrische
Baseline entworfen. Es folgt eine generische Parameterstudie zur Entwurfsraumuntersu-
chung von turbo-elektrischen Konfigurationen mit verteilten Antrieben. Anhand dieser
Studie werden die Einfliisse der Propelleranzahl, der Flichenbelastung und des Leistungs-
Gewichtsverhiltnisses erliutert. Die entworfenen Konfigurationen werden hinsichtlich
der Flugleistungsanforderungen bewertet und jene Konfigurationen, die alle Anforde-
rungen erfiillen, werden extrahiert. Weitere, gezielt angepasste Studien liefern zusitzliche
Entwiirfe, um die Ergebnisdichte zu erhohen. Aus diesen Daten werden die besten Konfi-
gurationen fiir die jeweilige Propelleranzahl identifiziert und im Detail mit der zweimo-
torigen turbo-elektrischen Baseline verglichen, um den Einfluss von verteilten Antrieben
zu bewerten. Anschlieffend wird ein Vergleich der turbo-elektrischen Konfigurationen
mit verteilten Antrieben mit der Turboprop-Referenz gezogen. Abschlieflend erfolgt eine
Sensitivititsstudie zu den Massenannahmen von elektrischen Antriebskomponenten.

4.2.1. Definition der Auslegungsmission fiir Regionalflugzeuge

Die Auslegungsmission, welche die wesentlichen Anforderungen an die Konfigurationen
darstellt, orientiert sich an dem LuFo-Projekt SynerglIE [15]. Sie ist reprisentativ fiir grofSe
Regionalflugzeuge wie eine ATR-72 [69]. Eine Ubersicht der Missionsanforderungen ist in
Tabelle 4.1 zu finden.

Tabelle 4.1.: Missionsanforderungen an die Regionalflugzeugkonfigurationen.

Auslegungsmachzahl [-] 0.55

Auslegungsreichweite [km] 1852
Passagierzahl [-] 70

Nutzlast [t] 6.65

Reichweite der Ausweichmission [km] 185
Dauer Warteschleife [Minuten] 30
Reiseflughohe [km] 8.2

Anfluggeschwindigkeit bei der Landung [m/s] 62
Startbahnlinge [km] 14
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4.2.2. Kalibrierung des Entwurfsprozesses

Es ist gingige Praxis, Vorentwurfsprozesse fiir die anvisierte Flugzeugklasse anhand von
existierenden Daten zu kalibrieren. Das Projekt SynerglIE [15] bietet eine Reihe von Tech-
nologiefaktoren und Konfigurationen, welche im Folgenden fiir diesen Zweck eingesetzt
werden. Als Konfigurationen dienen die Turboprop-Referenz, die turbo-elektrische Base-
line mit zwei sowie eine turbo-elektrische Konfiguration mit zehn Propellern (DEP10). Die
Turboprop-Referenzkonfiguration wird unmittelbar zur Kalibrierung des Entwurfspro-
zesses hinsichtlich der Strukturmasse, des Widerstands und des spezifischen Treibstoff-
verbrauchs verwendet. Die turbo-elektrischen Konfigurationen werden ausgehend von
dieser Kalibrierung nachentworfen, um etwaige Abweichungen der Sensitivititen zu eva-
luieren. Fiir den Propellerentwurf werden die maximale Blattzahl auf'sechs, der maximale
Propellerdurchmesser auf'4 m und die Blattspitzenmachzahl auf Mach 0.8 festgelegt.
Fiir die folgenden Arbeiten werden verschiedene Annahmen getroffen. Die Wahl der Pro-
file fuir die Tragfliche orientiert sich an der W6lbung und der relativen Dicke des Profils
der ATR-72, wie in [69] beschrieben. Zur Vereinfachung werden im Rahmen dieser Stu-
dien die Werte der Wolbung, der Wolbungsriicklage sowie einer mittleren relativen Di-
cke auf ein NACA Four-Digit Profil [1] appliziert. Mit diesem Ansatz folgt das NACA 3215
als einheitliches Profil fiir die Tragfliche. Fiir die Hohen- und Seitenleitwerke werden
NACA oo12 Profile eingesetzt.

Zur Kalibrierung der Aerodynamik wird ein Skalierungsfaktor auf den Rumpfwiderstand
aufgeschlagen. Dieser reprisentiert den Zusatzwiderstand der Fliigel-Rumpf-Verkleidungen
sowie der Fahrwerksverkleidungen, da diese Komponenten bei der Geometriemodellie-
rung nicht explizit berticksichtigt werden. Fiir turbo-elektrische Konfigurationen wird in
SynerglE eine Integration der Gasturbinen im Rumpfvorgeschlagen und hier iibernom-
men. Um der zusitzlichen Verkleidung Rechnung zu tragen, wird eine weitere Erth6hung
des Rumpfwiderstands um 3% nach Einschitzung des Autors angenommen.

Die Ergebnisse der nachentworfenen Konfigurationen sind in Tabelle 4.2 in Form von
relativen Abweichungen der wesentlichen Parameter von den SynerglE-Konfigurationen
aufgelistet. Die Abweichungen der Referenzkonfiguration bewegen sich im Bereich von
unter 2%, wodurch die Kalibrierung des Prozesses als erfolgreich angesehen werden kann.
Mit dem kalibrierten Prozess erfolgt der Nachentwurf der turbo-elektrischen Konfigura-
tionen: der zweimotorigen SynerglE-Baseline sowie der DEP1o-Konfiguration. Der Ent-
wurfder Baseline erfolgt mit denselben Werten fiir die Flichenbelastung und das Leistungs-
Gewichtsverhiltnis wie im Projekt-SynerglIE. Fiir die DEP1o-Konfiguration wird das Leistungs-
Gewichtsverhiltnis um 10% gegeniiber dem SynergIE-Entwurf erh6ht, um eine ausrei-
chende Leistung in Reiseflughohe zu gewihrleisten. Die Ursache fiir das zu kompensie-
rende Leistungsdefizit wird in den unterschiedlichen Leistungscharakteristiken der ver-
wendeten Triebwerksmodelle vermutet.
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Tabelle 4.2.: Vergleich der nachentworfenen Konfiguration aus dem Projekt SynergIE [36].
Referenz Baseline DEP10

Treibstoffmasse 0.1% -0.6% -1.1%
Treibstoffmasse inkl. Reserven 1.2% 0.2% -0.1%
Maximale Abflugmasse 0.5% 17% 1.4%
Operationelle Leermasse 0.4% 2.6% 2.2%
L/D Reiseflug 1.5% 15%  18%
Bezugfliigelfliche 0.6% 1.9% 11%
Propellerwirkungsgrad -1.6% -1.4% -1.8%

Die Ergebnisse in Tabelle 4.2 zeigen, dass die Abweichungen der nachentworfenen turbo-
elektrischen Konfigurationen eine mit der Referenz vergleichbare Gréflenordnung auf-
weisen. Die Gleitzahl und der Propellerwirkungsgrad zeigen dhnliche Trends. Der Missi-
onstreibstoffbedarf der Nachentwiirfe weicht um ca. 1% und die maximale Abflugmasse
um bis zu 2% ab. Die Nachentwiirfe fallen schwerer aus, was primir durch die Leermasse
getrieben ist. Durch die vorgegebene Flichenbelastung weist die Bezugsfliigelfliche dhn-
liche Abweichungen wie die maximale Abflugmasse auf.

Der beschriebene Vergleich zeigt, dass die Trends und die Groflenordnungen der Konfi-
gurationsparameter, welche der aufgebaute Vorentwurfsprozess liefert, als valide angese-
hen werden konnen und dessen weitere Verwendung legitimieren. Anzumerken ist, dass
bei der Auswahl von Hochauftriebssystemen der verwendete Vorentwurfsprozess ausschliefs-
lich auf Wolbklappen beschrinkt ist, sodass die Maximalauftriebsbeiwerte der Konfigu-
rationen aus dem Projekt SynergIE nicht erreicht werden kénnen. Demzufolge sind die
nachentworfenen Konfigurationen wie erwartet nicht in der Lage, die Startbahnlinge und
die Anfluggeschwindigkeit bei der vorgegebenen Flichenbelastung einzuhalten.

4.2.3. Entwurf der Turboprop-Referenz

Da die im Rahmen dieser Arbeit entwickelte Entwurfskette nicht in der Lage ist, Spalt-
klappen zu simulieren, konnen die in Kapitel 4.2.2 beschriebenen Konfigurationen nicht
unmittelbar fiir Studien im Rahmen dieser Arbeit verwendet werden. Um die Start- und
Landeanforderungen zu erfiillen, erfolgt der Entwurf eines Referenz-Turboprops unter
Verwendung von spaltlosen Klappen mit einer von 428 kg/m? auf 400 kg /m?reduzierten
Flichenbelastung. Es wird nach Vorbild der Entwiirfe aus dem Projekt SynergIE [36] eine
Hochdeckerkonfiguration mit im Rumpf integrierten Fahrwerk und einem konventio-
nellen Leitwerk verwendet. Parameterstudien werden durchgefiihrt, um eine Konfigura-
tion zu identifizieren, welche die maximale Flichenbelastung in Kombination mit einem
minimalen Leistungs- Gewichtsverhiltnis aufweist und dabei alle {iberpriiften Anforde-
rungen erfiillt.

In Tabelle 4.3 sind die wesentlichen Daten der resultierenden Konfiguration, der Referenz,
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zusammengefasst. Als Treibstoffbedarf ist der wihrend der Mission verbrauchte Treib-

stoff, gemeinhin als “block-fuel” bekannt, ohne die Anteile fiir die Ausweichmission, die

Warteschleife und sonstiger Reserven zu verstehen. Die Dreiseitenansicht der Referenz-

konfiguration ist in Abbildung 4.16 gezeigt.

Tabelle 4.3.: Technische Daten der Referenzkonfiguration mit Turboprop-Triebwerken.

Flichenbelastung [kg/m?] 400
Leistungs- Gewichtsverhiltnis [kW/kg]  0.19
MTOM [t] 21.80
OEM [f] 12.77
Sref [m?] 54.5
Treibstoffbedarf (Block) [t] 1.78
L/D im Reiseflug [-] 16.7
Propellerwirkungsgrad [-] 89.0%
s| .3.95
-l %a
o o _——
O
E E 2.46
1.48
28.7

Turboprop

W/S 400 kg/m2
P/W 0.19 kW/kg
MTOM 21.8 t
OEM 12.8 t

Abbildung 4.16.: Dreiseitenansicht der Turboprop-Referenzkonfiguration fiir die Regionalflug-

zeugmission.
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4.2.4. Entwurf der turbo-elektrischen Baseline

Ausgehend von der Flichenbelastung der Referenz wird mittels Parameterstudien eine
turbo-elektrische Konfiguration mit zwei Propellern definiert, welche ebenfalls alle ge-
setzten Anforderungen erfiillt. Als zusitzliches Kriterium zu der Auslegungsmission wird
die maximale Steigflugdauer von 40 Minuten, abgeleitet von der Referenz, fiir alle weite-
ren Regionalflugzeugentwiirfe festgelegt. In Tabelle 4.4 sind die wesentlichen Daten der
Baseline zusammengefasst und die relativen Abweichungen von der Referenz gezeigt.

Tabelle 4.4.: Vergleich der Referenzkonfiguration und der Baseline fiir Regionalflugzeugmissio-

nen.
Parameter Einheit Baseline rel. Abweichung zur Referenz

Flichenbelastung [kg/m?] 400 0.0%
Leistungs- Gewichtsverhiltnis [kW /kg] 0.2 5.3%
MTOM [£] 23.56 8.1%

OEM [f] 14.28 11.9%

Sref [m?] 58.9 8.1%
Treibstoffbedarf (Block) (1] 1.97 10.5%
L/D im Reiseflug [-] 16.8 11%
Propellerwirkungsgrad [-] 88.2% -0.8%

Die Flichenbelastung der beiden Konfigurationen wird gemifd der Anforderung an die
Landegeschwindigkeit konstant gehalten. Um die Wirkungsgradverluste im Antriebss-
trang zu kompensieren, wird das Leistungs- Gewichtsverhiltnis um 5% erhoht. Man er-
kennt die erwarteten Trends des Massenanstiegs um 8%, der Reduktion des Propeller-
wirkungsgrads um 1% und des um 11% erhohten Treibstoftbedarfs. Ein geringer Anstieg
der mittleren Gleitzahl im Reiseflug ist auf das stirkere Wachstum des Auftriebsbedarfs
als des Gesamtwiderstands zuriickzufiihren. Die aerodynamischen Daten der Referenz
und der Baseline fiir einen reprisentativen Betriebspunkt im Reiseflug sind in Tabelle 4.5
zusammengefasst. Da beide Konfigurationen unterschiedliche Bezugsfliigelflichen auf-
weisen, werden fiir die Vergleichbarkeit Widerstandsflichen CpS,,s aufgelistet. Bei der
Baseline erkennt man einen deutlichen Widerstandsanstieg aller Komponenten mit Aus-
nahme der Triebwerksgondeln, welche aufgrund der aerodynamisch giinstigeren Integra-
tion von Elektromotoren (entspricht hier einer hoheren Leistungsdichte der Gondeln)
eine leichte Reduktion versprechen. Dies entspricht den erwarteten Effekten durch die
Integration eines turbo-elektrischen Antriebsstrangs ohne verteilte Antriebe.
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Tabelle 4.5.: Vergleich der Widerstandsflichen der zweimotorigen Referenzkonfiguration und der
zweimotorigen turbo-elektrischen Baseline fiir Regionalflugzeugmissionen. In Klam-
mern sind die relativen Anteile der Widerstandskomponenten bezogen auf den Ge-
samtwiderstand angegeben.

Parameter  Einheit Referenz Baseline  rel. Abweichung
Cp, Sref [m?] 0276 (16%) 0312 (17%) 14.7%
CDy g Sref [m?] 0454 (27%)  0.486 (27%) 7.0%
CDy oneoneSref [M*] 0160 (10%)  0.179 (10%) 11.9%
CDy gumpsSref~ [m?]  0.631(38%)  0.650 (36%) 3.0%
CDy contenSref ~ [m?] 0143(9%)  0.141(8%) -1.7%

In Abbildung 4.17 ist die Dreiseitenansicht der Baseline gezeigt. Man erkennt die grofiere
Fliigeltiefe im Vergleich zu der Referenz und die daraus resultierende grofiere Fliche bzw.
Spannweite des Hohenleitwerks. Die Dimensionen der Triebwerksgondeln sind trotz un-
terschiedlicher Wellenleistungen vergleichbar, da Gondeln fiir elektrische Antriebe ten-
denziell kompakter gebaut werden kénnen. Symbolisch ist bei der turbo-elektrischen
Konfiguration eine grofiere Fliigel-Rumpf-Abdeckung angedeutet, da bei Berechnungen
ein Zusatzwiderstand aufgrund der Integration der Gasturbinen im Rumpfberiicksichtigt
wird.

.94

A
M

11.25

2 Propeller
W/S 400 kg/m2
P/W 0.20 kW/kg
MTOM 23.6 t

o L1.58 OEM 14.3 t

28.7

Abbildung 4.17.: Dreiseitenansicht der turbo-elektrischen Baseline-Konfiguration fiir die Regio-
nalflugzeugmission.
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4.2.5. Untersuchungen zu turbo-elektrischen
Regionalflugzeugkonfigurationen mit verteilten Antrieben

Zur Ermittlung des Potentials von verteilten Antrieben aus der Perspektive des Gesamt-
entwurfs unter Beriicksichtigung der gegebenen Randbedingungen werden Parameter-
studien durchgefiihrt. Zunichst werden die grundsitzlichen Effekte der Variation der
Propelleranzahl, der Flichenbelastung und des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses unter
Einsatz des multidiszipliniren Entwurfs erldutert. AnschliefSend erfolgen die Entwurfs-
studien mit dem Fokus auf die Effizienzsteigerung. Abschlieffend wird der Einfluss der
Massenannahmen von elektrischen Komponenten bewertet.

Einfluss der Propelleranzahl

In der ersten Studie wird die Zahl der Propeller bei konstanter Flichenbelastung und kon-
stantem Leistungs- Gewichtsverhiltnis variiert. Beide Parameter entsprechen den Wer-
ten der turbo-elektrischen Baseline-Konfiguration (400 kg/m? und 0.2 kW /kg). In Abbil-
dung 4.18 sind die entsprechenden Konfigurationen dargestellt.

Abbildung 4.18.: Turbo-elektrische Konfigurationen der Studie zum Einfluss der Propelleranzahl
bei konstanter Flichenbelastung und konstantem Leistungs- Gewichtsverhiltnis.
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Um den Einfluss der Propelleranzahl isoliert zu betrachten, werden die Einfliisse einer
potentiellen Erhohung der Flichenbelastung und einer Reduktion des Leistungsbedarfs
gezielt ausgeblendet. Aufgrund der konstanten Spannweite und der gleichen geometri-
schen Verteilungslogik der Antriebe fiir alle Konfigurationen dieser Parameterstudie sind
die gezeigten Propellerdurchmesser bei der jeweiligen Propelleranzahl von der Flichen-
belastung und dem Leistungs- Gewichtsverhiltnis unabhingig.

In Abbildung 4.19 ist der Einfluss der Propelleranzahl auf den Missionstreibstoff, die ma-
ximale Abflugmasse, die Gleitzahl im Reiseflug und den Vortriebswirkungsgrad in Form
von relativer Anderung bezogen auf die Werte der Baseline-Konfiguration dargestellt. Zu
erkennen ist eine Reduktion des Treibstoftbedarfs um 6% beim Ubergang von 2 auf4 Pro-
peller. Bei 6 und 8 Propellern befindet sich ein Minimum des Missionstreibstoffs, welcher
einen weiteren Vorteil von ca. 1.5%, insgesamt also 7.5% bietet. Bei einer hoheren Propel-
leranzahl steigt der Treibstoffbedarf erneut an und erreicht bereits ab 14 Propellern einen
héheren Wert als bei 4 Propellern. Eine Erhohung der Gleitzahl im Reiseflug belduft sich
aufunter 1%. Die maximale Abflugmasse zeigt einen kontinuierlich abnehmenden Trend
bis maximal 1.5% bei 16 Propellern.

80/0 T T T I I I I I .

_ —&- Treibstoftbedarf’
to 4% - | —— L/D Reiseflug
g —A— MTOM
,E 0% —-©- Mvortrieb
<
E —4% |- I 2

—8% :

= H | l
2 4 6 8 10 12 14 16
Propelleranzahl [-]

Abbildung 4.19.: Relative Anderung des Missionstreibstoffs, der maximalen Abflugmasse MTOM,
der Gleitzahl L/D im Reiseflug und des Vortriebswirkungsgrads #y,,+riep in Ab-
hiingigkeit der Propelleranzahl bei konstanter Flichenbelastung von 400 kg /m?
und konstantem Leistungs- Gewichtsverhiltnis von 0.2 kW /kg bezogen auf die
Baseline-Konfiguration.

Mafigeblich fiir die beobachtete Anderung des Missionstreibstoffs ist der verbesserte Vor-
triebswirkungsgrad. Dieser ist auf die deutliche Steigerung des Propellerwirkungsgrads
zuriickzufiihren, was wiederum durch eine Vergroflerung der Propellerfliche bzw. eine
Reduktion der Propellerflichenbelastung erreicht wird. In Abbildung 4.20 sind die ent-
sprechenden Werte dargestellt. Man erkennt eine Reduktion der Propellerbelastung um
50% durch die Verwendung von 4 statt 2 Propellern und eine Reduktion um weitere 17%
durch 6 Propeller. Der Propellerdurchmesser bleibt durch die gewihlte Randbedingung
des Maximaldurchmessers von 4 m bei bis zu 6 Propellern konstant und verringert sich ab
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8 Propellern kontinuierlich. Der Propellerwirkungsgrad steigt durch die reduzierte Belas-

tung um mehr als 6% und erreicht bei 6 und 8 Propellern ein Maximum. Dies ist darauf

zuriickzufiihren, dass trotz der verkleinerten Durchmesser die Durchsatzfliche von 8 Pro-

pellern fiir die gewihlte Geometrie mit der von 6 Propellern vergleichbar ist.
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Abbildung 4.20.: Relative Anderung des Propellerwirkungsgrads HPropeller, der Belastung und des

Durchmessers der Propeller in Abhingigkeit der Propelleranzahl bei konstanter

Flichenbelastung von 400 kg / m? und konstantem Leistungs- Gewichtsverhiltnis

von 0.2 kW /kg bezogen auf die Baseline-Konfiguration.

Die sich mafigeblich indernden Parameter sind in Abbildung 4.21 dargestellt.
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Abbildung 4.21.: Relative Anderung der Massen des Antriebssystems #14,i.p, der Tragfliche

MTrag flaecher A€T Propeller mpyopeier, des Seitenleitwerks migeisenseitwerk und der

operationellen Leermasse OEM bei konstanter Flichenbelastung von 400 kg /m?

und konstantem Leistungs- Gewichtsverhiltnis 0.2 kW /kg bezogen auf die

Baseline-Konfiguration.

