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Aeroelastisches Verhalten einer doppelt gepfeilten Rotorblattspitze bei kollektiven
Schubpolaren und Dynamic Stall
Technische Universitat Braunschweig

Lange Zeit waren Rotorblatter mit rechteckiger Planform und parabolischem Endbogen der
Standard fiir kommerzielle Hubschrauber. Allerdings gestaltet es sich mittlerweile schwierig,
diese Geometrie hinsichtlich Leistung, Larm und Vibrationen zu optimieren. Daher wurden in
jingerer Vergangenheit innovative Rotorblatt-Geometrien entwickelt, die kommerziellen
Rotorblattern in puncto Leistung ebenblrtig sind, zugleich aber ein geringeres Larm- und
Vibrationsniveau aufweisen. Ein markantes Merkmal der Planform dieser Rotorblatter ist die
Doppelpfeilung (Vorwarts- und Rickwartspfeilung), die fir eine Larm- und Vibrationsreduktion
sorgt.

Im Rahmen dieser Arbeit wurde das aeroelastische Verhalten eines doppelt gepfeilten
Rotorblattes an einem 4-Blatt Rotor bei kollektiven Schubpolaren und unter Dynamic Stall
Bedingungen untersucht.

Hierbei hat sich gezeigt, dass das Rotorblatt bei kollektiven Einstellwinkeln einen zweistufigen
Strémungsabriss aufweist, was zunachst zu einem Abfall und anschlieRend zu einem starken
Anstieg des Nickmoments flhrt. Unter Dynamic Stall Bedingungen zeigt sich ein nicht-lineares
Schwingungsverhalten des Rotorblattes in der Schlagbewegung, dies lasst sich auf den
phasenverschobenen  Strdmungsabriss zwischen Vorwarts- und Rickwarts-Pfeilung
zurickfihren.

Rotor blade aeroelasticity, helicopters, unsteady aerodynamics, dynamic stall, thrust polars,
loads, design, rotor blade dynamics, wind tunnel experiments
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Martin Michael MULLER
German Aerospace Center (DLR), Institute of Aeroelasticity, Géttingen

Aeroelastic behavior of a double-swept rotor blade tip under collective thrust polars and
dynamic stall

Technical University Braunschweig

For a long time, rotor blades with a rectangular planform and parabolic tip were the standard for
commercial helicopters. However, it is now proving difficult to optimize this geometry in terms of
performance, noise, and vibration. As a result, innovative rotor blade geometries have been
developed in recent years that are similar in terms of performance compared to commercial rotor
blades, but have lower noise and vibration levels in parallel. A prominent feature of the planform
of these rotor blades is the double sweep (forward and backward sweep), which reduces noise
and vibration.

This study investigated the aeroelastic behavior of a double-swept rotor blade on a 4-blade rotor
under collective thrust polars and dynamic stall conditions.

It was found out that the rotor blade reveals a two-step stall at increasing collective pitch angles,
which initially leads to a decrease and subsequently to a sharp increase in the pitch moment.
Under dynamic stall conditions, the rotor blade shows a non-linear flapping behavior during a
pitch cycle, this can be linked to the phase-shifted stall between forward and backward sweep
part of the blade.
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Abstract

For a long time, rotor blades with a rectangular planform and parabolic tip were the
standard for commercial helicopters. However, it is now proving difficult to optimize
this geometry in terms of performance, noise, and vibration. As a result, innovative
rotor blade geometries have been developed in recent years that are similar in terms of
performance compared to commercial rotor blades, but have lower noise and vibration
levels in parallel. A prominent feature of the planform of these rotor blades is the double
sweep (forward and backward sweep), which reduces noise and vibration. However, this
novel planform also results in altered aeroelastic behavior at collective and cyclic pitch
angles. This behavior must be investigated and understood so this resulting loads can be
taken into account in the design of the rotor blades as well as on the rotor hub design.
This dissertation investigates the aeroelastic behavior of a double-swept rotor blade
on a 4-blade rotor at collective thrust polars and under dynamic stall conditions. The
measurements were carried out at the Rotor Test Facility Géttingen. A new set of rotor
blades was also developed as part of this work.

The rotor blades were equipped with various sensors. Unsteady pressure transducers
were installed to measure the unsteady surface pressures and strain gauges were used to
measure integral blade loads. During the test campaign, blade tip deformation was also
determined optically using retroreflective markers, and the unsteady surface pressure
distribution was measured by using unsteady pressure-sensitive paint. In addition, the
development of the flow field and the blade tip vortices was measured using particle
image velocimetry. In the various test campaigns, collective and cyclic pitch angles were
approached in different configurations in order to understand the stall behavior of the
rotor blades and, subsequently, in combination with deformation and integral load data,
to be able to draw conclusions about the aeroelastic behavior.

It has been shown that the rotor blade reveals a two-stage stall at collective pitch angles.
In addition, the stall behavior at high collective pitch angles first leads to a drop and then
to a sharp increase in the pitch moment. Under dynamic stall conditions, the rotor blade
exhibits non-linear oscillation behavior in the flapping motion, which can be attributed
to the phase-shifted stall between forward and backward sweep. The non-linearity in
the oscillation behavior can be described as a change in the qualitative blade flap trend
compared to the pitch angle trend. Within the scope of this dissertation, it was determined
that the aerodynamic mechanism for the nonlinear oscillation behavior of the rotor blade
in the flapping motion is very different from the leading edge dynamic stall mechanism
(forming omega vortex).



Kurzfassung

Lange Zeit waren Rotorblatter mit rechteckiger Planform und parabolischem Endbogen
der Standard fiir kommerzielle Hubschrauber. Allerdings gestaltet es sich mittlerweile
schwierig, diese Geometrie hinsichtlich Leistung, Lérm und Vibrationen zu optimieren.
Daher wurden in jiingerer Vergangenheit innovative Rotorblatt-Geometrien entwickelt,
die kommerziellen Rotorbldttern in puncto Leistung ebenbiirtig sind, zugleich aber ein
geringeres Larm- und Vibrationsniveau aufweisen. Ein markantes Merkmal der Planform
dieser Rotorblitter ist die Doppelpfeilung (Vorwérts- und Riickwértspfeilung), die fiir
eine Larm- und Vibrationsreduktion sorgt. Allerdings bringt diese neuartige Planform
auch ein verdndertes aeroelastisches Verhalten bei kollektiven und zyklischen Einstell-
winkeln mit sich. Dieses Verhalten muss untersucht werden und bekannt sein, damit die
daraus resultierenden Lasten bei der Auslegung der Rotorblitter sowie am Rotorkopf
beriicksichtigt werden kénnen. Im Rahmen dieser Dissertation wird das aeroelastische
Verhalten eines doppelt gepfeilten Rotorblattes an einem 4-Blatt Rotor bei kollektiven
Schubpolaren und unter Dynamic Stall Bedingungen untersucht. Die Messungen wurden
in der Rotor Testanlage Gottingen durchgefiihrt. Dazu wurde ebenfalls im Rahmen dieser
Arbeit ein neuer Rotorblattsatz entwickelt.

Die Rotorbldtter wurden mit unterschiedlicher Sensorik ausgestattet. Dabei wurden
instationdre Drucksensoren zur Messung instationdrer Oberflichendriicke eingebaut und
Dehnungsmessstreifen zur Messung integraler Blattlasten verwendet. Zudem wurde
wéhrend der Testkampagne die Blattspitzendeformation (optisch) mit retroreflektieren-
den Markern ermittelt sowie die flachige instationédre Oberflichendruckverteilung mittels
instationérer drucksensitiver Farbe gemessen. Des Weiteren wurde die Entwicklung des
Stromungsfeldes und der Blattspitzenwirbel mit Particle Image Velocimetry vermessen.
In den verschiedenen Testkampagnen wurden kollektive und zyklische Einstellwinkel
in unterschiedlichen Konfigurationen angefahren, um das Strémungsabrissverhalten der
Rotorblétter zu verstehen und darauf aufbauend, in Kombination mit Deformations- und
integralen Lastdaten, auf das aeroelastische Verhalten schlieien zu kénnen.

Hierbei hat sich gezeigt, dass das Rotorblatt bei kollektiven Einstellwinkeln einen zweistu-
figen Stromungsabriss aufweist. Zudem fiihrt das Abrissverhalten bei hohen kollektiven
Einstellwinkeln zunéchst zu einem Abfall und anschliefend zu einem starken Anstieg des
Nickmoments. Unter Dynamic Stall Bedingungen zeigt sich ein nicht-lineares Schwin-
gungsverhalten des Rotorblattes in der Schlagbewegung, dies ldsst sich auf den phasen-
verschobenen Stromungsabriss zwischen Vorwérts- und Riickwérts-Pfeilung zuriickfithren.
Wobei die Nichtlinearitiit im Schwingungsverhalten als Anderung des qualitativen Blatt-
schlagverlaufs im Vergleich zum Einstellwinkelverlauf beschrieben werden kann. Somit
wurde im Rahmen dieser Dissertation festgestellt, dass der aerodynamische Mechanismus

ii



fiir das nicht-lineare Schwingungsverhalten des Rotorblattes in der Schlagbewegung
sehr unterschiedlich zum Vorderkanten Dynamic Stall Mechanismus (sich bildender
Omega-Wirbel) ist.
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1. Einleitung

Sich in nahezu allen sechs Freiheitsgraden in der Luft zu bewegen, das kann nur ein
Hubschrauber. Die Fahigkeit, zu schweben (hovern), und aus dieser Position in alle
Raumrichtungen fliegen zu kénnen, macht den Hubschrauber zu einem einzigartigen
Luftfahrzeug, welches aus verschiedensten Einsatzgebieten heutzutage nicht mehr weg-
zudenken ist. Die Moglichkeit, schwebend Giiter und Personen aufnehmen zu kénnen
und diese genauso wieder absetzen zu kénnen, macht Hubschrauber fiir Rettungseinsétze,
Such- und Aufklarungsoperationen sowie Unterstiitzungsaufgaben unverzichtbar. Diese
Szenarien sind nur einige wenige Einsatzmoglichkeiten fiir Hubschrauber aus einer breiten
Palette. Die wirkliche Missionsvielfalt gestaltet sich noch weitaus breiter. Vor allem in
schwer zugénglichem Gelidnde wie Gebirge, auf dem Meer oder in bewaldetem Gebiet sind
die Féahigkeiten des Hubschraubers unverzichtbar. Diese besonderen Flugeigenschaften
konnen bei Hubschraubern mit unterschiedlichsten Konfigurationen erreicht werden. Ne-
ben der gebriuchlichsten und erfolgreichsten (konventionellen) Konfiguration mit Haupt-
und Heckrotor, sieche Abbildung 1.1, haben sich auch noch folgende Bauarten etabliert:
Side by Side Rotoranordnung (z.B. Mil Mi-12 Homer), Tandembauweise (z.B. CH-46,
CH-47), koaxiale Rotoren (z.B. Ka 50 Hokum), die Flettner Konfiguration (Kaman K1200
K-Max) sowie die Kipprotorkonfiguration (V-22 Osprey) [1].

Abbildung 1.1.: Konventionelle Hubschrauber Konfiguration, links: EC155 mit Fenestron
als Heckrotor; Rechts: H225 mit normaler Heckrotorbauweise [2]

Da die konventionelle Hubschrauberkonfiguration mit Haupt- und Heckrotor (in leichter
Abwandlung mit Fenestron) auch heute noch die erfolgreichste und meistverkaufte ist,
beziehen sich die meisten wissenschaftlichen Studien auf diese Bauart [3]. Hierbei wird
das durch den Antrieb des Hauptrotors verursachte Drehmoment durch den Heckrotor



1. Einleitung

ausgeglichen, wodurch die Steuerung um die Hochachse des Hubschraubers (Gieren)
erfolgt. Um den Schub am Heckrotor zu variieren (notwendig, wenn das Drehmoment am
Hauptrotor ansteigt oder abfillt), wird der Einstellwinkel aller Rotorblitter des Heckro-
tors kollektiv angehoben oder abgesenkt. Dasselbe Prinzip wird auch beim Hauptrotor
eingesetzt, um den Gesamtschub mittels einer Taumelscheibe zu variieren. Zuséatzlich
zur kollektiven Einstellwinkelverstellung erfolgt beim Hauptrotor (im Vorwértsflug) auch
eine zyklische Variation des Einstellwinkels {iber den Umlauf. Dabei nickt jedes Rotor-
blatt (in der Regel um den ¢/4-Punkt) einmal pro Umdrehung in einer harmonischen
Sinusschwingung um einen vorgegebenen zyklischen Winkel. Der Grund fiir diese zy-
klische Nickbewegung des Rotorblattes, liegt in der ungleichméfigen Verteilung der
Rotorblattanstromgeschwindigkeit um die Rotorachse, siche Abb.1.2.
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(a) Schwebeflug (b) Vorwiértsflug

Abbildung 1.2.: Verteilung der Anstrémgeschwindigkeit am Hauptrotor, links: Schwebe-
flug; rechts: Vorwértsflug [2]

Wie in Abbildung 1.2a zu erkennen ist, nimmt die Anstromgeschwindigkeit am Rotor-
blatt aufgrund der Rotation linear mit dem Radius zu. Im Schwebeflug fithrt dies zu
einem getrimmten Zustand (Kréfte- und Momentengleichgewicht) um die Rotorachse
und damit zu einem stabilen Schwebeflug. Befindet sich der Hubschrauber jedoch im
schnellen Vorwérts- oder Mandverflug, tiberlagert sich der linear ansteigende Anteil der
Anstromgeschwindigkeit aus der Rotation mit der konstanten Vorwértsfluggeschwindigkeit
des Hubschraubers. Dies fiihrt zu einer ungleichméfigen Verteilung der Anstrémgeschwin-
digkeit um die Rotorachse normal zur Flugrichtung, siche Abb.1.2b. Somit generiert das
vorlaufende Rotorblatt, bei gleichbleibendem Einstellwinkel iber dem Umlauf, deutlich
mehr Auftrieb als das riicklaufende Rotorblatt (siche Abbildung 1.2b), was zu einem
starken Rollmoment des Hubschraubers fithren wiirde. Um dem entgegenzuwirken und
ein Kréfte- und Momentengleichgewicht (getrimmter Flugzustand) um die Rotorachse
herzustellen, durchlaufen alle Rotorblatter eine zyklische Nickbewegung tiber den Um-
lauf. Dadurch erfihrt das Rotorblatt auf der vorlaufenden Seite niedrige Einstellwinkel
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(was den Auftrieb reduziert), auf der riicklaufenden Seite hingegen hohe Einstellwinkel
(was den Auftrieb erhoht). Amplitude und Lage der zyklischen Nickschwingung sind
dabei vom Flugzustand und der Geschwindigkeit abhéngig. Somit wird eine gleichméBige
Auftriebsverteilung um das Rotorzentrum erzeugt. Gleichzeitig dient die zyklische Blatt-
winkelverstellung der Steuerung des Hubschraubers.

Wie in Abbildung 1.2b zu erkennen ist, erzeugt die iiberlagerte Geschwindigkeitsverteilung
starke Unterschiede sowohl in der Blattspitzen-Machzahl als auch in der Queranstromung
des vorderen und hinteren Rotorblattes. Dies fithrt zu unterschiedlichsten aerodyna-
mischen Phénomenen am Hauptrotor. Am vorlaufenden Rotorblatt treten Effekte wie
Verdichtungsstofe, stoBinduzierte Ablosung und Buffet auf [1,2]. Das riicklaufende Ro-
torblatt wird im inneren Bereich sogar von hinten angestromt (Abb.1.2b). Wie viel
Prozent des inneren Radius vom Blatt Riickanstromung erfahren, kann am Fortschritts-
grad p abgelesen werden. Dieser betrégt im schnellen Vorwértsflug bei kommerziellen
Hubschraubern bis zu p = 0.3. Des Weiteren bildet sich am riicklaufenden Rotorblatt
ein aerodynamisches Phinomen, welches die Flugenvelope des Hubschraubers begrenzt,
der Dynamic Stall [4-6]. Beim Dynamic Stall werden hohe Auftriebskrifte und Nickmo-
mente generiert sowie starke Vibrationen induziert, was dazu gefithrt hat, dass dieses
Phénomen in der Vergangenheit umfassend untersucht wurde. Des Weiteren sorgen Blade-
Vortex-Interaktion (BVI) [7] und high-speed impulsive noise (HSI) fiir eine erhebliche
Larmabstrahlung des Hauptrotors. Diese Vielzahl von Phinomenen und Effekten macht
die Leistungsoptimierung eines Rotorblattes besonders komplex.

Abbildung 1.3.: Airbus Helikopter H160 mit doppelt gepfeiltem Blue Edge Rotorblatt [2]

Im Rahmen des Kooperationsprojekts ERATO (DLR, ONERA, Eurocopter) wurde ein
neues lérm- und vibrationsoptimiertes Rotorblatt entwickelt [8,9]. Dabei wurde eine
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Rotorblattplanform mit Doppelpfeilung entworfen (siche Abbildung 1.3), die BVI und HSI
abgeschwicht und gleichzeitig die aerodynamische Leistung eines herkémmlichen geraden
Rotorblattes behélt. Letztendlich stellt sich die tibergeordnete Frage, welchen Einfluss
diese doppelt gepfeilte Planform auf das aeroelastische Verhalten des Rotorblattes im ro-
tierenden System bei kollektiven und zyklischen Einstellwinkeln hat. Dabei beschreibt das
aeroelastische Verhalten, die Entwicklung der Blattwurzelmomente (Torsion und Schlagen
Richtung) und der elastischen Blattspitzendeformation (Torsion und Schlagen Richtung)
itber den kollektiven Einstellwinkel im Zusammenhang mit zunehmendem Strémungsabriss
auf dem vorwérts- und riickwérts gepfeilten Teil des Rotorblattes. Zusétzlich umfasst das
aeroelastische Verhalten die dynamische Entwicklung des Blattwurzelschlagmomentes
(integrales Schlagmoment) und der elastischen Blattspitzendeformation bei gleichzeitiger
Betrachtung des Abloseverhaltens.

1.1. Motivation und Ziel der Arbeit

Wie bereits im vorangegangenen Kapitel beschrieben, begrenzt der Dynamic Stall die
Flugenvelope eines Hubschraubers. Zudem begrenzen die erreichbare aerodynamische
Leistung und die dabei entstehenden Nickmomente bei kollektiven Einstellwinkeln die
maximale Nutzlast des Hubschraubers. Andert man nun die Planform eines Rotorblattes
grundlegend, miissen die aerodynamischen und aeroelastischen Mechanismen wahrend
des Dynamic Stall sowie bei kollektiven Einstellwinkeln im rotierenden System iden-
tifiziert und untersucht werden, da diese bei Hubschrauberrotorblattern sehr komplex
sind und stark abhéngig von der Rotorblattplanform (Zusammenspiel von Triagheits-,
Zentrifugal- und aerodynamischen Kréften). Somit kénnen neuartige Rotorblattplanfor-
men aerodynamische und aeroelastische Mechanismen deutlich beeinflussen oder sogar
verdndern. Um das zu kldren, ist das Experiment zur Identifikation und Untersuchung
dieser Mechanismen das Mittel der Wahl. Experimentelle Untersuchungen ermoglichen,
neuartige aerodynamische und aeroelastische Mechanismen zu identifizieren und hierfiir
ein grundlegendes physikalisches Verstédndnis aufzubauen. Dies gestaltet sich, ohne eine
geeignete Validierungsdatenbasis, mittels numerischer Werkzeuge durchaus schwierig.
Gleichzeitig l4sst sich mittels Experiment direkt eine verléssliche Validierungsdatenba-
sis fiir numerische Zwecke aufbauen. Bei der experimentellen Untersuchung steht vor
allem das physikalische Verstédndnis im Fokus, das den Einfluss neuartiger Rotorblatt-
Geometrien auf das aeroelastische Verhalten erklidren kann. Hierzu gibt es im rotierenden
System nur grobe Erkenntnisse und noch keine umfassende Datenlage zu kollektiven
Einstellwinkeln und Dynamic Stall.

Hier wurde von Liitke [10] als auch von Miiller [11,12] einige Vorarbeit geleistet. In [10]
wird das Abloseverhalten eines Blattspitzen-Windkanalmodells mit Doppelpfeilung bei
zwangserregten Nickschwingungen und stationidren Anstellwinkeln untersucht. Mit Hilfe
dieser Untersuchungen konnte gezeigt werden, dass eine doppelt gepfeilte Rotorblattplan-
form bei konstanter Anstromgeschwindigkeit im Windkanal sowohl zu einer Reduktion des
Nickmomentenderivativs als auch zu einem zeitlich versetzten Abloseverhalten fiihrt [10].
Diese Betrachtungen waren jedoch vornehmlich aerodynamischer Natur, da das Wind-
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kanalmodell eine extrem hohe Steifigkeit aufwies [13,14]. Dabei fehlte der Blick auf
das aeroelastische Verhalten der Rotorblattform im rotierenden System (Kopplung von
Aerodynamik und Struktur) sowohl bei kollektiven Einstellwinkeln als auch bei zyklischer
Ansteuerung wéhrend des Dynamic Stall.

Wie bereits erwiahnt, weisen Hubschrauber Rotorbldtter eine hohe Komplexitidt und
Kopplung in Bezug auf Struktur und Aerodynamik auf. Somit miissen die Eigenschaften
jeder neuen Rotorblatt-Geometrie grundlegend untersucht und Kopplungsmechanismen
herausgearbeitet werden. Dafiir benétigt es ein besseres Verstandnis der physikalisch
gekoppelten Vorgénge wihrend des Rotorblattumlaufs. Dabei ist der Blick auf das ae-
roelastische Verhalten (Struktur-Aerodynamik-Kopplung) unabdingbar, insbesondere
bei grundlegend neuen Rotorblatt-Geometrien. Dazu wird ein Teststand bendétigt, an
dem es moglich ist, kollektive Einstellwinkel sowie den Dynamic Stall isoliert unter-
suchen zu koénnen. Zudem muss es moglich sein, Messdaten aus dem rotierenden ins
stehende System zu {ibertragen, da fiir aeroelastische Messungen sowohl Lasten (mittels
Dehnungsmessstreifen) als auch dynamische Oberflichendriicke benotigt werden. Des
Weiteren muss das zu untersuchende Rotorblatt sowohl eine geringe Strukturmasse (um
Trégheitskriifte zu minimieren) als auch eine gewisse Elastizitét aufweisen. Hier bietet die
Rotor Testanlage Gottingen (RTG) die Moglichkeit, das Phanomen des Dynamic Stall,
und den Einfluf} kollektiver Einstellwinkel hinsichtlich des aeroelastischen Verhaltens zu
untersuchen und dies moglichst isoliert von anderen aerodynamischen Hauptrotoreffek-
ten. Diese Einzigartigkeit des RT'G wurde sich auch in den Arbeiten von Schwermer et.
al [7,15,16] zu Nutze gemacht. Allerdings handelt es sich hier vornehmlich um Arbeiten
rein aerodynamischer Natur an einem geraden Rotorblatt (OA9A-Profil) mit paraboli-
schem Endbogen, was eher einem konventionellen Rotorblatt entspricht. Des Weiteren
wurden primér raumliche Stromungsmesstechniken verwendet, die das Stromungsfeld
sichtbar machen (PIV, BOS). Die Kombination von ausgewéihlten Messtechniken, um
die aeroelastische Kopplung untersuchen zu konnen, fand in diesen Arbeiten nicht statt.
Zudem konzentrierten sich die Arbeiten von Braukmann [16] und Gorttler [7] eher auf
die Aerodynamik der Blattspitzenwirbel, Schwermer auf die Aerodynamik des Dynamic
Stall an einem geraden Rotorblatt. In allen Versuchen erreichten die Rotorbléatter im
rotierenden System realistische Blattspitzenmachzahlen von Ma = 0.285 — 0.305. Aus
den oben beschriebenen Gegebenheiten ergeben sich beztiglich der Aeroelastik folgende
Fragestellungen:

1. Wie stellt sich der stromungsmechanische Ablésemechanismus auf dem vorwdrt-
und rickwdrts gepfeilten Teil einer doppelt gepfeilten Rotorblattspitze bei zyklischer
und kollektiver Rotoransteuerung im rotierenden System dar und welchen Einfluss
hat die Rotorblattplanform auf diesen?

2. Welchen Einfluss hat die Strémungsablosung auf dem vorwdrt- und rickwdrts
gepfeilten Teil einer doppelt gepfeilten Planform auf Blatttorsion und Torsionsmo-
ment sowie Blattbieqgung (Schlagen) und Schlagmoment im rotierenden System bei
ansteigenden kollektiven Einstellwinkeln?
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3. Wie entwickelt sich das Blattschlagverhalten einer doppelt gepfeilten Blattspitze bei
zunehmender Stirke des Dynamic Stall und wie ldsst sich das Schlagverhalten in
Zusammenhang mit dem dynamischen Ablésemechanismus auf dem vorwdrt- und
rickwarts gepfeilten Teil des Rotorblattes erkliren?

4. Fihrt das dynamische Schlagverhalten des Rotorblattes méglicherweise zu
héherharmonischen Anregungen des Rotorblattes?

1.2. Stand der Technik

Das folgende Kapitel gibt einen Uberblick iiber den Stand der Forschung und Technik
beziiglich Dynamic Stall Untersuchungen (vornehmlich experimentell) im rotierenden
System. Zudem wird ein kurzer Einblick in die historische Entwicklung innovativer
Rotorblattgeometrien gegeben.

1.3. Definition des Dynamic Stall

Der klassische Dynamic Stall wird als instationdres Stromungsphédnomen definiert, bei

dem die Stromung an einem aerodynamischen Profil abreift und wieder anlegt innerhalb

einer Nickschwingungsperiode [3,17-19]. Wie bereits im vorangegangenen Kapitel erwiahnt

wurde, erfolgt beim Hubschrauber eine zyklische Ansteuerung des Rotorblattes, bei der

das Blatt eine Nickschwingungsperiode pro Umlauf vollzieht. Diese rapide Anderung des

Anstellwinkels initiiert das Phanomen des Dynamic Stall und verursacht hohe Schlag-
und Nickmomente am Rotorblatt.

Von der Definition her wird der Dynamic Stall generell als instationdre Stromungsablosung

beschrieben, bei der der effektive Anstellwinkel grofer ist als beim stationédren Stromungsab-
riss, siehe [3]. Grundlegende Forschung und Beschreibung dieses Phiénomens sind in

[4-6,20] zu finden. Simpel formuliert, erzeugt eine schnelle und starke positive Anderung

des Anstellwinkels (Bée, BVI oder Steuereingabe) einen extremen Auftriebsanstieg, dessen

Spitzenwert je nach Stérke des Dynamic Stall erst kurz vor dem maximalen Anstellwinkel

erreicht wird. Zeitgleich ergeben sich auf der anderen Seite extreme Nickmomente, die das

auftriebserzeugende Profil wieder nach unten nicken lassen wollen. Wahrend des Abnick-
vorgangs erfolgt der komplexe Prozess des Wiederanlegens, bei dem sich die Stromung

wieder an das Profil [21,22] anlegt. Betrachtet man eine Nickschwingung genauer, ldsst

sich der klassische Dynamic Stall chronologisch in unterschiedlichen Phasen bzgl. Cj,
Cp, und Cp beschreiben, sieche Abb.1.4. Abbildung 1.4 zeigt hier Cj, C,,, und Cp iiber

dem Anstellwinkel fiir eine Nickschwingung. Diese Phasen stellen sich wie folgt dar: Die

im Folgenden genannten Punkte bezichen sich allesamt auf Abbildung 1.4. In Punkt 1

liegen alle Moment- und Kraftbeiwerte in einem linearen Bereich. Stromungstechnisch

weisen Standardprofile hier in der Regel eine diinne anliegende Grenzschicht auf. Zwi-
schen den Punkten 1 und 2 folgt der Auftriebs- und Nickmomentenbeiwert der linearen

Theorie ebener Platten. Ab Punkt 2 zeigen sich erste kleine Riickstromungsgebiete in
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der Grenzschicht. Zudem iiberschreitet der C;-Wert das stationdre Cj,,,. und erweitert
somit den linearen Cj- Bereich. Im Abschnitt zwischen Punkt 2 und 3 bildet sich an
der Profilvorderkante eine laminare Abloseblase, die kurz vor Erreichen von Punkt 3
aufplatzt [23]. Dieser Prozess erzeugt einen priméren Profilvorderkantenwirbel, welcher
sich ab Punkt 3 von der Vorderkante ablost und beginnt iiber die Oberseite des Profil s
Richtung Hinterkante abzuschwimmen.

0

10 20 w0
a,deg a,deg

Abbildung 1.4.: Verlauf von Auftriebs-, Nickmomenten-, Widerstandsbeiwert fiir eine
Nickschwingung wéhrend des Dynamic Stall. [4]

Waihrend dieses Abschwimmprozesses beginnt das Nickmoment rapide abzufallen (Punkt
3). Durch den lokal erzeugten Auftrieb des Wirbels kommt es zu einem Nickmomen-
tenabfall sobald dieser den c¢/4-Punkt des Profils passiert hat. Parallel dazu steigt der
Profilwiderstand stark an (Punkt 3). Der lokale Wirbelauftrieb ldsst auch den Auftriebs-
beiwert kontinuierlich ansteigen. Nahert sich der Primérwirbel der Profilhinterkante,
erreichen Auftrieb, Widerstand und Nickmoment ihre Maximalwerte (Punkt 4). An
diesem Punkt zieht der Primérwirbel die Profilhinterkante lokal massiv nach oben und
erzeugt dadurch durch den grofien Hebelarm extreme Nickmomente. Danach schwimmt
der Primérwirbel iiber die Hinterkante ab. Dadurch fallen Auftrieb und Widerstand wie-
der ab und das Nickmoment steigt. Nach dem Abschwimmen des Primérwirbels konnen
sekundédre Wirbelstrukturen zusétzliche Fluktuationen in den Luftkréften verursachen
(Punkt 5) [4]. An Punkt 5 wird auch der maximale Anstellwinkel der Nickschwingung
erreicht. Diese sekundédren Wirbelstrukturen miissen jedoch nicht zwangsweise beim
Dynamic Stall auftreten. Dies héngt von der Art und Stérke des Dynamic Stall ab.
Wiéhrend des Abnickvorgangs des Profils fallen Widerstand und Auftrieb in den linearen
Bereich ab. Zeitgleich steigt auch das Nickmoment wieder an. Der Abfall in den linearen
Auftriebsbereich und zu kleineren Anstellwinkeln fiithrt zum Wiederanlegen der Stréomung
(Punkt 6). Dabei fluktuiert der Auftrieb um einen Mittelwert im linearen Bereich. Errei-
chen Auftrieb, Widerstand, Nickmoment und Anstellwinkel ihren Minimalwert, beginnt
die Nickschwingung erneut und ruft den beschriebenen Verlauf qualitativ reproduzierbar
in Auftrieb, Widerstand, Nickmoment hervor. Der qualitative Verlauf des Dynamic Stall
ist sehr gut reproduzierbar, kann jedoch eine relativ grofie Streuung in den erreichten
max. und min. Werten aufweisen. Dies hdngt von diversen Faktoren ab, unter anderem
von Mittelwert und Amplitude des Anstellwinkels (Primérfaktor) sowie von Nickfrequenz
und Reynoldszahl. Dabei ldsst sich der Dynamic Stall abhéngig von Mittelwert und
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Amplitude des Anstellwinkels grob in drei Kategorien einordnen: 1. der Stall Onset
(Voll anliegende Stromung wihrend der gesamten Nickschwingung wird hierbei nicht als
Dynamic Stall Fall definiert), 2. der light Dynamic Stall und 3. der deep Dynamic Stall.
Bei dieser Definition wird der Dynamic Stall in erster Linie anhand seiner Auspriagung
und Stérke unterschieden. Auspragung der Ablosung und Stéarke beziehen sich hierbei
vor allem auf den Verlauf von Cj, C,, und Cp. Dabei wird vor allem die Ausprigung der
Hysterese in Cj, C), betrachtet, sowie die Stirke oder Hohe der erreichten Maximalwerte
in C}, Cy, und Cp, siche Abb.1.5.
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Abbildung 1.5.: Stéirke des Dynamic Stall in Abhéngigkeit von Mittelwert und Amplitude
des Anstellwinkel. [5]

Fiir den Fall des Stall Onset lasst sich wéhrend der Nickschwingung nur ein minima-
ler Abfall des Nickmoments nahe des maximalen Anstellwinkels erkennen sowie eine
leichte Anderung im C; Hystereseverlauf. Der Fall des light Dynamic Stall stellt sich
dem gegeniiber schon deutlicher dar. Hierbei erreicht der Anstellwinkel wiahrend der
Nickschwinung einen Bereich, in dem der light Stall erstmals auftritt und in der C,,
Amplitude ein signifikanter Anstieg des Maximalwertes auftritt [3], siehe Abb.1.5 (Light
Stall). Dieser Light Stall Bereich ist relativ sensitiv in Bezug auf kleine Anderungen der
Einflussgrofen. Steigt nun der Anstellwinkel weiter an, nehmen auch die Amplituden der
aerodynamischen Krifte nochmals zu. Ab einem bestimmten Punkt steigen die durch
die Ablosung verursachten Kréfte jedoch nicht weiter an. Ab diesem Punkt wird die
Aerodynamik relativ robust gegeniiber kleinen Anderungen in den EinflussgroBen. Dieser
Bereich wird als Deep Stall bezeichnet. Dabei ist zu beachten, dass es keine exakte und
klare Grenze zwischen Light und Deep Stall gibt und dass die Grenzen in der Literatur
variieren [3]. Eine Unterscheidung basierend auf physikalischem Mechanismus und zeitli-
chem Einsetzen des Stall wird in [23] gegeben. Setzt der Dynamic Stall ein bevor der
maximale Anstellwinkel erreicht ist, zeigen Stromung und aerodynamische Kréfte generell
Anzeichen eines Deep Stall. Bei einem light Stall setzt der Dynamic Stall in der Regel erst
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nach dem Uberschreiten des maximalen Anstellwinkels ein. Eine weitere Einteilung des
Dynamic Stall ldsst sich beziiglich seiner Art treffen. Hierbei wird zwischen "leading edge”,
“trailing edge” und "reverse flow” Dynamic Stall unterschieden. Beim ”leading edge”
Stall beginnt die Ablésung an der Profilvorderkante. Dies tritt vornehmlich bei diinnen
Profilen mit scharfer Vorderkante auf [3]. Dabei tritt die Ablosung innerhalb eines sehr
kurzen Zeitfensters auf, was zu einem scharfen Auftriebs- und Nickmomentenabfall fiihrt.
‘Wo hingegen dicke Profile dazu neigen, dass die Ablosung an der Hinterkante beginnt
("trailing edge”), was zu einem relativ breiten Maximalwertbereich im Auftrieb vor der
Ablésung fithrt [3]. Der "reversed flow” Dynamic Stall ist ein relativ seltenes Phianomen,
welches bei Rotoren im Bereich von hohen Fortschrittsgraden auftritt. Wahrend des
"reversed flow” fiihrt eine scharfe aerodynamische Vorderkante zu einer schlagartigen und
starken Ablosung, was zur Vorderkantenablosung fiihrt [24-27]. Des Weiteren kann beim
Hubschrauber der Fall auftreten, dass Rotorblédtter wihrend bestimmter Flugmanéver auf
den Wirbelnachlauf des vorderen Blattes oder auf extrem turbulente Stromung treffen.
Fiir diese Félle haben Untersuchungen gezeigt, dass Dynamic Stall auch dann auftreten
kann, wenn der physikalische Anstellwinkel nahezu konstant ist [28].

1.4. Experimentelle Untersuchung des Dynamic Stall

Bei der experimentellen Untersuchung des Dynamic Stall reicht die Bandbreite der
Experimente von einfachen grundlegenden Aerodynamikversuchen [29-32] iiber 2D-
Nickschwingungen von Profilen und nickende 3D-Fliigel-/Rotorblattsegmente bis hin zu
gesamten Rotortest-Anlagen und Flugversuchen. Hierbei stellen Flugtestdaten wohl einen
der vollstédndigsten und reichhaltigsten Datensétze beziiglich Auswirkungen von Dynamic
Stall auf Rotorblattlasten und Vibrationen dar.

