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Zusammenfassung

In diesem Beitrag wird eine neue Konfiguration eines zweimotorigen Tragschraubers vorgestellt und deren
Vorteile anhand theoretischer Uberlegungen, sowie Tests mit einem skalierten Versuchstrager aufgezeigt.
Grundlage fir die theoretische Untersuchung der Flugdynamik ist ein analytisches Formelwerk, das beim
DLR entwickelt wurde. Das Verbesserungspotential heutiger Tragschrauber hinsichtlich Startverhalten, Flug-
larm, Flugeigenschaften und —leistungen wird diskutiert. Ein skalierter Flugversuchstrager, der die neue Kon-
figuration mit zwei gegenldufigen Zugpropellern reprasentiert, wird vorgestellt. Durch Auswertung von Kenn-
gréRen wie der Reynoldszahl, der Machzahl, dem Fortschrittsgrad, sowie dem Tragheitsmoment des Rotors
und Vergleiche mit einem manntragenden Referenztragschrauber werden wichtige Erkenntnisse fir Ausle-

gung gréRerer Tragschrauber gewonnen.

1. EINLEITUNG

Tragschrauber erfreuen sich seit ihrer Zulassung im
Jahr 2004 als Ultraleichtflugzeug in Deutschland
hoher Beliebtheit in der Privatfliegerei. Aufgrund von
geringen Anschaffungs- und Betriebskosten gelten
sie als kostengunstiges Luftsportgerat. Dieses Wie-
deraufleben des Tragschraubers hat innerhalb kir-
zester Zeit eine groRe Modellvielfalt hervorgebracht.
Prinzipiell bleibt die verwendete Konfiguration stets
sehr ahnlich. Alle bisher in Deutschland zugelasse-
nen Serienmodelle werden von einem Triebwerk in
Pusher-Anordnung angetrieben. Die aerodynami-
sche Steuerung wird Uber Seitenruder und eine
Kippkopfsteuerung realisiert. Das Hoéhen- und Sei-
tenleitwerk ist mit einem kurzen Heckausleger hinter
dem Rumpf montiert. Die Variationen der verwende-
ten Rotorsysteme bezilglich der Profilwahl und im
generellen Aufbau sind gering (siehe Abbildung 1).

Abbildung 1: Moderne Tragschrauberkonfigurationen

Tragschrauber zeichnen sich durch extreme Lang-
samflugfahigkeit und hohe Wendigkeit aus. Dabei
kann es im Flug nicht zu einem kompletten Stro-
mungsabriss kommen, wie er bei Flachenflugzeugen
unterhalb der Langsamfluggrenze auftritt. Kurze
Start- und noch kirzere Landestrecken ermdglichen
es, Tragschrauber auch auf sehr kleinen Flugplatzen
zu betreiben.
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Da der Rotor von der Anstrémung in Autorotation
gehalten wird, ist ein sicheres und langsames Lan-
den auch bei Motorausfall mdglich. Aufgrund dieses
Verhaltens gilt der Tragschrauber als sicheres Flug-
gerat. Auch bei starkem Wind oder Turbulenzen
verhdlt sich der Tragschrauber ruhig und ist sicher
fliegbar.

Das Deutsche Zentrum fur Luft- und Raumfahrt
(DLR) beschéftigt sich mit der Flugphysik von Trag-
schraubern. Dabei werden auch Médglichkeiten zur
Verbesserung heutiger Tragschrauber identifiziert.
Eine neue Tragschrauberkonfiguration wurde konzi-
piert und durch Simulationen bewertet. Zum weite-
ren Erkenntnisgewinn bzgl. der Eigenschaften und
Leistungsféhigkeit der neuen Konfiguration sollen
Flugtests mit einem skalierten Versuchstrager
durchgefiuhrt werden, der die neuartige Konfigurati-
on représentiert. In den folgenden Kapiteln wird auf
den technischen Aufbau von Tragschraubern einge-
gangen und der Vorschlag einer neuen Konfigurati-
on anhand von Verbesserungsmdéglichkeiten derzei-
tiger Tragschraubertypen erklart. Weiterhin wird auf
die Besonderheiten skalierter Flugversuche mit
Tragschraubern verwiesen und erste Ergebnisse
aus Flugversuchen mit dem skalierten Flugver-
suchstrager gezeigt.