Die operationelle Leermasse steigt zunichst um ca. 0.5% bis zu einer Anzahl der Propeller

von 6 und sinkt danach mit zunehmender Propelleranzahl um bis zu 1.7% bei 16 Pro-

pellern. Die Masse des Antriebssystems steigt zunichst um bis zu 6.5%, getrieben durch
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die Masse der Propeller, welche bei 6 Propellern das Maximum von 27% erreicht und
anschliefSend kontinuierlich fillt. Zwischen 10 und 12 Propellern zeigt der Verlauf der
Propellermasse einen Nulldurchgang.

Die Masse der Tragfliche sinkt zwischen 2 und 4 Propellern um 3.7% und bleibt anschlie-
flend niherungsweise konstant. Dies ist auf das Massenmodell zuriickzufiithren, welches
die Lastabminderung durch eine Triebwerksintegration am Fliigel von bis zu 4 Antrie-
ben beriicksichtigt. Der Einfluss einer hoheren Zahl von Antrieben wird von dem Modell
nicht erfasst. Die Masse des Seitenleitwerks hingt von dessen Fliche ab und verringert
sich um eine dhnliche Gréf8enordnung von tiber 25% bei vier und um iiber 50% bei sechs
Propellern.

Einfluss der Flichenbelastung

In diesem Kapitel werden die Einfliisse der Flichenbelastung in Kombination mit der
Propelleranzahl untersucht. Hierzu wird ausgehend von der obigen Studie die Flichenbe-
lastung der betrachteten Konfigurationen bei einem konstanten Leistungs- Gewichtsver-
hiltnis schrittweise erhoht. In Abbildung 4.22 ist der Einfluss der Variation der Flichen-
belastung auf die Geometrie anhand von drei reprisentativen Konfigurationen mit Fli-
chenbelastungen von 400 kg /m?, 440 kg/m? und 480 kg /m? dargestellt. Dies entspricht
den relativen Schritten von 100%, 110% und 120%, welche bei den Auswertungen verwen-
det werden. Anhand der Abmessungen erkennt man die Verringerung der Fliigeltiefe bei
konstanter Spannweite. Dies fiihrt zu einer deutlichen Verkleinerung des Hohenleitwerks
bei Verwendung eines konstanten Leitwerksvolumenkoeffizienten.
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Abbildung 4.22.: Reprisentative Konfigurationen mit acht Propellern fiir die Flichenbelastungen
von 400 kg /m? (links), 440 kg /m? (mittig) und 480 kg/m? (rechts).
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In Abbildung 4.23 ist die Entwicklung des Treibstoffbedarfs in Abhingigkeit der Propeller-
anzahl fiir Flichenbelastungen ausgehend von 400 kg/m? um jeweils 5% steigend gezeigt.
Es sei angemerkt, dass um die prinzipiellen Zusammenhinge darzustellen, die Diagram-
me alle Konfigurationen umfassen, welche die Auslegungsmission erfolgreich absolvieren
konnen, jedoch nicht zwangsliufig alle Langsamfluganforderungen erfiillen.

Zu erkennen ist, dass die Entwicklung der Treibstoftbedarfs fiir alle Flichenbelastungen
einen dhnlichen Verlauf aufweist, wobei die einzelnen Kurven zueinander niherungswei-
se parallel verschoben sind. Bei einer Erhohung der Flichenbelastung um 7.5% sinkt der
Treibstoffbedarfum ca. 2% bei identischer Propelleranzahl. Bei 15% betrigt die Anderung
ca. 3.5%.
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Abbildung 4.23.: Relative Anderung des Treibstoffbedarfs in Abhingigkeit der Propelleranzahl fiir

verschiedene Flichenbelastungen bei einem konstanten Leistungs- Gewichtsver-
hiltnis bezogen auf die Baseline-Konfiguration.

Eine andere Perspektive auf die Ergebnisse ist in Abbildung 4.24 gezeigt. Hierbei ist der
Verlauf der Anderung des Treibstoffbedarfs bezogen auf die Baseline iiber der Flichenbe-
lastung fiir drei reprisentative Propellerzahlen von zwei, acht und vierzehn dargestellt.
Man erkennt eine niherungsweise lineare Abhingigkeit zwischen der steigenden Flichen-
belastung und dem sinkenden Treibstoffbedarf. Weiterhin ist festzuhalten, dass die Kur-
ven fiir die betrachteten Propellerzahlen niherungsweise parallel verlaufen. Da die Ein-
fliissse der Flichenbelastung zwischen den jeweiligen Propellerzahlen vergleichbar sind,
wird zur Evaluierung der Effekte auf Komponentenebene eine reprisentative Propeller-
anzahl von acht verwendet. In der Abbildung 4.25 sind verschiedene Massen sowie die
Gleitzahl im Reiseflug dargestellt.
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Abbildung 4.24.: Relative Anderung des Treibstoffbedarfs in Abhingigkeit der Flichenbelastung
fiir verschiedene Propellerzahlen bei einem konstanten Leistungs- Gewichtsver-
hiltnis bezogen auf die Baseline-Konfiguration.
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Abbildung 4.25.: Einfluss der Flichenbelastung auf die Massen und die Gleitzahl von Konfigu-
rationen mit 8 Propellern bei einem konstantem Leistungs- Gewichtsverhilt-

nis. (Anderungen bezogen auf die Konfiguration mit einer Flichenbelastung von
400 kg /m?.)

Die maximale Abflugmasse, die Leermasse und die Masse des Antriebssystems weisen Re-
duktionen von unter 1% trotz einer deutlichen Steigerung der Flichenbelastung auf. Auf-
tillig ist, dass trotz der Verkleinerung der Fliigelfliche die Tragflichenmasse steigt. Dies
ist auf'die Erh6hung der Streckung zuriickzufiihren, die durch eine konstante Spannwei-
te fiir alle Konfigurationen bedingt ist und bei konstanter relativer Profildicke zu einer
Reduktion der absoluten Dicke fiihrt. Die Gleitzahl verbessert sich kontinuierlich mit zu-
nehmender Flichenbelastung, was, wie in Kapitel 4.1.4 gezeigt, auf die reduzierte benetz-
te Fliche sowie auf einen héheren Auftriebsbeiwert im Reiseflug zuriickgefiihrt werden
kann.

In Abbildung 4.26 sind die Anderungen des Widerstandsanteile der wesentlichen Kom-
ponenten der Zelle dargestellt. Fiir die Vergleichbarkeit werden die Widerstandsbeiwer-
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te mit den jeweiligen Bezugsfliigelflichen multipliziert. Der Rumpf und die Gondeln
weisen keine erkennbare Abhingigkeit des Widerstands von der Fliigelfliche auf. Dies
ist plausibel, denn die Rumpfgeometrie wird konstant gehalten und die Triebwerksgon-
deln, welche anhand der Leistung dimensioniert werden, bleiben aufgrund des konstan-
ten Leistungs- Gewichtsverhiltnisses und einer weitestgehend konstanten Abflugmasse
geometrisch vergleichbar. Der Reibungswiderstand der Tragfliche verringert sich erwar-
tungsgemifs. Eine deutlich stirkere Sensitivitit weist das Leitwerk auf, primir getrieben
durch das Hohenleitwerk, dessen Grofle, wie in Kapitel 3.7.1 erliutert, sowohl von der
Fliigelfliche als auch der Bezugsfliigeltiefe abhingt. Aufgrund der steigenden Streckung
verringert sich die letztere zunehmend. Der induzierte Widerstand weist aufgrund der
konstanten Spannweite und einer vergleichbaren Abflugmasse keine nennenswerte Sen-
sitivitit von der Flichenbelastung auf.
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Abbildung 4.26.: Einfluss der Flichenbelastung auf den Widerstand der Komponenten von Konfi-
gurationen mit 8 Propellern bei einem konstantem Leistungs- Gewichtsverhilt-

nis. (Anderungen bezogen auf die Konfiguration mit einer Flichenbelastung von
400 kg/m?.)

In Abbildung 4.27 sind die Polaren fiir die Gleitzahl im Reiseflug von drei reprisentativen
Konfigurationen mit acht Propellern und Flichenbelastungen von 100% bis 120% darge-
stellt. Man erkennt, dass die erzielbare Gleitzahl bei einem bestimmten Auftriebsbeiwert
mit steigender Flichenbelastung trotz hoherer Streckung sinkt. Dies wurde bereits in Ka-
pitel 4.1.4 diskutiert. Der Grund besteht in dem steigenden Einfluss des Nullwiderstands
der nicht auftriebserzeugenden Komponenten wie des Rumpfs und der Triebwerksgon-
deln. Diese skalieren nicht mit der Bezugsfliigelfliche, sodass deren relativer Anteil am
Gesamtwiderstand steigt. Aufgrund der hoheren operationellen Auftriebsbeiwerte, die im
Diagramm durch Symbole entlang der jeweiligen Polare (C; — Bereich) hervorgehoben
sind, werden die Konfigurationen mit zunehmender Flichenbelastung jedoch bei besse-
ren Gleitzahlen betrieben, wodurch sich der aerodynamische Vorteil erklirt.
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Abbildung 4.27.: Polaren von Konfigurationen mit 8 Propellern fiir verschiedene Flichenbelastun-
gen. Die Betriebsbereiche der Auftriebsbeiwerte fiir den Reiseflug sind mit Sym-
bolen markiert.

Einfluss des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses des Flugzeugs

Durch die Verwendung von verteilten Antrieben kann der Leistungsbedarf von Konfigu-
rationen gesenkt werden. In diesem Kapitel wird deshalb eine Variation des Auslegungs-
parameters Leistungs- Gewichtsverhiltnis durchgefiihrt, um den Einfluss der Leistungs-
reduktion in Abhingigkeit der Propelleranzahl zu evaluieren. Die Flichenbelastung wird
mit 460 kg/m? konstant gehalten.

In Abbildung 4.28 sind drei reprisentative Konfigurationen mit Leistungs- Gewichtsver-
hiltnissen des Flugzeuges von 0.2 kW / kg (100%), 0.18 kW / kg (95%) und 0.16 kW / kg (90%)
gezeigt. Anhand der Abmessungen ist eine Verkleinerung der Triebwerksgondeln auf-
grund der reduzierten Antriebssystemleistung und eine Verkleinerung der Fliigel- und
Leitwerksflichen infolge der reduzierten Abflugmasse erkennbar.
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Abbildung 4.28.: Reprisentative Konfigurationen mit acht Propellern fiir die Leistungs- Gewichts-
verhiltnisse von 0.2 kW /kg (100%), 0.18 kW / kg (95%) und 0.16 kW /kg (90%).
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In Abbildung 4.29 ist die relative Anderung des Treibstoffbedarfs iiber der Propelleran-
zahl fiir verschiedene Leistungs- Gewichtsverhiltnisse bezogen auf0.2 kW /kg dargestellt.
Man erkennt wie bei den vorangegangenen Studien dhnliche Verliufe {iber der Propel-
leranzahl fiir das jeweilige Leistungs- Gewichtsverhiltnis. Der Treibstoftbedarf sinkt fiir
Konfigurationen mit vier und mehr Propellern um ca. 1% bei einer Leistungsreduktion
um 5%.

In Abbildung 4.30 sind die Sensitivititen der maximalen Abflugmasse, der Leermasse,
der Gleitzahl sowie des Treibstoffs fiir Konfigurationen mit acht Propellern dargestellt.
Man erkennt den vorteilhaften Einfluss des reduzierten Leistungs- Gewichtsverhiltnis-
ses sowohl auf die Massen als auch auf die Aerodynamik. Die maximale Abflugmasse
und die Leermasse weisen eine Reduktion von 1% bis 1.5% bei einer Verringerung des
Leistungs- Gewichtsverhiltnisses um 5% unter Beriicksichtigung der Schneeballeftekte
auf: Die Gleitzahl steigt dabei um ca. 0.5%.
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Abbildung 4.29.: Relative Anderung des Treibstoffbedarfs in Abhingigkeit des Leistungs- Ge-
wichtsverhiltnisses bei konstanter Flichenbelastung von 460 kg /m?.
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Abbildung 4.30.: Relative Anderung der Maximalen Abflugmasse MTOM, der operationellen Leer-
masse OEM, der Gleitzahl L/D und des Treibstoffbedarfs in Abhingigkeit des
Leistungs- Gewichtsverhiltnisses fiir Konfiguration mit acht Propellern und ei-
ner Flichenbelastung von 460kg / m?.
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Die Anderung der Masse des Antriebssystems und der Triebwerksgondeln sowie die we-
sentlichen Treiber dafiir wie die Propellermasse und die Gasturbinenmasse sind in Abbil-
dung 4.31 dargestellt. Man erkennt eine vergleichbare Sensitivitit der aufgefiihrten Ein-
zelkomponenten und eine niherungsweise lineare Abhingigkeit von dem Leistungs- Ge-

wichtsverhiltnis.
0% 2]
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Abbildung 4.31.: Relative Anderung der Massen der Komponenten des Antriebsstrangs in Abhin-
gigkeit des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses bei konstanter Flichenbelastung
von 460 kg /m?.

In Abbildung 4.32 sind die relativen Anderungen der Nullwiderstinde von Fliigel, Rumpf,
Triebwerksgondeln und Leitwerken sowie des auftriebsinduzierten Widerstands gezeigt.
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Abbildung 4.32.: Relative Anderung der Nullwiderstinde von Einzelkomponenten sowie des in-
duzierten Widerstands in Abhingigkeit des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses bei
einer konstanten Flichenbelastung von 460 kg /m?.

Fiir die Vergleichbarkeit zwischen den verschiedenen Konfigurationen werden die Bei-
werte mit der jeweiligen Bezugsfliche multipliziert. Im Diagramm sind niherungsweise
lineare Verliufe der Widerstandswerte iiber der relativen Anderung des Leistungs- Ge-
wichtsverhiltnisses erkennbar. Die grofite relative Anderung von ca. 4% pro 5% des P/ W
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erfahren die Triebwerksgondeln aufgrund der verringerten Leistung der Elektromoto-
ren. Die Widerstandsreduktionen der Tragfliche und des Leitwerks liegen in der Gro-
flenordnung von 1% bei einer Leistungsreduktion von 5%. Aufgrund der verringerten
Masse sinkt der induzierte Widerstand mit 1.5% pro 5% des P/W leicht iiberproportio-
nal, jedoch in vergleichbarer Gréflenordnung.

Generische multidimensionale Parameterstudie

Zur Ermittlung des Potentials von verteilten Antrieben unter Beriicksichtigung der ange-
nommenen Randbedingungen wird zunichst eine generische Parameterstudie iiber die
vorher betrachteten Parameter durchgefiihrt. Dazu werden die Zahl der Propeller von 2
bis 16, die Flichenbelastung von 400 kg /m? bis 480 kg/m? und das Leistungs- Gewichts-
verhiltnis von 0.16 kW /kg bis 0.20 kW / kg variiert. Diese Studie dient dazu, den Entwurfs-
raum fiir weitere Untersuchungen einzugrenzen.

In Abbildung 4.33 ist die relative Anderung des Treibstoffbedarfs bezogen auf die zweimo-
torige turbo-elektrische Baseline fiir alle konvergierten Entwiirfe der Studie dargestellt.
Erkennbar ist, dass die Kurvenverliufe tiber den Propellerzahlen qualitativ vergleichbar
und vertikal zueinander versetzt sind.
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Abbildung 4.33.: Relative Anderung des Treibstoffbedarfs aller Konfigurationen der generischen

Variation der Propelleranzahl, der Flichenbelastung W/ S und des Leistungs- Ge-
wichtsverhiltnisses P/W bezogen auf die turbo-elektrische Baseline.

Zur Verdeutlichung der Einfliisse der Flichenbelastung und des Leistungs- Gewichtsver-
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hiltnisses ist deshalb in Abbildung 4.34 die Anderung des Treibstoffbedarfs fiir Konfigu-
rationen mit 8 Propellern gezeigt. Man erkennt die bereits diskutierten Effizienzvorteile
einer geeigneten Propelleranzahl, einer hoheren Flichenbelastung und eines reduzierten
Leistungs- Gewichtsverhiltnisses, welche sich hier gegenseitig verstirken.
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Abbildung 4.34.: Relative Anderung des Treibstoffbedarfs der Konfigurationen mit 8 Propellern
in Abhingigkeit der Flichenbelastung W /S und des Leistungs- Gewichtsverhilt-
nisses P/W bezogen auf die turbo-elektrische Baseline.

Im nichsten Schritt werden die Konfigurationen der generischen Studie hinsichtlich al-
ler im Rahmen dieser Arbeit relevanten Anforderungen iiberpriift. Dabei zeigt sich erwar-
tungsgemifs, dass zweimotorige Konfigurationen mit einer hoheren Flichenbelastung als
jener der Baseline die Anfluggeschwindigkeit nicht einhalten konnen, da sie die aktive
Tragflichenanstrémung nicht ausnutzen. Aufgrund derselben Anforderung scheiden al-
le Konfigurationen mit der maximalen Flichenbelastung von 480 kg/m? (120%) aus. In
diesem Fall reicht die Erh6hung des Staudrucks durch die Propeller nicht aus, um aus-
reichende Maximalauftriebsbeiwerte zu erzielen. Andere Konfigurationen mit erhéhter
Flichenbelastung erfordern eine zunehmend wachsende Zahl an Propellern, um entspre-
chend hohe Ubergeschwindigkeiten im Propellernachlauf zu generieren und so die Ma-
ximalauftriebsbeiwerte in ausreichendem Mafie zu steigern. Hier sei auf die Studien zur
Abhingigkeit des Maximalauftriebsbeiwerts von der Propelleranzahl in Kapitel 4.1.6 ver-
wiesen.

Die Steigflugdauer ist limitierend fiir Konfigurationen mit dem niedrigsten Leistungs-
Gewichtsverhiltnis von 0.16 kW /kg (80%). Sie ist auch ein Ausschlusskriterium fiir Kon-
figurationen mit einem reduzierten Leistungs- Gewichtsverhiltnis von 0.18 kW /kg (90%)
in Kombination mit einer zu niedrigen oder einer zu hohen Zahl von Propellern aufgrund
des relativ niedrigen Propellerwirkungsgrads in beiden Fillen. Die Startstrecke sowie der
Steigflug nach Triebwerksausfall sind limitierend bei Konfigurationen mit zwei Propel-
lern. Bei Verwendung von verteilten Antrieben sind sie tendenziell unkritisch.

In Abbildung 4.35 sind die selektierten Konfigurationen der generischen Studie, welche
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alle betrachteten Anforderungen erfiillen, zusammengefasst. Ausgehend von den Ergeb-
nissen dieser Auswahl werden erginzende Studien durchgefiihrt, um weitere sinnvolle
bzw. vielversprechende Konfigurationen der Studie hinzuzufiigen.
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Abbildung 4.35.: Relative Anderung des Treibstoffbedarfs aller Konfigurationen der generischen
Variation der Propelleranzahl, der Flichenbelastung und des Leistungs- Ge-

wichtsverhiltnisses, welche alle gepriiften Anforderungen erfiillen, bezogen auf
die turbo-elektrische Baseline.

Die zusitzlichen Entwiirfe werden gezielt auf vergleichsweise niedrige Leistungs- Ge-
wichtsverhiltnisse, sinnvoll hohe Flichenbelastungen und auf geeignete Propellerzahlen
beschrinkt. Eine Ubersicht aller resultierenden Entwiirfe, welche alle iiberpriiften Anfor-
derungen erfiillen, ist in Abbildung 4.36 gezeigt.

Bewegt man sich entlang der Propellerzahlen und betrachtet die jeweils effizientesten
Konfigurationen, welche durch Buchstaben A-H gekennzeichnet sind, erkennt man eine
Art Pareto-Front. Die entsprechenden Konfigurationen sind in Abbildung 4.37 dargestellt.
Die Baseline ist erwartungsgemif} die einzige zweimotorige Konfiguration und zugleich
die ineffizienteste dieser Studie. Mit zunehmender Flichenbelastung wird eine immer
groflere Anzahl an Propellern erforderlich, um im Landeanflug den geforderten Auftriebs-
beiwert zu erreichen. Der Treibstoffbedarf sinkt bis zu einer Zahl von acht Propellern um
ca. 12% und bildet im Bereich von acht und zwolf Propellern niherungsweise ein Plateau.
Ab vierzehn Propellern ist schliefflich eine Erhohung des Treibstoffbedarfs feststellbar.
Es ist anzumerken, dass diese Parameterstudie, wenn auch verfeinert gegeniiber der ur-
spriinglichen, in diskreten Schritten durchgefithrt wurde. Durch eine Optimierung diirf-
te man weitere Vorteile identifizieren konnen. Es ist allerdings zu erwarten, dass diese
eine sehr geringe Gréflenordnung aufweisen wiirden, da deutlich niedrigere Leistungs-
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Gewichtsverhiltnisse eine unzureichende Leistung fiir den Steig- und Reiseflug bereit-
stellen wiirden. Hohere Flichenbelastungen wiren nur bei Verwendung eines stirkeren
Hochauftriebssystems denkbar, was jedoch auch die Leistungsfihigkeit der Baseline er-
hoéhen wiirde.
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Abbildung 4.36.: Relative Anderung des Treibstoffbedarfs aller Konfigurationen der der erwei-
terten Studie zur Variation der Propelleranzahl, der Flichenbelastung und des
Leistungs- Gewichts-Verhiltnisses, welche alle gepriiften Anforderungen erfiil-
len, bezogen auf die turbo-elektrische Baseline.

