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Bewertung verteilter Propellerantriebe am Flügel aus der Perspektive des 
Gesamtflugzeugentwurfs 
 
Dissertation, Technische Universität Braunschweig 
 
Der gesellschaftliche Wunsch nach erschwinglicher und nachhaltiger Mobilität begründet die 
Forschung zur Effizienzsteigerung und Umweltverträglichkeit von Luftfahrzeugen. Ein aktueller 
Baustein dieser Forschung sind verteilte elektrische Antriebe, durch welche vorteilhafte 
Interaktionen zwischen dem Antriebssystem und der Flugzeugzelle ermöglicht werden. Es 
existieren verschiedene Konzepte von verteilten Antrieben, wobei die bisherigen 
Forschungsergebnisse teilweise widersprüchliche Aussagen zu ihren Potentialen liefern. Ein 
vielversprechendes Konzept mit verteilten Propellern entlang der Flügelvorderkante wird im 
Rahmen dieser Arbeit aus der Perspektive des Gesamtflugzeugentwurfs für verschiedene 
Missionsszenarien untersucht. 
Zu diesem Zweck wird ein integrierter Prozess aufgebaut, welcher automatisiert den Vorentwurf 
von Konfigurationen mit verteilten Propellern sowie die Durchführung von Parameterstudien 
ermöglicht. Die maßgeblichen aerodynamische Interaktionen zwischen den Propellern und der 
Tragfläche werden durch physikalische Modelle während eines Entwurfs unmittelbar 
berücksichtigt. Zur Realisierung von verteilten Antrieben werden turbo- elektrische 
Antriebsstränge eingesetzt. Als Referenzkonfigurationen dienen Turboprops mit einem 
vergleichbaren Technologieszenario. Im Verlauf der Arbeit wird der Entwurfsprozess einer 
Validierung unterzogen. In monodisziplinären Studien werden die wesentlichen 
aerodynamischen Effekte von verteilten Antrieben diskutiert. In multidisziplinären Studien werden 
die Einflüsse der Auslegungsparameter wie Propelleranzahl, Flächenbelastung und Leistungs- 
Gewichtsverhältnis unter Berücksichtigung von Schneeballeffekten quantifiziert. Anschließend 
werden Entwurfsraumuntersuchungen durch die simultane Variation der genannten Parameter 
durchgeführt. Hierbei werden die Regionalflugzeuge und die Kurz- und 
Mittelstreckenkonfigurationen in separaten Studien betrachtet. Die resultierenden Entwürfe 
werden hinsichtlich der Erfüllung der Missions- und Zulassungsanforderungen überprüft und die 
treibstoffeffizientesten Konfigurationen für die jeweilige Propelleranzahl werden verwendet, um 
die Effekte der Antriebsverteilung auf Gesamtflugzeugebene zu diskutieren. Anschließend 
werden die Ergebnisse beider Missionsszenarien zueinander in Beziehung gesetzt, um 
missionsübergreifende Aussagen zu tätigen. 
Die Ergebnisse dieser Arbeit bestätigen 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 dafür sind eine 
vergrößerte Propellerfläche, eine reduzierte Flügelfläche 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 zusätzliche Masse und Wandlungsverluste kompensieren 
kann. Das höchste Potential liegt dabei im Bereich von unter 3% und ist von der Flugzeugklasse 
sowie den Technologieannahmen abhängig. 
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Evaluation of Distributed Propeller Propulsion at the Wing from the Perspective of the 
Overall Aircraft Design 
 
Doctoral thesis, Technical University Braunschweig  
 
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 Mobilität begrün-

det die Forschung zur Effizienzsteigerung und Umweltverträglichkeit von Luftfahrzeu-

gen. Ein aktueller Baustein dieser Forschung sind verteilte elektrische Antriebe, durch

welche vorteilhafte Interaktionen zwischen dem Antriebssystem und der Flugzeugzelle

ermöglicht werden. Es existieren verschiedene Konzepte von verteilten Antrieben, wobei

die bisherigen Forschungsergebnisse teilweise widersprüchliche Aussagen zu ihren Po-

tentialen liefern. Ein vielversprechendes Konzept mit verteilten Propellern entlang der

Flügelvorderkante wird im Rahmen dieser Arbeit aus der Perspektive des Gesamtflugzeu-

gentwurfs für verschiedene Missionsszenarien untersucht.

Zu diesem Zweck wird ein integrierter Prozess aufgebaut, welcher automatisiert den Vor-

entwurf von Konfigurationen mit verteilten Propellern sowie die Durchführung von Pa-

rameterstudien ermöglicht. Die maßgeblichen aerodynamische Interaktionen zwischen

den Propellern und der Tragfläche werden durch physikalische Modelle während eines

Entwurfs unmittelbar berücksichtigt. Zur Realisierung von verteilten Antrieben werden

turbo- elektrische Antriebsstränge eingesetzt. Als Referenzkonfigurationen dienen Tur-

boprops mit einem vergleichbaren Technologieszenario. Im Verlauf der Arbeit wird der

Entwurfsprozess einer Validierung unterzogen. In monodisziplinären Studien werden die

wesentlichen aerodynamischen Effekte von verteilten Antrieben diskutiert. In multidiszi-

plinären Studien werden die Einflüsse der Auslegungsparameter wie Propelleranzahl, Flä-

chenbelastung und Leistungs- Gewichtsverhältnis unter Berücksichtigung von Schnee-

balleffekten quantifiziert. Anschließend werden Entwurfsraumuntersuchungen durch die

simultane Variation der genannten Parameter durchgeführt. Hierbei werden die Regio-

nalflugzeuge und die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen in separaten Studien be-

trachtet. Die resultierenden Entwürfe werden hinsichtlich der Erfüllung der Missions-

und Zulassungsanforderungen überprüft und die treibstoffeffizientesten Konfiguratio-

nen für die jeweilige Propelleranzahl werden verwendet, um die Effekte der Antriebsver-

teilung auf Gesamtflugzeugebene zu diskutieren. Anschließend werden die Ergebnisse

beider Missionsszenarien zueinander in Beziehung gesetzt, um missionsübergreifende

Aussagen zu tätigen.

Die Ergebnisse dieser Arbeit bestätigen 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 dafür

sind eine vergrößerte Propellerfläche, eine reduzierte Flügelfläche 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 zusätzliche Masse und

Wandlungsverluste kompensieren kann. Das höchste Potential liegt dabei im Bereich von

unter 3% und ist von der Flugzeugklasse sowie den Technologieannahmen abhängig.
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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
Fluggeräte an sich stellen ein faszinierendes Forschungsthema dar, weshalb es aus der

Perspektive des Autors keiner weiteren einleitenden Worte bedürfte. Allerdings ermög-

licht erst das gesamtgesellschaftliche Interesse an der Luftfahrt, die für 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 Unabhängigkeit eines Landes

und ermöglicht die Durchsetzung eigener Interessen. Aus wirtschaftlicher Sicht ermög-

licht der Lufttransport die Beförderung von Gütern mit einer hohen Geschwindigkeit

und Sicherheit über lange Strecken, wenn auch in vergleichsweise geringen Mengen. Aus

sozialer Perspektive erlaubt die Luftfahrt der breiten Masse aus persönlichem Interes-

se vergleichsweise kostengünstig und mit vertretbarem Zeitaufwand weit entfernte Teile

der Welt zu erreichen.

Eine potentielle Entwicklung der Luftfahrt in naher bis mittlerer Zukunft wird vom größ-

ten europäischen Flugzeughersteller AIRBUS in seiner Marktanalyse [8] prognostiziert.

Man geht davon aus, dass durch das Wachstum der Bevölkerung und den globalen Anstieg

des Wohlstands der Lufttransport sowohl bezüglich Personentransport als auch Fracht-

transport wachsen wird. Auch wird hervorgehoben, dass Fluggesellschaften ihre Flotten

laufend modernisieren und sie deshalb modernste und effizienteste Flugzeuge benötigen

würden. 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 unterstützen. 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 Bevölkerung hinsichtlich

der Mobilität im Zusammenspiel mit der Umweltverträglichkeit, speziell in Bezug auf

Treibhaus- und Lärmemissionen, genügt und zeitgleich global wettbewerbsfähig bleibt.

Um diese Ziele zu erreichen, werden verschiedene europäische 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 übergeordnete Ziele sich jedoch an den bereits erwähnten orientieren.

Die Entwicklung neuer Technologien spielt in diesen Forschungsprogrammen eine zen-

trale Rolle. In [101] sind potentiell vielversprechende Technologiebausteine für verschie-

dene Flugzeugklassen aufgelistet. Eine ähnliche 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 Speichermöglichkeiten elektrischer

Energie in naher Zukunft gerechnet. Deshalb wird der hybrid-elektrische Antriebsstrang
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als eine der zentralen Zukunftstechnologien von Interesse aufgeführt. Hierbei werden

verschiedene Energiequellen mitgeführt und je nach Flugphase vorteilhaft eingesetzt. Ei-

ne weitere Technologie, welche mit der Elektrifizierung des Antriebsstrangs einhergeht,

sind verteilte Antriebe. Diese können 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 Antriebsstränge sich zunächst aufgrund der moderaten Leistungsanforderungen

und Reichweiten für Regionalflugzeuge anbieten würden.

Für Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen, welche den größten Marktanteil aufweisen,

werden eine Effizienzsteigerung der Zelle, beispielsweise durch Widerstands- und Mas-

senreduktion, sowie eine Erhöhung der Effizienz des Antriebssystems angestrebt. Auf-

grund der hohen Leistungs- und Energieanforderungen wird die Elektrifizierung jedoch

nicht als eine primäre Technologie dafür angesehen. Allerdings kann sie unterstützend

eingesetzt werden. Insbesondere rücken neue, nachhaltige Treibstoffe wie synthetische

Kohlenwasserstoffe als evolutionärer oder reiner Wasserstoff als revolutionärer 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 auf und soll

neue Fähigkeiten 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 Überblick über die Forschung auf dem Gebiet der verteil-

ten Antriebe. Mit der Verteilung von Antrieben werden sehr unterschiedliche technische

Ansätze verfolgt, welche sich verschiedene physikalische Effekte zunutze machen. Aus die-

sem Grund lässt sich eine Vielzahl der Arten von verteilten Antrieben finden [50]. Im

Regelfall wird dabei eine Effizienzsteigerung des Gesamtsystems angestrebt. In einigen

Fällen sollen durch verteilte Antriebe neuartige Nischenmärkte wie urbaner Lufttrans-

port [91],[85] ermöglicht werden. Laut [67] versprechen elektrische verteilte Antriebe si-

gnifikante Verbesserungen des Wirkungsgrads durch synergetische Effekte zwischen An-

trieb und Zelle, eine Erhöhung der Sicherheit durch Redundanz sowie eine Reduktion der

Umwelt- und der Lärmbelastung.

2.1. Allgemeiner Überblick
Eine Perspektive auf die historischen und künftigen 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 höhere Effizienz von großen

Antriebseinheiten, von welchen in Konsequenz wenige benötigt werden, angeführt. 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 Übersicht zu verschiedenen Arten von elektrischen verteilten Antrie-

ben ist in [52] zusammengefasst. In vielen Fällen sind solche Konfigurationen mit unkon-

ventionellen, z.B. hybriden Antriebssträngen verknüpft. Dazu wird in [19] eine Klassifizie-

rung von verschiedenen aktuellen Konzepten und elektrifizierten Antriebsarchitekturen

vorgeschlagen.

Eine ältere Übersicht von Konzepten, welche vorteilhafte Interaktionen zwischen der Flug-

zeugzelle und dem Antriebssystem auch für militärische Konfigurationen versprechen,

ist in [112] enthalten. Es sind vor allem Konfigurationen mit wenigen Antrieben, welche

durch die Umlenkung des Triebwerksstrahls solche Interaktionseffekte erreichen.

Eine Übersicht der Bemühungen der National Aeronautics and Space Administration (NA-

SA), elektrifizierte Antriebe für 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 über die Kurz- und Mittelstrecke hin
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zu Langstreckenkonfigurationen. Es werden unterschiedliche Antriebsarchitekturen und

Technologien berücksichtigt.

Überlegungen zu verteilten Propellerantrieben mit dem Fokus auf Regionalflugzeuge sind

in [33] enthalten. Hierbei wird auf vielfältige Potentiale jedoch auch Grenzen wie die nach-

teilige Verringerung der Propellerfläche bei einer wachsenden Zahl von Antrieben einge-

gangen.

Eine ungeklärte 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 würden, um die Potentiale

von verteilten Antrieben vollumfänglich 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 dafür stellt die Verwen-

dung von Antriebseinheiten dar, welche die Grenzschicht am Rumpf einsaugen. Auf diese

Weise erhält das Triebwerk eine Strömung mit einem geringeren Eintrittsimpuls, sodass

für die Schubgenerierung eine geringere Leistung erforderlich wird. Weiterhin füllt man

die Nachlaufdelle hinter dem Strömungskörper auf. Die theoretischen Hintergründe zu

Grenzschichteinsaugung finden sich detailliert in [92].

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 höheres Maß an Flexibilität, 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 über 70% für verschiedene Konzepte und Technologie-

annahmen. In [53] werden Untersuchungen von verteilten Fans an einer konventionel-

len Konfiguration und einem Blended Wing Body (BWB) präsentiert. Hier lassen sich

Vorteile der unkonventionellen Antriebsintegration bezüglich des Treibstoffbedarfs in

der Größenordnung von 4% bis 5% feststellen. In [55] wird ein BWB mit vergleichswei-

se wenigen Antriebseinheiten als eine Möglichkeit präsentiert, 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 Rumpfheck aus [44]. Rechts: Kon-

zeptskizze des N3–X BWB der NASA aus [46] mit elektrischen Fans auf der Rump-

foberseite.

Für die Verwendung von verteilten Antriebseinheiten auf dem Flügel existieren ebenfalls

vielfältige Vorschläge. 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 Flügeloberseite. Mitte: DRAGON-Konfiguration

der ONERA aus [84] mit elektrischen Fans auf der Flügelunterseite. Rechts: Kon-

zeptskizze der ECO-150 Konfiguration der NASA aus [46] mit im Flügel integrierten

Fans.

In Abhängigkeit der Position der Antriebseinheiten am Flügel, 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 Tragfläche. Windkanalversuche zu

einem solchen Konzept mit den Fans an der Flügelhinterkante 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 Energiebedarf von ca. 5% hin, wobei angemerkt

wird, dass die Unsicherheiten von einer ähnlichen Größenordnung liegen. Ein ähnliches

Konzept für die Kurz- und Mittelstrecke weist nach [39] jedoch Nachteile von über 30%
bezüglich des Energiebedarfs auf. Ein Konzept mit Fans auf der Flügelvorderkante wurde

von der Office National d’Études 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 Tragflächenunterseite aufweist. Dieser Ansatz bietet unter anderem die Vorteile

eines höheren Wirkungsgrads des Antriebssystems aufgrund der größeren Durchsatzflä-

che und aktiv angeströmter Klappen, welche den Maximalauftrieb steigern. Weiterhin ist
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es möglich, durch eine Variation des Schubs die Giersteuerung zu unterstützen und auf

diese Weise die Größe des Seitenleitwerks zu reduzieren. Je nach Technologieszenario

variiert der Missionstreibstoffbedarf zwischen +15% und −5% bezogen auf eine konven-

tionelle Referenz. Ebenfalls im Rahmen des Clean Sky 2 Programms hat das Deutsche

Zentrum für Luft- und Raumfahrt (DLR) in [44] Konfigurationen mit verteilten Antrieben

an Tragflächenspitzen zur Unterstützung der Giersteuerung betrachtet. Hierbei konnten

keine Vorteile identifiziert werden. Auch Konzepte mit verteilten Antrieben, die in Trag-

flächen 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 erhöhen. Weiterhin wird

eine Reduktion der benetzten Fläche erwartet.

Großes 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 Tragfläche, wie in [56] beschrieben. Eine aktive An-

strömung der Tragfläche durch die Propeller über große Bereiche steigert den Maximal-

auftrieb [104] und bietet die Möglichkeit zur Verringerung der Flügelfläche [36]. In Abbil-

dung 2.3 sind repräsentativen Konzeptskizzen von solchen Konfigurationen dargestellt.

Abbildung 2.3.: Links: Konzeptskizze der X-57-Konfiguration der NASA aus [73] mit Antrieb-

spropellern an den Tragflächenspitzen und Hochauftriebspropellern entlang der

Flügelvorderkante. Mitte: Konzeptskizze der PEGASUS-Konfiguration der NASA

aus [10] mit parallel-hybriden Antrieben an den Tragflächenspitzen und elektrisch

angetriebenen Propellern am Innenflügel. Rechts: Konzeptskizze der DEP12-

Konfiguration des DLR aus [36] mit Propellern entlang der Flügelvorderkante.

Die Verringerung der Flügelfläche dank verteilter Antriebe ist besonders interessant für

Kleinflugzeuge der CS-23 Klasse [7]. Da man einfache Hochauftriebssysteme bei solchen

Flugzeugtypen bevorzugt, führen die Vorschriften zu einem für den Reiseflug tendenziell

überdimensionierten Flügel, um die Anforderungen an die Landegeschwindigkeit einzu-

halten. Durch die Verwendung von verteilten Antrieben können Synergieeffekte zwischen

dem Antriebssystem und der Flugzeugzelle vorteilhaft ausgenutzt werden, um eine Ver-

ringerung der Tragflächengröße zu erreichen und so die Effizienz zu steigern. [95]

Studien zu Konfigurationen mit verteilten Antrieben unter Berücksichtigung von unter-

schiedlichen Antriebssträngen, Technologieniveaus und Interaktionseffekten zwischen
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Zelle und Antriebssystem sind beispielsweise im Rahmen des Projekts GNOSIS durch-

geführt worden und sind in [115] zusammengefasst. Es wird unter anderem gezeigt, dass

verteilte Antriebe als aktive Hochauftriebshilfen und primäre Antriebseinheiten an den

Tragflächenspitzen Vorteile hinsichtlich des Treibstoff- bzw. des Energiebedarfs aufwei-

sen. Allerdings führt die Elektrifizierung des Antriebsstrangs zu deutlichen Massenanstie-

gen und Wandlungsverlusten, welche durch verteilte Antriebe kaum kompensiert werden

können.

Umfangreiche und tiefgreifende Arbeiten zu verteilten Antrieben werden von der NASA

durchgeführt. Eine Übersicht dazu ist in [94] zu finden. Die Studie zeigt, dass bei Konfi-

gurationen mit elektrifizierten Antrieben die Verwendung von verteilten Propellern zur

Erhöhung des Maximalauftriebs mit der damit einhergehenden Reduktion der Flügelflä-

che Vorteile bieten würden. Alternativ ist eine Reduktion der Startstrecke von über 40%
durch den Einsatz von verteilten Propellerantrieben entlang der Vorderkante laut [66] er-

reichbar, wobei auch eine Lärmreduktion gegenüber einer zweimotorigen Konfiguration

erwartet wird. Dadurch wird der Einsatz solcher Konfigurationen beispielsweise in dicht

besiedelten Gebieten denkbar.

Allgemeine Überlegungen zur Lärmreduktion durch Konfigurationen mit verteilten An-

trieben sind in [23] beschrieben. Hierbei werden Potentiale wie Probleme hervorgehoben,

welche durch verschiedene Propelleranordnungen entstehen können. So wäre ein Lande-

anflug mit einem hohen Schubniveau, welches den nötigen Maximalauftrieb durch Über-

blasen der Tragfläche gewährleisten würde, tendenziell nicht vorteilhaft.

Im Rahmen des SCEPTOR Programms der NASA wurden umfangreiche Entwicklungs-

arbeiten für den Demonstrator X-57 durchgeführt, wie in [95] und [16] beschrieben. Zwar

wurde das Programm inzwischen eingestellt, doch zeigten Untersuchungen zu verteil-

ten Propellern, welche eine Steigerung des Maximalauftriebs ermöglichen sollten, und

zu Vortriebspropellern an Tragflächenspitzen, welche eine Reduktion des induzierten Wi-

derstands versprechen, signifikante Vorteile [74]. Die vorteilhaften aerodynamischen Ef-

fekte solcher Propelleranordnungen sind in diversen Veröffentlichungen wie [61], [93], [75]

beschrieben.

Von größerer 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 Größe einer ATR-42 dar, wel-

che mit zwei hybrid-elektrischen Turboprop-Antrieben an den Flügelspitzen, zwei Elek-

troantrieben jeweils im Innenbereich des Flügels und einem elektrisch angetriebenen

Propeller am Rumpfheck zur Grenzschichteinsaugung ausgestattet ist. Das Konzept ver-

fügt über einen parallel-hybriden Antriebsstrang, um Teile der Mission partiell oder voll-

ständig batterie-elektrisch absolvieren zu können. Durch die Positionierung der Antrieb-

spropeller an den Tragflächenspitzen 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 Größe einer ATR-72 durchgeführt wor-

den [96]. Dabei wurden unterschiedliche Antriebsstränge und Anordnungen von verteil-

ten Antrieben betrachtet. Als vorteilhaft hat sich ein Konzept erwiesen, welches mit zwei

direkt durch Gasturbinen angetriebenen Propellern sowie vier unterstützenden elektri-

schen Antrieben an den Tragflächenspitzen, 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 führt 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 beläuft sich auf 5% bezogen

auf eine fortschrittliche Referenz mit Turboprop-Triebwerken. Serielle Hybride mit über

der gesamten Tragfläche verteilten Propellern haben in dieser Studie einen um bis zu 20%
höheren Treibstoffbedarf gezeigt.

Ein Konzept mit verteilten Propellern entlang der Flügelvorderkante für eine Kurz- und

Mittelstreckenkonfiguration ist in [39] beschrieben. Dort wird ein um 50% höherer Ener-

giebedarf gegenüber 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 Tragfläche dieser

Ansatz keine Vorteile gegenüber einer Turboprop-Konfiguration mit einem leistungsfä-

higeren Hochauftriebssystem aufweisen würde. Das bedeutet wiederum, dass Konfigura-

tionen mit verteilten Antrieben “from Scratch” entworfen werden müssen, wofür entspre-

chende Fähigkeiten und Werkzeuge benötigt 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-

geführt [36], [15], [48]. Die gesamte Flugzeugkonfiguration wurde unter Ausnutzung der

gebotenen Möglichkeiten von verteilten Propellern wie der Steigerung des Maximalauf-

triebs, der Verkleinerung der Flügelfläche und des Seitenleitwerks optimiert. Hierbei wur-

den hoch genaue Methoden für aerodynamische und strukturmechanische Berechnun-

gen eingesetzt, deren Ergebnisse in den Flugzeuggesamtentwurf eingeflossen sind. Da-

durch wird die Aussagekraft der Arbeiten gegenüber einfachen Vorentwurfsstudien deut-

lich belastbarer. Die Ergebnisse zeigen, dass bei Ausnutzung aller Vorteile von verteilten

Antrieben die Nachteile des turbo-elektrischen Antriebsstrangs in der Größenordnung

von 10% bei dem angenommenen Technologieszenario kompensiert werden können.

Zu einer anderen Schlussfolgerung kommen die Arbeiten in [70]. Der Aussage nach genü-

gen die Vorteile durch verteilte Antriebe an einer turbo-elektrischen Konfiguration der

Größe einer ATR-42 nicht, um die mit der Elektrifizierung des Antriebsstrangs verbun-

den Nachteile zu überwiegen. Allerdings werden verteilte Propeller weiterhin für batterie-

elektrische Regionalflugzeugkonzepte wie in [11], teilweise unter Zuhilfenahme von Hilfs-

generatoren für weitere Untersuchungen empfohlen.



2.3. Antriebsstränge für verteilte Antriebe 9

2.3. Antriebsstränge für verteilte Antriebe
Eine zentrale Frage bei Studien mit verteilten Antrieben und deren Bewertung ist die Wahl

des Antriebsstrangs. Aktuell fokussiert man sich verstärkt auf unterschiedliche Arten der

Elektrifizierung. Einige Gründe dafür 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 für unterschiedliche Flugzeugklassen sind in [34] veranschaulicht.

Die Schlussfolgerung hier ist, dass die aktuell verfügbaren Energiespeicher eine Energie-

dichte aufwiesen, die nur für Kleinstflugzeuge ausreichen würde. In [115] wird erklärt, 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 für

den Erfolg von batterie-elektrischen Antrieben hingewiesen.

Einen Zwischenschritt in Richtung voll-elektrischer Luftfahrt stellen Hybridantriebe dar,

welche verschiedene Energiequellen wie zum Beispiel flüssige Kohlewasserstoffe und Bat-

terien nutzen, um diese in verschiedenen Phasen der Mission vorteilhaft einzusetzen.

Hierbei bleibt man jedoch von der Batterietechnologie abhängig [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 würden.

Eine Möglichkeit der Elektrifizierung ohne Verwendung von Batterien stellt der bereits

erwähnte turbo-elektrische Antriebsstrang dar. Dieses elektrische Getriebe bietet ein ho-

hes Maß an Flexibilität, führt jedoch zu einem signifikanten Massenzuwachs aufgrund

von zusätzlichen elektrischen Komponenten sowie zu nicht vernachlässigbaren Wand-

lungsverlusten, zumindest nach dem Technologiestand in absehbarer Zukunft. Um diese

negativen Effekte zu verringern, besteht die Möglichkeit, einen begrenzten Teil der Wel-

lenleistung zu konvertieren und diesen strategisch zu nutzen. Dies führt zu einer parti-

ellen turbo-elektrischen Antriebsarchitektur. Studien zum Anteil der zu verwendenden

Leistung in Abhängigkeit des Wirkungsgrads und der Massen von elektrischen Kompo-

nenten für eine Konfiguration mit einem elektrischen Fan zur Grenzschichteinsaugung

sind beispielsweise in [45] beschreiben. Generische Untersuchungen zu Technologiean-

forderungen an elektrische Komponenten von turbo-elektrischen Antriebssträngen, um

Vorteile auf Gesamtflugzeugniveau zu erreichen, werden in [105] diskutiert. Wie in ver-

schiedenen genannten Quellen angemerkt, bietet der turbo-elektrische Antriebsstrang

als Forschungsantriebskonzept für verteilte Antriebe deutliche Vorteile gegenüber einem

batterie-elektrischen Konzept aufgrund der potentiellen Realisierbarkeit und der für den

existierenden Luftfahrtmarkt relevanten Missionsreichweiten.
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2.4. Offene Fragen und Motivation für diese Arbeit
Zusammenfassend lässt sich sagen, dass die Forschungsbemühungen auf dem Gebiet der

verteilten Antriebe sehr umfangreich sind. Es finden vielfältige Methoden Anwendung,

angefangen mit vergleichsweise einfachen Verfahren des Konzeptentwurfs über hoch ge-

naue disziplinäre 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

hängen 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 dafür propellergetriebene Konfigurationen betrachtet, da sie eine stärkeren Ein-

fluss des Antriebssystems auf die Flugzeugaerodynamik aufweisen als Konfigurationen

mit ummantelten Triebwerken. Auf diese Weise werden umfangreiche Modifikationen

an der Flugzeugzelle ermöglicht.

Im Fokus der Arbeit steht der Aufbau eines automatisierten Vorentwurfsprozesses, wel-

cher die maßgeblichen aerodynamischen Interaktionen zwischen Propellern und Auf-

triebsflächen unter Einsatz von physikalischen Methoden während des Entwurfs berück-

sichtigt. Die unmittelbare Verwendung solcher Methoden stellt eine Erweiterung der Fä-

higkeiten gegenüber dem etablierten Vorgehen im Vorentwurf dar. Hierdurch wird es

möglich, die Vorentwurfsarbeiten weitestgehend unabhängig von anderen Disziplinen

durchzuführen. Da dieser Vorentwurfsprozess weiterhin einen großen Entwurfsraum in

vertretbarer Zeit abbilden soll, werden in dieser Arbeit vergleichsweise einfache, jedoch

schnelle physikalische Methoden wie ein Traglinienverfahren höherer Ordnung mit Pro-

filkorrektur verwendet. Weitere Disziplinen des Gesamtentwurfs werden mit konventio-

nellen Verfahren für den Konzeptentwurf berücksichtigt, da sie für die Untersuchungen

in dieser Arbeit eine ausreichende Aussagekraft bieten.

Aufgrund des Einsatzes von Propellern ist die Arbeit auf den subsonischen Flugmach-

zahlbereich beschränkt. Für die zu untersuchenden, unkonventionellen Konfigurationen

werden turbo-elektrische Antriebsstränge verwendet, da sie einerseits die nötige Flexibi-

lität für die Umsetzung von verteilten Antrieben bieten und andererseits sinnvolle Missi-

onsreichweiten ermöglichen. Es werden Regionalflugzeugkonfigurationen betrachtet, da

diese aufgrund ihrer typischen Auslegungsmachzahl für Propellerantriebe prädestiniert

sind. Da jedoch der Markt von Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen dominiert wird,

werden auch diese untersucht, wobei die Auslegungsmachzahl gegenüber den typischen

Vertretern dieser Klasse reduziert wird. Durch die Verwendung eines konsistenten Mo-

dellsatzes soll die Vergleichbarkeit zwischen den verschiedenen Missionsszenarien ge-

währleistet werden.
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Von Interesse für die folgenden Arbeiten ist die Quantifizierung der Einflüsse der we-

sentlichen Auslegungsparameter wie der Propelleranzahl, der Flächenbelastung und des

Leistungs- Gewichtsverhältnisses auf die Gesamtkonfiguration. Weiterhin ist die Iden-

tifikation der optimalen Kombinationen dieser Parameter unter den jeweiligen Rand-

bedingungen und das Potential der resultierenden Entwürfe gegenüber zweimotorigen

Konfigurationen wesentlich. Dabei wird durch den Vergleich zwischen Konfigurationen

mit turbo-elektrischen Antriebssträngen 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.





3. Disziplinen und
Methoden

In diesem Kapitel werden die für 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 zunächst ein Überblick über den Gesamtentwurfsprozess vermittelt, um die

erforderlichen Disziplinen einzuordnen. Anschließend werden die Aerodynamik, die An-

triebstechnik, die Propellerauslegung, die Massenabschätzung, die Missionsanalyse, die

Flugmechanik und die Flugleistungsbewertung im Detail hinsichtlich der theoretischen

Hintergründe und der verwendeten Methoden diskutiert.

3.1. Flugzeugvorentwurf
Es existiert umfangreiche Fachliteratur, welche den Flugzeugvorentwurf als eine eigene

Disziplin behandelt. Einige wesentliche Gedanken über die Definition des Entwurfs, das

zugehörige Vorgehen, dessen Bedeutung und das Ergebnis sind im Folgenden zusam-

mengefasst. In [78] wird der Entwurf allgemein als die Schaffung einer geometrischen Be-

schreibung dessen, was gebaut werden soll, beschrieben. Nach [31] liegt einem Entwurf ein

Ziel zugrunde und es ist das Ergebnis eines geplanten Vorgehens. Nach [17] ist der Entwurf

ein Prozess der kreativen Problemlösung, der neben den physikalischen Eigenschaften

eines Konzepts auch dessen Umsetzbarkeit zu berücksichtigen 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 bestmögliche Kompromiss

aus allen dafür relevanten, zumeist konkurrierenden Disziplinen. In [98] wird darauf hin-

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 Flugzeugentwurf wie [78] und [68] unterteilt den Entwurfspro-

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

Diese werden im Rahmen dieser Arbeit als “Konzeptphase”, “Vorentwurfsphase” und “De-
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tailentwurfsphase” übersetzt. Im Folgenden werden die zentralen Merkmale der jeweili-

gen Phasen gemäß [78] und [68] beschrieben.

In der “Konzeptphase” werden die übergeordneten 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 durchgeführt. Daraus resultiert ein

finaler Entwurf, welcher im Idealfall alle gestellten Anforderungen bestmöglich erfüllt.

Während der “Vorentwurfsphase” wird der Reifegrad des Konzeptentwurfs gesteigert. Nach

[68] werden unter anderem geometrische Details wie die Tragflächenverwindung, die grund-

legende interne und die detaillierte externe Geometrie ausgearbeitet. Weiterhin wird die

Erfüllung von spezifischen Anforderungen wie Flattern, Festigkeit und Verschleiß evalu-

iert. Am Ende dieser Phase erfolgen nach [78] die Bewertung des Entwurfs und im Erfolgs-

fall der Beginn des Detailentwurfs.

Während der “Detailentwurfsphase” werden alle in den vorausgegangenen Phasen ver-

nachlässigten Elemente ausgearbeitet und ergänzt. Weiterhin werden die Einzelkompo-

nenten und die für 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 Massenabschätzun-

gen für den Entwurf verfeinert. Abschließend beginnt die Produktion eines Prototyps. [78]

Die vorliegende Arbeit umfasst die “Konzeptphase” und einige Aspekte der “Vorentwurfs-

phase”, da die Tragflächengeometrie und die Propeller mit einem deutlich höheren De-

tailgrad ausgelegt und evaluiert werden als in der “Konzeptphase”. Verallgemeinernd wird

im Rahmen dieser Arbeit deshalb der Begriff “Vorentwurf ” dafür verwendet.

3.1.2. Durchführung 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 üblicher-

weise an Marktprognosen orientieren. Weiterhin existieren Zulassungsvorschriften wie [7]

und [4], welche vor allem sicherheitsrelevante Anforderungen festlegen. Außerdem gibt es

klassenspezifische Anforderungen an Konfigurationen wie in [3] und [41], um innerhalb

der existierenden Luftfahrtinfrastruktur operieren zu können.

Der Vorentwurf umfasst alle für die Vorauslegung eines Flugzeugs relevanten Disziplinen.

Ausgehend von einer Auflistung in [78] sind für zivile Transportflugzeuge die Aerodyna-

mik, die Massenabschätzung, das Antriebssystem, die Flugmechanik, die Strukturausle-

gung, die Auslegung von Subsystemen, die Leistungsbewertung, und die Kostenabschät-

zung zu nennen. Für jede dieser Disziplinen werden in der üblichen 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 vernachlässigt.
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Alle genannten Disziplinen beeinflussen sich zu einem gewissen Maß gegenseitig. So ist

die Masse der Tragfläche unter anderem von deren Geometrie und der Gesamtmasse des

Flugzeugs abhängig. Die Letztere setzt sich aus den Komponentenmassen zusammen, zu

welchen auch die Tragfläche selbst gehört. 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 Einflüssen 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 geringfügig ändert, 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 durchgeführt, die Ergebnisse aufsummiert und die Abweichung zwischen der ange-

nommenen und resultierenden MTOM überprüft. Ist die gewünschte 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 Treibstoff-

massenanteil ausgehend von historischen Daten für 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 Verhältnis aus Widerstand und Auftrieb verwendet

wird. Im Rahmen dieser Arbeit wird die Gleitzahl jedoch als das Verhältnis aus Auftrieb zu

Widerstand definiert, also L/D, um eine für den Flugzeugentwurf sinnvollere Gütezahl

zu repräsentieren.

Üblicherweise erfolgt ein Entwurf mit einem konstanten Schub- bzw. Leistungs- Gewichts-

verhältnis (T/W bzw. P/W) und einer konstanten Flächenbelastung (W/S). Während des

Vorentwurfs werden Parameterstudien eingesetzt, um den Entwurfsraum zu evaluieren.