Historisch gesehen wurde eine der fundamentalsten Stromungsabrissuntersuchungen an ei-
nem Rotor im Flugversuch von Bailey und Gustafson [33] und Gustafson und Mayers [34]
durchgefiihrt. Dabei wurden sowohl ein Kellet KD-1 Tragschrauber [33] als auch ein
Hubschrauber fiir die Versuche verwendet. In beiden Experimenten wurden Wollfaden
(engl. tufts) zur Visualisierung der Stromung verwendet. Diese wurden mit einer auf
dem Rotormast mitdrehenden Kamera aufgenommen, um somit im Nachhinein abgeloste
Stromungsbereiche auf dem Rotorblatt iber dem Umlauf identifizieren zu kénnen.

Das Tragschrauber Experiment von Bailey zeigte den Zusammenhang, dass mit zunehmen-
dem Fortschrittsgrad u, der Bereich der Stromungsabléung auf dem Rotorblatt azimutal
und radial zunimmt [15]. Das von Gustafson durchgefiihrte Hubschrauberexperiment
untersuchte drei Flugzustdnde, bei denen am riicklaufenden Rotorblatt Dynamic Stall in
unterschiedlichen Stdrken und Ausprigungen auftrat. Dabei wurde festgestellt, dass der
Dynamic Stall den Flugbereich eines Hubschraubers einschrénkt, insbesondere bei hohen
Fluggeschwindigkeiten. Der wahrscheinlich umfangreichste Datensatz zu Dynamic Stall
aus Flugdaten stammt aus dem NASA UH-60 flight program [35-41]. Dabei wurde ein
Sikorsky UH —60A Rotorsystem an den NASA "Large Rotor Test Apparatus”(LRTA) im
National Full-Scale Aerodynamics Complex (NFAC) 40x80 Fufl montiert, siche Abbildung
1.6. Der UH — 60A bildete hierbei ein artikuliertes 4-Blatt Rotorsystem
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Abbildung 1.6.: UH-60A Airloads Rotor montiert auf dem LRTA im NFAC 40x80 Fuss
Windkanal [37]

mit Hauptrotorkopf, Steuerstangen, bifilar Vibrationsabsorbern und Hauptrotorbliattern
ab. Der Rotor hatte einen Radius von 8,18 m und eine nominelle Sehnenlénge von 0,53
m bei einer Rotordrehzahl von 4,3 Hz und einer simulierten Vorwértsfluggeschwindigkeit
von bis zu 300 km/h [37]. Dies entspricht den Dimensionen und Betriebsbedingungen
eines realen mittleren Transporthubschraubers. Der UH — 60A wurde mit insgesamt
242 Drucksensoren ausgestattet, was eine detaillierte Auswertung des Dynamic Stall am
riicklaufenden Rotorblatt ermoglichte. Zudem wurde mittels bildbasierten Vektortra-
jektionsverfahren die radiale Rotorblattverformung tiber den Umlauf gemessen. In den
durchgefiithrten Versuchen wurde Dynamic Stall im schnellen Vorwérts- und Mané6verflug
bei einem Fortschrittsgrad von p = 0,3 und einer spezifischen Blattbelastung von Cr /o
0,12 detektiert [3]. Diese Daten bestédtigen Ergebnisse von Windkanaltests mit flexiblen
Rotoren [42], sowie entsprechende Rechnungen [43].

Da Flugversuche sowie komplexe Gesamthubschrauber-Windkanalversuche extrem kost-
spielig sind, stellen isolierte und giinstigere Rotortest-Anlagen eine gute Alternative zu
komplexen Versuchen dar. Zudem treten wiahrend des Rotorumlaufs zahlreiche weite-
re aerodynamische Phénomene auf. Somit bieten vereinfachte Rotortest-Anlagen die
Moglichkeit, den Dynamic Stall isoliert und detailliert zu untersuchen. Dabei kann der
Dynamic Stall nicht nur durch hohe Anstellwinkel hervorgerufen werden, sondern auch
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durch BVI und VerdichtungsstoBe [3]. Der dadurch am Rotor hervorgerufene Dynamic
Stall Wirbel lésst sich durchaus als kompakt bezeichnen, da die wirkende Rotation einen
stabilisierenden Effekt auf Form und Konvektion hat [44]. Bei Untersuchungen an Ro-
tortestanlagen lésst sich die Ausrichtung der Experimente in steife und flexible Rotoren
unterteilen. Mit ersterem lassen sich qualitativ sehr hochwertige Daten beziiglich des Dy-
namic Stall erzeugen [45-51]. Mit dieser ist es moglich, eine detaillierte phéinomenologische
Untersuchung durchzufithren und physikalische Wirkmechanismen genauer zu untersu-
chen. Allerdings sind Untersuchungen an extrem steifen Rotor eher wissenschaftlicher
Natur, da sie keinen direkten Bezug zu industriellen Rotorkonfigurationen haben [3].
Flexible Rotoren hingegen bieten die Moglichkeit, elastische Effekte besser in die Dynamic
Stall Betrachtung mit einflieBen zu lassen. Untersuchungen elastischer Rotoren [43,52,53]
haben gezeigt, dass ein elastischer Federeffekt vom Rotorblatt zu einem zweiten Stall
fiihren kann. Eine weitere Vereinfachung hinsichtlich der experimentellen Komplexitat
ist die Untersuchung eines nickenden 3-D Rotorblatt Segments. Diese Art von Experi-
menten ermoglicht einen detaillierten Einblick in die instationdre Aerodynamik und das
Abloseverhalten, ohne die Komplexitit eines rotierenden Systems. Trotz der einfachen
Geometrie kann auch in Windkanélen eine 3-dimensionale Stromung erzeugt werden und
der Dynamic Stall ohne Rotationseffekte untersucht werden [54]. Bei weiterfithrenden
Untersuchungen an 3-D Rotorblattsegmenten wurden Modelle mit Pfeilung eingesetzt,
um eine radiale Strémungskomponente mit einzubringen [55]. Wiederum haben andere
Aufbauten Modelle mit positiver Verwindung und einer Profilfamilie verwendet, um
die Ablésung weiter nach aufien zu verlagern [13,56], was es einfacher macht, diese
Stromungsbedingungen mit numerischen Methoden nachzubilden [57]. Wahrend des
Dynamic Stall an einem 3-Dimensionalen Fliigel/Rotorblatt bildet sich typischerweise
ein Hufeisen-Wirbel oder sogenannter Q-Wirbelaus, siche Abb.1.7.
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Abbildung 1.7.: Omega-Wirbel an einem 3-D Rotorblattsegment [10]
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Dieser tritt bei realen Rotorblittern in der Regel zwischen 70%-90% des Radius auf.
Vergleicht man nun die zeitlichen Kraftverlaufe des Dynamic Stall von rotierenden Rotor-
blittern und 2-D Experimenten zeigt sich, dass beide sehr dhnlich zueinander sind [55].
Da die physikalischen Wirkmechanismen jedoch unterschiedlich sind, reicht eine reine
Messung der integralen Kréfte nicht aus. Dies kann schnell zu Fehlinterpretationen
fithren [58]. Im rotierenden System bedarf es stets der Messung integraler Kréfte und
instationdrer Driicke. Beziiglich gepfeilter Fliigel ist bekannt, dass der Pfeilungseffekt
sowohl die Ablosung zu hoheren Anstellwinkeln hin verschiebt, als auch den maximalen
Auftrieb erh6ht [55,59]. Da der Omega-Wirbel sowie die weiteren Wirbelstrukturen des
Dynamic Stall immer noch sehr komplex sind, ist ein vereinfachender Schritt hinsicht-
lich der Aerodynamik die Untersuchung zwangserregter nickschwingender 2-D Profile.
Hierbei ergibt sich der Vorteil, dass eine detaillierte Untersuchung der 2D-Aerodynamik
moglich ist, ohne die Komplexitéit einer 3D-Geometrie [3]. Die ersten Untersuchun-
gen eines 2D-Profils mit zwangserregten Nickschwingungen gehen auch auf McCroskey
zuriick [5]. Dieser untersuchte auch die Variation des Anstellwinkels {iber den Umlauf
im Vorwértsflug eines Hubschraubers [6]. Aus diesen Untersuchungen ging hervor, dass
die Nickschwingung eines rotierenden Rotorblattes und der dadurch hervorgerufene
Dynamic Stall durch ein nickschwingendes 2D-Profile angendhert werden kénnen. Zu
diesen Dynamic Stall Untersuchungen (an einem nickschwingenden 2D-Profil) gibt es eine
Vielzahl von Studien [24,60-63]. Da bei einer harmonischen Nickschwingung die Nickrate
variiert und dies das Einsetzen und Verhalten des Dynamic Stall beeinflusst, wurden ein
ganze Reihe von Experimenten mit konstanter Nickrate durchgefiihrt [64-67], um den
Effekt der konstanten Nickrate zu isolieren [3]. Bei diesen Experimenten lésst sich der
Dynamic Stall aus aerodynamischer Sicht in folgenden Stufen einteilen: voll anliegende
Stromung, Beginn der Ablosung, voll abgeldste Stromung, Phase des Wiederanlegens.
Diese Vielzahl von Experimenten hat zu einem enormen Erkenntnisgewinn beziiglich
des Dynamic Stall beigetragen. Auch Experimente (2D-Profile) bei niedrigen Reynolds-
zahlen und in inkompressibler Stromung haben klassisches Dynamic Stall Verhalten
gezeigt. Des Weiteren haben diese Experimente dazu beigetragen, die Bedeutung von
Oberflichen-Wirbelbewegungen in Bezug auf das instationdre Abloseverhalten [68] besser
zu verstehen. Zusétzlich konnte das Verstandnis fiir die Identifikation und Vorhersage des
Dynamic Stall Beginns verbessert werden [21,22]. Auch das dazugehérige phasenversetzte
Abléseverhalten [23,69] sowie die dominanten Geschwindigkeits- und Lastfluktuatio-
nen [70-74] wurden dadurch besser verstanden. Besonders die zeitliche Auflésung des
Stromungsfeldes ermoglichte einen detaillierten Einblick in die instationédre und nicht
periodische Modellantwort [23]. Allerdings muss hier beriicksichtigt werden, dass im Wind-
kanal vermessene 2D-Profile unter Nickschwingungen von dort auftretenden Effekten
(Einbauposition, Grenzschichteinfluss der Seitenwénde) beeinflusst werden [75,76]. Dies
kann zu signifikanten Unterschieden im gemessenen maximalen Nickmoment und Auftrieb
im Vergleich zu einer reinen 2D-Strémung fiihren [77]. Des Weiteren wurden die meisten
genannten Experimente bei relativ geringen Machzahlen (Ma < 0.4) durchgefiihrt. Da
der Dynamic Stall primér an riicklaufenden Rotorblattern auftritt, ist der genannte
Machzahlbereich durchaus sinnvoll. Jedoch zeigt sich der Dynamic Stall auch bei hoheren
Machzahlen im transonischen Bereich. Dabei unterliegt der Initiierungsmechanismus
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jedoch einer stofiinduzierten Ablosung, welche zu einem Stromungsabriss in Form eines
Stof-Buffet fithrt, bei dem die Zirkulation durch eine Scherstromung mit kleinen Wirbeln
und nicht durch einen einzelnen dynamischen Wirbel abgelost wird [78-80].

Die letzte mogliche experimentelle Vereinfachung des Dynamic Stall stellen grundlegende
Experimente dar, welche sich in erster Linie mit dem physikalischen Wirkmechanismus
beschéftigen. Die dazu durchgefiihrten Experimente decken in der Regel einen niedrigen
Reynoldszahlbereich ab. Die daraus folgende zeitliche Entwicklung des Stromungsfeldes
erlaubt zeitlich und rdumlich hoch aufgeloste Messungen. Dies dient vornehmlich der
detaillierten Untersuchung von Dynamic Stall Wirbelstrukturen, Wachstum, Ablésung,
Konvektion und Entwicklung des Nachlaufs [3,81]. Somit lassen sich aus diesen Experi-
menten qualitativ sehr gute Daten generieren, welche in einigen Féllen einen direkten
Vergleich mit der Theorie zulassen [29-31].

Fiir die Betrachtung des Dynamic Stall spielen auch noch weitere Aspekte wie Transition,
"reversed flow” oder Zyklus-zu-Zyklus Fluktuationen eine Rolle, um das Phénomen in
seiner Gesamtheit zu erfassen. Beziiglich der Transition (Umschlag von laminarer zu
turbulenter Strémung) operieren reale Hubschrauber und Flugzeuge, aber auch Wind-
kraftanlagen in einem Reynoldszahlbereich, in dem Transition auftreten kann [82,83].
Kleinere Rotoren haben vor allem in weiten Bereichen laminare Stromung [84,85]. Die
Transition von laminarer zu turbulenter Stréomung kann sowohl das Abloseverhalten als
auch die Druckverteilung der Profile signifikant beeinflussen. Im Bezug auf den Dynamic
Stall konnte Ekaterinaris et al. [86] nachweisen, dass das Aufplatzen einer laminaren
Abléseblase zum Einsetzen des Vorderkanten Dynamic Stall fithren kann.

Beim "reversed flow” Dynamic Stall beschreibt der Name die Besonderheit dieses
Phénomens relativ gut. Der "reversed flow” Dynamic Stall tritt im rotierenden System
am riicklaufenden Rotorblatt auf, wenn die Vorwértsfluggeschwindigkeit die rotatorische
Anstrémgeschwindigkeit in bestimmten radialen Bereichen des Rotorblattes iiberschreitet.
Dadurch wird das Rotorblatt bei hohen Anstellwinkeln von der Hinterkante aus ange-
stromt. Somit fungiert die scharfe Hinterkante als Vorderkante. Das erste Mal wurde
dieses Phidnomen bei den full-scale UH-60 Airload Tests bei hohen Fortschrittsgraden
beobachtet [87]. Dabei wurde eine schwache Druckwelle beobachtet, die iiber das Ro-
torblatt wanderte. Dieses "reversed flow” Verhalten konnte auch durch Simulationen
bestétigt werden [88]. Weitere Experimente zu diesem Thema hatten das Ziel, ein besseres
Versténdnis fiir dieses Phdnomen zu bekommen oder den Unterschied zu einer stumpfen
Hinterkanten-Geometrie zu untersuchen [3,24,70,89,90]. Dabei wurde festgestellt, dass
der Dynamic Stall Wirbel langsamer konvektiert als bei Vorkanten-Dynamic-Stall [3].
Zudem ist der "reversed flow” Dynamic Stall weniger sensitiv beziiglich der Reynoldszahl
und der Ablosung aufgrund scharfer Vorderkanten.

Eine weitere Eigenschaft des Dynamic Stall sind starke Zyklus-zu-Zyklus Fluktuationen.
Dies bedeutet, dass der bereits komplexe 2D Dynamic Stall noch zusétzlich eine starke
Streuung von Zyklus zu Zyklus aufweist, was in verschiedenen Einrichtungen nachgewiesen
werden konnte [91-94], sieche Abbildung 1.8. Die Ursache dieser Fluktuation liegt in der
stochastischen Variation von turbulenter Grenzschichtablésung und Wiederanlegen bei
voll abgeloster Stromung [95]. Um die Zyklus-zu-Zyklus Fluktuationen besser analysieren
zu kénnen, wandte Ramasamy et al. [96] ein POD-clustering bei den UH-60 Airloads
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Abbildung 1.8.: Druckkoeffizient auf einer Profiloberfliche bei z/c = 0,0225 fiir a =
8,5°+9° und k = 0,01: (a) Streuung mit Phasenmittelwert (rot) (b)
Wahrscheinlichkeitsdichtefunktion mit Phasenmittelung (weif}) [92]

Daten an, um &hnliche Zyklen zu biindeln und deren Haufigkeit zu bestimmen [91].

Die gezeigten Arten und Ausprigungen des Dynamic Stall zeigen sowohl die Komplexitét
dieses Phinomens als auch die Vielzahl an Moglichkeiten, dieses Phdnomen detailliert zu
untersuchen. Des Weiteren ist die aktive Abminderung und Beeinflussung des Dynamic
Stall von grofem Interesse, da somit bestehende Flugbereiche und Einsatzméglichkeiten
deutlich erweitert werden kénnen. Eine Moglichkeit, die Stromung am riicklaufenden
und vorlaufenden Rotorblatt zu beeinflussen, ist die Implementierung von Aktuatoren
im Hauptrotorblatt. Dies ist allerdings sehr kostspielig und aufwendig in der Zulassung.
Eine reine aerodynamische Profiloptimierung ist aufgrund der unterschiedlichen Ope-
rationspunkte von vor- und riicklaufendem Blatt extrem schwierig. Was in Bezug auf
die Rotorblattaerodynamik durchaus moglich ist, ist die Beeinflussung der Grenzschicht.
Dies kann individuell an den Operationspunkt angepasst werden. Experimente, in denen
die Grenzschicht durch Ausblasung nahe der Profilvorderkante stabilisiert wurde, zeigten
eine deutlich héhere maximale Fluggeschwindigkeit [97]. Auch Windkanalversuche zu
dieser Art von Grenzschichtbeeinflussung zeigen, dass deutlich hohere Fortschrittsgrade
erreicht werden kénnen, bevor die Ablésung einsetzt [98].

Des Weiteren stellen Klappen oder Vorfliigel eine zusétzliche Alternative zur Stromungsbe-
einflussung dar. Wie auch beim Ausblasen, dndert man mit dieser Methodik aktiv oder
passiv (Stromungsumlenkung) die aerodynamische Profilgeometrie, was die Ablésung
stationdr als auch beim Dynamic Stall signifikant beeinflussen kann. Untersuchungen
im Windkanal mit Interferometrie an einem nickenden 2D-Profil mit Vorfliigel haben
gezeigt, dass Dynamic Stall Lasten deutlich reduziert werden kénnen [99]. Dabei driickt
die Scherschicht durch die Hinterkante des Vorfliigels den Dynamic Stall Wirbel weiter
von der Profiloberfliche weg. Ein anderer Ansatz zur Verdnderung der Profilgeometrie ist
die Verwendung ausfahrbarer Beulen (mit Hilfe von Aktuatoren) auf der Profilsaugsei-
te [100]. Auch der Einsatz bewegter Profilhinterklappen (1/rev) hat in Experimenten einen
eindeutigen Effekt auf die dynamischen Lasten gezeigt [101,102]. Wie die vorherigen Ab-
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schnitte gezeigt haben, gibt es eine Vielzahl an Moglichkeiten, die aerodynamischen Lasten
wahrend des Dynamic Stall aktiv und passiv zu beeinflussen. Dies ist allerdings immer mit
dem Einbringen einer starren oder beweglichen Modifikation verbunden. Dies zeigt auch
der Ansatz zur Lastreduktion mittels aufgebrachter Schuppen, Riickstromungsklappen
oder Tabs [103-105]. Eine Moglichkeit mit relativ geringem Aufwand die Grenzschicht
zu beeinflussen und damit die aerodynamischen Lasten wiahrend des Dynamic Stall zu
reduzieren, stellen Vorkanten-Wirbelgeneratoren dar [106,107]. Diese Generatoren werden
als passives System bezeichnet und erst bei hohen Anstellwinkeln aktiviert. Sobald der
Staupunkt durch den hohen Anstellwinkel hinter die Wirbelgeneratoren wandert, bilden
sich grenzschichtstabilisierende Léngswirbel. Der wohl populdrste Ansatz, die Stromung
zu beeinflussen, ist der der aktiven Kontrolle [108]. Dieser basiert auf dem Einsatz von
aktiv ausblasenden, absaugenden, pulsenden, pumpenden Systemen [78,109-111]. Diese
Art der Stromungs- oder Grenzschichtbeeinflussung kann das wirkende Nickmoment bis
zu 90% im deep Stall reduzieren.

Die in diesem Kapitel aufgezeigten Arten und Moglichkeiten, das Dynamic Stall Phidnomen
an Hubschrauberrotoren zu untersuchen und es stromungstechnisch zu beeinflussen, zeigen,
dass dieses Phdnomen bereits umfassend untersucht wurde, jedoch aufgrund seiner hohen
Komplexitédt und Streuung noch nicht in seiner Gesamtheit vollstdndig erfasst wurde. Vor
allem in Bezug auf Stromungs-Struktur-Kopplung gibt es bei diesem Phédnomen noch eine
Wissensliicke. Diese wird noch gréfier, wenn man das Feld hochqualitativer Experimente
zum aeroelastischen Verhalten bei neuartigen Rotorblatt-Geometrien betrachtet. In die-
sem Bereich fehlt es an phianomenologischen Untersuchungen, die stromungsphysikalische
Wirkmechanismen betrachten. Auch eine qualitativ hochwertige Datenbasis zur Va-
lidierung numerischer Modelle ist noch nicht ausreichend vorhanden, um zukiinftige
Rotorblattgeometrien mit der benétigten Genauigkeit berechnen zu kénnen.

1.5. Historische Entwicklung innovativer Rotorblattgeometrien

Historisch betrachtet hatten Rotorblatter iiber eine sehr lange Zeit vornehmlich eine
einfache rechteckige Planform. Vereinfacht konnte man sie als Rechteckfliigel mit sehr
grofer Streckung betrachten. Das Rotorblattdesign ist seit jeher ein Kompromiss zwischen
aerodynamischer Effizienz, Struktur- und Masseneigenschaften sowie einfacher Bauweise
[79]. Zu Beginn der Entwicklung war vor allem Holz das Material der Wahl, da es
in Faserrichtung die enormen Zentrifugalkrifte aufnehmen kann und dabei bestindig
gegen Ermiidungsversagen ist. Eine leicht abgeénderte Form mit elliptischer Blattspitze
verwendete Cierva bei seinem Autogyro C30A. Allerdings hat Holz den Nachteil, dass es
Wasser zieht (was zu hoherem Gewicht fithrt) und es kénnen Delaminationen zwischen den
einzelnen Holzfaserlagen auftreten. In den 1950er- und 1960er-Jahren, erhielt Aluminium
Einzug in die Blattkonstruktion. Dabei wurden im ersten Schritt Aluminiumholme
und -hinterkanten eingesetzt. Spater wurde Aluminium fiir die gesamte Profiloberfliche
verwendet. In den 1970er- und 1980er-Jahren ging man dazu iiber, erste Blatter mit
Titanholmen und Glasfaserhduten zu bauen, etwa bei den ersten Lynx-Versionen. Diese
Blétter waren von ihrer Form her rechteckig langgestreckt und besafien an den Blattspitzen
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Kappen mit hemisphérischer Form (nahezu elliptische Blattspitze) oder einen geraden
Abschluss (siehe Abb. 1.9). Der Schritt Richtung Compositebauweise liutete eine neue Ara
der Forschung und Anwendung von innovativen Rotorblattgeometrien ein, da durch die
Designfreiheit (in Kombination mit der benétigten Festigkeit) von Compositestrukturen
einzigartige Formen moglich wurden. Dies zeigte die Entwicklung des BERP-Blattes,
welches den Geschwindigkeitsweltrekord 1986 aufstellte [80], siche Abbildung 1.10.

Abbildung 1.9.: Links: Sikorsky/Westland klassische hemisphérische Blattspitze von
Haupt- und Heckrotorblatt der S-58 Wessex, S-61 Sea King, Rechts:
Klassischer gerader Abschluss eines Composite Heckrotorblattes von
W-30, Lynx oder Sea King. [112]

Das BERP-Rotorblatt war der nédchste Schritt in der Entwicklung innovativer Rotorblatt-
geometrien und wurde im Rahmen des British Experimental Rotor Programme (BERP)
entwickelt. Hier sollte das Hauptrotorblatt des Sea Kings ersetzt werden. Die dynamischen
Eigenschaften des BERP waren dhnlich denen seines Vorgéngers, aber die Aerodynamik
unterschied sich erheblich: Der Blattspitzenwirbel wird beim BERP-Rotorblatt aufge-
teilt, sodass das Blatt eher dazu neigt, innerhalb der Blattspitze abzulésen und an der
Blattspitze weiterhin Auftrieb zu generieren. Mit diesem Ansatz sind sehr hohe Flugge-
schwindigkeiten moglich. Parallel dazu wollte die Industrie das Rotorblattdesign weiter
verbessern. Dabei standen Leistung, Larm- und Vibrationsreduktion im Vordergrund.
Dies sollte vornehmlich tiber Parameter wie Pfeilung, Zuspitzung und Profilierung erfol-
gen. In den 1970er Jahren forschte die NASA in zwei Richtungen: an der Verbesserung
der Schwebeflugeigenschaften und an der Larmreduzierung. Im diesem Rahmen sind die
“lifting-line” und "lifting-surface” Modelle entwickelt worden [113]. Zuvor wurde vor allem
die Blattelementtheorie verwendet. Mit diesen Methoden war es moglich, neue Larm-
und Schwebeflugoptimierte Blattspitzengeometrien zu entwerfen. Eine der grundlegenden
Studien fiir das BERP-Blatt wurde von Huber [114] durchgefiihrt. Dieser entwickelte
gepfeilte Blattspitzen an der Bol05 (Advanced Geometry Blade AGB-III). Die finale
Blattspitzengeometrie kombinierte eine zugespitzte Blattspitze mit kurvenartiger, gepfeil-
ter Vorderkante und abgeschrigter, stark gepfeilter Spitze. Dieser Entwurf war schon
sehr dhnlich zum spéteren BERP-Blatt. Weitere Forschung zur Pfeilung und Zuspitzung
von Rotorblittern wurde in den USA durchgefiihrt [115]. Auch die Untersuchungen von
Alansky [116] zeigen die Blattspitze eines UH-60 Black Hawk und Sea Hawk mit 20°
Riickwirtspfeilung ab 92% Radius.
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Abbildung 1.10.: Stromungsvalidierung nach Duque [117]

Der Vorteil der Riickwértspfeilung ist, dass Verdichtungsstofie nahe der Blattspitze bei
hohen Machzahlen unterdriickt werden. Dies reduziert den Widerstand im schnellen
Vorwirtsflug und ist hinsichtlich der Flatterstabilitdt von Vorteil. Allerdings fithrt die
Riickwartspfeilung der Blattspitze auch zu aeroelastischen Kopplungen. Weitere Ro-
torblattgeometrien wurden von Mantay und Yeager [118] untersucht. Dabei wurden
Blattspitzeneffekte hinsichtlich ihrer Anwendbarkeit parametrisch betrachtet. Der Fo-
kus der Arbeit lag auf der Verschiebung des aerodynamischen Zentrums in Richtung
der Hinterkante, was durch eine Riickwértspfeilung erreicht werden kann. Aber auch
Rotorblattgeometrien mit Rechteckform, Zuspitzung, Pfeilung, Pfeilung-Zuspitzung so-
wie nach unten abgewinkelter Blattspitze wurden getestet. Bei Rotorblédttern mit nach
unten abgewinkelter Blattspitze ergibt sich eine deutlich gesteigerte Schwebeflugeffizienz.
Aufgrund der hohen Nickmomente im Vorwértsflug lésst sich die Form allein leider
schlecht realisieren. Um eine nach unten abgewinkelte Blattspitze realisieren zu kénnen,
miissen die Eigenschaften mehrerer Blattspitzengeometrien kombiniert werden, damit
sich negative Verhaltensweisen gegenseitig ausgleichen. In diesem Rahmen hat sich die
Kombination von vorgezogener gepfeilter, nach unten abgewinkelter Blattspitze als sehr
vorteilhaft erwiesen, da die Variation des Nickmoments durch die Abwinkelung die
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EC4

Abbildung 1.11.: Optimierten Rotorblattgeometrie EC4 nach Bebesel [119)

Effekte der vorgezogenen Pfeilung kompensiert und somit die Steuerlasten reduziert [79].
Ein fiir den Flug konstruiertes Beispiel fiir eine solche Rotorblattgeometrie ist das
sogenannte BERP-Rotorblatt, siche Abbildung 1.10. Die Hauptmotivation fiir weitere in-
novative Rotorblattgeometrien nach dem BERP-Rotorblatt war vor allem die Larm- und
Vibrationsreduzierung bei gleichbleibender Leistungsfahigkeit. Einer der erste Entwiirfe
hinsichtlich Larmreduzierung war die Vane Blattspitze [120]. Hierbei handelt es sich
um eine gepfeilte Blattspitze mit stark reduzierter Sehnenlénge. Ab diesem Zeitpunkt
ging man dazu iiber, nicht nur die Blattspitzengeometrie zu verdndern, sondern auch
weite Teile der Rotorblattplanform zu optimieren. Eines der ersten Programme, in denen
dies umgesetzt wurde, war der Advanced Technology Rotor von Eurocopter Deutsch-
land [119] bei dem am EC4 Prototyp eine radiale Zunahme der Rotorblattsehnenlénge in
Kombination mit starker Pfeilung vorgenommen wurde, siehe Abbildung 1.11. Auch hier
war das Hauptziel der Optimierung die Larmreduktion. Der zeitlich jiingste und auch
weitreichendste Schritt beziiglich innovativer Rotorblattgeometrien, war die Entwicklung
des ERATO-Rotorblattes, siche Abbildung 1.12. Im Rahmen des ERATO-Programms
wurde ab 1991 ein Rotorblatt entwickelt, das leistungstechnisch identisch oder tiberlegen
sein sollte als bereits bestehende Rotorblatter und gleichzeitig eine deutlich geringere
Larmemission aufweist. Dabei wurde im bilateralen Kooperationsprojekt ERATO mit
DLR und ONERA das 7TAD-Rotorblatt als leistungstechnisches Referenzblatt herangezo-
gen, siche Abbildung 1.12. Der Fokus lag bei der Entwicklung vor allem auf Larm- und
Vibrationsreduzierung. Vor allem der BVI-Landeanflug und der Fluglirm im schnellen
Vorwiartsflug wurden mit der ERATO-Rotorblattgeometrie deutlich reduziert. Zusétzlich
hat man es geschafft, das Vibrationsniveau zu senken. Um diese Eigenschaften zu errei-
chen, wurden radial die Blatttiefe, Pfeilung und Zuspitzung variiert. Die Vorwérts- und
Riickwartspfeilung in Kombination mit der Zuspitzung sorgt fiir die Larmreduktion. Die
erhohte Blatttiefe bis zum Ende der Vorwértspfeilung hélt die Leistung auf demselben
Niveau wie beim 7TAD-Rotorblatt. Allerdings gibt es bei der Untersuchung des aeroelasti-
schen Verhaltens dieser Rotorblattgeometrie im Detail noch einige Ungewissheiten, da
diese in den durchgefiithrten Experimenten nicht abgedeckt werden konnten. Zum einen
sind aeroelastische Experimente sehr aufwendig und komplex beziiglich Messtechnik
und Durchfiihrung [121-124], zum anderen waren die gewonnenen Erkenntnisse zum
damaligen Zeitpunkt ausreichend.
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=

[ERATO]

Abbildung 1.12.: ERATO und 7AD Rotorblattplanform [125]

1.6. Physikalische Grundlagen der Hubschraubertechnik

Die in diesem Kapitel beschriebenen physikalischen Grundlagen sollen sich auf die
Bewegungsgleichungen von Blattschlagen und Blatttorsion rotierender Fliigel, sowie die
elementare Strahltheorie beschrinken. Die Darstellung und Beschreibung der folgenden
Gleichungen dienen in diesem Fall nicht als Grundlage fiir ein unterstiitzendes analytisches
Rechenmodell, sondern sollen die physikalische Grundlage des Rotorschubs nidherbringen
sowie die Kopplung und Komplexitét der Schlag- und Torsionsbewegung eines Rotorblattes
aufzeigen. Da somit die starke Beteiligung von zentrifugal- und trégheitsabhéngigen
Termen in der Blattbewegung deutlich gemacht werden kann. Dies spielt ndmlich fiir die
spétere Blattauslegung eine entscheidende Rolle.

1.6.1. Strahltheorie

Eine der grundlegendsten Theorien beim Hubschrauber wird als Strahltheorie oder auch
Propellertheorie bezeichnet. Diese basiert auf einer energetischen Betrachtung, bei der
der Rotor als Aktuator- oder Impulsscheibe betrachtet wird [2]. Dabei wird die Druckdif-
ferenz zwischen der Ober- und Unterseite der Rotorscheibe betrachtet. Diese Differenz
erzeugt den vom Hubschrauber benétigten Schub. Auf dieser Annahme aufbauend lésst
sich eine erste Leistungsberechnung fiir den Hubschrauber durchfithren. Dabei konnen
Schub und die hierfiir notwendige Leistung in erster Naherung abgeschétzt werden.
Bei dieser Berechnung werden die Form und die Anzahl der Rotorblétter sowie lokale
Stromungsphénomene nicht beriicksichtigt.

Eine globale Analyse erméglicht die Anwendung der Strahltheorie vor allem im Schwebe-
flug, da die Strémungszustéinde hier weitgehend achsensymmetrisch sind und daher vom
Radius unabhéngig sind [2]. Dabei wird die Stromung als eindimensional, quasi-stationér,
inkompressibel und reibungsfrei angenommen. Damit werden identische Verhéltnisse
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innerhalb einer Ebene (Eindimensionalitit) sowie zeitliche Anderungen der Strémung
an einem Punkt quasi ausgeschlossen (quasi-stationidre Betrachtung). Zudem sind die
einzig betrachteten Verluste induzierte Verluste (reibungsfreie Stromung). Legt man
diese Annahmen zugrunde, lassen sich folgende Energieerhaltungssitze anwenden. Der
Energieerhaltungssatz besagt in diesem Rahmen, dass die Arbeit, die der Rotor verrichtet
und auf die Stromung ausiibt, sich in einem Zuwachs an kinetischer Energie in der
Stromung widerspiegelt. Dieser ldsst sich in folgender Gleichung ausdriicken:

W://S%(pV-dS)VQ (1.6.1)

Dieser ldsst sich mit dem Strémungsmodell der Strahltheorie im axialen Flug kombinieren.
Wobei fiir den Fall des Schwebefluges die Steiggeschwindigkeit V. gleich Null ist. Die Ebene
0 befindet sich weit oberhalb des Rotors, die Ebenen 1 und 2 befinden sich unmittelbar
ober- und unterhalb der Rotorkreisscheibe. Der voll ausgebildete Abstromzylinder wird
in der Ebene oo weit unterhalb der Rotorkreisscheibe beschrieben. v; stellt die induzierte
Geschwindigkeit in den einzelnen Ebenen dar, siche Abb.1.13. Durch die Annahme des
Stromzylinders lasst sich jede Ebene mit ihrer definierten Querschnittfliche A einzeln
betrachten. Somit spiegelt folgender Abschnitt des Energieerhaltungssatzes den jeweiligen
Massenstrom wider:

//pV -dS = 1m = pAv; = pAnvin n=20,1,2,00 (1.6.2)
n

Damit ergibt sich aus dem Stromungsmodell fiir die Strahltheorie im axialen Flug (siehe
Abbildung 1.13) folgende Gleichung fiir den Gesamtschub des Rotors.

T:.//OOP(V~dS)V—/'/Op(V~dS)V://oop(V~dS)V:mvm (1.6.3)

Da der Massenstrom konstant bleibt, resultiert der Impulszuwachs aus der Anderung der
Geschwindigkeit AV. Hierbei stellt 1dsst sich v;o, und AV auch darstellen als

AV = (Ve + vieo) = (Ve + vio) = Viso (1.6.4)

Da sich Ebene 0 sehr weit vom Rotor entfernt befindet, ist der Einfluss der Sogwirkung
des Rotors nahe Null, somit ergibt sich v;p = 0. Damit ergibt sich der Rotorschub im
Schwebeflug zu
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T = mAV = [pA(Ve + v;)](vieo) = T = pAv;Viso (1.6.5)

Mit Hilfe des Rotorschubs lassen sich im Nachgang dimensionslose, hubschrauberspezifi-
sche Kenngrofien ausrechnen, die eine Aussage tiber die Leistungsgiite des Rotors zulassen.
Zwei dieser Kenngrofien sind der Schubbeiwert und die spezifische Blattbelastung, die in
Kapitel 5.3.1 definiert sind.