Betrachtung der effizientesten Konfigurationen fiir die jeweilige Propelleranzahl

In Abbildung 4.37 sind die vielversprechendsten turbo-elektrischen Konfigurationen fiir
die jeweilige Propelleranzahl als Draufsichten dargestellt. In Abbildung 4.38 sind die re-
lativen Abweichungen des Treibstoffbedarfs, der maximalen Abflugmasse, der Gleitzahl,
der Flichenbelastung und des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses dieser Konfigurationen
bezogen auf die zweimotorige turbo-elektrische Baseline gezeigt.

Trotz unterschiedlicher Propellerzahlen weisen die relativen Anderungen der maximalen
Abflugmasse, der Gleitzahl und des Missionstreibstoffs bei den betrachteten Konfigura-
tionen eine dhnliche Groflenordnung auf. Bei genauerer Betrachtung erkennt man einen
leicht sinkenden Trend bei der Abflugmasse und einen steigenden Trend bei der Gleitzahl
in Groéflenordnungen zwischen 1% und 2%. Eine weitere Reduktion des Treibstoffbedarfs
ist jedoch aufgrund der Reduktion des Propellerwirkungsgrads ab acht Propellern nicht
zu beobachten.



Man erkennt, dass die optimale Flichenbelastung mit zunehmender Propelleranzahl steigt,
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wihrend das Leistungs- Gewichtsverhiltnis konstant niedrig bleibt. Der konstante Wert
ist darauf zurtickzufithren, dass er die Untergrenze des vorhandenen Datensatzes bildet.

Eine nennenswerte Verringerung ist, wie bereits beschreiben, aufgrund der Ergebnisse
der generischen Studie nicht zu erwarten.
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Abbildung 4.37.: Die effizientesten turbo-elektrischen Konfigurationen der Parameterstudie fiir
die jeweilige Propelleranzahl.
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Im Folgenden werden die Ursachen fiir die Reduktion der Masse und die Erh6hung der
Gleitzahl niher betrachtet. In Abbildung 4.39 sind die Abhingigkeiten der Leer- und An-
triebsmassen sowie der Tragflichenmasse und der Streckung dargestellt. Weiterhin ist die
Anderung des Propellerwirkungsgrads im Auslegungspunkt eingetragen.
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Abbildung 4.38.: Vergleich der vielversprechendsten Regionalflugzeugkonfigurationen mit verteil-
ten Antrieben fiir die jeweilige Propelleranzahl mit der zweimotorigen Baseline.
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Abbildung 4.39.: Fortsetzung des Vergleichs der vielversprechendsten Regionalflugzeugkonfigu-
rationen mit verteilten Antrieben fiir die jeweilige Propelleranzahl mit der zwei-
motorigen Baseline.

Zu erkennen ist eine kontinuierliche Verringerung der Leermasse mafgeblich bedingt
durch eine Reduktion der Masse des Antriebssystems. Die Propellermasse ist hier der
wesentliche Treiber. Die Fliigelmasse sinkt zwar zunichst aufgrund der Verteilung der
Triebwerke am Fliigel, steigt jedoch wieder mit zunehmender Streckung. Der Propeller-
wirkungsgrad zeigt einen typischen Verlauf mit durchwegs hoheren Werten als bei einer
zweimotorigen Konfiguration mit einem Maximum bei 6 und 8 Propellern.

In Abbildung 4.40 sind die aerodynamischen Daten der Konfigurationen mit verteilten



4.2. ENTWURF VON REGIONALFLUGZEUGKONFIGURATIONEN

Antrieben in Form von relativen Abweichungen von der Baseline zusammengefasst. Um
eine Vergleichbarkeit zwischen den Konfigurationen mit unterschiedlichen Bezugsfliigel-
flichen sicherzustellen, werden Widerstandsflichen CpS,.r verwendet.

Das Diagramm zeigt eine deutliche Reduktion der Nullwiderstandsbeitrige beim Uber-
gang von zwei auf vier Propeller. Die Reduktion des Nullwiderstands der Tragfliche um
8% erfolgt aufgrund der hoheren Flichenbelastung. Die Reduktion der Nullwiderstands
der Leitwerke um 20% ist durch die Verkleinerung der Seitenleitwerksfliche infolge des
geringeren Giermoments bei Triebwerksausfall und durch die kleinere Hohenleitwerks-
fliche, die an die reduzierte Fliigelfliche gekoppelt ist, zu erkliren. Bei hoheren Propel-
lerzahlen verringern sich der Nullwiderstand der Tragfliche weiter um bis zu 12% und
der Nullwiderstand der Leitwerke um bis zu 40%. Der Gondelwiderstand schwankt nur
geringfiigig um den Wert der Baseline. Der induzierte Widerstand ist aufgrund der nied-
rigeren Masse um 5% bis 10% geringer als bei der zweimotorigen Baseline.
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Abbildung 4.40.: Anderung der aerodynamischen Beiwerte der vielversprechendsten Regionalflug-
zeugkonfigurationen fiir die jeweilige Propelleranzahl bezogen auf die zweimo-
torige Baseline.

In Abbildung 4.41 ist die Dreiseitenansicht der effizientesten turbo-elektrischen Regio-
nalflugzeugkonfiguration mit verteilten Antrieben aus den durchgefiihrten Studien dar-
gestellt. Es handelt sich um die Variante mit acht Propellern, einer Flichenbelastung von
440 kg /m?und einem Leistungs- Gewichtsverhiltnis von 0.18 kW /kg. Im Vergleich zu der
Baseline in Abbildung 4.17 auf Seite 76 fallen neben der Propelleranordnung das deutlich
kleinere Seitenleitwerk sowie die stark verringerte Fliigeltiefe auf:
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Abbildung 4.41.: Dreiseitenansicht der turbo-elektrischen Konfiguration mit acht Propellern, die
als die effizienteste Variante mit verteilten Antrieben fiir die Regionalflugzeug-

mission identifiziert wurde.

Vergleich der turbo-elektrischen Regionalflugzeugkonzepte mit der Turboprop-Referenz

Bei einem Vergleich der turbo-elektrischen Konfigurationen untereinander zeigen ei-
nige Konzepte mit verteilten Antrieben Einsparungen des Treibstoffs im zweistelligen
Prozentbereich. Um den Einfluss der Elektrifizierung des Antriebsstrangs zu bewerten,
werden im Folgenden die Ergebnisse der vielversprechendsten turbo-elektrischen Kon-
figurationen fiir die jeweilige Propelleranzahl mit der Turboprop-Referenzkonfiguration
verglichen. Die Ergebnisse und Details zu Treibstoff, Massen und Gleitzahl sind in Abbil-
dung 4.42, Abbildung 4.43 und Abbildung 4.44 gezeigt.

Man erkennt eine deutliche hohere Flichenbelastung aller Konfigurationen mit verteilten
Antrieben und eine Reduktion des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses gegeniiber der Re-
ferenz. Durch die Integration des turbo-elektrischen Antriebsstrangs steigt die maximale
Abflugmasse um ca. 5% im Vergleich zu dem Turboprop, getrieben durch den starken An-
stieg der Antriebsmasse zwischen ca. 50% und 70% je nach Propelleranzahl. Die Gleitzahl
im Reiseflug wird durch die mit verteilten Antrieben einhergehenden Modifikationen um
5% bis 7% verbessert.
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Abbildung 4.42.: Vergleich der vielversprechendsten turbo-elektrischen Konfigurationen im Rah-
men der vorliegenden Studien mit der Turboprop-Referenzkonfiguration hin-
sichtlich des Treibstoftbedarfs, der maximalen Abflugmasse, der Gleitzahl im Rei-
seflug, der Flichenbelastung und des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses.
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Abbildung 4.43.: Vergleich der vielversprechendsten turbo-elektrischen Konfigurationen im Rah-
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Abbildung 4.44.:
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men der vorliegenden Studien mit der Turboprop-Referenzkonfiguration hin-
sichtlich der operationellen Leermasse, der Fliigelmasse, der Fliigelstreckung

und des Propellerwirkungsgrads.
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Vergleich der vielversprechendsten turbo-elektrischen Konfigurationen im Rah-
men der vorliegenden Studien mit der Turboprop-Referenzkonfiguration hin-

sichtlich der Antriebsmasse
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Der Propellerwirkungsgrad tibertrifft ab vier Propellern den der Referenz. Bereits durch
die Verwendung von vier Propellern erreicht man einen mit der Referenz vergleichbaren
Treibstoffbedarf. Bei Verwendung von acht bis zw6lf Propellern wird ein um 3% nied-
rigerer Treibstoftbedarf'im Vergleich zu dem zweimotorigen Turboprop erreicht. Durch
verteilte Antriebe lisst sich bei dem gewihlten Technologieszenario und der Mission der
Nachteil eines turbo-elektrischen Antriebsstrangs den Ergebnissen nach kompensieren.
Diese Schlussfolgerung wird fiir vergleichbare Konfigurationen auch in [36] gezogen.
Die relative Abweichung der aerodynamischen Beiwerte in Form von Widerstandsflichen
sind in Abbildung 4.45 dargestellt. Als Bezugsfliche wird die Referenzfliigelfliche S, ver-
wendet. Auf Komponentenebene sind eine deutliche Reduktion des Leitwerkswiderstands
zwischen etwa 10% und 30%, eine merkliche Reduktion des Nullwiderstands der Trag-
fliche um bis zu 5% und eine moderate Reduktion des Gondelwiderstands um bis zu
3% bei Verwendung von verteilten Antrieben feststellbar. Der auftriebsinduzierte Wider-
stand weist aufgrund einer hoheren Masse einen durchwegs hoheren Wert zwischen 5%
und 10% bei mehr als zwei Propellern auf. Bei der turbo-elektrischen Baseline mit zwei
Propellern liegt die Abweichung bei nahezu 15%. Aus aerodynamischer Sicht lassen sich
demnach die Nullwiderstinde der Tragfliche und des Leitwerks durch die Verwendung
von verteilten Antrieben deutlich reduzieren.
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Abbildung 4.45.: Vergleich der vielversprechendsten turbo-elektrischen Konfigurationen im Rah-
men der vorliegenden Studien mit der Turboprop-Referenzkonfiguration aus ae-

rodynamischer Perspektive.
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Einfluss von Technologieannahmen zu elektrischen Antriebskomponenten

Der im Rahmen dieser Arbeit verwendete Technologiestand bescheinigt Konfiguratio-
nen mit sinnvoll verteilten Antrieben Vorteile hinsichtlich des Treibstoffverbrauchs ge-
geniiber Konfigurationen ohne verteilte Antriebe und auch gegeniiber der Turboprop-
Referenz. Um den Einfluss der Technologieannahmen fiir den elektrischen Antriebss-
trang auf dieses Ergebnis sowie auf die allgemeinen Trends zu evaluieren, wird eine Va-
riation der Leistungsdichten von elektrischen Komponenten vorgenommen. Fiir die fol-
gende Studie werden die vielversprechendsten Konfigurationen fiir die jeweilige Propel-
leranzahl verwendet.

Es ist ersichtlich, dass eine Reduktion der Leistungsdichten von elektrischen Komponen-
ten den geringen Vorteil der turbo-elektrischen Konfigurationen, weiter schmilern wiir-
de, weshalb dieses Szenario kaum von Interesse ist. Fiir die folgende Studie werden die
Leistungsdichten gegeniiber den Werten aus Tabelle 3.4 deshalb um 10% erhoht. In Abbil-
dung 4.46 sind die relativen Anderungen der Massen des Treibstoffs und des Antriebssys-
tems dargestellt. Als Bezugsniveau dienen die Konfigurationen mit entsprechenden Pro-
pellerzahlen, welche mit Leistungsdichten von 100% entworfen wurden. Das Diagramm
verdeutlicht den Einfluss des verbesserten Technologieniveaus bei der jeweiligen Propel-
leranzahl. Es zeigt sich eine Reduktion der Masse des Antriebssystems um ca. 3% sowie
eine Reduktion des Treibstoffbedarfs zischen 0.3% und 0.4%, welche von der Anzahl der
Propeller niherungsweise unabhingig sind.
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Abbildung 4.46.: Relative Anderung der Treibstoffmasse und der Antriebsmasse bei einer Erho-
hung der Leistungsdichten der elektrischen Komponenten um 10%, bezogen auf’
die jeweilige Konfiguration mit den urspriinglichen Leistungsdichten.

In Abbildung 4.47 ist die relative Anderung der Treibstoffmasse bezogen auf die jeweilige
zweimotorige turbo-elektrische Konfiguration dargestellt. Das Diagramm zeigt, wie sich
die Trends von Konfigurationen mit verteilten Antrieben relativ zu einer zweimotorigen
Konfiguration bei den jeweiligen Technologieannahmen entwickeln.

Eine Verbesserung der Leistungsdichten um 10% ergibt keine erkennbaren Unterschie-
de im Verlauf'bei den turbo-elektrischen Konfigurationen relativ zu der jeweiligen zwei-
motorigen Baseline. Hieraus lisst sich ableiten, dass verteilte Propeller relativ zueinan-
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der auch bei anderen Technologieannahmen hinsichtlich der Antriebsmassen dhnliche

Trends aufweisen wiirden. Die optimale Anzahl an Propellern bleibt unverindert.
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Abbildung 4.47.: Relative Anderung der Treibstoffmasse bei einer Erhhung der Leistungsdichten

der elektrischen Komponenten um 10% bezogen auf die jeweilige zweimotorige

turbo-elektrische Konfiguration.
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4.3. Entwurf von Kurz- und
Mittelstreckenkonfigurationen

In diesem Kapitel werden die Entwurfsarbeiten an Konfigurationen fiir Missionsreich-
weiten und Passagierzahlen von typischen Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen be-
schrieben. Flugzeuge dieser Klasse sind fiir mehr als die Hilfte der Emissionen durch
den Flugverkehr verantwortlich [62], weshalb eine potentielle Effizienzsteigerung mittels
verteilter Antriebe eine groflere Wirkung auf die Umwelt als bei Regionalflugzeugen nach
sich ziehen wiirde.

Im Folgenden findet zunichst die Definition der Auslegungsmission statt. Es werden ei-
ne Turboprop-Referenzkonfiguration sowie eine zweimotorige turbo-elektrische Baseli-
ne entworfen. Die letztere verdeutlicht den Einfluss der Elektrifizierung des Antriebss-
trangs ohne verteilte Antriebe. Wie bei Regionalflugzeugen, wird zunichst eine generi-
sche Parameterstudie zur Entwurfsraumuntersuchung von turbo-elektrischen Konfigu-
rationen mit verteilten Antrieben durchgefiihrt. Anschlieflend werden die entworfenen
Konfigurationen hinsichtlich der Flugleistungsanforderungen bewertet und weitere, ge-
zielte Studien zur Erh6hung der Ergebnisdichte durchgefiihrt. Die effizientesten Konfigu-
rationen der Studie fiir die jeweilige Propelleranzahl, welche alle gestellten Anforderun-
gen erfiillen, werden extrahiert und im Detail mit der zweimotorigen turbo-elektrischen
Baseline verglichen. Abschlieflend wird ein Vergleich der turbo-elektrischen Konfigura-
tionen mit der Turboprop-Referenz gezogen, um die wirtschaftliche Perspektive bei dem
gewihlten Technologieszenario zu bewerten.

Der Entwurfsprozess fiir die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen basiert auf dem
der Regionalflugzeugstudien mit folgenden Anpassungen. Die parametrischen und phy-
sikalischen Modelle wie die Strukturmassenabschitzung und die aerodynamischen Be-
rechnungen erfassen die auftretenden Grofleneinfliisse unmittelbar und werden unver-
indert eingesetzt. Die konstanten Leistungsdichten der Komponenten des elektrischen
Antriebsstrangs werden unverindert {ibernommen. Dies stellt eine Vereinfachung dar,
wobei aufgrund der Parameterstudie in Kapitel 4.2.5 davon ausgegangen wird, dass trotz
der damit verbundenen Unsicherheit die Trends zwischen den Konfigurationen einer
Flugzeugklasse valide bleiben. Der maximale Propellerdurchmesser wird nach Vorbild
des Propellers fiir das TP4oo-Triebwerk [5] auf' 5.3 m begrenzt und die maximale Blatt-
zahl wird auf 8 festgelegt. Ausgehend von den bisherigen Ergebnissen ist anzunehmen,
dass die relativen Trends zwischen den Konfigurationen aufgrund identischer Annahmen
zum Technologieniveau und einer einheitlichen Kalibrierung der Modelle valide bleiben.
Fiir die Dimensionierung der Triebwerksgondeln wird im Gegensatz zu den Regional-
flugzeugstudien in einem ersten Schritt eine konstante volumetrische Leistungsdichte
verwendet, um ein konservatives Szenario abzubilden. In einem zweiten Schritt wird das
gleiche Modell wie bei den Regionalflugzeugen genutzt, um eine optimistische Abschit-
zung zu erhalten und den Einfluss der Gondeldimensionierung auf Gesamtflugzeugebene
zu bewerten.
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4.3.1. Definition der Auslegungsmission fiir Kurz- und
Mittelstreckenflugzeuge

Die Auslegungsmission fiir die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen, die im Rahmen
dieser Arbeit eingesetzt wird, ist in Tabelle 4.6 zusammengefasst. Die Passagierzahl und
die Auslegungsreichweite fiir diese Flugzeugklasse werden aus [81] von einer reprisen-
tativen Forschungskonfiguration abgeleitet. Die Machzahl wird aufgrund des Propeller-
antriebs von 0.78 auf 0.65 reduziert. Die Reiseflugh6he wird mittels Parameterstudien so
gewihlt, dass sinnvolle Auftriebsbeiwerte und plausible Leistungs- Gewichtsverhiltnisse
erzielt werden. Die Anfluggeschwindigkeit und die Spannweitenbegrenzung leiten sich
aus den Regularien [3] und [41] ab.

Tabelle 4.6.: Missionsanforderungen an die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen.

Auslegungsmachzahl [-] 0.65
Auslegungsreichweite [km] 4630
Passagierzahl [-] 150
Nutzlast [t] 14.25
Reichweite der Ausweichmission [km] 370
Dauer Warteschleife [Minuten] 30
Reiseflughéhe [km] 9.5
Anfluggeschwindigkeit [m/s] 72.5
Spannweitenbegrenzung [m] 36
Startbahnlinge [km] 2.2

4.3.2. Konventionelle Referenzkonfiguration

Als Referenz fiir die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen dient wie bei Regionalflug-
zeugen ein zweimotoriger Turboprop, der jedoch im Rahmen dieser Arbeit entworfen und
nicht aus existierenden Quellen {ibernommen wird. Es wird wie bei den Regionalflug-
zeugen eine Hochdeckerkonfiguration mit im Rumpf integrierten Fahrwerk und einem
konventionellen Leitwerk verwendet. Die Auswahl der Flichenbelastung erfolgt auf Basis
der Anforderungen an den Landeanflug in Kombination mit einem Auftriebsbeiwert der
Tragfliche im Bereich von 0.6 wihrend des Reiseflugs. Wie bei Regionalflugzeugkonfigu-
rationen wird ein spaltfreies Hochauftriebssystem eingesetzt. Das Leistungs- Gewichts-
verhiltnis wird anhand der Anforderungen an die Reiseflugmachzahl, die Steigleistung
und die Startstrecke festgelegt. Im Vergleich zu Regionalflugzeugkonfigurationen werden
fiir den Propellerentwurf die maximale Blattzahl auf'8, der maximale Propellerdurchmes-
ser auf'5.3 m nach Vorbild des Ratier-Figeac FH385 Propellers aus [5] erhoht. Um sinnvolle
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Propellerwirkungsgrade zu erméglichen, wird die Blattspitzenmachzahl auf Mach 0.90
erhoht. Fiir die Tragflichen wird aufgrund der Auslegungsmachzahl nahe des transsoni-

schen Geschwindigkeitsbereichs sowie des Verzichts auf eine nennenswerte Pfeilung das
DLR F-15 Profil [109] eingesetzt.
Die wesentlichen Daten der resultierenden Referenz fiir die Kurz- und Mittelstrecke sind
in Tabelle 4.7 zusammengefasst. In Abbildung 4.48 ist die Dreiseitenansicht gezeigt. Der
Leistungsbedarf von 5.6 MW pro Triebwerk liegt unterhalb der Leistung eines TP400-
Triebwerks [6] von ca. 8 MW, was die Plausibilitit dieser Referenz als zweimotorige Kon-
figuration bestitigt.

Tabelle 4.7.: Daten der Referenzkonfiguration fiir die Kurz- und Mittelstrecke.