In einer solchen Parameterstudie wird eine Auslegungsmatrix erstellt, für welche Konfi-

gurationen mit verschiedenen Kombinationen von T/W und W/S entworfen werden. Da

dabei eine große Zahl von Konfigurationen durchgerechnet wird, können nur vergleichs-

weise schnelle und demzufolge einfache Verfahren eingesetzt werden. Ein weiterer Grund

für die Verwendung von einfachen Methoden ist Detailwissen, welches die höherwertigen

Verfahren erfordern, das jedoch in frühen Entwurfsphasen nicht vorliegt. Die Betrach-

tungstiefe bleibt damit im Vergleich zu späteren Entwicklungsschritten gering. [78]

In [68] wird eine Besonderheit des Flugzeugentwurfs hervorgehoben, die darin besteht,

dass die optimalen Lösungen 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 möglichst groß sein

sollte. Hieraus wird abgeleitet, dass ein guter Flugzeugentwurf einen bestmöglichen Kom-

promiss aus allen Disziplinen unter Berücksichtigung der jeweiligen Randbedingungen
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darstellt. Die Aufgabe, durch eine sinnvolle Balance zwischen den Lösungen 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 Vorentwurf sich nach den vordefinierten Missionsanforderungen richtet, wird

empfohlen, jene Anforderungen zu identifizieren, welche den Entwurf maßgeblich 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 Fähig-

keiten erweitert, die Effekte der Propeller-Flügelinteraktion zu berücksichtigen. 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 für diese Arbeit zentrale Fähigkeit, Ergebnisse von Einzeldisziplinen

aus externen, höherwertigen Programmen zu berücksichtigen. Weiterhin nutzt es eine

standardisierte Schnittstelle auf XML-Basis namens “Common Parametric Aircraft Con-

figuration Schema” (CPACS) [9], welche die Kommunikation zwischen den verschiedenen

disziplinären Werkzeugen vereinfacht.

In dem Vorentwurfsprozess, welcher im nachfolgenden Kapitel detailliert beschrieben

wird, erfolgt die Analyse ausgewählter Disziplinen wie Aerodynamik, Massenabschätzung,

Missionsanalyse und Triebwerksentwurf mit im Vergleich zu “openAD” höherwertigen

Methoden. Die Ergebnisse werden am Ende einer jeden Iteration an “openAD” überge-

ben. Daraufhin erfolgt eine Synthese, also ein erneuter Flugzeugentwurf durch “openAD”

unter Berücksichtigung dieser höherwertigen Daten. Die übrigen für 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 für eine finale Konvergenz erforder-

lich.

3.1.4. Übersicht des Gesamtentwurfsprozesses

Ein zentrales Ergebnis dieser Arbeit ist ein Prozess für den Vorentwurf von Propellerflug-

zeugen mit verteilten Antrieben unter Berücksichtigung der Propeller-Flügelinteraktion
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mit vereinfachten physikalischen Methoden. Die Struktur dieses Gesamtentwurfsprozes-

ses ist in Abbildung 3.1 dargestellt.

Prozesssteuerung (DOE)
Vorgabe von: W/S, P/W, Propelleranzahl, 

Antriebsstrang, Missionsparameter

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

Synthese: [openAD]
Integration der höherwertigen Ergebnisse und Neuentwurf

Konvergenz-Treiber (Converger)
Prüfung von MTOM und OEM 

Konvergenzkriterium 
nicht erfüllt

Konvergenz 
erreicht

Missionsanalyse [SMS]
Treibstoffmassenberechnung

Geometrie-Anpassung:
Grundriss, Profilierung, Flächenskalierung

Optimierung der 
Tragflächenverwindung:

[Lifting_Line]

Aerodynamischer Propellerentwurf
[PropGen, JavaProp]

Erweiterte Massenabschätzung:
[SME] 

Antriebsstrang, Propeller, Tragfläche

Berechnung der leistungsabhängigen Polaren für die AP-Map: 
[Lifting_Line, Handbook_Aero, PropGen, JavaProp]

Aerodynamische Beiwerte, Schub 

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

Machzahlen, Flughöhen, Leistungseinstellungen

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

Wirkungsgrade des Antriebsstrangs

Geometrische Propellerintegration

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

wurfsprozesses. Die Bezeichnungen der wesentlichen Werkzeuge sind in eckigen

Klammern aufgeführt.
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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”

für die aerodynamischen Berechnungen, “JavaProp” [47] für die Propellerauslegung und

Analyse und “openAD” [110] für den Konzeptentwurf eingesetzt.

Weiterhin werden verschiedene im Rahmen dieser Arbeit entwickelte Werkzeuge für die

Berechnung der Gasturbinencharakteristik “Simple Engine Performance” (SEP), die Aus-

legung und die Massenabschätzung 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 berücksichtigt, sowie eine

Vielzahl von Steuerskripten für den Prozessablauf genutzt.

Im Folgenden soll ein kompakter Überblick über den Prozess und die Zusammenhänge

erfolgen. Details zu Werkzeugen und Methoden werden in den Folgekapiteln vermittelt.

Die Prozesssteuerung übernimmt eine RCE-eigene “Design-of-Expertiments” (DOE) Kom-

ponente, welche die Parameterkombinationen anhand einer vom Benutzer definierten

Matrix an den iterativen Entwurfsprozess sequenziell übergibt und die Ergebnisse eines

abgeschlossenen Entwurfs zusammenfasst. Als Eingabeparameter für die Entwurfsma-

trix dienen unter anderem die Missionsanforderungen wie die Reichweite, die Reiseflug-

machzahl und die Flughöhe sowie die Konfigurationseigenschaften wie die Flächenbe-

lastung, das Leistungs- Gewichtsverhältnis und die Anzahl der Propeller. Nach der DOE-

Komponente erfolgt ein initialer Entwurf, um einen ersten groben CPACS-Datensatz für

die nachfolgenden Prozessschritte bereitzustellen.

Die RCE-Komponente “Converger”, hier auch als Konvergenz-Treiber bezeichnet, über-

nimmt die Eingaben des initialen Entwurfs und initiiert den iterativen Entwurfsprozess.

Der “Converger” überwacht die Ergebnisse der maximalen Abflugmasse (MTOM) und der

operationellen Leermasse (OEM) nach jeder Iterationsschleife. So lange die vorgegebenen

Konvergenzkriterien nicht erfüllt sind, wird der iterative Prozess unter Berücksichtigung

der aktualisierten Zwischenergebnisse aus dem letzten Lauf erneut initiiert. Sobald al-

le Konvergenzkriterien erreicht sind, erfolgt eine Rückführung der Daten an die DOE-

Komponente und ein neuer Entwurf wird angestoßen.

Der iterative Entwurfsprozess beginnt mit der Anpassung der Geometrie der Tragfläche,

welche eine nach den Vorgaben des Benutzers definierte Spannweite und Profilierung er-

hält. Die Flügelfläche wird entsprechend der Flächenbelastung und der in der jeweiligen

Iteration gültigen MTOM skaliert, woraus die Streckung resultiert.

Daraufhin folgt die Definition der sogenannten “Aero-Propulsive-Map” (AP-Map), einer

strukturierten Zusammenstellung der leistungsabhängigen Polaren, welche im Rahmen

dieser Arbeit es ermöglicht, die Interaktionseffekte zwischen dem Antriebssystem und der

Aerodynamik bei der Missions- und Leistungsberechnung zu berücksichtigen. Für die AP-

Map werden die Flughöhen, 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 primär die

Dimensionierung der Gasturbine und die Ermittlung der Wirkungsgrade des Antriebss-

trangs umfasst. Ausgehend davon wird die AP-Map mit Daten zu Triebwerksleistung,

Treibstoffverbrauch und Wirkungsgrad gefüllt. Das im Rahmen dieser Arbeit aufgebau-

ten Werkzeug für die Auslegung der Gasturbine “Simple Engine Performance” (SEP) wird

in Kapitel 3.3 beschrieben.

Im nächsten 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 Tragflächenverwindung unter Berücksichtigung des Propellereinflusses im Rei-

seflug unterzogen. Hierzu werden zunächst die Propeller für diesen Betriebspunkt unter

Einsatz von “PropGen” ausgelegt. “PropGen” ist ein im Rahmen dieser Arbeit aufgebau-

ter Wrapper für das Propellerentwurfs- und Analyseprogramm “JavaProp” [47], welcher in

Kapitel 3.4.2 detailliert beschrieben wird. Anschließend erfolgt eine aerodynamische Op-

timierungsschleife zur Anpassung der Verwindung zwischen der Flügelwurzel und der

Flügelspitze. Eine lineare Verwindungsverteilung wird aus Zeitgründen angewendet. Ab-

schließend wird der Einstellwinkel des optimierten Flügels so angepasst, dass im Reise-

flug ein Anstellwinkel von ca. 2 ° erreicht wird.

Für die optimierte Konfiguration erfolgt die Abschätzung der Massen des Antriebssys-

tems und der Tragfläche mit dem im Rahmen dieser Arbeit erstellen Werkzeug “Special

Mass Estimation” (SME). Das SME wird in Kapitel 3.5.2 detailliert erklärt. Die übrigen An-

teile der OEM werden durch “openAD” berechnet.

Anschließend erfolgt die Berechnung der aerodynamischen Parameter der AP-Map, die

unter anderem die Auslegung der Propeller, die Anpassung der Propellerblatteinstellwin-

kel für verschiedene Betriebspunkte, die Berechnung der Schübe und der aerodynami-

schen Beiwerte für jeden Betriebspunkt in der AP-Map umfasst. Eine detaillierte Erläute-

rung dieses speziell für diese Arbeit aufgebauten Prozesses ist in Kapitel 3.2.2 enthalten.

Mit der vollständigen AP-Map wird unter Berücksichtigung der Missionsanforderungen

sowie der Leermasse die Missionsanalyse durchgeführt und die erforderliche Treibstoff-

masse bestimmt. Dafür 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 berück-

sichtigen.

Zum Abschluss des Iterationsschritts wird eine Synthese, also ein Konzeptentwurf der

Konfiguration mittels “openAD” unter Berücksichtigung von den Ergebnissen aus hö-

herwertigen Methoden, durchgeführt. Die resultierende maximale Abflugmasse und die

Leermasse sowie alle Zwischenergebnisse werden an den “Converger” zur Überprüfung

der Konvergenz übermittelt. Sofern die Konvergenzkriterien nicht erfüllt wurden, wird

eine neue Iteration angestoßen, wobei die MTOM und OEM aus dem letzten Iterations-

schritt als Eingabeparameter für die nächste Schleife übernommen werden. Bei einer er-

folgreichen Konvergenz wird ein neuer Entwurf durch die “DOE”-Komponente initiiert.
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Auf einer aktuellen Workstation beträgt die Dauer für einen Entwurf drei bis vier Stun-

den.

Neben einem konsistenten Entwurf, welcher durch den hier vorgestellten Gesamtent-

wurfsprozess erzeugt wird, benötigt 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 erläutert wird. Die dafür 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 gemäß [100]

ein Gebiet der Mechanik ist, welches sich mit Flüssigkeiten, Dämpfen und Gasen befasst.

Die Aerodynamik spezialisiert sich auf das Verhalten von strömenden Gasen, primär auf

die Luft. Nach [83] sind die zentralen Fragen des Flugzeugbaus an die Aerodynamik, wel-

che Kräfte die Luft bei der Interaktion mit dem Flugzeug auf dieses ausübt und wie die

Geometrie des Flugzeugs beschaffen zu sein hat, um bestimmte Kräfte zu erzeugen. Die

Kenntnis aerodynamischer Eigenschaften eines Flugzeugs ist für den Flugzeugentwurf

von zentraler Bedeutung, da gemäß [68] die Kräfte für die Leistungsbewertung und die

Momente für die Bewertung der Flugmechanik benötigt werden. Zugleich erfordert die

hohe Komplexität der zur Behandlung von aerodynamischen Problemen formulierten

mathematischen Zusammenhänge starke Vereinfachungen und empirische Korrekturen,

um für den Vorentwurf handhabbar zu sein, was man an den Verfahren aus der gängigen

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 für das Gesamtflugzeug im Rahmen

dieser Arbeit erfolgt durch die Berechnung und die Zusammensetzung der Beiwerte von

Einzelkomponenten sowie der Berücksichtigung von Interferenz- und Korrekturfaktoren.

Dieser grundlegende Ansatz leitet sich aus der üblichen Literatur zum Flugzeugvorent-

wurf wie bspw. [78], [68] oder [99] ab. Eine sinnvolle Unterteilung der Flugzeugzelle für

aerodynamische Berechnungen erfolgt in Rumpf, Tragfläche, Triebwerksgondeln sowie

Höhen- und Seitenleitwerk. Je nach Flugzustand sind die Einflüsse des Fahrwerks und des

Hochauftriebssystems zu berücksichtigen. 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-

träge der Tragfläche, der Leitwerke und des Rumpfs berücksichtigt. Im Folgenden werden

die Berechnungsverfahren für die jeweiligen Komponenten vorgestellt.

Berechnung der aerodynamischen Beiwerte von Tragfläche und Höhenleitwerk

Die Berechnungen der aerodynamischen Kraft- und Momentenbeiwerte der Tragfläche

und des Höhenleitwerks unter Berücksichtigung des Propellereinflusses erfolgen unter

Einsatz des DLR-eigenen Mehrfachtraglinienverfahrens höherer Ordnung “Lifting_Line”

(LiLi) [40]. Mit diesem potentialtheoretischen Verfahren ist es möglich, mehrfache, nicht-

planare Flügelgeometrien mit und ohne Klappenausschlag bei symmetrischen und un-

symmetrischen Strömungszuständen zu berechnen. Für die vorliegende Arbeit werden

damit der Auftrieb, der induzierte Widerstand und das Nickmoment von Flügel und Hö-

henleitwerk ermittelt. Weiterhin verfügt LiLi über eine auf Profilpolaren basierende Kor-

rektur für den Reibungs-, Druck- und Wellenwiderstand [59]. Zur Berechnung der Profil-

polaren wird die Software “Xfoil” [25] eingesetzt. Die zentrale Fähigkeit von LiLi für diese

Arbeit ist die Berücksichtigung 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 Schiebeflugzuständen im Rahmen dieser Arbeit durchge-

führt werden. Auf diese Weise kann in LiLi ein Halbmodell der Konfiguration genutzt

werden, um die Berechnungsdauer signifikant zu reduzieren.

Während durch die Verwendung von Profilpolaren die Ergebnisse des Traglinienverfah-

rens um die reibungsbedingten Anteile des Widerstands automatisch korrigiert werden,

erfordert die Abschätzung des Maximalauftriebs der berechneten Tragflächenpolaren ei-

ne gesonderte Behandlung außerhalb von LiLi. Dazu wird eine Auswertung der lokalen

Auftriebsbeiwerte von Profilpolaren an allen Sektionen der Tragfläche gemäß der Metho-

de aus [59] durchgeführt. Wird bei einem Anstellwinkel an einer Stelle des Flügels der ma-

ximale Profilauftriebsbeiwert erreicht, wird der entsprechende Gesamtauftriebsbeiwert

als Maximalauftriebsbeiwert der Tragfläche festgehalten. Für höhere Anstellwinkel wird

der Auftriebsbeiwert stetig verkleinert, um Plateaus in Polaren zu vermeiden, die für die

Interpolation ein Problem darstellen können. Es sei angemerkt, dass diese Bereiche für

die Analysen nicht relevant sind, weshalb von zusätzlichen Korrekturen des Widerstands-

beiwerts abgesehen wird.
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Die Berücksichtigung des Propellereinflusses erfordert eine ausreichend feine Diskreti-

sierung des Flügels in LiLi. Zugleich sollte die Diskretisierung möglichst 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 für LiLi benötigten Profilpolaren werden mit dem Programm “Xfoil” [25] berechnet.

Jede Profilpolare beinhaltet die Auftriebs-, Widerstands-, und Nickmomentenbeiwerte für

eine Reihe von Anstellwinkeln. In jedem aerodynamischen Datensatz eines Profils wer-

den Polaren für verschiedene Mach- und Reynoldszahlen abgelegt, um eine Interpolation

in LiLi zu ermöglichen.

Für die Generierung der Profilpolaren wurde im Rahmen dieser Arbeit ein automati-

sierter Prozess aufgebaut, welcher die Eingabeparameter für 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

Strömung und beschränken sich auf sinnvolle Anstellwinkelbereiche bei verschiedenen

Machzahlen, um eine stabile Prozesskonvergenz zu gewährleisten. Für niedrige Mach-

zahlen werden die Polaren zwischen −15 ° und +15 ° aufgespannt. Bei höheren Mach-

zahlen hängen die Bereiche von der Profilwahl ab und verringern sich auf bis zu −2.5 °

und +3.5 °. Die Schrittweite beträgt 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 berücksichtigt. Für jedes Profil werden in Abhängigkeit des betrachteten

Machzahlbereichs zwischen 20 und 40 Profilpolaren verwendet.

Berechnung der Widerstandsanteile von Rumpf, Seitenleitwerk, Triebwerksgondeln und
Fahrwerk

Für die Bestimmung der Reibungs- und Druckwiderstandsbeiträge des Rumpfs, der Trieb-

werksgondeln und des Seitenleitwerks wird primär 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 ausgedrückt, den Reibungswiderstand der Komponenten

mittels ebener Platten mit entsprechenden Referenzlängen und benetzten Flächen sowie

den Druckwiderstand über die für die jeweiligen Formen geeignete Formfaktoren.

Weiterhin können 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 berücksichtigt. Für das Fahrwerk werden typische Werte für Regional- sowie Kurz-

und Mittelstreckenkonfigurationen nach [68] verwendet, wobei sie entsprechend der Flü-

gelfläche skaliert werden. Wie LiLi ist HBA über die CPACS-Schnittstelle ansteuerbar.
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Es ist anzumerken, dass für monodisziplinäre Studien zum Teil spezielle Implementie-

rungen derselben Handbuchformeln außerhalb von HBA verwendet wurden. Auf diese

Weise wurde die Abhängigkeit 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 zwangsläufig konsistente Ergebnisse liefern. In der obigen Quelle werden Abwei-

chungen von bis zu 5% angeführt.

Im Rahmen dieser Arbeit wird bei der Berechnung des Schubs, des Propellerwirkungs-

grads und der aerodynamischen Beiwerte der Tragfläche wie folgt vorgegangen. Der Pro-

peller wird unter der Annahme ungestörter Anströmung ausgelegt und analysiert. Hier-

bei wird der Einfluss des Tragfläche auf den Propeller vernachlässigt. Detaillierte Infor-

mationen sind in Kapitel 3.4 zu finden. Anhand dieser Berechnungen werden der Pro-

pellerwirkungsgrad und der Schub bestimmt. Dieser Schub wird für die Kalkulationen

während der Missionssimulation verwendet. Weiterhin wird unter diesen Annahmen die

zeitlich und über den Umfang gemittelte Verteilung der Geschwindigkeiten im Propeller-

nachlauf bestimmt. Diese wird für die Berechnung der Beiwerte von Tragflächen mit der

ungestörten Anströmung überlagert [77]. Dadurch werden die lokalen Anstellwinkel und

Geschwindigkeiten, welche die Tragfläche im Vergleich zu einer ungestörten Anströmung

sehen würde, verändert [103]. Die damit einhergehenden Änderungen manifestieren sich

in den aerodynamischen Beiwerten, beeinflussen also den Auftrieb, den Widerstand und

die Momente, welche von LiLi berechnet werden. Zusammenfassend lässt sich festhalten,

dass der stationär gemittelte Einfluss der Propeller auf die Tragfläche in den aerodyna-

mischen Beiwerten der Tragfläche abgebildet wird.

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

Die wechselseitige Wirkung der Aerodynamik und des Antriebssystems erfordert eine

simultane Auswertung der aerodynamischen Beiwerte und der Leistungseinstellungen.

Um die Einflüsse 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 für verschiedene Leistungseinstellungen

einheitlich für die nachfolgenden Werkzeuge wie die Missionsanalyse zu strukturieren.

Zur Definition der AP-Map werden die Anstell- und Schiebewinkel, die Machzahlen, die

Flughöhen sowie die Leistungseinstellungen vorgegeben. Die Wellenleistung der Gastur-

bine, der spezifische Treibstoffverbrauch, der Treibstoffmassenfluss und der Wirkungs-



24

grad des Antriebsstrangs werden mit den Methoden, die in Kapitel 3.3 beschrieben wer-

den, ermittelt und der AP-Map hinzugefügt. 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 vernachlässigt. Da nur symmetrische Flugzustände betrachtet werden, beträgt

der Schiebewinkel stets 0 °.

Zur Erstellung der AP-Map wird ein im Rahmen dieser Arbeit aufgebauter automatisier-

ter Prozess verwendet, dessen schematischer Ablauf in Abbildung 3.2 dargestellt ist. Dieser

Prozess ist Teil der in Abbildung 3.1 auf Seite 17 dargestellten Vorentwurfskette.

Prozess-Treiber:
Zuweisung von 

Auslegungsparametern 
aus der AP-Map 
zu einer Polare

(Machzahl, Flughöhe, 
Wellenleistung)

Konsolidierung 
der Ergebnisse 
in der AP-Map

Zusammenstellung 
der Gesamtbeiwerte 

und Schubwerte

Propelleranalyse:
Anpassung der 

Blattwinkel, 
Berechnung des 
Schubs und der 
Nachlauffelder

[PropGen, JavaProp]

Profilpolarendatenbank

AP-Map nicht vollständig

AP-Map 
vollständig

CPACS-Datensatz

CPACS-Datensatz

Berechnung der 
aerodynamischen Beiwerte 

von Flügel und Höhenleitwerk 
unter Berücksichtigung 

der Propeller-Nachlauffelder
[Lifting_Line]

Berechnung der 
Widerstandsbeiwerte von 
Rumpf, Seitenleitwerk, 

Triebwerksgondeln sowie der 
Interferenzwiderstandsanteile

[Handbook_Aero]

Berechnung des 
Rumpf-Nickmoments

[Lifting_Line]

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 für einen Betriebspunkt pro Berechnung

übergeben werden können, erfolgt das Befüllen der AP-Map sequenziell. In jeder Schlei-

fe wird eine Polare über eine Reihe von Anstellwinkeln für einen definierten Betrieb-

spunkt, also eine Kombination aus Flughöhe, Machzahl und Wellenleistung, berechnet.

Der Prozess beginnt mit der Definition der Randbedingungen für eine Polare. Es folgt die
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Propellernalayse mittels “PropGen”, welches die automatische Steuerung von “JavaProp”

übernimmt. Zunächst werden die Blatteinstellwinkel für die Betriebsbedingungen der

Polare angepasst. Anschließend erfolgen die Berechnungen des Schubs und der Propel-

lernachlauffelder. Mit diesen Nachlauffeldern wird die Berechnung der aerodynamischen

Beiwerte des Flügels und des Höhenleitwerks durchgeführt. 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 außerhalb des Gesamtentwurfsprozesses mit XFoil [25], wie in Kapi-

tel 3.2.1 beschrieben, berechnet und als eine Datenbank im XML-Format für 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 über eine ebene Platte mit den Abmessungen der projizierten

Rumpffläche mittels LiLi approximiert. Da diese Berechnungen unabhängig voneinan-

der durchgeführt werden, sind sie aus Zeitgründen 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 hinzugefügt. Sofern die AP-

Map nicht vollständig gefüllt ist, initiiert der Prozess-Treiber die Berechnung der nächs-

ten Polare. Eine vollständige AP-Map wird an den Gesamtentwurfsprozess als Teil des

CPACS-Datensatzes übergeben.

Die Auflösung der AP-Map hat einen signifikanten Einfluss auf die Qualität der Ergeb-

nisse und die Rechendauer. Studien hierzu sind im Anhang unter A.3 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 können aus Zeitgründen vernachlässigt werden. Weiterhin ist es sinnvoll,

dass die Daten an den äußeren Rändern 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 gegenüber der

Reiseflugmachzahl und eine Höhenreserve von 1 km gegenüber der Reiseflughöhe ver-

wendet.

3.2.3. Berechnung der Polaren für den Langsamflug

Für den Flugzeugvorentwurf ist es zunächst ausreichend, die AP-Map für die Konfigurati-

on ohne Klappeneinfluss zu verwenden, da diese über den wesentlichen Betriebsbereich

eingesetzt wird. Zur Bewertung der Anforderungen an den Langsamflugbereich wie Start

oder Landung sind die Effekte durch Klappen jedoch ausschlaggebend. Dafür werden wei-

tere AP-Maps unter Berücksichtigung von Klappenausschlägen durch einen Prozess gene-
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riert, der im Folgenden vorgestellt wird. Die Berechnung der aerodynamischen Beiwerte

der Tragfläche und des Höhenleitwerks erfolgt mit dem bereits beschriebenen Werkzeug

LiLi, das in seiner eingesetzten Version 3.0.1 die Wirkung von spaltlosen Wölbklappen im

Rahmen der Potentialtheorie bestimmen kann. Die Widerstandsanteile des Rumpfs, der

Triebwerksgondeln und des Seitenleitwerks werden wie bereits beschrieben mittels HBA

berechnet. Zusätzlich wird der Widerstandsanteil des ausgefahrenen Fahrwerks nach [68]

berücksichtigt. Die Struktur des Prozesses für die Berechnung der Polaren für den Start-

und den Landefall ist in Abbildung 3.3 dargestellt.

Parameterstudien
-Manager

Definition
AP-Map

Berechnung 
Triebwerksdaten

Treiber der 
Polarenberechnung

Fahrwerks-
widerstand

Propeller-
Berechnungen

Berechnung von Beiwerten 
der Gesamtkonfiguration 

ohne Klappeneinfluss

Berechnung der 
Klappeninkremente

Konsolidierung 
der AP-Map

Abbildung 3.3.: Schematische Darstellung des Prozesses zur Berechnung von Polaren für den

Start- und Landefall.

Der Prozessablauf orientiert sich an Handbuchmethoden für den Vorentwurf wie in [78],

verwendet jedoch anstelle von statistischen Daten Wirkungsinkremente der Klappen, wel-

che unter Einsatz von LiLi unter Berücksichtigung des Propellereinflusses und der in

CPACS hinterlegten Geometrie ermittelt werden. Zunächst wird dafür der Maximalauf-

trieb der Tragfläche ohne Klappenausschlag unter Berücksichtigung von Profildaten nach

dem Vorgehen aus [59] ermittelt und die Polaren der Tragfläche hinsichtlich des Maximal-

auftriebs ohne Klappen korrigiert. Anschließend werden mittels LiLi, jedoch ohne eine

Korrektur durch Profilpolaren, die Inkremente der Beiwerte für den Klappenausschlag

unter Berücksichtigung der tatsächlichen Klappen- und Tragflächengeometrie sowie der

zugehörigen Propellernachlauffelder bestimmt. Im nächsten Schritt werden diese zu den

Polaren der Tragfläche addiert. Dies erfolgt für unterschiedliche Machzahlen, Flughöhen

und Leistungseinstellungen für jede AP-Map. Für jeden Klappenwinkel, im Speziellen

einen für den Start (15 °) und einen für 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 gegenüber dem Reiseflugfall Pola-

ren mit einer höheren Auflösung 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 Flughöhen 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 für die Be-

rechnung der Klappeninkremente jedoch keine Profilkorrektur durchgeführt wird, weil

deren Intergration den Umfang dieser Arbeit übersteigt, werden reibungsbedingte Effekte

wie der Anstieg des Druckwiderstands und die Reduktion des Maximalauftriebs aufgrund

von wachsenden Ablösungen bei großen Klappenwinkeln nicht erfasst. Um den damit

einhergehenden Fehler zu verringern, werden die maximalen Klappenwinkel auf 30 ° be-

schränkt. Hinsichtlich des Zusatzauftriebs zeigen die Profilpolaren eines NACA 66(215)-

216 Profils [1] ein lineares Verhalten mit den Klappenwinkel bis über 40 °, wodurch die

Annahme von 30 ° in Rahmen dieser Arbeit als konservativ angesehen werden kann. Der

Nullwiderstandszuwachs durch den Klappenausschlag ∆CD0 f lap
lässt sich nach [78] mit der

Formel 3.1 grob abschätzen, wobei Ff lap eine Konstante in Abhängigkeit des Klappentyps,

C frel die relative Profiltiefe, S f lappedrel die relative, durch die Klappen beeinflusste Fläche

und δ f lap der Klappenwinkel in Grad sind.

∆CD0 f lap
= Ff lapC frel S f lappedrel (δ f lap − 10) (3.1)

Da im Rahmen dieser Arbeit die Hochauftriebssysteme aller Konfigurationen für die je-

weilige Mission hinsichtlich des Klappentyps, des Ausschlagwinkels, der relativen Klap-

pentiefe und der relativen spannweitigen Ausdehnung identisch ausgeführt werden, kön-

nen die Nullwiderstandsinkremente zwischen den Konfigurationen nur geringe Abwei-

chungen aufweisen. Hierdurch bleibt trotz der Vernachlässigung des zusätzlichen Druck-

widerstands der Vergleich zwischen den Konfigurationen weiterhin legitim. Aufgrund des

geringen maximalen Klappenausschlagwinkels bleibt der quantitative Fehler außerdem

vergleichsweise gering.

3.2.4. Anmerkungen zu methodischen Vereinfachungen
Die hohe Rechengeschwindigkeit, die Robustheit und die Flexibilität, welche durch die

Verwendung der gewählten LiLi Version im Vorentwurfsprozess erreicht wird, ist mit

verschiedenen Vereinfachungen verbunden. So können nur Wölbklappen als Hochauf-

triebshilfen berücksichtigt werden. Der Einfluss des Strömungsfelds der Tragfläche auf

den Propeller wird nicht erfasst. Die Kontraktion des Propellerstrahls wird vernachläs-

sigt. Die sich daraus ergebenden Einflüsse auf den Gesamtentwurf werden im folgenden

diskutiert.

Die Beschränkung des Hochauftriebssystems auf Wölbklappen erschwert einen direkten

Vergleich mit bereits durchgeführten Studien wie in [36]. Allerdings ist es erfahrungsge-

mäß für 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 Verdrängungswirkung der Tragfläche auf die Propeller hat gemäß [38],

wo verschiedene potentialtheoretische Verfahren zur Berechnung der Propeller-Flügel-

Interaktion verglichen werden, eine wesentliche Rolle auf die Propellernachlauffelder und

damit auf die Effekte der Propeller-Flügel-Interaktion. Um den Einfluss dieser Effekte für

diese Arbeit zu quantifizieren, wird ein direkter Vergleich der Ergebnisse des hier auf-

gebauten Berechnungsverfahrens mit hoch genauen aerodynamischen Untersuchungen

durchgeführt. Die Ergebnisse werden in Kapitel 4.1.1 diskutiert. Zusammenfassend lässt

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 Größenordnung 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 Abhängigkeit zwi-

schen den Geschwindigkeiten im Nachlauf und der Ausdehnung des vom Nachlauf be-

troffenen Tragflächenbereichs von dem Abstand zwischen dem Propeller und der Trag-

fläche. Die Effekte wachsen mit zunehmender Propellerbelastung, sind also vor allem für

den Langsamflugbereich relevant. Untersuchungen zur Strahlkontraktion mit einer spe-

ziellen Version von LiLi, welche diesen Effekt berücksichtigt, und der Vergleich zu den

Ergebnissen ohne diesen werden in A.11 diskutiert. Zusammenfassend lässt sich sagen,

dass durch die Vernachlässigung der Kontraktion unter Reiseflugbedingungen der Ein-

fluss auf die Gleitzahl weniger als 1% beträgt. Unter Langsamflugbedingungen werden

die Maximalauftriebsbeiwerte im relevanten Leistungsbereich um bis zu 5% unterschätzt.

Die Effekte sind umso kleiner, je effizienter die Propeller sind. Damit betreffen die Ab-

weichungen tendenziell höhere Propellerzahlen. Auch hier wird die Größenordnung der

Abweichung als für den Vorentwurf akzeptabel angesehen.

Eine weitere Vereinfachung stellt die Vernachlässigung des Einflusses von Triebwerks-

gondeln auf das Strömungsfeld hinter dem Propeller dar. Diese können nach [28] als Aus-

löser für den Strömungsabriss fungieren. Ausgehend davon werden die mit den einfa-

chen Verfahren ermittelten Maximalauftriebsbeiwerte als nicht konservativ eingeschätzt,

im Rahmen des Vorentwurfs jedoch als ausreichend betrachtet. Eine Optimierung der

Gondelgeometrie zur Reduktion der Ablösetendenz bleibt dem aerodynamischen Detail-

entwurf überlassen.

3.3. Antriebstechnik
Das Antriebssystem eines Flugzeugs hat einen weitreichenden Einfluss auf dessen Aus-

legung und Leistungsfähigkeit. Es bestimmt den Einsatzbereich bzw. muss geeignet ge-

wählt werden, um den gewünschten Einsatzbereich zu ermöglichen. 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 Möglichkeiten, verteilte Antriebe zu realisieren, beschrieben wird. Dar-



3.3. Antriebstechnik 29

unter versteht man ein System, das die gesamte Wellenleistung der Gasturbinen in elek-

trische Leistung umwandelt und diese über Kabel und Leistungselektronik an Elektro-

motoren weiterleitet. Die Motoren können 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 Kühlsystem zur

Abfuhr der überschüssigen Wärme 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-

strömende Luft in einem Verdichter verdichtet, in einer Brennkammer erhitzt und an-

schließend mit einer höheren Geschwindigkeit als der Einströmgeschwindigkeit ausstößt,

wobei sie eine oder mehrere Turbinen durchströmt. Diese Turbinen extrahieren einen

mehr oder weniger großen Teil der Leistung aus der Strömung und wandeln diese in

Wellenleistung um. Damit werden der Verdichter und etwaige weitere von der Bauwei-

se des Triebwerks abhängige Komponenten angetrieben. Bei einem Turbofantriebwerk

wird, wie der Name bereits suggeriert, ein Fan als effizienter Schuberzeuger angetrieben.

Bei einem Turboprop-Triebwerk wird ein Großteil der Leistung aus der Strömung als

Wellenleistung über ein Getriebe an einen Propeller übertragen. 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 beschränkt,

welche für den Vorentwurf von Flugzeugen im Rahmen dieser Arbeit relevant sind.

Gasturbinen weisen folgende Eigenschaften auf, die während des Flugzeugentwurfs ei-

ne zentrale Rolle spielen. Es besteht eine signifikante Abhängigkeit der Leistung von der

Luftdichte und damit unter Berücksichtigung der Atmosphäre von der Flughöhe. Mit ab-

nehmender Dichte, was einer zunehmenden Höhe entspricht, sinkt die Leistung. Es be-

steht eine merkliche Abhängigkeit von der Machzahl, wobei die Leistung mit zunehmen-

der Machzahl aufgrund von Vorverdichtung steigt. Außerdem bestehen Abhängigkeiten

des spezifischen Treibstoffverbrauchs von der Luftdichte, der Machzahl, der Leistungs-

einstellung und der Turbinengröße. Repräsentative 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, über 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 Zusammenhänge der folgenden Form für die Leistungscharakteris-
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tik P in Formel 3.2 und für den leistungsspezifischen Treibstoffverbrauch PSFC in For-

mel 3.3 verwendet, um eine schnelle Berechnung dieser Parameter im Entwurfsprozess

zu ermöglichen. Tabelle 3.1 beinhaltet die zugehörigen Parameter. Durch die Anpassung

der Startleistung P0 und des leistungsspezifischen Treibstoffverbrauchs auf Meereshöhe

PSFC0 werden die Leistung bzw. der Treibstoffverbrauch entsprechend dem Ansatz eines

“Gummitriebwerksmodells” [78] skaliert.

Tabelle 3.1.: Parameter für das Gasturbinenmodell.

a b c d e f g h
0.85 0.75 2.0 0.15 0.25 25500 73 1000

P = P0 · (ρ/ρ0)
a · (1 + b · Machc) (3.2)

PSFC = PSFC0 · (ρ/ρ0)
d · (1 − e · Mach) (3.3)

Der leistungsspezifische Treibstoffverbrauch PSFC0 variiert in Abhängigkeit der Start-

leistung bzw. der Größe einer Gasturbine. Ausgehend von den Werten der PW100- Trieb-

werksfamilie nach [31] wird deshalb ein entsprechendes Modell für diese Arbeit aufgebaut.

Das Verhalten des PSFC0 als Funktion der Startleistung wird über die Formel 3.4 mit den

Parametern aus Tabelle 3.1 approximiert. Als Einheiten werden dabei kW für P0 und µg/J
für PSFC verwendet. Ab einer Wellenleistung von 5 MW wird der PSFC0 aus Gründen

der Vereinfachung konstant gehalten.