Ebene 0 z
ds
Ebene 1 3/4
Ebene 2 -1/4 X, PRy

T/A

Ro* Tt;o’poo

Ebene oo

Abbildung 1.13.: Stromungsmodell fir die Strahltheorie im axialen Flug [2]

1.6.2. Schlag- und Torsionsbewegung rotierender Fliigel

Die mathematisch-physikalische Beschreibung rotierender Rotorblétter in Schlag- und Tor-
sionsrichtung ist relativ komplex, da wirkende Kréfte am Rotorblatt in unterschiedlichen
Richtungen sowohl Schlag- als auch Torsionsbewegung beeinflussen. Rotorblétter lassen
sich in der Regel sehr gut als lange, schlanke, flexible Balken beschreiben. Dabei ist deren
Lange wesentlich grofer als ihre Breite und Dicke [2]. Die dominante Blattbewegung ist
in aller Regel die Schlagbewegung. Hierbei schligt das Rotorblatt normal zur Drehebene
nach oben. Bei der Torsionsbewegung verdreht sich das Rotorblatt elastisch um seine
Langsachse. Aufgrund der Rotation sowie des kollektiven und zyklischen variierenden
Einstellwinkels am Rotorblatt greifen vor allem im Vorwértsflug periodische Luft- und
Trégheitskrifte am Rotorblatt an, sieche Abbildung 1.14. Dies fithrt zu einer dynamischen
Rotorblattantwort (Bewegung) in allen Bewegungsrichtungen. Daher stellen die Schlag-
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1. Einleitung

und Torsionsbewegung fiir sich allein genommen lineare Differentialgleichungen zweiter
Ordnung dar (idealisiert als Feder-Masse-Dampfer anzunehmen) [2].

Betrachtet man nun die Schlaghbewegung eines Rotorblattes, bewegt sich das Rotorblatt
senkrecht nach oben aus der vom Rotormast bestimmten Drehebene. Im Folgenden wird
aufgrund des begrenzten Umfangs dieser Arbeit, nur die Zusammensetzung des

Abbildung 1.14.: Wirkende Krifte an einem Blattelement in der Schlagbewegung [2]

Momentengleichgewichts in Schlagrichtung néaher erlautert. Die Differentialgleichungen
der einzelnen Momententerme kénnen [2] entnommen werden. Das Gleichgewicht aller
aerodynamischen Momente, Massenmomente und Federmomente um das Schlaggelenk
bildet die generelle Differentialgleichung der Schlagbewegung ab, siche Gleichung 1.6.6.

0= Mg— Mcp—M;— Mg, — Mgp — Mp — Mg (1.6.6)

Dabei sind die einzelnen Terme wie folgt definiert: Mg stellt das aerodynamische Moment
aus der Auftriebsverteilung dar, Mcr das Moment aus der Zentrifugalkraft, M; das
Moment aus Triagheitkraften, M¢, das Moment aus Corioliskraft der Schwenkbewegung,
Mg das Moment aus Federkriften, Mp ist ein Dampfermoment und Mg das Moment
aus der Erdbeschleunigung [2].

Im Folgenden wird das Momentengleichgewicht der Torsionsbewegung eines Rotorblattes
betrachtet. Dabei ist die Torsionsbewegung als Einstellwinkeldnderung um die elastische
Achse definiert [2]. Streng genommen tritt bei der Torsionsbewegung eine rein elastische
Verformung des Rotorblattes unabhéngig davon auf, ob das Rotorblatt gelenkig gelagert
ist oder nicht, da auch die Steuerstange, im Verhéltnis zum Rotorblatt, als starr ange-
nommen werden kann. Die Massenkréifte greifen hierbei an der radialen Massenachse an,
wihrend die aerodynamischen Kréfte und Momente an der ¢/4-Linie wirken. In vielen
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Ersatzmodellen wird die elastische Achse der Einfachheit halber auch in der ¢/4-Linie
angenommen. In der Realitdt konnen die elastische Achse sowie die Massenachse von der
¢/4-Linie abweichen, was bedeutende Kopplungsterme verursacht.

1/2
_dmxQ? dmiy s x) 0 f
~ : I 2
| \
Y dmxQ? dm(y2+x2)1/2£22 R
Drehachse Massenachse
. Z Lo
Ty M mx, ©
- )
€] / admxQ? - : 7‘)(1
,,,,,,,,,,,,,,, 7 X
K S~
O%on 9 SRR
S-x dmxQ?

e

Abbildung 1.15.: Wirkende Krifte und Momente an einem Blattelement in der Torsions-
bewegung [126]

Fiir die Annahme der elastischen Achse in der ¢/4-Linie ist die folgende Momentenbilanz
um das Steuerlager giiltig. Die einzeln wirkenden Momente sind wie folgt definiert: Mgp
und Mp stellen Federmomente an Steuerlager dar, M; das Moment aus Triagheitkréiften,
Mg ist das Moment aus Trégheitskrédften und Schlagwinkel des Rotorblattes, Mcp
bildet das Moment aus der Zentrifugalkraft in Kombination mit der Schlagbewegung des
Rotorblattes, Mg ist das Moment aus der Erdbeschleunigung, Mp definiert das sogenannte
Propellermoment. Beim Propellermoment versucht die Zentrifugalkraft das Rotorblatt
in seine Nulllage zuriickzuziehen. Als Letztes folgt My, dies stellt das aerodynamische
Moment dar.

0=—-Mp — Mgsr — My + Mjg + Mcr + Mg — Mp + My (1.6.7)

Wie aus den Abbildungen 1.15 und 1.14 hervorgeht, spielen bei beiden Bewegungen des
Rotorblattes Zentrifugal- und Trégheitskréfte eine grofie Rolle. Zudem verursacht die
Schlagbewegung einen Triagheitsterm, der die Torsionsbewegung beeinflusst. Somit kop-
peln beide Bewegungsformen vornehmlich iiber die Trigheitseffekte (der Rotorblattmasse)
miteinander.
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2. Rotorblattauslegung

Wie bereits in Kapitel 1.1 erwahnt, sollte der Rotorblattsatz zum Zwecke der aeroelas-
tischen Untersuchung folgende Kriterien erfiillen: So geringes Rotorblattgewicht wie
moglich und einen weit innen (zum Rotorzentrum hin) liegenden Massenschwerpunkt, um
die wirkenden Triagheitterme in der Schlag- und Torsionsbewegung moglichst gering zu
halten; Abnehmende Biege- und Torsionsteifigkeit zur Blattspitze hin, um den Einfluss
der einsetztenden Stromungsablosung auf Schlag- und Torsionsbewegung untersuchen
zu konnen; Des Weiteren sollte das Rotorblatt eine hohen Frequenzabstand der ersten
Eigenform zur 1/rev des Rotors haben und somit ein hohes Steifigkeits/Masse Verhéltnis
besitzen. Die Basis der doppelt gepfeilten Rotorblattspitze fiir den Rotor Teststand
Gottingen (RTG) bildete das MOWE-TWG Modell (Planform der Blattspitze) [10].
Die finale RTG Rotorblatt-Geometrie wurde jedoch noch hinsichtlich der Randbedin-
gungen am RTG angepasst und erweitert (radiale Verwindung, BlattfuBbereich und
Verlangerung der Planform). Dabei standen nicht nur aerodynamische, sondern auch
Festigkeitsaspekte im Vordergrund. Vor allem die Kombination aus hohen Zentrifugal-
kraften und hohen aerodynamischen Lasten hat die Anforderungen an die strukturelle
Auslegung vorgegeben. Aufgrund dieser Randbedingungen wurde der doppelt gepfeilte
Rotorblattsatz aus Kohlenstofffaser-verstirktem-Kunststoff (CFK) gefertigt. Dies wur-
de beim CAD-Geometriedesign, insbesondere bei der Profilierung und der Planform,
mit einbezogen. Zudem wurden im Rahmen der Rotorblattauslegung die aerodynami-
schen Lasten abgeschétzt, die Strukturauslegung vorgenommen und die Instrumentierung
durchgefiihrt.

2.1. Geometriedesign

Die wichtigsten geometrischen Konstruktionsparameter fiir die Leistungsoptimierung
in der Basisauslegung sind Rotorblattprofilierung, radiale Verwindung, die allgemeine
Planform des Rotorblatts sowie die Flachendichte o. Durch die Flachendichte ergeben
sich Blattzahl, Blatttiefenverteilung (Zuspitzung) und Pfeilung [1]. Fir die weitere
Feinoptimierung kénnen Parameter wie Massen und Trégheitsmomente, Steifigkeiten
(Biegung und Torsion) sowie die Geometrie im Blatthalsbereich herangezogen werden. Fiir
die Geometrie der doppelt gepfeilten Rotorblattspitze sind die zentralen geometrischen
GroBen in Abb.2.1 und Tab.2.1 dargestellt. Die dulere Planform (0,55 < r/R < 1 in
Abb.2.1) sowie die in diesem Bereich verwendete radiale Pfeilung und Sehnenlénge
entsprechen der, des Méwe DNW-TWG Modells. Fiir 0,25 < r/R < 0,55 wurde die
Planform des Rotorblattes radial mit dem EDI-M112 Profil [10] erweitert.
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Bezogen auf das gesamte Rotorblatt, wurde das Cront
T OO

0,072 [m]

EDI-M112 von der Blattwurzel (r/R = 0,25) bis
r/R = 0,65 verwendet. Ab r/R = 0,75 wurde das Ctip

0,014 [m]

EDI-M109 Profil [10] genutzt. Im Zwischenbereich g

0,0326 [m?]

erfolgt eine lineare Interpolation der Profile. Die

radiale Verwindung wurde auf die Anwendung in Ytait

0,5 [mm]

einem rotierenden System angepasst. Diese verrin- R

0,652 [m)]

gert sich linear mit dem Radius von -1,2° an der
Blattwurzel auf -10,5° an der Blattspitze. Im Be-

74 -]

reich 0,63 < r/R < 0,77 bleibt die Verwindung kon- ¢

0,141 [-]

stant. Dies erleichtert die lineare Interpolation der
Profile im Zwischenbereich. Durch die Verwindung
wird eine konstante Durchflussgeschwindigkeit vjg

Tabelle 2.1.: Referenzgrofien

iiber die Rotorkreisflache angestrebt. Theoretisch ldsst sich dies durch eine hyperbolische
Verwindungsverteilung 2.1.1 erreichen. In der Realitdt wird diese linear angenédhert,

R
6= etsz

(2.1.1)

da sich eine hyperbolische Verteilung fertigungstechnisch nicht realisieren lasst. Der
Pfeilungsverlauf zielt priméar darauf ab, Lérm in Form von Blade Vortex Interaktion
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Abbildung 2.1.: Planform, Verwindung, Pfeilung und Drucksensorposition [128]
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(BVI) sowie Vibrationen zu reduzieren. Aus fritheren Untersuchungen ist bekannt [8,
9,127], dass aufgrund der Riickwértspfeilung die effektive Machzahl reduziert wird.
Dies fiihrt zu einer verringerten Zirkulation des Blattspitzenwirbels und damit zu einer
Lérmreduzierung bei BVI. Des Weiteren ergeben sich durch den Rotorteststand Gottingen
(RTG) sowie die Fertigungsmoglichkeiten weitere Randbedingungen, die eingehalten
werden miissen. In erster Linie geben diese die Sehnenldnge an der Blattwurzel, die
minimale Hinterkantendicke und den Rotorradius vor. Der Aufbau des RTG bedingt
einen maximalen Rotorradius von R = 0,652 m, da grofleren Rotorradien eine Interaktion
von Windkanalscherschicht und Blattspitzenwirbel zur Folge hétte. Die Sehnenlédnge an
der Blattwurzel ist aufgrund der hohen aerodynamischen Lasten durch den Dynamic Stall
festigkeitsbedingt vorgegeben. Die minimale Hinterkantendicke ¢ gipnterkante Wwurde durch
die Fertigung als Handlaminat sowie durch das anschlieBende Abfrésen der auslaufenden
Gewebematten an der Hinterkante auf 0,5 mm begrenzt. In Kapitel 2.4 wird dieser
Fertigungsschritt naher beschrieben. Die finale Rotorblatt-Geometrie ist Abb.2.2 zu
entnehmen. Wie zu erkennen ist, beginnt der profilierte Bereich des Rotorblattes 160
mm vom Rotorzentrum entfernt, was 0,25R entspricht. Wie bereits erwahnt, ist der
erste Profilschnitt bei R = 160 mm um -1,2° zu den beiden parallelen Auflenflichen des
FuBstiicks verwunden. Im Ubergang zwischen FuSstiick und erstem Profilschnitt werden
diese -1,2° ausgeglichen und auf 0° zuriickgefiihrt, um einen kraftflussgerechten Ubergang
zu erhalten. Eine zu starke Verwindung des ersten Profilschnittes wiirde aufgrund des
hohen Riickfithrungswinkels im Ubergangsbereich zu starken Schubspannungen fithren.
Die Dicke des FuBlstiicks von tp,g = 12,9 mm sowie der Bolzendurchmesser und -abstand
waren durch den RTG vorgegeben. Basierend auf dieser Geometriedefinition wurde zuerst
ein CAD-Oberflaichenmodell und anschliefend ein CAD-Volumenmodell eines Rotorblatts
mittels CATIA — V5 erzeugt. Das CAD-Oberflachenmodell bildete die Grundlage fiir
die CFD-Lastabschétzung.

c/d-Linie
Drehachse

Rotorkopf Start profilierter Bereich

Eussstiick

Abbildung 2.2.: Rotorblattgeometrie, verdndert nach [128]

Ubergang

2.2. Aerodynamische Lasten

Fiir die strukturelle Auslegung der Rotorblétter erfolgte nach dem CAD-Design die
Abschétzung der aerodynamischen Lasten. Der Ansatz (Lastfallart) fiir die ausgewéhlten
Lastfille wurde aus [15] entnommen, wobei sich die Rotorblatt-Geometrie grundlegend
von der von Schwermer [15] unterscheidet. Bei der Lastfallselektion, liegt der Fokus auf
den integralen aerodynamischen Blattschnittkréften und -momenten, in Kombination
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mit der durch die Rotation verursachten Zentrifugalkraft. Der RTG verfiigt iiber eine
Taumelscheibe, somit kénnen kollektive als auch zyklische Einstellwinkel fiir die Ro-
torblétter vorgegeben werden. Daraus wurde fir die Auslegung der Rotorblétter ein
kollektiv-zyklischer Dynamic-Stall-Fall mit ©,,,; = 17° £+ 8° ausgewahlt. Fiir diesen
wurde die maximale Betriebsdrehzahl (Mach-skalierter Rotor) von fo; = 50 Hz angesetzt.
Durch die Verwendung einer Taumelscheibe entspricht diese auch der Nickfrequenz der
Rotorblatter. Anschlieend wurden aus dem Verlauf der integralen aerodynamischen
Blattschnittkrifte und -momente tiber eine zyklische Einstellwinkelschwingung sechs di-
mensionierende Lastfélle abgeleitet, siche Abb.2.3. Aufgrund des geringen Gesamtgewichts
sowie der hohen geforderten Festigkeit der Rotorbléitter konnten weitere Tragheitskrifte,
die in der Regel an einem Rotorblatt auftreten, vernachlissigt werden. Zudem wurde kein
Lastfall ausgewéhlt, der das Schwenkmoment des Rotorblattes abbildet, siehe Abb. 2.3.
Dies begriindet sich im hohen Fliachentrigheitsmoment in der Profilquerschnittsebene.
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Abbildung 2.3.: Integrale Blattwurzelschnittkréifte und -momente fiir eine Periode einer
zyklischen Einstellwinkelschwingung ©,.,,; = 17° £ 8° bei einer Drehfre-
quenz von 50 Hz

Da das Rotorblatt keinen schlanken Blatthals hat, sondern einen direkten Ubergang des
profilierten Bereichs in das Fufistiick, ergibt sich eine sehr hohe Steifigkeit in Schwen-
krichtung, siehe Abb.2.2. Die folgenden Beschreibungen basieren mafigeblich auf der
Veroffentlichung [128]. Die Vorhersage der aerodynamischen Blattschnittkrifte und -
momente erfolgte mittels 2D-instationdrer numerischer Stromungssimulation (CFD).
Der Ansatz orientiert sich dabei am ersten Rotorblattsatz fiir den Rotor Teststand [15].
Aufgrund der komplexeren Planform des innovativen Rotorblatts gestaltete sich die Be-
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rechnung schwieriger und erforderte einige Anpassungen. Wie aus dem Ansatz nach [129]
entnommen werden kann, ist eine instationdre 3D-CFD Berechnung mit vier rotierenden
Rotorblittern aufgrund der hohen Komplexitdt und Rechenzeit wahrend der Entwurfs-
phase nicht moglich. Daher wurden fiir die Abschétzung der integralen aerodynamischen
Krifte und Momente instationidre 2D-CFD Berechnungen an sechs radialen Positionen
durchgefiihrt: »/R = 0,39, 0,59, 0,70, 0,77, 0,86, 0,97, weitere Informationen in [128]. Fiir
jeden radialen 2D-Schnitt wurden die entsprechenden Profile an die lokalen Randbedin-
gungen (lokale Verwindung, Sehnenldnge und Verschiebung der Nickachse aufgrund der
Pfeilung) angepasst. Fiir die Anpassungen der Verwindung wurden die Profile um ihren
lokalen ¢/4-Punkte verdreht. Die Nickachse der Profilschnitte, die sich aufgrund der Pfei-
lung der Planform verschiebt, wurde tiber den Abstand (Blatttiefen-Richtung) des lokalen
¢/4-Punktes der Profile zur Rotorblatt-Nickachse eingestellt, sieche Abb.2.4. Zusétzlich
mussten die vier duflersten Profile hinsichtlich ihrer Sehnenlinge angepasst werden, da
sich die Planform verjiingt. Diese Anpassung wurde mit dem DLR-TAU-Setup-Tool
vorgenommen. Um die integralen Kréifte und Momente aus den 2D-CFD Rechnungen
zu ermitteln, wurden die Schnittkréifte der lokalen Profile iiber den Rotorradius mittels
Trapezregel aufintegriert. Zudem wurde die Annahme getroffen, dass die aerodynamischen
Lasten an der Blattspitze und der Blattwurzel auf null zuriickgehen. Veréffentlichungen
aus der néheren Vergangenheit [129] haben gezeigt, dass es mit diesem Ansatz moglich
ist, die aerodynamischen Lasten eines Rotorblatts zuverlassig abzuschétzen. In diesem
Fall wurden aufgrund der vorwérts und riickwérts gepfeilten Grundrissform sechs radiale
Positionen fiir die 2D-CFD Berechnungen ausgewéhlt, um mehr Stiitzpunkte fiir die
Integration zu erhalten. Wie aus der Literatur bekannt ist, neigen 2D Dynamic Stall
CFD Rechnungen dazu, die acrodynamischen Krifte und Momente im Vergleich zu 3D
Rechnungen zu iiberschétzen [15,130-133]. Daher stellt die radiale Integration lokaler 2D-
Kréifte und -Momente eine konservative Annahme dar. Durch diese Vorgehensweise wird
sichergestellt, dass die aerodynamischen Kréfte beim Strukturentwurf nicht unterschétzt
werden.

Nickachse lokaler
prehachse Rotorblatt c/4-Punkt Abstand Nickachse zu

Rotorkopf
&
&

O

Lokalem c/4-Punkt

160

Abbildung 2.4.: Abstand der Rotorblattnickachse zu den lokalen ¢/4-Punkten der 2D-
Profile

Die instationdren Reynolds-Averaged-Navier-Stokes (URANS) 2D-CFD Rechnungen
wurden mit dem DLR-TAU-Codes durchgefiihrt. Fiir die Simulationen wurde das SA-
Turbulenzmodell (Spalart-Allmaras) verwendet. Die Nickschwingungen der Profile wurden
mit 1800 Zeitschritten pro Periode und 600 inneren Iterationen je Zeitschritt diskre-
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tisiert. Fiir die beiden innersten radialen Positionen (r/R = 0,39, 0,59) wurde das
EDI-M112 Profile genutzt, fiir alle weiteren Schnitte wurde das EDI-M109 Profile ver-
wendet. Beide Rotorblattprofile (EDI — M112 und EDI — M109) wurden mit Hilfe
des Netzgenerators CENTAUR vernetzt. Fur die Vernetzung wurde ein Hybridgitter
verwendet. Das Stromungsfeld beim EDI — M112 wurde mit 95.000 Zellen aufgelost.
Der Grenzschichtbereich wurde normal zu Profilkontur mit 80 Prismen vernetzt, siehe
Abb.2.5 a. Das EDI — M 109 hat eine Stromungsfeldauflésung von 70.000 Zellen und
eine Grenzschichtauflosung von 60 Prismen normal zu Profilkontur, siche Abb.2.5 b.

(a) EDI-M112 Profil (b) EDI-M109 Profil

Abbildung 2.5.: Netzauflosung der Profile EDI-M109 und EDI-M112 in Profilndhe

Zusétzlich zum oben bereits erwdhnten kollektiv-zyklischen Dynamic Stall Fall mit
Oroot = 17° £ 8° bei frot = 50 Hz, wurde eine stationdre Schubpolare mit der gleichen
Rotationsfrequenz gerechnet, um den Einstellwinkel fiir den stationdren Strémungsabriss
zu ermitteln. Wie aus der Literatur [3,134] bekannt ist, fihrt der Dynamic Stall zu
erhohten aerodynamischen Lasten in Auftrieb, Nick- und Schwenkmoment. Zudem musste
fiir den Uberlastversuch (maximale Zentrifugallast) bei fros = 65 Hz der kollektive
Einstellwinkel fiir Nullschub ermittelt werden, dazu wurde eine statische Schubpolare bei
65 Hz gerechnet.

Die integralen Blattschnittkrifte und -momente als Funktion des Einstellwinkels {iber
eine Nickschwingungsperiode sind Abbildung 2.3 zu entnehmen. Abb.2.3a zeigt den
Verlauf des dynamischen (blaue Kurve) und stationdren (blaue gestrichelte Kurve)
Auftriebs sowie den Widerstand iiber dem Einstellwinkel. Wie zu erkennen, bricht der
Blattauftrieb um ;s = 16,5° ein. Die weitere Erhohung des Einstellwinkels fiihrt zu
einer konstanten Auftriebsabnahme. Im dynamischen Verlauf des Auftriebs zeigt sich
das klassische Uberschwingverhalten, das fiir den Dynamic Stall charakteristisch ist.
Der Auftrieb steigt bis zum Anstellwinkel von o = 22,5° an und fillt danach stark ab.
Zeitgleich sind ein starker Anstieg des Widerstands (Abb.2.3 a), sowie ein signifikanter
Abfall im Nickmoment zu beobachten (Abb.2.3 b). Dieses Verhalten lisst sich auf das
Abschwimmen des Dynamic Stall Wirbels iiber die Profilhinterkante zuriickfithren [6].
Beide Verldufe (dynamischer Auftrieb und Nickmoment) zeigen vor dem Erreichen ihrer
Maximalwerte eine Trendumkehr und einen darauffolgenden Wiederanstieg (Abfall beim
Nickmoment). Dieses Verhalten ldsst sich auch ausgeprégt im Schlagmoment, sowie
in leichter Ausprigung im Schwenkmoment erkennen, siche Abb.2.3 b und c. Die aus
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diesem Verhalten resultierenden "Dellen”, lassen sich mit aus dem zeitlich versetzten
Eintreten des dynamischen Stromungsabrisses auf dem vorwirts und riickwérts gepfeilten
Teil, sowie der angewandten Methodik der Trapezintegration von 2D-Schnittkréiften
begriinden. Die Vernachldssigung von induzierter Geschwindigkeit v; [2,135], radialen
aerodynamischen Effekten, Interaktionseffekten der Blidtter untereinander in Kombination
mit einer reduzierten Anzahl an Stiitzstellen legt nahe, dass der zeitliche Versatz beim
Stromungsabriss auf dem vorwérts und riickwérts gepfeilten Teil iiberschiatzt wird. Das
Wiederanlegen der Strémung ist ab a = 13° erkennbar.

Aus diesen Kraft- und Momentenverldufen wurden anschlieBend 5 Lastfille abgeleitet. Ein
weiterer Lastfall ergibt sich aus dem Uberlastversuch bei 65 Hz. Die Lastfille entsprechen
denen aus [15]. Dabei repriisentiert LF1a/b das maximale und minimale Schlagmoment
am Rotorblatt. LF2a/b beriicksichtigt das maximale Biegemoment an der Rotorkopfwelle.
Die maximale Steuerstangenbelastung wird durch LF3a/b abgedeckt. Der Lastfall LF4
kombiniert den maximalen Rotorschub mit dem maximalen Rotorblattwiderstand. Der
Uberlastfall bei LF5 mit fro; = 65Hz ist die maximale Zentrifugallast bei Nullschub.
Fiir ndhere Informationen zu den Lastfillen siehe, Schwermer [15]. Die lokalen 2D-
Druckverteilungen der einzelnen Lastfélle wurden als Input fiir die folgenden statischen
und dynamischen Betriebsfestigkeitsberechnungen verwendet.

2.3. Strukturauslegung

Aufgrund der ModellgréBe und Rotordrehzahl (die zu hohen Zentrifugallasten fiihrt),
musste das Modell eine hohe Festigkeit bei sehr geringem Gewicht aufweisen. Daher
wurde das Rotorblatt nahezu vollstdndig aus kohlenstofffaserverstirktem Kunststoff
(CFK) mit Schaumkern gefertigt. Im ersten Schritt wurde fiir die Strukturauslegung ein
Konzept zur Integration von Biege- und Torsionstragern erstellt. Aufgrund der groBen
Sehnenlinge (Blatttiefe) im Blattwurzelbereich und dem daraus resultierenden hohen
Fléchentragheitsmoment in der Profilschnittebene wurde eine ausreichende Schwenkstei-
figkeit erreicht. Im zweiten Schritt wurde dieses Strukturkonzept auf das in Kapitel 2.1
beschriebene Geometriedesign in Form eines CFK-Lagenaufbaus umgesetzt. Der dritte
Schritt beinhaltete die Finite-Element-Modellierung des Rotorblattes auf Basis des CAD-
Modells. Hierbei wurde der CFK-Lagenaufbau detailliert modelliert, um anschlieBend die
einzelnen Lagen beziiglich der Festigkeit auswerten zu kénnen. Im vierten und letzten
Schritt musste der Fahigkeitsnachweis aller Komponenten (Rotorblatt, Rotorkopf, Bolzen,
etc.) fir den Betrieb erbracht werden. Dabei wurden fiir die statische Betriebsfestigkeit
der kollektive Lastfall LF4 (max. Schub und Widerstand) und fiir die Betriebsfestigkeit
(bzgl. Materialermiidung) die zyklischen Lastfélle LF1 - LF3 betrachtet. Zusitzlich wurde
beim Uberlastfall LF5 die Festigkeit bei Limit Load fiir 130% der Betriebsdrehzahl
nachgewiesen [15]. Um alle relevanten Komponenten der Rotortestanlage hinsichtlich der
Festigkeit zu berticksichtigen, wurde das FE-Modell des innovativen doppelt gepfeilten Ro-
torblattes in ein bereits bestehendes Rotorkopf FE-Modell integriert. Das FE-Modell des
Rotorkopfes besteht aus der Hauptwelle, Axial- und Radiallagern, Bolzen, Blattaufnahme
und Lagerhiilse [136].
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2.3.1. Finite Elemente Modellierung

Fiir den Aufbau des FE-Modells wurden das Vernetzungstool Altair HyperMesh V14
sowie ANSYS R15 verwendet. Die anschlieBenden geometrisch nicht-linearen Rechnungen
wurden mit der kommerziellen Software ANSYS R15 durchgefiihrt. Wie bereits im ersten
Abschnitt erwdhnt, wurde im ersten Schritt ein Konzept fiir die Biege- und Torsions-
triager im Modell erstellt. Aufgrund des begrenzten Bauraums im Rotorblattmodell (max.
Profildicke an der Wurzel von ca. 10 mm) wurde entschieden, die primére tragende
Struktur in die Modellaufienschale zu legen. Diese Vorgehensweise hat sich bereits beim
ersten Blattsatz fiir die Rotortestanlage bewiihrt [15]. Die doppelt gepfeilte Planform
bringt jedoch zusitzliche Herausforderungen im Bezug auf Festigkeit mit sich, vor allem
das Nickmoment und Spannungsspitzen in den Umkehrpunkten der Pfeilung. Daher
wurde sich entschieden, jeweils 10 Lagen hochfester Kohlefasern in die Modellober- und
Unterschale zu legen. Der genaue Lagenaufbau der Modellschalen ist Abbildung 2.6 zu
entnehmen. Hier bilden die beiden obersten und untersten Gewebelagen (1,2,9,10), mit
einer Lagenorientierung von £45°, die priméren Torsionstréger des Rotorblattes. Die
6 innenliegenden UD-Gelegelagen (3-8), mit 0° Lagenorientierung, bilden die priméren
Biegetriger des Modells. Somit ergibt sich fiir beide Modellschalen ein symmetrischer La-
genaufbau, siche Abbildung 2.6. Zudem wurden weitere Unterstiitzungslagen im Fuf3stiick
und im Ubergangsbereich eingebracht, um das Modell hinsichtlich der Blattwurzelbiegung
zu verstiarken, siehe Abbildung 2.2. Dazu wurde das Fufistiick, wie auch beim geraden
Blattsatz, auf tp,5 =12,9 mm aufgedickt. Der Ubergangsbereich wurde zur Weiterleitung
der Unterstiitzungslagen in den profilierten Bereich der Rotorblattwurzel genutzt.

CFK-Lage CFK-Lagenaufbau ial  Lag ientierung
Profiloberfliche 1 o e e e e e o o = - Gewebe +45°
2 = =m oo ---- Gewebe +45°
3 UD-Gelege 0°
a4 UD-Gelege 0°
5 UD-Gelege 0°
6 UD-Gelege 0°
7 UD-Gelege 0°
8 UD-Gelege 0°
9 e ————- Gewebe +45°
Modellinnenseite ~ 10 == == == m-—-—-—— - — - - — - Gewebe +45°

Abbildung 2.6.: CFK-Lagenaufbau Modelloberschale doppelt gepfeiltes Rotorblatt

Die einzelnen Lagendicken variieren zwischen 0,109 - 0,981 mm. Dabei haben einzelne
Lagen 0,109 mm und Lagenpakete (mehrere Lagen gleicher Orientierung) bis zu 0,981
mm Dicke. Der Innenaufbau des Modells besteht aus einem ROHACELL-Schaumkern
mit zusitzlichen Verstdrkungen aus angedicktem Harz mit Faseranteil. Dies wurde im
finalen Klebeprozess der Halbschalen in die vorher eingebrachten Ausfrasungen in Ober-
und Unterschale gezogen. Diese Ausfrisungen folgen der Rotorblattpfeilung und bilden
somit eine zusétzliche tragende Struktur in Biegung und Torsion, siehe Abbildung 2.11.
Weitere Ausfriasungen im Schaumkern dienen der Instrumentierung mit Drucksensorik.

Dieses Tréagerkonzept wurde anschliefend in ein FE-Modell mithilfe der CAD-Geometrie
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umgesetzt. Fiir die Modellierung wurde ein rechtsdrehendes, kartesisches Koordinatensys-
tem verwendet. Der Koordinatenursprung befindet sich im Rotorzentrum. Die y-Achse
zeigt dabei in radiale Richtung des Rotorblattes, die x-Achse in Blatttiefenrichtung und
die z-Achse steht auf dem Rotorzentrum und zeigt nach oben [136]. Fiir die Vernetzung der
Faserverbundkomponenten wurden quadratische Shell-Elemente des Typs SHELL91 ver-
wendet, da die Faserorientierung bei grofleren Verformungen in den einzelnen Elementen
besser abgebildet wird. Alle weiteren Volumenelemente wurden mit SOLID95 Elementen
vernetzt. BEAM4-Elemente bilden die Schraubenverbindungen ab. Fiir die axiale und
radiale Festlegung der Lager wurden entsprechende Kontaktflichen verwendet [136].
Das gesamte FE-Modell von Rotorkopf und doppelt gepfeiltem Rotorblatt besteht aus
1661682 Knoten und 468751 Elementen. Um den Rechenaufwand zu reduzieren, wurde
im gesamten FE-Modell nur ein vollstandig vernetztes Rotorblatt verwendet. Das ge-
geniiberliegende Blatt sowie dessen Lagerung wurden durch zwei integrale Massenpunkte
ersetzt, siche Abbildung 2.7.

Abbildung 2.7.: Gesamtes Finite-Element-Modell von Rotorkopf und Rotorblatt

2.3.2. Festigkeitsnachweis

Der Festigkeitsnachweis erfolgte durch FE-Analyse aller Lastféille. Dazu wurden die aerody-
namischen Lasten auf das vernetzte Rotorblatt mittels radialer Oberflichendruckverteilung
auf das Modell aufgepréigt. Um diese aufzubringen, wurde zwischen den einzelnen ra-
dialen 2D-Druckverteilungen linear interpoliert, exemplarisch siehe Abbildung 2.8. Auf
der gegeniiberliegenden Seite wurden die angreifenden Kréifte auf das als Massenpunkt
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idealisierte Rotorblatt aufgepriagt. Wie bereits in Kapitel 2.2 beschrieben, ergeben sich
aus den Lastfillen LF1a/b, LF2a/b und LF3a/b paarweise die Betriebslastfille. Aus
diesen kombinierten min. und max. Lasten wurden die Mittel- und Ausschlagspannung fir
die dynamische Betriebsfestigkeit berechnet [136]. Fiir den Uberlastfall LF5 mit f.o; = 65
Hz ergibt sich iiber die Rotorblattmasse von m = 237,26 g (FE-Modell) die zentrifugale
Uberlast (Limit Load) von 11,65 kN.

w—

Abbildung 2.8.: Radiale normierte Druckverteilung der Oberschale von LF1a.

Die daraus resultierende zentrifugale Grenzlast (Ultimate Load) von 17,48 kN ergibt
sich aus dem angesetzten Sicherheitsfaktor fir diesen Fall, von 1,5 zu Ultimate Load =
1,5 Limit Load (Analog zu [15]). Die auf den oben aufgefiihrten Lastfillen basierenden
Rechnungen wurden alle geometrisch nicht-linear durchgefiihrt. Fiir die anschlieSende
Festigkeitsbewertung wurden die entsprechenden Auslastungsgrade herangezogen. In den
Auslastungsgraden wurde ein entsprechender Sicherheitsfaktor beriicksichtigt (Auslas-
tungsgrad = Kehrwert der Sicherheit). Somit sind die Festigkeitsanforderungen erfiillt,
wenn der Auslastungsgrad kleiner eins ist [136]. Ublicherweise werden fiir Windkanalm-
odelle im DLR Sicherheitsfaktoren zwischen 2,5 - 4 angesetzt, da dies jedoch aufgrund
der komplexen Planform, Instrumentierung, kleinen Abmessungen und hohen Zentrifu-
galkréifte nicht erreichbar war, wurde hier fiir statische Sicherheit ein Sicherheitsfaktor
von 2 angesetzt (LF1 - LF4). Fiir die Metallkomponenten wurden die FKM-Richtlinien
herangezogen [136]. Die Schrauben- und Bolzenverbindungen wurden statisch, in einigen
Féllen auch zyklisch, hinsichtlich verschiedenster Versagensarten ausgewertet. Die ge-
naue Beschreibung der Versagensarten sowie die angewendeten Berechnungsfaktoren und
Koeffizienten konnen [136] entnommen werden. Nach Auswertung erfiillen alle Metallkom-
ponenten sowie Schrauben- und Bolzenverbindungen die Festigkeitsanforderungen. Die
Faserverbundkomponenten wurden auf Basis der Versagenskriterien von [137] und [138]
ausgewertet. Dazu wurde die Faserverbundstruktur des Rotorblattes hinsichtlich zweier
Versagenskriterien untersucht: Faserbruch und Zwischenfaserbruch. Dabei hat sich heraus-
gestellt, dass der zuldssige Auslastungsgrad bei einigen Lastféllen beziiglich Faserbruch
iiberschritten wird. Dies trifft sowohl auf die statische als auch die zyklische Auslastung
zu. In Abb.2.9 ist der statische Auslastungsgrad hinsichtlich der Faserbruchanstrengung
fiir Lastfall 4 zu sehen. Dieser wird farblich von eins (rot) bis null (blau) dargestellt.
Hierbei stellt ein Auslastungsgrad von eins eine Uberschreitung der zuldssigen Auslastung
dar. Wie in Abb.2.9 zu erkennen ist, erreicht der Auslastungsgrad seinen Maximalwert
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von 1,09 innenseitig am vorderen Bolzen der Faserverbundstruktur. Hier werden die
Krifte durch den Blattbolzen mit einer RBE-Spinne an die lokalen einzelnen Knoten
in die Faserverbundstruktur tibertragen. Lokal fithrt dies zu sehr hohen Knotenkraften,
wodurch der Auslastungsgrad stark steigt. In der Realitidt werden die Kréfte nicht lokal
iibertragen, sondern per Kontaktpressung tiber die Umfangsfliche der Bolzen. Daher
kann diese Uberschreitung des statischen Auslastungsgrades als unkritisch eingestuft
werden [136]. Des Weiteren lassen sich im Bereich der Hinterkante am Ubergang zwischen
Vorwérts-

222

.333

.444

556!