2. TRAGSCHRAUBERTECHNIK

Ein Tragschrauber, auch Gyrokopter genannt, ist ein
Drehflugler, bei dem der Rotor nicht wie bei einem
Helikopter durch das Triebwerk, sondern durch die
anstrémende Luft in Drehung versetzt wird. Dieser
Zustand wird Autorotation genannt. Erste erfolgreich
fliegende Tragschrauber wurden bereits 1923 von
dem Spanier Juan de la Cierva entwickelt [1].
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2.1. Autorotierender Rotor

Der Rotor eines Tragschraubers befindet sich im
Flug in standiger Autorotation. Damit der Rotor
durch die Anstrémung in Autorotation gehalten wird,
muss die Rotorebene gegenitber der anstrdomenden
Luft leicht geneigt sein, so dass die Luft von unten in
die Rotorebene flief3t.

Bei der stationaren Autorotation mit gleichbleibender
Rotordrehzahl befinden sich die antreibenden und
bremsenden Anteile der Luftkrafte im Gleichgewicht.
In der senkrechten Autorotation befinden sich die
antreibenden Bereiche nahe dem Rotorzentrum und
die bremsenden Bereiche aufen. Im Vorwartsflug
ergibt sich aufgrund der zyklisch variierenden An-
stromung und der Schlagbewegung ein anderes
Bild. Beim Referenztragschrauber MTOsport und
einer Fluggeschwindigkeit 100 km/h wirken die Luft-
kréfte der gesamten vorlaufenden Seite des Rotors
bremsend. Die riicklaufende Seite treibt an. Ausge-
nommen hiervon ist der innere Bereich mit Stro-
mungsabriss (Stall) und Ruckanstrémung
(Abbildung 2).

bremsend
antreibend

l V =100 km/h
Stall/Riickanstrémung

N

Abbildung 2.: Rotor im Vorwartsflug: Antréibende und
bremsende Bereiche

Das Prinzip der Autorotation, sowie analytische
Formeln zur Berechnung sind in [2] genauer be-
schrieben.

Die Winkelgeschwindigkeit des Rotors (2, kann mit
Naherungsformeln berechnet werden:

Q =~ Fr
(1) R > [K, +K K, - i
Pty T [Kyg + Ky oy + Ky a1 ]

Dabei ist der Fortschrittsgrad s, definiert als das

Verhaltnis zwischen Fluggeschwindigkeit und dem
Produkt aus der Winkelgeschwindigkeit des Rotors
und dem Rotorradius:
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Es werden Konstanten eingefiihrt um das Rotorver-
halten einfacher beschreibbar zu machen. Die Kon-

stantenK ,,,K,, und K,, hangen ausschlieflich

von den Profileigenschaften sowie dem Blattein-
stellwinkel ab [2].

2.2. Schlagbewegung

In der Mitte der Rotorbriicke befindet sich das zent-
rale Schlaggelenk, lber das der Rotor mit dem
Schlaggelenksbolzen, in Englisch Teeter Bolt (TB),
am Rotorkopf gelagert ist (Abbildung 3).

Schlaggelenk (TB)

Rotorbriicke

Rotorwelle

Abbildung 3: Darstellung eines Rotors mit zentralem
Schlaggelenk

Das Schlaggelenk erméglicht ein ,Wippen® des Ro-
tors um den Schlaggelenksbolzen (TB), ohne dass
sich der Rotorkopf bewegt.

Im Vorwértsflug weicht das vorlaufende Rotorblatt
aufgrund der héheren Anstrémgeschwindigkeit nach
oben aus. Durch diese Ausweichbewegung entsteht
der Schlagwinkel. Der Schlagwinkel vollfihrt eine
harmonische Schwingung mit der einfachen Dreh-
frequenz:

(3) B (W) = =Py -cosyy, .

Der maximale Schlagwinkel ;. wird erreicht, wenn

sich das Rotorblatt in etwa in Flugrichtung befindet.
Er hédngt vom Fortschrittsgrad ab und lasst sich mit
folgender Formel approximieren:

(4) B ® Kpo +Kpl “Hg

Die Konstanten K, und K, sind ausschlieBlich

von den Profileigenschaften sowie dem Blattein-
stellwinkel abhangig [2].

2.3. Widerstand im Vorwartsflug

Die Zelle des Tragschraubers besteht aus dem
Rumpf, den Leitwerken, dem Fahrwerk, der Steue-
rungsanlage, sowie dem Triebwerk. Die Zelle héangt
im Flug unter dem Rotor und nimmt abhangig von
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der Fluggeschwindigkeit eine eigene Fluglage ein.
Im Horizontalflug entspricht dies dem Anstellwinkel
o .