PSFC0 =
f

P0
+ g +

P0

h
(3.4)

In Abbildung 3.4 ist die Leistungscharakteristik einer modellierten Gasturbine für eine

Startleistung von 2 MW bei verschiedenen Flughöhen und Machzahlen dargestellt.
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Abbildung 3.4.: Modell der Leistungscharakteristik in Abhängigkeit der Flughöhe und der Mach-

zahl für eine Gasturbine mit der Startleistung von 2 MW sowie der Vergleich zu

den Betriebspunkten aus dem Projekt SynergIE [36]
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Ergänzend dazu sind die Betriebspunkte der Gasturbine gleicher Leistungsklasse aus dem

Projekt SynergIE [36] abgebildet. Diese zeigen eine zufriedenstellende Übereinstimmung.

In Abbildung 3.5 ist die Charakteristik des spezifischen Treibstoffverbrauchs für ein Trieb-

werk mit 2 MW gezeigt. Zum Vergleich sind die Daten der Gasturbinen der PW100-

Familie aus [31], als “Referenztriebwerke” gekennzeichnet, und aus dem Projekt Syner-

gIE [36] für die zweimotorige turbo-elektrische Baseline SE2 zur Kontrolle eingetragen.

Zu erkennen ist, dass das Triebwerksmodell eine gute Übereinstimmung für die Klasse

der Regionalflugzeuge bietet. Das beschriebene Modell ist für die Verwendung im Vor-

entwurfsprozess in dem Modul “Simple Engine Performance” (SEP) implementiert.
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Abbildung 3.5.: Relative Änderung des leistungsspezifischen Treibstoffverbrauchs in Abhängig-

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 SynergIE [36] eingetragen.

3.3.2. Eigenschaften und Modellierung der elektrischen Komponenten
Für die Realisierung von verteilten Antrieben im Rahmen dieser Arbeit wird eine Elektrifi-

zierung des Antriebssystems genutzt. In diesem Kapitel werden zunächst Hintergrundin-

formationen zu elektrischen Komponenten, dem verfügbaren und dem prognostizierten

Technologieniveau gegeben. Anschließend wird die Modellierung des elektrischen An-

triebsstrangs erläutert.

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 Kühlsystem. Um einen Überblick über 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 vielfältige Bauweisen von elektrischen Maschinen, welche einen Einfluss auf Effizi-

enz, Masse, Zuverlässigkeit und Kosten haben. Elektromotoren, die heute auf dem Markt

verfügbar sind, weisen Wirkungsgrade von über 90% auf, haben jedoch vergleichsweise

geringe gravimetrische Leistungsdichten von unter 5 kW/kg, sofern es sich um Hoch-

leistungsanwendungen handelt. Es wird angenommen, dass für Luftfahrtanwendungen

mindestens 10 kW/kg erforderlich wären. Solche Leistungsdichten sind bereits heute

durch die “AFPM”-Bauweise (Axial-Flux Permanent Magnet Machines) möglich, wobei

sie auf vergleichsweise geringe Leistungen beschränkt 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 über 99% in Kombination mit außerordentlich hohen Leistungsdichten aufweisen.

Allerdings sind diese Antriebe aufgrund der Forderung nach kryogenen Temperaturen

hinsichtlich des Thermalmanagements äußerst herausfordernd. Generatoren müssen bei

turbo-elektrischen Antriebssträngen mit verteilten Antrieben im Vergleich zu den Moto-

ren relativ groß sein, da ihre Anzahl tendenziell der Zahl der Gasturbinen entsprechen

würde. 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, ähnlich wie an alle Komponenten der

Luftfahrt, eine hohe Effizienz, hohe volumetrische und gravimetrische Leistungsdichte,

hohe Zuverlässigkeit 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) für künftige Hochleistungsanwendungen in der Luftfahrt als beson-

ders vielversprechend angesehen wird. Bei Gleichstrom-Wechselstromwandlern sind da-

mit laut [114] bereits Wirkungsgrade von 99% für Leistungsklassen im Megawatt-Bereich

demonstriert worden. In [14] wird weiterhin darauf hingewiesen, dass bei solchen Anwen-

dungen aufgrund hoher Schaltfrequenzen die elektromagnetische Interferenz verstärkt

zu berücksichtigen ist.

Tendenziell wird bei elektrifizierten Antriebssträngen 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 beträchtlichen Anteil ausmachen

kann. Zugleich stellt eine hohe Spannung umfangreiche Herausforderungen an die Iso-

lierung und die Sicherheit des Systems in Fehlerfällen dar. [14]

Aktuell sieht man zwar jahre- oder gar jahrzehntelange Bemühungen als erforderlich an,

um elektrische Antriebskomponenten zu entwickeln, welche den Ansprüchen der groß-

skaligen Luftfahrt genügen würden. Jedoch scheint es keine unüberwindbaren Hinder-

nisse zu geben, welche diesen Prozess aufhalten könnten.
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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 verfügbaren Technologieniveau für die gewählten Flugzeugklassen kaum

sinnvoll ist, wird ein zukünftiges 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 vernachlässigt 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 Abwärme, wel-

che nicht unmittelbar, zum Beispiel durch einen Abgasstrahl, abtransportiert werden kann.

Aus diesem Grund wird ein Kühlsystem benötigt [14], welches zusätzliche Masse und ggf.

zusätzlichen Widerstand verursacht. Die Masse des Kühlsystems in Abhängigkeit der ma-

ximalen Verlustleistung wird durch eine in Tabelle 3.4, Kapitel 3.5.2 vermerkte Leistungs-

dichte berücksichtigt. Eine Abschätzung des Widerstands durch das Kühlsystems in Ka-

pitel A.4 mit einem Modell aus [21] für eine repräsentative Regionalflugzeugkonfiguration

und verschiedene Wirkungsgrade des Antriebsstrangs zeigt Widerstandsbeiträge von un-

ter 0.5% auf Gesamtflugzeugniveau. Ausgehend davon wird der Beitrag des Kühlsystems

zur Aerodynamik im Rahmen dieser Arbeit vernachlässigt.

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 gemäß Tabelle 3.2 auf

Seite 33 repräsentiert. 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 für die Berechnung der Masse des Kühlsystems

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 1012 kW/kg zugewiesen. Die resultierenden Abweichungen lie-

gen Größenordnungen unter den Konvergenzkriterien im Gesamtentwurfsprozess, was

diesen Ansatz legitimiert.

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

3.4. Propellerauslegung
In diesem Kapitel werden die für diese Arbeit wesentlichen Aspekte des aerodynamischen

Propellerentwurfs erläutert. Ein Propeller kann als eine Vorrichtung betrachtet werden,

welche aus einer Rotationsbewegung der Welle möglichst effizient und praktisch rela-

tiv einfach umsetzbar axialen Schub erzeugt. Zur Schuberzeugung werden üblicherweise

mehreren Blätter verwendet, die wie Tragflächen wirken [18]. Aufgrund der Rotations-

bewegung variiert die Anströmgeschwindigkeit mit dem Radius eines Blattes. Deshalb

weist es eine Verwindung auf, um in jeder Sektion einen für den Auslegungspunkt op-

timalen lokalen Anstellwinkel zu gewährleisten. Um bei verschiedenen Betriebspunkten

auch abseits des Auslegungspunkts möglichst hohe Wirkungsgrade zu erreichen, wer-

den bei Flugzeugen der CS25-Klasse in der Regel verstellbare Propeller eingesetzt. Diese

passen den Blattanstellwinkel automatisch in Abhängigkeit 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 Kürze erläutert

werden, um die für diese Arbeit relevanten Eigenschaften von Propellern zu beleuchten.

Anschließend werden die für die Auslegung verwendeten Methoden und Werkzeuge be-

schrieben. Abschließend wird die Integration der Propeller in das Flugzeug erläutert.
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3.4.1. Hintergrundinformationen zu Propellern
Gemäß [63] beschreibt die Impulstheorie den Propeller als eine Wirkscheibe, welche die

Strömung vor und hinter sich innerhalb einer Stromröhre beeinflusst. Man kann die

Wirkscheibe als einen unendlich dünnen Propeller mit unendlich vielen Blättern inter-

pretieren, der keinen Druckausgleich an den Blattspitzen aufweist. Es wird von einem

reibungsfreien, inkompressiblen Fluid und einer homogenen Anströmung ausgegangen.

Die Wirkscheibe erzeugt über ihre gesamte Fläche einen konstanten Sprung des stati-

schen Drucks. Dieser führt zu einer kontinuierlichen Beschleunigung der Strömung in-

nerhalb der Stromröhre. Hierbei wird angenommen, dass in unendlicher Entfernung vor

und hinter der Wirkscheibe die Strömung parallel verläuft und dort der statische Druck

dem Umgebungsdruck entspricht. Überall sonst ändert die Stromröhre aufgrund der sich

ändernden Geschwindigkeit und unter der Annahme der Massenerhaltung ihren Quer-

schnitt, was als Kontraktion der Stromröhre bezeichnet wird. Mit diesen Annahmen lässt

sich die Bernoulli-Gleichung für inkompressible Fluide für weitere Berechnungen nut-

zen.

Damit lassen sich folgende zentrale Ergebnisse für diese Arbeit ermitteln. Für die Berech-

nung der Propellernachlauffelder, welche mit der Tragfläche interagieren sollen, ist die

Strömungsgeschwindigkeit in kurzer Distanz hinter dem Propeller von Interesse. Die Ge-

schwindigkeit unmittelbar an der Wirkscheibe VPropeller berechnet sich als der Mittelwert

der Eintritts- und Austrittsgeschwindigkeiten VEintritt, VAustritt der Stromröhre:

VPropeller = (VAustritt + VEintritt)/2 (3.5)

Der Schub T ergibt sich aus dem Massenstrom ṁPropeller = ρVAPropeller und der Ge-

schwindigkeitsdifferenz in der Stromröhre, wobei ρ die Dichte, V die Geschwindigkeit

und APropeller die Fläche der Wirkscheibe sind:

T = ṁPropeller(VAustritt − VEintritt) (3.6)

Weiterhin lässt sich mit Hilfe der Aus- und Eintrittsgeschwindigkeiten der ideale Propel-

lerwirkungsgrad ηPropeller berechnen als:

ηPropeller = 2/(1 + VAustritt/VEintritt) (3.7)

Es ist anzumerken, dass der ideale Propellerwirkungsgrad, wie in Formel 3.7 dargestellt,

gemäß [29] aufgrund der vereinfachenden Annahmen nur den Verlustmechanismus in

Form der kinetischen Energie im Nachlauf berücksichtigt, während u.a. Reibungsverluste,

Drallverluste und die Konsequenzen des Druckausgleichs an den Blattspitzen, die in Rea-

lität alle bei der Generierung des Drucksprungs auftreten würden, vernachlässigt werden.

Das zugrundeliegende Modell ist jedoch ausreichend, um einige konkurrierende Auswir-

kungen der Propeller im Hinblick auf verteilte Antriebe im Folgenden zu erläutern.
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Aus der Schubgleichung 3.6 lässt sich schlussfolgern, dass um den Schub bei einem kon-

stanten Massenstrom zu erhöhen, die Geschwindigkeitsdifferenz, welche vom Propeller

erzeugt wird, maximiert werden sollte. Anhand der Gleichung für den Wirkungsgrad 3.7

ist jedoch erkennbar, dass dies einen negativen Einfluss auf den Wirkungsgrad haben

würde.

Im Hinblick auf verteilte Antriebe vor der Tragfläche ist in diesem Zusammenhang an-

zumerken, dass für den effizienten Reiseflug Propeller mit einem hohen Wirkungsgrad

erwünscht wären, die jedoch in Konsequenz niedrige Übergeschwindigkeiten für einen

definierten Schub erzeugen würden. Um den Maximalauftrieb im Langsamflug zu erhö-

hen, wären Propeller vorteilhaft, die hohe Übergeschwindigkeiten auf der Tragfläche er-

zeugen würden, die aber in Konsequenz einen schlechteren Wirkungsgrad hätten. Ver-

wendet man die gleichen Propeller für den Vortrieb wie die Unterstützung des Hoch-

auftriebs, stellt dies eine Optimierungsaufgabe aus der Perspektive der Flugzeugentwurfs

dar. Eine Alternative besteht in der Verwendung von separaten Propellern für den Vor-

trieb und den Hochauftrieb, optimiert für den jeweiligen Betriebsbereich wie in [16]. Es

ist jedoch nicht unmittelbar ersichtlich, welches Konzept unter welchen Bedingungen zu

einem insgesamt vorteilhaften Entwurf führen würde.

Aufgrund der vielfältigen Vereinfachungen der Impulstheorie ist sie für den geometri-

schen Propellerentwurf nicht ausreichend. Für diesen Zweck wird die Blattelementtheo-

rie eingesetzt. Sie geht von einer endlichen Blattzahl aus, was für die geometrische Blatt-

gestaltung und unter anderem aufgrund der Interaktion zwischen den Propellerblättern

von Bedeutung ist. Für die Analyse wird jedes Propellerblatt in Streifen unterteilt, welche

jeweils von zwei Profilschnitten begrenzt werden. Für jeden Streifen werden aerodynami-

sche Berechnungen durchgeführt und anschließend die Ergebnisse entlang des Blattes

integriert. Die Blattelementtheorie ermöglicht ein tieferes Verständnis der Effekte wie

Reibung und Kompressibilitätseinfluss, ähnlich wie sie an einer Tragfläche vorkommen.

Es wird deutlich, dass die Anströmung, welche die Blätter sehen, sich aus der rotatorischen

Bewegung des Propellers, der translatorischen Bewegung des Flugzeugs und den Effekten

der abgehenden Randwirbeln der Blätter zusammensetzt. Weiterhin erlaubt die Impuls-

theorie die Berechnung einer realistischen axialen und radialen Geschwindigkeitsvertei-

lung im Nachlauffeld, welche für die Betrachtungen der Propeller-Flügel-Interaktion von

zentraler Bedeutung ist. [63], [35]

Anhand der Blattelementtheorie lassen sich einige Richtlinien für die Propellerauslegung

ableiten. Tendenziell ist es sinnvoll, Kompressibilitätseffekte wie Verdichtungsstöße und

damit verbundene Wirkungsgradeinbußen am Propeller zu vermeiden. Da kein Diffu-

sor wie bei einem Turbofan die Strömung vor einem Propeller verzögert, 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 gemäß [79] und [80]

Experimente mit Überschallpropellen an einer Republic XF-84H. Das Konzept hat zwar

prinzipiell funktioniert, fand jedoch aus verschiedenen Gründen wie gesundheitsgefähr-
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dender Lärmpegel keine Anwendung.

Wie bei Tragflächenprofilen können mit zunehmender Reynoldszahl bei Propellerblät-

tern höhere Maximalauftriebsbeiwerte erreicht werden. Bei einem Propeller kann die

Reynoldszahl sowohl über die Blattgeometrie als auch die Drehzahl variiert werden. Pro-

peller mit großen Durchmessern werden aufgrund der beschriebenen Begrenzung der

Blattspizenmachzahl mit vergleichsweise niedrigen Drehzahlen operieren. Jedoch weisen

sie große Blatttiefen auf. Bei Propellern mit kleineren Durchmessern kann die Drehzahl

erhöht werden, was eine Verringerung der Reynoldszahl teilweise kompensieren würde.

Auch eine Vergrößerung der Blatttiefe in Kombination mit einer geringeren Blattzahl

kann zur Erhöhung der Reynoldszahl genutzt werden. Höhere Drehzahlen verringern

weiterhin die Drallverluste im Nachlauf. [33]

Der Übersicht wegen sollen hier die Definitionen des Fortschrittsgrads J (Formel 3.8), des

Leistungsbeiwerts CP (Formel 3.9) und des Schubbeiwerts CT (Formel 3.10) in Abhängigkeit

der Fluggeschwindigkeit V, der Leistung P, des Schubs T, der Drehzahl n, des Durchmes-

sers D und der Dichte ρ nach [99] gegeben werden. Diese Beiwerte werden für Berechnun-

gen sowie für die Darstellung von Propeller-Leistungscharakteristiken verwendet.

J = V/(nD) (3.8)

CP = P/(ρn3D5) (3.9)

CT = T/(ρn2D4) (3.10)

3.4.2. Methoden zur Propellerauslegung
Für die Propellerauslegung im Vorentwurfsprozess wird das Programm “JavaProp” [47]

verwendet. Es ist eine benutzerfreundliche Implementierung des Blattelementtheorie-

Verfahrens [2] und ermöglicht einen automatischen Entwurf von optimalen Propellern,

unter Vorgabe von Durchmesser, Blattzahl, Sektionsprofilen und lokalen Profilanstell-

winkeln. Für die Verwendung in einem integrierten Flugzeugentwurfsprozess werden die

von “JavaProp” benötigten Eingabeparameter automatisch definiert. Hierfür wird das im

Rahmen dieser Arbeit aufgebaute Programm “PropGen” verwendet.

“PropGen” steuert den Entwurf von Propellern indem es die Eingabeparameter für “Ja-

vaProp” definiert, die Berechnung initiiert, die Ergebnisse auswertet und diese in einem

für 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 Leistungsfähigkeit und die Effizienz des Propellers der

Referenzkonfiguration aus [36] näherungsweise erreicht wird. Die Polaren werden für

Reynoldszahlen zwischen 100, 000 und 500, 000 bereitgestellt. Während 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.

Für 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 zugehörige Nachlauffeld zu berechnen.

Auf diese Weise werden die Betriebspunkte außerhalb des Auslegungspunkts ermittelt.

3.4.3. Ansatz zum vereinfachten Propellerentwurf

Die vorliegende Arbeit erfordert eine flexible, schnelle und automatische Generierung

von Propellern unterschiedlicher Größen und Leistungsklassen. Der Entwurf von Propel-

lern ist ein aufwändiger Prozess, da unter anderem verschiedene Betriebspunkte berück-

sichtigt werden müssen [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 repräsentativen Auslegungspunkts

und einfacher geometrischer Modifikationen durch “PropGen” automatisch einen schnel-

len und plausiblen Propellerentwurf zu ermöglichen.

Dazu wird zunächst mittels “JavaProp” automatisch ein optimaler Propeller für Reiseflug-

bedingungen generiert. Anschließend wird die Blatttiefe verdoppelt, um bei Langsam-

flugbedingungen einen stabilen Betrieb zu gewährleisten. Zur Erläuterung der Hinter-

gründe werden im Folgenden die Eigenschaften von Propellern an repräsentativen Ent-

wurfspunkten wie Start, Steigflug und Reiseflug, welche für diese Einzelpunkte ausgelegt

wurden, dargestellt. Daraufhin erfolgt ein Vergleich der Wirkungsgrade zu einem Propel-

ler, der nach der beschriebenen Methode entworfen wurde.

In Tabelle 3.3 sind die Wirkungsgrade η 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 ηStart, Steigflug ηSteig f lug

und Reiseflug ηReise f lug bei unterschiedlichen Auslegungspunkten.

Auslegungspunkt

Reiseflug Steigflug Start Reiseflug mod. Tiefe

ηStart 73.6% 72.3% 78.0% 77.1%

ηSteig f lug 89.8% 90.1% 89.1% 88.7%

ηReise f lug 90.3% 89.5% 85.5% 89.4%

Große Diskrepanzen sind zwischen den Auslegungs- und Betriebspunkten Start und Rei-

seflug feststellbar. In der letzten Spalte (Reiseflug mod. Tiefe) sind die Wirkungsgrade des



3.4. Propellerauslegung 39

Propellers mit der modifizierten Blatttiefe gezeigt. Der resultierende Propeller zeigt bei

nur geringen Einbußen des Wirkungsgrads von ca. 1% im Reiseflug und im Steigflug eine

deutliche Verbesserung des Wirkungsgrads von ca. 4% beim Start. Im Anhang unter A.5

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 Tragfläche be-

trachtet, da der Einfluss des Propellernachlaufs auf die Tragfläche im Fokus steht. Effekte

wie das aktive Überblasen, bzw. eine Erhöhung des Staudrucks sollen dabei vorteilhaft

für die Gesamtkonfiguration ausgenutzt werden. Zur Durchführung von Parameterstu-

dien wird die Integration von Propellern automatisiert. Dafür werden einige sinnvolle

Vereinfachungen vorgenommen, um den relevanten Entwurfsraum einzuschränken. Die

folgenden Schlussfolgerungen basieren vorwiegend auf den Ergebnissen der aerodynami-

schen Studien aus Kapitel 4.1, die mit generischen Ansätzen zur Propellerpositionierung

durchgeführt wurden sowie auf den Informationen der dort aufgeführten Quellen.

Aus aerodynamischer Perspektive ist eine individuelle Anpassung der Propeller in Abhän-

gigkeit der spannweitigen Position vorteilhaft. Weiterhin ist die Rotationsrichtung der

Propeller zur Reduktion des induzierten Widerstands dem Randwirbel entgegen zu wäh-

len. So bieten leistungsstarke Propeller an Tragflächenspitzen große Vorteile für die Wi-

derstandsreduktion, während viele kleine Propeller eine signifikante Erhöhung des Maxi-

malauftriebs ermöglichen. Aus der Perspektive der Fertigung und der Wartung erscheint

es sinnvoll, identische Propeller zu verwenden. Als Kompromiss werden im Rahmen die-

ser Arbeit für den Vorentwurf pro Flügelseite identische Propeller eingesetzt, deren Ro-

tationsrichtung den induzierten Widerstand auf jeder Seite verringert. Dieser Ansatz ent-

spricht dem Konzept aus [36].

Die automatische Propellerintegration sorgt für eine schnelle und sinnvolle Anordnung

von Propellern in Abhängigkeit 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 Möglichkeiten bereit, sie

anzuordnen. Die Propeller können wahlweise homogen über die gesamte Spannweite

oder fokussiert im Innenbereich angeordnet werden. Bei einer homogenen Verteilung

beginnt die Platzierung von den Tragflächenenden aus. Der verbleibende Platz zwischen

dem Rumpf und den äußeren Propellen wird anschließend mit den übrigen Antriebs-

einheiten aufgefüllt. Bei einer Fokussierung im Innenbereich werden die Propeller aus-

gehend vom Rumpf nebeneinander angeordnet. Die maximalen Propellerdurchmesser

werden auf 4 m für Regionalflugzeuge und 5.3 m für Kurz- und Mittelstreckenflugzeuge

begrenzt, um eine für den ersten Entwurfsschritt ausreichende Bodenfreiheit zu gewähr-

leisten.
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Die beiden Anordnungsmethoden liefern unterschiedliche Ergebnisse, bis die gesamte

verfügbare Spannweite durch Propeller abgedeckt ist. Bei einer vollständigen Abdeckung

der Tragfläche durch Propeller werden die Propellerdurchmesser automatisch verklei-

nert, um die geforderte Zahl von Antriebseinheiten bei maximaler Durchsatzfläche ohne

Überlappung zu integrieren. Wahlweise können Antriebseinheiten unmittelbar an Trag-

flächenspitzen angeordnet werden, oder die Ausdehnung der Propeller auf die Spann-

weite beschränkt werden. Der erste Ansatz ermöglicht eine größere Durchsatzfläche der

Propeller bei gleicher Spannweite. Der zweite Ansatz erlaubt die automatische Einhaltung

der Spannweitenbegrenzung an Flughäfen. In Abbildung 3.7 sind repräsentative Varianten

der verschiedenen Anordnungen dargestellt.

Die Gondeln werden anhand des Leistungsbedarfs, einer volumetrischen Leitungsdich-

te und eines Formfaktors, der das Verhältnis zwischen der Länge 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 Längsrichtung wird die Gondel in ei-

nem Abstand von einer halben Gondellänge zur Nasenleiste der Tragfläche integriert.

a c

db

Abbildung 3.7.: Varianten der automatischen Propellerverteilung. a: homogene Verteilung, b: Fo-

kussierung im Innenbereich, c: Abdeckung der Tragfläche auf die Spannweite be-

schränkt, d: Antriebseinheit an der Tragflächenspitze.

Für Regionalflugzeuge wird die Option der Anordnung von Antrieben an der Tragflächen-

spitze (d) in Kombination mit einer gleichmäßigen Verteilung der Antriebe (a) verwendet,

da die Spannweite deutlich unter dem Spannweitenlimit für die gewählte Flugzeugkate-

gorie liegt. Für Kurz- und Mittelstreckenflugzeuge wird eine auf den Innenbereich fokus-

sierte Anordnung (b) in Kombination mit der Begrenzung der Propellerausdehnung bis

zu den Tragflächenspitzen (c) gewählt, da die Spannweitenbegrenzung von 36 m [3] für die

“Airplane Design Group III” [3] in den Parameterstudien vollständig ausgeschöpft wird.

Die Positionierung der Propeller erfolgt auf rein geometrischer Basis, sodass Überlappun-

gen verhindert werden. Es werden keine Abstände zwischen den Propellern in Spannwei-

tenrichtung vorgesehen. Durch eine Vorderkantenpfeilung bleibt ein axialer Abstand ge-

währleistet. Die Nähe der Propeller zueinander kann zu aerodynamischen oder gemäß [23]

zu aeroakustischen Interferenzen führen, die jedoch im Rahmen dieser Arbeit nicht er-
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fasst werden. Die Frage nach der Beschädigung von benachbarten Antriebseinheiten beim

Verlust von Propellerblättern wird ebenfalls nicht im Detail behandelt. Jedoch reduziert

eine Staffelung der Antriebseinheiten in Längsrichtung aufgrund einer geringen Tragflä-

chenpfeilung vergleichbar mit [95] die potentielle Gefahr.

3.5. Massenabschätzung
Die Masse hat einen maßgeblichen Einfluss auf die Leistungsfähigkeit einer Flugzeug-

konfiguration. Änderungen der Einzelmassen induzieren sogenannte Schneeballeffekte,

welche die Gesamtmasse des Flugzeugs und damit die Leistungsanforderungen an das

Antriebssystem, den Treibstoffverbrauch sowie die Kosten überproportional beeinflus-

sen [99]. Um verlässliche Aussagen über den Einfluss von Konfigurationsänderungen im

Rahmen des Vorentwurfs machen zu können, werden deshalb schnelle und konsistente

Methoden zur Massenabschätzung benötigt.

3.5.1. Hintergrundinformationen zu Massenabschätzungsmethoden

Es existieren verschiedene Methoden der Massenabschätzung für den Flugzeuggesamt-

entwurf, welche je nach Phase unterschiedliche Detaillierungsgrade und Genauigkeiten

aufweisen und unterschiedliches Wissen über die neue Konfiguration erfordern. In [78]

werden vier verschiedene Methodengruppen der Massenabschätzung beschrieben. Ein

einfacher Ansatz ist die “historische Analogie”, bei der davon ausgegangen wird, dass

Komponenten, die Ähnlichkeiten zu bereits existierenden Varianten aufweisen, auch ähn-

liche Massen haben würden. Der “statistische” Ansatz verfährt ähnlich, stützt sich jedoch

auf eine 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 Zusammenhänge abgebil-

det werden. Als der letzte und aufwändigste Ansatz wird die “Strukturanalyse” angeführt,

wobei diese in einer späten Phase des Entwurfs, wenn umfangreiches Wissen über die

Konfiguration vorliegt, zum Einsatz kommt. In [99] wird für den Vorentwurf eine Kombi-

nation von statistischen Methoden mit Korrekturen auf Basis wesentlicher physikalischer

Parameter beschrieben. In beiden Fällen ist es erforderlich, geeignete Methoden für un-

terschiedliche Flugzeugklassen wie bspw. Kleinflugzeuge oder Transportflugzeuge einzu-

setzen.

Im Rahmen dieser Arbeit werden Parameterstudien durchgeführt, 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

Sensitivitäten sinnvoll zu erfassen und die Berechnungen in vertretbarer Zeit zu ermög-

lichen. Dem Autor ist im Rahmen des Vorentwurfs die Bezeichnung “semi-empirische”
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Verfahren geläufig. Sie entsprechen dem “Physik-basierten” Ansatz nach [78], wobei sie

auch Ersatzmodelle umfassen, welche mit höherwertigen physikalischen Verfahren er-

stellt werden. Diese Nomenklatur soll im Folgenden verwendet werden.

Für die Verwendung von “semi-empirischen” Methoden wird ein Flugzeug in Kompo-

nenten unterteilt, da für jede einzelne Komponente eigene Berechnungsansätze bereit-

gestellt werden. Die Unterteilung sollte fein genug sein, um die wesentlichen Effekte von

Konfigurationsänderung zu erfassen und zugleich so grob wie möglich, 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 durchgeführten 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 dafür zunächst in

die Strukturmasse, die Subsysteme, die Inneneinrichtung und das Antriebssystem unter-

teilt. Die Strukturmasse umfasst die Massen der Tragflächen 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 Ansätze aus [36] und [96] außerhalb 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 schließlich aus der OEM, der Masse der Nutzlast und der Treibstoffmasse

für die Auslegungsmission zusammengesetzt.

3.5.2. Eingesetzte Methoden zur Massenabschätzung

Wie in vorausgegangenen Kapiteln beschrieben, erfolgt die Abschätzung der Massen kom-

ponentenweise. Die Strukturmassen mit Ausnahme der Tragfläche, die Systemmassen

und die Masse der Inneneinrichtung werden durch openAD [110] unter Einsatz von semi-

empirischen Handbuchmethoden ermittelt. Für die Massenberechnung der Tragfläche

sowie des Antriebsstrangs wird das im Rahmen dieser Arbeit aufgebaute Werkzeug “Spe-

cial Mass Estimation” (SME) verwendet. Die Tragflächenmasse wird darin durch ein Er-

satzmodell aus [72] für CFK-Tragflächen ermittelt, welches auf Basis von aero-elastischen

Untersuchungen erstellt wurde. Bei diesem Modell wird die tatsächliche Geometrie der

Tragfläche sowie der Einfluss der Lastabminderung von bis zu vier Triebwerken am Flügel

berücksichtigt. Bei mehr Antriebseinheiten wird der Effekt konstant gehalten. Das Mo-

dell besitzt keine Sensitivität bezüglich der tatsächlichen Verteilung von Einzelmassen am
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Flügel, was im Rahmen des Vorentwurfs jedoch als annehmbar angesehen wird.

Wie in [68] empfohlen und im Vorentwurf üblich, werden die Gleichungen für die Mas-

senabschätzung unter Verwendung bekannter Daten von Konfigurationen für eine ver-

gleichbare Mission kalibriert. Im Rahmen dieser Arbeit werden die maximale Abflugmas-

se und die Leermasse der Referenzkonfiguration aus [36] dafür genutzt. Für 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,

Kühlsystem und Propeller unterteilt (siehe Abbildung 3.6). Zur Massenabschätzung von

Propellern wird die Methode nach [99] verwendet, welche verschiedene geometrische Pa-

rameter sowie die Leistung berücksichtigt. Die Methode wird mit den Daten moderner

Propeller aus [5] und [36] kalibriert. Für Gasturbinen, Generatoren, Elektromotoren, und

das Kühlsystem werden spezifische Leistungsdichten, angenähert an [36], eingesetzt. Die

Masse der Kabel wird vereinfacht in Abhängigkeit der Länge berechnet. Eine Übersicht

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] 4.5

Generator [kW/kg] 13.0

Leistungselektronik [kW/kg] 43.3

Elektromotoren [kW/kg] 13.0

Kühlsystem [kW/kg] 1.0

Elektrische Leitungen [kg/m] 3.85

3.6. Missionsanalyse
Aus [78] lässt sich ableiten, dass das wesentliche Ziel der Missionsanalyse darin besteht,

festzustellen, welche Reichweite das Flugzeug aufgrund seiner aerodynamischen Eigen-

schaften, seiner Triebwerkscharakteristik und des verfügbaren Treibstoffs erzielt. Im Rah-

men des Vorentwurfs ist vor allem die Frage nach dem Treibstoffbedarf für eine vorge-

gebene Mission von Interesse. Mit diesem Ergebnis können die Konsistenz des Entwurfs

überprüft und ggf. Änderungen an der Konfiguration im Rahmen eines iterativen Ent-

wurfsprozesses vorgenommen werden.
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3.6.1. Hintergrundinformation zur Missionsanalyse

Die Analyse der Mission für zivile Konfigurationen erfolgt durch das Lösen von Gleichun-

gen 3.11 und 3.12 in zwei Dimensionen, wie in [78] beschreiben. Hierbei sind Fx und Fz die

Kräfte x- und z-Richtung, T der Schub, D der Widerstand, W das Gewicht, α der Anstell-

winkel, γ der Bahnwinkel und ϕT der Einbauwinkel des Triebwerks.

ΣFx = T cos(α + ϕT)− D − W sin(γ) (3.11)

ΣFz = T sin(α + ϕT) + L − W cos(γ) (3.12)

Der Großteil einer Transportmission besteht in der Regel aus der Reiseflugphase, also

einem Segment, bei dem das Flugzeug bei der Reiseflugmachzahl auf Reiseflughöhe ope-

riert. Für eine schnelle und einfache Betrachtung des Reiseflugs existiert die sogenannte

Reichweitengleichung nach Breguet 3.13, in dem gezeigten Fall speziell für Propellerflug-

zeuge.

R =
L
D

ηPropeller

PSFC
1
g

ln
(

mBeginn

mEnde

)
(3.13)

Die das Flugzeug betreffenden Eingabeparameter sind die Gleitzahl L/D, der leistungs-

spezifische Treibstoffverbrauch PSFC, der Propellerwirkungsgrad ηpropeller und die Mas-

sen m zu Beginn und am Ende der Reiseflugphase. Die Massen werden benötigt, da die

Breguet-Gleichung die kontinuierliche Massenreduktion des Flugzeugs aufgrund des Treib-

stoffverbrauchs berücksichtigt.

Ausgehend von der Reichweitengleichung 3.13 lassen sich die für die Berechnung des

Treibstoffbedarfs relevanten Disziplinen ableiten. Maßgeblich 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

Abschätzung der Reichweite zu ermöglichen. Jedoch werden dadurch Flugphasen wie

Steigflug, Sinkflug, Beschleunigung und Verzögerung vernachlässigt. Diese können 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 Änderungen von PSFC, L/D und

ηPropeller, weshalb die Verwendung der Brequet-Gleichung für 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 abhängig sind. Deshalb wird für die Missionsanalyse das im

Rahmen dieser Arbeit entwickelte Werkzeug “Special Mission Simulation” (SMS) einge-

setzt. Es basiert auf der Lösung der Gleichungen 3.11 und 3.12, wobei vereinfachend ange-

nommen wird, dass die Anstellwinkel α klein und die Schubkraft ideal in Flugrichtung

ausgerichtet seien (ϕT = 0).

SMS ist dafür ausgelegt, die aerodynamischen Beiwerte sowie die Triebwerksparameter

aus der AP-Map auszulesen. Um die für den jeweiligen Betriebspunkt erforderlichen ae-

rodynamischen Daten und Triebwerksparameter zu erhalten, wird zwischen den Stütz-

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 Näherung dar. Letzteres ist eine Voraussetzung für 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 Flughöhe bei einer konstanten Machzahl und dem

Sinkflug bei einer konstanten CAS. Nach dem Steigflug erfolgt eine Beschleunigungspha-

se in konstanter Flughöhe und vor dem Sinkflug findet eine Verzögerungsphase ebenfalls

in konstanter Flughöhe statt. Für die Ausweichmission wird das gleiche Profil wie für die

Auslegungsmission verwendet, wobei die Reichweite und die Flughöhe reduziert werden.

Die Warteschleife wird vereinfacht über einen Geradeausflug bei konstanter Flughöhe

und Machzahl simuliert. Dies stellt eine deutliche Vereinfachung dar, die jedoch durch

die Anwendung auf alle Konfigurationen die Vergleichbarkeit nicht beeinträchtigt. Der so

berechnete Treibstoffbedarf wird abschließend mit einer typischen Sicherheitsmarge von

6% versehen [78]. Der Treibstoffverbrauch der bodengebundenen Operationen, der keine

nennenswerte Abhängigkeit von der Antriebsverteilung erwarten lässt, wird vernachläs-

sigt.