Parameter

Flichenbelastung

Leistungs- Gewichtsverhiltnis

MTOM
OEM
Bezugsfliigelfliche

Treibstoffbedarf (Block)

L/D im Reiseflug

Propellerwirkungsgrad

550
0.21
54.3
29.5
98.8
8.7
19.1

87.4%
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Turboprop

W/S 550 kg/m2
P/W 0.21 kW/kg
MTOM 54.3 t
OEM 29.5 t

Abbildung 4.48.: Dreiseitenansicht der Turboprop-Referenzkonfiguration fiir die Kurz- und Mit-

telstreckenmission.
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4.3.3. Turbo-elektrische Baseline-Konfiguration

Die Baseline stellt eine zweimotorige Konfiguration mit einem turbo-elektrischen An-
triebsstrang dar. Sie wird mit der gleichen Flichenbelastung wie die Referenz jedoch
mit einem um 5% hoéheren Leistungs- Gewichtsverhiltnis, um die Wandlungsverluste zu
kompensieren, entworfen. Die wesentlichen Daten des resultierenden Entwurfs sowie der
Vergleich in Form von relativen Abweichungen zur Referenz sind in Tabelle 4.8 zusam-

mengefasst.

Tabelle 4.8.: Vergleich der Referenzkonfiguration und der Baseline fiir die Kurz- und Mittelstrecke.

Parameter Einheit Baseline rel. Abweichung zur Referenz
Flichenbelastung [kg/m?] 550 0.0%
Leistungs- Gewichtsverhiltnis [kW /kg] 0.22 4.8%
MTOM [£] 60.1 10.6%
OEM 1] 33.7 14.5%
Bezugsfliigelfliche [m?] 109.3 10.6%
Treibstoffbedarf (Block) [t] 10.0 14.7%
L/D im Reiseflug [-] 19.2 0.7%
Propellerwirkungsgrad [-] 86.4% -1.2%

Im Vergleich zur Referenz weist die Baseline eine um 11% hoéhere Abflugmasse und einen
um 15% hoheren Treibstoffbedarf auf. Aufgrund der konstanten Flichenbelastung steigt
die Fliigelfliche proportional mit der maximalen Abflugmasse. Die mittlere Gleitzahl
zeigt einen nur geringen Anstieg von unter 1%. Der Propellerwirkungsgrad sinkt auf-
grund einer héheren Belastung um ca. 1%.

In Tabelle 4.9 ist ein Vergleich die aerodynamischen Daten der Baseline zu der Referenz
in Form von Widerstandsflichen CpS,.r gezogen. Zu erkennen sind deutliche Anstiege
aller Widerstandskomponenten mit Ausnahme der Triebwerksgondeln.

Tabelle 4.9.: Vergleich der Widerstandsflichen der zweimotorigen Referenzkonfiguration und der
zweimotorigen, turbo-elektrischen Baseline fiir die Kurz- und Mittelstrecke. In Klam-
mern sind die relativen Anteile der Widerstandskomponenten bezogen auf den Ge-

samtwiderstand angegeben.

Parameter  Einheit  Referenz Baseline  rel. Abweichung
Cp,Sref [m?]  0.699 (23%) 0.838 (26%) 20.0%
CDy piegaSref M7 0.643(22%) 0710 (22%) 10.3%
CDy LoraeneSref  [M?] 0251(8%)  0.291(9%) 15.7%
CDy oy Srer (2] 1106(37%) 1139 (35%) 3.0%
Chy e Sref  [M?] 0277(9%)  0.276 (8%) -0.6%
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Der Anstieg des induzierten Widerstands ist auf die hohere Abflugmasse zuriickzufiih-
ren. Die Vergréflerung der Fliigelfliche aufgrund unverinderter Flichenbelastung fiihrt
zu hoheren Nullwiderstinden des Fliigels und der Leitwerke. Der Rumpfwiderstand steigt
aufgrund der vergroferten Abdeckung fiir die Triebwerksintegration. Die Triebwerksgon-
deln weisen trotz einer hoheren Leistungsdichte einen dhnlichen Widerstand aufgrund
des gestiegenen Leistungsbedarfs auf.

Im Vergleich zur Regionalflugzeugkonfigurationen fallen die EinbufSen hinsichtlich der
Treibstoffeffizienz fiir die Kurz- und Mittelstreckenbaseline hoher aus. Ein wesentlicher
Grund dafiir ist die Abhingigkeit des spezifischen Treibstoftverbrauchs von der Gasturbi-
nengrofle, welche bei dieser Leistungsklasse gemifl dem verwendeten Modell keine wei-
tere Verbesserung mit sich bringt. Weiterhin weist die zweimotorige Kurz- und Mittel-
streckenkonfiguration ein hoheres Leistungs- Gewichtsverhiltnis auf. Treibend dafiir ist
der gesteigerte Leistungsbedarfaufgrund der hoheren Reiseflugmachzahl kombiniert mit
einer grofleren Reiseflughéhe. Weitere Untersuchungen dazu werden in Kapitel 4.3.5 vor-
gestellt. Das hohere Leistungs- Gewichtsverhiltnis fithrt zu einem stirkeren Massenzu-
wachs durch die Elektrifizierung des Antriebsstrangs und so zu gréferen Nachteilen hin-
sichtlich Abflugmasse und Widerstand als bei Regionalflugzeugen.
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Abbildung 4.49.: Dreiseitenansicht der zweimotorigen turbo-elektrischen Baselinekonfiguration

fiir die Kurz- und Mittelstreckenmission.
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4.3.4. Untersuchungen zu turbo-elektrischen Kurz- und
Mittelstreckenkonfigurationen mit verteilten Antrieben

In diesem Kapitel sind die Untersuchungen zu turbo-elektrischen Kurz- und Mittelstre-
ckenkonfigurationen mit verteilten Antrieben zusammengefasst. Das Vorgehen entspricht
dem der Regionalflugzeugstudien. Zunichst wird eine grobe Parameterstudie zur Ent-
wurfsraumidentifikation durchgefiihrt. Die Konfigurationen werden im Hinblick auf die
Langsamflugeigenschaften bewertet. Anschlieflend erfolgt der Entwurfvon gezielt ausge-
wihlten Konfigurationen, um die Entwurfsdichte zu erh6hen. AbschliefSend werden die
effizientesten Konfigurationen fiir die jeweilige Propelleranzahl mit der Baseline und mit
der Referenz verglichen.

Generische multidimensionale Parameterstudie

Wie bei Regionalflugzeugen dient eine generische Parameterstudie dazu, den validen Ent-
wurfsraum fiir die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen zu identifizieren. Hierzu
werden Propellerzahlen zwischen zwei und zwolf verwendet, die Flichenbelastung um bis
zu 15% erhoht und das Leistungs- Gewichtsverhiltnis um bis zu 9% gesenkt. Eine Uber-
sicht von reprisentativen Konfigurationen mit einer Flichenbelastung von 550 kg/m?>
und einem Leistungs- Gewichtsverhiltnis von 0.22 kW /kg ist in Abbildung 4.50 darge-
stellt. Man beachte, dass aufgrund der konstanten Spannweite die Propellerdurchmesser
fur die jeweilige Propelleranzahl bei allen Konfigurationen dieser Flugzeugklasse iden-
tisch sind.

Abbildung 4.50.: Turbo-elektrische Konfigurationen fiir die Kurz- und Mittelstrecke mit einer
Flichenbelastung von 550 kg/m? und einem Leistungs- Gewichtsverhiltnis von
0.22 kW /kg.
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Die Ergebnisse der generischen Parameterstudie in Form der relativen Anderung des
Treibstoffbedarfs bezogen auf die Baseline-Konfiguration fiir die Kurz- und Mittelstre-
cke sind in Abbildung 4.51 gezeigt. Bereits bei konstanter Flichenbelastung, erkennt man
eine deutliche Reduktion des Treibstoftbedarfs bei Verwendung von 4 statt 2 Propellern
und einen dhnlichen zusitzlichen Vorteil bei einer Erh6hung auf' 6 Propeller. Eine weitere
Steigerung der Propelleranzahl fiihrt zu einem kontinuierlichen Wachstum des Treib-
stoftbedarfs. Die Griinde dafiir sind die Verringerung der Propellerdurchsatzfliche ab
acht Propeller und eine Verschlechterung der Gleitzahl aufgrund der wachsenden Gon-
deloberfliche.
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Abbildung 4.51.: Relative Anderung des Treibstoffbedarfs aller Kurz- und Mittelstreckenkonfi-
gurationen der generischen Studie zur Variation der Propelleranzahl, der Fli-
chenbelastung und des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses bezogen auf die turbo-
elektrische Baseline.

In Abbildung 4.52 sind die Einfliisse des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses und der Fli-
chenbelastung fiir Konfigurationen mit 6 Propellern gezeigt. Die Trends entsprechen
qualitativ den Ergebnissen aus den Studien zu Regionalflugzeugen.

Ein deutlich abweichender Trend ist bei Konfigurationen mit dem niedrigsten Leistungs-
Gewichtsverhiltnis und einer Propelleranzahl von mehr als sechs in Abbildung 4.51 er-
kennbar. Dies ist auf die tiberproportional langen Steigflug- und Beschleunigungsphasen
aufgrund unzureichender Leistung zuriickzufiihren. Zur Verdeutlichung sind in Abbil-
dung 4.53 exemplarisch die Einfliisse des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses und der Fli-
chenbelastung fiir Konfigurationen mit 12 Propellern gezeigt. Ein niedriges Leistungs-
Gewichtsverhiltnis von 90.9% weist aus der Perspektive des Treibstoftbedarfs gegentiiber
einem Leistungs- Gewichtsverhiltnis von 95.5% bei allen betrachteten Flichenbelastun-
gen keine Vorteile auf.
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Abbildung 4.52.: Relative Anderung des Treibstoffbedarfs der Konfigurationen mit 6 Propellern
in Abhingigkeit der Flichenbelastung W /S und des Leistungs- Gewichtsverhilt-
nisses P/W bezogen auf die turbo-elektrische Baseline.
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Abbildung 4.53.: Relative Anderung des Treibstoffbedarfs der Konfigurationen mit 12 Propellern
in Abhingigkeit der Flichenbelastung W /S und des Leistungs- Gewichtsverhilt-
nisses P/ W bezogen auf die turbo-elektrische Baseline.

Im nichsten Schritt erfolgt die Evaluierung der Steig- und Langsamfluganforderungen
zur Auswahl der validen Entwiirfe, welche alle berticksichtigten Anforderungen erfiillen.
Die verbleibenden Konfigurationen sind in Abbildung 4.54 dargestellt. Zu erkennen ist,
dass alle Konfigurationen mit den niedrigsten Leistungs- Gewichtsverhiltnissen die ge-
stellten Anforderungen nicht erfiillen konnen. In diesem Fall wird in erster Linie die
Steigflugdauer verletzt. Wie bei Regionalflugzeugen verletzten zweimotorige Konfigura-
tionen mit einer hoheren Flichenbelastung als bei der Baseline die Anforderungen an
die Landegeschwindigkeit. Von den Konfigurationen mit dem mittleren Leistungs- Ge-
wichtsverhiltnis verbleiben nur jene mit den effizientesten Propellern, also Propeller-
zahlen zwischen vier und acht. Konfigurationen mit einer hohen Flichenbelastung er-
fordern, wie bereits bei Regionalflugzeugkonfigurationen, eine hohe Zahl an Propellern,
um im Landeanflug den nétigen Auftriebsbeiwert zu erreichen. Bei Kurz- und Mittelstre-
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ckenkonfigurationen bieten sie jedoch aufgrund des stark wachsenden Widerstands der

Triebwerksgondeln kaum bis keine Vorteile im Vergleich zu der zweimotorigen Baseline.
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Abbildung 4.54.: Relative Anderung des Treibstoffbedarfs aller Kurz- und Mittelstreckenkonfigu-
rationen der generischen Studie zur Variation der Propelleranzahl, der Flichen-

belastung und des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses, welche alle iiberpriiften An-

forderungen erfiillen, bezogen auf die turbo-elektrische Baseline.

Auf Basis der bisherigen Ergebnisse werden erginzende Studien durchgefiihrt, um eine

hohere Konfigurationsdichte zu erhalten. In Abbildung 4.55 ist eine Ubersicht aller be-

rechneten Konfigurationen, welche alle gepriiften Anforderungen erfiillen, gezeigt.
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Man erkennt eine Verringerung des Treibstoftbedarfs bei Konfigurationen, welche sowohl
eine Erhohung der Flichenbelastung als auch eine Verringerung des Leistungs- Gewichts-
verhiltnisses zulassen. Hohe Flichenbelastungen, welche hohe Leistungs- Gewichtsver-
hiltnisse erfordern, um die Landeanforderungen zu erfiillen, sind hinsichtlich des Treib-
stoftbedarfs nicht vorteilhaft. Die optimale Propelleranzahl liegt bei sechs Propellern, wo-
bei die Unterschiede im Bereich von vier bis acht Propellern mit 1% bis 2% vergleichs-
weise gering ausfallen. Bereits bei vier Propellern erreicht man mit 6% den Grofiteil des
ermittelten Einsparpotentials. Mit sechs Propellern liegt die maximale Einsparung im Be-
reich von 7% bis 8%. Dies ist sowohl auf den erhohten Maximalauftrieb zuriickzufiihren,
welcher eine Erhhung der Flichenbelastung zulisst als auch auf den hoheren Propeller-
wirkungsgrad, welcher eine Reduktion des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses erméglicht.

Betrachtung der effizientesten Konfigurationen fiir die jeweilige Propelleranzahl

Im Folgenden sollen die effizientesten Konfigurationen fiir die jeweilige Propelleran-
zahl aus Abbildung 4.55 (A-F) niher betrachtet werden. In Abbildung 4.56 ist der Ver-
gleich der Parameter Treibstoffbedarf, maximale Abflugmasse, Gleitzahl, Flichenbelas-
tung und Leistungs- Gewichtsverhiltnis von Konfigurationen mit verteilten Antrieben
mit der turbo-elektrischen Baseline gezogen. Man erkennt, dass Konfigurationen zwi-
schen vier und acht Propellern identische Flichenbelastungen und Leistungs- Gewichts-
verhiltnisse aufweisen, was auf eine diskrete Schrittweite der Parameterstudien zuriick-
zufiihren ist. Daraus resultieren eine dhnliche Abflugmasse und vergleichsweise gerin-
ge Anderungen der Gleitzahl sowie des Treibstoffbedarfs. Bei hoheren Propellerzahlen
steigen die Flichenbelastung sowie das Leistungs- Gewichtsverhiltnis. Zugleich sinkt die
Gleitzahl, wihrend die maximale Abflugmasse geringfiigig steigt. Als Ergebnis ist eine
deutliche Erh6hung der Treibstoffmasse feststellbar.
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Abbildung 4.56.: Vergleich der vielversprechendsten Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen
mit verteilten Antrieben der erweiterten Studie mit der zweimotorigen Baseli-
ne.
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In Abbildung 4.57 sind die vielversprechendsten turbo-elektrischen Konfigurationen fiir
die jeweilige Propelleranzahl als Draufsichten dargestellt. Anhand der Abmessungen las-
sen sich die Fliigeltiefe, die Position der Tragfliche in Lingsrichtung, die Spannweite
des Hohenleitwerks, die Durchmesser der Propeller und der Triebwerksgondeln erken-
nen. Die zugehorigen Flichenbelastungen (W/S) und die Leistungs- Gewichtsverhiltnisse
(P/W) sind ebenfalls eingetragen.
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Abbildung 4.57.: Die effizientesten turbo-elektrischen Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen
fur die jeweilige Propelleranzahl.

Im Folgenden werden die Ursachen fiir die Entwicklungen der Masse und der Gleitzahl
niher betrachtet. In Abbildung 4.58 sind die Abhingigkeiten der Leer-, der Antriebs-, der
Fliigelmasse sowie der Tragflichenstreckung dargestellt. Zu erkennen ist eine deutlich
hohere Fliigelstreckung von 10% bis 15% aufgrund der gesteigerten Flichenbelastung der
Konfigurationen mit mehr als zwei Propellern. In Konsequenz steigt die Fliigelmasse um
3% zwischen vier und zwolf Propellern. Die Leermasse, die Massen des Antriebssystems
und der Tragfliche sind tendenziell geringer als bei der zweimotorigen Konfiguration.
Die Masse des Antriebssystems ist aufgrund von diskreten Schritten der Propelleranzahl
und des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses Schwankungen um bis zu 4% unterworfen. Der
mafSgebliche Vorteil von verteilten Antrieben liegt in der Steigerung des Propellerwir-
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kungsgrads um bis zu 8% bei sechs Propellern. Mit der steigenden Anzahl an Propellern
sinkt dieser wieder aufgrund der sich verringernden Durchsatzfliche.
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Abbildung 4.58.: Fortsetzung des Vergleichs der vielversprechendsten Konfigurationen mit ver-
teilten Antrieben im Rahmen der vorliegenden Studien mit der zweimotorigen

Baseline.

In Abbildung 4.59 und Abbildung 4.60 sind der induzierte Widerstand in Abhingigkeit der
Propelleranzahl und die relativen Widerstandsanteile der Komponenten dargestellt. Um
eine Vergleichbarkeit zwischen den Konfigurationen mit unterschiedlichen Bezugsfliigel-
flichen sicherzustellen, werden dimensionsbehaftete Widerstandsflichen CpS,,¢ heran-

ge€zogen.
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Abbildung 4.59.: Relative Anderung des Gondelwiderstands der vielversprechendsten Kurz- und
Mittelstreckenkonfigurationen fiir die jeweilige Propelleranzahl bezogen auf die
zweimotorige turbo-elektrische Baseline.

Mit zunehmender Propelleranzahl steigt der Gondelwiderstand niherungsweise linear
mit 20% pro zusitzliches Propellerpaar an. Der induzierte Widerstand weist einen mit der
der Baseline vergleichbaren Wert auf, wobei eine geringe Verbesserung bei sechs und acht
Propellern erkennbar ist. Die Erhohung der Flichenbelastung bewirkt einen verringerten
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Nullwiderstand der Tragfliche um 8% bis 10%. Durch die Verkleinerung des Seitenleit-
werks aufgrund von verteilten Antrieben sinkt der Leitwerkswiderstand deutlich um 20%

bis 35% bei vier und sechs Propellern und bleibt anschlieffend niherungsweise konstant.
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Abbildung 4.60.: Relative Anderung des induzierten Widerstands und der Widerstandsanteile der

Tragfliche und der Leitwerke der vielversprechendsten Kurz- und Mittelstre-

ckenkonfigurationen fiir die jeweilige Propelleranzahl bezogen auf die zweimo-

torige turbo-elektrische Baseline.

Die Dreiseitenansicht der effizientesten Konfiguration dieser Studie mit sechs Propel-

lern, einer Flichenbelastung von 590 kg/m? und einem Leistungs- Gewichtsverhiltnis
von 0.21 kW /kg ist in Abbildung 4.61 gezeigt.
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Abbildung 4.61.: Dreiseitenansicht der sechsmotorigen turbo-elektrischen Konfiguration.
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Vergleich der turbo-elektrischen Konfigurationen fiir die Kurz- und Mittelstrecke mit der
Turboprop-Referenz

Die Bewertung des Einflusses des turbo-elektrischen Antriebsstrangs auf Konfigurations-
ebene erfolgt durch einen Vergleich der vielversprechendsten turbo-elektrischen Konfi-
gurationen fiir die jeweilige Propelleranzahl mit der Turboprop-Referenz. Die Ergebnisse
sind in Abbildung 4.62 dargestellt. Man erkennt eine Erh6hung des Treibstoffbedarfs um
15% durch die Integration des turbo-elektrischen Antriebsstrangs ohne verteilte Antrie-
be. Der Nachteil im Treibstoftbedarf wird auf 8% bei vier Propellern und auf 6% bei sechs
Propellern reduziert. Damit erreicht keine der turbo-elektrischen Konfigurationen fiir
die Kurz- und Mittelstrecke, die mit dem konservativen Modell zur Gondeldimensionie-
rung ausgelegt sind, die Treibstoffeffizienz der Turboprop-Referenz.

Die maximale Abflugmasse aller turbo-elektrischen Konfigurationen ist um 8% bis 11%
hoher als bei der Referenz. Die Gleitzahl erreicht bei Konfigurationen zwischen zwei und
acht Propellern das Niveau der Referenz, sinkt allerdings mit steigender Propelleranzahl.
Die zweimotorige turbo-elektrische Baseline weist ein héheres Leistungs- Gewichtsver-
hiltnis gegeniiber der Turboprop-Referenz auf, primir um die Wandlungsverluste im
Antriebsstrang zu kompensieren. Bei Verwendung von vier bis acht Propellern kann das
Leistungs- Gewichtsverhiltnis durch die Erhchung des Propellerwirkungsgrads auf den
Wert der Referenz gesenkt werden. Eine weitere Reduktion ist durch die Anforderung an
die Steigflugdauer nicht moglich. Eine weitere Erhohung der Propelleranzahl fiihrt zu
einer Verringerung der Durchsatzfliche und damit zu einer Verschlechterung des Wir-
kungsgrads sowie einem Anstieg des Gondelwiderstands, weshalb das Leistungs- Gewichts-
verhiltnis wieder steigt.
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Abbildung 4.62.: Vergleich der vielversprechendsten Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen der
erweiterten Studie fiir die jeweilige Propelleranzahl mit der Turboprop-Referenz.