Abbildung 2.9.: Statischer Auslastungsgrad beziiglich Faserbruch fiir LF4

und Riickwértspfeilung (Knick) erhohte Faserauslastungsgrade in Abb.2.9 erkennen. Ein
idhnlicher Effekt ist auch am Ubergang vom geraden Rotorblattabschnitt zum Beginn
der Vorwértspfeilung zu erkennen. Daher wurden in diesen Bereichen zusétzliche Glas-
faserlagen eingebracht, um die Faserverbundstruktur weiter zu verstiarken. Ursache fiir
diese lokal hoher belasteten Bereiche ist eine Art Entpfeilungseffekt durch die wirkende
Zentrifugalkraft. Aufgrund dessen, dass die diskreten Massenschwerpunkte der vorwérts
und riickwiérts gepfeilten Abschnitte des Rotorblattes auBierhalb der Nickachse (siehe
Abb.2.4) liegen, entsteht durch die Zentrifugalkraft jeweils eine Kraftkomponente normal
zur Nickachse. Diese Kraftkomponenten ziehen den vorwiérts gepfeilten Abschnitt nach
unten und den riickwérts gepfeilten Abschnitt nach oben. Dadurch entstehen Zugbelas-
tungen im Bereich des Knicks und am Beginn der Vorwiértpfeilung, siche Abb.2.9.

Der Maximalwert des zyklischen Auslastungsgrades betrégt 2,0 und wird im Lastfall LF2
erreicht. Wie beim LF4 (maximaler statischer Auslastungsgrad) zeigt sich hier, dass die
iiberbeanspruchte Zone innenseitig am vorderen Bolzen liegt, siche Abb.2.10 . Die Ursache
fiir diese Uberschreitung liegt, wie bei LF4, an der Einleitung der Krifte in die lokalen
Knoten durch die RBE-Spinne und ist somit als unkritisch anzusehen [136]. Zudem
lésst sich in beiden Féllen eine relativ hoch beanspruchte Zone im vorderen Bereich des
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Ubergangs zwischen Fufstiick und Beginn der Profilkontur erkennen. Diese resultiert
in beiden Féllen aus der Kombination von maximalem Schlagmoment und wirkender
Zentrifugalkraft und bewegt sich innerhalb der zuldssigen Auslastungsgrade. Die oben
geschilderten Lastfille beschreiben die maximal erreichten zyklischen und statischen
Auslastungen. Zusétzlich wird der zuléssige Auslastungsgrad hinsichtlich der statischen
Festigkeit in den Lastfillen LF2a und LF3b sowie der zyklische Auslastungsgrad bei LF3
iiberschritten.

Abbildung 2.10.: Zyklischer Auslastungsgrad beziiglich Faserbruch fir LF2

Auch bei diesen Uberschreitungen der Auslastungsgrade handelt es sich um unkritische
Fille, da sich die iiberbeanspruchten Zonen in nahezu exakt denselben Rotorblattbereichen
befinden wie bei den oben beschriebenen Lastfillen LF4 und LF2. Somit kénnen die
Ursachen auf dieselben Effekte zuriickgefithrt werden, wie oben beschrieben.

2.4. Modellbau und Instrumentierung

Im Folgenden werden der Modellbau sowie die Instrumentierung der Rotorblatter be-
schrieben. Dazu muss vorab erértert werden, welche Messgrofien erfasst werden sollen, um
die in Kapitel 1.1 dargelegten Fragestellungen beantworten zu kénnen. Um aus Messdaten
auf das aeroelastische Verhalten zuriickzuschlieien, miissen folgende Grofien aufgezeichnet
werden: Blattdeformation (Blattspitze ist hier ausreichend), integrale Blattwurzelmomen-
te und instationdre Oberflichendriicke. Diese Messgrofien miissen kombiniert betrachtet
werden, um den Einfluss der Aerodynamik auf die Strukturdeformation und Blattwur-
zellasten zu beleuchten. Die Blattspitzendeformation liasst sich zum einen optisch {iber
Marker an der Blattspitze und zum anderen iiber DMS an der Blattwurzel messen. Um
integrale Blattwurzelmomente zu bestimmen, eignen sich am besten ebenfalls DMS an
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der Blattwurzel. Hierfiir sollte vorab der Dehnungsfluss im Modell bestimmt werden. Fiir
die Messung instationidrer Oberflichendriicke haben sich mehrere Methoden bewéhrt, alle
voran instationdre Absolutdrucksensoren (da das Modell keinen Platz fiir Differenzdruck-
sensoren bietet), aber auch instationére drucksensitive Farbe kann hier verwendet werden.
Dafiir ist es allerdings notwendig, das Modell mit Temperatursensoren auszustatten.

Wie bereits bekannt, wurde das Rotorblatt nahezu vollsténdig aus kohlenstofffaser-
verstiarktem Kunststoff gefertigt. Lediglich in den Blattfufl wurden Passhiilsen fiir die
Anschlussbolzen eingeklebt. Insgesamt wurden vier Rotorblatter im Handlaminierver-
fahren gefertigt. Dazu wurden aus dem CAD-Modell zwei Negativformen fiir den La-
miniervorgang der Ober- und Unterschale abgeleitet. Die Faserverbundkomponenten
wurden aus einer, fiir die Kleinflugzeugindustrie zugelassenen Kohlenstofffaser und einem
entsprechenden Harz gefertigt. Fir die Passhiilsen im Blattful wurde der Werkstoff
42CrMo4 verwendet [136]. Eine Besonderheit ergibt sich an der Modellhinterkante. Die
verwendeten Profile EDI — M112 und EDI — M109 (Abb.2.5) stellen mit 12% und 9%
relativer Dicke sehr schlanke Profile mit diinner Hinterkante dar. Somit kommt es bei der
Runterskalierung auf ¢ = 72 mm zu einer Hinterkantendicke, die weder realisierbar noch
formstabil ist. Um eine ausreichende Formstabilitdt der Hinterkante zu gewéhrleisten,
muss diese eine Mindestdicke von tfrinterkante = 0,50 mm aufweisen. Dies ermoglichen 2
CFK-Lagen mit 0,115 mm Dicke in Ober- und Unterschale, dies sorgt fiir eine ausrei-
chende Formstabilitét. Aus diesem Grund musste die Hinterkante iiber den gesamten
Radius auf 0,5 mm aufgedickt werden, was in der Lastabschiatzung beriicksichtigt wurde.
Die Laminierformen wurden so konstruiert, dass die CFK-Lagen an der Hinterkante
auslaufen und anschlieBend noch besaumt werden mussten, siche Abb.2.11. Auch der
Blattfussbereich wurde auslaufend konstruiert und musste abschlieend besdumt werden.

Halbschalenfixierung Zu besaumender
fiir Modell und Vorderkante |Bereich an der

& NW 4 " -, |Hinterkante und
w& ,,:'; A . |Fussstiick |

/ Asfrésungen fir -

Holmausfrisung Sensoren und Kabelkanal

4 = |
555 T e

Abbildung 2.11.: Laminierte Oberschale mit eingeklebtem ROHACELL-Schaumkern und
Ausfrasungen fiir Holm, Sensoren und Kabelkanal
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In Abbildung 2.11 sind die in Kapitel 2.3 erwédhnten Ausfrasungen fiir die Harzholm-
struktur zu erkennen. Die BlattfuBBdicke tp,g = 12,9 mm wurde erreicht, indem ein
vorlaminiertes Lagenpaket eingesetzt wurde, um im Blattfulbereich ebenfalls eine plane
Trennebene zu erhalten. Fir die Modellinstrumentierung wurden an vorab definierten
Schnitten weitere Ausfrasungen fiir Druck- und Temperatursensoren sowie die entspre-
chenden Kabelfiihrungskanéle eingebracht. Die anschlieBende Modellinstrumentierung
erfolgte im Rahmen des laufenden Fertigungsprozesses in getrennten Halbschalen. Um
diese in den Formen zu sichern, wurden Fixierungen am Blattfuf}, Blattspitze und der
Vorderkante angebracht, sieche Abb.2.11.

Bei der Instrumentierung kleiner mach-skalierteter Rotoren hat sich in jiingerer Vergan-
genheit gezeigt, dass es moglich ist, qualitativ wie quantitativ hochwertige Messergebnisse
zu erzielen, wenn die einzelnen Rotorblétter mit unterschiedlichen Messtechniken ausge-
stattet werden [15,51,139,140]. Speziell die aeroelastische Untersuchung des Dynamic
Stall Phédnomens erfordert die Kombination unterschiedlichster Messtechniken, um ein
umfassendes phinomenologisches Gesamtbild zu erhalten [10,56,69]. Daher wurde sich
entschieden, die einzelnen Rotorblétter des doppelt gepfeilten Blattsatzes fiir den RTG
mit verschiedenen Messtechniken auszustatten.

Drehachse
Rotorkopf

$2 =0,34 m (/R = 0,52)
$4 = 0,46 m (/R = 0,71)
S6 = 0,54 m (r/R = 0,83)
c

Klebevorrichtung
Ringadapter auf
Kulite

Harzverklebung des
Kabelstrangs am
Modellaustritt

Abbildung 2.12.: Positionierung der Druck- und Temperatursensoren, Verklebung von
Ringadapter und Kulite LQ-062 und Schadensfall durch die Harzver-
klebung des Kabelstrangs
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2. Rotorblattauslegung

Um die Druckverteilung diskret erfassen zu kénnen, wurde ein Blatt mit 22 instationéren
Absolutdrucksensoren des Typs LQ — 062 der Firma Kulite instrumentiert. Die Sensoren
haben einen Messbereich von Ap = £70 kPa. Da die Sensoren relativ gekapselt sind,
bezieht sich der Messbereich auf einen vorab definierten Referenzdruck von 76,5 kPa.
Die genaue Beschreibung fiir das Aufpréigen eines Referenzdruckes ist [15] zu entnehmen.
Insgesamt wurden die Sensoren auf 7 radiale Schnitte verteilt, siche Abb.2.12. Dabei
entfallen die meisten Sensoren auf die Schnitte S2 = 7 Kulite (5 OS/2 US), S4 =7
Kulite (5 OS/2 US) und S6 = 4 Kulite (4 OS). Alle weiteren Schnitte enthalten einen
Drucksensor am ¢/4-Punkt. Die Positionierung der einzelnen Drucksensoren erfolgte auf
Basis experimenteller Daten des Vorgéngermodells [10]. Da auf einen experimentellen
Uberlastversuch mit 65 Hz bei der Rotorblattzulassung verzichtet wurde (dieser wurde
mittels FE-Analyse durchgefiihrt) [136], war es moglich, Drucksensoren bis zu r/R =
0,9 zu platzieren. Da die maximale statische Beschleunigung von 1000 g erst bei /R
> 0,9 tiberschritten wurde. Die Drucksensoren miissen sehr dicht unter der Oberfléche
platziert werden, damit wird die Druckbohrungstiefe klein gehalten und ein nahezu
verzdgerungsfreies Ubertragungsverhalten von der Modelloberfliche zum Drucksensor
sichergestellt. Mithilfe eines Ringadapters aus Metall wurde eine geschlossene Verbindung
zwischen Sensor und Modelleinfrisung hergestellt. Zudem konnte man durch das vorherige
Anbringen des Ringadapters an den Drucksensor sicherstellen, dass durch Klebstoff keine
Druckbohrungen im Messgitter des Sensors zugesetzt wurden, siche Abb. 2.12. Fir
eine geplante Messkampagne mit instationédrer drucksensitiver Farbe war es notwendig
die Modelloberflichentemperatur moglichst exakt bestimmen zu kénnen, dazu wurden
nahe der Oberfliche bei /R = 0,66 und ¢/2 jeweils ein Pt100 Temperatursensor in die
Ober- und Unterschale eingebracht. Wie auf Abbildung 2.11 zu erkennen ist, miissen
alle Sensorkabel final in einem Kabelkanal nach auflen gefiihrt werden. Dieser verlduft
zwischen den Bohrungen fiir die Verbindungsbolzen. Dies fithrt zu einer Begrenzung
des Bauraums, da der Kanal eine Engstelle darstellt und nicht vergrofiert werden kann,
aufgrund der Bolzenpositionierung. Zudem fithrt zusétzlich die Planform, Profildicke
und Zuspitzung zu einem extrem geringen Bauraum (vor allem im Bereich der Pfeilung).
Dadurch war es nicht moglich, das Rotorblatt mit weiterer interner Sensorik auszustatten.
Nach der Instrumentierung wurden Ober- und Unterschale fiir die finale Verklebung
vorbereitet. Dazu wurden beide Halbschalen nochmal plan iibergefriast um eine passgenaue
Klebefldche zu erzeugen. Danach wurden die beiden Halbschalen im Vakuumziehverfahren
miteinander verklebt. Dieser Arbeitsschritt hat beim ersten instrumentierten Rotorblatt
zu einem irreversiblen Schaden gefithrt. Durch das Ziehen des Harzes per Vakuum in
den Klebespalt der Halbschalen und sédmtliche noch vorhandenen Hohlrdume, kam es zu
einer ca. 2 cm Verklebung des Kabelbaums auflerhalb des Modells am Blattfuf, siche
Abb. 2.12. Ursache dafiir war, dass der Kabelaustritt am Modell vor der Verklebung
nicht vollstandig abgedichtet war. Um dies beim erneuten Bau des instrumentierten
Rotorblattes zu verhindern, wurden vorab Abdichtungsproben an einem 3D-gedruckten
Blattfu8 durchgefiihrt. Daraufhin wurde das Kabelbtindel am Modellaustritt in Plastilin
eingebettet. Somit wurde der Kabelkanal ca. 5 mm vor dem Modellaustritt versiegelt.
Das Plastilin wurde nach der Fertigung wieder entfernt.

Zwei weitere Rotorbléatter wurden zusétzlich mit mehreren Dehnungsmessstreifen (DMS),
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2. Rotorblattauslegung

sowie retroreflektierenden Blattspitzenmarkern bestiickt. Die DMS wurden im Bereich
der Blattwurzel auf die Modelloberfliche geklebt. Zweck der DMS war die Messung des
integralen Schlagmoments und Nickmoments. Zusétzlich kann mit der Annahme einer
auftriebsresultierenden bei 3R die Querkraft zur Profilsehne abgeschétzt werden. Dazu
wurden die DMS auf einem Rotorblatt zu zwei DMS-Vollbriicken (Schlagmoment und
Nickmoment) verschaltet, siche Abbildung 2.13.

Dehnungsmessslrelfen A
D fiir das T —
Rolorkogf ‘

z [_ :
xy | |
0.3R Dehnungsmessstreifen
A fiir das Schlagmoment

Abbildung 2.13.: Positionierung der Blattwurzel DMS zur Messung des integralen Schlag-
und Nickmoments

0.35c

Blattspitzenmarker

Ein weiteres Blatt wurde mit einer DMS-Halbbriicke instrumentiert, um die Schlagmo-
mentmessung zweier unterschiedlicher Blatter gegeneinander zu validieren. Fiir die Posi-
tionierung der Dehnungsmessstreifen wurden im Vorfeld Finite-Elemente-Berechnungen
(FE) durchgefiihrt, um den Dehnungsfluss in der Néhe der Blattwurzel zu bestimmen.
Aus diesen Berechnungen wurde die optimale Position der Messbriicke abgeleitet.

Um die DMS-Halbbriicke zu einer wheatstonschen Briicke zu vervollstdndigen, wurden
zusétzlich zu den DMS zwei 350 Ohm SMD-Prézisionswiderstande mit einer Abwei-
chungstoleranz von 0,01 % verwendet. Bei den verwendeten DMS handelt es sich um
1-DY11-6/350, 1-LY61-6/350A und 1-LY11-6/350 der Firma HBM. Als Klebstoff diente
der X60 von HBM aufgrund seiner geringen Warmeleitfdhigkeit, um den Temperaturein-
fluss auf die Messbriicke gering zu halten, da eine Halbbriicke nicht temperaturkompen-
sierend ist. Um die DMS im Versuch vor &uflerer Verschmutzung zu schiitzen, wurden
alle Messbriicken mit dem Silikon SG250 iiberzogen. Da ein CFK-Modell verwendet
wurde, sollten die DMS moglichst wenig Eigenwérme produzieren, daher wurden 350
Ohm DMS verwendet. Diese produzieren aufgrund des geringeren Messtroms weniger
Eigenwérme. Zudem sind diese gegeniiber den durch die Anschlussleitungen verursachten
Widersténden (Leitungswiderstdnden) unempfindlicher. Um der hoheren Anfélligkeit fiir
Storimpulse so gut es geht entgegenzuwirken, wurden fiir alle Messbriicken geschirmte
Leitungen verwendet. Die radiale und sehnenseitige Positionierung der DMS auf Ober-
und Unterseite (sind analog) fir die Vollbriickenschaltung kann aus Abbildung 2.13
entnommen werden. Die Halbbriicke wurden analog auf einem anderen Blatt angebracht.
Die Vollbriickenschaltung hat den Vorteil, dass die durch Temperaturschwankungen
verursachte Materialdehnung kompensiert wird. Dabei dehnen sich die DMS auf Ober-
und Unterseite gleichméBig, sodass die Differenzspannung nahe Null bleibt. Ein weiterer
Vorteil der DMS besteht darin, dass nicht nur eine Momentenkalibrierung, sondern auch

39



2. Rotorblattauslegung

eine Wegkalibrierung (Blattspitze) moglich ist. Was die Messtechnik in zwei Richtungen
nutzbar macht.

Fir die Messung der Blattspitzendeformation wurden an jedem Rotorblatt zwei retro-
reflektierende Marker auf die Stirnseite der Blattspitze geklebt. Der vordere Marker
wurde so nah wie moglich an der Profilnase positioniert und der hintere Marker soweit
wie moglich zur Hinterkante hin. Der durchschnittliche Abstand zwischen den beiden
Markern betrigt d = 8 mm.

2.5. Strukturdynamik

In diesem Kapitel werden die strukturdynamischen Eigenschaften des Rotorblattes néher
erlautert. Im Rahmen der Rotorblattauslegung musste auch eine Stabilitdtsbetrachtung
des Rotors sowie der Rotorblatter durchgefithrt werden, um einen sicheren Betrieb des
RTG zu gewéhrleisten. Zusitzlich stand das aeroelastische Antwortverhalten der Rotor-
blatter im Fokus der Untersuchungen, daher mussten Strukturmoden und Frequenzen
vorab bekannt sein. Fiir die Stabilitdtsbetrachtung wurde mit Hilfe des FE-Modells ein
Campbell-Diagramm der ersten 5 Eigenmoden des Rotorsystems erstellt, siehe Abbildung
2.14. Dabei wurden die Frequenzen der Eigenmoden als Funktion der Betriebsdrehzahl auf-
getragen. Zusétzlich wurden auch die Rotordrehzahl sowie das Ende der Betriebsdrehzahl
sowie der Uberlastversuch mit aufgetragen.

250
——Ende Betriebsbereich
200 \'/4/—‘ ——Uberdrehzahlversuch
1 ~e=Drehzahl
@ =e-Eigenmode 1
= 150 4
£ —e—Eigenmode 2
N \
S ~o-Eigenmode 3
3
Ef 100 5 ~o-Eigenmode 4
w
/ ~e~Eigenmode 5
50
0 T T T T T
0 10 20 30 40 50 60

Drehzahl in 1/s

Abbildung 2.14.: Campbell-Diagramm der ersten 5 Eigenmoden des Rotorsystems aus
FEM
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Die Frequenzen der Eigenmoden wurden fiir 4 Betriebsdrehzahlen bestimmt, siche Tab.
2.2. Zwischen den Drehzahlen wurden die Frequenzen linear interpoliert [136]. Um die
Betriebsdrehzahl in den FE-Rechnungen mit abzubilden, wurden dquivalente Winkelge-
schwindigkeiten als Vorspannung (prestress) der Rotorblétter vorgegeben und aufgeprégt.
Hierzu muss erwiahnt werden, dass die durchgefithrte Modalanalyse ausschliellich die
Versteifung durch die Zentrifugalkraft beriicksichtigt und die Aerodynamik vernachlissigt
(Modalanalyse des rotierenden Systems im Vakuum). Wie in Abbildung 2.14 zu erkennen
ist, liegt die erste Eigenmode des Rotors (blaue Linie) stehend (nicht rotierend) unter
50 Hz. Daher ist vor allem der Frequenzanstieg der ersten Eigenmode von Bedeutung,
da diese Mode, von ihrer Frequenzlage, innerhalb der Betriebsbereichs des RTG liegt.
Wie in Tabelle 2.2 und Abbildung 2.14 zu erkennen ist, steigt die Frequenz der ersten
und fiinften Eigenmode stark mit der Drehzahl an. Sieht man sich die dazugehorigen
Eigenformen an, ldsst sich erkennen, dass es sich um die erste und zweite Schlageigenform
handelt, siehe Abb. 2.15, A.1, A.2 und A.12, A.13, A.14. Dies kann mit Hilfe der dominie-
renden Blattauslenkung (Schlagen (z), Schwenken (x) oder Torsion (um z)) zugeordnet
werden. Zudem zeigen sich an der Rotorwelle sowie an sdmtlichen Rotorkopflagern keine
signifikanten Auslenkungen, siche Abb.2.15. Dies wiirde auf eine Eigenform hindeuten,
die sich vornehmlich aus der Steifigkeit der Rotorwelle ergibt. Daher kann bei den Moden
1 und 5 von reinen Blattmoden ausgegangen werden.

Moden Eigenform [Drehzahl Drehzahl Drehzahl [Drehzahl
‘ [0 Hz] |[25 Hz] |[50 Hz] |[65 Hz]
1. 1. Blattschlagen 44,43 52,97 74,14 83,34
2. 1. Torsion Rotorwelle 95,65 89,57 89,51 89,67
3. 1. Biegung Rotorwelle 107,89 106,00 107,58 108,52
4. 1. Blattschwenken 134,04 122,27 122,69 122,82
5. 2. Blattschlagen 182,87 177,66 198,88 208,46

Tabelle 2.2.: FEM ermittelte Frequenzen der Eigenmoden bei definierten Drehzahlen

Hierbei ist zu beachten, dass sich aufgrund der Rotorblattplanform, eine geometrische
Kopplung der Auslenkungsrichtungen in Schlagen, Schwenken oder Torsion einstellt.
Dabei initiiert das Blattschlagen jeweils eine leichte Auslenkung in Schwenk- und Torsi-
onsrichtung. Analog dazu stellt sich durch eine Schwenkbewegung eine leichte Schlag-
und Torsionsbewegung ein. Die Rotorblattplanform fiihrt also stets zu Eigenmoden mit
einer dominierenden Hauptbewegungsrichtung (stets mit kleinen Anteilen der anderen
beiden Bewegungsrichtungen), zu der die Moden zugeordnet werden.

Der oben erwéhnte Frequenzanstieg der ersten und fiinften Moden resultiert aus dem linea-
ren Steifigkeitszuwachs durch die Zentrifugalkraft in Verbindung mit dem nicht-linearen
Verhalten iiber die Rotordrehzahl. Dabei ist entscheidend, dass die Hauptauslenkungs-
richtung in Schlagrichtung (z-Koordinate) erfolgt. Dadurch fiihrt das Rotorblatt eine
Bewegung raus aus der Rotorkreisebene aus. Die am integralen Massenschwerpunkt
angreifende Zentrifugalkraft zieht nun das Rotorblatt zuriick in die Rotorkreisebene und
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2. Rotorblattauslegung

wirkt somit versteifend in Schlagrichtung. Dieser Effekt nimmt mit steigender Drehzahl
nicht linear zu. Dies lasst sich in Tabelle 2.2 erkennen. Somit ergibt sich fiir den RTG
Betrieb keine kritische Frequenznihe der ersten Blatteigenfrequenz zur Betriebsdrehzahl.
Da die Eigenfrequenz, bei 50 Hz Betriebsdrehzahl, auf 83,34 H z ansteigt. Des Weiteren
liegt fiir den Betriebspunkt von 23,6 Hz ein ausreichender Frequenzabstand zur ersten
Eigenform vor. Auch dessen zweite Rotorharmonische (2/rev) bei 47,2 Hz weist auch
einen ausreichenden Abstand zur ersten Eigenfrequenz (ca. 53 Hz bei 25 Hz Drehzahl)
auf, um diese nicht anzuregen. Fiir die zweite Eigenform zeigt sich ein dominierender
Schwenkanteil in der Blattauslenkung, siche Abb. A.3, sowie ein schwacher Schlaganteil
(Abb. A.5). Somit handelt es sich um die erste Schwenkeigenform. Jedoch nicht vom
Rotorblatt selbst, sondern vom gesamten Rotorsystem. Da die Schwenkform in erster
Linie auf die Torsionsweichheit der Rotorwelle zuriickzufiihren ist. Genauer genommen
handelt es sich eher um eine Torsionseigenform der Rotorwelle, die sich auf den Rotorkopf
iibertriagt. Dies ldasst sich an der Auslenkung der beiden Blattanschlusszapfen in radialer
Richtung (y) an der Rotorwelle erkennen, siche Abb. A.4. Dabei wird der vordere Zapfen
in positive y-Richtung und der hintere in negative y-Richtung ausgelenkt, was fiir eine
Torsion der Welle spricht. Diese Eigenform sinkt zunéchst leicht von der Frequenzlage
ab, bleibt dann aber bis 65 Hz Betriebsdrehzahl konstant (Abb. 2.14). Somit hat die
zweite Eigenform einen sehr hohen Frequenzabstand zur Betriebsdrehzahl und wird nur
sehr schwach angeregt, was zu sehr kleinen Amplituden fithrt, die vernachléssigbar sind.
Die dritte Eigenform weist einen dominierenden Schlaganteil in der Blattauslenkung auf,

STEP=1 NOV 21 2017
SUB =1 o 22:43:47
FREQ=46. 434

Uz (BvG) *
RSYS=0 200
DMX =200.341
SMN —-.763 ~155.556
SMX =199.933
-111.111
-66.66067
=225 2222
22.222.
66.567
111.111
155558,

200.

Abbildung 2.15.: Exemplarische Darstellung der ersten Blattschlageigenform (Auslenkung
in z-Richtung)
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siche Abb. A.8. Dieser resultiert jedoch nicht aus einer reinen Blattbiegung, sondern
primér aus einer Biegung der Rotorwelle, was zu einem Blattschlagen fiihrt. Die lasst sich
in Abbildung A.7 in der radialen Auslenkung der Spitze der Rotorwelle erkennen. Dabei
nutiert die Welle um ihre Rotationsachse und regt die Schlagbewegung des Rotorblattes an.
Von der Frequenzlage her, bleibt diese Eigenform iiber den kompletten Drehzahlbereich
des RTG konstant, da kein Versteifungseffekt auf die Rotorwelle wirkt, siche Abb. 2.14.
Bei der vierten Eigenform handelt es sich um eine reine Blatteigenform, Dies lésst sich
an der starren Rotorwelle in allen drei Raumrichtungen erkennen (Abb. A.9, A.10, A.11).
Die dominierende Blattauslenkung zeigt sich in Schwenkrichtung (x), siehe Abb. A.9.
Somit handelt es sich um das erste Blattschwenken. Bei dieser Eigenform zeigt sich ein
leichter Abfall der Frequenz bis 25 Hz. Danach bleibt die Frequenz konstant bis 65 Hz.
Um das FE-Modell hinsichtlich der Eigenformen und Eigenfrequenzen zu validieren, wurde
wiahrend des ersten Rotorversuchs ein Standschwingversuch der gesamten Rotortestanlage
durchgefiithrt. Dazu wurde der RT'G mit 82 uniaxialen PCB-Beschleunigungssensoren
bestiickt und per Shaker schrig seitlich angeregt, siche Abb. 2.16. Die Positionierung des
Shakers dient der Anregung in allen Raumrichtungen, um moglichst alle Moden des RTG
zu erfassen. Anschliefend wurde die Testanlage mit einem Breitband-Signal angeregt,
und die Eigenformen und Frequenzen der Testanlage identifiziert. Des Weiteren wurde
versucht, die Eigenformen und Frequenzen des RTG bei definierten Betriebsdrehzahlen
zu erfassen. Im letzten Schritt wurden die Eigenformen von Rotorsystem und Rotorblatt
mittels Laservibrometer identifiziert.

N —

i Anregungspu

Abbildung 2.16.: Anregung der Rotortestanlage Gottingen im Versuch mittels Shaker
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Um dies zu bewerkstelligen, wurde die gesamte Rotortestanlage (nicht rotierend) iiber
den Shaker angeregt und die entsprechenden Blatt- und Rotorsystemantworten mit einem
Laservibrometer aufgezeichnet. Dazu wurde das Laservibrometer mittig in der Diise des
Eiffelwindkanals positioniert, um einen ausreichenden Projektionswinkel zu gewéhrleisten.
Die identifizierten Eigenformen und Frequenzen des stehenden Rotorsystems kénnen der
Tabelle 2.3 und den Abbildungen A.15, A.16, A.17, A.18 und A.19 entnommen werden.
Hierbei muss beachtet werden, dass es sich um Moden von Rotorblatt und Rotorsystem
handelt, da die Kombination aus Kraftanregungsrichtung und Breitbandsignal sowohl
Teststand (RTG)/Rotorsystem als auch Rotorblattmoden anregt. Wie beim Vergleich
der Daten im stehenden System zu erkennen ist, zeigen die Frequenzen bis zur fiinften
Mode eine sehr gute Ubereinstimmung. Wie aus Tabelle 2.3 zu entnehmen ist, weist
Mode vier mit 0,71% die geringste Abweichung auf, danach folgt die erste Mode mit einer
Abweichung der Frequenz von 0,98%. Die grofite Abweichung zeigt sich bei Mode zwei
mit 4.4%. Auffillig ist, dass die beiden Moden aus der Rotorwelle eine generell hohere
Abweichung aufweisen als die Blattmoden. Zwar weist Moden fiinf, welche eine reine
Blattmode ist, eine hohere Abweichung als Mode drei auf, dies kann sich jedoch auf
die hohe Frequenzlage und das FE-Modell zuriickfithren lassen. Da sich mit steigender
Frequenz Moden mit der Finite-Elemente-Methode immer schwieriger exakt vorhersagen
lassen. In der Summe ldsst sich sagen, dass die Abweichungen gering sind und das
FE-Modell als valide angesehen werden kann.

Moden Eigenform Drehzahl| Abweichung zum
‘ 0 Hz] ‘ FE-Modell in %

1. 1. Blattschlagen 0,98

2. 1. Torsion Rotorwelle 91 9 44

3. 1. Biegung Rotorwelle 110 1,92

4. 1. Blattschwenken 0,71

5. 2. Blattschlagen 2,73

Tabelle 2.3.: Frequenzen der Eigenmoden experimentell bestimmt bei stehendem Rotor

2.6. Modellsteifigkeit

Fiir die aeroelastische Bewertung der Ergebnisse muss die radiale Verteilung der Biege-
und Torsionssteifigkeit sowie der integrale Massenschwerpunkt des Rotorblattes bekannt
sein (experimentell wie numerisch [141,142]) , siche Abb.2.17 und Tab.2.4. Dazu wurde die
Lage der elastischen Achse (in Blatttiefenrichtung) mit Hilfe von Dehnungsmessstreifen
an der Blattwurzel ermittelt. Zwei Dehnungsmessstreifen-Konfigurationen mit Vollbriicke
wurden zur Messung der Schlag- und Torsionsverformung verwendet, fiir detaillierte
Informationen sind Miiller et al. [12] zu entnehmen.
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Abbildung 2.17.: Radialer Verlauf der elastischen Achse und Modellsteifigkeit fiir drei
sektionale Schnitte (S1, S2, S3) und integraler Massenschwerpunkt

Um die elastische Achse und radiale Steifigkeitsverteilung zu bestimmen, wurden an drei
verschiedenen radialen Positionen Kalibrierungshalterungen am Rotorblatt angebracht,
siehe Abb. 5.4. Fir jede einzelne Halterungsposition wurde die Lage der elastischen
Achse in Sehnenrichtung ermittelt, basierend auf einer Entkopplung zwischen Schlag und
Torsion. Zwischen der Blattwurzel und dem Beginn des vorwértsgepfeilten Teils befindet
sich die elastische Achse konstant bei einer Sehnenlage von 0,47¢. Weiter aufien verschiebt
sich die elastische Achse zur Vorderkante und erreicht am Ende der Vorwértspfeilung
0,25¢ (lokale Sehne). Auf die Blattspitze zulaufend (im Bereich der Riickwértspfeilung)
verschiebt sich die Achse weiterhin Richtung Vorderkante auf 0,11¢ bei r/R = 0,94. Die
Verschiebung zur Vorderkante hin im vorwiérts- und riickwértsgepfeilten Teil ist vor allem
auf die strukturelle Auslegung zuriickzufithren (CFK-Schéftung).

Sektionen FEI, Nmm? GI, Nmm?

S1 169.03 89.65
52 84.61 37.77
S3 66.57 19.47

Tabelle 2.4.: Sektionsweise Biege- und Torsionssteifigkeit

Zudem verjiingt sich die Sehnenlénge iiber den Radius von ¢t = 0,072 m an der Wurzel
auf cip = 0,020 m an der Blattspitze. Der Blattschwerpunkt liegt bei 0,43R und 0,42c.
Wie in Tab.2.4 zu sehen ist, ist das Modell im Vergleich zu seinem Gewicht extrem steif.
Dies ldsst die Annahme zu, dass die Trigheitskréfte vernachlissigbar sind [126]. Die hohe
Steifigkeit bedingt auch die frequenzseitig sehr hohen Eigenmoden des Modells, siche
Kapitel 2.5.
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Im Folgenden soll die fiir aeroelastische Experimente notwendige Versuchsmethodik
erortert werden und deren Unterschied zu rein aerodynamischen Messungen aufgezeigt
werden. Fiir die in Kapitel 1.1 aufgezeigten Fragestellungen beziiglich des aeroelasti-
schen Verhaltens des Rotorblattes ist es von der Methodik her notwendig, integrale
Blattwurzellasten, elastische Blattspitzendeformation und die Oberflichendruckverteilung
aufzuzeichnen und diese Daten azimutal zu synchronisieren. Da vor allem der Ein-
fluss des aerodynamischen Abloseverhaltens auf die elastische Blattdeformation und die
daraus resultierenden Lasten untersucht werden soll. Dies ist nur mit einer kombinier-
ten Betrachtung von integralen Blattwurzellasten, elastischer Blattspitzendeformation
und Oberflachendruckverteilung unter Beriicksichtigung der Lage der elastischen Achse
moglich. Da bei aeroelastischen Untersuchungen die Lage und Position von Saugspitzen
oder Ablosegebieten relative zur elastischen Achse einen entscheidenden Einfluss auf die
wirkenden integralen Blattwurzellasten und somit auch auf die sich einstellende elastische
Blattspitzendeformation haben kann. Somit miissen die oben genannten Messgrofien
parallel erfasst werden. Eine weitere wiinschenswerte Messgrofle fiir aeroelastische Un-
tersuchungen wére die Schlag- oder Torsionsbeschleunigung, dies gestaltet sich jedoch
in rotierenden Systemen als nahezu nicht méglich aufgrund unterschiedlicher Faktoren
(néher erldutert in Kapitel 5.4).