Reiseflugphase

Auslegungsmission

Beschleunigung

Steigflug Sinkflug

Verzögerung

Warteschleife

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 Lösung der Gleichungen 3.11 und 3.12 in Abhängigkeit der jeweiligen Randbedingun-

gen approximiert wird. Da die aerodynamischen Beiwerte von den Triebwerksleistungs-

parametern abhängig 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 führt zu einer Erhöhung der Berech-

nungsdauer gegenüber “konventionellen” Missionsanalyseprogrammen, bei welchen die

aerodynamischen Eigenschaften und die Antriebscharakteristik separat betrachtet wer-

den können.

3.7. Flugmechanik
Nach [17] besteht die Aufgabe der Flugmechanik darin, dafür zu sorgen, dass das Flug-

zeug in die gewünschte Richtung ausgerichtet bleibt. Formaler nach [113] ausgedrückt,

befasst sich die Flugmechanik mit der Stabilität und Steuerbarkeit von Flugzeugen. Man

unterscheidet zwischen einer statischen und einer dynamischen Stabilität. Die statische

Stabilität beschreibt ein Verhalten, bei dem die durch eine Störung resultierenden Kräfte

und Momente an einem Flugzeug der Störung entgegenwirken und auf diese Weise den

Ausgangszustand automatisch wiederherstellen. Die dynamische Stabilität beschreibt die

zeitliche Entwicklung der Bewegung des Flugzeugs nach einer Störung. Hierbei spielen

die Verhältnisse der aerodynamischen Kräfte, der Trägheits- sowie der Dämpfungskräfte

eine Rolle.

3.7.1. Methodenbeschreibung
Im Vorentwurf wird in erster Linie die statische Stabilität betrachtet, wofür bei zivilen Dra-

chenkonfigurationen, wie sie im Rahmend dieser Arbeit untersucht werden, maßgeblich

die Leitwerke verantwortlich sind [71]. Zu ihrer Dimensionierung existieren verschiede-

ne Methoden. Für klassische Flugzeugkonfigurationen erweisen sich gemäß [78] die Leit-

werksvolumenkoeffizienten cSLW und cHLW für das Seitenleitwerk (SLW) in Formel 3.14

und das Höhenleitwerk (HLW) in Formel 3.15 für einen ersten Entwurf als hilfreich.

cSLW =
lSLWSSLW

bSre f
(3.14)

cHLW =
lHLWSHLW

cre f Sre f
(3.15)

Hierbei sind l die Leitwerkshebelarme, SHLW und SSLW die Leitwerksflächen, b die Spann-

weite, Sre f die Referenzflügelfläche und cre f die Referenzflügeltiefe. Es existieren Erfah-

rungswerte von Leitwerksvolumenkoeffizienten für typische Flugzeugklassen. Auf diese
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Weise wird vergleichsweise einfach eine Berechnung von Leitwerksflächen in Abhängig-

keit der tatsächlichen Geometrie und der Massenverteilung des neuen Entwurfs ermög-

licht. [78]

Durch die Möglichkeit, dank verteilter Antriebe die Flügelfläche zu reduzieren, folgt nach

Formel 3.14, dass unter der Annahme einer konstanter Spannweite und eines konstanten

Hebelarms auch die Seitenleitwerksfläche um denselben Faktor verkleinert wird. Beim

Höhenleitwerk wird unter denselben Randbedingungen gemäß Formel 3.15 die Flächen-

verkleinerung aufgrund der zusätzlichen Reduktion der Bezugsflügeltiefe stärker 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 für die Dimensionierung des Seitenleitwerks werden in Kapitel 3.7.2 im

Detail diskutiert.

Gemäß Regularien müssen zivile Flugzeuge flugmechanisch stabil ausgelegt sein [68]. Für

eine Vergleichbarkeit der Leistungsfähigkeit der verschiedenen Konfigurationen ist es

sinnvoll, gleiche Anforderungen an die statische Längsstabilität zu definieren. Als Para-

meter wird das Stabilitätsmaß (SM) gemäß Formel 3.16 nach [78] verwendet, wobei xSP

die Schwerpunktlage, xNP die Neutralpunktlage und lre f die Bezugsflügeltiefe sind. Der

Neutralpunkt ist nach [78] jene Position, bei welcher das Nickmoment vom Anstellwinkel

unabhängig ist.

SM =
xNP − xSP

lre f
(3.16)

Zur Anpassung des Stabilitätsmaßes ist die gezielte Positionierung der Tragfläche in Längs-

richtung eine gängige Methode, da die Tragfläche einen maßgeblichen Einfluss auf die

Neutralpunktlage hat [71]. Unter der Annahme eines konstanten Leitwerksvolumenkoef-

fizienten werden die Flächen der Leitwerke automatisch an die veränderten Leitwerkshe-

belarme angepasst. Die Berechnung des Stabilitätsmaßes in dieser Arbeit erfolgt mittels

der in “openAD” implementierten Methode nach [99]. Dadurch werden die Einflüsse der

Profilwölbung und der Propeller-Flügel-Interaktion vernachlässigt. Jedoch liefert dieser

Ansatz akzeptable Ergebnisse in kurzer Zeit, was zu Vorentwurfszwecken priorisiert wird.

Für die Ermittlung des Stabilitätsmaßes wird unter anderem die Lage des Schwerpunkts

benötigt. Diese verändert sich je nach Beladungszustand und der vorhandenen Treib-

stoffmenge [99]. Im Rahmen dieser Arbeit beschränkt sich die Betrachtung des Schwer-

punkts ausschließlich auf den Beladungsfall für 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 veränderter Beladung oder Treibstoff-

menge vergleichsweise gering ausfällt.

Nach [20] beeinflusst ein Propeller die aerodynamischen Größen am Flügel 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 für eine repräsentative Konfiguration
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durchgeführt. Die Ergebnisse zeigen einen Anstieg des Nickmoments mit der Leistungs-

einstellung um bis zu 40%, bzw. bis zu 20% für den im Betrieb relevanten Leistungsbe-

reich. Dies legt nahe, dass die Verwendung eines konstanten Volumenkoeffizienten für

das Höhenleitwerk bei Konfigurationen mit und ohne verteilte Antriebe zu optimisti-

schen Ergebnissen führen könnte. Eine detaillierte Auslegung des Höhenleitwerks über-

steigt den Umfang dieser Arbeit, da verschiedene andere Lastfälle wie die Rotation beim

Start und eine widerstandsarme Trimmbarkeit bei unterschiedlichen Beladungszustän-

den berücksichtigt werden müssten [68]. Die oben beschriebenen Werte für die Änderung

des Nickmoments mit der Leistungseinstellung können als erster Anhaltspunkt für den

potentiellen Fehler hinsichtlich der Höhenleitwerksfläche dienen. Eine Vergrößerung des

Volumenkoeffizienten des Höhenleitwerks um 10% führt zu einer Erhöhung des Treib-

stoffbedarfs um ca. 0.5% unter Berücksichtigung von Schneeballeffekten, wie anhand der

Studie in Kapitel A.7 gezeigt wird. Unsicherheiten in dieser Größenordnung werden für

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 über eine

Umverteilung des Schubs zu erzeugen und unerwünschte Giermomente bei Triebwerks-

ausfall zu minimieren oder zu vermeiden. Dadurch können Anforderungen an das Seiten-

leitwerk relaxiert und dessen Größe 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-

werksgröße erfolgt bei den Entwurfsstudien in Abhängigkeit der Anzahl der Propeller. In

Abbildung 3.9 sind die für 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% gegenüber der zweimotorigen Baseline- Konfi-

guration verringert. Hierbei wird angenommen, dass beim Ausfall des kritischen Propel-

lers die gegenüberliegende Antriebseinheit abgeschaltet werden könnte, um einen asym-

metrischen Flugzustand zu vermeiden. In diesem Fall würden in erster Näherung mehr

als 66% der Leistung zur Verfügung stehen, und damit mehr als beim Ausfall einer Ga-

sturbine.

Bei vier Propellern wird eine Kompromisslösung angestrebt. In [111] wird das Potential

der Verkleinerung des Seitenleitwerks der PEGASUS Konfiguration [10] mit vier Antrie-

ben, zwei davon an den Tragflächenenden, wodurch sie eine starke Ähnlichkeit mit dem

hier betrachteten Konzept aufweist, unter Berücksichtigung von Zulassungsanforderun-

gen evaluiert. Diese Konfiguration ist besonders kritisch hinsichtlich der resultierenden

Giermomente beim Ausfall eines der äußeren Triebwerke aufgrund des hohen Schubs

dieser Antriebseinheiten und eines großen Hebelarms. Die genannte Studie zeigt eine
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deutliche Limitierung des Schubs, welcher an den Tragflächenenden generiert werden

dürfte, um gar eine Vergrößerung des Seitenleitwerks zu vermeiden.
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Abbildung 3.9.: Propellerausfallszenarien für Konfigurationen mit zwei, vier und sechs Propellern.

Dargestellt sind der individuelle Schubanteil einer Antriebseinheit T, der Anteil

der Auftriebskraft durch das Seitenleitwerk FSLW , die Position der ausgefallenen

Antriebseinheit (Ausfall) sowie die Restleistung PRest.

Aufgrund dieser Erkenntnisse wird im Rahmen der vorliegenden Arbeit bei Verwendung

von vier Propellern angenommen, dass nach dem Ausfall des für das Giermoment kriti-

schen Motors die Leistung der gegenüberliegenden Antriebseinheit aufgrund der Flexi-

bilität des elektrischen Antriebssystems reduziert werden könnte. Deshalb wird die Leis-

tung des laufenden äußeren Motors um 50% verringert, was eine näherungsweise pro-

portionale Änderung des Schub verursacht. Daraus resultiert ein asymmetrischer Flug-

zustand, der ein um die Hälfte geringeres Giermoment im Vergleich zu voller Leistung

aufweist. In erster Näherung wird dadurch eine Reduktion des Volumenkoeffizienten für

das Seitenleitwerk von 25% ermöglicht. Entsprechende Berechnungen sind im Anhang

in Kapitel A.8 zusammengefasst.

Die verbleibende Gesamtleistung bei diesem Szenario beträgt mehr als 60% und über-

steigt damit die Leistungsreserve nach einem Gasturbinenausfall. Der Vergleich der Rest-

leistung bei Ausfall eines Propellers und einer Gasturbine dient der Bewertung der Kriti-

kalität von Fehlerfällen. Bei Verwendung von zwei Gasturbinen und unter Berücksichti-

gung der beschriebenen Szenarien zur Leistungsverteilung stellt der Gasturbinenausfall

für Konfigurationen mit mehr als zwei Propellern mit einer Restleistung von 50% stets

den kritischen Fall dar.
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3.8. Bewertung von Flugleistungen
Im Rahmen des Flugzeugentwurfs müssen diverse Leistungsnachweise geführt werden,

primär um die Flugsicherheit zu gewährleisten. Grundlage dafür sind Regularien [4]. Für

diese Arbeit werden einige kritische, für den Flugzeugvorentwurf typische Anforderungen

überprüft. Diese umfassen die Ermittlung der Startstrecke, die Berechnung des Steigflug-

winkels bei Triebwerksausfall sowie die Überprüfung 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-

möglichen, 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 für turbo-elektrische Konfigu-

rationen mit verteilten Antrieben gibt. Deshalb werden die existierenden Anforderungen

sinngemäß interpretiert, um sie auf die hier vorliegenden Konzepte anwenden zu können.

3.8.1. Startstrecke bei Triebwerksausfall
Die Berechnung der Startstrecke in Form der “Balanced Field Length”, also der erfor-

derlichen Bahnlänge unter Berücksichtigung eines Triebwerksausfalls, wird wie in [68]

beschrieben umgesetzt. In der vorliegenden Arbeit wird eine Reihe von vereinfachenden

Annahmen getroffen. Für die Berechnung der Rotationsstrecke wird eine Rotationsdau-

er von 2 Sekunden angenommen. Der Einfluss des Bodeneffekts wird vernachlässigt, was

zu tendenziell konservativen Ergebnissen führt. Der Fahrwerkswiderstand wird aufgrund

der Hochdeckerkonfiguration mit rumpfgebundenem Fahrwerk als von der Klappenstel-

lung unabhängig 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 Vstall der Einfluss des

Propellernachlaufs berücksichtigt. Dies führt zu einer Abhängigkeit des maximalen Auf-

triebsbeiwerts CLmax von der Propelleranzahl, der Wellenleistung und der Geschwindig-

keit. Die Berechnung der Vstall erfolgt deshalb iterativ, wobei CLmax variiert und Vstall über-

prüft wird, bis konsistente Werte für beide Parameter unter Berücksichtigung 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] überprüft. 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

über zwei Gasturbinen verfügen, 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 bezüglich der Leistung in erster

Näherung kein Unterschied zwischen dem Ausfall einer Gasturbine und einem Propeller.

Deshalb werden die Anforderungen an die Steigflugleistung bei Triebwerkausfall aus [4]

für zweimotorige Konfigurationen angewandt. Im Speziellen bedeutet das einen stabi-

len Steigflug mit einem Steiggradienten von 2.4%. Zur Überprüfung wird der erreichbare

Steigwinkel bei einer Fluggeschwindigkeit von 1.2Vstall in Startkonfiguration ermittelt

und mit der Anforderung verglichen.

Berücksichtigt man die resultierenden Giermomente, die mit dem Verlust eines Propel-

lers einhergehen, wird ersichtlich, dass für 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 führt

zu einer Reduktion des erreichbaren Maximalauftriebsbeiwerts. Während bei einem Ga-

sturbinenausfall die Übergeschwindigkeiten in Propellernachläufen gleichmäßig redu-

ziert werden, entstehen bei einem Propellerausfall lokal beschränkte Veränderungen in

der Auftriebsverteilung. Dies wird im Rahmen dieser Arbeit nicht näher betrachtet, sollte

jedoch bei einem spezifischen Entwurf untersucht werden. Weiterhin ist zu berücksich-

tigen, dass je mehr Antriebseinheiten eingesetzt werden, umso unkritischer der Verlust

einzelner Propeller wird.

3.8.3. Landegeschwindigkeit

Die Anforderungen an die Landegeschwindigkeit sind gemäß [4] definiert. Es muss ein Si-

cherheitsfaktor von mindestens 1.23 gegenüber der minimalen Fluggeschwindigkeit Vstall

eingehalten werden. Dabei wird die Konfiguration mit voll ausgefahrenen Klappen und

ausgefahrenem Fahrwerk bei maximaler Landemasse betrachtet. Da der erreichbare maxi-

male Auftriebsbeiwert leistungsabhängig ist und mit abnehmender Leistung sinkt, stellt

der Ausfall einer Gasturbine den kritischen Zustand für 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 CLapproach zum maximalen Auftriebsbeiwert CLmax bei der vorge-

schriebenen Landegeschwindigkeit überprüft. 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 abhängig ist, erfolgt
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die Berechnung des Maximalauftriebsbeiwerts bei der geforderten Landegeschwindigkeit

und nicht bei der minimalen Fluggeschwindigkeit Vstall . Dies ist ein konservativer Ansatz,

da CLmax damit niedriger ausfällt. Hier sei erneut angemerkt, dass die exakte Interpretation

der Zertifizierungsanforderungen für diesen Fall bei bei der Betrachtung von Konfigura-

tionen mit verteilten Antrieben nicht geklärt ist.

1.232 CLapproach

CLmax

≤ 1 (3.17)

Im Landeanflug wird die Landekonfiguration mit einer konstanten Leistungseinstellung

von 50% betrachtet. Deshalb besteht keine Möglichkeit, einen stabilen Anflug über die

Schubregelung einzustellen. “SPA” überprüft die Abweichung zwischen dem Schub und

dem Konfigurationswiderstand. Es wird angenommen, dass bei einem Schubüberschuss

Bremsklappen zur Widerstandserhöhung verwendet werden können, 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-disziplinäre aerodynamische sowie multidisziplinäre

Studien zum Vorentwurf durchgeführt.

4.1. Aerodynamische Vorstudien
Zunächst wird eine Validierung des für diese Arbeit aufgebauten aerodynamischen Be-

rechnungsprozesses durchgeführt, um die methodischen Abweichungen zu bestimmen.

Zur Quantifizierung von aerodynamischen Interaktionseffekten von Propellern und Trag-

flächen für die relevanten Flugzeugklassen werden verschiedene Propelleranordnungen,

Schubverteilungen, Tragflächengeometrien und operationelle Bedingungen untersucht.

Basierend darauf werden sinnvolle Annahmen und Randbedingungen für die nachfol-

genden multidisziplinären 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 durchgeführt. Dazu werden Arbeiten aus [48] und [36] herangezogen, in welchen

eine Tragfläche mit unterschiedlichen Propelleranordnungen mit hoch-genauen aerody-

namischen Verfahren untersucht wurde.

Für die Validierung wird wie folgt vorgegangen. Die Tragflächen mit den Propellern wer-

den unter Einsatz von vereinfachten physikalischen Methoden mittels LiLi unter Berück-

sichtigung des Propellereinflusses und des Profilwiderstands nachgerechnet. Der Grund-

riss der Tragfläche und die spannweitigen Positionen der Propeller werden aus den ge-

nannten Quellen übernommen. Abweichend von der hoch-genauen Studie wird an allen

Sektionen der Tragfläche 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 übernommen. Der Propeller-

entwurf erfolgt mit dem in Kapitel 3.4 beschriebenen Verfahren. Die Widerstandsbeiträ-
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ge von Rumpf, Leitwerk und Generatorverkleidung werden aus den genannten Quellen

übernommen.

Die Ergebnisse der Studie in Form von relativen Abweichungen der Gleitzahl (L/D) und

des Propellerwirkungsgrads im isolierten Zustand (ηPropeller isoliert) sowie dem installierten

Zustand (ηPropeller installiert) sind in Abbildung 4.1 zusammengefasst. Gezeigt sind die Re-

ferenzkonfiguration, die zweimotorige sowie die zwölfmotorige Konfigurationen jeweils

mit Propeller-Flügel-Interaktion. Bei der Referenzkonfiguration sind die Propeller in ver-

tikaler Richtung so weit verschoben, dass eine Interaktion des Propellerstrahls mit der

Tragfläche vermieden wird. Positive Werte der relativen Abweichungen im Diagramm be-

deuten, dass die einfachen Verfahren die Ergebnisse im Vergleich zu den hoch-genauen

Verfahren überschätzen, negative, dass sie diese unterschätzen.

Man erkennt bei der Referenz eine gute Übereinstimmung der Ergebnisse der Vorent-

wurfsmethoden und der hoch-genauen Methoden mit Abweichungen im Bereich von

unter 1%. Eine vollständige Übereinstimmung 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 für die Propel-

lerblätter, wie in Kapitel 3.4.2 beschreiben, zurückzuführen ist.
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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. Gemäß [48] ist durch die Berücksichtigung der durch die Tragfläche verzögerten Strö-

mung eine Steigerung des Propellerwirkungsgrads bei Rechnungen, insbesondere bei

kleinen Propellern, welche näher an der Tragfläche angeordnet sind, feststellbar. Dieser

Effekt wird durch die im Rahmen dieser Arbeit verwendeten Methoden nicht berücksich-

tigt.

Die ermittelten Abweichungen weisen eine für den Vorentwurf akzeptable Größenord-

nung auf. Der niedrigere Propellerwirkungsgrad führt dazu, dass die absoluten Verbrauchs-
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werte mit zunehmender Anzahl der Propeller tendenziell überschätzt werden. Dies wird

zum großen Teil durch die zu optimistischen Werte der Gleitzahl in ähnlicher Größen-

ordnung kompensiert.

4.1.2. Untersuchung von Interaktionseffekten mit einem einzelnen
Propeller

Wie unter anderem in [56] und [65] beschrieben, hängen die Interaktionseffekte zwischen

Propellern und Tragflächen von der Position der Propeller ab. Die aerodynamischen Vor-

teile der Positionierung eines Propellers an der Tragflächenspitze ist beispielsweise in [93]

erläutert. Begründet ist der Effekt nach [104] durch die stark ausgeprägten Gradienten der

Zirkulationsverteilung in spannweitiger Richtung in diesem Bereich des Flügels. In [104]

wird weiterhin ein Windkanalexperiment beschrieben, welches den Einfluss der spann-

weitigen Verschiebung des Propellers quantifiziert und bestätigt, dass bei einem geeig-

neten Drehsinn, einer Rotation dem Randwirbel entgegen, eine Anordnung in Richtung

der Tragflächenspitze den Widerstand reduziert sowie den Auftrieb bei einem konstanten

Anstellwinkel erhöht. Dieses Experiment wurde in [77] mittels LiLi im Rahmen der Me-

thodenvalidierung nachgebildet und die erwarteten Trends wurden bestätigt. Quantitativ

wurden eine sehr gute Übereinstimmung für den Auftrieb, allerdings eine deutlich gerin-

gere Reduktion des induzierten Widerstands, insbesondere bei der Propellerintegration

an der Flügelspitze, festgestellt.

Die folgenden Studien mit einem einzelnen Propeller dienen der Quantifizierung der be-

kannten Effekte der Propeller-Flügelinteraktion für ein typisches Regionalflugzeug, wel-

ches sich an einer ATR-72 [69] orientiert. Es wird ein stationärer Flug mit konstanter

Machzahl in konstanter Höhe betrachtet. Der Leistungsbedarf wird an den Widerstand

angepasst. Bei der Variation der Flügelstreckung wird die Bezugsfläche 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 Änderungen der Gleitzahl L/D und des Propellerwir-

kungsgrads ηPropeller exemplarisch für eine repräsentative Tragfläche mit einer Streckung

von 12 bei einem Auftriebsbeiwert CL von 0.7 dargestellt. Als positiver Drehsinn ist die

Rotation des Propellers dem Randwirbel entgegen definiert. Wie erwartet bewirkt eine

positive Propellerdrehrichtung eine Erhöhung und eine negative Propellerdrehrichtung

eine Verringerung der Gleitzahl. Die Effekte werden durch eine Position nahe der Trag-

flächenspitze verstärkt. Der Propellerwirkungsgrad zeigt nur geringe Änderungen, die auf

die Variation des Leistungsbedarfs zurückzuführen sind. Modellbedingt werden die Än-

derungen des Strömungsfelds, in welchem der Propeller operiert, durch eine veränderte

spannweitige Position nicht berücksichtigt.
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Abbildung 4.2.: Relative Änderungen der Gleitzahl und des Wirkungsgrads eines Propellers in Ab-

hängigkeit der spannweitigen Position und Propellerdrehrichtung bei einer Stre-

ckung von 12 und einem konstanten CL von 0.7.

Die Gleitzahl des Flugzeugs hat einen unmittelbaren Einfluss auf den Schub- bzw. den

Leistungsbedarf für einen stationären Flugzustand. In Abbildung 4.3 ist der Leistungsbe-

darf in Abhängigkeit der Flügelstreckung und des Auftriebsbeiwerts für eine spannwei-

tige Position der Propeller von 95% bei einer konstanten Flügelfläche dargestellt. Man

erkennt, dass das Potential für die Leistungsreduktion mit abnehmender Streckung und

dem zunehmenden Auftriebsbeiwert steigt. Für eine repräsentative Regionalflugzeugkon-

figuration mit einer Streckung von 12 und einem CL 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 Änderungen an der

Konfiguration für die Integration von Propellern an den Tragflächenspitzen berücksich-

tigt werden.
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Abbildung 4.3.: Relative Änderung des Leistungsbedarfs in Abhängigkeit der Streckung und des

Auftriebsbeiwerts bei einer relativen spannweitigen Position des Propellers von

95% unter der Annahme einer konstanten Flügelfläche.
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4.1.3. Variation der Propelleranzahl
Von zentralem Interesse für 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-ähnliche Basiskonfiguration verwendet, um repräsentative Flugbe-

dingungen und Leistungsbereiche zu gewährleisten. Es wird eine symmetrische Konfigu-

ration verwendet, die mit Propellern von gleichem Durchmesser und Blattzahl jedoch mit

unterschiedlichen Drehrichtungen pro Flügelhälfte ausgestattet ist. Als Tragflächenpro-

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 Flughöhe von 7 km erreicht wird.

Die Propeller werden automatisch so verteilt, dass sie höchstens die gesamte Spannweite

beeinflussen und nicht über sie hinausragen. Weiterhin wird der maximale Propeller-

durchmesser aufgrund der erforderlichen Bodenfreiheit auf 4 m beschränkt, sodass bei

wenigen Propellern nur ein Teil der Tragfläche beeinflusst wird. Es wird eine Rotations-

richtung aller Propeller dem Randwirbel entgegen gewählt, um eine Reduktion des in-

duzierten Widerstands zu erzielen. Da zur Zeit der Durchführung dieser Studien keine

für den Vorentwurf etablierte Methode zur Dimensionierung von Triebwerksgondeln für

Elektromotoren gefunden werden konnte, werden im Folgenden unterschiedliche An-

sätze untersucht: von der Anzahl der Gondeln unabhängige 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 unabhängigen Gondelwiderstands ist in Abbil-

dung 4.4 dargestellt.
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Abbildung 4.4.: Relative Änderungen des Leistungsbedarfs, der Gleitzahl L/D und des Propeller-

wirkungsgrads ηPropeller in Abhängigkeit der mit dem Flügel interagierenden An-

zahl der Propeller bei von der Antriebszahl unabhängigem Gondelwiderstand.
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Man erkennt, dass der Leistungsbedarf zunächst beinahe linear bis zu einer Anzahl der

Propeller von 6 sinkt. In diesem Bereich steigt der Propellerwirkungsgrad stetig, da die

gesamte Propellerfläche wächst. Ab 8 Propellern greift die geometrische Randbedingung

durch die konstante Spannweite und die Propellerfläche sinkt näherungsweise linear mit

der Propelleranzahl. Der Propellerwirkungsgrad wird bei diesen Studien maßgeblich durch

die Propellerfläche und durch den Leistungsbedarf, zusammengefasst also durch die Flä-

chenbelastung der Propeller bestimmt. Man erkennt einen Anstieg des Wirkungsgrads

um bis zu 5% zwischen zwei und sechs Propellern. Darüber 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-Flügel-Interaktion bei zwei Propellern. Bei

einer Vernachlässigung 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 Einflüsse der Propelleranzahl unter Berücksichtigung einer von

der Leistung abhängigen Gondelgeometrie dargestellt. Das Gondelvolumen wird mittels

einer konstanten volumetrischen Leistungsdichte berechnet. Das Verhältnis des Durch-

messers zur Länge einer Gondel, welches ausschlaggebend für den Druckwiderstand ist,

wird konstant gehalten, sodass die Variation der Oberfläche maßgeblich für 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 beträgt dadurch etwa 5% und fällt damit geringer als im vorausge-

gangenen Fall aus. Die Ursache dafür liegt in der Entwicklung der Gleitzahl. Diese steigt

zunächst bei der Berücksichtigung der Propeller-Flügel-Interaktion um 2% und sinkt an-

schließend kontinuierlich mit steigender Anzahl der Propeller aufgrund des wachsenden

Gondelwiderstands. Hierdurch wird die potentielle Leistungsreduktion durch verteilte

Antriebe deutlich verringert. Details zur Entwicklung der Gondeloberfläche unter der An-

nahme einer konstanten volumetrischen Leistungsdichte sind in Kapitel A.1 zu finden.
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Abbildung 4.5.: Relative Änderungen des Leistungsbedarfs, der Gleitzahl L/D und des Propeller-

wirkungsgrads ηPropeller in Abhängigkeit der mit dem Flügel interagierenden Pro-

pelleranzahl bei einer Dimensionierung der Triebwerksgondeln mit einer kon-

stanten volumetrischen Leistungsdichte.
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In Abbildung 4.6 sind die Einflüsse der Propelleranzahl bei Verwendung einer variablen

volumetrischen Leistungsdichte für die Dimensionierung der Triebwerksgondeln, die ei-

ner Kalibrierung auf Basis der Ergebnisse aus dem Projekt SynergIE [36] unterzogen wur-

de, dargestellt. Qualitativ und quantitativ zeigt sich eine starke Ähnlichkeit zu dem ersten

Ansatz, bei welchem der Einfluss der Gondelgeometrie vernachlässigt worden ist.
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Abbildung 4.6.: Relative Änderungen des Leistungsbedarfs, der Gleitzahl L/D und des Propeller-

wirkungsgrads ηPropeller in Abhängigkeit der mit dem Flügel 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 wählen, dass ihre Durchsatzfläche maximiert wird. Die verschiedenen

Ansätze zur Dimensionierung der Triebwerksgondeln liefern ähnliche Trends hinsicht-

lich des Propellerwirkungsgrads und des Leistungsbedarfs. Aufgrund unterschiedlicher

Trends der Gleitzahl unterscheiden sich die quantitativen Ergebnisse jedoch. Im Rahmen

dieser Arbeit soll für die Entwürfe von Regionalflugzeugkonfigurationen die Gondeldi-

mensionierung mit variabler volumetrischer Leistungsdichte erfolgen, um die Ergebnis-

se mit dem Projekt SynergIE [36] vergleichen zu können. Für die Kurz- und Mittelstre-

ckenkonfigurationen soll eine konstante volumetrische Leistungsdichte als Hauptmodell

eingesetzt werden, da dies in Ermangelung von Kalibrierungsfaktoren für diese Flugzeug-

klasse einen plausiblen, konservativen Ansatz darstellt. Weiterhin werden Vergleichsstu-

dien mit dem optimistischen Modell mit einer variablen Leistungsdichte durchgeführt,

um den Einfluss der Gondeldimensionierung auf Gesamtflugzeugebene zu bewerten.

4.1.4. Variation der Flügelfläche

Eine vielversprechende Möglichkeit, verteilte Propeller entlang der Flügelvorderkante zu

nutzen besteht darin, die Interaktion zwischen den Propellernachläufen und der Trag-

fläche zur Erhöhung des Maximalauftriebs zu verwenden. Auf diese Weise ließen sich
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die Start- und Landeanforderungen mit einer kleineren Flügelfläche und einem einfa-

chen Hochauftriebssystem erreichen. Die Verkleinerung der Tragfläche würde zu einer

Reihe von weiteren Vorteilen für die Gesamtkonfiguration führen, welche sich durch

Schneeballeffekte während des Entwurfs verstärken würden. Allerdings ist der Einfluss

der Propeller-Flügel-Interaktion während des Reiseflugs im Vergleich zu Langsamflug-

phasen deutlich geringer. Im Folgenden wird die Frage adressiert, welchen Effekt eine ver-

kleinerte Flügelfläche unter den für die Effizienz des Flugzeugs maßgeblichen Betriebs-

bedingungen haben würde.

Analytische Betrachtungen

Zunächst soll eine analytische Betrachtung den Effekt einer Flächenreduktion auf den

Widerstand der Tragfläche unter den relevanten Randbedingungen verdeutlichen. Hierzu

wird der Gesamtwiderstand, wie für den Vorentwurf üblich, in einen auftriebsinduzierten

und auftriebsunabhängigen Anteil aufgeteilt [78]. Es werden für den Entwurf von Konfigu-

rationen mit verteilen Antrieben hilfreiche geometrische Randbedingungen verwendet.

Eine von ihnen besteht in der konstanten Spannweite, wodurch die Propellerdurchmes-

ser unverändert bleiben können und die Einflüsse des Antriebssystems auf die Ergebnisse

minimiert werden. Eine Veränderung der Flügelfläche bei konstanter Spannweite führt

zu einer Erhöhung der Flügelstreckung und einer Verringerung der Flügeltiefe.

Zunächst wird der Einfluss der geometrischen Variationen auf den auftriebsinduzierten

Widerstandsanteil betrachtet. Die Streckung Λ hat gemäß Formel 4.1 nach [88] unter der

Annahme eines konstanten Auftriebsbeiwerts CL und einer vergleichbaren Auftriebsver-

teilung, welche durch den Oswaldfaktor e repräsentiert wird, einen dominierenden Ein-

fluss auf den induzierten Widerstandsbeiwert CDi . Eine Reduktion der Flügelfläche bei

unveränderter Masse sowie konstanten Betriebsbedingungen bewirkt jedoch eine Erhö-

hung des Auftriebsbeiwerts, welcher einen quadratischen Einfluss auf CDi aufweist. Au-

ßerdem ist ein Vergleich der Beiwerte bei unterschiedlichen Bezugsgrößen nicht aussa-

gekräftig.

CDi =
C2

L
πΛe

(4.1)

Zur Evaluierung des Einflusses der Geometrieänderung der Tragfläche auf den Leistungs-

bedarf ist die Betrachtung der Widerstandskraft maßgeblich. Aus der Formel 4.1 lässt sich

der dimensionsbehaftete auftriebsinduzierte Widerstand Di unter Verwendung des Stau-

drucks q, der Bezugsflügelfläche Sre f , 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 Auftriebsbedarf und einer vergleichba-

ren Auftriebsverteilung (e = konstant) von der Spannweite und nicht von der Streckung

abhängig ist. Unter diesen idealisierten Randbedingungen wäre demnach keine Ände-

rung des auftriebsinduzierten Widerstands zu erwarten.
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Di = qSre f CDi = qSre f
C2

L
πΛe

= qSre f
(L/qSre f )

2

π(b2/Sre f )e
=

L2

qπb2e
(4.2)

Für die Betrachtung des auftriebsunabhängigen Widerstands sind die Anteile durch Rei-

bung und Druck bei den relevanten Flugmachzahlen von Bedeutung. Der Wellenwider-

stand wird deshalb vernachlässigt. Zur Berechnung des Tragflächenwiderstands kann die

Formel 4.3 nach [78] unter Vernachlässigung des Interferenzwiderstands verwendet wer-

den. Hierin sind CD0 der auftriebsunabhängige Widerstandsbeiwert bzw. der Nullwider-

standsbeiwert, C f der Wandreibungskoeffizient, FF der Formfaktor, Swet die benetzte Flä-

che und Sre f die Bezugsfläche.

CD0 = C f FF
Swet

Sre f
(4.3)

Der Wandreibungskoeffizient für eine turbulente Strömung nach [78] in Formel 4.4 ist

von der Machzahl Ma und der Reynoldszahl Re abhängig. Da die Betriebsbedingungen als

konstant angenommen werden, ist der Einfluss der Machzahl für folgende Betrachtungen

nicht relevant.

C f =
0.455

(log10Re)2.58(1 + 0.144Ma2)0.65 (4.4)

Die Reynoldszahl gemäß Formel 4.5 ist von der Dichte ρ, der Geschwindigkeit V, der dy-

namischen Viskosität µ, die wie die Machzahl keiner Variation unterliegen, sowie von der

Bezugslänge lre f abhängig. Die letztere verringert sich mit zunehmender Reduktion der

Bezugsfläche bei konstanter Spannweite, wodurch die Reynoldszahl ebenfalls verkleinert

wird. Dies führt gemäß der Beziehung 4.4 zu einem Anstieg des Wandreibungskoeffizien-

ten.

Re =
ρVlre f

µ
(4.5)

Der Formfaktor nach [78] unter der Annahme einer ungepfeilten Tragfläche in Formel 4.6

ist abgesehen von der Machzahl nur von der Profilgeometrie abhängig. Hierbei sind (x/c)m

die relative Position der maximalen Profildicke und t/c die relative Profildicke. Geht man

in erster Näherung davon aus, dass trotz der Reduktion der Flügelfläche vergleichbare Pro-

file eingesetzt werden, sind keine Änderungen des Formfaktors zu erwarten.

FF =

(
1 +

0.6
(x/c)m

+ 100
(

t
c

)4
)(

1.34Ma0.18
)

(4.6)

Mit der gleichen Begründung kann man davon ausgehen, dass das Verhältnis Swet/Sre f

näherungsweise unverändert bleiben würde. Als Konsequenz ist ein Anstieg des Nullwi-

derstandsbeiwerts durch eine Reduktion der Flügelfläche zu erwarten.

Aus der Perspektive der Effizienz ist allerdings auch hier eine dimensionsbehaftete Be-

trachtung des Widerstands von Interesse. Der Nullwiderstand D0 kann ausgehend von
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Formel 4.3 durch die Erweiterung mit dem Staudruck und der Referenzfläche zu For-

mel 4.7 umformuliert werden.