In Abbildung 4.63 und Abbildung 4.64 sind die Vergleiche der Leermasse, der Masse des
Antriebssystems, der Fliigelmasse und der Fliigelstreckung sowie des Propellerwirkungs-
grads dargestellt. Man erkennt den Anstieg der Antriebsmasse um iiber 70% aufgrund
der Integration eines turbo-elektrischen Antriebsstrangs. Dies ist der Haupttreiber fiir
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die hohere Leermasse. Im Gegensatz zu Regionalflugzeugkonfigurationen sinkt die An-
triebsmasse nicht mit der steigenden Zahl der Antriebseinheiten, da vergleichsweise hohe
Leistungs- Gewichtsverhiltnisse erforderlich sind. Die Masse der Triebwerksgondeln ist
von deren Dimensionen abhingig, wodurch sie mit zunehmender Propelleranzahl steigt.
Die Fliigelstreckung der zweimotorigen turbo-elektrischen Baseline ist um ca. 10% gerin-
ger als die der Referenz aufgrund einer hoheren Masse und einer konstanten Spannweite.
Beim Ubergang von zwei auf'vier Propeller erreicht die Fliigelstreckung in etwa den Wert
der Referenz aufgrund der hoheren Flichenbelastung. Ein geringer Anstieg der Streckung
von bis zu 4% ist bei Konfigurationen mit mehr als acht Propellern erkennbar. Die Trag-
flichenmasse der Baseline ist um ca. 5% hoher als die der Referenz. Sie sinkt zunichst
beim Ubergang von zwei auf vier Propeller, steigt jedoch anschlieflend aufgrund zuneh-
mender Streckung und unterschreitet bei keiner Propelleranzahl die Tragflichenmasse
der Referenz.
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Abbildung 4.63.: Vergleich der vielversprechendsten Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen der
erweiterten Studie fiir die jeweilige Propelleranzahl mit der Turboprop-Referenz.
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Abbildung 4.64.: Vergleich der vielversprechendsten Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen der

erweiterten Studie fiir die jeweilige Propelleranzahl mit der Turboprop-Referenz.

In Abbildung 4.65 sind die aerodynamischen Daten in Form von Widerstandsflichen als
relative Anderung bezogen auf die Referenz dargestellt. Man erkennt einen signifikanten
Anstieg des Gondelwiderstands mit zunehmender Propelleranzahl. Bereits bei zwei Gon-
deln wird der Vorteil einer hoheren volumetrischen Leistungsdichte von elektrischen An-
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triebseinheiten durch den hoheren Leistungsbedarf aufgrund von Wandlungsverlusten
im Antriebsstrang tiberkompensiert. Der Leitwerkswiderstand wird durch die Annahme
des verringerten Einflusses des Triebwerksausfalls um bis zu 25% reduziert. Der indu-
zierte Widerstand zeigt geringfiigige Schwankungen bleibt jedoch durchwegs ca. 15% bis
20% tiber dem Niveau der Referenz, was primir auf die hohere Masse und damit den ho-
heren Auftriebsbedarf zuriickgefithrt wird. Der Nullwiderstand der Tragfliche ist ab vier
Propellern trotz einer héheren Abflugmasse durch eine deutlich gesteigerte Flichenbe-
lastung vergleichbar mit dem der Referenz.
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Abbildung 4.65.: Relative Anderung der Widerstandsanteile der vielversprechendsten Kurz- und
Mittelstreckenkonfigurationen fiir die jeweilige Propelleranzahl bezogen auf die
Referenzkonfiguration mit Turboprop-Triebwerken.

4.3.5. Einfluss der Auslegungsmission auf den Leistungsbedarf

Wie bereits hervorgehoben, weisen die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen mit bei-
den Antriebsarten einen hoheren relativen Leistungsbedarfals die betrachteten Regional-
flugzeugkonfigurationen auf. Um die Ursachen dafiir zu bestimmten, wird der Einfluss
der abweichenden Parameter der Auslegungsmission, also der Reichweite, der Nutzlast
und der Auslegungsmachzahl auf die Konfiguration untersucht.

Fiir die folgenden Untersuchungen werden zweimotorige Turboprop-Konfigurationen
als Referenzen eingesetzt. Weiterhin kommen turbo-elektrische Konzepte mit sechs Pro-
pellern, abgeleitet von der vielversprechendsten Konfiguration der vorausgegangenen Ar-
beiten, zum Einsatz. Alle Konfigurationen werden fiir die angepassten Anforderungen ei-
nem Entwurfsprozess unterzogen, um die Schneeballeffekte zu beriicksichtigen.
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Einfluss der Reichweite

Zur Bewertung des Einflusses der Reichweite auf das erforderliche Leistungs- Gewichts-
verhiltnis werden drei Missionsreichweiten betrachtet: 2500 N M (100%), 1875 N M (75%),
1250 NM (50%). Als Bewertungskriterien werden die Steigflugdauer, die Startstrecke bei
Triebwerksausfall und die Einhaltung der Landegeschwindigkeit verwendet, da sie maf3-
geblich fiir die Leistungsanforderungen sind. Fiir jedes Missionsszenario werden eine
zweimotorige Turboprop-Konfiguration und eine sechsmotorige turbo-elektrische Vari-
ante, welche sich als vielversprechend in vorausgegangenen Studien erwiesen hat, entwor-
fen. Die Entwurfsparameter wie die Flichenbelastungen und die Leistungs- Gewichtsver-
hiltnisse sind in Tabelle 4.10 zusammengefasst.

Tabelle 4.10.: Auslegungsparameter fiir die Konfigurationen der Reichweitenstudie.

Antrieb Propelleranzahl WS [kg/m?] P/W [kW /kg]
Turboprop 2 550 0.21
Turbo-elektrisch 6 590 0.21

Die relativen Anderungen der wesentlichen Konfigurationsparameter und der erwihnten
Leistungsparameter der Turbopropkonfigurationen sind in Abbildung 4.66 dargestellt.
Die gleiche Auswertung der sechsmotorigen turbo-elektrischen Konfigurationen ist in

Abbildung 4.67 zu sehen.
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Abbildung 4.66.: Vergleich der Turboprop-Konfigurationen mit unterschiedlichen Auslegungs-
reichweiten: Auswertung der Flugzeugparameter maximale Abflugmasse MTOM
und Treibstoffmasse M peipsioff, Sowie der Leistungsparameter Steigflugdauer
tSteig flug» Startstrecke bei Triebwerksausfall, maximaler Auftriebsbeiwert im Lan-
deanflug Cr, dung”
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Abbildung 4.67.: Vergleich der turbo-elektrischen Konfigurationen mit unterschiedlichen Ausle-
gungsreichweiten: Auswertung der Flugzeugparameter maximale Abflugmasse
MTOM und Treibstoffmasse my,ipstoff, Sowie der Leistungsparameter Steigflug-
dauer fspiqfiug, Startstrecke bei Triebwerksausfall, maximaler Auftriebsbeiwert

im Landeanflug Cp, .-

Man erkennt die signifikante Abhingigkeit der maximalen Abflugmasse, und des Treib-
stoffbedarfs von der Reichweite fiir Konfigurationen beider Antriebsarten, wobei die Trends
identisch sind. Erwartungsgemif$ sinken die Werte mit abnehmender Auslegungsstrecke.
Die Startstrecke und die Anfluggeschwindigkeit weisen keine nennenswerten Abhingig-
keiten bei beiden Antriebstypen auf. Die Steigflugdauer steigt bei turbo-elektrischen Kon-
figurationen geringfiigig mit abnehmender Auslegungsreichweite. Allerdings erfiillen al-
le betrachteten Konfigurationen die gestellten Anforderungen weiterhin. Diese Ergebnis-
se zeigen demzufolge, dass die Reichweite kein treibender Parameter fiir das Leistungs-
Gewichtsverhiltnis der Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen ist.

Einfluss der Machzahl

Die Auslegungsmission fiir die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen weist gegen-
iiber der Regionalflugzeugmission eine héhere Reiseflugmachzahl auf. In diesem Kapitel
werden Untersuchungen zu der Abhingigkeit des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses von
der Auslegungsmachzahl vorgestellt.

Die Variation der Flugmachzahl erschwert einen direkten Vergleich der Konfigurationen
untereinander, da bei konstanter Flichenbelastung und Reiseflughthe die Auftriebsbei-
werte mit abnehmender Machzahl signifikant steigen miissten. Um sinnvolle Auftriebs-
beiwerte im Bereich von ca. 0.5 bis 0.7 zu gewihrleisten, muss entweder die Flichenbelas-
tung mit sinkender Machzahl und einheitlicher Flughohe reduziert oder bei konstanter
Flichenbelastung die Flughohe verringert werden.

Eine Verringerung der Flichenbelastung aufgrund der Reisefluganforderungen anstelle
der Landeanforderungen macht die Verwendung von verteilten Antrieben mit dem Ziel,
die Flugelfliche zu reduzieren, obsolet. Deshalb wird sie im Folgenden nicht niher be-
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trachtet. Die Option, die Flughthe an die Machzahl anzupassen, erscheint in diesem Zu-
sammenhang sinnvoll und entspricht der fiir den Entwurf der Kurz- und Mittelstrecken-
referenz in dieser Arbeit verwendeten Philosophie. Die Reduktion der Flughdhe mit sin-
kender Machzahl fiithrt zu einer Erh6hung der Luftdichte, was den Widerstand sowie die
verfiigbare Triebwerksleistung beeinflusst. Die Kombinationen aus Flugh6he und Mach-
zahl fiir die folgenden Studien sind in Tabelle 4.11 gezeigt.

Tabelle 4.11.: Kombinationen aus Machzahl und Flughthe
Machzahl [-] 0.65 0.6 0.55
Flughohe [km] 95 84 72

Zur Bewertung werden zweimotorige Turboprop-Konfigurationen sowie turbo-elektrische
Konfigurationen mit sechs Propellern unter Verwendung von unterschiedlichen Leistungs-
Gewichtsverhiltnissen entworfen. Als Bewertungskriterien fiir die Leistungsfihigkeit der
Konfigurationen dienen erneut die Steigflugdauer, die Startstrecke bei Triebwerksausfall
und die Anfluggeschwindigkeit.

Die Vergleichbarkeit der Steigflugdauer wird durch die verinderte Reiseflughéhe erschwert,
da zum einen die vertikale Strecke verkiirzt wird und zum anderen die verfiigbare Leis-
tung der Triebwerke in niedriger Hoéhe deutlich hoher ist. Zur Auswertung werden des-
halb Flugtrajektorien tiber der Flugstrecke und der Flugzeit verwendet. Die Trajektorien
fiir Mach 0.6 sind in Abbildung 4.68 fiir Turboprops und in Abbildung 4.69 fiir turbo-
elektrische Konfigurationen gezeigt. Entsprechende Ergebnisse fiir Mach 0.55 sind in Ab-
bildung 4.70 und Abbildung 4.71 zu finden.
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Abbildung 4.68.: Flugtrajektorien iiber der Flugstrecke (links) und iiber der Zeit (rechts) fiir
verschiedene Leistung-Gewichtsverhiltnisse von zweimotorigen Turboprop-
Konfigurationen bei einer Auslegungsmachzahl von 0.6 im Vergleich zu der Tra-
jektorie der Referenz.
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Abbildung 4.69.: Flugtrajektorien iiber der Flugstrecke (links) und iiber der Zeit (rechts) fiir ver-
schiedene Leistung-Gewichtsverhiltnisse von sechmotorigen turbo-elektrischen
Konfigurationen bei einer Auslegungsmachzahl von 0.6 im Vergleich zu der Tra-
jektorie der Referenz.

Fordert man einen mit der fiir Mach 0.65 ausgelegten Referenz aus Kapitel 4.3.2 vergleich-
baren Steiggradienten, wird fiir beide Auslegungsmachzahlen und beide Antriebstypen
weiterhin ein Leistungs- Gewichtsverhiltnis von mindestens 0.21 kW /kg benétigt. Dies
ist anhand der Steigflugtrajektorien iiber der Flugstrecke ersichtlich. Wird die Steigflug-
dauer als Anforderung herangezogen, kann das Leistungs- Gewichtsverhiltnis fiir beide
Machzahlen deutlich gesenkt werden. Fiir Mach 0.6 wire ein P/W von 0.18 kW /kg und
fiir Mach 0.55 ein P/W zwischen 0.15 kW /kg und 0.16 kW /kg ausreichend. Dies trifft
ebenfalls fiir beide Antriebsarten zu. Die Anforderungen an die Startstrecke und die Lan-
degeschwindigkeit werden durch Konfigurationen, welche die beiden Steigleistungsan-
forderungen erfiillen, eingehalten.
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Abbildung 4.70.: Flugtrajektorien iiber der Flugstrecke (links) und iiber der Zeit (rechts) fiir
verschiedene Leistung-Gewichtsverhiltnisse von zweimotorigen Turboprop-
Konfigurationen bei einer Auslegungsmachzahl von 0.55 im Vergleich zu der Tra-
jektorie der Referenz.
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Abbildung 4.71.: Flugtrajektorien iiber der Flugstrecke (links) und iiber der Zeit (rechts)
fiir verschiedene Leistung-Gewichtsverhiltnisse von sechsmotorigen turbo-
elektrischen Konfigurationen bei einer Auslegungsmachzahl von 0.55 im Ver-
gleich zu der Trajektorie der Referenz.

Diese Ergebnisse zeigen, dass die Auslegungsmachzahl in Kombination mit den Anforde-
rungen an die Steigleistung mafigeblich fiir das Leistungs- Gewichtsverhiltnis sein kann.
Die Trends sind fiir die Turboprops und die turbo-elektrischen Konfigurationen iden-
tisch.

Einfluss der Passagierzahl und der Nutzlast

Zur Bewertung des Einflusses der Passagierzahl in Kombination mit der Nutzlast auf das
erforderliche Leistungs- Gewichtsverhiltnis werden die Szenarien in Tabelle 4.12 heran-
gezogen. Da die Passagierzahl angepasst wird, weisen die Konfigurationen unterschiedli-
che Rumpflingen auf. Die Spannweite wird in einem ersten Schritt konstant gehalten,
um vergleichbare Propellerdurchsatzflichen bei Verwendung von verteilten Antrieben
zu gewihrleisten. Als Flichenbelastungen werden 550 kg/m? fiir die Turboprops und
590 kg /m? fiir sechsmotorige turbo-elektrische Konfigurationen auf Basis der Ergebnisse
der vorausgegangenen Studien verwendet. Als Bewertungskriterien dienen auch hier die
Steigflugdauer, die Startstrecke bei Triebwerksausfall und die Anfluggeschwindigkeit.

Tabelle 4.12.: Missionsszenarien fiir die Evaluierung der Einfliisse der Nutzlast und der Passagier-
zahl sowie die resultierende Rumpflinge

Szenario 120% 110% 100% 90% 80%
Passagierzahl [-] 180 165 150 135 120
Nutzlast [} 171 157 143 128 114
Rumpflinge [m] 446 419 39.0 363 335
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Die Ergebnisse fiir Turboprop-Konfigurationen in Abbildung 4.72 zeigen, dass mit zu-
nehmender Passagierzahl bzw. Nutzlast das erforderliche Leistungs- Gewichtsverhiltnis
steigt. Die treibende Anforderung ist in diesem Fall die Steigflugdauer. Diese hingt signi-
fikant von der Gleitzahl und dem Propellerwirkungsgrad ab. Aufgrund der Rumpfvergro-
ferung sinkt L/ D bzw. steigt im Falle einer Rumpfverkleinerung. Aufgrund identischer
Propellerdurchmesser zwischen den Konfigurationen bei unterschiedlichen Leistungsan-
forderungen variiert die Propellerbelastung mit der Nutzlast bzw. der Abflugmasse. Hier-
durch sinkt der Propellerwirkungsgrad bei schweren Konfigurationen, was durch eine
weitere Steigerung des Leistungs- Gewichtsverhiltnisse kompensiert werden muss. Bei
leichteren Konfigurationen ist der Sachverhalt entgegengesetzt.
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Abbildung 4.72.: Vergleich der Turboprop-Konfigurationen mit unterschiedlichen Passagier-
zahlen und Nutzlastszenarien: Auswertung der Flugzeugparameter Leistungs-
Gewichtsverhiltnis (P/W), Gleitzahl (L/D), Auslegungspropellerwirkungsgrad
(propeller), maximale Abflugmasse (MTOM)

Die Auswertung der turbo-elektrischen Konfigurationen ist in Abbildung 4.73 dargestellt.
Als Bezugsniveaus dient die turbo-elektrischen Konfiguration mit 150 Passagieren. Man
erkennt im Wesentlichen zu den Turboporps vergleichbare Trends hinsichtlich des erfor-
derlichen Leistungs- Gewichtsverhiltnisses, der maximalen Abflugmasse und der Gleit-
zahl. Die Anderung des Propellerwirkungsgrads mit der Passagierzahl ist deutlich gerin-
ger, da die Propeller aller sechsmotorigen Konfigurationen aufgrund der grofSen Fliche
und der geringen Belastung bereits sehr hohe Wirkungsgrade aufweisen.

Daraus lisst sich schlussfolgern, dass die Anforderung an die Passagierzahl und damit
indirekt an die Rumpflinge einen Einfluss auf das Leistungs- Gewichtsverhiltnis, pri-
mir getrieben durch die Steigflugdauer, hat. Dies trifft unter den Randbedingungen ei-
ner konstanten Spannweite und eines konstanten maximalen Propellerdurchmessers zu.
Fiir groflere Konfigurationen sind diese Annahmen sinnvoll, weil die Spannweitenbe-
grenzung am Flughafen eine externe Anforderung darstellt und der maximale Propel-
lerdurchmesser wegen der Bodenfreiheit und anhand von historischen Daten fiir die ge-
wihlte Leistungsklasse als plausibel erscheint. Damit ist ein Wachstum des Leistungs-
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Gewichtsverhiltnisses aufgrund sinkender Fliigelstreckung und einer steigenden Propel-
lerbelastung nachvollziehbar.
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Abbildung 4.73.: Vergleich der Turboprop-Konfigurationen mit unterschiedlichen Passagier-
zahlen und Nutzlastszenarien: Auswertung der Flugzeugparameter Leistungs-
Gewichtsverhiltnis (P/W), Gleitzahl (L/D), Auslegungspropellerwirkungsgrad
(MPropeller), maximale Abflugmasse (MTOM)

Bei kleineren Konfigurationen konnen die gewihlten Randbedingungen hinterfragt wer-
den. Die Fliigelstreckung erreicht aufgrund der vorgeschriebenen Spannweite Werte von
bis zu 16.5, was sich vorteilhaft auf die Gleitzahl auswirkt, aus der Perspektive der Ae-
roelastik jedoch mindestens als herausfordernd zu bezeichnen wire. Beziiglich des Pro-
pellerdurchmessers besteht hinsichtlich der Bodenfreiheit kein Bedarf, Anderungen vor-
zunehmen, da die Rumpfdurchmesser der betrachteten Konfigurationen identisch sind.
Allerdings ist fraglich, ob bei Triebwerken mit einer geringeren Leistung der Durchmes-
ser eines Propellers fiir deutlich stirkere Antriebe aus Komplexitits- und Kostengriinden
beibehalten werden wiirde.

Um die Aussagekraft der obigen Studie zu erweitern, wird deshalb der Entwurfvon Konfi-
gurationen fiir 120 Passagiere fiir beide Antriebsstringe mit reduzierten Spannweiten und
Propellerdurchmessern wiederholt. Zunichst wird fiir die Turboprop-Konfiguration die
Spannweite so gewihlt, dass eine dhnliche Streckung wie bei der Konfiguration mit 150
Sitzen von etwa 13 erreicht wird. Der Propellerdurchmesser wird fiir eine vergleichbare
Propellerbelastung im Standfall auf Meereshohe von etwa 260 kW /m? angepasst. Die re-
sultierende Spannweite und der maximale Propellerdurchmesser in Tabelle 4.13 werden
anschliefSend als alternative Randbedingungen fiir den Entwurf der turbo-elektrischen
Konfiguration eingesetzt.

Tabelle 4.13.: Alternative Randbedingungen fiir die Studie zur Passagieranzahl

Spannweite [m] 322
Maximaler Propellerdurchmesser [m] 4.7
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Die Ergebnisse der Studie in Form von relativen Abweichungen der Steigflugdauer, welche
als der treibende Parameter zur Dimensionierung der Triebwerke identifiziert worden
ist, sind in Abbildung 4.74 zusammengefasst. Um die erforderlichen Leistungs- Gewichts-
verhiltnisse zu ermitteln, werden die Werte von 0.20 kW /kg und 0.21 kW /kg fur beide
Antriebsarten betrachtet. Als Bezugskonfigurationen dienen die Turboprop-Referenz und
die effizienteste turbo-elektrische Konfiguration mit jeweils 150 Sitzen.
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Abbildung 4.74.: Relative Abweichungen der Steigflugdauer der turbo-elektrischen und
Turboprop-Konfigurationen mit 120 Sitzen bei unterschiedlichen Leistungs-
Gewichtsverhiltnissen von den Bezugskonfigurationen mit 150 Sitzen.