Betrachtet man nun im Gegensatz dazu die Versuchsmethodik bzgl. aerodynamischer
Fragestellungen lésst sich sagen, dass bei dieser Herangehensweise ausschliefilich Mess-
techniken verwendet werden, die die Oberflichendruckverteilung (Drucksensoren, iPSP,
Heifilm oder Wollfiidden) oder das Stréomungsfeld (BOS, PIV) auszeichnen. Hierbei
werden teilweise auch unterschiedliche Messtechniken gleichzeitig verwendet, um ein
Phénomen bzgl. Oberflichendruckverteilung und Strémungsfeld zu untersuchen, Bei-
spiel siehe Schwermer et al. [15,16]. Die Betrachtung der Ergebnisse erfolgt jedoch
ausschlieBlich hinsichtlich aerodynamischer Aspekte (Stromungsablésung, Transition oder
Relamination). Fiir eine aeroelastische Betrachtung fehlen bei dieser Methodik in aller
Regel sowohl die Berticksichtigung der Deformation als auch die der Schnittlasten.

Eine weitere Versuchsmethodik, die auch einen Bezug zu aeroelastischen Windkanalun-
tersuchungen hat, ist die in der Strukturdynamik angewandte Kombination aus Beschleu-
nigungssensoren, Dehnungsmessstreifen und Piezokraftmesselementen. Hierbei wird das
Modell nicht im Windkanal untersucht, sondern stationér per Shaker oder Modalham-
mer (auch andere Anregungsarten sind moglich) angeregt und mittels der genannten
Sensoren die Strukturantwort gemessen. Somit ist es fiir aeroelastische Windkanal Unter-
suchungen vonnéten, sensorische Aspekte aus der Aerodynamik und Strukturdynamik zu
kombinieren, um Strukturantwort und aerodynamische Anregung zu berticksichtigen.
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4. Versuchsaufbau

Alle Daten dieser Arbeit basieren auf Experimenten in der Rotor Testanlage Gottingen
(RTG). Im Folgenden werden der experimentelle Versuchsaufbau im RTG, sowie die
verwendeten Messtechniken und Messsysteme beschrieben. Dabei wird sich primér auf den
Versuchsaufbau mit instationdrer drucksensitiver Farbe (iPSP) bezogen, da mit diesem
Versuchsaufbau sowohl kollektive als auch zyklische Messpunkte gemessen wurden. Mittels
der in diesem Versuch erzeugten Daten ist es moglich, auf alle in Kapitel 1.1 aufgefithrten
Fragen Bezug zu nehmen und diese bestmoglich zu beantworten. Der im Folgenden
beschriebene Versuchsaufbau liefert aecrodynamische Oberflichendruckdaten aus zwei
Messquellen (iPSP und Kulites) sowie integrale Blattwurzelschnittmomente, Rotorschub
und elastische Blattspitzendeformationsdaten fiir kollektive und zyklische Messpunkte.
Mit Hilfe dieser Daten ist es moglich, das Stromungsabloseverhalten auf dem vorwérts- und
riickwirts gepfeilten Teil des Rotorblattes bei steigendem Einstellwinkel zu bewerten und
daraus Riickschliisse auf die Schubentwicklung, integralen Blattwurzelschnittmomente
und elastische Blattspitzendeformation zu ziehen. Zudem handelt es sich bei diesem
Aufbau um den komplexesten und umfangreichsten. Zudem war dies das Experiment,
in dem die meisten Messtechniken miteinander kombiniert wurden. Bei allen weiteren
Versuchen war der Versuchsaufbau zwar analog, jedoch nicht so komplex und umfangreich
in Bezug auf die verwendeten Messtechniken.

4.1. Rotor Testanlage Gottingen

Im Folgenden werden der Aufbau und die Hauptmerkmale der Rotor Testanlage Gottingen
(RTG) erldutert, eine detaillierte Beschreibung der Anlage ist unter [129] zu finden. In
Abbildung 4.1 ist der schematische Aufbau des RTG dargestellt. Wie zu erkennen,
untergliedert er sich in folgende Bestandteile: 1.0ffnung fiir die AuBenluftansaugung,
2.Windkanal nach Eiffel-Bauart, 3.Rotor Teststand, 4. Messwarte, Luftabzug und Licht-
fang. Die Anlage wurde so ausgelegt, dass Rezirkulation in der Testhalle vermieden wird.
Dazu erfolgen die AuBlenluftansaugung und die Anstrémung des RTG durch den Eiffel-
Windkanal in getrennten Rdumen. Aufgrund der Verwendung von optischen Messsystemen
wie Particle Image Velocimetry (PIV) [16,45], Blattspitzenkamera (BS) [11,12] oder Back-
ground Oriented Schlieren (BOS) [16] muss das einfallende Licht des Luftabzugs und der
Fenster durch einen Lichtfang und Fensterldden reduziert werden. Die Rotor Testanlage
Gottingen wurde primér fiir die Untersuchung des Dynamic Stall Phanomens konzipiert.
Hierbei wurde die Rotorkreisscheibe nicht horizontal, sondern vertikal ausgerichtet, um
aus dem Bereich des Bodeneffektes zu kommen. Dieser sollte bei der Untersuchung von
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Dynamic Stall im rotierenden System vermieden werden. Dazu wurde der RTG mit einer
voll funktionsfihigen Taumelscheibe ausgestattet. Diese ermoglicht das Anfahren einer
zyklischen Nickschwingung sowie kollektive Einstellwinkel aller Rotorblatter. Durch die
vertikale Anordnung des Rotors erfihrt der RT'G keine Anstromung in der Rotorebene,
was einen Vorwértsflug nachbilden wiirde. Dies bietet den Vorteil, das Dynamic Stall
Phénomen isoliert von nahezu allen weiteren aerodynamischen Effekten am Rotor zu
untersuchen. Zudem lésst sich das aeroelastische Rotorblattverhalten bei kollektiven
Schubpolaren betrachten. Da die Rotorkreisscheibe von vorne durch den Eiffel-Windkanal
angestromt wird, bilden kollektive Schubpolaren einen leichten Steigflug ab. Die normale
Anstromung der Rotorkreisscheibe dient dazu, die Blattspitzenwirbel kontrolliert nach
hinten abschwimmen zu lassen. Die meisten Modellrotoren sind "Mach-skalierte” Roto-
ren [143], wie auch der RTG. Da aufgrund des geringen Rotorradius und der reduzierten
Sehnenlinge der Rotorblitter keine Reynoldsahnlichkeit erreicht werden kann. In der
Literatur gibt es nur sehr wenige Beispiele fiir Hubschrauber Windkanal Untersuchungen
die Mach- und Reynoldsihnlichkeit erreichen [36-38], da hierfiir reale Rotorabmessungen
mit entsprechender Anstromung realisiert werden miissen.

Abbildung 4.1.: Rotor Testanlage Gottingen (RTG) [129]

In Tabelle 4.1 sind die Haupteigenschaften der Rotor Testanlage Gottingen aufgefiihrt. Die
Rotor Rotordrehfrequenzquenz ist hier zugleich auch die Nickfrequenz der Rotorblétter.
Zudem ist zu beachten, dass eine Rotordrehfrequenzquenz von f,,; = 65 Hz nur im
Uberlastversuch erreicht wird und die max. Rotordrehfrequenzquenz im Betrieb frot
= 50 Hz betréigt, was einer May, = 0.6 entspricht. Primér wird die Rotor Testanlage
Gottingen bei einer Rotordrehfrequenzquenz von f,.,; = 23,6 Hz betrieben. Dies entspricht
M Atip = 0.3.
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Merkmale Bereich
Rotordrehfrequenzquenz (frot) 0-65[Hz]
Max. Rotorradius (r) 0.65 [m]
Blattzahl 2 oder 4 [-]
MaBe Windkanal (b x h) 3.4x 1.6 [m]
Blattspitzenmachzahl (M ag;p) 0.3-0.72 [-]
Machzahl Windkanal (Mag;ffer) 0.03 - 0.04 [-]

Tabelle 4.1.: Hauptmerkmale der Rotor Testanlage Géttingen

Diese Machzahl tritt bei echten Hubschrauberrotoren im schnellen Vorwérts- oder
Manoéverflug am riicklaufenden Rotorblatt, an der Blattspitze auf (am RTG fehlt jedoch
die Riickanstromung im Innenbereich). Die axiale Anstrémung des RTG betrug 2,17
(600 # Windkanaldrehzahl). Mit diesen Randbedingungen wurde eine Reynoldszahl
von 2, 88040 - 10° an der Blattspitze erreicht.

4.2. Angewandte Messtechnik und Versuchssetup

Der experimentelle Versuchsaufbau mit iPSP ist in Abb. 4.2 dargestellt. Dieser umfasst ei-
ne Hochgeschwindigkeitskamera und LED fiir Blattspitzenaufnahmen, eine Prandtl Sonde
zur Messung der axialen Anstromgeschwindigkeit, Lichtschnittoptik, Laser und CCD-
Kamera fiir iPSP und iTSP Aufnahmen. Die CCD-Kamera (FoxCam4M), die Lichtschnitt-
optik und der Laser wurden aufgrund des bendétigten Sichtfeldes der Kamera unterhalb des
Eiffelwindkanals positioniert. Die Prandtl-Sonde wurde mittig in die Austrittsebene des
Kanals gesetzt. Dies birgt zwar die Gefahr einer Stérung in der Anstrémung des Rotors,
diese ist jedoch aufgrund der geringen Anstromgeschwindigkeit und hohen induzierten
Geschwindigkeit des Rotors vernachlissigbar klein. Die Hochgeschwindigkeitskamera und
LED fiir die Blattspitzenaufnahmen mussten, fiir ein orthogonales Sichtfeld zur Stirnseite
der Blattspitze mittig in der Rotorebene auf Hohe der Antriebswelle positioniert werden.
Die Blattspitzenaufnahmen dienen zur Messung der Blattspitzendeformation. Zusatzlich
dazu wurden in der Rotorhalle weitere Messtechniken wie absolut Druckaufnehmer,
Feuchte- und Temperatursensoren genutzt, um die Umgebungsparameter in Halle und
Kanal zu bestimmen. Die Rotor Testanlage ist zudem mit einem Drehgeber am Ende der
Rotorwelle ausgestattet, um den 1/rev-Durchlauf zu bestimmen. Der Drehgeber liefert
zusétzlich ein 1024 /rev-Signal zur Triggerung der optischen Messsysteme. Dieses hoch
aufgeloste Drehgeber-Signal ldsst sich iiber mehrere TTL-Logikschaltboxen nochmals
azimutal shiften, um den Tigger fiir unterschiedliche Kamerapositionen anzupassen. Fiir
die Bestimmung der azimutalen Position der Taumelscheibe wurde ein Azimutsensor
verwendet, dessen Funktion in Kapitel 4.2.1 ndher beschrieben wird.
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Abbildung 4.2.: Schematische Darstellung des experimentellen Versuchsaufbaus

Zudem wurden ein Drehmomentsensor sowie eine 6-Komponenten-Piezowaage genutzt.
Auf Positionierung und Zweck wird in Kapitel 4.2.3 genauer eingegangen. Die in Kapitel
4.1 erwéhnte Taumelscheibe wurde tiber 3 Schrittmotoren mittels einer Gewindestange in
den gewiinschten Neigungswinkel gebracht. Die Schrittmotoren wurden {iber ein analoges
Potentiometerpanel angesteuert.

Des Weiteren wurden DMS an der Blattwurzel zur Messung des integralen Schlag- und
Torsionsmoments verwendet. Fiir die Bestimmung der Blatteinstellwinkel wurden Hall-
sensoren in den Blattlagern eingesetzt. Aufgrund der hohen Zentrifugallasten mussten
Hallsensoren genutzt werden, die eine Fliehkraftkompensation haben. Fiir die Tempe-
raturmessung in den Blattlagern und Rotorblatt wurden Pt100-Temperatursensoren
genutzt. Die instationdre Oberflichendruckverteilung wurde mittels iPSP und Kulites
bestimmt.

4.2.1. Optische Messverfahren

Wie in Kapitel 4.2 erwéhnt, erfolgte die Triggerung der optischen Systeme (Laser,
Kameras, LED) iiber einen Drehgeber am Ende der Rotorwelle. Dieser unterteilt eine
azimutale Umdrehung in 1024 Inkremente. Dies ermoglicht die Triggerung einzelner
optischer Messsysteme auf einen Azimutwinkel von ¥ = 0.352°. Um den Nulldurchgang
(113,683° zur Messebene) vor Beginn einer Messung zu bestimmen, wurde der Winkel
zwischen einem der vier Rotorblétter bei 1/rev Durchlauf und der horizontalen Messebene
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bestimmt, siche Abb. 4.3 links. Mit diesem Winkel und den TTL-Logikschaltboxen
konnte ein passendes TTL-Triggersignal fiir jeden gewiinschten Azimut generiert werden.
Zuséatzlich verfiigt der RTG iiber einen einzigartigen Mechanismus, um die gesamte
Nickschwingung eines Rotorblattes durch ein raumfestes, azimutales Messfenster zu
drehen, siehe Abb. 4.3. Dazu wird der stationére Teil der Taumelscheibe um 360° gedreht.
Dies ist im laufenden Betrieb bei jeder Rotordrehfrequenzquenz moglich. Daraus ergibt
sich der Vorteil, dass der Sichtbereich von optischen Messsystemen fest auf eine azimutale
Position ausgerichtet werden kann und nicht verdndert werden muss. Ein Azimutsensor
zeichnet den Umlauf des stationdren Taumelscheibenteils auf und stoppt die Rotation
nach 360°.

Fiir die Messung der Blattspitzendeformation wurden zwei retroreflektierende Marker
an der Blattspitzenstirnseite mit einer Hochgeschwindigkeits-LED fiir 7 us beleuchtet.
Parallel dazu wurde eine SensiCam 670LD getriggert. Um die volle Beleuchtungsintensitét
der LED zu nutzen, wird der Kamerashutter mit einem delay von 1 ps fiir 5 us geéfinet,
somit liegt die Belichtungszeit des CCD-Chips zentral im Lichtimpuls der LED. Da die
Shutterfrequenz der SensiCam auf ca. 17 Hz begrenzt ist, wird die Kamera so getriggert,

y X Stellmotoren
fiir Steuerung
der Taumelscheibe

Z Drehrichtung
Rotor

T 113,683°
BA4 \
‘ BA1(PSP)
“‘ Mess-

“" ebene

(Kulite)

BA2
BA3
(Maske) | Rotationsmechanikf
E— p fiir die a
ick aus Messwarte Taumelscheibe

Abbildung 4.3.: Links: Nulldurchlaufbestimmung des Rotors, Rechts: Stellmotoren fiir
Verkippung und Mechanik fiir Taumelscheibenrotation.

dass nur jede zweite Umdrehung ein Bild aufgenommen wird. Um eine zyklische Nick-
schwingung, mittels Taumelscheibenrotation, durch das stationdre Messfenster der BS-
Kamera zu schieben, werden ca. 3200 Rotorumdrehungen benétigt. Somit wird eine
zyklische Nickschwingung mit ca. 1600 Bildern aufgeldst, was einer Diskretisierung tiber
den Azimut von ¥ = 0.225° entspricht. Fiir Messpunkte mit kollektivem Einstellwinkel
werden 50 Bilder aufgenommen und deren Ergebnisse gemittelt. Fiir die Auswertung
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wurde die Verschiebung der Blattspitzenmarker zwischen einem Standbild (unverformter
Zustand) und den Bildern unter Last mittels Kabsch-Algorithmus (Translation und
Rotation von zwei Punktwolken zueinander) berechnet.

Fir die Bestimmung der instationdren Oberflachendruckverteilung wurde instationére
drucksensitive Farbe verwendet. Dazu wurde ein Rotorblatt im Bereich von 0,35 < r/R >
1 mit instationdrer drucksensitiver Farbe beschichtet, sieche Abb. 4.4. Eine detaillierte
Beschreibung des Farbschichtautbaus, des Messtechnikaufbaus und der Auswertungsme-
thodik ist in [84,144] zu finden. Daher wird im Folgenden nur eine kurze Zusammenfassung
der Methodik und Randbedingungen gegeben. Der iPSP-Sensor liefert die instationére
Oberflichendruckverteilung mit einer -3dB Grenzfrequenz von 6kHz ( [145,146]). Dies
entspricht bei einer Rotordrehfrequenz von 23,6 Hz einem Antwortverhalten von 1,4°
dquivalentem Azimutwinkel. Die iPSP-Beschichtung wurde mit einem Lasersystem (Quan-
tel Evergreen 200), das 400 m.J/Puls liefert, bei 532 nm angeregt. Die Driicke wurden
mit der sogenannten “single-shot lifetime”-Methode ermittelt [147,148]. Dabei wird der
instationére Oberflichendruck anhand des Lumineszenzabfalls des iPSP-Sensors bestimmt.
Hierbei werden sehr schnell nacheinander zwei Bilder aufgenommen, bei denen die iPSP-
Farbe vorab mit einem Lichtimpuls bei 532 nm angeregt wurde. Fiir die Bildaufnahme
wurde eine neu entwickelte Kamera (FoxCam4M) verwendet [149,150], mit der zwei Bilder
in direkter Folge aufgenommen werden koénnen, wobei die Belichtungsdauer auf einige
Mikrosekunden begrenzt ist. Die rotatorische Bildunschérfe wurde auf weniger als 2 % der
Sehnenlidnge reduziert, bei einer Blattspitzengeschwindigkeit von 96,7 m/s. Aufgrund der
begrenzten Schussrate von Laser (15 Hz) und Kamera (20 Hz fiir die Doppelbildaufnah-
me) wurde die Rotationsgeschwindigkeit der stationdren Taumelscheibe so gewéhlt, dass
wahrend jeder zweiten Umdrehung ein Doppelbild aufgenommen wurde. Somit wurde der
gesamte Pitch-Zyklus mit 1600 Doppelbildern aufgeldst. Dies entspricht einer azimutalen
Phasenauflésung der iPSP-Daten von 0,225°. Die in dieser Arbeit vorgestellten iPSP-
Ergebnisse zeigen phasenkonsekutive Durchschnittswerte aus 50 Einzelaufnahmen fiir
zyklische und kollektive Messpunkte, was zyklisch 11,25° iiber dem Azimut entspricht [11].

7R =0.25 0.35 0.66
B forf1-O
c/4 - line 0
PSP pressure sensors Pt100

R=0.652m —>»
Abbildung 4.4.: Rotorblattbeschichtung mit iPSP und Drucksensorik [84]

Um im Rahmen der Messungen mit kollektiven Einstellwinkeln die abgehenden Blatt-
spitzenwirbel zu vermessen und darzustellen, wurde die optische Stromungsmesstechnik
Particle Image Velocimetry (PIV) eingesetzt. In Abbildung 4.5 ist der PIV-Versuchsaufbau
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in RTG dargestellt. Wie bereits bei der iPSP-Messung wird hier nur eine kurze Zusammen-
fassung des Versuchsaufbaus und der Methodik gegeben. Eine detaillierte Beschreibung
des Versuchsaufbaus und des Analyseansatzes ist in [151] zu finden. Das PIV-Experiment
wurde im RT'G unter nahezu gleichen Bedingungen durchgefiihrt wie das iPSP-Experiment.
Fiir die PIV-Messung wurde die Rotordrehfrequenz aufgrund der Frequenzlimitierung des
phasenstarren PIV-Lasers leicht auf f,,; = 24 Hz erhoht. Da die Ergebnisse jedoch auf die
Blattspitzengeschwindigkeit normiert werden, ist der Unterschied zwischen Reynolds- und
Mach-Zahl vernachlissigbar klein. Das dimensionslose Verhéltnis Voo /Vyp betriigt 0,022.
Aufgrund des Einflusses der Blattspitzenwirbel bei der Initiierung des Strémungsabrisses
wurden die Ergebnisse aus zwei kollektiven Fallen (Oyyzer = 24° und 26°) ausgewéhlt,
um die Struktur der entsprechenden Blattspitzenwirbel zu veranschaulichen. Das PIV-
System wurde verwendet, um das Stromungsfeld in einer axial-radialen Schnittebene,
siehe Abb.4.5, unmittelbar hinter der Rotorebene zu vermessen. Fiir das Experiment
wurde ein Doppelpulslaser verwendet, um das Aerosol (Oltropfchen) zu beleuchten. Der
Lichtschnitt wurde mit der entsprechenden Optik erzeugt. Aufgrund der nicht rezirkulie-
renden Anstromung und der geringen Pulsenergie des Lasers, ist eine hohe Dichte von
Tracerpartikeln notwendig, um eine ausreichende Seeding-Qualitit zu erzeugen. Daher,
wurden vier Seeding-Geréte vor dem Windkanalgebldse platziert. Diese erzeugen mittels
Hochdruck-Aerosol-Trépfchen mit einem Durchmesser von ca. 1 pm und 2 gm. Um eine
ausreichende Partikeldichte im Wirbelkern sicherzustellen, sind extrem kleine Tropfchen
erforderlich. Da diese aufgrund der wirkenden Zentrifugalkréifte nahe des Wirbelkerns
leicht verdréngt werden konnen.

High-speed laser beam DST rotor blades

f Rotor axis

:

f PIV region *xial iflow with PIV
of interest Swashplate seeding particles

Abbildung 4.5.: Versuchsaufbau RTG mit Partical Image Velocimetry
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Das stereo-PIV-Setup, wurde mit zwei Doppelbildkameras realisiert, die links und rechts
unter dem Rotorpriifstand angebracht waren. Fiir die anschliefende Rohbildanalyse
wurde ein iterativer PIV-Kreuzkorrelationsalgorithmus verwendet. Der Hochgeschwindig-
keitslaser und die Kameras wurden phasenstarr auf den Rotor ausgerichtet und haben
entsprechende Doppelbilder fiir ein Nachlaufalter von ¥ = 10° nach dem Durchlauf der
Rotorblatthinterkante aufgenommen. Fiir jeden Testpunkt wurden 450 Stromungsbilder
gemacht.

4.2.2. Rotierendes System (Telemetrie)

Im Folgenden werden die angewandte Messtechnik im rotierenden System sowie die
verwendete Telemetrieeinheit vorgestellt. Eine detaillierte Beschreibung des verwendeten
Telemetrie Systems ist in [15] zu finden. Wie bereits in Kapitel 2.4 beschrieben, wurden
mehrere Rotorblétter mit unterschiedlichen Messtechniken instrumentiert. Diese wurde
iiber ein Telemetriesystem der Firma DataTel, im Rotorkopf des RTG, versorgt und
erfasst. Das Telemetriesystem hat eine feste Samplerate von 109 kHz bei einer -3 dB
Grenzfrequenz von 19kHz (Bandbreite). Fiir die Datenerfassung stehen 3 Sender mit je
10 Kanélen (insgesamt 30) zur Verfiigung. Die Standardausfithrung der Telemetriekanéle
ist eine Konstantstromversorgung (AC). Fiir die Messung mit Kulite-Drucksensoren sowie
DMS werden jedoch Konstantspannungskanéle benotigt, daher wurden 20 Kanéle der
Telemetrie (2 Sender) auf Konstantspannungsversorgung umgebaut. Fiir weitere Sensorik
von Bliattern und Rotorkopf wurden die 10 Konstantstromkanéle verwendet. Dies waren
Pt100-Temperatursensoren und Hallsensoren in den Blattlagern. Fiir die Synchronisation
der Telemetrie mit dem stationdren Messsystem wurde ein IRIG-Zeitstempel verwendet.
Die Aufteilung der einzelnen Messtechniken auf den Rotorblattern ist Abbildung 4.6 zu
entnehmen. Dabei wurde die Blattspitzenkamera auf Blatt 4 getriggert. Grund dafiir war
der azimutale Versatz von ¥ = 90° zu Blatt 1 (iPSP). Da das Reststreulicht der BS-LED
die iPSP-Aufnahme nicht beeinflussen durfte. Beide Messtechniken wurden (BS und
iPSP) an genau gegeniiberliegenden Positionen der Rotorkreisscheibe (BS:Position Blatt
4, iPSP: Position Blatt 1 siche Abb.4.6) aufgenommen, somit ergibt sich ein azimutaler
Versatz von ¥ = 270° zwischen BS Aufnahme und iPSP Aufnahme. Blatt 3 war mit
den DMS zu integralen Momentenmessung bestiickt, welche iiber die Telemetrie erfasst
wurden. Von den instationidren Drucksensoren in Blatt 2, wurden aufgrund der begrenzten
Konstantspannungskanéle lediglich 15-18 der 22 verfiigharen Drucksensoren verwendet.
Da das Vorgehen zur Kalibrierung der DMS und Kulite den Umfang dieses Kapitels
iiberschreiten wiirde, erfolgt dies nachgelagert in Kapitel 5.2. Wie bereits erwéhnt, befindet
sich im Lager jedes Blattes ein Hallsensor zur Einstellwinkelmessung, diese wurden mit
Hilfe einer Profilschablone bei /R = 0,33 (Verwindung = -2,30°) und einem Inklinometers
kalibriert. Der kalibrierte Einstellwinkelbereich orientierte sich am minimalen (©,;, =
9°) und am maximalen (©,,,, = 38°) erreichten Einstellwinkel aller Messpunkte.
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Abbildung 4.6.: Aufteilung der Messtechniken auf die einzelnen Rotorblatter

4.2.3. Stationdres System (Dewetron)

Fiir die Messungen im stationdren System (nicht rotierend) wurde eine Dewetron Messan-
lage mit 64 analogen Messkanilen verwendet. Die verwendet einen 24 bit A/D-Wandler
vom Typ DEWE-ORION-1624-200. Die Abtastrate der Anlage wurde auf 50 kH = gesetzt.
Fiir die Darstellung der Messdaten im Betrieb wurde die zur Messanlage zugehorige
Software Dewesoft verwendet. Die Kanéle der Umgebungsparameter (Temperatur, Feuch-
te, Druck) wurden iiber eine Sekunde hinweg gemittelt dargestellt. Zusitzlich zu den
Umgebungsparametern wurden iiber die Dewetron die Daten einer 6-Komponenten
piezoelektrischen Waage sowie Rotorwellentemperatur, Wellendrehmoment und das Pha-
senstarre 1/rev und 1000/rev aufgezeichnet. Fiir die Berechnung der Rotorkopfmomente
und -kréifte mussten die Signale der einzelnen Piezoelemente aufgezeichnet werden. Diese
wurden nachtréiglich in der Dewetron zu den einzelnen Kréften und Momenten zusam-
mengerechnet. Das Wellendrehmoment wurde iiber einen Drehmoment-Messflansch T40B
(HBM) gemessen [15] und wurde zur Betriebsiiberwachung und Stall Detektion verwendet.
Des Weiteren wurden die TTL-Triggersignale aller optischen Messsysteme (iPSP, PIV,
BS) mit der Dewetron aufgezeichnet. Diese wurden zur Synchronisierung der Daten
aus dem optischen Messsystem mit den Telemetriedaten verwendet. Dafiir wurde die

55



4. Versuchsautbau

zeitliche Verschiebung der einzelnen TTL-Signale zum 1/rev ermittelt. Daraus konnten
dann azimutale Phasenlage und Einstellwinkel zum Aufnahmezeitpunkt bestimmt werden.
Die Synchronisierung der Dewetron-Messanlage mit der Telemetrie erfolgte, wie bereits
erwéhnt, tiber den Zeitstempel einer IRIG-Zeitkarte in beiden Systemen. Mit diesem
konnte die zeitliche Verschiebung der Messstartzeitpunkte beider Systeme zueinander
bestimmt werden und der sich iiberschneidende Bereich herausgefiltert werden. Dazu
muss erwiahnt werden, dass die Dewetron stets als erstes Messsystem gestartet wurde,
danach die Telemetrie und danach alle optischen Systeme. Die Reihenfolge wurde auch
beim Stoppen der Systeme eingehalten: erst die optischen Systeme, dann die Telemetrie
und zuletzt Dewetron. Fiir die Online-Uberwachung des RTG in Betrieb, stand aus
dem rotierenden System ein reduzierter Datenstream zur Dewetron zur Verfiigung. Mit
diesem konnten Betriebsparameter wie Einstellwinkel der Bléatter aufeinander abgestimmt
werden oder die Blattlasten tiberwacht werden. Dabei musste beachtet werden, dass der
Datenstream einen leichten Zeitversatz hatte, was jedoch fiir den operativen Betrieb
unerheblich war, da fiir die iberwachten Parameter lediglich quasistationire Werte von
Belang waren.

4.3. Versuchsdurchfiihrung

Fiir das im Folgenden beschriebene Dynamic Stall Experiment mit doppelt gepfeilter
Blattspitze, wurde der RT'G hauptséchlich bei einer Rotordrehfrequenzquenz von fo; =
23,6 Hz betrieben. Dabei wurde der RT'G in 4-Blatt Konfiguration mit einem doppelt
gepfeilten Rotorblattsatz ohne Anstromung parallel zur Rotorkreisscheibe (wiirde realem
Vorwirtsflug entsprechen) betrieben. Der Eiffelwindkanal, der die Rotorkreisscheibe senk-
recht anstromt (zum definierten Abschwimmen der Blattspitzenwirbel), wurde wahrend
der Versuche auf 600 U/min betrieben. Dies entspricht einer Anstromgeschwindigkeit
von 2,1 % In Summe wurden 2 Messkampagnen in 4-Blatt Konfiguration durchgefiihrt.
In der ersten Messkampagne wurden in erster Linie unterschiedliche Kombinationen von
mittlerem Einstellwinkel ©,.40; und Amplitude © angefahren, um drei sich signifikant
voneinander abgrenzende Dynamic Stall Félle zu klassifizieren, siche Tab.4.2.

Testfall Kategorie O00t[°] ]
C1 light Dynamic Stall 17 8
C2 Dynamic Stall 27 6
C3 deep Dynamic Stall 32 6

Tabelle 4.2.: Testfille fur zyklische Ansteuerung

Danach wurde eine kollektive Schubpolare mit einem Einstellwinkelinkrement A® von
1° gefahren, um das stationére aeroelastische Verhalten sowie den Einfluss der Doppel-
Pfeilung darauf zu untersuchen.
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Der Einstellwinkelbereich ist der Tabelle 4.3 zu entnehmen. Abschlieend wurden fiir
ausgewéhlte kollektive Einstellwinkel, um den Punkt der beginnenden Stromungsablosung,
die Blattspitzelwirbel mittels PIV vermessen.

Testfall Kategorie Oroot[°] AO[]
S1 kollektive Schubpolare 6 - 38 1

Tabelle 4.3.: Testfall kollektive Schubpolare

Die zweite Messkampagne hat sich aus Zeitgrinden hauptséchlich auf die drei klassifi-
zierten Dynamic Stall Fille sowie die kollektive Schubpolare konzentriert. Dabei wurde
fiir die genannten Messpunkte mittels iPSP die instationdre Oberflachendruckverteilung
aufgezeichnet. Dies hat einen detaillierten Einblick in das flichige Abloseverhalten des
Rotorblattes ermdoglicht.
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Im folgenden Kapitel werden die experimentelle Datenverarbeitung sowie die Analyseme-
thodik néher erldutert. Darunter fallen die Erfassung, Korrektur und Auswertung der
Messdaten. Aufgrund der unterschiedlichen Messtechniken, liegt der Fokus in diesem
Kapitel auf deren Synchronisierung, Weiterverarbeitung und Datenkorrektur. Dabei
musste sichergestellt werden, dass die Messtechnik im rotierenden System den hohen Zen-
trifugalkréften standhélt und kein signifikanter Messoffset entsteht. Des Weiteren musste
eine ausreichende Abtastrate sowohl im stationéren als auch im rotierenden System
gewéhrleistet werden (1024 Datenpunkte pro Umdrehung waren hier die Anforderung)
und die optischen Messtechniken mussten entsprechend getriggert werden kénnen. Zudem
mussten alle Messtechniken den erforderlichen Messbereich abdecken.

5.1. Datenerfassung und Verarbeitung

Fir die Datenerfassung und deren Verarbeitung wurden die in Kapitel 4.2 bereits
vorgestellten Messanlagen (Dewetron und Telemetrie) verwendet. Dazu wurden die Mess-
anlagen, wie beschrieben, miteinander {iber ein IRIG-Zeitsignal synchronisiert. Hierbei
wurden jedoch fiir beide Systeme separate Daten-files abgespeichert. Einmal wird fiir die
Dewetron ein Dewe-file mit 50 kHZ Abtastrate abgespeichert, die enthélt alle normalen
Dewetron Kandéle, sowie die Daten des reduzierten Telemetrie Streams. Fiir die Telemetrie
werden die Rohdaten iiber ein LabView-Skript direkt auf dem Computer gespeichert.
Im Nachgang werden diese Rohdaten mithilfe eines zweiten LabVIEW-Skripts in ein
HDF5-Datenformat konvertiert. Der zentrale Sammel- und Synchronisierungspunkt bildet
das Dewetronmesssystem, da dies im Messvorgang als erstes gestartet und als letzte
gestoppt wird. Alle weiteren Messsysteme zeichnen ihre Daten innerhalb dieser Zeitspanne
auf, siche Abb.5.1. Wie bereits in Kapitel 4.2.1 erlautert, werden Blattspitzenkamera
und iPSP so zeitlich versetzt getriggert, dass sie sich nicht gegenseitig beeinflussen. Dazu
werden die Blattspitzenkamera sowie die dazugehérige LED eine Viertelumdrehung nach
dem Rotordurchlauf (1/rev) ausgelost. Die iPSP-Aufnahmen erfolgen mit einem Phasen-
versatz von ¥ = 180°, siche Abbildung 5.1. Die Phasenverschiebung der beiden optischen
Messsysteme erfolgt durch die Verschiebung eines 1024 /rev durch TTL-Logikschaltboxen,
welche einen kiinstlich erzeugten Trigger 236 Inkremente nach dem 1/rev fiir die Blatt-
spitzenkamera ausgibt und einen Trigger nach 645 Inkremente fiir das iPSP-System. Alle
Triggersignale laufen in der Dewetron zusammen. Somit kann jedes Bild einer bestimmten
Umdrehung und einem definierten Phasenwinkel innerhalb dieser zugeordnet werden.
Zudem wird der bereits erwéahnte erweiterte Datenstream
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Abbildung 5.1.: Messschema und Triggerzeitpunkte aller Messsysteme

der Telemetrie zur Dewetron mit aufgezeichnet. Beide Systeme erhalten einen Zeitstempel
mittels eines IRIG-B-Zeitsignals. Somit enthalten die Dewetron- und Telemetriedaten
alle notwendigen Signale, um die Systeme miteinander zu synchronisieren und jegliche
Bildaufnahmen zuzuordnen. Auf die darauf folgende Synchronisierung der Daten wird im
Kapitel 5.3 nidher eingegangen.

5.2. Kalibrierung und Korrektur der Druck- und
Dehnungsmessstreifendaten

Die Kalibrierung der Druck- und Dehnungsmessstreifendaten basiert auf einer Druck-
und Lastreihe die vor Beginn des Experiments gefahren wurde. Die Kalibrierung wurde
aufgrund ihres Zeitaufwandes und Komplexitét nur einmal vor Beginn des Experiments
durchgefiithrt. Aus vorangegangenen Versuchen am RTG ist bekannt, dass eine einmalige
Kalibrierung der Messsysteme ausreicht, siehe [15].

5.2.1. Dehnungsmessstreifen

Wie bereits in Kapitel 2.4 beschrieben, wurden zur Messung des integralen Schlag- und
Nickmoments sowie der Blattschlagverformung Dehnungsmessstreifen (DMS) verwendet.
Fiir die Messung des integralen Schlag- und Nickmoments an der Blattwurzel wurden Deh-
nungsmessstreifen bei 0,3R und 0,35¢ (bezogen auf die Mitte der Dehnungsmessstreifen)
auf der Oberfliche des Rotorblatts verwendet, siche Abb.2.13. Die Dehnungsmessstreifen
wurden auf der Ober- und Unterseite an derselben radialen und sehnenméfligen Positi-
on angebracht, siche Abb.2.13. Fiir die Schlagmomentmessung wurden die Messgitter
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parallel zur Vorderkante der Blattwurzel ausgerichtet. Die DMS fiir die Messung des
Nickmoments haben einen 45° Winkel vom Messgitter zur Vorderkante. Das in Abb.5.2
dargestellte Koordinatensystem definiert den exakten Bezugspunkt an der Blattwurzel
in radialer und Blatttiefenrichtung beziiglich des Schlag- und Nickmoments. Bezogen
auf den Rotorblattquerschnitt wirkt das Biegemoment seitlich der Profilsehne um die
x-Achse, sieche Abb.5.2.