D0 = qSre f CD0 = qSre f C f FF
Swet

Sre f
=

Sre f

(log10Re)2.58
0.455

(1 + 0.144Ma2)0.65 qFF
Swet

Sre f
(4.7)

Durch die Vernachlässigung der konstanten Anteile lässt sich die Proportionalität des

Nullwiderstands in Formel 4.8 darstellen.

D0 ∼
Sre f

(log10Re)2.58 (4.8)

Zur Veranschaulichung sind in Abbildung 4.7 die Ergebnisse der Variation einer Rechteck-

fläche mit 60 m2
um 20% bei einer konstanten Spannweite von 27 m gezeigt. Zu erkennen

ist, dass die Reduktion der benetzten Fläche gegenüber dem Anstieg des Reibungskoeffi-

zienten, welcher Proportional zu 1/(log10Re)2.58
ist, deutlich dominiert.
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Abbildung 4.7.: Relative Änderung des Nullwiderstands der Tragfläche in Abhängigkeit der Flügel-

fläche bei konstanter Spannweite gemäß eines semi-empirischen Modells.

Die Ergebnisse der analytischen Betrachtung zeigen, dass die Reduktion der Flügelflä-

che unter der Randbedingung einer konstanten Spannweite aerodynamisch vorteilhaft

ist. Unter den gewählten Randbedingungen wird der Nullwiderstandsanteil verringert,

während der auftriebsinduzierte Anteil unverändert bleibt.

Numerische Analysen

Im Folgenden sollen die Betrachtungen zur Reduktion der Flügelfläche unter Berücksich-

tigung des Propellereinflusses mit dem Einsatz des im Rahmen dieser Arbeit aufgebau-

ten aerodynamischen Berechnungsprozesses vertieft werden. Es wird eine der ATR-72-

ähnliche Konfiguration für die Berechnung des Gesamtwiderstands und des Auftriebsbe-

darfs im Reiseflug genutzt. Als Betriebsbedingungen werden eine Machzahl von 0.4 und

eine Flughöhe von 7 km festgelegt. Der Einfluss des Gondelwiderstands wird vernach-

lässigt, da der Fokus auf dem Tragflächenwiderstand liegt. Die Auftriebsverteilung wird
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durch eine lineare Anpassung der Tragflächenverwindung zwischen der Flügelspitze und

der Flügelwurzel optimiert, um einen möglichst hohen Oswaldfaktor e zu gewährleisten.

Der Auftriebsbedarf wird der Vergleichbarkeit wegen konstant gehalten. Als Profil wird

das NACA 2415 verwendet.

In Abbildung 4.8 ist der Einfluss der Flügelfläche auf den Leistungsbedarf, den Propel-

lerwirkungsgrad, die Gleitzahl, den induzierten Widerstand und den Nullwiderstand der

Tragfläche exemplarisch für eine Konfiguration mit zehn Propellern gezeigt. Um eine

Vergleichbarkeit der Beiwerte zu ermöglichen, werden diese mit den jeweiligen Bezugs-

flächen multipliziert. Man erkennt eine näherungsweise lineare Reduktion des Leistungs-

bedarfs um 2% für eine Flächenreduktion von 10%. Der wesentliche Treiber dafür ist eine

Verbesserung der Gleitzahl in gleicher Größenordnung. Diese ist aufgrund eines nähe-

rungsweise konstanten induzierten Widerstands CDi Sre f , dessen Anteil am Gesamtwider-

stand zwischen 24% und 26% in Abhängigkeit der Flügelfläche variiert, auf die Reduktion

des Nullwiderstands CD0 Trag f laeche Sre f der Tragfläche zurückzuführen. Eine Flächenreduk-

tion von 10% führt zu einer Verringerung des Nullwiderstands der Tragfläche von ca. 7%.

Damit werden die analytischen Betrachtungen qualitativ bestätigt. Quantitativ ist die Wi-

derstandsreduktion ebenfalls in einer vergleichbaren Größenordnung.

Der Propellerwirkungsgrad zeigt keine Änderungen aufgrund einer nur geringen Leis-

tungsvariation und aufgrund der hohen Absolutwerte des Wirkungsgrads von 92%, die

keine nennenswerte Verbesserung ermöglichen. Im Anhang in Kapitel A.10 sind die Er-

gebnisse der gleichen Studie für acht und zwölf Propeller enthalten. Sie zeigen dieselben

Trends und Größenordnungen der betrachteten Effekte, sodass man die Ergebnisse als

von der Propelleranzahl weitestgehend unabhängig betrachten kann.
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Abbildung 4.8.: Einfluss der Flügelfläche auf den Leistungsbedarf, den Propellerwirkungsgrad, die

Gleitzahl, den induzierten Widerstand und den Nullwiderstand der Tragfläche für

eine repräsentative Konfiguration mit 10 Propellern.

In Abbildung 4.9 sind die Polaren von vier repräsentativen Konfigurationen der Studie

mit unterschiedlichen Bezugsflügelflächen aufgetragen. Zu erkennen ist eine sinkende

Gleitzahl mit abnehmender Flügelfläche Sre f bei einem konstanten Auftriebsbeiwert CL.
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Die beobachtete Steigerung der Gleitzahl unter Reiseflugbedingungen ist auf die Erhö-

hung des operationellen Auftriebsbeiwerts CLReise f lug zurückzuführen, welcher aufgrund

der reduzierten Flügelfläche bei einem konstanten Auftriebsbedarf steigt. Eine vorteil-

hafte Steigerung des Auftriebsbeiwerts ist durch den damit verbundenen Widerstands-

anstieg limitiert. Die Polaren weisen im CL-Bereich um 0.8 die maximalen erreichbaren

Gleitzahlen auf. Bei einer Bezugsflügelfläche von 80% liegt CLReise f lug unter den gewählten

Bedingungen näherungsweise im Bereich der maximalen Gleitzahl, wodurch eine weite-

re Reduktion der Flügelfläche keine größeren aerodynamischen Vorteile mit sich bringen

würde.
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Abbildung 4.9.: Polaren von Konfigurationen mit 10 Propellern bei verschiedenen Bezugsflügel-

flächen sowie die zugehörigen Auftriebsbeiwerte im Reiseflug.

Es ist anzunehmen, dass durch eine individuelle Anpassung von Profilen für jede Flä-

chenbelastung etwas höhere maximale Gleitzahlen erreichbar wären. Weiterhin ist fest-

zuhalten, dass die Konfiguration mit einer Flügelfläche von 100% nicht bei der maximalen

Gleitzahl operiert. Durch die Anpassung der Flughöhe ließe sich auch für diese Konfigu-

ration eine aerodynamische Verbesserung erreichen. Allerdings ist hierbei unter anderem

die Limitierung durch die Leistungscharakteristik des Triebwerks zu prüfen. Eine Reduk-

tion der Machzahl als Alternative wäre aufgrund der Anforderungen an die Vergleichbar-

keit der Konzepte untereinander wenig plausibel.

4.1.5. Leistungsvariation zwischen den Propellern

Durch elektrische Antriebe ist es möglich, 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 durchgeführt, um

etwaige Schlüsse für den Vorentwurf ziehen zu können. Es wird ein Modell verwendet,

das pro Flügelhälfte fünf 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-ähnliche Konfiguration einge-

setzt. Für die Studie wird die Leistung zwischen den Propellern je Flügelhälfte linear vari-

iert und der gesamte Leistungsbedarf so angepasst, dass ein stationärer Reiseflug erreicht

wird. Zur Steuerung der Schubverteilung wird der Leistungsvariationsparameter (LVP)

eingeführt. Eine identische Leistungsverteilung zwischen den Propellern wird durch den

Wert 0 repräsentiert. Positive Werte bedeuten eine stärkere Belastung der außen angeord-

neten Propeller, negative der innen angeordneten. In Abbildung 4.10 sind entsprechende

Fälle skizziert.

LVP = 0 LVP > 0 LVP < 0

Abbildung 4.10.: Prinzipielle Leistungsverteilung (Pfeillänge) zwischen den Propellern entspre-

chend der Vorgabe des Leistungsvariationsparameters (LVP). Gleichmäßige Be-

lastung bei LVP = 0, stärkere Belastung der äußeren Propeller bei LVP > 0, stärkere

Belastung der inneren Propeller bei LVP < 0.

In Abbildung 4.11 ist die relative Änderung des Leistungsbedarfs und des mittleren, auf

den Leistungsanteil bezogenen Propellerwirkungsgrads ηPropeller gemittelt gemäß Formel 4.9,

in Abhängigkeit des LVP gezeigt. Hierbei sind ηi und Pi der Wirkungsgrad und die Leis-

tung eines Propellers, P die Gesamtleistung aller betrachteten Propeller.

ηPropeller gemittelt =
1
P

ΣηiPi (4.9)
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Abbildung 4.11.: Relative Änderungen des Leistungsbedarfs und des Propellerwirkungsgrads in

Abhängigkeit der Leistungsverteilung zwischen den Propellern.
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Man erkennt, dass LVP-Werte zwischen 0 und +20 keine nennenswerte Änderung des

Leistungsbedarfs verursachen. Negative LVP-Werte, also eine Verschiebung der Leistung

auf Antriebe im Innenbereich, führt zu einer Erhöhung des Leistungsbedarfs und einer

Verringerung des Propellerwirkungsgrads. Positive LVP-Werte oberhalb von +20 zeigen

ebenfalls diesen Trend, jedoch weniger ausgeprägt.

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 äußeren

Propellern hin eine Reduktion des Leistungsbedarfs gegenüber einer gleichmäßigen Ver-

teilung um 0.01% ermöglichen würde. Diese Größenordnung der Leistung ist im Rahmen

des Vorentwurfs jedoch nicht relevant.
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Abbildung 4.12.: Detaillierte Betrachtung der relative Änderungen des Leistungsbedarfs in Abhän-

gigkeit der Leistungsverteilung zwischen den Propellern.

Der Grund für die Asymmetrie des Leistungsbedarfs ist, wie bereits in Abschnitt 4.1.2 ge-

zeigt, die Erhöhung des Schubs im Außenbereich der Tragfläche, was sich positiv auf die

Gleitzahl des Gesamtsystems Flügel-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 Änderung des Schubbedarfs und der Gleitzahl in Abhängigkeit 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 äußeren Propellern hin (LVP>0) gegen-

über einer gleichmäßigen Verteilung (LVP=0) verbessert und der Schubbedarf dadurch

sinkt. Dennoch steigt der Leistungsbedarf aufgrund des sinkenden Propellerwirkungs-

grads, da die äußeren Propeller stärker belastet und alle Propeller nicht in ihrem Ausle-

gungspunkts betrieben werden. Bei einer Umverteilung der Leistung zu inneren Antrie-

ben hin (LVP<0) überlagern sich die nachteiligen Effekte der höheren Propellerbelastung

und der Verringerung der Gleitzahl.

Anzumerken ist, dass in [48] eine individuelle Optimierung der Schubverteilung Leis-

tungsvorteile in der Größenordnung von einem halben Prozent gezeigt hat. Dabei wurden

ebenfalls eine Verringerung des mittleren Propellerwirkungsgrads und eine Verbesserung

der Gleitzahl festgestellt.

Aus der hier durchgeführten Studie lässt 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 Flügelvorderkante besteht in

der Möglichkeit, den Auftrieb durch die Wechselwirkung mit den Propellernachläufen

signifikant zu erhöhen. Hierzu müssen die Propeller Übergeschwindigkeiten erzeugen,

welche in erster Linie von der Fluggeschwindigkeit, der Leistung und der Propellergeo-

metrie selbst abhängig sind.

Da der Maximalauftrieb primär für den Langsamflugbereich von Interesse ist, wird im

Folgenden eine Studie präsentiert, welche den Maximalauftrieb in Abhängigkeit von der

Leistung für unterschiedliche Propellerzahlen veranschaulicht. Für diese Studie werden

Konfigurationen aus dem multidisziplinären Entwurf mit einer Flächenbelastung von

460 kg/m2
und einem Leistungs- Gewichtsverhältnis von 0.2 kW/kg verwendet. Als Be-

triebsbedingung wird der Landeanflug bei 62 m/s in Meereshöhe 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 zurückgeführt wird. Maßgeblich ist, dass mit höherer Propelleranzahl größe-

re Steigerungen des Maximalauftriebs erzielt werden. Bei Konfigurationen mit mehr als

sechs Propellern ist dies mit höheren Übergeschwindigkeiten im Nachlauf kleinerer Pro-

peller bei identischer Leistung erklärbar. Bei weniger als sechs Propellern verringert sich

der durch die Propeller beeinflusste Bereich der Tragfläche, was zu niedrigeren Maximal-

auftriebsbeiwerten führt.
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Abbildung 4.14.: Einfluss der Leistungseinstellung auf den Maximalauftrieb in Abhängigkeit der

Propelleranzahl.

Die Erhöhung des Maximalauftriebs mit zunehmender Leistung stellt eine sinnvolle Syn-

ergie für den Startfall dar. Im Landeanflug sind die Schubanforderungen jedoch ver-

gleichsweise gering während die Anforderungen an den Maximalauftrieb sehr hoch sind.

Sollte der Konfigurationswiderstand bei der Landung nicht ausreichen, um einen geeig-

net hohen Schub zu ermöglichen, ist der Einsatz von Bremsklappen denkbar. Aus akusti-

scher Sicht ist dieser Ansatz voraussichtlich wenig wünschenswert, wird jedoch zugunsten

der potentiellen Effizienzsteigerung im Rahmen dieser Arbeit weiterhin bevorzugt.

Es ist anzumerken, dass es aus Sicherheitsgründen nicht möglich ist, das gesamte Potenti-

al der Propeller-Flügel 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 Näherung 50% der Leistung. Dies

ist als eine Obergrenze für das Potential zur Steigerung des Maximalauftriebs durch die

Propeller-Flügelinteraktion 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 darüber

hinaus. Es wurde beobachtet, dass dieses Verhalten durch die gewählte Anzahl der Paneele

in LiLi beeinflusst wird. Die resultierenden Größenordnungen der Änderung des Maxi-

malauftriebs bleiben jedoch in einem für den Vorentwurf durchaus akzeptablen Bereich

und Leistungseinstellungen von über 50% im Landeanflug sind für diese Arbeit nicht re-

levant.
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4.1.7. Einfluss der Leistungseinstellung auf das Nickmoment

Neben dem Einfluss der Propeller-Flügelinterkation auf den Auftrieb und den Widerstand

ist ihr Einfluss auf die Stabilität und Steuerbarkeit relevant. Um diese zu bewerten, wird

die Abhängigkeit der Momente von der Leistung evaluiert. Da im Rahmen dieser Arbeit

die Untersuchungen auf symmetrische Flugzustände beschränkt sind, bildet das Nickmo-

ment die einzig relevante Größe.

Die Untersuchungen werden an einer repräsentativen Konfiguration aus dem multidiszi-

plinären Vorentwurf, welche mit einer Flächenbelastung von 400 kg/m2
, einem Leistungs-

Gewichtsverhältnis 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 Meereshöhe verwendet. Es werden Klappenstellungen für den Start- und den

Landefall mit repräsentativen Auftriebsbeiwerten von CL = 1.5 und CL = 2.0 genutzt. Die

Klappentiefe beträgt 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 Änderung des Nickmomentenbeiwerts CMy in Abhängig-

keit der Leistungseinstellung bei Start und Landung dargestellt. Da die Betriebsbedin-

gungen und die Referenzgrößen der Konfiguration unverändert bleiben, verhalten sich

die Momentenbeiwerte und die dimensionsbehateten Momente identisch. Man erkennt

eine signifikante Abhängigkeit des Nickmoments von der Leistungseinstellung mit ei-

ner relativen Änderung von bis zu 40% bei voller Leistung. Die Verläufe sind näherungs-

weise linear. Tendenziell führt eine höhere Leistungseinstellung zu einem kopflastigen

Moment. Die Trends sind für 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 über 50% für 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 Vergrößerung des Volumenkoef-

fizienten des Höhenleitwerks auf Gesamtflugzeugebene zu quantifizieren, sind Studien

an einer repräsentativen Konfiguration durchgeführt worden, deren Ergebnisse in Kapi-

tel A.7 beschrieben sind. Zusammenfassend lässt sich festhalten, dass eine Vergrößerung

des Leitwerksvolumenkoeffizienten um 20% eine Steigerung des Treibstoffbedarfs um ca.

1% verursacht. Aufgrund der geringen Sensitivität 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 Höhenleitwerks deshalb nicht unmit-

telbar berücksichtigt.

4.1.8. Ergebnisse der aerodynamischen Vorstudien und
Schlussfolgerungen für den Gesamtentwurf

Anhand der durchgeführten Studien und unter Berücksichtigung der Informationen aus

den in den vorausgegangenen Kapiteln aufgeführten Quellen lassen sich folgende Schluss-

folgerungen für die nachfolgenden multidisziplinären Studien ableiten. Es ist sinnvoll,

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

gegen zu wählen, um den induzierten Widerstand zu verringern. Die Vorteile der Propeller-

Flügel-Interaktion werden durch hohe Auftriebsbeiwerte begünstigt, was sich bei einer

Steigerung der Flächenbelastung positiv auswirkt. Eine Erhöhung der Flächenbelastung

ist aus aerodynamischen Gründen anzustreben, um den Nullwiderstand zu reduzieren

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

hälfte 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 vollständig auszunutzen, ist es sinnvoll, einen ho-

hen Schub im Landeanflug beispielsweise durch die Verwendung von Bremsklappen zu

ermöglichen. Die Abhängigkeit des Nickmoments von der Leistung bzw. von dem Schub

bei ausgefahrenen Klappen kann für die Dimensionierung des Höhenleitwerks unter Ak-

zeptanz geringer Abweichungen im Treibstoffbedarf zunächst vernachlässigt werden.
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4.2. Entwurf von Regionalflugzeugkonfigurationen
In diesem Abschnitt werden die multidisziplinären Entwurfsarbeiten zu Regionalflug-

zeugkonfigurationen beschrieben. Zunächst findet eine Definition der Auslegungsmis-

sion statt. Anschließend wird eine Kalibrierung des Entwurfsprozesses durchgeführt. 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 Einflüsse der Propelleranzahl, der Flächenbelastung und des Leistungs-

Gewichtsverhältnisses erläutert. Die entworfenen Konfigurationen werden hinsichtlich

der Flugleistungsanforderungen bewertet und jene Konfigurationen, die alle Anforde-

rungen erfüllen, werden extrahiert. Weitere, gezielt angepasste Studien liefern zusätzliche

Entwürfe, um die Ergebnisdichte zu erhöhen. Aus diesen Daten werden die besten Konfi-

gurationen für die jeweilige Propelleranzahl identifiziert und im Detail mit der zweimo-

torigen turbo-elektrischen Baseline verglichen, um den Einfluss von verteilten Antrieben

zu bewerten. Anschließend wird ein Vergleich der turbo-elektrischen Konfigurationen

mit verteilten Antrieben mit der Turboprop-Referenz gezogen. Abschließend erfolgt eine

Sensitivitätsstudie zu den Massenannahmen von elektrischen Antriebskomponenten.

4.2.1. Definition der Auslegungsmission für Regionalflugzeuge
Die Auslegungsmission, welche die wesentlichen Anforderungen an die Konfigurationen

darstellt, orientiert sich an dem LuFo-Projekt SynergIE [15]. Sie ist repräsentativ für große

Regionalflugzeuge wie eine ATR-72 [69]. Eine Übersicht 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

Reiseflughöhe [km] 8.2

Anfluggeschwindigkeit bei der Landung [m/s] 62

Startbahnlänge [km] 1.4
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4.2.2. Kalibrierung des Entwurfsprozesses
Es ist gängige Praxis, Vorentwurfsprozesse für die anvisierte Flugzeugklasse anhand von

existierenden Daten zu kalibrieren. Das Projekt SynergIE [15] bietet eine Reihe von Tech-

nologiefaktoren und Konfigurationen, welche im Folgenden für 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 Sensitivitäten zu eva-

luieren. Für den Propellerentwurf werden die maximale Blattzahl auf sechs, der maximale

Propellerdurchmesser auf 4 m und die Blattspitzenmachzahl auf Mach 0.8 festgelegt.

Für die folgenden Arbeiten werden verschiedene Annahmen getroffen. Die Wahl der Pro-

file für die Tragfläche orientiert sich an der Wölbung und der relativen Dicke des Profils

der ATR-72, wie in [69] beschrieben. Zur Vereinfachung werden im Rahmen dieser Stu-

dien die Werte der Wölbung, der Wölbungsrücklage sowie einer mittleren relativen Di-

cke auf ein NACA Four-Digit Profil [1] appliziert. Mit diesem Ansatz folgt das NACA 3215

als einheitliches Profil für die Tragfläche. Für die Höhen- und Seitenleitwerke werden

NACA 0012 Profile eingesetzt.

Zur Kalibrierung der Aerodynamik wird ein Skalierungsfaktor auf den Rumpfwiderstand

aufgeschlagen. Dieser repräsentiert den Zusatzwiderstand der Flügel-Rumpf-Verkleidungen

sowie der Fahrwerksverkleidungen, da diese Komponenten bei der Geometriemodellie-

rung nicht explizit berücksichtigt werden. Für turbo-elektrische Konfigurationen wird in

SynergIE eine Integration der Gasturbinen im Rumpf vorgeschlagen und hier übernom-

men. Um der zusätzlichen Verkleidung Rechnung zu tragen, wird eine weitere Erhöhung

des Rumpfwiderstands um 3% nach Einschätzung des Autors angenommen.

Die Ergebnisse der nachentworfenen Konfigurationen sind in Tabelle 4.2 in Form von

relativen Abweichungen der wesentlichen Parameter von den SynergIE-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 SynergIE-Baseline sowie der DEP10-Konfiguration. Der Ent-

wurf der Baseline erfolgt mit denselben Werten für die Flächenbelastung und das Leistungs-

Gewichtsverhältnis wie im Projekt-SynergIE. Für die DEP10-Konfiguration wird das Leistungs-

Gewichtsverhältnis um 10% gegenüber dem SynergIE-Entwurf erhöht, um eine ausrei-

chende Leistung in Reiseflughöhe zu gewährleisten. Die Ursache für 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% 1.7% 1.4%

Operationelle Leermasse 0.4% 2.6% 2.2%

L/D Reiseflug 1.5% 1.5% 1.8%

Bezugflügelfläche 0.6% 1.9% 1.1%

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 Größenordnung auf-

weisen. Die Gleitzahl und der Propellerwirkungsgrad zeigen ähnliche Trends. Der Missi-

onstreibstoffbedarf der Nachentwürfe weicht um ca. 1% und die maximale Abflugmasse

um bis zu 2% ab. Die Nachentwürfe fallen schwerer aus, was primär durch die Leermasse

getrieben ist. Durch die vorgegebene Flächenbelastung weist die Bezugsflügelfläche ähn-

liche Abweichungen wie die maximale Abflugmasse auf.

Der beschriebene Vergleich zeigt, dass die Trends und die Größenordnungen der Konfi-

gurationsparameter, welche der aufgebaute Vorentwurfsprozess liefert, als valide angese-

hen werden können und dessen weitere Verwendung legitimieren. Anzumerken ist, dass

bei der Auswahl von Hochauftriebssystemen der verwendete Vorentwurfsprozess ausschließ-

lich auf Wölbklappen beschränkt ist, sodass die Maximalauftriebsbeiwerte der Konfigu-

rationen aus dem Projekt SynergIE nicht erreicht werden können. Demzufolge sind die

nachentworfenen Konfigurationen wie erwartet nicht in der Lage, die Startbahnlänge und

die Anfluggeschwindigkeit bei der vorgegebenen Flächenbelastung 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, können die in Kapitel 4.2.2 beschriebenen Konfigurationen nicht

unmittelbar für Studien im Rahmen dieser Arbeit verwendet werden. Um die Start- und

Landeanforderungen zu erfüllen, erfolgt der Entwurf eines Referenz-Turboprops unter

Verwendung von spaltlosen Klappen mit einer von 428 kg/m2
auf 400 kg/m2

reduzierten

Flächenbelastung. Es wird nach Vorbild der Entwürfe aus dem Projekt SynergIE [36] eine

Hochdeckerkonfiguration mit im Rumpf integrierten Fahrwerk und einem konventio-

nellen Leitwerk verwendet. Parameterstudien werden durchgeführt, um eine Konfigura-

tion zu identifizieren, welche die maximale Flächenbelastung in Kombination mit einem

minimalen Leistungs- Gewichtsverhältnis aufweist und dabei alle überprüften Anforde-

rungen erfüllt.

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

stoff, gemeinhin als “block-fuel” bekannt, ohne die Anteile für 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.

Flächenbelastung [kg/m2
] 400

Leistungs- Gewichtsverhältnis [kW/kg] 0.19

MTOM [t] 21.80

OEM [t] 12.77

Sre f [m2
] 54.5

Treibstoffbedarf (Block) [t] 1.78

L/D im Reiseflug [-] 16.7

Propellerwirkungsgrad [-] 89.0%
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Abbildung 4.16.: Dreiseitenansicht der Turboprop-Referenzkonfiguration für die Regionalflug-

zeugmission.
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4.2.4. Entwurf der turbo-elektrischen Baseline
Ausgehend von der Flächenbelastung der Referenz wird mittels Parameterstudien eine

turbo-elektrische Konfiguration mit zwei Propellern definiert, welche ebenfalls alle ge-

setzten Anforderungen erfüllt. Als zusätzliches Kriterium zu der Auslegungsmission wird

die maximale Steigflugdauer von 40 Minuten, abgeleitet von der Referenz, für alle weite-

ren Regionalflugzeugentwürfe 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 für Regionalflugzeugmissio-

nen.

Parameter Einheit Baseline rel. Abweichung zur Referenz

Flächenbelastung [kg/m2
] 400 0.0%

Leistungs- Gewichtsverhältnis [kW/kg] 0.2 5.3%

MTOM [t] 23.56 8.1%

OEM [t] 14.28 11.9%

Sre f [m2
] 58.9 8.1%

Treibstoffbedarf (Block) [t] 1.97 10.5%

L/D im Reiseflug [-] 16.8 1.1%

Propellerwirkungsgrad [-] 88.2% -0.8%

Die Flächenbelastung der beiden Konfigurationen wird gemäß der Anforderung an die

Landegeschwindigkeit konstant gehalten. Um die Wirkungsgradverluste im Antriebss-

trang zu kompensieren, wird das Leistungs- Gewichtsverhältnis um 5% erhöht. Man er-

kennt die erwarteten Trends des Massenanstiegs um 8%, der Reduktion des Propeller-

wirkungsgrads um 1% und des um 11% erhöhten Treibstoffbedarfs. Ein geringer Anstieg

der mittleren Gleitzahl im Reiseflug ist auf das stärkere Wachstum des Auftriebsbedarfs

als des Gesamtwiderstands zurückzuführen. Die aerodynamischen Daten der Referenz

und der Baseline für einen repräsentativen Betriebspunkt im Reiseflug sind in Tabelle 4.5

zusammengefasst. Da beide Konfigurationen unterschiedliche Bezugsflügelflächen auf-

weisen, werden für die Vergleichbarkeit Widerstandsflächen CDSre f aufgelistet. Bei der

Baseline erkennt man einen deutlichen Widerstandsanstieg aller Komponenten mit Aus-

nahme der Triebwerksgondeln, welche aufgrund der aerodynamisch günstigeren Integra-

tion von Elektromotoren (entspricht hier einer höheren 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 Widerstandsflächen der zweimotorigen Referenzkonfiguration und der

zweimotorigen turbo-elektrischen Baseline für Regionalflugzeugmissionen. In Klam-

mern sind die relativen Anteile der Widerstandskomponenten bezogen auf den Ge-

samtwiderstand angegeben.

Parameter Einheit Referenz Baseline rel. Abweichung

CDi Sre f [m2] 0.276 (16%) 0.312 (17%) 14.7%

CD0 Fluegel Sre f [m2] 0.454 (27%) 0.486 (27%) 7.0%

CD0 Leitwerke Sre f [m2] 0.160 (10%) 0.179 (10%) 11.9%

CD0 Rump f Sre f [m2] 0.631 (38%) 0.650 (36%) 3.0%

CD0 Gondeln Sre f [m2] 0.143 (9%) 0.141 (8%) -1.7%

In Abbildung 4.17 ist die Dreiseitenansicht der Baseline gezeigt. Man erkennt die größere

Flügeltiefe im Vergleich zu der Referenz und die daraus resultierende größere Fläche bzw.

Spannweite des Höhenleitwerks. Die Dimensionen der Triebwerksgondeln sind trotz un-

terschiedlicher Wellenleistungen vergleichbar, da Gondeln für elektrische Antriebe ten-

denziell kompakter gebaut werden können. Symbolisch ist bei der turbo-elektrischen

Konfiguration eine größere Flügel-Rumpf-Abdeckung angedeutet, da bei Berechnungen

ein Zusatzwiderstand aufgrund der Integration der Gasturbinen im Rumpf berücksichtigt

wird.
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Abbildung 4.17.: Dreiseitenansicht der turbo-elektrischen Baseline-Konfiguration für 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 Berücksichtigung der gegebenen Randbedingungen werden Parameter-

studien durchgeführt. Zunächst werden die grundsätzlichen Effekte der Variation der

Propelleranzahl, der Flächenbelastung und des Leistungs- Gewichtsverhältnisses unter

Einsatz des multidisziplinären Entwurfs erläutert. Anschließend erfolgen die Entwurfs-

studien mit dem Fokus auf die Effizienzsteigerung. Abschließend wird der Einfluss der

Massenannahmen von elektrischen Komponenten bewertet.

Einfluss der Propelleranzahl

In der ersten Studie wird die Zahl der Propeller bei konstanter Flächenbelastung und kon-

stantem Leistungs- Gewichtsverhältnis variiert. Beide Parameter entsprechen den Wer-

ten der turbo-elektrischen Baseline-Konfiguration (400 kg/m2
und 0.2 kW/kg). In Abbil-

dung 4.18 sind die entsprechenden Konfigurationen dargestellt.
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Abbildung 4.18.: Turbo-elektrische Konfigurationen der Studie zum Einfluss der Propelleranzahl

bei konstanter Flächenbelastung und konstantem Leistungs- Gewichtsverhältnis.
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Um den Einfluss der Propelleranzahl isoliert zu betrachten, werden die Einflüsse einer

potentiellen Erhöhung der Flächenbelastung und einer Reduktion des Leistungsbedarfs

gezielt ausgeblendet. Aufgrund der konstanten Spannweite und der gleichen geometri-

schen Verteilungslogik der Antriebe für alle Konfigurationen dieser Parameterstudie sind

die gezeigten Propellerdurchmesser bei der jeweiligen Propelleranzahl von der Flächen-

belastung und dem Leistungs- Gewichtsverhältnis unabhängig.

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 Änderung bezogen auf die Werte der Baseline-Konfiguration dargestellt. Zu

erkennen ist eine Reduktion des Treibstoffbedarfs um 6% beim Übergang von 2 auf 4 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 höheren Propel-

leranzahl steigt der Treibstoffbedarf erneut an und erreicht bereits ab 14 Propellern einen

höheren Wert als bei 4 Propellern. Eine Erhöhung der Gleitzahl im Reiseflug beläuft sich

auf unter 1%. Die maximale Abflugmasse zeigt einen kontinuierlich abnehmenden Trend

bis maximal 1.5% bei 16 Propellern.
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Abbildung 4.19.: Relative Änderung des Missionstreibstoffs, der maximalen Abflugmasse MTOM,

der Gleitzahl L/D im Reiseflug und des Vortriebswirkungsgrads ηVortrieb in Ab-

hängigkeit der Propelleranzahl bei konstanter Flächenbelastung von 400 kg/m2

und konstantem Leistungs- Gewichtsverhältnis von 0.2 kW/kg bezogen auf die

Baseline-Konfiguration.

Maßgeblich für die beobachtete Änderung des Missionstreibstoffs ist der verbesserte Vor-

triebswirkungsgrad. Dieser ist auf die deutliche Steigerung des Propellerwirkungsgrads

zurückzuführen, was wiederum durch eine Vergrößerung der Propellerfläche bzw. eine

Reduktion der Propellerflächenbelastung 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 gewählte 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

zurückzuführen, dass trotz der verkleinerten Durchmesser die Durchsatzfläche von 8 Pro-

pellern für die gewählte Geometrie mit der von 6 Propellern vergleichbar ist.
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Abbildung 4.20.: Relative Änderung des Propellerwirkungsgrads ηPropeller, der Belastung und des

Durchmessers der Propeller in Abhängigkeit der Propelleranzahl bei konstanter

Flächenbelastung von 400 kg/m2
und konstantem Leistungs- Gewichtsverhältnis

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

Die sich maßgeblich ändernden Parameter sind in Abbildung 4.21 dargestellt.
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Abbildung 4.21.: Relative Änderung der Massen des Antriebssystems mAntrieb, der Tragfläche

mTrag f laeche, der Propeller mPropeller, des Seitenleitwerks mSeitenleitwerk und der

operationellen Leermasse OEM bei konstanter Flächenbelastung von 400 kg/m2

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

Baseline-Konfiguration.

Die operationelle Leermasse steigt zunächst 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 zunächst 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

anschließend kontinuierlich fällt. Zwischen 10 und 12 Propellern zeigt der Verlauf der

Propellermasse einen Nulldurchgang.

Die Masse der Tragfläche sinkt zwischen 2 und 4 Propellern um 3.7% und bleibt anschlie-

ßend näherungsweise konstant. Dies ist auf das Massenmodell zurückzuführen, welches

die Lastabminderung durch eine Triebwerksintegration am Flügel von bis zu 4 Antrie-

ben berücksichtigt. Der Einfluss einer höheren Zahl von Antrieben wird von dem Modell

nicht erfasst. Die Masse des Seitenleitwerks hängt von dessen Fläche ab und verringert

sich um eine ähnliche Größenordnung von über 25% bei vier und um über 50% bei sechs

Propellern.

Einfluss der Flächenbelastung

In diesem Kapitel werden die Einflüsse der Flächenbelastung in Kombination mit der

Propelleranzahl untersucht. Hierzu wird ausgehend von der obigen Studie die Flächenbe-

lastung der betrachteten Konfigurationen bei einem konstanten Leistungs- Gewichtsver-

hältnis schrittweise erhöht. In Abbildung 4.22 ist der Einfluss der Variation der Flächen-

belastung auf die Geometrie anhand von drei repräsentativen Konfigurationen mit Flä-

chenbelastungen von 400 kg/m2
, 440 kg/m2

und 480 kg/m2
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 Flügeltiefe bei

konstanter Spannweite. Dies führt zu einer deutlichen Verkleinerung des Höhenleitwerks

bei Verwendung eines konstanten Leitwerksvolumenkoeffizienten.
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Abbildung 4.22.: Repräsentative Konfigurationen mit acht Propellern für die Flächenbelastungen

von 400 kg/m2
(links), 440 kg/m2

(mittig) und 480 kg/m2
(rechts).
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In Abbildung 4.23 ist die Entwicklung des Treibstoffbedarfs in Abhängigkeit der Propeller-

anzahl für Flächenbelastungen ausgehend von 400 kg/m2
um jeweils 5% steigend gezeigt.

Es sei angemerkt, dass um die prinzipiellen Zusammenhänge darzustellen, die Diagram-

me alle Konfigurationen umfassen, welche die Auslegungsmission erfolgreich absolvieren

können, jedoch nicht zwangsläufig alle Langsamfluganforderungen erfüllen.