Man erkennt, dass Konfigurationen mit einem Leistungs- Gewichtsverhiltnis von 0.21 kW /kg
die Steigflugdauer der Konfigurationen mit 150 Sitzen geringfiigig unterbieten und bei
0.20 kW /kg tiberschreiten, was auf beide Antriebsarten zutriftt. Daraus lisst sich schluss-
folgern, dass bei einer Verringerung der Passagierzahl und unter der Annahme einer
konstanten Fliigelstreckung sowie einer konstanten Propellerbelastung das erforderliche
Leistungs- Gewichtsverhiltnis auf einem mit gréfleren Konfigurationen vergleichbaren
Niveau verbleibt. Da speziell im Rahmen dieser Arbeit eine Schrittweite fiir die Leistungs-
Gewichtsverhiltnisse von 0.01 kW /kg gewihlt wurde, ist eine Leistungsreduktion gegen-
iiber den Referenzen mit 150 Sitzen nicht umsetzbar.

AbschliefSend lisst sich festhalten, dass der Einfluss der Passagierzahl auf den Leistungs-
bedarf der Konfigurationen stark von den Randbedingungen abhingig ist. Greifen exter-
ne Randbedingungen, welche die Spannweite und den Propellerdurchmesser limitieren,
was hauptsichlich bei einer VergrofSerung der Passagierzahl zutreffen wiirde, ist mit einer
Erhohung des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses zu rechnen. Bei einer Verringerung der
Passagierzahl konnen solche externen Randbedingungen gréflere Streckungen und ge-
ringere Propellerbelastungen erlauben, sofern technisch sinnvoll umsetzbar. Dies wiirde
zu einem reduzierten Leistungs- Gewichtsverhiltnis fithren. Werden jedoch die Spann-
weite und die Propellerdurchmesser bei einer Verringerung der Passagierzahl ebenfalls
proportional verkleinert, ist keine nennenswerte Anderung des Leistungs- Gewichtsver-
hiltnisses zu erwarten.
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4.3.6. Einfluss der Gondeldimensionierung

Ein weiterer Grund fiir den erhohten Leistungsbedarf der Kurz- und Mittelstreckenkon-
figurationen aus Kapitel 4.3.4 liegt in dem konservativen Modell zur Gondeldimensio-
nierung (Kapitel 4.1.3, Abbildung 4.5) gegeniiber dem optimistischen Modell (Kapitel 4.1.3,
Abbildung 4.6), welches fiir Regionalflugzeuge aus Kapitel 4.2 verwendet worden ist. Das
konservative Modell fithrt zu einem deutlichen Anstieg des Widerstands mit der wachsen-
den Gondelanzahl, wie auch in Kapitel A.1 an einem generischen Beispiel verdeutlicht.
Um den Einfluss der Gondeldimensionierung auf Gesamtflugzeugebene zu evaluieren,
wird eine gegeniiber Kapitel 4.3.4 verkleinerte multidimensionale Entwurfsstudie durch-
gefithrt. Dabei werden die effizientesten Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen fiir
die jeweilige Propelleranzahl unter Einsatz des optimistischen Gondelmodells entwor-
fen und analysiert.

In Abbildung 4.75 sind zunichst zur Erliuterung die Trends des Treibstoffbedarfs von
Konfigurationen mit einer konstanten Flichenbelastung von 550 kg /m? und einem kon-
stanten Leistungs- Gewichtsverhiltnis von 0.22 kW /kg fiir beide Gondelmodelle darge-
stellt. Man erkennt, dass bei Verwendung des optimistischen Gondelmodells deutlich ho-
here Einsparungen des Treibstoffs von etwa 7% statt von 4% erzielt werden. Beide Op-
tima liegen bei derselben Propelleranzahl von sechs. Weiterhin ist erkennbar, dass das
nach [36] kalibrierte optimistische Modell zu deutlich geringeren Nachteilen hinsichtlich
des Treibstoffbedarfs bei der Verwendung von mehr als 6 Propellern fiihrt als das konser-
vative Modell mit einer konstanten volumetrischen Leistungsdichte.
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Abbildung 4.75.: Relative Anderung des Treibstoffbedarfs der Kurz- und Mittelstreckenkonfigu-
rationen mit einer Flichenbelastung von 550 kg/m? und einem Leistungs- Ge-
wichtsverhiltnis von 0.22 kW /kg unter Einsatz von unterschiedlichen Ansitzen
zur Gondelmodellierung bezogen auf die turbo-elektrische Baseline.
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In Abbildung 4.76 sind die effizientesten Konfigurationen fiir die jeweilige Propellerzahl
hinsichtlich des Treibstoftbedarfs fiir beide Gondelmodelle im Vergleich zu der turbo-
elektrischen Baseline dargestellt. Die Verwendung des optimistischen Gondelmodells fiithrt
zu einem deutlich gréfSeren Treibstoffeinsparpotential von bis zu 13% gegentiber den ur-
spriinglichen 7%. In beiden Fillen liegen die Optima bei 6 Propellern wobei das optimisti-
sche Modell deutlich geringere Nachteile bei einer weiteren Erh6hung der Propellerzahl
zeigt. Vergleichbar mit Regionalflugzeugstudien, wenn auch weniger ausgeprigt, bildet
sich bei Verwendung des optimistischen Gondelmodells und mehr als 6 Propellern ein
Plateau mit relativ geringen Anderungen des Treibstoffbedarfs von ca. 2% in Abhingig-
keit der Propelleranzahl aus.

50/0 T T T T I

—&— Konstante Leistungsdichte

0% 2 —A— Variable Leistungsdichte
—5% |- E'\E/E/B/ 7
—10% |- A\A__.A/A___A 2

—15% I I I I I
2 4 6 8 10 12 14

Propelleranzahl [-]

Rel. Anderung des
Treibstoffbedarfs|-]

Abbildung 4.76.: Vergleich der vielversprechendsten Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen
mit verteilten Antrieben unter Verwendung von unterschiedlichen Ansitzen zur
Gondeldimensionierung,

In Abbildung 4.77 ist der Vergleich des relativen Gondelwiderstands bezogen auf den Ge-
samtwiderstand im Reiseflug fiir die beiden Ansitze der Gondelmodellierung gezeigt.
Wihrend das konservative Modell mit einer konstanten volumetrischen Leistungsdichte
zu einem signifikanten Anstieg des Gondelwiderstands von 9% mit zunehmender Anzahl
an Gondeln auf'bis zu 16% fiihrt, zeigt das optimistische Modell mit einer variablen vo-
lumetrischen Leistungsdichte, wie bereits bei Regionalflugzeugen, keine nennenswerte
Abhingigkeit des Widerstands von der Propelleranzahl.

In Abbildung 4.78 ist der Vergleich der fiir die jeweilige Propelleranzahl besten turbo-
elektrischen Konfigurationen mit der Turboprop-Referenz unter der Beriicksichtigung
von unterschiedlichen Gondelmodellen gezogen. Die sechsmotorige turbo-elektrische
Konfiguration erreicht mit der optimistischen Gondelmodellierung den Treibstoftbedarf
der Referenz, was einen deutlichen Vorteil gegeniiber dem Modell mit der konstanten vo-
lumetrischen Leistungsdichte darstellt. Der Bereich, der von den beiden Gondelmodellen
aufgespannt wird, wird bei der Diskussion der Ergebnisse im Folgekapitel als die poten-
tielle Unsicherheit in der Modellierung betrachtet und durch Fehlerbalken gekennzeich-
net.
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Abbildung 4.77.: Anteil des Gondelwiderstands bezogen auf den Gesamtwiderstand der vielver-
sprechendsten Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen fiir die jeweilige Propel-
leranzahl bei Verwendung von unterschiedlichen Modellen zur Gondeldimensio-
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Abbildung 4.78.: Vergleich der vielversprechendsten Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen der
erweiterten Studie fiir die jeweilige Propelleranzahl mit der Turboprop-Referenz
unter Verwendung von unterschiedlichen Ansitzen zur Gondeldimensionierung.






5. Diskussion der
Ergebnisse

In diesem Kapitel werden die Ergebnisse der durchgefiihrten Studien fiir Regional- so-
wie Kurz- und Mittelstreckenflugzeuge gemeinsam diskutiert und zueinander in Bezie-
hung gesetzt. Bei Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen umfassen die Ergebnisse un-
terschiedliche Ansitze zur Dimensionierung von Triebwerksgondeln, wobei als Basis die
Daten des konservativen Gondelmodells mit einer konstanten volumetrischen Leistungs-
dichte dienen. Durch Fehlerbalken werden die Ergebnisse fiir den optimistischen Ansatz
mit einer variablen volumetrischen Leistungsdichte, wie bei Regionalflugzeugen verwen-
det, dargestellt. Beide Modelle werden als potentielle Bereichsgrenzen angesehen. Ausge-
hend von den Ergebnissen werden Schlussfolgerungen fiir den Entwurf von Konfigura-
tionen mit verteilten Propellern entlang der Fliigelvorderkante abgeleitet. AbschliefSend
werden die im Rahmen dieser Arbeit nicht quantifizierten Effekte von verteilten Antrie-
ben diskutiert.

5.1. Ergebnisse der Vorentwurfsstudien

Um verteilte Antriebe zu erméglichen, werden in dieser Arbeit turbo-elektrische Antriebs-
architekturen eingesetzt. Die Integration eines solchen Antriebsstrangs ist zunichst mit
deutlichen Nachteilen hinsichtlich Masse und Effizienz verbunden. Die Wandlungsver-
luste der elektrischen Komponenten belaufen sich bei den vergleichsweise optimistischen
Technologieannahmen auf ca. 4% gegeniiber einem reinen Turboprop. Fiir weitere Be-
trachtungen werden die gemif} der vorliegenden Arbeit effizientesten turbo-elektrischen
Konfigurationen fiir die jeweilige Propelleranzahl herangezogen.

Der relative Massenanteil des Antriebsstrangs bezogen auf die maximale Abflugmasse
iiber der Anzahl der elektrischen Antriebseinheiten fiir die turbo-elektrischen Konfigu-
rationen und die Turboprop-Referenzen ist in Abbildung 5.1 dargestellt. Die Massenan-
teile der Antriebe der Turboprop-Referenzkonfigurationen sind bei 0 elektrischen An-
triebseinheiten eingetragen. Zu erkennen ist eine signifikante Steigerung des Massenan-
teils durch die Verwendung von elektrischen Antriebseinheiten von 8% bzw. 9% auf iiber
12% bis 14%. Auch ist zu beobachten, dass die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen
einen hoheren Massenanteil aufweisen als die Regionalflugzeugkonfigurationen. Der pri-
mire Grund dafiir ist die gesteigerte Anforderung an die Reiseflugmachzahl, welche ei-
ne groflere Flughohe erfordert, um bei den verwendeten Flichenbelastungen sinnvolle
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operationelle Auftriebsbeiwerte zu ermdglichen. Mit zunehmender Reiseflughthe sinkt
die Triebwerksleistung aufgrund der Dichteinderung stirker als bei Regionalflugzeug-
konfigurationen, was durch ein hoheres Leistungs- Gewichtsverhiltnis auf Meereshohe
kompensiert wird. Die Unsicherheiten beziiglich der relativen Antriebsmassen in Verbin-
dung mit dem Modell zur Gondeldimensionierung sind im Bereich von 1% und damit

vernachlissigbar gering.
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Abbildung 5.1.: Massenanteil des Antriebsstrangs bezogen auf die maximale Abflugmasse fiir
die Regional- sowie die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen. Der Wert
bei O elektrischen Antriebseinheiten reprisentiert die jeweiligen Turboprop-

Konfigurationen.

Der relative Massenanstieg des Antriebsstrangs durch die Elektrifizierung liegt je nach
Zahlvon Antriebseinheiten und der Flugzeugkategorie im Bereich zwischen 45% und 75%
bezogen auf die Turboprop-Referenzen fiir die zugehorige Auslegungsmission wie in Ab-

bildung 5.2 dargestellt.
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Abbildung 5.2.: Relative Anderung der Antriebssystemmasse 11 4,4, in Abhingigkeit der Propel-
leranzahl bezogen auf die jeweilige Turboprop-Referenzkonfiguration.
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Man erkennt deutliche Unterschiede in den Verliufen der Antriebsmasse in Abhingigkeit
der Propellerzahl fiir die verschiedenen Flugzeugklassen, wobei die Modelle zur Gon-
deldimensionierung einen maf$geblichen Einfluss darauf haben. Wird ein einheitlicher
Ansatz mit variabler volumetrischer Leistungsdichte eingesetzt, man beachte in diesem
Zusammenhang die Fehlerbalken der Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen, weisen
die Trends der beiden Flugzeugkategorien gréfere Ahnlichkeiten auf. Die Spriinge in
den Verliufen ergeben sich durch die diskrete Wahl der Flichenbelastungen und der
Leistungs- Gewichtsverhiltnisse im Rahmen der Studien. Feinere Schrittweiten wiirden
zu glatteren Verldufen fiihren, die benotigte Rechenzeit jedoch fiir diese Arbeit unzulissig
erhohen.

In Abbildung 5.3 sind die Verlidufe der maximalen Abflugmasse bezogen auf die Turboprop-
Referenzen iiber den Propellerzahlen fiir die beiden Flugzeugklassen aufgetragen. Sowohl
fiir Regionalflugzeuge als auch fiir Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen steigt die
Masse bei Verwendung von zwei Propellern um 8% bzw. 11% an. Aufgrund der Steigerung
der Propellerzahl lisst sich der Massennachteil durch eine Erh6hung der Flichenbelas-
tung und eine Verringerung der Leistungs- Gewichtsverhiltnisse reduzieren. Bei Regio-
nalflugzeugen setzt sich der Trend bis zu der maximalen betrachteten Propellerzahl von
16 fort. Bei Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen ist eine Reduktion bis 8 Propeller
sowohl mit konservativer als auch mit optimistischer Gondeldimensionierung zu erken-
nen, wobei der optimistische Ansatz zu deutlich grofleren Vorteilen von bis zu 6% fiihrt.
Bei mehr Propellern steigen die Nachteile fiir die Kurz- und Mittelstreckenkonfiguratio-
nen bei beiden Gondelmodellen.

by — 150/0 T T T I I I I I .

g = —&-  Regionalflugzeuge

g % 10% [ W/@ -| —%— Kurz- und Mittelstrecke
T E A A Fehlerbalken

<(j S 5% |- : H .

—

)

~ Fg OO/O | | | |

| | | |
2 4 6 8 10 12 14 16
Propelleranzahl [-]

Abbildung 5.3.: Relative Anderung der maximalen Abflugmasse MTOM in Abhingigkeit der Pro-
pelleranzahl bezogen auf die jeweilige Turboprop-Referenzkonfiguration.

Durch die Verwendung von verteilten Antrieben bei dem gewihlten Technologieszenario
lassen sich vorteilhafte Effekte erzielen und Modifikation an der Konfiguration vorneh-
men, welche die erwihnten Nachteile des elektrifizierten Antriebsstrangs teilweise oder
vollstindig kompensieren. Im Folgenden werden die turbo-elektrischen Konfigurationen
miteinander verglichen, um den Einfluss der Antriebsverteilung isoliert zu betrachten.

Die Ergebnisse der Studien in Abbildung 5.4 zeigen, dass durch eine Steigerung der Pro-
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pelleranzahl eine deutliche Erh6hung des Propellerwirkungsgrad um ca. 7% bei Regional-
flugzeugen und um ca. 8% bei Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen erzielt werden

kann.
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Abbildung 5.4.: Relative Anderung des Propellerwirkungsgrads 7 Propeller in Abhdngigkeit der Pro-
pelleranzahl bezogen auf die jeweilige zweimotorige Baseline-Konfiguration.

Die Optima befinden sich bei sechs bis acht Propellern abhingig von der Flugzeugklasse.
Die gesamte Propellerfliche wird dabei verdreifacht. Der Platz fiir die Propeller ist geome-
trisch durch die Spannweite beschrinkt, weshalb ab acht Antriebseinheiten die Propeller-
fliche sinkt. Die maximale Effizienzsteigerung fillt fiir Kurz- und Mittelstreckenkonfigu-
rationen hoher aus als fiir Regionalflugzeugkonfigurationen, da die Propeller der zweimo-
torigen Baseline-Konfiguration stirker belastet sind und so ein etwas grofleres Optimie-
rungspotential bieten. Der Einfluss des Gondelmodells auf den Propellerwirkungsgrad
ist vernachlissigbar.

Im Rahmen dieser Arbeit wird angenommen, dass die Bestimmung des maximalen Auf-
triebsbeiwerts Cr,,. bzw. der minimalen Fluggeschwindigkeit V,;; fiir die betrachteten
Konzepte unter Beriicksichtigung der Propeller-Fliigel-Interaktionseftekte in Zukunft zu-
lassungskonform sein wiirde. Dies erlaubt eine Verringerung der Fliigelfliche unter Ein-
haltung aller Leistungsanforderungen im Langsamflug. Als Ergebnis lisst sich die Fli-
chenbelastung mit steigender Propelleranzahl um bis zu 17% erhéhen, wie in Abbildung 5.5
dargestellt.

Auffillig ist, dass die relative Anderung der Flichenbelastung mit der Propelleranzahl fiir
beide Flugzeugklassen dhnlich verliuft. Dies wird jedoch nicht als allgemein giiltig ange-
sehen, sondern ist vermutlich den gewihlten Spannweitenbegrenzungen in Kombination
mit den maximalen Propellerdurchmessern geschuldet. Als die wesentliche Randbedin-
gung fiir die Obergrenze der Flichenbelastung erweist sich wie erwartet die Anforderung
an die Landegeschwindigkeit. Der Einfluss der Gondelmodellierung auf die maximale
Flichenbelastung ist gering.
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Abbildung 5.5.: Relative Anderung der Flichenbelastung W/S in Abhingigkeit der Propelleran-
zahl bezogen auf die jeweilige turbo-elektrische Baseline-Konfiguration.

Durch den hoheren Propellerwirkungsgrad, die verringerten Flichen der Fliigel, der Leit-
werke sowie durch die Redundanz von verteilten Antrieben lisst sich der relative Leis-
tungsbedarfvon Konfigurationen mit mehr als zwei Propellern unter Einhaltung der Re-
gularien reduzieren. Die durchgefiihrten Studien zeigen hier ein Potential von bis zu 10%
fiir Regionalflugzeugkonzepte, bis zu 5% fiir Kurz- und Mittelstreckenflugzeuge mit der
konservativen und bis zu 9% mit der optimistischen Gondelauslegung hinsichtlich des
Leistungs- Gewichtsverhiltnisses, wie in Abbildung 5.6 erkennbar. Als die wesentliche
Randbedingung fiir die Untergrenze der Leistungsreduktion erweist sich die Steigflug-
dauer. Anhand der Ergebnisse von Kurz- und Mittelstreckenkonzepten ist der starke Ein-
fluss der Gondeldimensionierung auf die resultierenden Konfigurationen zu erkennen.

P + 0% —8-  Regionalflugzeuge
% >  _5o| ; : A | —¢— Kurz- und Mittelstrecke
RS - S I N N Fehlerbalken
f. s —10% |- f—8—8—s—8——
RS
~ _ o, | | | | | | | |
15%
2 4 6 8 10 12 14 16

Propelleranzahl [-]

Abbildung 5.6.: Relative Anderung der Leistungs- Gewichtsverhiltnisses P/W in Abhingig-
keit der Propelleranzahl bezogen auf die jeweilige turbo-elektrische Baseline-

Konfiguration.

In Abbildung 5.7 ist die Abhingigkeit der Gleitzahl von der Anzahl der Propeller darge-
stellt. Zu erkennen sind deutliche Unterschiede zwischen den beiden Flugzeugklassen
und den Ansitzen zur Gondeldimensionierung der Kurz- und Mittelstreckenkonfigura-
tionen. Bei Verwendung einer variablen volumetrischen Leistungsdichte bleibt der Wi-
derstand der Gondeln von der Anzahl der Antriebseinheiten niherungsweise unabhin-
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gig. Bei einer konstanten volumetrischen Leistungsdichte steigt dieser signifikant. Als
Ergebnis weisen die Konfigurationen, welche unter Einsatz eines optimistischen Gon-
delmodells entworfen wurden, eine Verbesserung der Gleitzahl mit zunehmender Anzahl
der Propeller auf. Bei Regionalflugzeugkonfigurationen liegt diese zwischen 3% und 6%.
Bei Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen liegt diese bei 3% und weist ab 6 Propellern
einen niherungsweise konstanten Wert auf. Jene Kurz- und Mittelstreckenkonfiguratio-
nen, die mit dem konservativen Gondelmodell entworfen sind, weisen eine Verschlech-
terung der Gleitzahl um bis zu 4% auf. Der Einfluss des Gondelwiderstands wird durch

die Schneeballeffekte im Vorentwurf weiter verstirkt.
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Abbildung 5.7.: Relative Anderung der Gleitzahl L/ D in Abhingigkeit der Propelleranzahl bezogen
auf'die jeweilige turbo-elektrische Baseline-Konfiguration.