Z4 Strain gauges

Abbildung 5.2.: Schnittansicht A-A von Abb.2.13

Fiir das Kalibrierverfahren nach [152] wurden unterschiedliche Lasten an definierten
radialen Positionen aufgebracht. Das integrale Schlagmoment wurde von 58 Nm bis -58
Nm kalibriert, siche Abb. 5.3a. Fiir die Kalibrierung des integralen Nickmoments wurden
Werte von 13 Nm bis -13 Nm aufgepréigt. Zu diesem Zweck wurden drei Kalibrierformen
bei R = 0,63, 0,76 und 0,94 montiert, um eine Linienlast aufzubringen, siehe Abb.5.4.
Die Kalibrierung der Dehnungsmessstreifen wurde am Rotor mit montierten Blidttern
durchgefiihrt. Da die Rotorebene vertikal ausgerichtet war, mussten die Lasten horizontal
aufgebracht werden, um ein Schlagmoment sowie ein gleichméfiges Nickmoment zu
erzeugen.
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Abbildung 5.3.: Kalibrierungsverlaufe fiir Schlag- und Nickmoment der Blatt DMS
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Dazu wurden die Kalibriergewichte mittels Seilen an den Kalibrierformen befestigt und
iiber ausgerichtete Umlenkrollen gefithrt. Der Kraftangriffspunkt in Blatttiefenrichtung
kann mittels eines Langlochs an den Kalibrierformen eingestellt werden. Um bei jedem
Schlagmoment, das durch eine Linienlast erzeugt wurde, eine Blatttorsion zu vermeiden,
ist es notwendig, den Kraftangriffspunkt in den Schubmittelpunkt der einzelnen radialen
Schnitte zu legen, sieche Abb.5.4. Somit wurde eine Biegetorsionskopplung vermieden
und es war moglich, eine entkoppelte Streckenlast fiir das Biegemoment auf der elas-
tischen Achse aufzubringen. Bei gekoppelten Streckenlasten wurde entsprechend der
Kraftangriffspunkt fiir jeden Radialschnitt aus der elastischen Achse herausgeschoben.
Mit diesem Vorgehen wurde die Datenbasis fiir die Kalibrierung der DMS-Messbriicken
erzeugt. Die daraus resultierenden Kalibrierfunktionen fiir Schlagmoment (Biegemoment)
und Nickmoment, als digitale Telemetrie counts iber Moment, sind Abb.5.3a und b zu
entnehmen. Die Bezeichnung Upgending in der Legende bezeichnet das Hochschlagen des
Rotorblattes in z-Richtung (Abb.5.2) bei positivem Biegemoment und negativen digitalen
Counts. Umgekehrt definiert Down gepding €in Runterschlagen des Rotorblattes (negative
z-Richtung) bei negativem Biegemoment und positiven digitalen Counts. Die Kalibrie-
rung des Nickmoments verhélt sich analog dazu. Downpy,se entspricht einem Aufdrehen
der Blattvorderkante bei positivem Nickmoment und negativen digitalen Counts und
andersrum. Die unterschiedlichen Farben repréisentieren verschiedene Kalibrierungsreihen
mit derselben Lastkombination. Diese zeigen die gute Reproduzierbarkeit der einzel-
nen Lasten. Wie aus Abb.5.3a und b hervorgeht, weisen die DMS ein nahezu lineares
Dehnungsverhalten iiber den Messbereich auf. Daher wurden beide Kalibrierkurven mit
einem Polynom zweiter Ordnung approximiert. Hier zeigt sich, dass die zweite Potenz
des Polynoms, aufgrund ihres extrem kleinen Koeffizienten nahezu vernachléssigt werden
kann. Die enge Bandbreite (+/- 2 Nm Schlagmoment und +/- 0,2 Nm Nickmoment) des
95 %-Konfidenzintervalls bestétigt, dass bei mehrfacher Wiederholung die aufgepréigten
Lasten zu 95% innerhalb des Intervalls liegen. Parallel zur Kalibrierung des Schlag-
und Nickmoments wurden auch die Durchbiegung und Torsion der Blattspitze fiir alle
Lastkombinationen gemessen.

Strain gauges

Abbildung 5.4.: Rotorblatt mit radialen Kalibrierungshalterungen
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Somit ergab sich auch die Moglichkeit, die DMS an der Blattwurzel zusétzlich fir die
Durchbiegung und Torsion der Blattspitze zu kalibrieren. Die Kalibrierkurven fiir die
Durchbiegung und Torsion der Blattspitze weisen eine &dhnlich hohe Genauigkeit des
Niherungspolynoms wie die fiir das Schlagmoment. Fiir alle DMS-Daten wurde bei
jedem Messpunkt eine Nullpunktkorrektur sowie eine lineare Korrektur des zeitlichen
und temperaturbedingten (aufgrund der Vollbriicke minimal) Signaldrifts durchgefiihrt.

5.2.2. Instationare Drucksensoren

Zur Messung der instationdren Oberflichendruckverteilung wurden neben der instati-
onéren drucksensitiven Farbe (iPSP) auch instationére Drucksensoren des Typs Kulite
LQ — 062 verwendet. Der Einbauprozess und die technischen Daten der Sensoren sind
in Kapitel 2.4 zu finden. Mittels dieser Sensoren kann die Oberflichendruckverteilung
an diskreten Positionen auf der Profilober- und -unterseite gemessen werden. Insgesamt
wurden 22 Sensoren in ein Rotorblatt verbaut. Fiir die Messungen konnten aufgrund
der begrenzten Kanalkapazitét der Telemetrie jedoch nur 15 Drucksensoren verwendet
werden. Diese sind radial auf sechs verschiedene Schnitte verteilt. Die genaue Position
ist in Tab.5.1 zu finden (Referenzkoordinatensystem in Abb.4.4). r/R gibt die radiale
Position und x/c die Blatttiefenposition von der Vorderkante an.

r/R 040 052 0.71 0.77 0.83  0.90
x/c  0.251 0.042 0.049 0.0251 0.094 0.251

0.192 0.124 0.178
0.321  0.195 0.261
0.545 0.337 0.571

Tabelle 5.1.: Radiale und blatttiefenseitige Positionierung der Drucksensoren

Wie bereits erldutert, sind die Druckaufnehmer bei 76,5 kPa relativ gekapselt und haben
einen dynamischen Messbereich von £70 kPa. Somit ergibt sich ein dynamischer Messbe-
reich von 140 kPa bis 6,5 kPa, der kalibriert werden muss. Um die Drucksensoren bei 76,5
kPa relativ zu kapseln, wird das Piezoelement innerhalb des Drucksensors durch eine
Membran so vorgespannt, dass die entsprechende Differenzspannung 76,5 kPa entspricht.
Die maximal ertragbare statische Beschleunigung der Sensoren betrigt laut Datenblatt
1000 g. Zur Kalibrierung wurde das Rotorblatt von der Blattspitze bis zur Wurzel von
zwei plan gefrdsten Halbschalen aus Acrylglas druckdicht umschlossen. Dazu wurde die
Rotorblattplanform mit einem ausreichenden Offset zum Rotorblatt in die Acrylglas-
Halbschalen eingefréist. Das beim Zusammenbau der beiden Formen entstehende Volumen
konnte anschlieBend entsprechend bedruckt und vakuumiert werden. Um die Halbschalen
druckdicht zu verbinden, wurden sie mithilfe von 18 Schraubverbindungen zusammenge-
presst. Zuséitzlich wurde die Form mittels Silikon, das in eine umlaufende Rinne gefiillt
wurde, und Plastilin am Wurzelbereich abgedichtet, siche Abb.5.5. AnschlieBend wurden
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die Drucksensoren iiber einen Druckbereich von 140 kPa bis 6,5 kPa in 5 kPa-Schritten
kalibriert. Die Signale der Drucksensoren wurden mit dem Telemetriesystem iiber eine
Messzeit von 10 Sek. mit einer Abtastrate von 109 kHz aufgezeichnet. Fiir die Auswer-
tung wurden die Daten fiir jeden Kalibrierungspunkt gemittelt. Fir das Sensorverhalten
wurde ein Polynom zweiten Grades angesetzt. Es zeigt sich jedoch, dass alle verwendeten
Drucksensoren ein lineares Verhalten des Drucks iiber digitale Counts aufweisen und
somit eine konstante Empfindlichkeit {iber den gesamten Messbereich haben.

. Abbildung 5.5.: Kalibrierungshiille fiir die Drucksensoren
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Da es sich bei den verwendeten Drucksensoren um absolut messende Drucksensoren
handelt, musste fiir das Messsignal eine Nullpunktkompensation nach [15] durchgefiihrt
werden, um den dynamischen Differenzdruck zu erhalten. Dabei wird vor und nach jedem
Messabschnitt ein Nullpunkt bei stehendem Rotor aufgenommen. Aus diesen beiden
Messpunkten wird das arithmetische Mittel aller Sensoren gebildet und vom absoluten
Drucksignal abgezogen. Somit erhédlt man den resultierenden Differenzdruck der Sensoren.

5.3. Analysemethoden

Im folgenden Abschnitt werden die angewandten Analysemethoden und berechneten
Groflen vorgestellt und néher erldutert. Bei der Analyse der Messdaten erfolgte die
Auswertung sowohl im Zeit- als auch im Frequenzbereich. Im Zeitbereich wurden vor
allem aerodynamische Kenngréfien sowie Hubschrauber-spezifische Parameter berechnet.

5.3.1. Aerodynamische und Hubschrauber spezifische KenngréBen

Fiir die Auswertung der Messdaten beziiglich hubschraubertechnischer Kenngroen eignet
sich die spezifische Rotorblattbelastung Cp/o zur Bewertung der aerodynamischen
Rotorleistung in Bezug auf Planform und Schub. Diese ist in [2] wie folgt definiert

T
Crjo = (,071’R2V2> /o (5.3.1)

tip

hierbei ist 7" als Rotorschub definiert, p stellt die Luftdichte dar und R beriicksichtigt
den Rotorradius. Die Blattspitzengeschwindigkeit Vi, in Gleichung 5.3.1 ist definiert als

Utjp = QRtip (532)

Als letzter Schritt wird nun noch der Parameter der Flachendichte o eingefithrt. Diese
definiert das Verhéltnis der gesamten Blattfliche zur Rotorkreisfliche. Hierbei ist zu
berticksichtigen, dass im Innenbereich des Rotors keine auftrieberzeugende Rotorblatt-
flache vorhanden ist. Diese beginnt bei kommerziellen Hubschraubern bei ca. 0,2 - 0,3R.
Beim RTG beginnt dieser Bereich bei 0,35R. Der durch diesen Bereich entstehende Fehler
ist aufgrund der geringen Staudriicke vernachlissigbar [2]. Die Flichendichte ist definiert
als

_ Nbc

o=—% (5.3.3)
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dabei bezeichnet N, die Rotorblattanzahl und ¢ die Sehnenldnge an der Blattwurzel. Fiir
die weitere Auswertung wurden zudem die im Folgenden vorgestellten aerodynamischen
Kenngrofien aus den Druckdaten berechnet. Da die Profilanstréomung beim Hubschrauber
mit zunehmendem Radius linear ansteigt, wird die radiale Oberflichendruckverteilung
vereinfachend mittels ¢, M? dargestellt. Dies definiert den iiber den Radius normierten
entdimensionalisierten Druckbeiwert. Dieser ist wie folgt definiert

cM?= P Po 5.3.4
P Poo/2 - aoo? ( )

wobei po, als Luftdichte der axialen Anstromung definiert ist. a, ist die Schallgeschwin-
digkeit der axialen Anstromung, po, der Druck der axialen Anstromung und p der lokal
gemessene Druck an der Oberfliche. Der Druckkoeffizient Cj, und die Machzahl M sind
definiert als

and M=%, (5.3.5)

hierbei ist u die Umfangsgeschwindigkeit an der jeweiligen radialen Position [11]. Fiir
die Auswertung der PIV-Daten wurde die gemittelte Stromungsgeschwindigkeit in der
Rotorebene nach Strahltheorie berechnet. Diese wird dargestellt als Voo + V; und ist
definiert als

Voo [(Vae\? T
V<><;+Vi—7 (7) +2P7 (5.3.6)

A ist definiert als Rotorkreisfliiche mit einer Fliiche von 1,33 m?2. Des Weiteren bezeichnet
V; die induzierte Geschwindigkeit und Vi, die axiale Anstromung [151].

5.3.2. Analysemethodik in Frequenzbereich
Fiir die Analyse der dominierenden Rotorharmonischen in den Druck- und Kraftdaten

wurden die Messdaten vom Zeitbereich (x,y) in den Frequenzbereich transformiert (X,Y).
Dafiir wurde eine Fourier-Transformation durchgefiihrt

X(w) = /oc x(t)e™tdt (5.3.7)

—oo

Da in den meisten Fillen nur eine definierte und begrenzte Messzeit und eine begrenzte
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Abtastrate vorliegen, wird in aller Regel eine Fast Fourier-Transformation durchgefiihrt.
Mit dieser werden die diskreten, komplexen Fourierkoeffizienten X (w;) und die entspre-
chenden komplex Konjugierten X* berechnet. Aufgrund der diskreten Berechnung der
Koeffizienten hangt die Auflosung im Frequenzbereich mafigeblich von der Messzeit ab.
Die Koeffizienten besitzen folgende Eigenschaften

Re(X™*) = Re(X) und Im(X*)=—-Im(X) (5.3.8)

Re(X(w)) = Re(X(—w)) und Im(X(w)) =—-Im(X(-w)) (5.3.9)

dabei kann die Amplitude eines harmonischen Signals (die den Wechselanteil darstellt)
mit N Messpunkten aus den einseitigen, normierten Fourier-Koeffizienten berechnet
werden. Der Gleichanteil entspricht dann dem Mittelwert.

#(w;) = 2% X (w; > 0)/N (5.3.10)

F=X(w=0) (5.3.11)

5.3.3. Anwendung des Rainflow-Algorithmus auf zyklisches Schlagmoment

Eine weitere Moglichkeit zur Analyse der zyklischen Dynamic Stall Daten bietet der
Rainflow-Algorithmus. Dabei werden Amplituden (Peak to Peak) und Mittelwert des
jeweiligen Momentensignals bestimmt und in entsprechende Mittelwert- und Amplitu-
denklassen eingeteilt. Dies gibt Aufschluss tiber die Verteilung, Hohe und Héufigkeit der
einzelnen Amplituden (Peak to Peak) sowie tiber die Lage des Mittelwerts. Der Mittelwert
des Kraftsignals ergibt sich nachfolgend.

Mgz + Mmin

5 (5.3.12)

Mpsitter =

Fiir die Anwendung des Rainflow-Algorithmus wird die zum Mittelwert gehorende Am-
plitude (Peak to Peak) benotigt. Diese lasst sich wie folgt bestimmen.

Mampt = Minaz — Mmin (5.3.13)
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Grundlegend gilt fiir die Datenauswertung, vor der Berechnung genannter Kenngrofien,
erfolgt eine Mittelung von Dewetron und Telemetriedaten. Bei Dewetron und Telemetrie-
daten wurden alle Messpunkte iiber die Gesamtzahl der aufgezeichneten Perioden hinweg
gemittelt (zyklisch in azimutalen Abschnitten). Fiir die Analyse im Frequenzbereich und
den Rainflow-Algorithmus wurden die ungemittelten Rohdaten verwendet.

5.4. Messgenauigkeit und Herausforderungen im rotierenden
System

Bei Messungen im rotierenden System gibt es einige Herausforderungen und Grenzen
beziiglich der Messgenauigkeit, der Isolierung und der Messung von physikalischen Grofien
und der zeitlichen Auflésung der Rotorumdrehung.

Bei der Messgenauigkeit ergibt sich aufgrund des dynamischen Rotorkopfsystems in Kom-
bination mit Fertigungstoleranzen einzelner Bauteile bei nahezu allen Messgrofien eine
verhaltnisméfig grofie Streuung der Messdaten. Dies trifft sowohl auf Messpunkte mit kol-
lektivem Einstellwinkel als auch auf dynamische zu (wobei die Streuung hier hauptsichlich
aus der Variabilitdt des Dynamic Stall resultiert). Die Isolierung bestimmter Messgrofien
gestaltet sich vor allem aufgrund der wirkenden Zentrifugal- und Trigheitskrifte als
schwierig, da am Rotor angebrachte Messtechniken alle angreifenden Kréfte aufgepragt
bekommen. Dies fiihrt je nach Positionierung der Messtechnik zu einer entsprechenden
Interferenz zwischen der gemessenen Gréfie und den angreifenden Kréften. Auch die
Messung bestimmter physikalischer Grofien (Beschleunigung und Kréfte) ist aufgrund
der wirkenden Zentrifugalkrifte nicht moglich. Dies ldsst sich am besten am Beispiel der
Schlag- oder Schwenkbeschleunigung zeigen. Hierzu miissten Beschleunigungssensoren in
das Modell integriert werden. Da jedoch selbst uniaxiale Beschleunigungssensoren (in der
benétigten Grofe) ein Signaliibersprechen quer zur Messrichtung von ca. 1%-5% haben,
erzeugt die Beschleunigung (1000 g) durch die Zentrifugalkraft einen Signalausschlag von
bis zu 50 g. Dies entspricht bei den meisten Sensoren dem vollen Messbereich. Somit
wird der gesamte Messbereich bereits durch die durch das Ubersprechen verursachte
Beschleunigung ausgeschopft. Eine weitere Herausforderung ist die zeitliche und raumliche
Auflésung einer Rotorumdrehung. Aufgrund ihrer Skalierung miissen Modellrotoren eine
wesentlich hohere Rotordrehzahl (20 — 50 H z) haben als normale Hubschrauberrotoren (5
— 7 Hz). Somit bendtigen sowohl Telemetriesysteme als auch optische Messsysteme eine ex-
trem hohe Abtastraten, um eine MessgroBe ausreichend fein iiber eine Rotohrumdrehung
aufzulésen. Moderne Telemetriesysteme sind bereits in der Lage, eine Rotorumdrehung
mit bis zu 2180 Punkten aufzulésen, was ausreichend ist. Schwieriger gestaltet sich dies
bei optischen Messsystemen, da es in aller Regel aufgrund der Kamerashutterzeiten und
der Belichtungszeiten begrenzt wird. Dies fiihrt dazu, dass die gekippte Taumelscheibe
um 360° rotiert werden muss, um die gesamte Nickschwingung des Rotorblattes durch
ein stationires Messfenster zu fahren. Somit kann die gesamte Nickschwingung des Rotor-
blattes auch mit optischen Systemen gemessen werden. Der RTG besitzt diese Fahigkeit
der relativen Taumelscheibenrotation.
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Mit den in diesem Kapitel dargestellten Ergebnissen sollen die in Kapitel 1.1 aufgestellten
Fragen bestmoglich beantwortet werden. Die Fragen beziiglich des strémungsmechanischen
Ablosemechanismus bei kollektiven und zyklischen Einstellwinkeln kénnen mithilfe der
Schubdaten sowie der radialen (iPSP) und diskreten (Kulite) Oberflichendruckverteilung
aus der iPSP-Messung beantwortet werden. Fiir die Kldrung der Fragen hinsichtlich des
aeroelastischen Kopplungsmechanismus bei kollektiven und zyklischen Einstellwinkeln
miissen zusitzlich zur Oberflichendruckverteilung sowohl die integralen Blattwurzel-
schnittlasten als auch die Ergebnisse der elastischen Blattspitzendeformation hinzugezogen
werden. Diese Daten miissen hier immer gemeinsam betrachtet werden. Fiir die zyklischen
Testfélle erfolgt die Interpretation immer {iber einen gesamten Nickzyklus und fir die
kollektiven Testfille wurden drei Bereiche identifiziert: kleine Einstellwinkel, Einsetzen der
Strémungsablosung und hohe Einstellwinkel. Fiir die Frage beziiglich héherharmonischer
Anregung wurden die Schlagmomentsdaten mittels Rainflow-Algorithmus und im Fre-
quenzbereich untersucht.

Die im Folgenden diskutierten Ergebnisse und Diagramme basieren primér auf den
Veroffentlichungen von Miiller et.al. [11,12]. Daher wird im Folgenden auf eine fortlaufen-
de Zitierung dieser Quellen verzichtet.

6.1. Aeroelastisches Verhalten bei kollektiven Schubpolaren

Abbildung 6.1 zeigt eine kollektive Schubpolare des doppelt gepfeilten Rotorblatts (DST)
fiir eine Rotationsfrequenz von fror = 23,6 Hz (rot). Die zusétzlich dargestellten blauen
Punkte reprisentieren die Daten fiir die erhohte Rotorfrequenz von for = 24 Hz. In
Abbildung 6.1 ist die spezifische Blattbelastung C/o iiber den Blatteinstellwinkel ©yq01
aufgetragen. Im ersten Abschnitt steigt der Schub linear bis zu O,50t = 24° an. Dies
deutet auf einen kontinuierlich ansteigenden Auftrieb des Rotorblattes hin und gibt
kein Indiz fiir einen Stromungsabriss oder andere nicht-lineare aerodynamische Effekte
im ersten Abschnitt der Schubpolare, sieche Abb. 6.1. Von der Markierung a) bis zur
Markierung b) in Abb. 6.1 zeigt, dass ein reduzierter Gradient von Cr /o im Vergleich
zum ersten Abschnitt festzustellen ist. Der maximale Schub wird in Punkt b) erreicht.
Die beiden Knicke in der Schubkurve bei den Markierungen a) und b) deuten auf eine
zweistufige Stromungsablésung hin, wobei der Schub zwischen a) und b) zunéchst ansteigt,
anschlieflend jedoch jenseits von b) abnimmt. Der erste Teil des Stromungsabrisses wird
durch eine Ablosung an der Blattspitze verursacht, wobei der Blattspitzenwirbel beteiligt
ist. Weitere Einzelheiten dazu sind in [84,151] zu finden.
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Abbildung 6.1.: Spezifische Rotorblattbelastung iiber Einstellwinkel, gedndert nach Wolf
et al. [151]

Dieses spezifische Stromungsabrissverhalten wirkt sich auch auf das aeroelastische Ver-
halten hinsichtlich des Nickmoments, der Blattnormalkraft und der Verformung aus.
Insbesondere die Entwicklung des Stromungsabrisses am riickwiérts gepfeilten Teil ist
fiir das integrale Nickmoment von Bedeutung, aufgrund des Abstands zwischen Saug-
spitzenbereichen und der elastischen Achse. Die gemessenen Schubkoeffizienten fiir die
PIV-Testfélle froy = 24 Hz sind Cr,,,, = 0,01615 und C7y,, = 0,01792. Die resultierenden
spezifischen Blattbelastungen sind Cr,,, /o = 0,11454 und Cr,,,, /o = 0,12710, siehe Abb.
6.1 (blau). Die relativen Schubabweichungen zwischen den Rotorfrequenzen 23,6 Hz und
24 Hz betragen 1% bei 24° und 1,5% bei 26° Einstellwinkel. Dies liegt innerhalb der Feh-
lerspanne des Kraftmesssystems, und die Vergleichbarkeit der iPSP- und PIV-Ergebnisse
ist somit gegeben.

6.1.1. Integrale Blattwurzelschnittlasten und elastische Verformung

Abbildung 6.2 zeigt die elastische Blattspitzenverformung (Diagramm a) und die inte-
gralen Blattwurzelschnittlasten (Diagramm b). Die elastische Blattspitzenverformung
(Diagramm a) wird anhand der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation (blaue Linie)
und des elastischen Torsionswinkels (griine Linie) iiber dem Blatteinstellwinkel O,q0t
dargestellt, bezogen auf ein blattfestes System, siche Abb.5.2 im Rotorzentrum bei 0,0R .
Beide Groflen wurden mittels der Blattspitzenkamera gemessen. Das rechte Diagramm (b)
in Abb. 6.2 zeigt die integralen Blattwurzelschnittlasten: Blattnormalkraft (blaue Linie)
und Nickmoment (griine Linie) iiber dem Blatteinstellwinkel ©,40t. Die Blattnormalkraft
ist definiert als die wirkende Kraft senkrecht zur Sehne (Blattfestes System, Abb.5.2)
bei 0,3R und 0,35¢. Sie wurde aus dem gemessenen Schlagmoment mit einem Hebelarm
von 0,3 m berechnet. Zur besseren Veranschaulichung des Gradiententrends wurden der
lineare Abschnitt (Ot = 14° - 24° in Abb. 6.2) der Normalkraft und der elastischen
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Abbildung 6.2.: Elastische Schlagdeformation und Torsion (a) sowie Nickmoment und
Normalkraft (b) fiir Oyt = 6° - 38° mit Extrapolation des Gra-
diententrends als rote gestrichelte Linie fiir die Normalschnittkraft
und elastische Blattspitzen-Schlagdeformation und Visualisierung des
Stromungsabrisses als blaues Dreieck

Blattspitzen-Schlagdeformation extrapoliert, dargestellt als rote gestrichelte Linien in
Abb. 6.2. Die Werte fiir jeden Testfall wurden iiber 450 Umdrehungen hinweg gemittelt.
Der Trend des Nickmoments zeigt drei interessante Bereiche: 1. ein leichter Abfall des
Nickmoments bei kleinen Einstellwinkeln, 2. ein starker Abfall des Nickmoments mit
zeitgleichem Einsetzen des Stromungsabrisses um O,y = 24°, 3. ein starker Anstieg des
Nickmoments kurz vor dem zweiten Stromungsabriss bei Ooor = 34°. Zwischen Oy =
8° - 12° ist ein leichter Einbruch des Blattnickmoments zu erkennen (Abb. 6.2b). Der
Trend der elastischen Torsion (Abb. 6.2a) spiegelt diesen Einbruch jedoch nicht wider.
Aufgrund der hohen Torsionssteifigkeit ist das wirkende Nickmoment nicht ausreichend,
um eine messbare elastische Torsion zu erzeugen. Der Einbruch héngt wahrscheinlich mit
dem Wechsel von negativem zu positivem Schub zusammen, der von der radialen Position
entlang des Blattes sowie dem entsprechenden lokalen Einstellwinkel abhéngt. Auch der
Verlauf der Normalkraft (Abb. 6.2b) und der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation
(Abb. 6.2a) deuten auf einen Ubergangsprozess von negativen zu positiven Werten hin.
Dies zeigt sich in den reduzierten Gradienten der beiden Werte.

Um den Beginn des Stromungsabrisses bei Oyo0t = 24° - 25° ist ein reduzierter Gradient
im Trend der Blattnormalkraft und der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation zu
beobachten, sieche Abb. 6.2. Dieses Verhalten korreliert gut mit den Ergebnissen von Wolf
et al. [151] und Weiss et al. [84] zum Einsetzen des Stromungsabrisses. Die verringerte
aerodynamische Auftriebskraft fithrt somit zu einer geringeren elastischen Blattspitzen-
Schlagdeformation. Ein weiterer Indikator fiir das Einsetzen des Stromungsabrisses
ist die zunehmende Standardabweichung der Normalkraft aufgrund der zunehmenden
aerodynamischen Fluktuation bei G004 = 25°. Eine weitere Erhohung des Einstellwinkels
bis Oroot = 34° fithrt zu einer kontinuierlichen Zunahme der Standardabweichung der
Normalkraft, dargestellt als vertikale Fehlerbalken, was einen zunehmenden Einfluss
bzw. eine zunehmende Stérke der sich entwickelnden Strémungsablésung unterstreicht,
siche Abb. 6.2b. Es ist festzustellen, dass das Strémungsabrissverhalten in Abb. 6.2 das
Verhalten der spezifischen Blattbelastung widerspiegelt, die in Abb. 6.1 diskutiert wird.

70



6. Experimentelle Ergebnisse und Diskussion

Zusatzlich zeigt das Nickmoment einen starken Einbruch um .00 = 23° - 27°. Der
Abfall des Nickmoments beeinflusst auch die elastische Blatttorsion. Von G0y = 24°
bis zu Ot = 31° zeigt sich eine leichte Abnahme des Nickmoments, Abb. 6.2b. Die
elastische Torsion folgt dem Trend des ab- und zunehmenden Nickmoments. Die Steigung
der elastischen Torsion féllt bei O.00y = 26° fast auf Null und steigt bei GO0y = 32°
wieder an, siehe Abb. 6.2a. Allerdings fithren die starken Anderungen des Nickmoments
nur zu geringen Anderungen der elastischen Torsion, was auf die hohe Steifigkeit des
Blattes zuriickzufiihren ist. Die Anderungen reichen jedoch aus, um eine gute Korrelation
zwischen den beiden Verldufen festzustellen. Die zunehmende Standardabweichung des
Nickmoments zwischen O,o0y = 24° - 34° hingt wiederum mit einer zunehmenden
aerodynamischen Fluktuation durch den Stromungsabriss zusammen. Die vergleichsweise
hohe Standardabweichung des Nickmoments auch wéhrend anliegender Stromung wird
durch die hohere Schwankung des Nickmoments verursacht.

Bei hohen Einstellwinkeln um 0,04 = 34° - 35° ist ein zweiter Abfall der Blattnormalkraft
zu erkennen, Abb. 6.2b. Der zweite Abfall ist auch bei der spezifischen Blattbelastung
zu beobachten, siehe Bezeichnung b) in Abb. 6.1. Der zweistufige Stréomungsabriss
wirkt sich somit auch auf die Normalkraft aus. Die maximale elastische Blattspitzen-
Schlagdeformation wird etwas frither bei ©,40t = 32° erreicht, siehe Abb. 6.2a. Auch
dies ist auf die hohe Steifigkeit des ersten und zweiten Blattteils im Verhéltnis zum
dritten Blattteil zuriickzufithren, siche Abb. 2.17. Eine genauere Erlduterung findet
sich im Abschnitt zu hohen Einstellwinkeln. Des Weiteren ist ein starker Anstieg des
Nickmoments und der elastischen Torsion zwischen Oyt = 33° - 36° zu beobachten.
Dieser Anstieg ist hauptsdchlich durch die Aerodynamik bedingt und wird im Abschnitt
6.1.4 iiber hohe Einstellwinkel erldutert.

6.1.2. Kleine Einstellwinkel

Im folgenden Abschnitt werden die aecrodynamischen Ergebnisse und ihre Auswirkungen
auf das Blattverhalten bei kleinen Einstellwinkeln ©,40 = 34° - 35° dargestellt. In Abb.
6.3, 6.4, 6.6 sind die radialen Oberflichendruckverteilungen als C, M 2 dargestellt. In jeder
Abbildung sind die Druckverteilungen fiir fiinf verschiedene kollektive Einstellwinkel
dargestellt. Dartiber hinaus werden die Druckverteilungen mit den integralen Blattwur-
zelschnittlasten und -verformungen in Abb. 6.2 verglichen. Fiir kleine Einstellwinkel, bei
Oroot = 8° (Abb. 6.3a), liegen groBe Bereiche der Blattdruckbeiwerte CpM 2 knapp iiber
Null (blau). Insbesondere der Bereich um den Knick (0,7 < r/R < 0,8) sowie ein Teil des
geraden Abschnitts 0,43 < r/R < 0,56 (Abb. 6.3a) weisen auf die Erzeugung von Abtrieb
hin. Im Gegensatz dazu weisen der riickwérts gepfeilte Teil (0,8 < r/R < 1,0) sowie Teile
der Vorwirtspfeilung (0,6 < r/R < 0,7) leicht negative C,M2-Werte auf. Dies fithrt zu
auftrieberzeugenden Abschnitten, in denen die Nase nach oben gezogen wird und positive
Nickmomente induziert werden. Parallel dazu erzeugen die abtrieberzeugenden Abschnitte,
in denen die Nase nach unten gezogen wird, negative Nickmomente. Auflerdem verschiebt
sich die elastische Achse in den dufleren vorwiérts-riickwérts gepfeilten Abschnitten zur
Vorderkante hin, siche Abb. 2.17. Dies fithrt zu einem mit dem Radius abnehmenden
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Hebelarm beziiglich der Vorderkante. Letztendlich kompensieren sich in diesem Fall die
Nose-up- und Nose-down-Nickmomente gegenseitig, was zu einem integralen Nickmoment
nahe Null, aber leicht positiv fithrt, siehe Abb. 6.2. Ab Ot = 9° (Abb. 6.3b) ist eine
Abnahme von C,M? im riickwirts gepfeilten Bereich (0,88 < r/R < 1,0) zu beobachten,
was aufgrund des kurzen Hebelarms gegeniiber der elastischen Achse zu einem etwas
hoheren Nose-Up-Nickmoment fiihrt.
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Abbildung 6.3.: Oberflichendruckverteilung als C, M3 fiir Oroor = 8° - 12° bei fror = 23,6
Hz und einer Anstromgeschwindigkeit von 2,1 .
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Auflerdem nimmt C,M 2 an der Vorderkante um den Knick herum zu (0,76 < r/R
< 0,77). Das fiihrt zu einem schwachen Abtrieb in Kombination mit einem grofien
Hebelarm. Bei ©00t = 10° (Abb. 6.3c) ist eine weitere Abnahme von CpM 2 nahe der
Vorderkante an der Spitze zu erkennen (0,93 < r/R < 1,0). In Kombination mit dem
erzeugten Abtrieb um den Knick (0,76 < r/R < 0,77) fihrt dies zu einem Plateau des
Nickmoments und zu einem verringerten Gradienten der Normalkraft, siehe Abb. 6.2b.
Dariiber hinaus wirkt die Normalkraft auf die elastische Blattspitzen-Schlagdeformation,
was ebenfalls zu einem reduzierten Gradienten fiihrt. Die wirkende Normalkraft iibertragt
sich auf die elastische Blattspitzen-Schlagdeformation, was ebenfalls zu einer reduzierten
Steigung fiihrt. Die elastische Torsion zeigt aufgrund der hohen Torsionssteifigkeit in
den Abschnitten S1 und S2 (Abb. 2.17) keine messbare Reaktion auf das Nickmoment.
Der grofite Anteil des Nickmoments entféllt auf Blattteile mit hoher Torsionssteifigkeit.
Daher kann keine signifikante Torsion beobachtet werden. Bei weiterer Vergroferung des
Blatteinstellwinkels auf ©yo0r = 11° (Abb. 6.3d) wachsen die Auftriebserzeugungsflichen
weiter an, insbesondere an der Vorderkante am riickwérts gepfeilten Teil (0,9 < r/R <
1,0) und am vorwirts gepfeilten Teil (0,6 < /R < 0,7). Dies fithrt zu einer Erhohung
des Nickmoments, der Normalkraft und der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation,
siehe Abb. 6.2. Der Einstellwinkel ab Oyt = 12° wird iiber den gesamten Radius hinweg
somit tiberwiegend von einem Nose-up-Nickmoment dominiert.

6.1.3. Einsetzen der Stromungsablosung

Wie bereits in Abb. 6.2 beschrieben, ist der Beginn des Stromungsabrisses durch einen
Abfall der Normalkraft und Fluktuationen im Nickmoment und der Blattverformung
gekennzeichnet. Der Unterschied zu kleinen Einstellwinkeln besteht darin, dass die Blatt-
verformungen hier dem Verlauf der Normalkraft und des Nickmoments folgen. Dariiber
hinaus sind fir zwei Testfille (Op0r = 24° und O,00y = 26°) die phasengemittelte
Stromungsgeschwindigkeit und die phasengemittelte Wirbelstiarke der Rotornachlauf-
stromung einschlielich der vier Blattspitzenwirbel in Abb. 6.5 dargestellt. Die Ergebnisse
wurden 10° nach dem Passieren eines Blattes durch die PIV-Messebene erfasst, daher
sind die dargestellten Wirbelalter ¥,, = 10°, 100°, 190° und 280° (von links nach rechts),
da sie von einem vierblittrigen Rotor erzeugt wurden. Die Rotorebene liegt bei x/R = 0.
Bei Oro0t = 23° (Abb. 6.4a) ist eine starke Saugspitze iiber weite Bereiche des riickwérts
gepfeilten Teils des Rotorblattes zu erkennen (0,83 < /R < 1,0). Der C, M 2 Wert der
Saugspitze nimmt hier mit zunehmendem Radius ab. Der FuBlabdruck des Blattspitzen-
wirbels ist eine diinne, stromlinienformige Linie mit hohen negativen CpM a® Werten an
der Blattspitze. Fiir diesen Einstellwinkel (O = 23°) gibt es keine Anzeichen eines
Stromungsabrisses. Dies spiegelt sich auch in der Normalkraft, dem Nickmoment und der
Blattverformung wider, siche Abb. 6.2.