Zu erkennen ist, dass die Entwicklung der Treibstoffbedarfs für alle Flächenbelastungen

einen ähnlichen Verlauf aufweist, wobei die einzelnen Kurven zueinander näherungswei-

se parallel verschoben sind. Bei einer Erhöhung der Flächenbelastung um 7.5% sinkt der

Treibstoffbedarf um ca. 2% bei identischer Propelleranzahl. Bei 15% beträgt die Änderung

ca. 3.5%.
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Abbildung 4.23.: Relative Änderung des Treibstoffbedarfs in Abhängigkeit der Propelleranzahl für

verschiedene Flächenbelastungen bei einem konstanten Leistungs- Gewichtsver-

hältnis bezogen auf die Baseline-Konfiguration.

Eine andere Perspektive auf die Ergebnisse ist in Abbildung 4.24 gezeigt. Hierbei ist der

Verlauf der Änderung des Treibstoffbedarfs bezogen auf die Baseline über der Flächenbe-

lastung für drei repräsentative Propellerzahlen von zwei, acht und vierzehn dargestellt.

Man erkennt eine näherungsweise lineare Abhängigkeit zwischen der steigenden Flächen-

belastung und dem sinkenden Treibstoffbedarf. Weiterhin ist festzuhalten, dass die Kur-

ven für die betrachteten Propellerzahlen näherungsweise parallel verlaufen. Da die Ein-

flüsse der Flächenbelastung zwischen den jeweiligen Propellerzahlen vergleichbar sind,

wird zur Evaluierung der Effekte auf Komponentenebene eine repräsentative 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 Änderung des Treibstoffbedarfs in Abhängigkeit der Flächenbelastung

für verschiedene Propellerzahlen bei einem konstanten Leistungs- Gewichtsver-

hältnis bezogen auf die Baseline-Konfiguration.
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Abbildung 4.25.: Einfluss der Flächenbelastung auf die Massen und die Gleitzahl von Konfigu-

rationen mit 8 Propellern bei einem konstantem Leistungs- Gewichtsverhält-

nis. (Änderungen bezogen auf die Konfiguration mit einer Flächenbelastung von

400 kg/m2
.)

Die maximale Abflugmasse, die Leermasse und die Masse des Antriebssystems weisen Re-

duktionen von unter 1% trotz einer deutlichen Steigerung der Flächenbelastung auf. Auf-

fällig ist, dass trotz der Verkleinerung der Flügelfläche die Tragflächenmasse steigt. Dies

ist auf die Erhöhung der Streckung zurückzuführen, die durch eine konstante Spannwei-

te für alle Konfigurationen bedingt ist und bei konstanter relativer Profildicke zu einer

Reduktion der absoluten Dicke führt. Die Gleitzahl verbessert sich kontinuierlich mit zu-

nehmender Flächenbelastung, was, wie in Kapitel 4.1.4 gezeigt, auf die reduzierte benetz-

te Fläche sowie auf einen höheren Auftriebsbeiwert im Reiseflug zurückgeführt werden

kann.

In Abbildung 4.26 sind die Änderungen des Widerstandsanteile der wesentlichen Kom-

ponenten der Zelle dargestellt. Für die Vergleichbarkeit werden die Widerstandsbeiwer-
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te mit den jeweiligen Bezugsflügelflächen multipliziert. Der Rumpf und die Gondeln

weisen keine erkennbare Abhängigkeit des Widerstands von der Flügelfläche 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- Gewichtsverhältnisses und einer weitestgehend konstanten Abflugmasse

geometrisch vergleichbar. Der Reibungswiderstand der Tragfläche verringert sich erwar-

tungsgemäß. Eine deutlich stärkere Sensitivität weist das Leitwerk auf, primär getrieben

durch das Höhenleitwerk, dessen Größe, wie in Kapitel 3.7.1 erläutert, sowohl von der

Flügelfläche als auch der Bezugsflügeltiefe abhängt. Aufgrund der steigenden Streckung

verringert sich die letztere zunehmend. Der induzierte Widerstand weist aufgrund der

konstanten Spannweite und einer vergleichbaren Abflugmasse keine nennenswerte Sen-

sitivität von der Flächenbelastung auf.
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Abbildung 4.26.: Einfluss der Flächenbelastung auf den Widerstand der Komponenten von Konfi-

gurationen mit 8 Propellern bei einem konstantem Leistungs- Gewichtsverhält-

nis. (Änderungen bezogen auf die Konfiguration mit einer Flächenbelastung von

400 kg/m2
.)

In Abbildung 4.27 sind die Polaren für die Gleitzahl im Reiseflug von drei repräsentativen

Konfigurationen mit acht Propellern und Flächenbelastungen von 100% bis 120% darge-

stellt. Man erkennt, dass die erzielbare Gleitzahl bei einem bestimmten Auftriebsbeiwert

mit steigender Flächenbelastung trotz höherer 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 Bezugsflügelfläche, sodass deren relativer Anteil am

Gesamtwiderstand steigt. Aufgrund der höheren operationellen Auftriebsbeiwerte, die im

Diagramm durch Symbole entlang der jeweiligen Polare (CL − Bereich) hervorgehoben

sind, werden die Konfigurationen mit zunehmender Flächenbelastung jedoch bei besse-

ren Gleitzahlen betrieben, wodurch sich der aerodynamische Vorteil erklärt.
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Abbildung 4.27.: Polaren von Konfigurationen mit 8 Propellern für verschiedene Flächenbelastun-

gen. Die Betriebsbereiche der Auftriebsbeiwerte für den Reiseflug sind mit Sym-

bolen markiert.

Einfluss des Leistungs- Gewichtsverhältnisses 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- Gewichtsverhältnis durchgeführt, um den Einfluss der Leistungs-

reduktion in Abhängigkeit der Propelleranzahl zu evaluieren. Die Flächenbelastung wird

mit 460 kg/m2
konstant gehalten.

In Abbildung 4.28 sind drei repräsentative Konfigurationen mit Leistungs- Gewichtsver-

hältnissen 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 Flügel- und

Leitwerksflächen infolge der reduzierten Abflugmasse erkennbar.
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Abbildung 4.28.: Repräsentative Konfigurationen mit acht Propellern für die Leistungs- Gewichts-

verhältnisse 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 Änderung des Treibstoffbedarfs über der Propelleran-

zahl für verschiedene Leistungs- Gewichtsverhältnisse bezogen auf 0.2 kW/kg dargestellt.

Man erkennt wie bei den vorangegangenen Studien ähnliche Verläufe über der Propel-

leranzahl für das jeweilige Leistungs- Gewichtsverhältnis. Der Treibstoffbedarf sinkt für

Konfigurationen mit vier und mehr Propellern um ca. 1% bei einer Leistungsreduktion

um 5%.

In Abbildung 4.30 sind die Sensitivitäten der maximalen Abflugmasse, der Leermasse,

der Gleitzahl sowie des Treibstoffs für Konfigurationen mit acht Propellern dargestellt.

Man erkennt den vorteilhaften Einfluss des reduzierten Leistungs- Gewichtsverhältnis-

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- Gewichtsverhältnisses um 5% unter Berücksichtigung der Schneeballeffekte

auf. Die Gleitzahl steigt dabei um ca. 0.5%.
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Abbildung 4.29.: Relative Änderung des Treibstoffbedarfs in Abhängigkeit des Leistungs- Ge-

wichtsverhältnisses bei konstanter Flächenbelastung von 460 kg/m2
.
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Abbildung 4.30.: Relative Änderung der Maximalen Abflugmasse MTOM, der operationellen Leer-

masse OEM, der Gleitzahl L/D und des Treibstoffbedarfs in Abhängigkeit des

Leistungs- Gewichtsverhältnisses für Konfiguration mit acht Propellern und ei-

ner Flächenbelastung von 460kg/m2
.
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Die Änderung der Masse des Antriebssystems und der Triebwerksgondeln sowie die we-

sentlichen Treiber dafür wie die Propellermasse und die Gasturbinenmasse sind in Abbil-

dung 4.31 dargestellt. Man erkennt eine vergleichbare Sensitivität der aufgeführten Ein-

zelkomponenten und eine näherungsweise lineare Abhängigkeit von dem Leistungs- Ge-

wichtsverhältnis.
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Abbildung 4.31.: Relative Änderung der Massen der Komponenten des Antriebsstrangs in Abhän-

gigkeit des Leistungs- Gewichtsverhältnisses bei konstanter Flächenbelastung

von 460 kg/m2
.

In Abbildung 4.32 sind die relativen Änderungen der Nullwiderstände von Flügel, Rumpf,

Triebwerksgondeln und Leitwerken sowie des auftriebsinduzierten Widerstands gezeigt.
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Abbildung 4.32.: Relative Änderung der Nullwiderstände von Einzelkomponenten sowie des in-

duzierten Widerstands in Abhängigkeit des Leistungs- Gewichtsverhältnisses bei

einer konstanten Flächenbelastung von 460 kg/m2
.

Für die Vergleichbarkeit zwischen den verschiedenen Konfigurationen werden die Bei-

werte mit der jeweiligen Bezugsfläche multipliziert. Im Diagramm sind näherungsweise

lineare Verläufe der Widerstandswerte über der relativen Änderung des Leistungs- Ge-

wichtsverhältnisses erkennbar. Die größte relative Änderung 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 Tragfläche und des Leitwerks liegen in der Grö-

ßenordnung von 1% bei einer Leistungsreduktion von 5%. Aufgrund der verringerten

Masse sinkt der induzierte Widerstand mit 1.5% pro 5% des P/W leicht überproportio-

nal, jedoch in vergleichbarer Größenordnung.

Generische multidimensionale Parameterstudie

Zur Ermittlung des Potentials von verteilten Antrieben unter Berücksichtigung der ange-

nommenen Randbedingungen wird zunächst eine generische Parameterstudie über die

vorher betrachteten Parameter durchgeführt. Dazu werden die Zahl der Propeller von 2
bis 16, die Flächenbelastung von 400 kg/m2

bis 480 kg/m2
und das Leistungs- Gewichts-

verhältnis von 0.16 kW/kg bis 0.20 kW/kg variiert. Diese Studie dient dazu, den Entwurfs-

raum für weitere Untersuchungen einzugrenzen.

In Abbildung 4.33 ist die relative Änderung des Treibstoffbedarfs bezogen auf die zweimo-

torige turbo-elektrische Baseline für alle konvergierten Entwürfe der Studie dargestellt.

Erkennbar ist, dass die Kurvenverläufe über den Propellerzahlen qualitativ vergleichbar

und vertikal zueinander versetzt sind.
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Abbildung 4.33.: Relative Änderung des Treibstoffbedarfs aller Konfigurationen der generischen

Variation der Propelleranzahl, der Flächenbelastung W/S und des Leistungs- Ge-

wichtsverhältnisses P/W bezogen auf die turbo-elektrische Baseline.

Zur Verdeutlichung der Einflüsse der Flächenbelastung und des Leistungs- Gewichtsver-
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hältnisses ist deshalb in Abbildung 4.34 die Änderung des Treibstoffbedarfs für Konfigu-

rationen mit 8 Propellern gezeigt. Man erkennt die bereits diskutierten Effizienzvorteile

einer geeigneten Propelleranzahl, einer höheren Flächenbelastung und eines reduzierten

Leistungs- Gewichtsverhältnisses, welche sich hier gegenseitig verstärken.
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Abbildung 4.34.: Relative Änderung des Treibstoffbedarfs der Konfigurationen mit 8 Propellern

in Abhängigkeit der Flächenbelastung W/S und des Leistungs- Gewichtsverhält-

nisses P/W bezogen auf die turbo-elektrische Baseline.

Im nächsten Schritt werden die Konfigurationen der generischen Studie hinsichtlich al-

ler im Rahmen dieser Arbeit relevanten Anforderungen überprüft. Dabei zeigt sich erwar-

tungsgemäß, dass zweimotorige Konfigurationen mit einer höheren Flächenbelastung als

jener der Baseline die Anfluggeschwindigkeit nicht einhalten können, da sie die aktive

Tragflächenanströmung nicht ausnutzen. Aufgrund derselben Anforderung scheiden al-

le Konfigurationen mit der maximalen Flächenbelastung von 480 kg/m2
(120%) aus. In

diesem Fall reicht die Erhöhung des Staudrucks durch die Propeller nicht aus, um aus-

reichende Maximalauftriebsbeiwerte zu erzielen. Andere Konfigurationen mit erhöhter

Flächenbelastung erfordern eine zunehmend wachsende Zahl an Propellern, um entspre-

chend hohe Übergeschwindigkeiten im Propellernachlauf zu generieren und so die Ma-

ximalauftriebsbeiwerte in ausreichendem Maße zu steigern. Hier sei auf die Studien zur

Abhängigkeit des Maximalauftriebsbeiwerts von der Propelleranzahl in Kapitel 4.1.6 ver-

wiesen.

Die Steigflugdauer ist limitierend für Konfigurationen mit dem niedrigsten Leistungs-

Gewichtsverhältnis von 0.16 kW/kg (80%). Sie ist auch ein Ausschlusskriterium für Kon-

figurationen mit einem reduzierten Leistungs- Gewichtsverhältnis 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 Fällen. 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 erfüllen, zusammengefasst. Ausgehend von den Ergeb-

nissen dieser Auswahl werden ergänzende Studien durchgeführt, um weitere sinnvolle

bzw. vielversprechende Konfigurationen der Studie hinzuzufügen.
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Abbildung 4.35.: Relative Änderung des Treibstoffbedarfs aller Konfigurationen der generischen

Variation der Propelleranzahl, der Flächenbelastung und des Leistungs- Ge-

wichtsverhältnisses, welche alle geprüften Anforderungen erfüllen, bezogen auf

die turbo-elektrische Baseline.

Die zusätzlichen Entwürfe werden gezielt auf vergleichsweise niedrige Leistungs- Ge-

wichtsverhältnisse, sinnvoll hohe Flächenbelastungen und auf geeignete Propellerzahlen

beschränkt. Eine Übersicht aller resultierenden Entwürfe, welche alle überprüften Anfor-

derungen erfüllen, 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 erwartungsgemäß die einzige zweimotorige Konfiguration und zugleich

die ineffizienteste dieser Studie. Mit zunehmender Flächenbelastung wird eine immer

größere 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 zwölf Propellern näherungsweise ein Plateau.

Ab vierzehn Propellern ist schließlich eine Erhöhung des Treibstoffbedarfs feststellbar.

Es ist anzumerken, dass diese Parameterstudie, wenn auch verfeinert gegenüber der ur-

sprünglichen, in diskreten Schritten durchgeführt wurde. Durch eine Optimierung dürf-

te man weitere Vorteile identifizieren können. Es ist allerdings zu erwarten, dass diese

eine sehr geringe Größenordnung aufweisen würden, da deutlich niedrigere Leistungs-
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Gewichtsverhältnisse eine unzureichende Leistung für den Steig- und Reiseflug bereit-

stellen würden. Höhere Flächenbelastungen wären nur bei Verwendung eines stärkeren

Hochauftriebssystems denkbar, was jedoch auch die Leistungsfähigkeit der Baseline er-

höhen würde.
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Abbildung 4.36.: Relative Änderung des Treibstoffbedarfs aller Konfigurationen der der erwei-

terten Studie zur Variation der Propelleranzahl, der Flächenbelastung und des

Leistungs- Gewichts-Verhältnisses, welche alle geprüften Anforderungen erfül-

len, bezogen auf die turbo-elektrische Baseline.

Betrachtung der effizientesten Konfigurationen für die jeweilige Propelleranzahl

In Abbildung 4.37 sind die vielversprechendsten turbo-elektrischen Konfigurationen für

die jeweilige Propelleranzahl als Draufsichten dargestellt. In Abbildung 4.38 sind die re-

lativen Abweichungen des Treibstoffbedarfs, der maximalen Abflugmasse, der Gleitzahl,

der Flächenbelastung und des Leistungs- Gewichtsverhältnisses dieser Konfigurationen

bezogen auf die zweimotorige turbo-elektrische Baseline gezeigt.

Trotz unterschiedlicher Propellerzahlen weisen die relativen Änderungen der maximalen

Abflugmasse, der Gleitzahl und des Missionstreibstoffs bei den betrachteten Konfigura-

tionen eine ähnliche Größenordnung auf. Bei genauerer Betrachtung erkennt man einen

leicht sinkenden Trend bei der Abflugmasse und einen steigenden Trend bei der Gleitzahl

in Größenordnungen zwischen 1% und 2%. Eine weitere Reduktion des Treibstoffbedarfs

ist jedoch aufgrund der Reduktion des Propellerwirkungsgrads ab acht Propellern nicht

zu beobachten.
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Man erkennt, dass die optimale Flächenbelastung mit zunehmender Propelleranzahl steigt,

während das Leistungs- Gewichtsverhältnis konstant niedrig bleibt. Der konstante Wert

ist darauf zurückzuführen, 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 für

die jeweilige Propelleranzahl.
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Im Folgenden werden die Ursachen für die Reduktion der Masse und die Erhöhung der

Gleitzahl näher betrachtet. In Abbildung 4.39 sind die Abhängigkeiten der Leer- und An-

triebsmassen sowie der Tragflächenmasse und der Streckung dargestellt. Weiterhin ist die

Änderung des Propellerwirkungsgrads im Auslegungspunkt eingetragen.
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Abbildung 4.38.: Vergleich der vielversprechendsten Regionalflugzeugkonfigurationen mit verteil-

ten Antrieben für die jeweilige Propelleranzahl mit der zweimotorigen Baseline.
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Abbildung 4.39.: Fortsetzung des Vergleichs der vielversprechendsten Regionalflugzeugkonfigu-

rationen mit verteilten Antrieben für die jeweilige Propelleranzahl mit der zwei-

motorigen Baseline.

Zu erkennen ist eine kontinuierliche Verringerung der Leermasse maßgeblich bedingt

durch eine Reduktion der Masse des Antriebssystems. Die Propellermasse ist hier der

wesentliche Treiber. Die Flügelmasse sinkt zwar zunächst aufgrund der Verteilung der

Triebwerke am Flügel, steigt jedoch wieder mit zunehmender Streckung. Der Propeller-

wirkungsgrad zeigt einen typischen Verlauf mit durchwegs höheren 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 93

Antrieben in Form von relativen Abweichungen von der Baseline zusammengefasst. Um

eine Vergleichbarkeit zwischen den Konfigurationen mit unterschiedlichen Bezugsflügel-

flächen sicherzustellen, werden Widerstandsflächen CDSre f verwendet.

Das Diagramm zeigt eine deutliche Reduktion der Nullwiderstandsbeiträge beim Über-

gang von zwei auf vier Propeller. Die Reduktion des Nullwiderstands der Tragfläche um

8% erfolgt aufgrund der höheren Flächenbelastung. Die Reduktion der Nullwiderstands

der Leitwerke um 20% ist durch die Verkleinerung der Seitenleitwerksfläche infolge des

geringeren Giermoments bei Triebwerksausfall und durch die kleinere Höhenleitwerks-

fläche, die an die reduzierte Flügelfläche gekoppelt ist, zu erklären. Bei höheren Propel-

lerzahlen verringern sich der Nullwiderstand der Tragfläche weiter um bis zu 12% und

der Nullwiderstand der Leitwerke um bis zu 40%. Der Gondelwiderstand schwankt nur

geringfügig 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.: Änderung der aerodynamischen Beiwerte der vielversprechendsten Regionalflug-

zeugkonfigurationen für 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 durchgeführten Studien dar-

gestellt. Es handelt sich um die Variante mit acht Propellern, einer Flächenbelastung von

440 kg/m2
und einem Leistungs- Gewichtsverhältnis 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 Flügeltiefe auf.
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Abbildung 4.41.: Dreiseitenansicht der turbo-elektrischen Konfiguration mit acht Propellern, die

als die effizienteste Variante mit verteilten Antrieben für 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 für 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 höhere Flächenbelastung aller Konfigurationen mit verteilten

Antrieben und eine Reduktion des Leistungs- Gewichtsverhältnisses gegenüber 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 Treibstoffbedarfs, der maximalen Abflugmasse, der Gleitzahl im Rei-

seflug, der Flächenbelastung und des Leistungs- Gewichtsverhältnisses.
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Abbildung 4.43.: Vergleich der vielversprechendsten turbo-elektrischen Konfigurationen im Rah-

men der vorliegenden Studien mit der Turboprop-Referenzkonfiguration hin-

sichtlich der operationellen Leermasse, der Flügelmasse, der Flügelstreckung

und des Propellerwirkungsgrads.
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Abbildung 4.44.: 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 übertrifft 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 zwölf Propellern wird ein um 3% nied-

rigerer Treibstoffbedarf im Vergleich zu dem zweimotorigen Turboprop erreicht. Durch

verteilte Antriebe lässt sich bei dem gewählten Technologieszenario und der Mission der

Nachteil eines turbo-elektrischen Antriebsstrangs den Ergebnissen nach kompensieren.

Diese Schlussfolgerung wird für vergleichbare Konfigurationen auch in [36] gezogen.

Die relative Abweichung der aerodynamischen Beiwerte in Form von Widerstandsflächen

sind in Abbildung 4.45 dargestellt. Als Bezugsfläche wird die Referenzflügelfläche Sre f ver-

wendet. Auf Komponentenebene sind eine deutliche Reduktion des Leitwerkswiderstands

zwischen etwa 10% und 30%, eine merkliche Reduktion des Nullwiderstands der Trag-

fläche 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 höheren Masse einen durchwegs höheren 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 Nullwiderstände der Tragfläche 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-

genüber Konfigurationen ohne verteilte Antriebe und auch gegenüber der Turboprop-

Referenz. Um den Einfluss der Technologieannahmen für den elektrischen Antriebss-

trang auf dieses Ergebnis sowie auf die allgemeinen Trends zu evaluieren, wird eine Va-

riation der Leistungsdichten von elektrischen Komponenten vorgenommen. Für die fol-

gende Studie werden die vielversprechendsten Konfigurationen für 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 schmälern wür-

de, weshalb dieses Szenario kaum von Interesse ist. Für die folgende Studie werden die

Leistungsdichten gegenüber den Werten aus Tabelle 3.4 deshalb um 10% erhöht. In Abbil-

dung 4.46 sind die relativen Änderungen 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 näherungsweise unabhängig sind.
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Abbildung 4.46.: Relative Änderung der Treibstoffmasse und der Antriebsmasse bei einer Erhö-

hung der Leistungsdichten der elektrischen Komponenten um 10%, bezogen auf

die jeweilige Konfiguration mit den ursprünglichen Leistungsdichten.

In Abbildung 4.47 ist die relative Änderung 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 lässt sich ableiten, dass verteilte Propeller relativ zueinan-
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der auch bei anderen Technologieannahmen hinsichtlich der Antriebsmassen ähnliche

Trends aufweisen würden. Die optimale Anzahl an Propellern bleibt unverändert.
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Abbildung 4.47.: Relative Änderung der Treibstoffmasse bei einer Erhöhung 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 für Missionsreich-

weiten und Passagierzahlen von typischen Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen be-

schrieben. Flugzeuge dieser Klasse sind für mehr als die Hälfte der Emissionen durch

den Flugverkehr verantwortlich [62], weshalb eine potentielle Effizienzsteigerung mittels

verteilter Antriebe eine größere Wirkung auf die Umwelt als bei Regionalflugzeugen nach

sich ziehen würde.

Im Folgenden findet zunächst 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 zunächst eine generi-

sche Parameterstudie zur Entwurfsraumuntersuchung von turbo-elektrischen Konfigu-

rationen mit verteilten Antrieben durchgeführt. Anschließend werden die entworfenen

Konfigurationen hinsichtlich der Flugleistungsanforderungen bewertet und weitere, ge-

zielte Studien zur Erhöhung der Ergebnisdichte durchgeführt. Die effizientesten Konfigu-

rationen der Studie für die jeweilige Propelleranzahl, welche alle gestellten Anforderun-

gen erfüllen, werden extrahiert und im Detail mit der zweimotorigen turbo-elektrischen

Baseline verglichen. Abschließend wird ein Vergleich der turbo-elektrischen Konfigura-

tionen mit der Turboprop-Referenz gezogen, um die wirtschaftliche Perspektive bei dem

gewählten Technologieszenario zu bewerten.

Der Entwurfsprozess für die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen basiert auf dem

der Regionalflugzeugstudien mit folgenden Anpassungen. Die parametrischen und phy-

sikalischen Modelle wie die Strukturmassenabschätzung und die aerodynamischen Be-

rechnungen erfassen die auftretenden Größeneinflüsse unmittelbar und werden unver-

ändert eingesetzt. Die konstanten Leistungsdichten der Komponenten des elektrischen

Antriebsstrangs werden unverändert übernommen. 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 für das TP400-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.

Für 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 Abschät-

zung zu erhalten und den Einfluss der Gondeldimensionierung auf Gesamtflugzeugebene

zu bewerten.
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4.3.1. Definition der Auslegungsmission für Kurz- und
Mittelstreckenflugzeuge

Die Auslegungsmission für die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen, die im Rahmen

dieser Arbeit eingesetzt wird, ist in Tabelle 4.6 zusammengefasst. Die Passagierzahl und

die Auslegungsreichweite für diese Flugzeugklasse werden aus [81] von einer repräsen-

tativen Forschungskonfiguration abgeleitet. Die Machzahl wird aufgrund des Propeller-

antriebs von 0.78 auf 0.65 reduziert. Die Reiseflughöhe wird mittels Parameterstudien so

gewählt, dass sinnvolle Auftriebsbeiwerte und plausible Leistungs- Gewichtsverhältnisse

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

Reiseflughöhe [km] 9.5

Anfluggeschwindigkeit [m/s] 72.5

Spannweitenbegrenzung [m] 36

Startbahnlänge [km] 2.2

4.3.2. Konventionelle Referenzkonfiguration

Als Referenz für die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen dient wie bei Regionalflug-

zeugen ein zweimotoriger Turboprop, der jedoch im Rahmen dieser Arbeit entworfen und

nicht aus existierenden Quellen übernommen wird. Es wird wie bei den Regionalflug-

zeugen eine Hochdeckerkonfiguration mit im Rumpf integrierten Fahrwerk und einem

konventionellen Leitwerk verwendet. Die Auswahl der Flächenbelastung erfolgt auf Basis

der Anforderungen an den Landeanflug in Kombination mit einem Auftriebsbeiwert der

Tragfläche im Bereich von 0.6 während des Reiseflugs. Wie bei Regionalflugzeugkonfigu-

rationen wird ein spaltfreies Hochauftriebssystem eingesetzt. Das Leistungs- Gewichts-

verhältnis wird anhand der Anforderungen an die Reiseflugmachzahl, die Steigleistung

und die Startstrecke festgelegt. Im Vergleich zu Regionalflugzeugkonfigurationen werden

für den Propellerentwurf die maximale Blattzahl auf 8, der maximale Propellerdurchmes-

ser auf 5.3 m nach Vorbild des Ratier-Figeac FH385 Propellers aus [5] erhöht. Um sinnvolle
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Propellerwirkungsgrade zu ermöglichen, wird die Blattspitzenmachzahl auf Mach 0.90
erhöht. Für die Tragflächen 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 für 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 Plausibilität dieser Referenz als zweimotorige Kon-

figuration bestätigt.

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

Parameter Referenz

Flächenbelastung [kg/m2
] 550

Leistungs- Gewichtsverhältnis [kW/kg] 0.21

MTOM [t] 54.3

OEM [t] 29.5

Bezugsflügelfläche [m2
] 98.8

Treibstoffbedarf (Block) [t] 8.7

L/D im Reiseflug [-] 19.1

Propellerwirkungsgrad [-] 87.4%
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Abbildung 4.48.: Dreiseitenansicht der Turboprop-Referenzkonfiguration für 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 Flächenbelastung wie die Referenz jedoch

mit einem um 5% höheren Leistungs- Gewichtsverhältnis, 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 für die Kurz- und Mittelstrecke.

Parameter Einheit Baseline rel. Abweichung zur Referenz

Flächenbelastung [kg/m2
] 550 0.0%

Leistungs- Gewichtsverhältnis [kW/kg] 0.22 4.8%

MTOM [t] 60.1 10.6%

OEM [t] 33.7 14.5%

Bezugsflügelfläche [m2
] 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% höhere Abflugmasse und einen

um 15% höheren Treibstoffbedarf auf. Aufgrund der konstanten Flächenbelastung steigt

die Flügelfläche proportional mit der maximalen Abflugmasse. Die mittlere Gleitzahl

zeigt einen nur geringen Anstieg von unter 1%. Der Propellerwirkungsgrad sinkt auf-

grund einer höheren Belastung um ca. 1%.

In Tabelle 4.9 ist ein Vergleich die aerodynamischen Daten der Baseline zu der Referenz

in Form von Widerstandsflächen CDSre f gezogen. Zu erkennen sind deutliche Anstiege

aller Widerstandskomponenten mit Ausnahme der Triebwerksgondeln.

Tabelle 4.9.: Vergleich der Widerstandsflächen der zweimotorigen Referenzkonfiguration und der

zweimotorigen, turbo-elektrischen Baseline für 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

CDi Sre f [m2] 0.699 (23%) 0.838 (26%) 20.0%

CD0 Fluegel Sre f [m2] 0.643 (22%) 0.710 (22%) 10.3%

CD0 Leitwerke Sre f [m2] 0.251 (8%) 0.291 (9%) 15.7%

CD0 Rump f Sre f [m2] 1.106 (37%) 1.139 (35%) 3.0%

CD0 Gondeln Sre f [m2] 0.277 (9%) 0.276 (8%) -0.6%
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Der Anstieg des induzierten Widerstands ist auf die höhere Abflugmasse zurückzufüh-

ren. Die Vergrößerung der Flügelfläche aufgrund unveränderter Flächenbelastung führt

zu höheren Nullwiderständen des Flügels und der Leitwerke. Der Rumpfwiderstand steigt

aufgrund der vergrößerten Abdeckung für die Triebwerksintegration. Die Triebwerksgon-

deln weisen trotz einer höheren Leistungsdichte einen ähnlichen Widerstand aufgrund

des gestiegenen Leistungsbedarfs auf.

Im Vergleich zur Regionalflugzeugkonfigurationen fallen die Einbußen hinsichtlich der

Treibstoffeffizienz für die Kurz- und Mittelstreckenbaseline höher aus. Ein wesentlicher

Grund dafür ist die Abhängigkeit des spezifischen Treibstoffverbrauchs von der Gasturbi-

nengröße, welche bei dieser Leistungsklasse gemäß dem verwendeten Modell keine wei-

tere Verbesserung mit sich bringt. Weiterhin weist die zweimotorige Kurz- und Mittel-

streckenkonfiguration ein höheres Leistungs- Gewichtsverhältnis auf. Treibend dafür ist

der gesteigerte Leistungsbedarf aufgrund der höheren Reiseflugmachzahl kombiniert mit

einer größeren Reiseflughöhe. Weitere Untersuchungen dazu werden in Kapitel 4.3.5 vor-

gestellt. Das höhere Leistungs- Gewichtsverhältnis führt zu einem stärkeren Massenzu-

wachs durch die Elektrifizierung des Antriebsstrangs und so zu größeren Nachteilen hin-

sichtlich Abflugmasse und Widerstand als bei Regionalflugzeugen.
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Abbildung 4.49.: Dreiseitenansicht der zweimotorigen turbo-elektrischen Baselinekonfiguration

für 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. Zunächst wird eine grobe Parameterstudie zur Ent-

wurfsraumidentifikation durchgeführt. Die Konfigurationen werden im Hinblick auf die

Langsamflugeigenschaften bewertet. Anschließend erfolgt der Entwurf von gezielt ausge-

wählten Konfigurationen, um die Entwurfsdichte zu erhöhen. Abschließend werden die

effizientesten Konfigurationen für 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 für die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen zu identifizieren. Hierzu

werden Propellerzahlen zwischen zwei und zwölf verwendet, die Flächenbelastung um bis

zu 15% erhöht und das Leistungs- Gewichtsverhältnis um bis zu 9% gesenkt. Eine Über-

sicht von repräsentativen Konfigurationen mit einer Flächenbelastung von 550 kg/m2

und einem Leistungs- Gewichtsverhältnis von 0.22 kW/kg ist in Abbildung 4.50 darge-

stellt. Man beachte, dass aufgrund der konstanten Spannweite die Propellerdurchmesser

für die jeweilige Propelleranzahl bei allen Konfigurationen dieser Flugzeugklasse iden-

tisch sind.
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Abbildung 4.50.: Turbo-elektrische Konfigurationen für die Kurz- und Mittelstrecke mit einer

Flächenbelastung von 550 kg/m2
und einem Leistungs- Gewichtsverhältnis von

0.22 kW/kg.
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Die Ergebnisse der generischen Parameterstudie in Form der relativen Änderung des

Treibstoffbedarfs bezogen auf die Baseline-Konfiguration für die Kurz- und Mittelstre-

cke sind in Abbildung 4.51 gezeigt. Bereits bei konstanter Flächenbelastung, erkennt man

eine deutliche Reduktion des Treibstoffbedarfs bei Verwendung von 4 statt 2 Propellern

und einen ähnlichen zusätzlichen Vorteil bei einer Erhöhung auf 6 Propeller. Eine weitere

Steigerung der Propelleranzahl führt zu einem kontinuierlichen Wachstum des Treib-

stoffbedarfs. Die Gründe dafür sind die Verringerung der Propellerdurchsatzfläche ab

acht Propeller und eine Verschlechterung der Gleitzahl aufgrund der wachsenden Gon-

deloberfläche.
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Abbildung 4.51.: Relative Änderung des Treibstoffbedarfs aller Kurz- und Mittelstreckenkonfi-

gurationen der generischen Studie zur Variation der Propelleranzahl, der Flä-

chenbelastung und des Leistungs- Gewichtsverhältnisses bezogen auf die turbo-

elektrische Baseline.

In Abbildung 4.52 sind die Einflüsse des Leistungs- Gewichtsverhältnisses und der Flä-

chenbelastung für 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-

Gewichtsverhältnis und einer Propelleranzahl von mehr als sechs in Abbildung 4.51 er-

kennbar. Dies ist auf die überproportional langen Steigflug- und Beschleunigungsphasen

aufgrund unzureichender Leistung zurückzuführen. Zur Verdeutlichung sind in Abbil-

dung 4.53 exemplarisch die Einflüsse des Leistungs- Gewichtsverhältnisses und der Flä-

chenbelastung für Konfigurationen mit 12 Propellern gezeigt. Ein niedriges Leistungs-

Gewichtsverhältnis von 90.9% weist aus der Perspektive des Treibstoffbedarfs gegenüber

einem Leistungs- Gewichtsverhältnis von 95.5% bei allen betrachteten Flächenbelastun-

gen keine Vorteile auf.
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Abbildung 4.52.: Relative Änderung des Treibstoffbedarfs der Konfigurationen mit 6 Propellern

in Abhängigkeit der Flächenbelastung W/S und des Leistungs- Gewichtsverhält-

nisses P/W bezogen auf die turbo-elektrische Baseline.
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Abbildung 4.53.: Relative Änderung des Treibstoffbedarfs der Konfigurationen mit 12 Propellern

in Abhängigkeit der Flächenbelastung W/S und des Leistungs- Gewichtsverhält-

nisses P/W bezogen auf die turbo-elektrische Baseline.

Im nächsten Schritt erfolgt die Evaluierung der Steig- und Langsamfluganforderungen

zur Auswahl der validen Entwürfe, welche alle berücksichtigten Anforderungen erfüllen.

Die verbleibenden Konfigurationen sind in Abbildung 4.54 dargestellt. Zu erkennen ist,

dass alle Konfigurationen mit den niedrigsten Leistungs- Gewichtsverhältnissen die ge-

stellten Anforderungen nicht erfüllen können. In diesem Fall wird in erster Linie die

Steigflugdauer verletzt. Wie bei Regionalflugzeugen verletzten zweimotorige Konfigura-

tionen mit einer höheren Flächenbelastung als bei der Baseline die Anforderungen an

die Landegeschwindigkeit. Von den Konfigurationen mit dem mittleren Leistungs- Ge-

wichtsverhältnis verbleiben nur jene mit den effizientesten Propellern, also Propeller-

zahlen zwischen vier und acht. Konfigurationen mit einer hohen Flächenbelastung er-

fordern, wie bereits bei Regionalflugzeugkonfigurationen, eine hohe Zahl an Propellern,

um im Landeanflug den nötigen 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 Änderung des Treibstoffbedarfs aller Kurz- und Mittelstreckenkonfigu-

rationen der generischen Studie zur Variation der Propelleranzahl, der Flächen-

belastung und des Leistungs- Gewichtsverhältnisses, welche alle überprüften An-

forderungen erfüllen, bezogen auf die turbo-elektrische Baseline.