Der Rotor des Tragschraubers ist gegenlber der
anstréomenden Luft um den Rotoranstellwinkel ¢

nach hinten geneigt (Abbildung 4).

In der Naherungsbetrachtung fur den horizontalen
Geradeausflug wird angenommen, dass die Rotor-
kraft senkrecht zur Rotorkreisebene wirkt und gleich
dem Gewicht ist.

!?ofom -
fef.S‘ebene
prmp
= - L
v Wp ce - angsachse

m-g
Abbildung 4: Krafte und Winkel am Tragschrauber im
Vorwirtsflug

(5) Fr Ay =m-g

Der Gesamtwiderstand wird vereinfachend als
gleichwertig zum Propellerschub angenommen:

(6) W = F

Prop

Der Auftrieb des Hohenleitwerks wird in erster Ndhe-
rung vernachlassigt.

Der Widerstand des Tragschraubers W ergibt sich
aus dem Rotorwiderstand W, und dem parasitéren

Widerstand W, :

7) W=W, +W,
Der Rotorwiderstand entsteht aufgrund der system-

bedingten Neigung der Rotorkraft um den Rotoran-
stellwinkel &, nach hinten.

8) W, = Fy-sina,
Im stationarer Geradeausflug gilt ndherungsweise:

©9) Wy~=m-g-sina,

Der Rotoranstellwinkel kann mit folgender Gleichung
berechnet werden:
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t K K
(10) aRzi’-[KaoJr @2}—‘“
Tz Hg Hg

Die notwendigen Konstanten K _,,K, und K,

sind ausschliellich von den Profileigenschaften
sowie dem Blatteinstellwinkel abhangig [2].

Der parasitare Widerstand W, betragt:

(11) wl,:g-vz-sp-cwp

100
—W_/W*100
X 50 T
‘\_‘____-‘-_-‘_—_‘-
050 100 150 200

Fluggeschwindigkeit [km/h]

Abbildung 5: Rotorverursachter Widerstandsanteil
eines Tragschraubers der Ultraleichtklasse [3]

Wéhrend des Fluges &ndern sich die Widerstands-
verhéltnisse abhéngig von der Fluggeschwindigkeit.

Der Rotorwiderstand W, sinkt aufgrund des sich
verringernden Anstellwinkels und der parasitére
Widerstand W, nimmt quadratisch mit der Ge-

schwindigkeit zu. Abbildung 5 zeigt beispielhaft den
Anteil des Rotorwiderstands am gesamten Wider-

stand fur einen ultraleichten Tragschrauber. W,
entspricht der Differenz zum Gesamtwiderstand W .

3. KONFIGURATIONEN

Aktuell am Markt etablierte Tragschraubermodelle
sind sehr dhnlich in ihrer Konzeption. Aufgrund der
Beschréankung auf die Ultraleichtklasse sind die Mo-
delle ein- bis zweisitzig. Um ein freies Sichtfeld fiir
den Piloten zu erzielen, sind die Fluggeréte mit ei-
nem hinten liegendem Motor und einem Druckpro-
peller ausgestattet.

3.1.  Alternative Konfigurationen

Die friihen Tragschraubermodelle der 20er und 30er
Jahre unterschieden sich vor allem durch ihre
Triebwerksanordnung von den heutigen Maschinen.
Die Triebwerke lagen vorn und nutzten einen Zug-
propeller. Durch den schweren Motor befindet sich
der Schwerpunkt derartiger Konstruktionen verhalt-
nismafig weit vorn.

Um den Abstand von Rotorschubachse und
Schwerpunkt und damit das vom Rotor verursachte
Nickmoment niedrig zu halten, musste der Rotor-
mast nahe dem Schwerpunkt, also vor dem Piloten,
angebracht werden. Dies bedingte eine Einschran-
kung des Sichtfeldes des Piloten.