Bei einer VergroBerung des Einstellwinkels auf ©,00t = 24° (Abb. 6.4b) sind keine signi-
fikanten Anderungen in der CpM?-Verteilung zu beobachten. Die einzige Anderung ist
eine etwas ausgeprigtere Saugspitze an der Vorderkante zwischen 0,8 < r/R < 1,0. Die
Normalkraft und die Blattverformung zeigen keine signifikanten Anderungen
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Abbildung 6.4.: Oberflichendruckverteilung als Cp My fiir Oro0y = 23° - 27° bei fro =
23,6 Hz und einer Anstromgeschwindigkeit von 2,1 =*.

in ihrem Trend, siehe Abb. 6.2. Der Trend des Nickmoments zeigt einen leicht abneh-
menden Gradienten zwischen ©poor = 23° und Oyoot = 24°, was auf eine Anderung des
Stromungsfeldes um die Blétter hindeutet. Abbildung 6.5a zeigt das phasengemittelte
Stromungsfeld des Nachlaufs bei ©,q0t = 24°. Die Rotorkreisscheibe wird gleichméfig
angestromt, und die Stromungsrichtung verlduft von links nach rechts. Die Einfarbung
stellt die Geschwindigkeitskomponente w auflerhalb der Ebene dar, fiir detaillierte In-
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formationen siche Wolf et. al [151]. Die Stahleinschniirung teilt das Stromungsfeld in
die duBlere Stromung (oberer Teil) und den Rotornachlauf (unterer Teil). Die Grenze
ist aufgrund der Nachlaufkontraktion leicht gekriimmt. Entlang der Stahleinschniirung
sind vier deutliche, rdumlich konzentrierte Blattspitzenwirbel zu erkennen (Abb. 6.5a).
Dariiber hinaus zeigt Abb. 6.5¢ die momentane und normierte Wirbelstérke w auerhalb
der Ebene fiir O,00t = 24°. Die vier Blattspitzenwirbel konnen als kreisformige Punkte
mit positiver Rotation [151] identifiziert werden.
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-1 0 1 2 -1 0 1 2

0.3 03

0 0.1 0.2 0.4 0.5 0 0.1 0.2 0.4 0.5
1 Rotor ebene ZR Rotorstrémung — 1 Rotor ebene 2R Rotorstromung —
(a) DST Rotor, phasengemittelte  (b) DST Rotor, phasengemittelte

Stromungsgeschwindigkeit w fir Oroor =
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(c) DST Rotor, momentane Wirbelstérke w fiir
Oroot = 24°, Alter des ganz linken Wirbels ¥,
=10°

(d) DST Rotor, momentane Wirbelstirke w fiir
Oroot = 26°, Alter des ganz linken Wirbels ¥,
=10°

Abbildung 6.5.: PIV-Ergebnisse des Rotornachlaufs fiir Oyt = 24° und Oyeot = 26° bei
frot = 23,6 Hz und einer Anstrémgeschwindigkeit von 2,1 7.
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Wie in Wolf et. al. erwdhnt, ” geht der jlingste (ganz links) Blattspitzenwirbel in die
entsprechende Scherschicht des Blattes tiber, die in diesem Alter als eine gerade und
vertikale Struktur erscheint. Die Scherschicht geht im radialen Bereich des Schubma-
ximums des Blattes bei r/R = 0,75 - 0,90 allméhlich von einer Rotation gegen den
Uhrzeigersinn (gelb, oberer Teil) in eine Rotation im Uhrzeigersinn (blau, unterer Teil)
iiber ”. Diese Ergebnisse korrelieren sehr gut mit dem iPSP-Ergebnis in Abbildung 6.4b,
das ebenfalls einen radialen Bereich des Schubmaximums des Blattes bei r/R = 0,75 -
0,90 zeigt (riickwérts gepfeilter Teil). Aulerdem zeigt sich eine gute Korrelation mit der
Normalkraft sowie der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation. Zusammenfassend
ldsst sich sagen, dass alle Messverfahren die Annahme einer voll anliegenden Stromung fiir
diesen Einstellwinkel bestétigen. Vergrofiert sich der Einstellwinkel auf ©,00r = 25° (Abb.
6.4c), sind erste Anzeichen eines Stromungsabrisses nahe der Blattspitze zu erkennen.
Die Ausdehnung des Blattspitzenwirbels hat sich im Vergleich zu ©,401 = 24° weiter nach
innen verlagert und wird nun als breiteres, schriages Gebiet mit negativen CpM> Werten
dargestellt, das an der Vorderkante um r/R = 0,98 [151] beginnt. Dieses Einsetzen des
Stromungsabrisses wirkt sich auch auf die Normalkraft, das Nickmoment und die elasti-
sche Blattspitzen-Schlagdeformation aus, sieche Abb. 6.2. Der Gradient der Normalkraft
und der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation nimmt von Oyt = 24° auf Ot =
25° ab, was durch den Auftriebsverlust an der Blattspitze infolge des Stromungsabrisses
verursacht wird. AuBerdem reagiert der riickwérts gepfeilte Teil des Rotorblatts aufgrund
der geringen Biegesteifigkeit in diesem Bereich sofort auf den Auftriebsverlust, siche
Abb. 2.17 und Tab.2.4. Anders verhélt es sich mit dem Nickmoment und der elastischen
Torsion. Das Nickmoment nimmt von Ooor = 24° auf O,y = 25° ab, im Gegensatz
zur elastischen Torsion. Der Grund dafiir ist die Lage der elastischen Achse in diesem
Blattteil. Wegen des kurzen Hebelarms von der elastischen Achse zur Vorderkante des
Parabelbogens des Blattes ist das Nickmoment zu gering, um die elastische Torsion
zu beeinflussen. Eine weitere VergroBerung des Blatteinstellwinkels bis zu ©po0r = 26°
(Abb. 6.4d) zeigt eine kontinuierliche Bewegung des Wirbelabdruckes nach innen in
Richtung r/R=0,95, die auch mit einer weiteren Entwicklung des Strémungsabrisses im
riickwérts gepfeilten Teil der Blattspitze verbunden ist. Dies spiegelt sich auch in den
PIV-Ergebnissen fiir ©,00t = 26° wider, siche Abb. 6.5b und Abb. 6.5d. Der Vergleich
der phasengemittelten Stromungsgeschwindigkeit w zwischen Oyoor = 24° und Opoor =
26° zeigt eine deutliche Auswaschung der Stromungsstrukturen, siehe Abb. 6.5a und Abb.
6.5b. Es zeigen sich grofiere und rdumlich weniger konzentrierte Wirbel sowie eine héhere
Aperiodizitit. Dariiber hinaus zeigt die momentane Wirbelstirke w weniger konzentrierte
Blattspitzenwirbel, mit einem beginnenden Aufplatzen des Wirbels an der Blattspitze fiir
(Oroot = 26°), siche Abb. 6.5d. Dennoch wird bei 26° immer noch Schub erzeugt (sogar
ein groferer Schub als bei 24°), sodass immer noch positive Wirbelstromung (in dieser
Abbildung gegen den Uhrzeigersinn) in den Nachlauf abgegeben wird. Die “ausgewaschene
Blattspitzenwirbelstruktur” bei ¥ = 10° und die Scherschicht des Blattes deuten auf
einen leicht verschobenen maximalen Schub des Blattes bei /R = 0,75 - 0,95 hin. Diese
Befunde in den PIV-Ergebnissen zeigen eine gute Korrelation mit den iPSP-Daten und
deuten auf einen Stromungsabriss im riickwérts gepfeilten Teil hin. Die Normalkraft und
die elastische Blattspitzen-Schlagdeformation sind in gleicher Weise betroffen wie bei
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Oroot = 25°. Aufgrund des Auftriebsverlustes nehmen die Gradienten der Normalkraft und
der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation ab, siche Abb. 6.2. Eine leichte Anderung
ist bei der Kopplung zwischen Nickmoment und elastischer Torsion zu beobachten. Das
Nickmoment nimmt zwischen G0y = 25° und Oy0y = 26° ab. Parallel dazu nimmt der
Gradient der elastischen Torsion aufgrund der Einwértsbewegung des Wirbelabdrucks ab.
Sowohl das Nickmoment als auch der Gradient der elastischen Torsion nehmen zwischen
Oroot = 25° und Oyt = 26° ab, was auf die nach innen gerichtete Wirbelbewegung
zuriickzufithren ist. Zusétzlich zum Effekt der grofieren Fliche der abgel6sten Strémung
vergroflert sich der Abstand zwischen der Vorderkante und der elastischen Achse zur
Blattwurzel hin, was den Effekt auf den Nickmomentenverlust weiter verstérkt.

Bei Oro0t = 27° (Abb. 6.4¢) ist eine weitere Bewegung des Wirbelabdruckes nach innen zu
erkennen. Dieses Verhalten verstéirkt die Kopplung der Normalkraft mit der elastischen
Blattspitzen-Schlagdeformation sowie die des Nickmoments mit der elastischen Torsion.
Der Gradient von Normalkraft und elastischer Blattspitzen-Schlagdeformation nimmt ab,
und die elastische Torsion folgt zunehmend dem Nickmoment, siche Abb. 6.2.

6.1.4. Hohe Einstellwinkel

Bei hohen Einstellwinkeln werden weitere Kopplungseffekte (Einfluss von vorwérts- und
riickwirts gepfeiltem Teil) sichtbar. Wie man bei ©,00t = 33° (Abb. 6.6a) schen kann,
erstreckt sich der Wirbelabdruck iiber einen grofien Bereich des riickwérts gepfeilten
Teils des Blattes. Der Wirbelabdruck beginnt an der Vorderkante bei r/R = 0,86. Die
Einwértsbewegung des Blattspitzenwirbels fiihrt zu einer abgel6sten Strémung im Bereich
der Spitze (0,92 < r/R < 1,0). Dies fithrt zu einem Auftriebsverlust im weichsten Teil
des Blattes (hinsichtlich der Biegesteifigkeit). Die maximale elastische Blattspitzen-
Schlagdeformation wird um ©,4,t = 32° erreicht, siehe Abb. 6.2a. Auflerdem nimmt
der Gradient der Normalkraft im Vergleich zu ©,00t = 32° ab. Eine zweite, schwichere
Saugspitze baut sich an der Vorderkante des vorwérts gepfeilten Teils auf (0,66 < r/R <
0,74). Durch den langeren Hebelarm der elastischen Achse zur Saugspitze im Knickbereich
beginnt das Nickmoment wieder zu steigen.

Dieses Verhalten setzt sich fort, wenn der Einstellwinkel bis zu Ooot = 34° zunimmt
(Abb. 6.6b). Der Wirbelabdruck bewegt sich weiter nach innen und die Saugspitzen
am vorwarts gepfeilten Teil nehmen zu. Dies fithrt zu einer Erhohung der Normalkraft,
jedoch nicht zu einer Erhohung der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation, siche Abb.
6.2. Das Nickmoment und die elastische Torsion nehmen aufgrund des hohen diskreten
Nickmoments, das von den Saugspitzen an der Vorderkante innerhalb und auBerhalb
des Knicks erzeugt wird, ebenfalls zu. Vergrofiert sich der Einstellwinkel auf ©,04 = 35°
(Abb. 6.6¢), so schwécht sich der Wirbelabdruck im riickwértsgepfeilten Teil leicht ab.
Die Saugspitze an der Vorderkante innerhalb des Knicks und zwischen 0,58 < r/R < 0,7
erzeugt aufgrund des vergroflerten Hebelarms eine Zunahme des Nickmoments und der
elastischen Torsion, siche Abb. 2.17. Gleichzeitig nimmt die integrale Normalkraft ab,

siche Abb. 6.2b.
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Abbildung 6.6.: Oberflichendruckverteilung als Cp My fiir Oro0y = 33° - 37° bei fror =
23,6 Hz und einer Anstromgeschwindigkeit von 2,1 =*.

Bei G0t = 36° (Abb. 6.6d) ist eine weitere Abschwichung des Wirbelabdrucks im
riickwirts gepfeilten Teil zu beobachten. AuBerdem nimmt die Saugspitze an der Vorder-
kante des Knicks ab. Dies fiihrt zu einer weiteren Abnahme der Normalkraft und einer
konstanten elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation. Auch die Steigung des Nickmo-
ments nimmt gleichzeitig mit der elastischen Torsion ab.

Die Druckverteilung bei ©,00t = 37° (Abb. 6.6e) zeigt einen noch schwécheren Wirbelab-
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druck (mit groBeren Driicken) tiber dem riickwérts gepfeilten Teil des Blattes. Dariiber
hinaus zeigen grofle Bereiche der vorwérts und riickwérts gepfeilten Teile eine komplett
abgeloste Stromung.

6.2. Klassifizierung der rotierenden Nickschwingungen

In diesem Kapitel erfolgt die Klassifizierung der rotierenden Nickschwingungsfille anhand
von Rainflow-Auswertungen und Streuungsdaten der einzelnen Perioden. Dabei wird
vor allem auf die zunehmende Streuung der Perioden bei starker werdendem Dynamic
Stall eingegangen werden. Dazu wurden fiir alle drei rotierenden Nickschwingungsfille
das iiber alle Perioden gemittelte Schlagmoment (blau) zusammen mit allen einzelnen
Perioden (grau) iiber den Einstellwinkel ©,,, aufgetragen, siehe Abbildung 6.7, 6.9,
6.11. AnschlieBend wurden fir jeden Fall iiber eine Rainflow-Auswertung die Auftre-
tenshéufigkeiten von Mittelwertklassen und Amplitudeklassen (Peak to Peak) bestimmt,
um entsprechende Unterschiede der einzelnen Fille deutlich zu machen, siehe Abbildung
6.8, 6.10, 6.12.

6.2.1. Testfall C1: Light Dynamic Stall

Betrachtet man nun den zyklischen Testfall C1 mit ©,,0; = 17°£8° aus Tab. 4.2, zeigt sich
nur eine schwach ausgeprigte Hysterese beim Schlagmoment (M,,) iber dem Einstellwinkel
©, siche Abbildung 6.7. Hierbei ist zu erkennen, dass die flache und enge Hystereseform
auf die anliegende Stromung wéhrend der gesamten Nickschwingung hindeutet, also
auf eine zyklische Nickschwingung bei voll anliegender Stromung. Allerdings lassen sich
bereits leichte Unterschiede zwischen Aufnickvorgang und Abnickvorgang erkennen, die
als klassische Abweichung wéhrend einer Nickschwingung bekannt sind. Wie eng und
flach die Hysterese verlauft, hingt von der Nickfrequenz und dem Anstellwinkelbereich
ab, Uberschreitet aufgrund der anliegenden Strémung jedoch eine gewisse Spanne nicht.
Dies alles deutet auf einen sogenannten leichten Dynamic Stall hin, siehe [3,4]. Dabei
wird dieser Fall trotz anliegender Stromung aufgrund seiner Hystereseform als Dynamic
Stall bezeichnet. Sieht man sich nun die Streuungsbreite der einzelnen Perioden des
Schlagmoments an, lisst sich nur eine sehr geringe Streuung feststellen. Das zeigt, dass
sich die meisten Perioden in max. und min. Wert, Form und Verlauf unterscheiden sich
nur schwach und bilden damit ein nahezu deterministisches Phanomen. Durch die geringe
Streuung ist auch die Varianz von zwei aufeinanderfolgenden Perioden auf die maximale
Streuungsbreite am jeweiligen Einstellwinkel begrenzt. Auch dies deutet auf sehr geringe
aerodynamische Fluktuationen hin und somit auf anliegende Strémung wéihrend der
gesamten Nickschwingung. Somit kann dieser Fall auf Basis der geringen Streuung und
engen Hysterese als "light Dynamic Stall” klassifiziert werden.
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Abbildung 6.7.: Mittelwert und alle Einzel-Umdrehungen des Schlagmoments iiber dem
Einstellwinkel 6,5, = 17° 4+ 8° bei fro = 23,6Hz

Untersucht man nun die Auftretenshiufigkeit von Mittelwertklassen und Amplituden-
klassen (Peak to Peak) mittels Rainflow Matrix, ist zu erkennen, dass sich alle Perioden
(Cycles) um einen bestimmten Amplituden- (Range) und Mittelwertbereich (Average)
sammeln (clustern). Hier zeigt sich, dass es tiber alle Nickschwingungen keine Abgren-
zung eines bestimmten Mittelwertes oder Amplitude gibt. Auch der Streubereich des
Mittelwerts liegt zwischen 5 Nm und 8 Nm, wobei die meisten Perioden im zentralen
Bereich um 7 Nm liegen. Ein analoges Verhalten zeigt sich auch bei den Amplituden,
hier sammeln sich auch die meisten Amplitudenklassen (Peak to Peak) um 16 Nm herum.
Somit bildet sich um die zentralen Amplituden- und Mittelwertklassen ein Cluster mit
sehr hohen Periodenzahlen. Diese Verteilung entspricht grob einer Gauf3glocke und spricht
fiir ein deterministisches Phdnomen mit relativ stabilem Mittelwert und Amplitude. Dies
ldsst sich auch an der Darstellung der Nickschwingungen tiber die Abtastpunkte (Samp-
les) erkennen. Es zeigt sich ein relativ stabiler Amplituden Ober- und Unterwert. Sicht
man sich nun erneut die Rainflow Matrix Darstellung an, ldsst sich erkennen, dass aus
dem Zentrum heraus die Periodenanzahl der Mittelwert- und Amplitudenklassen zu den
Réndern hin abféllt. Dies ist der normalen Streuungsbreite des Dynamic Stall geschuldet.
Erhoht man nun aber den mittleren Einstellwinkel, sodass Ablésung in bestimmten
Bereichen des Rotorblattes auftritt, verdandert sich diese Verteilung erheblich.
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Abbildung 6.8.: Rainflow Matrix: Anzahl der Zyklen tiber Mittelwert und Amplitude
(Peak to Peak) des Schlagmoments fiir ©,0; = 17°48° bei fror = 23,6H 2

6.2.2. Testfall C2: Dynamic Stall

Der Testfall C2 mit der Nickschwingung von ©,.,, = 17° 4 8° aus Tab. 4.2, zeigt eine
deutlich starker ausgeprigte Hysterese des Schlagmoments (M) aufgetragen iiber der
Nickschwingung des Einstellwinkels. Vor allem zeigt sich im Vergleich mit Testfall C1
(Abbildung 6.11), dass die Hystereseform deutlich breiter (C2) ist. Diese Form (Abbildung
6.9) entspricht einer klassischen Dynamic Stall Hysterese. Die signifikanten Unterschiede
zwischen Abnick- und Aufnickvorgang (bis zu 8 Nm bei © = 31° in Abb. 6.9) zeigen die
starke Nichtlinearitit dieses Phdnomens, die aerodynamische Ursachen hat. Wahrend des
Aufnickens ist der Anstieg des Schlagmoments {iber einen weiten Einstellwinkelbereich
deutlich stirker als der Abfall wihrend der Abnickphase.
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Abbildung 6.9.: Mittelwert und alle Einzel-Umdrehungen des Schlagmoments iiber dem
Einstellwinkel 0,40t = 27° £+ 6° bei frot = 23,6Hz
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Der stérkste Abfall des Schlagmoments zeigt sich um den maximalen Einstellwinkel
(© = 33°) herum, wo die Stromung abreifit, danach zeigen sich iiber einen weiten
Einstellwinkelbereich (6 = 31° - 23°) nur leichte Anderungen im Schlagmoment. Vor allem
der starke Abfall um den maximalen Einstellwinkel herum ist ein klassisches Dynamic
Stall Verhalten. Sieht man sich nun die Streuung der einzelnen Perioden genauer an,
lasst sich im Vergleich zu Testfall C1 ein deutlicher Anstieg der Streuung erkennen. Auch
dies ist auf das unterschiedliche aerodynamische Ablése- und Wiederanlegeverhalten der
einzelnen Perioden zueinander zurtickzufiihren.

Diese erhohte Streuung zeigt sich auch in der Rainflow-Auswertung iiber alle Perioden,
siehe Abbildung 6.10 oben. Im Vergleich zu Testfall C1 streuen die Amplituden (Peak to
Peak) wesentlich stdrker in ihren max. und min. Werten als auch der Amplitudenwert an
sich. Auch dies deutet auf eine hohe aerodynamische Fluktuation zwischen den einzelnen
Perioden hin. Betrachtet man nun das Rainflow-Diagramm (Abbildung 6.10, unten), ldsst
sich eine zweite Besonderheit bei Testfall C2 im Vergleich zu Testfall C1 machen. Es zeigt
sich, dass sich die Ampiltuden- und Mittelwertklassen in zwei Zentren clustern. Dabei
fallt auf, dass beide Clusterzentren &hnliche Mittelwertklassen haben und sich lediglich
die Amplitudenklasse (Peak to Peak) stark unterscheidet. Beide Zentren bilden sich
zwischen einem Mittelwert von 12 Nm bis 16 Nm. Die Teilung der beiden Cluster erfolgt
anhand der Amplituden. Das eine Clusterzentrum liegt zwischen 10 Nm und 20 Nm das
andere zwischen 0 Nm und 6 Nm. Diese Trennung deutet darauf hin, dass parallel zu
den Amplituden (Peak to Peak), die durch die jeweiligen max. und min. Werte gebildet
werden, auch noch zusitzliche sehr kleine Amplituden (Peak to Peak) um einen
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Abbildung 6.10.: Rainflow Matrix: Anzahl der Zyklen tiber Mittelwert und Amplitude
(Peak to Peak) des Schlagmoments fiir O,p0 = 27° £ 6° bei fror =
23,6Hz

dhnlichen Mittelwert ausgezahlt werden. Ursache dafiir ist der nicht-lineare Verlauf des
Schlagmoments, da dieser im Mittel einen leichten Wiederanstieg (© = 25° - 22°) des
Schlagmoments nach dem erreichten max. Wert (um © = 33°) erzeugt. Uberschreitet
dieser Wiederanstieg das erreichte Minimum (um © = 30°) nach dem max. Wert (um ©
= 33°) wird dieser Bereich als zweite sehr kleine Amplitude (Peak to Peak) um einen
dhnlichen Mittelwert mit ausgezéhlt. Somit bildet sich ein zweites Clusterzentrum bei
ahnlichen Mittelwerten und sehr kleiner Amplitude (Peak to Peak). Da nicht in allen
Perioden dieses Uberschreiten stattfindet, werden auch deutlich weniger Perioden in dem
Cluster mit kleinen Amplituden ausgezahlt, siche Abbildung 6.10 unten.
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6.2.3. Testfall C3: Deep Dynamic Stall

Fiir den Testfall C3 (siehe Abbildung 6.11) aus Tab. 4.2 zeigt sich qualitativ ein sehr
dhnliches Verhalten wie bei Testfall C2. Allerdings zeigen sich zum Teil deutliche quantita-
tive Unterschiede gegeniiber Testfall C2. Allen voran ist die Hysterese des Schlagmoments
deutlich stirker ausgeprégt als im Testfall C2. Zudem wird der minimale Wert des Schlag-
moments (um © = 33°) nach dem Erreichen des Maximums (um © = 36°) wesentlich
spater im Abnickvorgang erreicht, was fiir einen noch weiter verschobenen Wiederan-
legeprozess der Stréomung spricht. Zuséatzlich dazu, féllt das Schlagmoment nach dem
Erreichen des max.
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Abbildung 6.11.: Mittelwert und alle Einzel-Umdrehungen des Schlagmoments tiber dem
Einstellwinkel 6,0t = 32° + 6° bei fror = 23,6Hz

Einstellwinkels wesentlich weiter ab im Vergleich zu Testfall C2. Betrachtet man nun
den Bereich um die minimalen Einstellwinkel (© = 26° - 26°, Abb. 6.11) herum und
vergleicht diesen mit dem minimalen Wert wéhrend des Abnickens, zeigt sich, dass das
Schlagmoment in beiden Féllen bis auf minimalen Wert abfillt. Dieses Verhalten zeigt
sich in der Regel bei einem vollstdndigen Stromungsabriss wihrend der Nickschwingung.
Daher spricht man in diesem Fall auch von einem ”deep Dynamic Stall”. Hierbei zeigen
sich eine stark ausgepréigte Hystereseform und ein Abfall des Schlagmoments bis auf den
Ausgangswert, wie in Testfall C3 zu erkennen ist. Mit dem kompletten Stromungsabriss
gehen auch starke aerodynamische Fluktuationen einher, da beim Rotorblatt in weiten
Teilen wahrend der Nickschwingung eine teilabgeloste Stromung vorliegt. Dies fithrt zu
einer deutlich hoheren Streuung zwischen den einzelnen Perioden, siehe Abbildung 6.11,
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Abbildung 6.12.: Rainflow Matrix: Anzahl der Zyklen tiber Mittelwert und Amplitude
(Peak to Peak) des Schlagmoments fiir O,p0 = 32° £ 6° bei fror =
23,6Hz

im Vergleich zu Testfall C2. Somit kann dieser Testfall C3 als "deep Dynamic Stall”
klassifiziert werden. Die erhohte Streuung als auch der Abfall des Schlagmoments auf
seinen Ausgangswert zeigen sich auch in der Betrachtung der Rainflow Matrix, siehe
Abbildung 6.12. Wie auch bei Testfall C2 zeigt sich die Aufteilung der Amplituden- (Peak
to Peak) und Mittelwertklassen in zwei Clusterzentren, in Testfall C3 ist jedoch eine
leichte Verschiebung der Mittelwertklassen zu erkennen. Diese Verschiebung resultiert
aus dem Abfall bis zum Ausgangswert, da dadurch eine kleine zweite Schwingung ent-
steht, die einen leicht geringeren Mittelwert aufweist. Des Weiteren zeigt sich, dass im
mittelwertverschobenen Clusterzentrum deutlich mehr Perioden ausgezéhlt werden als im
Vergleich zu Testfall C2. Dies kommt daher, weil beim "deep Dynamic Stall” in nahezu
jeder Periode ein kleiner zweiter Uberschwinger entsteht und mit ausgezihlt wird.
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6.3. Schlagverformung bei rotierenden Nickschwingungen

In Abb. 1 wird die aus den Dehnungsmessstreifen (DMS) berechnete elastische Blattspitzen-
Schlagdeformation mit dem Ergebnis der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation aus
der Blattspitzenkamera (CAM) tiber die azimutale Phase fiir C1, C2 und C3 verglichen.
Fiir alle Testfille liefern beide Messverfahren sehr dhnliche Ergebnisse mit nur geringen
Unterschieden. Diese zeigen sich vor allem beim Wiederanstieg der Testfélle C2 und C3,
wenn die elastische Blattspitzen-Schlagdeformation wieder zunimmt, siehe Abb. 6.13 (0,6
< tfrotor < 0775)
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Abbildung 6.13.: Elastische Blattspitzen-Schlagdeformation (Dehnungsmessstreifen und
Blattspitzenkamera) und Einstellwinkel iiber azimutale Phase fiir alle
zyklischen Testfélle

Die maximale Abweichung fiir C3 betrégt 0,8 mm zwischen beiden Messverfahren bei
tfrotor = 0,62 wihrend des Abnickens. Fiir C2 betragt die maximale Abweichung 0,5
mm, ebenfalls beim Abnicken bei tf,o0, = 0,72. C1 weist wihrend des Aufnickens bei
tfrotor = 0,36 eine maximale Abweichung von 0,3 mm auf. Die Abweichung zwischen
den beiden Messverfahren nimmt also mit zunehmender Stérke des Dynamic Stall nur
geringfligig zu. Vergleich man nun die Testfélle untereinander, zeigt sich eine deutliche
Abweichung der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation zwischen C1 und C2 sowie
C3. Mit zunehmendem kollektiven Einstellwinkel ist die Entwicklung eines nicht-linearen
Verhaltens der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation in Bezug auf die Einstellwin-
kelschwingung iiber die azimutale Phase zu erkennen. Dieses Verhalten verstdrkt sich mit
zunehmender Stéirke des Dynamic Stall. Bei dem Vergleich der elastischen Blattspitzen-
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Schlagdeformation zwischen Blattwurzel DMS und Blattspitzenkamera liasst sich kein
Phasenversatz feststellen. Dies deutet darauf hin, dass sich das imaginédre Schlaggelenk des
Rotorblattes nahe der Blattspitze befindet und von einem ideal steifen Blatt ausgegangen
werden kann. Um dies genauer zu betrachten, wurde in Abbildung 6.14 die elastische
Biegelinie sowie deren Steigung iiber dem Radius bei ©popt = 27° (frot = 23,6Hz)
aufgetragen. Die Daten zur Erstellung dieser Biegelinie stammen aus einer Testmessung
mit IPCT (flichige Deformationsmessung mittels stochastischen Musters). Da mit dieser
Messtechnik nur drei kollektive Testpunkte gemessen wurden und keine weiteren Daten
zur Auswertung zur Verfiigung standen, wurde diese Messtechnik nicht in Kapitel 4
aufgefithrt. Wie auf Abbildung 6.14 zu erkennen ist, wurde die elastische Verformung
des Rotorblattes erst ab r/R = 0,42 mittels IPCT gemessen. Ursache dafiir ist, dass
das stochastische Muster fiir die Messung erst ab r/R = 0,4 angebracht werden konnte.
Somit konnte die elastische Verformung nur relativ zu 7/R = 0,4 gemessen werden. Die
sich bis r/R = 0,4 schon eingestellte Verformung wurde parallel mit einem weiteren
Marker bei /R = 0,4 gemessen, sodass die IPCT-Messung mit diesem statischen Wert
korrigiert werden konnte. Dadurch ergibt sich auch der lineare Verformungsanstieg zwi-
schen /R = 0,05 und /R = 0,4. Ab r/R = 0,4 lisst sich ein nicht-linearer Anstieg
der Blattverformung bis /R = 1,0 erkennen. Dieser erreicht bei ca. /R = 0,96 seine
maximale Steigung (dz/dr in Abb. 6.14). Der Anstieg der Steigung lésst sich zwischen
r/R = 0,4 und r/R = 1,0 als linear nahezu gleichbleibend beschreiben. Allerdings zeigt
sich der stirkste Anstieg der kumulierten Steigung kurz vor r/R = 0,96, womit auch die
groBte Anderung der Verformung einhergeht. Dies deutet darauf hin, dass das imaginére
Schlaggelenk relativ weit zur Blattspitze hin liegen muss (fiir ein Rotorblatt). Zudem
ldsst sich der in Abbildung 6.13 nicht erkennbare Phasenversatz zwischen Blattspitze und
Blattwurzel durch die relative hohe Rotorblattsteifigkeit (hohe Frequenzlage der ersten
Schlagform), geringe Massentrigheit und den zwischen /R = 0,4 und 7/R = 1,0 nahezu
linear gleichbleibenden Steigungsanstieg erkléren.
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Abbildung 6.14.: Elastische radiale Biegelinie [u]nd Derivativ fiir kollektiv Lastfall ©,.0 =
27° bei fror = 23,6Hz
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Somit reagiert das Rotorblatt nahezu vollstdndig und ohne zeitlichen Versatz auf duflere
Anregungen. Die Ursache des oben beschriebenen nicht-linearen Schlagdeformations-
verhaltens wird im Folgenden anhand von radialen Oberflichendruckverteilungen und
integralem Schlagmoment diskutiert.

6.4. Aeroelastisches Verhalten bei rotierenden
Nickschwingungen

Im Folgenden werden die aeroelastischen und aerodynamischen Ergebnisse fiir die drei
Testfille ”light Dynamic Stall”, "Dynamic Stall” und ”deep Dynamic Stall” dargestellt.
Die aeroelastischen Ergebnisse werden als elastische Blattspitzen-Schlagdeformation,
Blatteinstellwinkel ©,.,,; und integrales Schlagmoment tiber die azimutale Phase sowie als
elastische Blattspitzen-Schlagdeformation iiber Blatteinstellwinkel dargestellt (z.B. Abb.
6.15 a und b). Fiir die zyklischen Félle ©,40 = 27° £ 6° (Abb. 6.18) und O, = 32° £
6° (Abb. 6.21), sind die Darstellungen der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation, des
Blatteinstellwinkels (©,00) und des Schlagmoments analog zu Abb. 6.15. Der Blattein-
stellwinkel ©,.,0¢ steht fiir die Blatteinstellwinkelschwingung, das integrale Schlagmoment
fiir das Anregungsmoment und die elastische Blattspitzen-Schlagdeformationsverformung
fiir die Blattantwort. Die Phasenlagen der dargestellten Oberflichendruckverteilungen
(Abb. 6.16, 6.19, 6.22) wurden auf der Grundlage signifikanter Punkte in der Entwicklung
der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation und des integralen Schlagmoments (z.B.
maximale elastische Blattspitzen-Schlagdeformation) ausgewéhlt.

6.4.1. Testfall C1: Light Dynamic Stall

In Abb. 6.15 a sind die elastische Blattspitzen-Schlagdeformation, der Blatteinstellwinkel
Oroot (rot) und das integrale Schlagmoment (griin) {iber die azimutale Phase aufgetra-
gen. Fiir die elastische Blattspitzen-Schlagdeformation sind sowohl die Rohdaten (blau
gestrichelt) als auch die mit einem Savitzky-Golay-Filter geglitteten Kurven (cyan)
dargestellt. Abb. 6.15 b zeigt die elastische Blattspitzen-Schlagdeformation (blau) iiber
den Blatteinstellwinkel. Fiir den zyklischen Einstellwinkelfall C1 folgt die elastische
Blattspitzen-Schlagdeformation qualitativ der Nickschwingung des Einstellwinkels. Die
maximale elastische Blattspitzen-Schlagdeformation von 15 mm wird bei einem maxima-
len Einstellwinkel von O, = 24,8° erreicht. Es ist nur ein geringer Hystereseeffekt der
elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation {iber den Blatteinstellwinkel zwischen Auf-
und Abschlag zu erkennen (Abb. 6.15 b). Ein fast identisches Verhalten zeigt sich in der
Entwicklung des integralen Schlagmoments an der Blattwurzel, siche Abb. 6.15 a. Das
Schlagmoment korreliert gut mit der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation tiber die
azimutale Phase. Sowohl das Anregungsmoment (d.h. das integrale Schlagmoment) als
auch die Blattantwort (elastische Blattspitzen-Schlagdeformation) erreichen ihr Maximum
ungefihr in der Phasenlage, die dem maximalen Einstellwinkel entspricht (O, = 25°).
Dies deutet auf ein lineares Verhalten zwischen dem Anregungsmoment und der
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Abbildung 6.15.: Elastische Blattspitzen-Schlagdeformation, Blatteinstellwinkel und in-
tegrales Schlagmoment iiber die azimutale Phase (a) und elastische
Blattspitzen-Schlagdeformation iiber Blatteinstellwinkel (b) fiir O,
=17° £+ 8°

Blattantwort fiir C1 hin. Die Einstellwinkelschwingung (©;0¢), dass Anregungsmoment
(integrales Schlagmoment) und die Blattreaktion (elastische Blattspitzen-Schlagdeformation)
gleichen sich also. Die elastische Blattspitzen-Schlagdeformation folgt der Einstellwin-
kelschwingung ohne Verzogerung und ohne Abweichung im Verlauf. Zudem deutet der
nahezu identische Verlauf zwischen dem Anregungsmoment (Schlagmoment) und der
Blattantwort (elastische Blattspitzen-Schlagdeformation) iiber die azimutale Phase auf
ein ideal steifes Rotorblatt hin [2,126], da hier keine Phasenverschiebung vorliegt.