In Abbildung 5.8 ist der Treibstoffbedarf der effizientesten Konfigurationen fiir die jewei-
lige Propelleranzahl fiir beide Missionen dargestellt.
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Abbildung 5.8.: Relative Anderung des Treibstoffbedarfs mipst0 7f in Abhidngigkeit der Propeller-
anzahl bezogen auf die jeweilige turbo-elektrische Baseline-Konfiguration.

Bei Regionalflugzeugkonfigurationen zeigt sich bei geeigneter Wahl der Flichenbelastung
zwischen acht und zwolf Propellern ein Plateau im Treibstoftbedarf. Dies ist bemerkens-
wert, denn ab acht Propellern verringert sich die Propellerdurchsatzfliche, was den Wir-
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kungsgrad reduziert. Durch den niedrigeren Wirkungsgrad steigen jedoch die Uberge-
schwindigkeiten im Nachlauf, wodurch hohere Maximalauftriebsbeiwerte erreicht wer-
den, die eine stetige Erh6hung der Flichenbelastung erméglichen. Die hohere Flichenbe-
lastung kompensiert zunichst den Nachteil des sinkenden Propellerwirkungsgrads durch
die Verringerung der Fliigel- und Leitwerksflichen. Ab vierzehn Propellern steigt bei Re-
gionalflugzeugkonfigurationen der Treibstoffbedarf erneut an, da der Wirkungsgradver-
lust mit zunehmen kleineren Propellern letztlich dominiert. Unter Berticksichtigung der
Unsicherheiten im Rahmen des Vorentwurfs kann man jedoch anmerken, dass der Treib-
stoftbedarf zwischen sechs und sechzehn Propellern niherungsweise unverindert bleibt.
Bei Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen hingen die Trends signifikant von der Gon-
delmodellierung ab. Bei dem konservativen Ansatz ist ebenfalls ein Bereich mit vergleichs-
weise geringen Schwankungen des Treibstoffbedarfs zwischen vier und acht Propellern
erkennbar. Weiterhin fiihrt die Zunahme des Gondelwiderstands mit steigender Propel-
leranzahl zu einer deutlichen Reduktion der Gleitzahl, weshalb der Treibstoffbedarf be-
reits bei Verwendung von mehr als acht Propellern merklich steigt. Bei dem optimisti-
schen Ansatz zur Gondeldimensionierung werden Reduktionen des Treibstoftbedarfs in
vergleichbarer Groflenordnung zu Regionalflugzeugen erzielt. Das Optimum ist bei 6 Pro-
pellern erkennbar, wobei nur geringe Abweichungen von weniger als 1% zu 8 Propellern
bestehen. Dariiber hinaus steigt der Treibstoftbedarflangsam an.

Aus diesen Ergebnissen lisst sich schlussfolgern, dass verteilte Antriebe auch fiir Kurz-
und Mittelstreckenkonfigurationen bei geeigneter Propelleranzahl deutliche Vorteile bie-
ten konnen. Das Potential liegt im Bereich von 7% bis 13% in Abhingigkeit der Grofie
der Triebwerksgondeln. Im optimistischen Fall ist es dhnlich ausgeprigt wie bei Regio-
nalflugzeugkonfigurationen. Die optimalen Propellerzahlen unterscheiden sich mit 6 bei
der Kurz- und Mittelstrecke und 8 bei der regionalen Mission geringfiigig.

Zieht man letztlich den Vergleich zwischen den Turboprop-Referenzen und den turbo-
elektrischen Konzepten in Abbildung 5.9, lisst sich die wirtschaftliche Perspektive der
Elektrifizierung des Antriebs darstellen.
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Abbildung 5.9.: Relative Anderung des Treibstoftbedarfs #y;psto fr in Abhdngigkeit der Propeller-
anzahl bezogen auf die jeweilige Turboprop-Referenzkonfiguration.



134

Bei Regionalflugzeugkonfigurationen lassen sich unter den getroffenen Annahmen die
Nachteile des turbo-elektrischen Antriebsstrangs kompensieren. Im besten Fall wird eine
Reduktion des Treibstoftbedarfs um ca. 3% erzielt. Die Griinde dafiir sind ein vergleichs-
weise geringer Leistungsbedarfund eine optimistische Dimensionierung der Triebwerks-
gondeln mit steigender Gondelanzahl. Diese Ergebnisse zeigen vergleichbare Trends, die
auch im Projekt SynerglE [36] demonstriert wurden.

Bei Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen lassen sich durch den Einsatz von verteil-
ten Propellern am Fliigel keine Vorteile gegeniiber der Turboprop-Referenz erzielen, die
Nachteile der Elektrifizierung jedoch deutlich senken. Die Potentiale hingen stark von
dem gewihlten Ansatz zur Gondeldimensionierung ab. Im Gegensatz zu Regionalflug-
zeugen weisen Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen héhere Leistungsanforderun-
gen auf, die zu einem stirkeren Massenanstieg des Antriebssystems durch die Elektrifi-
zierung fithren. Wird eine optimistische Gondelmodellierung verwendet, erreichen die
Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen niherungsweise die Leistungs- Gewichtsver-
hiltnisse der Regionalflugzeugkonfigurationen bei 6 und 8 Propellern. In diesem Bereich
wird auch ein mit der Referenz vergleichbarer Treibstoftbedarf erreicht. Bei Verwendung
eines konservativen Gondelmodells betrigt der minimale Nachteil 6% hinsichtlich der
Treibstoffmasse.

5.2. Schlussfolgerungen fiir den Vorentwurf von
Konfigurationen mit verteilten Propellern entlang
der Fliigelvorderkante

In diesem Kapitel sind jene Erkenntnisse aus den durchgefiihrten Arbeiten zusammen-
gefasst, welche bei der Auslegung von Konfigurationen mit verteilten Propellerantrie-
ben entlang der Fliigelvorderkante zu vorteilhaften Ergebnissen gefiihrt haben. Weiter-
hin werden potentiell nachteilige Effekte der Antriebsverteilung besprochen, welche den
Entwurf mafigeblich beeinflussen.

Die vorliegende Arbeit bestitigt unter Verwendung eines integrierten Vorentwurfspro-
zesses mit physikalischer Erfassung der Propeller-Fliigel-Interaktionseffekte im Wesent-
lichen die bereits bekannten Sachverhalte aus Quellen, die in den vorausgegangenen Ka-
piteln aufgefithrt wurden. Als vorteilhafte Punkte sind eine geeignete Drehrichtung der
Propeller, eine Erhohung der Propellerdurchsatzfliche, eine Steigerung der Flichenbe-
lastung, eine Verringerung der Leitwerksflichen und eine Reduktion des Leistungs- Ge-
wichtsverhiltnisses zu nennen. Diese Maffnahmen sind sowohl bei Regional- als auch
Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen wirksam. Nachteilig sind die Elektrifizierung
des Antriebsstrangs, die hohen Schubanforderungen im Landeanflug sowie ggf. ein Wi-
derstandsanstieg durch zusitzliche Triebwerksgondeln. Im Folgenden sollen diese Aspek-
te genauer betrachtet werden.
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Um den induzierten Widerstand zu reduzieren, sollte die Drehrichtung der Propeller dem
Randwirbel entgegen gewihlt werden, wie bereits in [104] gezeigt. Dies ist von der Zahl der
Propeller unabhingig. Je weiter auflen am Fliigel die Propeller positioniert werden, je ho-
her der Leistungseintrag ist und je kleiner die Streckung der Tragfliche ist, umso grofier
ist deren Einfluss.

Eine Erhohung der Propellerdurchsatzfliche durch eine geeignete Zahl an Propellern un-
ter Beriicksichtigung der Randbedingungen wie der Spannweitenbegrenzung wirkt sich
im Allgemeinen positiv auf die Effizienz der Konfiguration aus, wie auch in [33] gezeigt,
und sollte deshalb angestrebt werden. Zwar wird dabei ein Massenzuwachs des Antriebs-
systems aufgrund grofSerer Propeller beobachtet, jedoch wird dieser Nachteil durch die
gesteigerte Vortriebseffizienz iiberkompensiert. Die optimale Zahl der Propeller ist von
Konfigurationsmerkmalen wie der verfiigbaren Spannweite und von dem maximal zu-
lissigen Propellerdurchmesser abhingig. Fiir die betrachteten Konfigurationen lagen die
optimalen Propellerzahlen bei 8 fiir Regionalflugzeuge und bei 6 fiir die Kurz- und Mit-
telstreckenkonfigurationen.

Entlang der Spannweite verteilte Propeller ermoglichen eine Erh6hung des Maximalauf-
triebs durch die Interaktion der Propellernachliufe mit der Tragfliche, wie in [95] de-
monstriert. Nach aktuellem Stand ist es nicht klar, ob der auf diese Weise erreichbare ma-
ximale Auftriebsbeiwert fiir den Landeanflug in Zukunft zulassungskonform sein wird.
Da dies jedoch einen mafSgeblichen Vorteil von verteilten Antrieben darstellt, wird fiir die
folgende Argumentation davon ausgegangen. Durch die Erh6hung des Maximalauftriebs
kann die Fliigelfliche fiir gegebene Start- und Landeanforderungen verkleinert werden,
wie bereits in [30] umgesetzt. Hierdurch wird eine deutliche Reduktion des Nullwider-
stands erreicht, welche weitere positive Schneeballeffekte nach sich zieht. Durch die Er-
héhung der Tragflichenstreckung ist jedoch nicht zwangsliufig eine Massenreduktion
der Tragfliche zu erwarten, da deren absolute Profildicke verringert wird.

Aufgrund der Flexibilitit des elektrischen Antriebsstrangs lassen sich unsymmetrische
Flugzustinde bei Triebwerksausfall durch eine gezielte Schubumverteilung vermeiden.
Wie bereits in [36] beschrieben, erlaubt dieser Umstand eine deutliche Verkleinerung der
Seitenleitwerksfliche, was Vorteile fiir die Masse und die Aerodynamik mit sich bringt.
Durch einen héheren Propellerwirkungsgrad, einen verringerten Konfigurationswider-
stand und die Redundanz der Antriebseinheiten sinkt der Leistungsbedarf von Konfigu-
rationen mit verteilten Antrieben, was bereits in [30] gezielt genutzt worden ist. Die Re-
duktion des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses fithrt zu einer deutlichen Einsparung der
Masse des Antriebssystems, was durch Schneeballeffekte positiv verstirkt wird. Als eine
mafSgebliche Randbedingung fiir die minimale Leistung lief} sich bei den hier durchge-
fihrten Studien die Steigflugdauer identifizieren.

Bei Verwendung von verteilten Antrieben sind weiterhin diverse Herausforderungen zu
berticksichtigen. Ein turbo-elektrischer Antriebsstrang fithrt aufgrund von zusitzlichen
Antriebskomponenten wie Generatoren und Leistungselektronik zu einer Massenerho-
hung und aufgrund von Energieumwandlungsprozessen zu teilweise betrichtlichen Wir-
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kungsgradverlusten [96]. Bei dem in dieser Arbeit gewihlten, vergleichsweise optimisti-
schen Technologieszenario hat sich gezeigt, dass die Kompensation der mit dem turbo-
elektrischen Antriebsstrang verbundenen Nachteile durch die Vorteile der Antriebsver-
teilung sowohl fiir Regional, wie Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen méoglich ist.
Prinzipiell hingt das Potential jedoch signifikant vom technologischen Fortschritt bei
elektrischen Komponenten ab.

Ein nachteiliger Effekt der Forderung nach aktiver Anstromung der Tragfliche ist der ho-
he resultierende Schub, welcher im Landeanflug zu kompensiert ist. Dies kann durch den
Einsatz eines widerstandsstirkeren Hochauftriebssystems oder durch zusitzliche Brems-
klappen erfolgen. Alternativ ist eine Umverteilung des Schubs zwischen den Antriebsein-
heiten zu priifen, wie teilweise in [36] besprochen.

Der wachsende Widerstand der Triebwerksgondeln kann die vorteilhafte Zahl der An-
triebseinheiten beschrinken. Dieser Effekt hingt von der Dimensionierung der Trieb-
werksgondeln, also dem tatsichlichen Platzbedarf der Elektromotoren ab. Ausgehend von
den Ergebnissen der vorliegenden Arbeit kann der Einfluss der Gondeln auf die Leis-
tungsfihigkeit der Konfiguration signifikant sein.

5.3. Wesentliche nicht quantifizierte Aspekte

Neben der Effizienz, auf welche die vorliegende Arbeit fokussiert ist, konnen vielfiltige
weitere Kriterien zur Bewertung einer Konfiguration herangezogen werden. Die Lirme-
missionen sind unter anderem fiir den Landeanflug mit aktiver Anstrémung von Interes-
se [23]. Nach [71] limitieren moderne Lirmobergrenzen den erlaubten Widerstand im Lan-
deanflug bereits heute. Durch die Annahme, den Landeanflug mit 50% der Triebwerks-
leistung durchzufithren und Bremsklappen zu verwenden, um den Schubiiberschuss zu
kompensieren, erscheint eine hohe Lirmbelistigung wahrscheinlich. Von Vorteil kann
in diesem Zusammenhang eine gréflere Propellerfliche und damit eine niedrigere Pro-
pellerbelastung sein, wie sie bei den vielversprechendsten Konfigurationen dieser Arbeit
vorliegt. Weiterhin entstehen durch eine Vielzahl von Propellern Interferenzen, welche
sich als nachteilig erweisen oder vorteilhaft zur Lirmreduktion genutzt werden konnten.
Die Ausfallszenarien, welche zur Dimensionierung der Fliigelfliche und des Antriebss-
trangs herangezogen wurden, sind in den meisten Fillen stark vereinfacht aus der Per-
spektive der verbleibenden Leistung bewertet. Ein Beispiel dafiir ist die Stabilitit und
Steuerbarkeit bei einseitigem Triebwerksausfall. Es ist nicht geklirt, ob der Ausfall ei-
nes einzelnen Motors bzw. Propellers ein adiquates Fehlerszenario bei Verwendung von
mehr als 6 Antrieben darstellt. Weiterhin ist nicht bewertet worden, ob das dynamische
Verhalten der Konfiguration mit ausgefallenen Propellern einen sicheren Betrieb erlau-
ben wiirde.

Im Hinblick auf die Sicherheitsanforderungen ist nicht klar, wie die Nihe der Propeller
zueinander zu bewerten ist und ob gréflere Sicherheitsabstinde vorzusehen wiren. Ten-
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denziell steigt die Wahrscheinlichkeit von Schiden an benachbarten Antriebseinheiten
durch bspw. den Verlust eines Blattes. Die vorliegende Arbeit zeigt aus dieser Perspektive
die Obergrenze fiir das mogliche Potential von verteilten Propellern entlang der Fliigel-
vorderkante fiir die betrachteten Kategorien von Flugzeugen unter den verwendeten An-
nahmen und Randbedingungen.

Weiterhin ist die Komplexitit des Systems aus der Perspektive der Produktion und der
Wartung [99] interessant. Hierbei diirfte die Einfachheit des Antriebssystems von Vor-
teil sein. Anhand der vorliegenden Ergebnisse zeigt sich, dass bereits mit vier Propel-
lern in Kombination mit einer Erh6hung der Flichenbelastung und einer Reduktion
des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses deutliche Vorteile sowohl bei Regional- als auch
bei Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen erzielt werden kénnen. Mit sechs Propel-
lern kann der Grofiteil der potentiellen Vorteile ausgeschopft werden. Acht Propeller bie-
ten nur noch marginale Vorteile bei Regionalflugzeugkonfigurationen und bringen keine
Vorteile bei Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen, sodass eine héhere Systemkom-
plexitit zur Effizienzsteigerung nicht beitrigt.
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6. Zusammenfassung und
Ausblick

In diesem abschlieflenden Kapitel werden die wesentlichen Punkte dieser Arbeit zusam-
mengefasst. Ausgehend davon erfolgt ein Ausblick, um aus der Sicht des Autors potentiell
sinnvolle Anschlussarbeiten festzuhalten.

6.1. Zusammenfassung

Die vorliegende Arbeit befasst sich mit der Bewertung von verteilten Propellerantrieben
aus der Perspektive des Flugzeuggesamtentwurfs. Sie kann in zwei wesentliche Bereiche
unterteilt werden: den Aufbau von Entwurfs- und Bewertungsprozessen sowie die Anwen-
dung dieser Prozesse zur Durchfithrung von Entwurfsstudien und deren Auswertung.
Ein zentrales Arbeitspaket im Rahmen dieser Arbeit bestand im Aufbau eines Prozesses
fiir den konzeptionellen Vorentwurf von Flugzeugkonfigurationen mit verteilten Propel-
lern vor der Tragfliche unter Beriicksichtigung von Propeller-Fliigel-Interaktionseftekten
mit physikalischen Methoden. Die wesentlichen neuen Fihigkeiten dieses Prozesses sind
die automatisierte Erstellung der Polaren in Abhingigkeit der Leistungseinstellungen,
um den Einfluss der Propellernachliufe auf die Aerodynamik des Flugzeugs zu bertick-
sichtigen, und die Verwendung dieser Polaren wihrend der Missionsanalyse, um die ent-
sprechenden Interaktionseffekte zu erfassen. Um dies zu ermdglichen, beinhaltet der Pro-
zess unter anderem den automatisierten Propellerentwurf, den Aufbau des Antriebss-
trangs und die automatische Integration der Propeller. Es kénnen turbo-elektrische An-
triebsstringe sowie Turboprop- Antriebe verwendet werden. Der Vorentwurfsprozess er-
laubt es, den konzeptionellen Entwurfund die Bewertung von Konfigurationen mit unter-
schiedlichen Anordnungen von Propellern vor der Tragfliche fiir unterschiedliche Missio-
nen unter Beriicksichtigung von verschiedenen Technologieannahmen vergleichsweise
schnell und im Rahmen von Studien konsistent durchzufiihren. Fiir die Evaluierung der
Leistungen im Langsamflug wurden weitere Prozesse zur Berechnung der Hochauftriebs-
polaren unter Einsatz von physikalischen Methoden und zur Auswertung der relevanten
Betriebszustinde unter Beriicksichtigung dieser Polaren aufgebaut.

In den beschriebenen Prozessen wurden existierende Werkzeuge fiir aerodynamische Be-
rechnungen, ein Traglinienverfahren hoherer Ordnung mit Profilkorrektur und der Be-
riicksichtigung von Propellernachlauffeldern sowie ein Blattelementverfahren fiir den
Propellerentwurfund die Berechnung der Nachlauffelder, eingesetzt. Die prinzipielle An-
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wendbarkeit dieser vereinfachten physikalischen Methoden im Rahmen dieser Arbeit,
wurde durch den Vergleich zu 6ffentlich verfiigbaren Studien, welche mit hoch-genauen
Verfahren durchgefiihrt wurden, bestitigt. Die ermittelten Abweichungen hinsichtlich
des Propellerwirkungsgrads und der Gleitzahl bei fiir diese Arbeit reprisentativen Fil-
len lagen unter 5%, was als akzeptabel fiir den konzeptionellen Vorentwurf angesehen
wurde.

Ein weiteres zentrales Arbeitspaket im Rahmen dieser Arbeit umfasste Entwurfsstudi-
en mit den aufgebauten Prozessen. In monodiszipliniren Studien wurden zunichst die
fiir den Vorentwurf zentralen Effekte von verteilten Antrieben wie der Einfluss der Pro-
pelleranzahl auf die Gleitzahl oder den Propellerwirkungsgrad, der Effekt der Propeller-
Fliigelinteraktion auf den Maximalauftrieb und das Nickmoment sowie der Einfluss der
Leistungsverteilung zwischen den Propellern auf die Gesamteffizienz isoliert untersucht.
Weiterhin wurde der Einfluss der Fliigelflichenreduktion betrachtet. Anhand der Ergeb-
nisse wurden Richtlinien wie unter anderem die Drehrichtung aller Propeller dem Rand-
wirbel entgegen, die einheitlichen Propellerdurchmesser und eine konstante Propeller-
belastung fiir den multidiszipliniren Entwurf definiert. Fiir die multidiszipliniren Stu-
dien wurde der Entwurfsprozess zunichst anhand von 6ffentlich zuginglichen Daten zu
Regionalflugzeugen mit Turboprop- und turbo-elektrischen Antrieben kalibriert. Darauf-
hin wurden Parameter wie die Propelleranzahl, die Flichenbelastung sowie das Leistungs-
Gewichtsverhiltnis unter Beriicksichtigung von Schneeballeffekten einzeln variiert, um
quantitative Aussagen zu den Einfliissen dieser Mafinahmen aus der Perspektive des Flug-
zeuggesamtentwurfs zu titigen. AnschliefSend wurden, als ein wesentlicher Teil der vor-
liegenden Arbeit, multidimensionale Entwurfsstudien durch die simultane Variation die-
ser Parameter durchgefiihrt. In einem ersten Schritt wurde dabei der Entwurfsraum grob
untersucht und durch die Auswertung der Treibstoffeftizienz sowie der Zulassungsanfor-
derungen wie der Anfluggeschwindigkeit eingegrenzt. Anschlieffend wurden innerhalb
des giiltigen Entwurfsraums weitere Konfigurationen entworfen, um die Ergebnisdichte
zu erh6hen und optimale Konfigurationen fiir die jeweilige Propelleranzahl zu identifi-
zieren.