Auf Basis der bisherigen Ergebnisse werden ergänzende Studien durchgeführt, um eine

höhere Konfigurationsdichte zu erhalten. In Abbildung 4.55 ist eine Übersicht aller be-

rechneten Konfigurationen, welche alle geprüften Anforderungen erfüllen, gezeigt.
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Abbildung 4.55.: Relative Änderung des Treibstoffbedarfs aller Kurz- und Mittelstreckenkonfigu-

rationen der erweiterten Studie zur Variation der Propelleranzahl, der Flächen-

belastung und des Leistungs- Gewichtsverhältnisses, welche alle überprüften An-

forderungen erfüllen, bezogen auf die turbo-elektrische Baseline.
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Man erkennt eine Verringerung des Treibstoffbedarfs bei Konfigurationen, welche sowohl

eine Erhöhung der Flächenbelastung als auch eine Verringerung des Leistungs- Gewichts-

verhältnisses zulassen. Hohe Flächenbelastungen, welche hohe Leistungs- Gewichtsver-

hältnisse erfordern, um die Landeanforderungen zu erfüllen, sind hinsichtlich des Treib-

stoffbedarfs 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 Großteil des

ermittelten Einsparpotentials. Mit sechs Propellern liegt die maximale Einsparung im Be-

reich von 7% bis 8%. Dies ist sowohl auf den erhöhten Maximalauftrieb zurückzuführen,

welcher eine Erhöhung der Flächenbelastung zulässt als auch auf den höheren Propeller-

wirkungsgrad, welcher eine Reduktion des Leistungs- Gewichtsverhältnisses ermöglicht.

Betrachtung der effizientesten Konfigurationen für die jeweilige Propelleranzahl

Im Folgenden sollen die effizientesten Konfigurationen für die jeweilige Propelleran-

zahl aus Abbildung 4.55 (A-F) näher betrachtet werden. In Abbildung 4.56 ist der Ver-

gleich der Parameter Treibstoffbedarf, maximale Abflugmasse, Gleitzahl, Flächenbelas-

tung und Leistungs- Gewichtsverhältnis von Konfigurationen mit verteilten Antrieben

mit der turbo-elektrischen Baseline gezogen. Man erkennt, dass Konfigurationen zwi-

schen vier und acht Propellern identische Flächenbelastungen und Leistungs- Gewichts-

verhältnisse aufweisen, was auf eine diskrete Schrittweite der Parameterstudien zurück-

zuführen ist. Daraus resultieren eine ähnliche Abflugmasse und vergleichsweise gerin-

ge Änderungen der Gleitzahl sowie des Treibstoffbedarfs. Bei höheren Propellerzahlen

steigen die Flächenbelastung sowie das Leistungs- Gewichtsverhältnis. Zugleich sinkt die

Gleitzahl, während die maximale Abflugmasse geringfügig steigt. Als Ergebnis ist eine

deutliche Erhöhung 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 für

die jeweilige Propelleranzahl als Draufsichten dargestellt. Anhand der Abmessungen las-

sen sich die Flügeltiefe, die Position der Tragfläche in Längsrichtung, die Spannweite

des Höhenleitwerks, die Durchmesser der Propeller und der Triebwerksgondeln erken-

nen. Die zugehörigen Flächenbelastungen (W/S) und die Leistungs- Gewichtsverhältnisse

(P/W) sind ebenfalls eingetragen.
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Abbildung 4.57.: Die effizientesten turbo-elektrischen Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen

für die jeweilige Propelleranzahl.

Im Folgenden werden die Ursachen für die Entwicklungen der Masse und der Gleitzahl

näher betrachtet. In Abbildung 4.58 sind die Abhängigkeiten der Leer-, der Antriebs-, der

Flügelmasse sowie der Tragflächenstreckung dargestellt. Zu erkennen ist eine deutlich

höhere Flügelstreckung von 10% bis 15% aufgrund der gesteigerten Flächenbelastung der

Konfigurationen mit mehr als zwei Propellern. In Konsequenz steigt die Flügelmasse um

3% zwischen vier und zwölf Propellern. Die Leermasse, die Massen des Antriebssystems

und der Tragfläche sind tendenziell geringer als bei der zweimotorigen Konfiguration.

Die Masse des Antriebssystems ist aufgrund von diskreten Schritten der Propelleranzahl

und des Leistungs- Gewichtsverhältnisses Schwankungen um bis zu 4% unterworfen. Der

maßgebliche 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 Durchsatzfläche.
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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 Abhängigkeit der

Propelleranzahl und die relativen Widerstandsanteile der Komponenten dargestellt. Um

eine Vergleichbarkeit zwischen den Konfigurationen mit unterschiedlichen Bezugsflügel-

flächen sicherzustellen, werden dimensionsbehaftete Widerstandsflächen CDSre f heran-

gezogen.
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Abbildung 4.59.: Relative Änderung des Gondelwiderstands der vielversprechendsten Kurz- und

Mittelstreckenkonfigurationen für die jeweilige Propelleranzahl bezogen auf die

zweimotorige turbo-elektrische Baseline.

Mit zunehmender Propelleranzahl steigt der Gondelwiderstand näherungsweise linear

mit 20% pro zusätzliches 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 Erhöhung der Flächenbelastung bewirkt einen verringerten
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Nullwiderstand der Tragfläche 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 anschließend näherungsweise konstant.
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Abbildung 4.60.: Relative Änderung des induzierten Widerstands und der Widerstandsanteile der

Tragfläche und der Leitwerke der vielversprechendsten Kurz- und Mittelstre-

ckenkonfigurationen für die jeweilige Propelleranzahl bezogen auf die zweimo-

torige turbo-elektrische Baseline.

Die Dreiseitenansicht der effizientesten Konfiguration dieser Studie mit sechs Propel-

lern, einer Flächenbelastung von 590 kg/m2
und einem Leistungs- Gewichtsverhältnis

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 für 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 für die jeweilige Propelleranzahl mit der Turboprop-Referenz. Die Ergebnisse

sind in Abbildung 4.62 dargestellt. Man erkennt eine Erhöhung des Treibstoffbedarfs um

15% durch die Integration des turbo-elektrischen Antriebsstrangs ohne verteilte Antrie-

be. Der Nachteil im Treibstoffbedarf wird auf 8% bei vier Propellern und auf 6% bei sechs

Propellern reduziert. Damit erreicht keine der turbo-elektrischen Konfigurationen für

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%
höher 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 höheres Leistungs- Gewichtsver-

hältnis gegenüber der Turboprop-Referenz auf, primär um die Wandlungsverluste im

Antriebsstrang zu kompensieren. Bei Verwendung von vier bis acht Propellern kann das

Leistungs- Gewichtsverhältnis durch die Erhöhung des Propellerwirkungsgrads auf den

Wert der Referenz gesenkt werden. Eine weitere Reduktion ist durch die Anforderung an

die Steigflugdauer nicht möglich. Eine weitere Erhöhung der Propelleranzahl führt zu

einer Verringerung der Durchsatzfläche und damit zu einer Verschlechterung des Wir-

kungsgrads sowie einem Anstieg des Gondelwiderstands, weshalb das Leistungs- Gewichts-

verhältnis wieder steigt.
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Abbildung 4.62.: Vergleich der vielversprechendsten Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen der

erweiterten Studie für 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 Flügelmasse und der Flügelstreckung sowie des Propellerwirkungs-

grads dargestellt. Man erkennt den Anstieg der Antriebsmasse um über 70% aufgrund

der Integration eines turbo-elektrischen Antriebsstrangs. Dies ist der Haupttreiber für
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die höhere Leermasse. Im Gegensatz zu Regionalflugzeugkonfigurationen sinkt die An-

triebsmasse nicht mit der steigenden Zahl der Antriebseinheiten, da vergleichsweise hohe

Leistungs- Gewichtsverhältnisse erforderlich sind. Die Masse der Triebwerksgondeln ist

von deren Dimensionen abhängig, wodurch sie mit zunehmender Propelleranzahl steigt.

Die Flügelstreckung der zweimotorigen turbo-elektrischen Baseline ist um ca. 10% gerin-

ger als die der Referenz aufgrund einer höheren Masse und einer konstanten Spannweite.

Beim Übergang von zwei auf vier Propeller erreicht die Flügelstreckung in etwa den Wert

der Referenz aufgrund der höheren Flächenbelastung. Ein geringer Anstieg der Streckung

von bis zu 4% ist bei Konfigurationen mit mehr als acht Propellern erkennbar. Die Trag-

flächenmasse der Baseline ist um ca. 5% höher als die der Referenz. Sie sinkt zunächst

beim Übergang von zwei auf vier Propeller, steigt jedoch anschließend aufgrund zuneh-

mender Streckung und unterschreitet bei keiner Propelleranzahl die Tragflächenmasse

der Referenz.
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Abbildung 4.63.: Vergleich der vielversprechendsten Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen der

erweiterten Studie für die jeweilige Propelleranzahl mit der Turboprop-Referenz.
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Abbildung 4.64.: Vergleich der vielversprechendsten Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen der

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

In Abbildung 4.65 sind die aerodynamischen Daten in Form von Widerstandsflächen als

relative Änderung bezogen auf die Referenz dargestellt. Man erkennt einen signifikanten

Anstieg des Gondelwiderstands mit zunehmender Propelleranzahl. Bereits bei zwei Gon-

deln wird der Vorteil einer höheren volumetrischen Leistungsdichte von elektrischen An-
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triebseinheiten durch den höheren Leistungsbedarf aufgrund von Wandlungsverlusten

im Antriebsstrang überkompensiert. Der Leitwerkswiderstand wird durch die Annahme

des verringerten Einflusses des Triebwerksausfalls um bis zu 25% reduziert. Der indu-

zierte Widerstand zeigt geringfügige Schwankungen bleibt jedoch durchwegs ca. 15% bis

20% über dem Niveau der Referenz, was primär auf die höhere Masse und damit den hö-

heren Auftriebsbedarf zurückgeführt wird. Der Nullwiderstand der Tragfläche ist ab vier

Propellern trotz einer höheren Abflugmasse durch eine deutlich gesteigerte Flächenbe-

lastung vergleichbar mit dem der Referenz.
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Abbildung 4.65.: Relative Änderung der Widerstandsanteile der vielversprechendsten Kurz- und

Mittelstreckenkonfigurationen für 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 höheren relativen Leistungsbedarf als die betrachteten Regional-

flugzeugkonfigurationen auf. Um die Ursachen dafür zu bestimmten, wird der Einfluss

der abweichenden Parameter der Auslegungsmission, also der Reichweite, der Nutzlast

und der Auslegungsmachzahl auf die Konfiguration untersucht.

Für 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 für die angepassten Anforderungen ei-

nem Entwurfsprozess unterzogen, um die Schneeballeffekte zu berücksichtigen.
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Einfluss der Reichweite

Zur Bewertung des Einflusses der Reichweite auf das erforderliche Leistungs- Gewichts-

verhältnis werden drei Missionsreichweiten betrachtet: 2500 NM (100%), 1875 NM (75%),

1250 NM (50%). Als Bewertungskriterien werden die Steigflugdauer, die Startstrecke bei

Triebwerksausfall und die Einhaltung der Landegeschwindigkeit verwendet, da sie maß-

geblich für die Leistungsanforderungen sind. Für 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 Flächenbelastungen und die Leistungs- Gewichtsver-

hältnisse sind in Tabelle 4.10 zusammengefasst.

Tabelle 4.10.: Auslegungsparameter für die Konfigurationen der Reichweitenstudie.

Antrieb Propelleranzahl W/S [kg/m2
] P/W [kW/kg]

Turboprop 2 550 0.21
Turbo-elektrisch 6 590 0.21

Die relativen Änderungen der wesentlichen Konfigurationsparameter und der erwähnten

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 mTreibsto f f , sowie der Leistungsparameter Steigflugdauer

tSteig f lug, Startstrecke bei Triebwerksausfall, maximaler Auftriebsbeiwert im Lan-

deanflug CLLandung .
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Abbildung 4.67.: Vergleich der turbo-elektrischen Konfigurationen mit unterschiedlichen Ausle-

gungsreichweiten: Auswertung der Flugzeugparameter maximale Abflugmasse

MTOM und Treibstoffmasse mTreibsto f f , sowie der Leistungsparameter Steigflug-

dauer tSteig f lug, Startstrecke bei Triebwerksausfall, maximaler Auftriebsbeiwert

im Landeanflug CLLandung .

Man erkennt die signifikante Abhängigkeit der maximalen Abflugmasse, und des Treib-

stoffbedarfs von der Reichweite für Konfigurationen beider Antriebsarten, wobei die Trends

identisch sind. Erwartungsgemäß sinken die Werte mit abnehmender Auslegungsstrecke.

Die Startstrecke und die Anfluggeschwindigkeit weisen keine nennenswerten Abhängig-

keiten bei beiden Antriebstypen auf. Die Steigflugdauer steigt bei turbo-elektrischen Kon-

figurationen geringfügig mit abnehmender Auslegungsreichweite. Allerdings erfüllen al-

le betrachteten Konfigurationen die gestellten Anforderungen weiterhin. Diese Ergebnis-

se zeigen demzufolge, dass die Reichweite kein treibender Parameter für das Leistungs-

Gewichtsverhältnis der Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen ist.

Einfluss der Machzahl

Die Auslegungsmission für die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen weist gegen-

über der Regionalflugzeugmission eine höhere Reiseflugmachzahl auf. In diesem Kapitel

werden Untersuchungen zu der Abhängigkeit des Leistungs- Gewichtsverhältnisses von

der Auslegungsmachzahl vorgestellt.

Die Variation der Flugmachzahl erschwert einen direkten Vergleich der Konfigurationen

untereinander, da bei konstanter Flächenbelastung und Reiseflughöhe die Auftriebsbei-

werte mit abnehmender Machzahl signifikant steigen müssten. Um sinnvolle Auftriebs-

beiwerte im Bereich von ca. 0.5 bis 0.7 zu gewährleisten, muss entweder die Flächenbelas-

tung mit sinkender Machzahl und einheitlicher Flughöhe reduziert oder bei konstanter

Flächenbelastung die Flughöhe verringert werden.

Eine Verringerung der Flächenbelastung aufgrund der Reisefluganforderungen anstelle

der Landeanforderungen macht die Verwendung von verteilten Antrieben mit dem Ziel,

die Flügelfläche zu reduzieren, obsolet. Deshalb wird sie im Folgenden nicht näher be-
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trachtet. Die Option, die Flughöhe an die Machzahl anzupassen, erscheint in diesem Zu-

sammenhang sinnvoll und entspricht der für den Entwurf der Kurz- und Mittelstrecken-

referenz in dieser Arbeit verwendeten Philosophie. Die Reduktion der Flughöhe mit sin-

kender Machzahl führt zu einer Erhöhung der Luftdichte, was den Widerstand sowie die

verfügbare Triebwerksleistung beeinflusst. Die Kombinationen aus Flughöhe und Mach-

zahl für die folgenden Studien sind in Tabelle 4.11 gezeigt.

Tabelle 4.11.: Kombinationen aus Machzahl und Flughöhe

Machzahl [-] 0.65 0.6 0.55
Flughöhe [km] 9.5 8.4 7.2

Zur Bewertung werden zweimotorige Turboprop-Konfigurationen sowie turbo-elektrische

Konfigurationen mit sechs Propellern unter Verwendung von unterschiedlichen Leistungs-

Gewichtsverhältnissen entworfen. Als Bewertungskriterien für die Leistungsfähigkeit der

Konfigurationen dienen erneut die Steigflugdauer, die Startstrecke bei Triebwerksausfall

und die Anfluggeschwindigkeit.

Die Vergleichbarkeit der Steigflugdauer wird durch die veränderte Reiseflughöhe erschwert,

da zum einen die vertikale Strecke verkürzt wird und zum anderen die verfügbare Leis-

tung der Triebwerke in niedriger Höhe deutlich höher ist. Zur Auswertung werden des-

halb Flugtrajektorien über der Flugstrecke und der Flugzeit verwendet. Die Trajektorien

für Mach 0.6 sind in Abbildung 4.68 für Turboprops und in Abbildung 4.69 für turbo-

elektrische Konfigurationen gezeigt. Entsprechende Ergebnisse für Mach 0.55 sind in Ab-

bildung 4.70 und Abbildung 4.71 zu finden.
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Abbildung 4.68.: Flugtrajektorien über der Flugstrecke (links) und über der Zeit (rechts) für

verschiedene Leistung-Gewichtsverhältnisse 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 über der Flugstrecke (links) und über der Zeit (rechts) für ver-

schiedene Leistung-Gewichtsverhältnisse von sechmotorigen turbo-elektrischen

Konfigurationen bei einer Auslegungsmachzahl von 0.6 im Vergleich zu der Tra-

jektorie der Referenz.

Fordert man einen mit der für Mach 0.65 ausgelegten Referenz aus Kapitel 4.3.2 vergleich-

baren Steiggradienten, wird für beide Auslegungsmachzahlen und beide Antriebstypen

weiterhin ein Leistungs- Gewichtsverhältnis von mindestens 0.21 kW/kg benötigt. Dies

ist anhand der Steigflugtrajektorien über der Flugstrecke ersichtlich. Wird die Steigflug-

dauer als Anforderung herangezogen, kann das Leistungs- Gewichtsverhältnis für beide

Machzahlen deutlich gesenkt werden. Für Mach 0.6 wäre ein P/W von 0.18 kW/kg und

für Mach 0.55 ein P/W zwischen 0.15 kW/kg und 0.16 kW/kg ausreichend. Dies trifft

ebenfalls für beide Antriebsarten zu. Die Anforderungen an die Startstrecke und die Lan-

degeschwindigkeit werden durch Konfigurationen, welche die beiden Steigleistungsan-

forderungen erfüllen, eingehalten.
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Abbildung 4.70.: Flugtrajektorien über der Flugstrecke (links) und über der Zeit (rechts) für

verschiedene Leistung-Gewichtsverhältnisse von zweimotorigen Turboprop-

Konfigurationen bei einer Auslegungsmachzahl von 0.55 im Vergleich zu der Tra-

jektorie der Referenz.



4.3. Entwurf von Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen 119

0 500 1000
0

2

4

6

8

10

Flugstrecke [km]

F
l
u

g
h

ö
h

e
[
k

m
]

0 30 60
0

2

4

6

8

10

Flugzeit [Minuten]

F
l
u

g
h

ö
h

e
[
k

m
]

Referenz

P/W = 0.21
P/W = 0.16
P/W = 0.15

Abbildung 4.71.: Flugtrajektorien über der Flugstrecke (links) und über der Zeit (rechts)

für verschiedene Leistung-Gewichtsverhältnisse 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 maßgeblich für das Leistungs- Gewichtsverhältnis sein kann.

Die Trends sind für 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- Gewichtsverhältnis werden die Szenarien in Tabelle 4.12 heran-

gezogen. Da die Passagierzahl angepasst wird, weisen die Konfigurationen unterschiedli-

che Rumpflängen auf. Die Spannweite wird in einem ersten Schritt konstant gehalten,

um vergleichbare Propellerdurchsatzflächen bei Verwendung von verteilten Antrieben

zu gewährleisten. Als Flächenbelastungen werden 550 kg/m2
für die Turboprops und

590 kg/m2
für 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 für die Evaluierung der Einflüsse der Nutzlast und der Passagier-

zahl sowie die resultierende Rumpflänge

Szenario 120% 110% 100% 90% 80%
Passagierzahl [-] 180 165 150 135 120

Nutzlast [t] 17.1 15.7 14.3 12.8 11.4

Rumpflänge [m] 44.6 41.9 39.0 36.3 33.5
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Die Ergebnisse für Turboprop-Konfigurationen in Abbildung 4.72 zeigen, dass mit zu-

nehmender Passagierzahl bzw. Nutzlast das erforderliche Leistungs- Gewichtsverhältnis

steigt. Die treibende Anforderung ist in diesem Fall die Steigflugdauer. Diese hängt signi-

fikant von der Gleitzahl und dem Propellerwirkungsgrad ab. Aufgrund der Rumpfvergrö-

ßerung 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- Gewichtsverhältnisse 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-

Gewichtsverhältnis (P/W), Gleitzahl (L/D), Auslegungspropellerwirkungsgrad

(ηPropeller), 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- Gewichtsverhältnisses, der maximalen Abflugmasse und der Gleit-

zahl. Die Änderung des Propellerwirkungsgrads mit der Passagierzahl ist deutlich gerin-

ger, da die Propeller aller sechsmotorigen Konfigurationen aufgrund der großen Fläche

und der geringen Belastung bereits sehr hohe Wirkungsgrade aufweisen.

Daraus lässt sich schlussfolgern, dass die Anforderung an die Passagierzahl und damit

indirekt an die Rumpflänge einen Einfluss auf das Leistungs- Gewichtsverhältnis, pri-

mär getrieben durch die Steigflugdauer, hat. Dies trifft unter den Randbedingungen ei-

ner konstanten Spannweite und eines konstanten maximalen Propellerdurchmessers zu.

Für größere 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 für die ge-

wählte Leistungsklasse als plausibel erscheint. Damit ist ein Wachstum des Leistungs-
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Gewichtsverhältnisses aufgrund sinkender Flügelstreckung 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-

Gewichtsverhältnis (P/W), Gleitzahl (L/D), Auslegungspropellerwirkungsgrad

(ηPropeller), maximale Abflugmasse (MTOM)

Bei kleineren Konfigurationen können die gewählten Randbedingungen hinterfragt wer-

den. Die Flügelstreckung 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 wäre. Bezüglich des Pro-

pellerdurchmessers besteht hinsichtlich der Bodenfreiheit kein Bedarf, Änderungen 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 für deutlich stärkere Antriebe aus Komplexitäts- und Kostengründen

beibehalten werden würde.

Um die Aussagekraft der obigen Studie zu erweitern, wird deshalb der Entwurf von Konfi-

gurationen für 120 Passagiere für beide Antriebsstränge mit reduzierten Spannweiten und

Propellerdurchmessern wiederholt. Zunächst wird für die Turboprop-Konfiguration die

Spannweite so gewählt, dass eine ähnliche Streckung wie bei der Konfiguration mit 150
Sitzen von etwa 13 erreicht wird. Der Propellerdurchmesser wird für eine vergleichbare

Propellerbelastung im Standfall auf Meereshöhe von etwa 260 kW/m2
angepasst. Die re-

sultierende Spannweite und der maximale Propellerdurchmesser in Tabelle 4.13 werden

anschließend als alternative Randbedingungen für den Entwurf der turbo-elektrischen

Konfiguration eingesetzt.

Tabelle 4.13.: Alternative Randbedingungen für die Studie zur Passagieranzahl

Spannweite [m] 32.2
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-

verhältnisse zu ermitteln, werden die Werte von 0.20 kW/kg und 0.21 kW/kg für 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-

Gewichtsverhältnissen von den Bezugskonfigurationen mit 150 Sitzen.

Man erkennt, dass Konfigurationen mit einem Leistungs- Gewichtsverhältnis von 0.21 kW/kg
die Steigflugdauer der Konfigurationen mit 150 Sitzen geringfügig unterbieten und bei

0.20 kW/kg überschreiten, was auf beide Antriebsarten zutrifft. Daraus lässt sich schluss-

folgern, dass bei einer Verringerung der Passagierzahl und unter der Annahme einer

konstanten Flügelstreckung sowie einer konstanten Propellerbelastung das erforderliche

Leistungs- Gewichtsverhältnis auf einem mit größeren Konfigurationen vergleichbaren

Niveau verbleibt. Da speziell im Rahmen dieser Arbeit eine Schrittweite für die Leistungs-

Gewichtsverhältnisse von 0.01 kW/kg gewählt wurde, ist eine Leistungsreduktion gegen-

über den Referenzen mit 150 Sitzen nicht umsetzbar.

Abschließend lässt sich festhalten, dass der Einfluss der Passagierzahl auf den Leistungs-

bedarf der Konfigurationen stark von den Randbedingungen abhängig ist. Greifen exter-

ne Randbedingungen, welche die Spannweite und den Propellerdurchmesser limitieren,

was hauptsächlich bei einer Vergrößerung der Passagierzahl zutreffen würde, ist mit einer

Erhöhung des Leistungs- Gewichtsverhältnisses zu rechnen. Bei einer Verringerung der

Passagierzahl können solche externen Randbedingungen größere Streckungen und ge-

ringere Propellerbelastungen erlauben, sofern technisch sinnvoll umsetzbar. Dies würde

zu einem reduzierten Leistungs- Gewichtsverhältnis führen. Werden jedoch die Spann-

weite und die Propellerdurchmesser bei einer Verringerung der Passagierzahl ebenfalls

proportional verkleinert, ist keine nennenswerte Änderung des Leistungs- Gewichtsver-

hältnisses zu erwarten.
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4.3.6. Einfluss der Gondeldimensionierung
Ein weiterer Grund für den erhöhten 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) gegenüber dem optimistischen Modell (Kapitel 4.1.3,

Abbildung 4.6), welches für Regionalflugzeuge aus Kapitel 4.2 verwendet worden ist. Das

konservative Modell führt 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 gegenüber Kapitel 4.3.4 verkleinerte multidimensionale Entwurfsstudie durch-

geführt. Dabei werden die effizientesten Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen für

die jeweilige Propelleranzahl unter Einsatz des optimistischen Gondelmodells entwor-

fen und analysiert.

In Abbildung 4.75 sind zunächst zur Erläuterung die Trends des Treibstoffbedarfs von

Konfigurationen mit einer konstanten Flächenbelastung von 550 kg/m2
und einem kon-

stanten Leistungs- Gewichtsverhältnis von 0.22 kW/kg für beide Gondelmodelle darge-

stellt. Man erkennt, dass bei Verwendung des optimistischen Gondelmodells deutlich hö-

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 führt als das konser-

vative Modell mit einer konstanten volumetrischen Leistungsdichte.
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Abbildung 4.75.: Relative Änderung des Treibstoffbedarfs der Kurz- und Mittelstreckenkonfigu-

rationen mit einer Flächenbelastung von 550 kg/m2
und einem Leistungs- Ge-

wichtsverhältnis von 0.22 kW/kg unter Einsatz von unterschiedlichen Ansätzen

zur Gondelmodellierung bezogen auf die turbo-elektrische Baseline.
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In Abbildung 4.76 sind die effizientesten Konfigurationen für die jeweilige Propellerzahl

hinsichtlich des Treibstoffbedarfs für beide Gondelmodelle im Vergleich zu der turbo-

elektrischen Baseline dargestellt. Die Verwendung des optimistischen Gondelmodells führt

zu einem deutlich größeren Treibstoffeinsparpotential von bis zu 13% gegenüber den ur-

sprünglichen 7%. In beiden Fällen liegen die Optima bei 6 Propellern wobei das optimisti-

sche Modell deutlich geringere Nachteile bei einer weiteren Erhöhung der Propellerzahl

zeigt. Vergleichbar mit Regionalflugzeugstudien, wenn auch weniger ausgeprägt, bildet

sich bei Verwendung des optimistischen Gondelmodells und mehr als 6 Propellern ein

Plateau mit relativ geringen Änderungen des Treibstoffbedarfs von ca. 2% in Abhängig-

keit der Propelleranzahl aus.
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Abbildung 4.76.: Vergleich der vielversprechendsten Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen

mit verteilten Antrieben unter Verwendung von unterschiedlichen Ansätzen zur

Gondeldimensionierung.

In Abbildung 4.77 ist der Vergleich des relativen Gondelwiderstands bezogen auf den Ge-

samtwiderstand im Reiseflug für die beiden Ansätze der Gondelmodellierung gezeigt.

Während 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% führt, zeigt das optimistische Modell mit einer variablen vo-

lumetrischen Leistungsdichte, wie bereits bei Regionalflugzeugen, keine nennenswerte

Abhängigkeit des Widerstands von der Propelleranzahl.

In Abbildung 4.78 ist der Vergleich der für die jeweilige Propelleranzahl besten turbo-

elektrischen Konfigurationen mit der Turboprop-Referenz unter der Berücksichtigung

von unterschiedlichen Gondelmodellen gezogen. Die sechsmotorige turbo-elektrische

Konfiguration erreicht mit der optimistischen Gondelmodellierung den Treibstoffbedarf

der Referenz, was einen deutlichen Vorteil gegenüber 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 für die jeweilige Propel-

leranzahl bei Verwendung von unterschiedlichen Modellen zur Gondeldimensio-

nierung.
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Abbildung 4.78.: Vergleich der vielversprechendsten Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen der

erweiterten Studie für die jeweilige Propelleranzahl mit der Turboprop-Referenz

unter Verwendung von unterschiedlichen Ansätzen zur Gondeldimensionierung.





5. Diskussion der
Ergebnisse

In diesem Kapitel werden die Ergebnisse der durchgeführten Studien für Regional- so-

wie Kurz- und Mittelstreckenflugzeuge gemeinsam diskutiert und zueinander in Bezie-

hung gesetzt. Bei Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen umfassen die Ergebnisse un-

terschiedliche Ansätze zur Dimensionierung von Triebwerksgondeln, wobei als Basis die

Daten des konservativen Gondelmodells mit einer konstanten volumetrischen Leistungs-

dichte dienen. Durch Fehlerbalken werden die Ergebnisse für 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 für den Entwurf von Konfigura-

tionen mit verteilten Propellern entlang der Flügelvorderkante abgeleitet. Abschließend

werden die im Rahmen dieser Arbeit nicht quantifizierten Effekte von verteilten Antrie-

ben diskutiert.

5.1. Ergebnisse der Vorentwurfsstudien
Um verteilte Antriebe zu ermöglichen, werden in dieser Arbeit turbo-elektrische Antriebs-

architekturen eingesetzt. Die Integration eines solchen Antriebsstrangs ist zunächst mit

deutlichen Nachteilen hinsichtlich Masse und Effizienz verbunden. Die Wandlungsver-

luste der elektrischen Komponenten belaufen sich bei den vergleichsweise optimistischen

Technologieannahmen auf ca. 4% gegenüber einem reinen Turboprop. Für weitere Be-

trachtungen werden die gemäß der vorliegenden Arbeit effizientesten turbo-elektrischen

Konfigurationen für die jeweilige Propelleranzahl herangezogen.

Der relative Massenanteil des Antriebsstrangs bezogen auf die maximale Abflugmasse

über der Anzahl der elektrischen Antriebseinheiten für 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 über

12% bis 14%. Auch ist zu beobachten, dass die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen

einen höheren Massenanteil aufweisen als die Regionalflugzeugkonfigurationen. Der pri-

märe Grund dafür ist die gesteigerte Anforderung an die Reiseflugmachzahl, welche ei-

ne größere Flughöhe erfordert, um bei den verwendeten Flächenbelastungen sinnvolle
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operationelle Auftriebsbeiwerte zu ermöglichen. Mit zunehmender Reiseflughöhe sinkt

die Triebwerksleistung aufgrund der Dichteänderung stärker als bei Regionalflugzeug-

konfigurationen, was durch ein höheres Leistungs- Gewichtsverhältnis auf Meereshöhe

kompensiert wird. Die Unsicherheiten bezüglich der relativen Antriebsmassen in Verbin-

dung mit dem Modell zur Gondeldimensionierung sind im Bereich von 1% und damit

vernachlässigbar gering.
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Abbildung 5.1.: Massenanteil des Antriebsstrangs bezogen auf die maximale Abflugmasse für

die Regional- sowie die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen. Der Wert

bei 0 elektrischen Antriebseinheiten repräsentiert die jeweiligen Turboprop-

Konfigurationen.

Der relative Massenanstieg des Antriebsstrangs durch die Elektrifizierung liegt je nach

Zahl von Antriebseinheiten und der Flugzeugkategorie im Bereich zwischen 45% und 75%
bezogen auf die Turboprop-Referenzen für die zugehörige Auslegungsmission wie in Ab-

bildung 5.2 dargestellt.
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Abbildung 5.2.: Relative Änderung der Antriebssystemmasse mAntrieb in Abhängigkeit der Propel-

leranzahl bezogen auf die jeweilige Turboprop-Referenzkonfiguration.
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Man erkennt deutliche Unterschiede in den Verläufen der Antriebsmasse in Abhängigkeit

der Propellerzahl für die verschiedenen Flugzeugklassen, wobei die Modelle zur Gon-

deldimensionierung einen maßgeblichen 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 größere Ähnlichkeiten auf. Die Sprünge in

den Verläufen ergeben sich durch die diskrete Wahl der Flächenbelastungen und der

Leistungs- Gewichtsverhältnisse im Rahmen der Studien. Feinere Schrittweiten würden

zu glatteren Verläufen führen, die benötigte Rechenzeit jedoch für diese Arbeit unzulässig

erhöhen.

In Abbildung 5.3 sind die Verläufe der maximalen Abflugmasse bezogen auf die Turboprop-

Referenzen über den Propellerzahlen für die beiden Flugzeugklassen aufgetragen. Sowohl

für Regionalflugzeuge als auch für Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen steigt die

Masse bei Verwendung von zwei Propellern um 8% bzw. 11% an. Aufgrund der Steigerung

der Propellerzahl lässt sich der Massennachteil durch eine Erhöhung der Flächenbelas-

tung und eine Verringerung der Leistungs- Gewichtsverhältnisse 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 größeren Vorteilen von bis zu 6% führt.

Bei mehr Propellern steigen die Nachteile für die Kurz- und Mittelstreckenkonfiguratio-

nen bei beiden Gondelmodellen.
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Abbildung 5.3.: Relative Änderung der maximalen Abflugmasse MTOM in Abhängigkeit der Pro-

pelleranzahl bezogen auf die jeweilige Turboprop-Referenzkonfiguration.

Durch die Verwendung von verteilten Antrieben bei dem gewählten Technologieszenario

lassen sich vorteilhafte Effekte erzielen und Modifikation an der Konfiguration vorneh-

men, welche die erwähnten Nachteile des elektrifizierten Antriebsstrangs teilweise oder

vollständig 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-



130

pelleranzahl eine deutliche Erhöhung 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 Änderung des Propellerwirkungsgrads ηPropeller in Abhängigkeit der Pro-

pelleranzahl bezogen auf die jeweilige zweimotorige Baseline-Konfiguration.

Die Optima befinden sich bei sechs bis acht Propellern abhängig von der Flugzeugklasse.

Die gesamte Propellerfläche wird dabei verdreifacht. Der Platz für die Propeller ist geome-

trisch durch die Spannweite beschränkt, weshalb ab acht Antriebseinheiten die Propeller-

fläche sinkt. Die maximale Effizienzsteigerung fällt für Kurz- und Mittelstreckenkonfigu-

rationen höher aus als für Regionalflugzeugkonfigurationen, da die Propeller der zweimo-

torigen Baseline-Konfiguration stärker belastet sind und so ein etwas größeres Optimie-

rungspotential bieten. Der Einfluss des Gondelmodells auf den Propellerwirkungsgrad

ist vernachlässigbar.

Im Rahmen dieser Arbeit wird angenommen, dass die Bestimmung des maximalen Auf-

triebsbeiwerts CLmax bzw. der minimalen Fluggeschwindigkeit Vstall für die betrachteten

Konzepte unter Berücksichtigung der Propeller-Flügel-Interaktionseffekte in Zukunft zu-

lassungskonform sein würde. Dies erlaubt eine Verringerung der Flügelfläche unter Ein-

haltung aller Leistungsanforderungen im Langsamflug. Als Ergebnis lässt sich die Flä-

chenbelastung mit steigender Propelleranzahl um bis zu 17% erhöhen, wie in Abbildung 5.5

dargestellt.