In Abb. 6.16 (links) sind die mit iPSP gemessenen Oberflichendruckverteilungen fiir
finf verschiedene Einstellwinkel iiber der azimutalen Phase C1 mit ©,,,; = 17° 4 8°
dargestellt. Die entsprechenden Schnitte in Blatttiefenrichtung an vier radialen Positionen
sind auf der rechten Seite von Abb. 6.16 dargestellt, wo die Daten der Drucksensoren mit
den iPSP-Ergebnissen verglichen werden. Fiir C1 ist bei ©,,,; = 13° (Abb. 6.16 a) im
Aufschlag eine leichte Saugspitze nahe der Blattspitze an der Vorderkante in den iPSP-
(links) und Drucksensordaten (rechts) zu erkennen. Mit zunehmendem Einstellwinkel ist
eine Abnahme der Cpma°-Werte (iPSP und Drucksensoren) auf dem riickwérts gepfeilten
Teil des Rotorblatts bei r/R = 0,83 und r/R = 0,90 zu erkennen (Abb. 6.16 b und c).
Entlang der Vorderkante des rickwiérts gepfeilten Teils des Rotorblatts lésst sich das
Wachstum einer Saugspitze beobachten. Diese Saugspitze zwischen Blattspitze und Knick
wéchst mit zunehmendem Einstellwinkel an (Abb. 6.16 a - c). Fir die dargestellten
Einstellwinkel erreichen die Cpma®-Werte ihr Minimum bei ©;.0,¢ = 25°. Wie zu erwarten,
fallt die Phasenlage des maximalen Auftriebs in etwa mit der Phasenlage des maximalen
integralen Schlagmoments und der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation zusammen
(sieche Abb. 6.15 a). Dies gilt auch fiir das integrale Schlagmoment und die elastische
Blattspitzen-Schlagdeformation, siche Abb. 6.15 (rechts). Somit zeigen alle Messdaten (in-
tegrales Schlagmoment, elastische Blattspitzen-Schlagdeformation und Druckdaten) eine
gute qualitative Ubereinstimmung iiber die azimutale Phase am Punkt der maximalen
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Abbildung 6.16.: Abschnittsweise gemittelte Oberflichendruckverteilung als C,M? an
einer definierten Phase der Nickschwingung und sektionale Druckkoeffi-
zienten in Blatttiefenrichtung x/c von iPSP und Druckaufnehmern fiir
Oroot = 17° + 8°

Auftriebskraft. Bei Erreichen von 0., = 25° gibt es weder auf dem vorwérts noch auf dem
riickwérts gepfeilten Teil des Rotorblatts Bereiche, die Stromungsabrisse aufweisen. Bei
Vergleich der Druckdaten (iPSP zu Drucksensoren) zueinander zwischen Aufnickvorgang
und Abnickvorgang sind nur geringe Abweichungen festzustellen (Abb. 6.15 b). Bei O,40t
= 20,7 sind im vorwérts und riickwérts gepfeilten Teil des Rotorblatts etwas hohere
Druckkoeffizienten (Abb. 6.16 d rechts) zu erkennen als bei ©,40 = 20,7° wihrend des
Abnickens (Abb. 6.16 b rechts). Bei ©40t = 14,5° im Abnicken (Abb. 6.16 e) zeigt die
Druckverteilung einen sehr dhnlichen radialen Verlauf wie ©,4,; = 13° (Abb. 6.16 a) im

Aufnicken.

Betrachtet man nun das Spektrum des Schlagmoments, ist deutlich zu erkennen, dass die
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Amplitude bei 1/rev den grofiten Beitrag zur Gesamtamplitude leistet, sieche Abbildung
6.17. Wobei sich die Gesamtamplitude so um 8 - 9 Nm bewegt. Ein weiterer kleine
Beitrag wird noch durch die Teilamplitude der 2/rev Schwingung erzeugt, dieser ist
aber im Vergleich zur 1/rev Teilamplitude nahezu vernachldssigbar. Somit bestitigt sich
auch hier das in Kapitel 6.2.1 beschriebene Verhalten, das in erster Linie die lineare
Schlagbewegung fiir den Hauptteil der Gesamtamplitude verantwortlich ist. Hierbei folgt
die Schlagbewegung nahezu ohne Phasenversatz der anregenden Nickschwingung des
Einstellwinkels, siche Abbildung 6.15a.
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Abbildung 6.17.: Spektrum des Schlagmoments fiir .0t = 17° £ 8° bei fror = 23,6Hz

I ! I
120 130 140 150

6.4.2. Testfall C2: Dynamic Stall

Fiir den Testfall C2 ist eine deutliche Abweichung zwischen dem Einstellwinkel der
Nickschwingung (6,40) und der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation zu erkennen
(Abb. 6.18 a). Die elastische Blattspitzen-Schlagdeformation und das integrale Schlagmo-
ment zeigen im Vergleich zur Einstellwinkelschwingung (©,40¢) ein stark nicht-lineares
Verhalten. Dies wird durch die Bildung eines Sattelpunktes wiahrend des Abnickens
in der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation und des integralen Schlagmoments
dargestellt (Abb. 6.18 a). Die Kurven der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation und
des integralem Schlagmoment sind wieder phasengleich (Abb. 6.18 a). Es gibt also keine
Phasenverschiebung zwischen dem Anregungsmoment (integrales Schlagmoment) und
der Blattantwort (elastische Blattspitzen-Schlagdeformation), was die Annahme eines
ideal steifen Rotorblattes unterstiitzt. AuBerdem ist zu erkennen, dass im Gegensatz zum
Testfall C1 die maximale elastische Blattspitzen-Schlagdeformationsverformung (23,6
mm) und das maximale integrale Schlagmoment (21,7 Nm) bereits vor dem maximalen
Einstellwinkel erreicht wird. Bei Erreichen des maximalen Einstellwinkels (0,40t = 33°)
fallen die elastische Blattspitzen-Schlagdeformation und das integrale Schlagmoment be-
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reits stark ab (Abb. 6.18 a). Ab tfo10r = 0,74 gibt es jedoch einen Wendepunkt im Abfall
der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation und des integrierten Schlagmoments. Hier
ist ein erneuter Anstieg beider Groflen zu erkennen, der bei tfgotor = 0,74 sein Maximum
erreicht (Abb. 6.18 b). Im Bereich von ©,4, = 23.2° ist eine leicht erhohte Fluktuation
in den Rohdaten der
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Abbildung 6.18.: Elastische Blattspitzen-Schlagdeformation, Blatteinstellwinkel und in-
tegrales Schlagmoment iiber die azimutale Phase (a) und elastische
Blattspitzen-Schlagdeformation iiber Blatteinstellwinkel (b) fiir O,
= 27° + 6°

Blattspitzenkamera zu beobachten, die auf einen Ablése- oder Wiederanlagerungspro-
zess hindeuten kann. Nach O,p0r = 23,2° (0,9 < tfio10r < 1,0) nehmen die elastische
Blattspitzen-Schlagdeformation und das integrale Schlagmoment wieder ab. Der Sat-
telpunkt in der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation ist auch in Abb. 6.18 b als
starkere Auspriagung der Hysterese gegen den Blatteinstellwinkel erkennbar. Dartiber hin-
aus zeigt Abb. 6.18 b ein leichtes Stromungsabrissverhalten in der elastischen Blattspitzen-
Schlagdeformation. Analog zu Abb. 6.16 sind die Oberflichendruckdaten in Abb. 6.19
dargestellt. Bei ndherer Betrachtung liefern diese Daten eine Erklarung fiir das nicht-
lineare Verhalten der Schlagbewegung. Fiir ©,,,; = 24.1° ist eine ausgeprigte Saugspitze
im riickwérts gepfeilten Teil des Rotorblatts, von der Blattspitze bis zum Scheitelpunkt,
zu erkennen. Auflerdem ist in Abb. 6.19 a eine Saugspitze im Bereich des vorwirts
gepfeilten Teils zu erkennen. Bei Erreichen der maximalen elastischen Blattspitzen-
Schlagdeformation und des integralen Schlagmoments bei G, = 29,8° treten in der
CpM2-Verteilung im Bereich der Blattspitze die ersten Strémungsabrissphéinomene auf
(Abb. 6.19 b). Dieser beginnende Stromungsabriss wird durch die Einwértsbewegung
des Blattspitzenwirbels eingeleitet, siche [84]. Betrachtet man jedoch die C, M 2_Werte
in Blatttiefenrichtung, so sind starke Saugspitzen bei r/R = 0,71, r/R = 0,83 und r/R
= 0,90 zu erkennen (Abb. 6.19 b rechts). Bei Erreichen des maximalen Einstellwinkels
ist zu erkennen, dass ein grofier Teil (0,9 < r/R > 1) der riickwérts gepfeilten Fliche
des Rotorblattes bereits Stromungsablésungen aufweist (Abb. 6.19 ¢ links). Dies zeigt
sich auch im Abfall der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation und des integralen
Schlagmoments (Abb. 6.18 a) sowie im Zusammenbruch der Saugspitze bei r/R = 0,90
in Abb. 6.19 c. Bei O, = 24,6° wihrend des Abnickens beginnen die elastische
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Abbildung 6.19.: Abschnittsweise gemittelte Oberflichendruckverteilung als C, M 2 an
einer definierten Phase der Nickschwingung und sektionale Druckkoeffi-
zienten in Blatttiefenrichtung x/c von iPSP und Druckaufnehmern fiir
Opoot = 27° + 6°

Blattspitzen-Schlagdeformation und das integrale Schlagmoment wieder zuzunehmen.
Bei diesem Einstellwinkel zeigen sowohl die globale C, M 2_Verteilung als auch die CpyM 2.
Verteilung in Blatttiefenrichtung ein Wiederanlegen der Strémung bis zur Blattspitze
(Abb. 6.19 d und ¢). Dies fithrt wiederum zu starken Saugspitzen, vor allem am rickwérts
gepfeilten Teil des Rotorblattes, was zu einer Auftriebserhohung und damit zu einem
erneuten Anstieg der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation fithrt. Ein Vergleich
der Cp,M?-Verteilung beim Aufnicken (Abb. 6.19 a und b) und beim Abnicken (Abb.
6.19 d und e) zeigt, dass die Ablose- und Wiederanlegevorginge bei unterschiedlichen
Einstellwinkeln und damit zeitlich versetzt stattfinden. Bei ©,40 = 23,2° (Abnicken)
zeigen die vorwérts und riickwérts gepfeilten Teile des Rotorblatts wieder eine vollstandig
angelegte Stromung, mit dhnlich starken Saugspitzen wie bei O,p0r = 26,4° (Abnicken).
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Fiir diesen zyklischen Testfall C2 ist zu erkennen, dass wéihrend der gesamten Einstellwin-
kelschwingung kein Stromungsabriss auf dem vorwérts gepfeilten Teil des Rotorblattes
auftritt. Die Ablose- und Wiederanlegevorgéinge betreffen nur den riickwérts gepfeilten
Teil des Rotorblattes.

Dieses nicht-lineare Verhalten in der Schlaghewegung des Rotorblattes spiegelt sich auch
im Spektrum des Schlagmoments wider. Im diesem ist klar zu erkennen, dass nicht nur die
1/rev Teilamplitude sondern nun auch die 2/rev Teilamplitude maBgeblich zur Gesamtam-
plitude beitrégt, siche Abbildung 6.20. Auch der Vergleich mit dem Spektrum von Testfall
C1 (Abb. 6.17) zeigt, dass ein deutlich groBerer Teil der 2/rev zur Gesamtamplitude
beitrigt.
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Abbildung 6.20.: Spektrum des Schlagmoments fiir ©,,,t = 27° + 6° bei f,o = 23,6H 2

105 P —

Dabei entfallen bei Testfall C2 3,42 Nm auf die 1/rev, 1,82 Nm auf die 2/rev und 0,2 Nm
auf die 3/rev. Die 3/rev Teilamplitude steigt fiir Testfall C2 auch an, jedoch in einem
vernachléssigbar kleinen Maf. Ursache fiur die Aufteilung der Gesamtamplitude auf die
Teilamplitude der 1/rev und 2/rev ist das nicht-lineare Schlagverhalten des Rotorblattes
(Abb. 6.18), ausgelost durch den Dynamic Stall. Um diesen Verformungsverlauf zu erhalten,
muss bei einer Superposition der 1 und 2 harmonischen die 2/rev einen relevanten Betrag
zur 1/rev haben, sodass sich der Schlagverformungsverlauf mittels Fourier-Reihe der
1/rev, 2/rev und 3/rev darstellen lidsst. Somit verursacht das aerodynamische Phinomen
des Dynamic Stall eine 2/rev Anregung in der Amplitude.

6.4.3. Testfall C3: Deep Dynamic Stall

Der zyklische Testfall C3 zeigt ein sehr dhnliches Verhalten wie C2 hinsichtlich der
elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation und des integralen Schlagmoments, siche Abb.
6.21 a. Wie bei C2 ist ein erneuter Anstieg der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation
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und des integralen Schlagmoments zu erkennen, siche Abb. 6.21 bei (0,78 < tfot0r < 1,0).
In diesem Fall ist der erneute Anstieg der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation beim
Abnicken jedoch viel stiarker ausgeprigt als bei C2 (Abb. 6.18 a). Die Entwicklung der
elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation nihert sich eher einer 2/rev-Schwingung mit
einer deutlich geringeren zweiten Zunahme der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation
fir C3. Die bereits fiir C2 beschriebene Abweichung von der Einstellwinkelschwingung

(Broot) zur elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation wird ebenfalls deutlich (Abb. 6.21
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Abbildung 6.21.: Elastische Blattspitzen-Schlagdeformation, Blatteinstellwinkel und in-
tegrales Schlagmoment {iber die azimutale Phase (a) und elastische
Blattspitzen-Schlagdeformation iiber Blatteinstellwinkel (b) fir O,
= 32° + 6°

Die 2/rev-Schwingung mit einem deutlich geringeren zweiten Anstieg der elastischen
Blattspitzen-Schlagdeformation wird auch in Abb. 6.21 b durch eine wesentlich stérkere
Auspragung der Hysterese iiber den Blatteinstellwinkel als fiir C2 dargestellt. Dariiber
hinaus zeigt Abb. 6.21 b ein typisches Dynamic Stall Verhalten bei der elastischen
Blattspitzen-Schlagdeformation. Die CpM 2_Ergebnisse, sowohl die globale Verteilung
als auch die Schnitte in Blatttiefenrichtung, zeigen deutliche Unterschiede zwischen den
Testfillen C2 und C3 (Abb. 6.19 und Abb. 6.22). Bei C3 treten bereits zu Beginn des
Aufnickens bei ©,40; = 29° erste Stromungsabrissphinomene im Bereich der Blattspitze
auf, aber es gibt noch starke Saugspitzen sowohl innerhalb als auch aufBlerhalb des
Knicks, siehe Abb. 6.22 a. Beim Erreichen der maximalen elastischen Blattspitzen-
Schlagdeformation (25,5 mm) und des maximalen integralen Schlagmoments (27,2 Nm)
bei tfyotor = 0,37 ist ein Bereich mit abgeloster Stromung zwischen 0,88 < r/R < 1,0 zu
erkennen (Abb. 6.22 b). Bei diesem Einstellwinkel wird die Ablosung der Stromung auch
durch die kollabierende Saugspitze von Cpl\/[2 bei r/R = 0,9 in Abb. 6.22 b dargestellt.
Die Oberflichendruckverteilung beim maximalen Einstellwinkel (0,0t = 37,8°) zeigt
eine breite Stromungsablosung, sowohl innerhalb als auch aufferhalb des Knicks. Die
daraus resultierende Abnahme des Auftriebs wird auch durch die abnehmende elastische
Blattspitzen-Schlagdeformation und das integrale Schlagmoment in Abb. 6.21 a dargestellt.
Bei tfrotor = 0,74 nehmen die elastische Blattspitzen-Schlagdeformation und das integrale
Schlagmoment wieder zu (Abb. 6.21 a).
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Abschnittsweise gemittelte Oberflichendruckverteilung als C,M? an
einer definierten Phase der Nickschwingung und sektionale Druckkoeffi-
zienten in Blatttiefenrichtung x/c von iPSP und Druckaufnehmern fiir
Oroot = 32° + 6°

Dies spiegelt sich auch in der C, M 2_Verteilung bei ©,.q0r = 32,5° wider, die auf einen
Wiederanlegeprozess im vorwérts gepfeilten Teil und einen nicht vollstdndigen Wiederan-
legeprozess im riickwérts gepfeilten Teil des Blattes hindeutet, siehe Abb. 6.22 d. Bei
Oroot = 26,1° ist die Stréomung im riickwérts gepfeilten Teil vollstindig wieder angelegt
(Abb. 6.22 e). Im Gegensatz zu Fall C2 kann im Fall C3 eine Stromungsablosung auch
innerhalb des Knicks im vorwirts gepfeilten Teil des Blatts festgestellt werden. Dies fiihrt
schliefilich zu einem ”deep Dynamic Stall”-Verhalten, das durch einen zweiten stérkeren
Anstieg der elastischen Blattspitzen-Schlagdeformation beim Abnicken gekennzeichnet

ist.

Fiir den Testfall C3 dhnelt das Spektrum des Schlagmoments dem von Testfall C2, ver-
gleiche Abb. 6.20 und Abb. 6.23. Auch hier teilt sich die Gesamtamplitude hauptsichlich
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6. Experimentelle Ergebnisse und Diskussion

auf die 1/rev und 2/rev Teilamplituden auf. Aufgrund dessen, dass die Gesamtamplitude
etwas geringer ist als in Testfall C2, fallen auch die Teilamplituden etwas geringer aus.
Dabei entfallen fiir Testfall C3 3,35 Nm auf die 1/rev, 1,50 Nm auf die 2/rev sowie 0,2

auf die 3/rev. Damit steigt das Verhiltnis zwischen %,% = 2,23 leicht im Vergleich zu

Testfall C2 (Verhéltnis ;/ e =1,82). Somit zeigt sich, dass die Stiirke des Dynamic Stall
Einfluss auf das Teilamplitudenverhéltnis hat. Dies hat sich auch bei dem Vergleich der
Rainflow Matrix zwischen Testfall C2 und C3 angedeutet, zum einen durch die héhere
Anzahl an ausgezéhlten Perioden im Nebenclusterzentrum, sowie dessen Amplitudenlage
(Mittelwertklassen um 18 Nm und Amplitudenwertklassen zwischen 0 - 6 Nm, Abb. 6.12)

bei Testfall C3.
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Abbildung 6.23.: Spektrum des Schlagmoments fiir O, = 32° £ 6° bei fror = 23,6Hz
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7. Zusammenfassung

Im Rahmen dieser Arbeit wurde das aeroelastische Verhalten eines vierblattrigen Rotors
mit einem innovativen doppelt gepfeilten Rotorblattmodell unter Schwebeflugbedingungen
und bei zyklischen Nickschwingungen im Rotor Teststand Géttingen untersucht. Im ersten
Schritt der Analyse wurden die Ergebnisse von zwei durchgefithrten Messkampag-nen
kombiniert, um einen detaillierten Einblick in die Strémung-Struktur-Kopplung unter
Schwebeflugbedingungen zu erhalten. Hierbei wurde das statische aeroelastische Verhalten
des Rotorblattes untersucht. Dazu wurden die Blattschlagverformung, integrale Blatt-
wurzellasten, Oberflichendruckverteilung und die Stromungsfelder der Blattspitzenwirbel
gemessen und untersucht. Insbesondere die Wechselwirkung zwischen dem Einsetzen des
Stromungsabrisses und dem nach innen Wandern des Blattspitzenwirbels stand dabei im
Mittelpunkt. Mittels dieser Untersuchungen konnten die anfangs aufgefithrten Fragen in
dieser Arbeit weitestgehend beantwortet werden.

Bezitiglich des stromungsmechanischen Ablosemechanismus bei zyklischen und kollek-
tiven Einstellwinkeln zeigte sich, dass die doppelt gepfeilte Planform eine zweistufige
Stromungsablosung aufweist. Bei kollektiven Einstellwinkeln stellte sich heraus, dass der
Blattspitzenwirbel auf den riickwérts gepfeilten Teil des Rotorblattes nach innen wandert
und erst am Umkehrpunkt zum vorwérts gepfeilten Teil des Rotorblattes vollstandig
ablost. Vor der vollstdndigen Ablosung des nach innen gewanderten Blattspitzenwirbels
wurde die Bildung eines zweiten Ablosewirbels auf dem vorwérts gepfeilten Teil des
Rotorblattes identifiziert. Dieses Verhalten spiegelt sich bei kollektiven Einstellwinkeln
in den Polaren der integralen Blattnormalkraft, der elastischen Blattschlagdeformation,
des Nickmoments und der elastischen Torsion wider. Zudem konnte durch die Vermes-
sung der Biegelinie unter Last gezeigt werden, dass fiir das Rotorblatt eine weiche
Blattspitze angenommen werden kann. Fiir die zyklischen Einstellwinkel konnte mittels
Oberflachendruckverteilung festgestellt werden, dass ein zeitlich versetztes Ablosen und
Wiederanlegen der Stréomung zwischen dem vorwérts- und riickwérts gepfeilten Teil
des Rotorblatts eintritt. Die Strémungsablésung setzt an der Blattspitze des riickwérts
gepfeilten Teils ein. Wie bei der stationdren Schubpolare zeigt sich hier ein zweistufiger
Stromungsabriss auch wihrend des Dynamic Stall. Zudem zeigt sich fiir den Fall C3 ein
deutlich groferer Bereich mit abgeloster Stromung im Gegensatz zu C2. Fiir C3 erfolgt
die Stromungsablésung nicht nur am riickwérts gepfeilten Teil, sondern zieht sich auch
iiber den vorwiérts gepfeilten Teil.

Des Weiteren lassen die Ergebnisse einen Riickschluss auf den Einfluss des Stréomungsmech-
animus auf das Schlag- und Torsionsverhalten bei kollektiven Einstellwinkeln zu. Dabei
konnten die Verldufe des Nickmomentes und der Normalkraft in drei verschiedene Ein-
stellwinkel abhéngige Intervalle mit unterschiedlichen Phénomenen eingeordnet werden:
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7. Zusammenfassung

1. bei kleinen Einstellwinkeln, 2. beim Einsetzen des Stromungsabrisses, 3. bei hohen
Einstellwinkeln. Bei kleinen Einstellwinkeln ist ein leichter Abfall des Nickmomentes und
eine geringere Steigung in der Normalkraft sowie der elastischen Blattschlagdeformation
zu erkennen. Aufgrund der Lage der elastischen Achse nahe der Blattspitze hat die
Anderung des Nickmoments nahezu keinen Einfluss auf die elastische Torsion. Wihrend
des Einsetzens des Stromungsabrisses zeigt sich ein starker Einbruch des Nickmoments
und der elastischen Torsion. Dabei héngt das resultierende integrale Nickmoment von der
Lage der elastischen Achse zu den entsprechenden, stark ausgeprégten Saugspitzen an der
Profilnase ab. Zusatzlich zeigen die Normalkraft und die elastische Blattschlagdeformation
eine kontinuierlich abnehmende Steigung, die mit einer nach innen gerichteten Bewegung
des abgelosten Blattspitzenwirbels einhergeht. Der Bereich bei hohen Anstellwinkeln zeigt,
dass die maximale elastische Blattschlagdeformation vor der maximalen Normalkraft
erreicht wird. Dies ist auf den flexiblen, nach hinten gepfeilten Teil des Blattes sowie
auf die Stromungsablosung im selben Bereich zuriickzufithren. Sowohl das Nickmoment
als auch die elastische Torsion nehmen kurz vor dem vollstidndigen Strémungsabriss am
vorderen und hinteren Teil zu.

Es war auch moglich, anhand der Ergebnisse die Entwicklung des Blattschlagverhaltens
bei zunehmender Stérke des Dynamic Stall zu beschreiben und einen Zusammenhang mit
dem dynamischen Ablésemechanismus auf dem vorwérts- und riickwérts gepfeilten Teil
des Rotorblattes herzustellen. Mit Hilfe der instationdren Oberflichendruckverteilungen
aus der iPSP-Messung, den integralen Blattwurzellasten und der Schlagdeformation
konnte gezeigt werden, dass das Blattschlagmoment und die Blattschlagdeformation
iiber den Umlauf eine qualitativ sehr gute Korrelation aufweisen. Dies deutet darauf
hin, dass die Blédtter als ideal steif angenommen werden kénnen, vor allem, da auch
keine relevante Phasenverschiebung zwischen der maximalen Blattschlagdeformation
und dem maximalen Blattschlagmoment festgestellt werden konnte. Bei zwei der un-
tersuchten Testfille (C2 und C3) zeigt sich eine aufkommende Nichtlinearitit zwischen
Blattanregung (Blatteinstellwinkel) und Blattschlagdeformation sowie dem Blattschlag-
moment. Dabei bildet sich wihrend des Abnickvorgangs ein Sattelpunkt (C2) oder eine
2/rev-Schwingung mit einem zweiten Anstieg der Blattschlagdeformation (C3). Diese
Nichtlinearitat der Blattschlagdeformation und des Blattschlagmoments wahrend des
Abnickvorgangs nimmt mit zunehmender Starke des Dynamic Stall zu und fithrt zu
einer 2/rev-Anregung des Rotorblattes. Dies ldsst sich vor allem im Spektrum des Blatt-
schlagmoments sowie in der Darstellung der Rainflow Matrix gut erkennen. Wie bereits
erwéhnt, zeigen die iPSP-Ergebnisse fiir den Fall C3 einen deutlich groBeren Bereich mit
abgeloster Stromung im Gegensatz zu C2. Somit konnte ein direkter Zusammenhang
zwischen dem grofleren Ausmaf der Stromungsablosung und der dadurch resultierenden
Verstirkung des nichtlinearen Verhaltens zwischen dem integralem Blattschlagmoment
und der Blattschlagdeformation in Bezug auf die Einstellwinkel gezeigt werden. Auch
eine hoherharmonische Anregung des Rotorblattes durch das Schlagverhalten wahrend
des Dynamic Stall konnte nachgewiesen werden. Zu erkennen ist dies vor allem in der
Rainflow Matrix des Schlagmoments.
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8. Ausblick

Anhand dieser Zusammenfassung der Daten lisst sich sagen, dass die in dieser Arbeit
aufgefithrten Ziele mit den ausgewéhlten experimentellen Methoden und Messtechni-
ken weitgehend beantwortet werden konnten. Um Rickschliisse auf die nahezu reine
Stromung-Struktur-Kopplung der Rotorblattplanform zu ziehen, war die Kombination aus
iPSP, Blattwurzellasten und elastischer Blattspitzendeformation durchaus ausreichend
geeignet, jedoch dahingehend limitiert, dass sowohl die radiale Lastverteilung als auch
die Deformation nicht mit einbezogen werden konnten, was einen noch detaillierteren
Blick in das aeroelastische Verhalten gegeben hatte. Dafiir hétte es jedoch flachiger
Deformations- und Lastmessungen bedurft. Zudem wurde gezielt versucht, den Einfluss
aller Tragheitsterme in der Schlagbewegung des Rotorblattes durch das Modelldesign so
gering wie moglich zu halten, um eine nahezu reine Stromung-Struktur-Kopplung der
Rotorblattplanform unter Dynamic-Stall-Bedingungen und bei kollektiven Schubpolaren
untersuchen zu konnen. Die Rotor Testanlage Gottingen bietet dafiir ideale Bedingungen,
da sie die Untersuchungen eines isolierten Hauptrotorkopfes zuldsst.

Fiir zukiinftige Versuche sollte beachtet werden, dass im Vergleich zu echten Rotorblédttern
einige Aspekte, die in der Realitét priasent sind, vernachlissigt wurden. Zum einen wird
die Verdréangungswirkung des Hubschrauberrumpfes nicht berticksichtigt. Des Weiteren
wird keine effektive Vorwartsfluggeschwindigkeit mitberticksichtigt, dies fiihrt dazu, dass
viele Hauptrotoreffekte am RTG gar nicht auftreten. Dies hat Vorteile (vereinfachen-
der Natur), aber auch Nachteile (bildet die Realitit nicht exakt ab). Aber vor allem
bedeutet dies, dass alle weiteren aerodynamischen Effekte, die zusétzlich miteinander
interagieren konnen, nicht mitberiicksichtigt wurden. Zudem ergibt sich durch die extrem
schwenksteife Anbindung der Rotorbléitter an den RTG, dass die Schwenkbewegung
nahezu nicht stattfindet. In zukiinftigen Experimenten sollte versucht werden, moglichst
viele der oben genannten Bedingungen mit abzudecken. Um die Doppelpfeilung mit kon-
ventionellen Rotorblattformen im Vorwéartsflug vergleichen zu kénnen, sollte der doppelt
gepfeilte Rotorblattsatz in weiteren Experimenten an einem Gesamthubschraubermodell
im Vorwiértsflug untersucht werden. Dazu muss ein Adapterstiick in Schlaufentechnik
und mit schlankem Blatthals fiir den Rotorblattsatz entwickelt werden und an einem
Gesamthubschraubermodell mit gelenklosem Rotorkopf im Windkanal getestet werden.
Mit diesem Vorgehen wiirde man die oben genannten Randbedingungen grofitenteils
abdecken.

Als abschlieBender Punkt sei jedoch erwéhnt, dass die in dieser Arbeit erzielten Ergebnisse
in ihrer Bedeutung einen Mehrwert darstellen, da die aeroelastischen Kopplungsmecha-
nismen beziiglich einer doppelt gepfeilten Blattspitze identifiziert wurden. Diese Er-
kenntnisse beziiglich der Nick- und Schlagmomententwicklung bei steigenden kollektiven
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8. Ausblick

Einstellwinkeln sowie des dynamischen Schlagverhaltens kénnen bei der Validierung von
Rechenmodellen und bei der zukiinftigen Planformentwicklung von Rotorblattern mit
einbezogen werden.
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A. Anhang A

A.1l. Rotorblatt und Rotorsystem Moden aus FEA

STEP=1 Nov 21 2017
SUB =1 22:45:55
FREQ=46.434 -

UX (&VG) *

REYS=0 =20
DMX =200.341

SMN =-.168 -15.5558
SMX =12.553

-11.1111

-6.667

-2.222

2.222

6.667

11.111

15.556

20

Abbildung A.1.: Darstellung der ersten Eigenform (Auslenkung in x-Richtung)
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A. Anhang A

STEP=1 nov 21 2017
SUB =1 22146158
FREQ—46. 434 *
Uy
RSYS=D -5
DMK
S -3.889
SMX =2.053
-2.778
-1.667
-.558
558
1.667
2.778
3.889
5
Abbildung A.2.: Darstellung der ersten Eigenform (Auslenkung in y-Richtung)
STEP=1 NOV 21 2017
SUB =2 e 22:49:51
FREQ=95.659
(AVG)
-85
4,094
-5.633 -66.1111
SMX =82.186
-47.2222
-28.3333
-9.444
9.444
28.333
47.222
66.111
85

Abbildung A.3.: Darstellung der zweiten Eigenform (Auslenkung in x-Richtung)
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A. Anhang A

STEP=1 NOV 21 2017
SUB =2 o 22:48:39
FREQ=95.659

Uy (AVE)
RSYS=0 -1z
DMX =84.094
SMN =-11.3552 -9.333
SMX —4.966
=, 667
-4
~1.333
1.333
4
6.667
9.333
12

Abbildung A.4.: Darstellung der zweiten Eigenform (Auslenkung in y-Richtung)

STEP=1 Nov 21 2017
SUB =2 ”@ 22:51:13
FREQ=95. 659

-15

-11.6667

SMX =1.886
-8.333

8.333
11.667

15

Abbildung A.5.: Darstellung der zweiten Eigenform (Auslenkung in z-Richtung)

121



A. Anhang A

sTEP=1 NOV 21 2017
SUB =3 x ¥ 22:57:10
FREQ=107.893 52
Ux (AVG)
RSYS=0 -4
DMX =22.377
SMN =-2.648 -3.111
SMX -3.818
—2.222
-1.333
—.444
. 444
1.333
2.222
3.111
4

Abbildung A.6.: Darstellung der dritten Eigenform (Auslenkung in x-Richtung)

STEP=1 NOV 21 2017

SUB =3 M ¥ 22:56:29

FREQ=107.893 A *

uy (AVG)

RSY5=0 =

DMX =22.377

SMN =-2.028 -3.111

SMX =3.997
-2.222
-1.333
-.444

.444

1..333
2.222
foiAalathl

Abbildung A.7.: Darstellung der dritten Eigenform (Auslenkung in y-Richtung)
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A. Anhang A

STEP=1 NOV 21 2017
SUB =3 x ¥ 22:54:03
FREQ=107.893

-25
-19.4444
-13.8889

=B.333
-2.778
2.778
8::.333
13.889
19.444

25

Abbildung A.8.: Darstellung der dritten Eigenform (Auslenkung in z-Richtung)

STEP=1 nov 21 2017
SUB =4 AN 22:59:57
FREQ=134.041

Ux (BVG)
RSYS=0 -1zo
DMK =114.834
SMN =-13.9306 =83./3333
SMX =109.
~56.5667
-40
-13.3333
13,333
40
66.667
93%333
120

Abbildung A.9.: Darstellung der vierten Eigenform (Auslenkung in x-Richtung)
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A. Anhang A

STEP=1 NOV 21 2017
SUB =4 * 23:01:23
FREQ=134.041

-20
-15.5556
-11.1111

-6.667
-2.222
2.222
6.667
110222
15.556

20

Abbildung A.10.: Darstellung der vierten Eigenform (Auslenkung in y-Richtung)

STEP=1 Nov 21 2017
SUB =4 = 23:03:34
FREQ=134.041

uz (BVG)
RSYS=0 -30
DMX =114.834
SMN =-30.039% —23..3333
SMX =4.184
-16.6687
-10]
-3.333]
3..333
10
16.657
23.333
30

Abbildung A.11.: Darstellung der vierten Eigenform (Auslenkung in z-Richtung)
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A. Anhang A

STEP=1 NOV 21 2017
SUB =5 23:07:27
FREQ=182.865 *

UX (AVG)
RSYS=0

DM% 184263
SMN =-.984
SMX =8.754

-10

-7.778

-5.5568

—~3wB83

=1 A0

1.111

3.333

5.556]

7.778

10

Abbildung A.12.: Darstellung der finften Eigenform (Auslenkung in x-Richtung)

STEP=1 Nov 21 2017

SUE =5 23:06: 40

FREQ=182.865 &

ik (AVG) *

RSYS=0 -10

DMK =318.263

SMN =-3.883 -7.778

SMK =6.155
-5.556
-3.333
=100
1.111
R
5.556
7.778

10

Abbildung A.13.: Darstellung der fiinften Eigenform (Auslenkung in y-Richtung)
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A. Anhang A

STEP=1 NOV 21 2017
SUB =5 23:105:50
FREQ=182.865 *
uz (AVG)
RSYS=0 =22l
DMX =318.263
SMN =-89, -248.889
SMX =318.
-177.778
-106.667
-35.5556
35.556
106. 667
177.778
248.889
320

Abbildung A.14.: Darstellung der funften Eigenform (Auslenkung in z-Richtung)
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A. Anhang A

A.2. Rotorblatt und Rotorsystem Moden experimentell

Time-domain data object.FRF.LSCF [1,1]
MID3 3-6@ 44 Hz 2.1 % 983

Abbildung A.15.: Darstellung der ersten Eigenform, experimentell bestimmt
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A. Anhang A

Time-domain data object.FRF.LSCF [1,1]
MID16 10-68 91.9 Hz 2.66 % 978

Abbildung A.16.: Darstellung der zweiten Eigenform, experimentell bestimmt

Time-domain data object.FRF.LSCF [1,1]
MID12 12-68 11@ Hz 8.749 % 946

Abbildung A.17.: Darstellung der dritten Eigenform, experimentell bestimmt

128



A. Anhang A

Time-domain data object.FRF.LSCF [1,1]
MID15 15-6€ 135 Hz 1.82 ¥ 921

Abbildung A.18.: Darstellung der vierten Eigenform, experimentell bestimmt

Time-domain data object.FRF.LSCF [1,1]
MID21 21-68 188 Hz 1.54 % 898

Abbildung A.19.: Darstellung der fiinften Eigenform, experimentell bestimmt
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