Die Untersuchungen umfassten Regionalflugzeugkonfigurationen sowie Kurz- und Mit-
telstreckenkonfigurationen. Bei Regionalflugzeugkonfigurationen hat sich gezeigt, dass
sinnvoll verteilte Antriebe eine Reduktion des Treibstoftbedarfs von bis zu 12% gegeniiber
einer zweimotorigen turbo-elektrischen Baseline erreichen. Die resultierende optimale
Anzahl an Propellern betrug 8, wobei die Unterschiede hinsichtlich des Treibstoffbedarfs
zu 6, 10 oder 12 Propellern mit unter 1% nur gering waren. Bei Kurz- und Mittelstrecken-
konfigurationen wurden die Ansitze zur Gondeldimensionierung variiert, was zu unter-
schiedlichen Ergebnissen gefiihrt hat. Die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen, die
mit einem konservativen Ansatz zur Gondeldimensionierung entworfen wurden, haben
eine Reduktion des Treibstoftbedarfs durch den Einsatz von verteilten Antrieben von bis
zu 7% bei einem Vergleich zu einer zweimotorigen turbo-elektrischen Baseline gezeigt.
Bei der Verwendung eines optimistischen Modells zur Gondeldimensionierung konnten
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Vorteile in einer zu Regionalflugzeugen vergleichbaren Gréflenordnung erzielt werden.
Fiir beide Ansitze zur Gondeldimensionierung erwies sich eine Anzahl von 6 Propellern
bei Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen als optimal.

Der Vergleich zwischen den optimalen turbo-elektrischen Konfigurationen mit verteilten
Antrieben und den zweimotorigen Turboprop- Referenzkonfigurationen wurde fiir die
Bewertung des Einflusses der Elektrifizierung des Antriebsstrangs genutzt. Die optimale
Regionalflugzeugkonfiguration hat gegentiiber der Turboprop- Referenz einen Vorteil von
3% hinsichtlich des Missionstreibstoftbedarfs gezeigt. Die Nachteile der Elektrifizierung
des Antriebsstrangs wie die Massen zusitzlicher Komponenten und die Wirkungsgradver-
luste durch Energieumwandlung konnten demnach durch die Verwendung von verteil-
ten Antrieben und den dadurch erméglichten Modifikationen an der Flugzeugzelle leicht
iiberkompensiert werden. Bei den Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen hing das Er-
gebnis erneut von dem Modell zur Gondeldimensionierung ab. Durch das optimistische
Modell konnten die Nachteile der Elektrifizierung des Antriebsstrangs kompensiert wer-
den. Es wurden jedoch keine Vorteile erzielt. Bei Verwendung des konservativen Modells
konnten die Nachteile gegentiber der Referenz im besten Fall auf'ca. 6% reduziert werden.

6.2. Ausblick

Die im Rahmen dieser Arbeit aufgebauten Entwurfsketten bieten umfangreiche Moglich-
keiten, um den Einsatzbereich zu erweitern und die Unsicherheiten durch die Modell-
auswahl zu verringern. Diese Modifikationen tibersteigen den Umfang dieser Arbeit und
werden deshalb im Folgenden als potentieller Ausblick diskutiert.

Eine wesentliche, durch die Auswahl der verfiigbaren Werkzeuge bedingte Vereinfachung,
ist die Entkopplung der Berechnung der Propellernachlauffelder von dem Stromungsfeld
der Tragfliche. In Kapitel 4.1.1 wird der Einfluss dieser Vereinfachung quantifiziert. Das
Ergebnis zeigt Abweichungen von bis zu 5% und teilweise inkorrekte Trends des instal-
lierten Propellerwirkungsgrads und der Gleitzahl im Vergleich zu hoch-genauen Verfah-
ren, vor allem fiir stark verteilte Propeller. Fiir kiinftige Bewertungen derartiger Konfigu-
rationen wird empfohlen, dieses Defizit durch beispielsweise eine Weiterentwicklung von
Lifting Line zu beheben. Es ist zu erwarten, dass die gegenseitige Beeinflussung von Pro-
peller und Tragfliche gegeniiber dem aktuell verwendeten Ansatz mit statischen Nach-
lauffeldern interne Iterationen erfordern wiirde, was eine steigende Berechnungsdauer
zur Folge hitte. Dies wiirde durch zunehmend leistungsfihige Rechner jedoch voraus-
sichtlich keinen nennenswerten Nachteil darstellen. Fiir den Entwurf wire zu erwarten,
dass Konfigurationen mit vergleichsweise vielen Propellern hohere Flichenbelastungen
erlauben wiirden als im Rahmen dieser Arbeit ermittelt. Hierdurch wiren sie etwas effi-
zienter.
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Eine weitere methodenbedingte Einschrinkung ist die Verwendung eines spaltfreien Hoch-

auftriebssystems. Dadurch weisen die betrachteten Konfigurationen niedrigere Flichen-
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belastungen im Vergleich zu realen Flugzeugen auf. Auch wenn erwartet wird, dass sich die
allgemeinen Trends nicht signifikant indern wiirden, scheint es sinnvoll, dieses Hochauf-
triebssystem durch eine realistischere Variante in Zukunft zu ersetzten. Eine geeignete
Methode zur Beriicksichtigung der reibungsbehafteten Effekte bei der Berechnung von
Hochauftriebspolaren wire zu diesem Zweck noch zu erarbeiten. Man kann davon ausge-
hen, dass durch eine hohere Flichenbelastung der operationelle Auftriebsbeiwert steigen
wiirde. Das resultierende Potential einer reduzierten Fliigelfliche wiirde voraussichtlich
nicht so grof sein, wie in dieser Studie ermittelt. Eine Anpassung der Tragflichenprofi-
le an hohere Auftriebsbeiwerte in Abhingigkeit der Flichenbelastung wire in diesen Fall
sinnvoll. Zugleich wiirde dies die Anzahl an Parametern sowie den Rechenaufwand erho-
hen.

Die spezifischen Leistungsdichten der elektrischen Komponenten werden in dieser Ar-
beit konstant gehalten. Dies ist in grober Niherung und fiir eine einzelne Flugzeugkate-
gorie vertretbar, schrinkt jedoch die Flexibilitit des Entwurfsprozesses ein. Deshalb ist
es ratsam, skalierbare Modelle fiir elektrische Komponenten zu implementieren. Zu be-
riicksichtigen ist, dass dadurch die Prozessstabilitit negativ beeinflusst werden konnte.
Fiir den Entwurf wiirden die Vorteile der Leistungsreduktion aufgrund sinkender Wir-
kungsgrade etwas geringer als im Rahmen der durchgefiihrten Studien ausfallen.

Es hat sich gezeigt, dass unterschiedliche Ansitze zur Dimensionierung der Triebwerks-
gondeln zu deutlich unterschiedlichen Trends und Gréflenordnungen mit zunehmender
Zahl von Antriebseinheiten fithren. Daran ist der Bedarf eines universellen Modells zur
Gondeldimensionierung im Rahmen des Vorentwurfs erkennbar.

Die Verteilung von Antrieben entlang der Tragfliche beeinflusst die Tragflichenmasse. Im
Rahmen dieser Arbeit wird ein Ersatzmodell zur Massenabschitzung verwendet, welches
den Einfluss von bis zu vier Triebwerksgondeln beriicksichtigt, jedoch nicht deren spezi-
fische Positionen. Insbesondere bei Konfigurationen mit wenigen Antriebseinheiten, die
weit auflen an der Tragfliche angeordnet sind, wiren Abweichungen aufgrund der Las-
ten beim Landestof} zu erwarten. Fiir den Entwurf wiirde es bedeuten, dass die Masse der
Tragfliche von Regionalflugzeugkonfigurationen mit vier Propellern steigen und deren
Verbesserungspotential sinken wiirde. Bei Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen sind
die Antriebseinheiten innen fokussiert, weshalb ein potentieller Massenzuwachs, wenn
iiberhaupt zutreffend, deutlich schwicher sein diirfte.

Die Leitwerke werden anhand von empirischen Leitwerksvolumenkoeffizienten ausge-
legt. Insbesondere fiir das Hohenleitwerk bleibt jedoch die Frage often, ob es in der La-
ge sein wiirde, das durch die Propeller-Fliigel-Interaktion verstirkte Nickmoment aus-
zubalancieren. Einfache Studien im Rahmen dieser Arbeit haben einen vergleichsweise
geringen Einfluss der LeitwerksvergrofSerung auf die Effizienz der Gesamtkonfiguration
gezeigt. Allerdings basieren diese Studien auf vereinfachten, statischen Annahmen und
sind deshalb nur als vorliufige Abschitzungen anzusehen.

Als Triebwerksmodell wird eine 6ffentlich verfiigbare, fiir einen Turboprop typische Trieb-
werkscharakteristik eingesetzt. Sie wird anhand des Leistungsbedarfs der jeweiligen Kon-
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figuration skaliert. Wihrend dieser Ansatz fiir Regionalflugzeugkonfigurationen aufgrund
der gewihlten Leistungsklasse plausibel erscheint, ist es fiir Kurz- und Mittelstreckenkon-
figurationen vermutlich mit gréferen Abweichungen von der Realitit verbunden. Auch
wenn nicht erwartet wird, dass die relativen Trends sich generell dndern, wird empfoh-
len, das Triebwerksmodell kiinftig zu verfeinern, da insbesondere die Sensitivitit der
Leistung von der Luftdichte mit zunehmender Reiseflughthe eine signifikante Zunah-
me des Leistungs- Gewichtsverhiltnisses und damit der Masse des Antriebsstrangs nach
sich zieht.

Fiir alle betrachteten Konfigurationen wurde unabhingig von dem Ausmaf der Propeller-
Fliigel-Interaktion eine voll-turbulente Umstromung der Tragfliche angenommen. Je-
doch bieten Konfigurationen mit wenigen Propellern insbesondere in Kombination mit
Tragflichen hoher Streckung die Moglichkeit, betrichtliche Bereiche der Tragfliche lami-
nar zu halten, was mit vielen Propellern und damit einer grofien, von den Propellernach-
laufen betroffenen Fliche nicht realisierbar wire. Dies wiirde den potentiellen Vorteil von
verteilten Antrieben voraussichtlich verringern.

Im Rahmen dieser Arbeit wurde gezeigt, dass geringe Anderungen der Leistungsdich-
ten von elektrischen Komponenten einen vergleichsweise geringen Einfluss auf die Ge-
samteflizienz und keinen erkennbaren Einfluss auf die relativen Trends haben. Natiirlich
besteht noch ein grofler Freiraum hinsichtlich interessanter Entwurfsstudien mit weite-
ren Technologieszenarien. In diesem Zusammenhang wiren Erweiterungen des Prozesses
fur alternative Antriebssysteme sinnvoll. Ein batterie-elektrisches System zum Beispiel
wiirde in erster Niherung im Gegensatz zu Gasturbinen keine Abhingigkeit der Leistung
von der Luftdichte bzw. Flughohe aufweisen.
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A. Anhang

A.1l. Anmerkungen zur Dimensionierung der
Triebwerksgondeln

Die Verteilung einer gegebenen Triebwerksleistung auf mehrere Antriebseinheiten unter
der Annahme einer konstanten volumetrischen Leistungsdichte der Triebwerksgondeln
fahrt zu einem signi kanten Widerstandsanstieg der Gondeln mit zunehmender Zahl
an Antriebseinheiten aufgrund der wachsenden Ober &che. In Abbildung A.1 ist exem-
plarisch gezeigt, wie sich die benetzte Ober ache in Abhangigkeit der Anzahl von Trieb-
werksgondeln verandert. Bei8 Gondeln wird eine Verdoppelung der Ober ache erreicht.
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Abbildung A.1.:Vergleich der Gondelgeometrie in Abhangigkeit der Anzahl der Gondeln bei kon-
stanter volumetrischer Leistungsdichte.

Fur diese Studie werden die Gondeln als Zylinder approximiert. Das Verhaltnis aus Lan-
ge zu Durchmesserl/ d wird konstant gehalten, um gleiche Formfaktoren FF nach For-
mel A.2 zu gewahrleisten. Vernachlassigt man die E ekte der Reynoldszahl im Reibungs-
koe zienten Cj, welche mit der Lange skalieren, bleibt die Ober &che S,e; der ma geb-
liche Treiber fir den Widerstand Cp, gema Formel A.1.

Nach [78] berechnen sictCp, und FF wie folgt:

Cp, = Ct FF Q irN;t (A.1)
0.35
= + — .
FF= 1+ 5 (A.2)

In Gleichung A.1 dient Q als Korrekturfaktor flr etwaige Interferenze ekte, die fur diese
Betrachtung konstant gehalten werden.
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A.2. Studien zur Anzahl der Trag achenpaneele flr die
aerodynamischen Berechnungen

Ein zentraler Parameter flir die zuverlassige Bestimmung von aerodynamischen Beiwer-
ten der AP-Map ist die Diskretisierung von Trag achen in Lifting_Line. Hier wird ein
Kompromiss zwischen der Genauigkeit und der Berechnungsdauer angestrebt. Zu die-
sem Zweck werden Studien zur Parametersetzung in spannweitiger und Tiefenrichtung
unter Berticksichtigung von verschiedenen Propellerzahlen durchgefuhrt. Zu bertcksich-
tigen ist, dass man nicht direkt die Anzahl von Paneelen in Lifting_Line festlegt, sondern
Uber Parameter eine automatische Vernetzung steuert. Diese ist unter anderem vom Auf-
bau von Trag achensegmenten in der CPACS-Datei abhéngig. Fiur diese Arbeit wurde ein
standardisierter Aufbau der Trag ache verwendet, sodass die Parameter universell ein-
setzbar bleiben. Bei einer Anderung des Trag 4chenaufbaus missten sie entsprechend
angepasst werden.

Um den lokalen Ein uss von Propellern abzubilden, ist vor allem eine ausreichende Zahl
von Paneelen in spannweitiger Richtung erforderlich. Die Abbildungen A.2 und Abbil-
dung A.3 zeigen die Polaren fur unterschiedliche Paneelierungen in Spannweitenrich-
tung. Abbildung A.3 zeigt dabei die drei fein Aufgeldsten Polaren aus Abbildung A.2 (c3s10,
c3s16, c3s20) sowie drei weitere Polaren als Zwischenschritte (c3s12, c3s14, c3s18). Die Ein-
trage in der Legende sind wie folgt zu verstehen: die Zahl, welche auf “c” folgt, entspricht
dem Parameter fur die Anzahl der Paneele in Tiefenrichtung (abgeleitet von chordwise),
wahrend die Zahl, welche auf “s” folgt, der Anzahl der Paneele in Spannweitenrichtung
entspricht.
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Abbildung A.2.:Ein uss der Anzahl der Paneele in Spannweitenrichtung.

Eine Konvergenz fur die hochste anvisierte Propelleranzahl vornl6ist ab einem Wert von
10f0r die Steuerung der Paneele in Spannweitenrichtung erkennbar. Fir die Berechnun-
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gen im Rahmen dieser Arbeit wird ein Wert von 16 verwendet, um einen Sicherheitsab-
stand von der ermittelten Untergrenze sicherzustellen.

Der Ein uss der Anzahl der Paneele in Tiefenrichtung wird fur die Gleitzahl und das
Nickmoment in Abbildungen A.4 und A.5 evaluiert. In dem betrachteten Wertebereich
ist keine o ensichtliche Sensitivitat feststellbar. Der Steuerparameter wird deshalb mit
einem Wert von 3 so gewahlt, dass bei den relevanten Planformen tendenziell in Tiefen-
richtung gestreckte Paneele vermieden werden.
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Abbildung A.3.:Ein uss der Anzahl der Paneele in Spannweitenrichtung auf L/D.
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Abbildung A.4.:Ein uss der Anzahl der Paneele in Tiefenrichtung auf L/D.
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Abbildung A.5.:Ein uss der Anzahl der Paneele in Tiefenrichtung auf Cwm, -
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Es ist anzumerken, dass fur monodisziplinare Studien hohere Au dsungen verwendet
wurden, da die Zahl der Propeller jene beim Flugzeuggesamtentwurf tberstieg. Eine re-
prasentative Diskretisierung der Trag ache mit den Parametern c3s16 ist in Abbldung A.6
dargestellt.

Abbildung A.6.:Diskretisierung der Trag &chen mit der Parameterkombination c3s16.
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A.3. Studien zur Au 6sung der AP-Map flr den
Vorentwurfsprozess

Im Idealfall ware es wiinschenswert, eine mdglichst feine, generische AP-Map nutzen zu
kénnen, um ohne Vorwissen Uber die Eigenschaften einer Kon guration wie die Reise-
ughohe oder die zugehoérige Leistungseinstellung, universell Daten generieren zu kon-
nen. Jedoch hat sich gezeigt, dass ein solcher Ansatz aufgrund der erforderlichen Rechen-
dauer nicht zielfuhrend ist. Deshalb wird der Versuch unternommen, durch eine gezielte
Vorgabe von sinnvollen Betriebspunkten die Au 6sung der AP-Map zu reduzieren.

Dazu wird zunéchst eine Studie durchgefuhrt, bei der generische AP-Maps mit gleich-
ma ig verteilen, steigenden Stutzstellenzahlen, also Machzahlen, Flughthen und Leis-
tungseinstellungen, verwendet werden. Hierfur wird bei einer reprasentativen Regional-
ugzeugkon guration der Missionstreibsto bedarf unter Einsatz von AP-Maps mit un-
terschiedlichen Au 6sungen bestimmt. Weiterhin wird eine zweite Studie durchgefuhrt,
bei welcher ein Betriebspunkt im Bereich des Reise ugs sowie bei Maps ab einer Gro e
von 4x4x4 auch die Ausweichmission explizit berlicksichtigt werden. Jede Map wird zwi-
schen der Meeresspiegelhdhe und der maximalen Reise ughthe, einer sinnvollen mini-
malen und maximalen operationellen Machzahl sowie der Leistungseinstellung von 0%
bis 100%aufgespannt. Diese Werte bilden die Rander des Datenfelds. Werden mehr Punk-
te durch den Benutzer zur Verfligung gestellt, als fur die genannten Betriebspunkte und
Randbereiche bendtigt werden, werden die gro ten “Licken” zwischen den vorgegebenen
Daten automatisch aufgefullt.

Die Ergebnisse der Studien sind in Abbildung A.7 dargestellt. Gezeigt ist die relative Ab-
weichung des Missionstreibsto bedarfs in Abhangigkeit der Au 6sung der AP-Maps, wo-
bei die feinste generische Map mit 1000 Stutzstellen (10x10x10) als Bezugsniveau verwen-
detwird. Die Ergebnisse zeigen, dass bei einer Vorgabe von sinnvollen Betriebspunktenin
der Nahe des Reise ugpunkts bereits mit einer vergleichsweise diinn besiedelten AP-Map
sehr gute Ergebnisse erzielt werden. Sie zeigen auch, dass eine signi kant hohere Anzahl
von Stitzstellen die Genauigkeit nicht wesentlich erhéht und deshalb insbesondere im
Rahmen des Vorentwurfs zu vermeiden ist, um die Berechnungsdauer méglichst niedrig
zu halten. Ausgehend von diesen Studien wird die Au 6sung von 4x4x4 als Kompromiss
zwischen Genauigkeit und Berechnungsdauer gewahlt. Auf diese Weise werden die Be-
triebspunkte fur den Reise ug und die Ausweichmission berlcksichtigt, sodass Interpo-
lationsfehler in den beiden wesentlichen Betriebsbereichen deutlich reduziert werden.
Solch eine Vereinfachung ist moglich, da im Rahmen dieser Arbeit die Reise ughéhe in
der jeweiligen Studie konstant gehalten wird. Je nach gewlnschter Flexibilitdt kann es
jedoch erforderlich sein, die AP-Map gezielt mit weiteren Stitzstellen auszustatten, um
entsprechende Bereiche feiner aufzulésen. Weiterhin ist anzumerken, dass keine Unter-
suchungen zum individuellen Ein uss einzelner Parameter (Machzahl, Flughdhe, Wellen-
leistung) durchgefihrt wurden.
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Abbildung A.7.:Relative Abweichung des Missionstreibsto bedarfs bei Verwendung von AP-
Maps mit unterschiedlicher Au 6sung und Stitzstellenverteilung bezogen auf die
10x10x10 Map mit generischer Stutzstellenverteilung.

Eine Veranschaulichung der AP-Maps mit 10x10x10 und 4x4x4 Betriebspunkten ist in Ab-
bildung A.8 gegeben.

Abbildung A.8.:Vergleich der Betriebspunktverteilung zwischen einer generischen AP-Map mit
10x10x10 Stutzstellen (links) und einer AP-Map mit gezielt verteilten 4x4x4 Stitz-
stellen (rechts), welche zu Ergebnissen der Missionsanalyse mit vernachlassigba-
ren Abweichungen fihren.

Fir die Berechnung der Polaren im Langsam ug werden deutlich verfeinerte Maps hin-
sichtlich der Machzahl und der Wellenleistung verwendet. Jedoch werden nur Flughdhen
zwischenO m und 2000m bericksichtigt.
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