Auffällig ist, dass die relative Änderung der Flächenbelastung mit der Propelleranzahl für

beide Flugzeugklassen ähnlich verläuft. Dies wird jedoch nicht als allgemein gültig ange-

sehen, sondern ist vermutlich den gewählten Spannweitenbegrenzungen in Kombination

mit den maximalen Propellerdurchmessern geschuldet. Als die wesentliche Randbedin-

gung für die Obergrenze der Flächenbelastung erweist sich wie erwartet die Anforderung

an die Landegeschwindigkeit. Der Einfluss der Gondelmodellierung auf die maximale

Flächenbelastung ist gering.
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Abbildung 5.5.: Relative Änderung der Flächenbelastung W/S in Abhängigkeit der Propelleran-

zahl bezogen auf die jeweilige turbo-elektrische Baseline-Konfiguration.

Durch den höheren Propellerwirkungsgrad, die verringerten Flächen der Flügel, der Leit-

werke sowie durch die Redundanz von verteilten Antrieben lässt sich der relative Leis-

tungsbedarf von Konfigurationen mit mehr als zwei Propellern unter Einhaltung der Re-

gularien reduzieren. Die durchgeführten Studien zeigen hier ein Potential von bis zu 10%
für Regionalflugzeugkonzepte, bis zu 5% für Kurz- und Mittelstreckenflugzeuge mit der

konservativen und bis zu 9% mit der optimistischen Gondelauslegung hinsichtlich des

Leistungs- Gewichtsverhältnisses, wie in Abbildung 5.6 erkennbar. Als die wesentliche

Randbedingung für 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.
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Abbildung 5.6.: Relative Änderung der Leistungs- Gewichtsverhältnisses P/W in Abhängig-

keit der Propelleranzahl bezogen auf die jeweilige turbo-elektrische Baseline-

Konfiguration.

In Abbildung 5.7 ist die Abhängigkeit der Gleitzahl von der Anzahl der Propeller darge-

stellt. Zu erkennen sind deutliche Unterschiede zwischen den beiden Flugzeugklassen

und den Ansätzen zur Gondeldimensionierung der Kurz- und Mittelstreckenkonfigura-

tionen. Bei Verwendung einer variablen volumetrischen Leistungsdichte bleibt der Wi-

derstand der Gondeln von der Anzahl der Antriebseinheiten näherungsweise unabhän-
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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 näherungsweise 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 verstärkt.
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Abbildung 5.7.: Relative Änderung der Gleitzahl L/D in Abhängigkeit der Propelleranzahl bezogen

auf die jeweilige turbo-elektrische Baseline-Konfiguration.

In Abbildung 5.8 ist der Treibstoffbedarf der effizientesten Konfigurationen für die jewei-

lige Propelleranzahl für beide Missionen dargestellt.
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Abbildung 5.8.: Relative Änderung des Treibstoffbedarfs mTreibsto f f in Abhängigkeit der Propeller-

anzahl bezogen auf die jeweilige turbo-elektrische Baseline-Konfiguration.

Bei Regionalflugzeugkonfigurationen zeigt sich bei geeigneter Wahl der Flächenbelastung

zwischen acht und zwölf Propellern ein Plateau im Treibstoffbedarf. Dies ist bemerkens-

wert, denn ab acht Propellern verringert sich die Propellerdurchsatzfläche, was den Wir-
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kungsgrad reduziert. Durch den niedrigeren Wirkungsgrad steigen jedoch die Überge-

schwindigkeiten im Nachlauf, wodurch höhere Maximalauftriebsbeiwerte erreicht wer-

den, die eine stetige Erhöhung der Flächenbelastung ermöglichen. Die höhere Flächenbe-

lastung kompensiert zunächst den Nachteil des sinkenden Propellerwirkungsgrads durch

die Verringerung der Flügel- und Leitwerksflächen. Ab vierzehn Propellern steigt bei Re-

gionalflugzeugkonfigurationen der Treibstoffbedarf erneut an, da der Wirkungsgradver-

lust mit zunehmen kleineren Propellern letztlich dominiert. Unter Berücksichtigung der

Unsicherheiten im Rahmen des Vorentwurfs kann man jedoch anmerken, dass der Treib-

stoffbedarf zwischen sechs und sechzehn Propellern näherungsweise unverändert bleibt.

Bei Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen hängen 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 führt 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 Treibstoffbedarfs in

vergleichbarer Größenordnung zu Regionalflugzeugen erzielt. Das Optimum ist bei 6 Pro-

pellern erkennbar, wobei nur geringe Abweichungen von weniger als 1% zu 8 Propellern

bestehen. Darüber hinaus steigt der Treibstoffbedarf langsam an.

Aus diesen Ergebnissen lässt sich schlussfolgern, dass verteilte Antriebe auch für Kurz-

und Mittelstreckenkonfigurationen bei geeigneter Propelleranzahl deutliche Vorteile bie-

ten können. Das Potential liegt im Bereich von 7% bis 13% in Abhängigkeit der Größe

der Triebwerksgondeln. Im optimistischen Fall ist es ähnlich ausgeprägt wie bei Regio-

nalflugzeugkonfigurationen. Die optimalen Propellerzahlen unterscheiden sich mit 6 bei

der Kurz- und Mittelstrecke und 8 bei der regionalen Mission geringfügig.

Zieht man letztlich den Vergleich zwischen den Turboprop-Referenzen und den turbo-

elektrischen Konzepten in Abbildung 5.9, lässt sich die wirtschaftliche Perspektive der

Elektrifizierung des Antriebs darstellen.
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Abbildung 5.9.: Relative Änderung des Treibstoffbedarfs mTreibsto f f in Abhängigkeit der Propeller-

anzahl bezogen auf die jeweilige Turboprop-Referenzkonfiguration.
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Bei Regionalflugzeugkonfigurationen lassen sich unter den getroffenen Annahmen die

Nachteile des turbo-elektrischen Antriebsstrangs kompensieren. Im besten Fall wird eine

Reduktion des Treibstoffbedarfs um ca. 3% erzielt. Die Gründe dafür sind ein vergleichs-

weise geringer Leistungsbedarf und eine optimistische Dimensionierung der Triebwerks-

gondeln mit steigender Gondelanzahl. Diese Ergebnisse zeigen vergleichbare Trends, die

auch im Projekt SynergIE [36] demonstriert wurden.

Bei Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen lassen sich durch den Einsatz von verteil-

ten Propellern am Flügel keine Vorteile gegenüber der Turboprop-Referenz erzielen, die

Nachteile der Elektrifizierung jedoch deutlich senken. Die Potentiale hängen stark von

dem gewählten Ansatz zur Gondeldimensionierung ab. Im Gegensatz zu Regionalflug-

zeugen weisen Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen höhere Leistungsanforderun-

gen auf, die zu einem stärkeren Massenanstieg des Antriebssystems durch die Elektrifi-

zierung führen. Wird eine optimistische Gondelmodellierung verwendet, erreichen die

Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen näherungsweise die Leistungs- Gewichtsver-

hältnisse der Regionalflugzeugkonfigurationen bei 6 und 8 Propellern. In diesem Bereich

wird auch ein mit der Referenz vergleichbarer Treibstoffbedarf erreicht. Bei Verwendung

eines konservativen Gondelmodells beträgt der minimale Nachteil 6% hinsichtlich der

Treibstoffmasse.

5.2. Schlussfolgerungen für den Vorentwurf von
Konfigurationen mit verteilten Propellern entlang
der Flügelvorderkante

In diesem Kapitel sind jene Erkenntnisse aus den durchgeführten Arbeiten zusammen-

gefasst, welche bei der Auslegung von Konfigurationen mit verteilten Propellerantrie-

ben entlang der Flügelvorderkante zu vorteilhaften Ergebnissen geführt haben. Weiter-

hin werden potentiell nachteilige Effekte der Antriebsverteilung besprochen, welche den

Entwurf maßgeblich beeinflussen.

Die vorliegende Arbeit bestätigt unter Verwendung eines integrierten Vorentwurfspro-

zesses mit physikalischer Erfassung der Propeller-Flügel-Interaktionseffekte im Wesent-

lichen die bereits bekannten Sachverhalte aus Quellen, die in den vorausgegangenen Ka-

piteln aufgeführt wurden. Als vorteilhafte Punkte sind eine geeignete Drehrichtung der

Propeller, eine Erhöhung der Propellerdurchsatzfläche, eine Steigerung der Flächenbe-

lastung, eine Verringerung der Leitwerksflächen und eine Reduktion des Leistungs- Ge-

wichtsverhältnisses zu nennen. Diese Maßnahmen 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 zusätzliche 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 gewählt werden, wie bereits in [104] gezeigt. Dies ist von der Zahl der

Propeller unabhängig. Je weiter außen am Flügel die Propeller positioniert werden, je hö-

her der Leistungseintrag ist und je kleiner die Streckung der Tragfläche ist, umso größer

ist deren Einfluss.

Eine Erhöhung der Propellerdurchsatzfläche durch eine geeignete Zahl an Propellern un-

ter Berücksichtigung 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 größerer Propeller beobachtet, jedoch wird dieser Nachteil durch die

gesteigerte Vortriebseffizienz überkompensiert. Die optimale Zahl der Propeller ist von

Konfigurationsmerkmalen wie der verfügbaren Spannweite und von dem maximal zu-

lässigen Propellerdurchmesser abhängig. Für die betrachteten Konfigurationen lagen die

optimalen Propellerzahlen bei 8 für Regionalflugzeuge und bei 6 für die Kurz- und Mit-

telstreckenkonfigurationen.

Entlang der Spannweite verteilte Propeller ermöglichen eine Erhöhung des Maximalauf-

triebs durch die Interaktion der Propellernachläufe mit der Tragfläche, wie in [95] de-

monstriert. Nach aktuellem Stand ist es nicht klar, ob der auf diese Weise erreichbare ma-

ximale Auftriebsbeiwert für den Landeanflug in Zukunft zulassungskonform sein wird.

Da dies jedoch einen maßgeblichen Vorteil von verteilten Antrieben darstellt, wird für die

folgende Argumentation davon ausgegangen. Durch die Erhöhung des Maximalauftriebs

kann die Flügelfläche für gegebene Start- und Landeanforderungen verkleinert werden,

wie bereits in [36] umgesetzt. Hierdurch wird eine deutliche Reduktion des Nullwider-

stands erreicht, welche weitere positive Schneeballeffekte nach sich zieht. Durch die Er-

höhung der Tragflächenstreckung ist jedoch nicht zwangsläufig eine Massenreduktion

der Tragfläche zu erwarten, da deren absolute Profildicke verringert wird.

Aufgrund der Flexibilität des elektrischen Antriebsstrangs lassen sich unsymmetrische

Flugzustände bei Triebwerksausfall durch eine gezielte Schubumverteilung vermeiden.

Wie bereits in [36] beschrieben, erlaubt dieser Umstand eine deutliche Verkleinerung der

Seitenleitwerksfläche, was Vorteile für die Masse und die Aerodynamik mit sich bringt.

Durch einen höheren Propellerwirkungsgrad, einen verringerten Konfigurationswider-

stand und die Redundanz der Antriebseinheiten sinkt der Leistungsbedarf von Konfigu-

rationen mit verteilten Antrieben, was bereits in [36] gezielt genutzt worden ist. Die Re-

duktion des Leistungs- Gewichtsverhältnisses führt zu einer deutlichen Einsparung der

Masse des Antriebssystems, was durch Schneeballeffekte positiv verstärkt wird. Als eine

maßgebliche Randbedingung für die minimale Leistung ließ sich bei den hier durchge-

führten Studien die Steigflugdauer identifizieren.

Bei Verwendung von verteilten Antrieben sind weiterhin diverse Herausforderungen zu

berücksichtigen. Ein turbo-elektrischer Antriebsstrang führt aufgrund von zusätzlichen

Antriebskomponenten wie Generatoren und Leistungselektronik zu einer Massenerhö-

hung und aufgrund von Energieumwandlungsprozessen zu teilweise beträchtlichen Wir-
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kungsgradverlusten [96]. Bei dem in dieser Arbeit gewählten, 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 für Regional, wie Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen möglich ist.

Prinzipiell hängt das Potential jedoch signifikant vom technologischen Fortschritt bei

elektrischen Komponenten ab.

Ein nachteiliger Effekt der Forderung nach aktiver Anströmung der Tragfläche ist der ho-

he resultierende Schub, welcher im Landeanflug zu kompensiert ist. Dies kann durch den

Einsatz eines widerstandsstärkeren Hochauftriebssystems oder durch zusätzliche Brems-

klappen erfolgen. Alternativ ist eine Umverteilung des Schubs zwischen den Antriebsein-

heiten zu prüfen, wie teilweise in [36] besprochen.

Der wachsende Widerstand der Triebwerksgondeln kann die vorteilhafte Zahl der An-

triebseinheiten beschränken. Dieser Effekt hängt von der Dimensionierung der Trieb-

werksgondeln, also dem tatsächlichen Platzbedarf der Elektromotoren ab. Ausgehend von

den Ergebnissen der vorliegenden Arbeit kann der Einfluss der Gondeln auf die Leis-

tungsfähigkeit der Konfiguration signifikant sein.

5.3. Wesentliche nicht quantifizierte Aspekte
Neben der Effizienz, auf welche die vorliegende Arbeit fokussiert ist, können vielfältige

weitere Kriterien zur Bewertung einer Konfiguration herangezogen werden. Die Lärme-

missionen sind unter anderem für den Landeanflug mit aktiver Anströmung von Interes-

se [23]. Nach [71] limitieren moderne Lärmobergrenzen den erlaubten Widerstand im Lan-

deanflug bereits heute. Durch die Annahme, den Landeanflug mit 50% der Triebwerks-

leistung durchzuführen und Bremsklappen zu verwenden, um den Schubüberschuss zu

kompensieren, erscheint eine hohe Lärmbelästigung wahrscheinlich. Von Vorteil kann

in diesem Zusammenhang eine größere Propellerfläche 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 Lärmreduktion genutzt werden könnten.

Die Ausfallszenarien, welche zur Dimensionierung der Flügelfläche und des Antriebss-

trangs herangezogen wurden, sind in den meisten Fällen stark vereinfacht aus der Per-

spektive der verbleibenden Leistung bewertet. Ein Beispiel dafür ist die Stabilität und

Steuerbarkeit bei einseitigem Triebwerksausfall. Es ist nicht geklärt, ob der Ausfall ei-

nes einzelnen Motors bzw. Propellers ein adäquates 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 würde.

Im Hinblick auf die Sicherheitsanforderungen ist nicht klar, wie die Nähe der Propeller

zueinander zu bewerten ist und ob größere Sicherheitsabstände vorzusehen wären. Ten-
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denziell steigt die Wahrscheinlichkeit von Schäden an benachbarten Antriebseinheiten

durch bspw. den Verlust eines Blattes. Die vorliegende Arbeit zeigt aus dieser Perspektive

die Obergrenze für das mögliche Potential von verteilten Propellern entlang der Flügel-

vorderkante für die betrachteten Kategorien von Flugzeugen unter den verwendeten An-

nahmen und Randbedingungen.

Weiterhin ist die Komplexität des Systems aus der Perspektive der Produktion und der

Wartung [99] interessant. Hierbei dürfte die Einfachheit des Antriebssystems von Vor-

teil sein. Anhand der vorliegenden Ergebnisse zeigt sich, dass bereits mit vier Propel-

lern in Kombination mit einer Erhöhung der Flächenbelastung und einer Reduktion

des Leistungs- Gewichtsverhältnisses deutliche Vorteile sowohl bei Regional- als auch

bei Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen erzielt werden können. Mit sechs Propel-

lern kann der Großteil der potentiellen Vorteile ausgeschöpft werden. Acht Propeller bie-

ten nur noch marginale Vorteile bei Regionalflugzeugkonfigurationen und bringen keine

Vorteile bei Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen, sodass eine höhere Systemkom-

plexität zur Effizienzsteigerung nicht beiträgt.





6. Zusammenfassung und
Ausblick

In diesem abschließenden 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 Durchführung von Entwurfsstudien und deren Auswertung.

Ein zentrales Arbeitspaket im Rahmen dieser Arbeit bestand im Aufbau eines Prozesses

für den konzeptionellen Vorentwurf von Flugzeugkonfigurationen mit verteilten Propel-

lern vor der Tragfläche unter Berücksichtigung von Propeller-Flügel-Interaktionseffekten

mit physikalischen Methoden. Die wesentlichen neuen Fähigkeiten dieses Prozesses sind

die automatisierte Erstellung der Polaren in Abhängigkeit der Leistungseinstellungen,

um den Einfluss der Propellernachläufe auf die Aerodynamik des Flugzeugs zu berück-

sichtigen, und die Verwendung dieser Polaren während der Missionsanalyse, um die ent-

sprechenden Interaktionseffekte zu erfassen. Um dies zu ermöglichen, beinhaltet der Pro-

zess unter anderem den automatisierten Propellerentwurf, den Aufbau des Antriebss-

trangs und die automatische Integration der Propeller. Es können turbo-elektrische An-

triebsstränge sowie Turboprop- Antriebe verwendet werden. Der Vorentwurfsprozess er-

laubt es, den konzeptionellen Entwurf und die Bewertung von Konfigurationen mit unter-

schiedlichen Anordnungen von Propellern vor der Tragfläche für unterschiedliche Missio-

nen unter Berücksichtigung von verschiedenen Technologieannahmen vergleichsweise

schnell und im Rahmen von Studien konsistent durchzuführen. Für die Evaluierung der

Leistungen im Langsamflug wurden weitere Prozesse zur Berechnung der Hochauftriebs-

polaren unter Einsatz von physikalischen Methoden und zur Auswertung der relevanten

Betriebszustände unter Berücksichtigung dieser Polaren aufgebaut.

In den beschriebenen Prozessen wurden existierende Werkzeuge für aerodynamische Be-

rechnungen, ein Traglinienverfahren höherer Ordnung mit Profilkorrektur und der Be-

rücksichtigung von Propellernachlauffeldern sowie ein Blattelementverfahren für den

Propellerentwurf und 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 öffentlich verfügbaren Studien, welche mit hoch-genauen

Verfahren durchgeführt wurden, bestätigt. Die ermittelten Abweichungen hinsichtlich

des Propellerwirkungsgrads und der Gleitzahl bei für diese Arbeit repräsentativen Fäl-

len lagen unter 5%, was als akzeptabel für den konzeptionellen Vorentwurf angesehen

wurde.

Ein weiteres zentrales Arbeitspaket im Rahmen dieser Arbeit umfasste Entwurfsstudi-

en mit den aufgebauten Prozessen. In monodisziplinären Studien wurden zunächst die

für den Vorentwurf zentralen Effekte von verteilten Antrieben wie der Einfluss der Pro-

pelleranzahl auf die Gleitzahl oder den Propellerwirkungsgrad, der Effekt der Propeller-

Flügelinteraktion auf den Maximalauftrieb und das Nickmoment sowie der Einfluss der

Leistungsverteilung zwischen den Propellern auf die Gesamteffizienz isoliert untersucht.

Weiterhin wurde der Einfluss der Flügelflächenreduktion 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 für den multidisziplinären Entwurf definiert. Für die multidisziplinären Stu-

dien wurde der Entwurfsprozess zunächst anhand von öffentlich zugänglichen Daten zu

Regionalflugzeugen mit Turboprop- und turbo-elektrischen Antrieben kalibriert. Darauf-

hin wurden Parameter wie die Propelleranzahl, die Flächenbelastung sowie das Leistungs-

Gewichtsverhältnis unter Berücksichtigung von Schneeballeffekten einzeln variiert, um

quantitative Aussagen zu den Einflüssen dieser Maßnahmen aus der Perspektive des Flug-

zeuggesamtentwurfs zu tätigen. Anschließend wurden, als ein wesentlicher Teil der vor-

liegenden Arbeit, multidimensionale Entwurfsstudien durch die simultane Variation die-

ser Parameter durchgeführt. In einem ersten Schritt wurde dabei der Entwurfsraum grob

untersucht und durch die Auswertung der Treibstoffeffizienz sowie der Zulassungsanfor-

derungen wie der Anfluggeschwindigkeit eingegrenzt. Anschließend wurden innerhalb

des gültigen Entwurfsraums weitere Konfigurationen entworfen, um die Ergebnisdichte

zu erhöhen und optimale Konfigurationen für 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 Treibstoffbedarfs von bis zu 12% gegenüber

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 Ansätze zur Gondeldimensionierung variiert, was zu unter-

schiedlichen Ergebnissen geführt hat. Die Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen, die

mit einem konservativen Ansatz zur Gondeldimensionierung entworfen wurden, haben

eine Reduktion des Treibstoffbedarfs 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 Größenordnung erzielt werden.

Für beide Ansätze 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 für die

Bewertung des Einflusses der Elektrifizierung des Antriebsstrangs genutzt. Die optimale

Regionalflugzeugkonfiguration hat gegenüber der Turboprop- Referenz einen Vorteil von

3% hinsichtlich des Missionstreibstoffbedarfs gezeigt. Die Nachteile der Elektrifizierung

des Antriebsstrangs wie die Massen zusätzlicher Komponenten und die Wirkungsgradver-

luste durch Energieumwandlung konnten demnach durch die Verwendung von verteil-

ten Antrieben und den dadurch ermöglichten Modifikationen an der Flugzeugzelle leicht

überkompensiert 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 gegenüber der Referenz im besten Fall auf ca. 6% reduziert werden.

6.2. Ausblick
Die im Rahmen dieser Arbeit aufgebauten Entwurfsketten bieten umfangreiche Möglich-

keiten, um den Einsatzbereich zu erweitern und die Unsicherheiten durch die Modell-

auswahl zu verringern. Diese Modifikationen übersteigen den Umfang dieser Arbeit und

werden deshalb im Folgenden als potentieller Ausblick diskutiert.

Eine wesentliche, durch die Auswahl der verfügbaren Werkzeuge bedingte Vereinfachung,

ist die Entkopplung der Berechnung der Propellernachlauffelder von dem Strömungsfeld

der Tragfläche. 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 für stark verteilte Propeller. Für künftige 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 Tragfläche gegenüber dem aktuell verwendeten Ansatz mit statischen Nach-

lauffeldern interne Iterationen erfordern würde, was eine steigende Berechnungsdauer

zur Folge hätte. Dies würde durch zunehmend leistungsfähige Rechner jedoch voraus-

sichtlich keinen nennenswerten Nachteil darstellen. Für den Entwurf wäre zu erwarten,

dass Konfigurationen mit vergleichsweise vielen Propellern höhere Flächenbelastungen

erlauben würden als im Rahmen dieser Arbeit ermittelt. Hierdurch wären sie etwas effi-

zienter.

Eine weitere methodenbedingte Einschränkung ist die Verwendung eines spaltfreien Hoch-

auftriebssystems. Dadurch weisen die betrachteten Konfigurationen niedrigere Flächen-
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belastungen im Vergleich zu realen Flugzeugen auf. Auch wenn erwartet wird, dass sich die

allgemeinen Trends nicht signifikant ändern würden, scheint es sinnvoll, dieses Hochauf-

triebssystem durch eine realistischere Variante in Zukunft zu ersetzten. Eine geeignete

Methode zur Berücksichtigung der reibungsbehafteten Effekte bei der Berechnung von

Hochauftriebspolaren wäre zu diesem Zweck noch zu erarbeiten. Man kann davon ausge-

hen, dass durch eine höhere Flächenbelastung der operationelle Auftriebsbeiwert steigen

würde. Das resultierende Potential einer reduzierten Flügelfläche würde voraussichtlich

nicht so groß sein, wie in dieser Studie ermittelt. Eine Anpassung der Tragflächenprofi-

le an höhere Auftriebsbeiwerte in Abhängigkeit der Flächenbelastung wäre in diesen Fall

sinnvoll. Zugleich würde dies die Anzahl an Parametern sowie den Rechenaufwand erhö-

hen.

Die spezifischen Leistungsdichten der elektrischen Komponenten werden in dieser Ar-

beit konstant gehalten. Dies ist in grober Näherung und für eine einzelne Flugzeugkate-

gorie vertretbar, schränkt jedoch die Flexibilität des Entwurfsprozesses ein. Deshalb ist

es ratsam, skalierbare Modelle für elektrische Komponenten zu implementieren. Zu be-

rücksichtigen ist, dass dadurch die Prozessstabilität negativ beeinflusst werden könnte.

Für den Entwurf würden die Vorteile der Leistungsreduktion aufgrund sinkender Wir-

kungsgrade etwas geringer als im Rahmen der durchgeführten Studien ausfallen.

Es hat sich gezeigt, dass unterschiedliche Ansätze zur Dimensionierung der Triebwerks-

gondeln zu deutlich unterschiedlichen Trends und Größenordnungen mit zunehmender

Zahl von Antriebseinheiten führen. Daran ist der Bedarf eines universellen Modells zur

Gondeldimensionierung im Rahmen des Vorentwurfs erkennbar.

Die Verteilung von Antrieben entlang der Tragfläche beeinflusst die Tragflächenmasse. Im

Rahmen dieser Arbeit wird ein Ersatzmodell zur Massenabschätzung verwendet, welches

den Einfluss von bis zu vier Triebwerksgondeln berücksichtigt, jedoch nicht deren spezi-

fische Positionen. Insbesondere bei Konfigurationen mit wenigen Antriebseinheiten, die

weit außen an der Tragfläche angeordnet sind, wären Abweichungen aufgrund der Las-

ten beim Landestoß zu erwarten. Für den Entwurf würde es bedeuten, dass die Masse der

Tragfläche von Regionalflugzeugkonfigurationen mit vier Propellern steigen und deren

Verbesserungspotential sinken würde. Bei Kurz- und Mittelstreckenkonfigurationen sind

die Antriebseinheiten innen fokussiert, weshalb ein potentieller Massenzuwachs, wenn

überhaupt zutreffend, deutlich schwächer sein dürfte.

Die Leitwerke werden anhand von empirischen Leitwerksvolumenkoeffizienten ausge-

legt. Insbesondere für das Höhenleitwerk bleibt jedoch die Frage offen, ob es in der La-

ge sein würde, das durch die Propeller-Flügel-Interaktion verstärkte Nickmoment aus-

zubalancieren. Einfache Studien im Rahmen dieser Arbeit haben einen vergleichsweise

geringen Einfluss der Leitwerksvergrößerung auf die Effizienz der Gesamtkonfiguration

gezeigt. Allerdings basieren diese Studien auf vereinfachten, statischen Annahmen und

sind deshalb nur als vorläufige Abschätzungen anzusehen.

Als Triebwerksmodell wird eine öffentlich verfügbare, für einen Turboprop typische Trieb-

werkscharakteristik eingesetzt. Sie wird anhand des Leistungsbedarfs der jeweiligen Kon-
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figuration skaliert. Während dieser Ansatz für Regionalflugzeugkonfigurationen aufgrund

der gewählten Leistungsklasse plausibel erscheint, ist es für Kurz- und Mittelstreckenkon-

figurationen vermutlich mit größeren Abweichungen von der Realität verbunden. Auch

wenn nicht erwartet wird, dass die relativen Trends sich generell ändern, wird empfoh-

len, das Triebwerksmodell künftig zu verfeinern, da insbesondere die Sensitivität der

Leistung von der Luftdichte mit zunehmender Reiseflughöhe eine signifikante Zunah-

me des Leistungs- Gewichtsverhältnisses und damit der Masse des Antriebsstrangs nach

sich zieht.

Für alle betrachteten Konfigurationen wurde unabhängig von dem Ausmaß der Propeller-

Flügel-Interaktion eine voll-turbulente Umströmung der Tragfläche angenommen. Je-

doch bieten Konfigurationen mit wenigen Propellern insbesondere in Kombination mit

Tragflächen hoher Streckung die Möglichkeit, beträchtliche Bereiche der Tragfläche lami-

nar zu halten, was mit vielen Propellern und damit einer großen, von den Propellernach-

läufen betroffenen Fläche nicht realisierbar wäre. Dies würde den potentiellen Vorteil von

verteilten Antrieben voraussichtlich verringern.

Im Rahmen dieser Arbeit wurde gezeigt, dass geringe Änderungen der Leistungsdich-

ten von elektrischen Komponenten einen vergleichsweise geringen Einfluss auf die Ge-

samteffizienz und keinen erkennbaren Einfluss auf die relativen Trends haben. Natürlich

besteht noch ein großer Freiraum hinsichtlich interessanter Entwurfsstudien mit weite-

ren Technologieszenarien. In diesem Zusammenhang wären Erweiterungen des Prozesses

für alternative Antriebssysteme sinnvoll. Ein batterie-elektrisches System zum Beispiel

würde in erster Näherung im Gegensatz zu Gasturbinen keine Abhängigkeit der Leistung

von der Luftdichte bzw. Flughöhe aufweisen.
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A. Anhang

A.1. Anmerkungen zur Dimensionierung der
Triebwerksgondeln

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

Für diese Studie werden die Gondeln als Zylinder approximiert. Das Verhältnis aus Län-
ge zu Durchmesserl / d wird konstant gehalten, um gleiche Formfaktoren FF nach For-
mel A.2 zu gewährleisten. Vernachlässigt man die E�ekte der Reynoldszahl im Reibungs-
koe�zienten Cf , welche mit der Länge skalieren, bleibt die Ober�äche Swet der ma�geb-
liche Treiber für den Widerstand CD0 gemä� Formel A.1.
Nach [78] berechnen sichCD0 und FF wie folgt:

CD0 = Cf FF Q
Swet

Sre f
(A.1)

FF = 1 +
0.35
l / d

(A.2)

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

Ein zentraler Parameter für die zuverlässige Bestimmung von aerodynamischen Beiwer-
ten der AP-Map ist die Diskretisierung von Trag�ächen 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 Berücksichtigung von verschiedenen Propellerzahlen durchgeführt. Zu berücksich-
tigen ist, dass man nicht direkt die Anzahl von Paneelen in Lifting_Line festlegt, sondern
über Parameter eine automatische Vernetzung steuert. Diese ist unter anderem vom Auf-
bau von Trag�ächensegmenten in der CPACS-Datei abhängig. Für diese Arbeit wurde ein
standardisierter Aufbau der Trag�äche verwendet, sodass die Parameter universell ein-
setzbar bleiben. Bei einer Änderung des Trag�ächenaufbaus müssten 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 für unterschiedliche Paneelierungen in Spannweitenrich-
tung. Abbildung A.3 zeigt dabei die drei fein Aufgelösten Polaren aus Abbildung A.2 (c3s10,
c3s16, c3s20) sowie drei weitere Polaren als Zwischenschritte (c3s12, c3s14, c3s18). Die Ein-
träge in der Legende sind wie folgt zu verstehen: die Zahl, welche auf “c” folgt, entspricht
dem Parameter für die Anzahl der Paneele in Tiefenrichtung (abgeleitet von chordwise),
während 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 für die höchste anvisierte Propelleranzahl von16 ist ab einem Wert von
10für die Steuerung der Paneele in Spannweitenrichtung erkennbar. Für 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 für die Gleitzahl und das
Nickmoment in Abbildungen A.4 und A.5 evaluiert. In dem betrachteten Wertebereich
ist keine o�ensichtliche Sensitivität feststellbar. Der Steuerparameter wird deshalb mit
einem Wert von 3 so gewählt, 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 CM y .
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Es ist anzumerken, dass für monodisziplinäre Studien höhere Au�ösungen verwendet
wurden, da die Zahl der Propeller jene beim Flugzeuggesamtentwurf überstieg. Eine re-
präsentative Diskretisierung der Trag�äche mit den Parametern c3s16 ist in Abbldung A.6
dargestellt.

Abbildung A.6.:Diskretisierung der Trag�ächen mit der Parameterkombination c3s16.
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A.3. Studien zur Au�ösung der AP-Map für den
Vorentwurfsprozess

Im Idealfall wäre es wünschenswert, eine möglichst feine, generische AP-Map nutzen zu
können, um ohne Vorwissen über die Eigenschaften einer Kon�guration wie die Reise-
�ughöhe oder die zugehörige Leistungseinstellung, universell Daten generieren zu kön-
nen. Jedoch hat sich gezeigt, dass ein solcher Ansatz aufgrund der erforderlichen Rechen-
dauer nicht zielführend ist. Deshalb wird der Versuch unternommen, durch eine gezielte
Vorgabe von sinnvollen Betriebspunkten die Au�ösung der AP-Map zu reduzieren.
Dazu wird zunächst eine Studie durchgeführt, bei der generische AP-Maps mit gleich-
mä�ig verteilen, steigenden Stützstellenzahlen, also Machzahlen, Flughöhen und Leis-
tungseinstellungen, verwendet werden. Hierfür wird bei einer repräsentativen Regional-
�ugzeugkon�guration der Missionstreibsto�bedarf unter Einsatz von AP-Maps mit un-
terschiedlichen Au�ösungen bestimmt. Weiterhin wird eine zweite Studie durchgeführt,
bei welcher ein Betriebspunkt im Bereich des Reise�ugs sowie bei Maps ab einer Grö�e
von 4x4x4 auch die Ausweichmission explizit berücksichtigt werden. Jede Map wird zwi-
schen der Meeresspiegelhöhe und der maximalen Reise�ughöhe, einer sinnvollen mini-
malen und maximalen operationellen Machzahl sowie der Leistungseinstellung von0%
bis 100%aufgespannt. Diese Werte bilden die Ränder des Datenfelds. Werden mehr Punk-
te durch den Benutzer zur Verfügung gestellt, als für die genannten Betriebspunkte und
Randbereiche benötigt werden, werden die grö�ten “Lücken” zwischen den vorgegebenen
Daten automatisch aufgefüllt.
Die Ergebnisse der Studien sind in Abbildung A.7 dargestellt. Gezeigt ist die relative Ab-
weichung des Missionstreibsto�bedarfs in Abhängigkeit der Au�ösung der AP-Maps, wo-
bei die feinste generische Map mit 1000 Stützstellen (10x10x10) als Bezugsniveau verwen-
det wird. Die Ergebnisse zeigen, dass bei einer Vorgabe von sinnvollen Betriebspunkten in
der Nähe des Reise�ugpunkts bereits mit einer vergleichsweise dünn besiedelten AP-Map
sehr gute Ergebnisse erzielt werden. Sie zeigen auch, dass eine signi�kant höhere Anzahl
von Stützstellen die Genauigkeit nicht wesentlich erhöht und deshalb insbesondere im
Rahmen des Vorentwurfs zu vermeiden ist, um die Berechnungsdauer möglichst niedrig
zu halten. Ausgehend von diesen Studien wird die Au�ösung von 4x4x4 als Kompromiss
zwischen Genauigkeit und Berechnungsdauer gewählt. Auf diese Weise werden die Be-
triebspunkte für den Reise�ug und die Ausweichmission berücksichtigt, sodass Interpo-
lationsfehler in den beiden wesentlichen Betriebsbereichen deutlich reduziert werden.
Solch eine Vereinfachung ist möglich, da im Rahmen dieser Arbeit die Reise�ughöhe in
der jeweiligen Studie konstant gehalten wird. Je nach gewünschter Flexibilität kann es
jedoch erforderlich sein, die AP-Map gezielt mit weiteren Stützstellen auszustatten, um
entsprechende Bereiche feiner aufzulösen. Weiterhin ist anzumerken, dass keine Unter-
suchungen zum individuellen Ein�uss einzelner Parameter (Machzahl, Flughöhe, Wellen-
leistung) durchgeführt wurden.
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Abbildung A.7.:Relative Abweichung des Missionstreibsto�bedarfs bei Verwendung von AP-
Maps mit unterschiedlicher Au�ösung und Stützstellenverteilung bezogen auf die
10x10x10 Map mit generischer Stützstellenverteilung.

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 Stützstellen (links) und einer AP-Map mit gezielt verteilten 4x4x4 Stütz-
stellen (rechts), welche zu Ergebnissen der Missionsanalyse mit vernachlässigba-
ren Abweichungen führen.

Für die Berechnung der Polaren im Langsam�ug werden deutlich verfeinerte Maps hin-
sichtlich der Machzahl und der Wellenleistung verwendet. Jedoch werden nur Flughöhen
zwischen0 m und 2000m berücksichtigt.
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