Andere konfigurative Aspekte ergeben sich durch
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die Anbringung von Zusatzfligeln, wie beim Carter
Copter Technology Demonstrator (CCTD) [4] oder
beim Arrowcopter [5]. Wéahrend die Stummelfiligel
des Arrowcopter aufgrund ihrer geringen GréfRe
relativ wenig zur Auftriebserzeugung beitragen, spie-
len die Zusatzfligel fir den CCTD eine entschei-
dende Rolle. Dank der Zusatzfligel wird der Rotor
wahrend des schnellen Vorwartsfluges komplett
entlastet. Um die Rotordrehzahl auf niedrigem Ni-
veau konstant zu halten wird wahrend des Vorwarts-
fluges zusétzlich der Nickwinkel der Rotorblatter
verringert. Ziel ist es, den Profilwiderstand des Ro-
tors signifikant zu senken. Carter gibt fir seinen 2-
stzigen CCTD eine Hochstgeschwindigkeit von 173
kts an wahrend ultraleichte Tragschrauber derzeit
Fluggeschwindigkeiten von maximal 100 kts errei-
chen. Eine weitere Besonderheit an der Carter
Technologie ist die Nutzung eines beweglichen Mas-
tes. Zur Nickmomentenregulierung wird der Kraftan-
griffspunkt am Mast relativ zum Schwerpunkt ver-
schoben, wodurch auf- oder abnickende Momente
erzeugt werden [4].

3.2.

Der derzeitige Stand der Technik der Tragschrauber
spiegelt noch nicht die technischen Mdglichkeiten
des Fluggerates wieder. Im Folgenden werden Ver-
besserungspotentiale  derzeitiger Tragschrauber
aufgezeigt, die bei einer neuen Konfiguration be-
ricksichtigt werden kénnen.

3.2.1.

Verbesserungspotential

Startverhalten

Der Startvorgang stellt insbesondere beim Trag-
schrauber hohe Anforderungen an den Piloten. Pro-
zedurale Ablaufe missen exakt eingehalten werden
und die einzelnen Aktionen mit hoher Préazision
durchgefiihrt werden.

Beim Start wird ca. 75% des Nicksteuerwinkels
durchfahren. Sowohl der grof3e Steuerweg, als auch
die zeitlich prazise Abstimmung dieser Aktion ma-
chen den Tragschrauberstart vergleichsweise an-
spruchsvoll. Der Pilot muss den Rotor vorrotieren
und dann mit drehendem maximal angestelltem
Rotor anrollen, um diesen auf Flugdrehzahl zu be-
schleunigen. Bei ausreichend Rotorschub ist durch
ein rasches Einstellen der Flugstellung des Rotor-
kopfes das Nickmomentengleichtgewicht fiir den
Flugzustand einzustellen.

Eine neue Konfiguration sollte durch ihre inharenten
Eigenschaften die Startphase vereinfachen. Eine
Madglichkeit ergibt sich ber die Einstellung eines
erhéhten Rumpfanstellwinkels beim Start in Kombi-
nation mit einer vergréRerten Drehzahl bei der Vor-
rotation. Der bereits angestellte Rumpf Iasst in die-
sem Fall einen Start mit der gleichen Steuerknup-
pelposition wie im Steigflug zu.
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3.2.2. Fluglarm

Fluggerate mit Druckpropellern sind larmintensiver
als solche mit Zugpropellern. Erklarbar wird dies
durch die Interaktion des Nachlaufes der Flugel-
oder Rumpfgrenzschicht mit den Propellerblattern.
Eine gleichférmige Propelleranstromung vermindert
die Larmabstrahlung. Vergleichende Studien zu
Propellern mit ungestdrter Zustromung im Vergleich
mit Propellern in einem Fligelnachlauf haben ge-
zeigt, dass eine erhebliche Erhéhung des Propeller-
gerausches auftrat [6]. Bei dem Beispielpropeller
entsprach dies 6 dB, also einer Verdopplung des
Schalldruckes.

3.2.3. Propellereffekte

Aufgrund der heutigen Anordnung des Propellers
sehr nahe am Seitenleitwerk gibt es starke Auswir-
kungen der Propellerwirbel auf das Seitenleitwerk.
Der auf das Seitenleitwerk treffende Propellerwirbel
verursacht ein vom Schub abhéangiges Giermoment,
dass durch einen Seitenruderausschlag kompensiert
werden muss. Ein weiterer Effekt ergibt sich aus
dem Propellerdrehmoment um die Langsachse.
Dieser Effekt ist beim Tragschrauber besonders
relevant, weil die Zelle kaum Rolldampfung erzeugt.
Zur Kompensation ist der Rotorkopf oftmals um eini-
ge Zentimeter exzentrisch eingebaut, so dass der
Rumpf bei mittlerer Leistung (Reiseflug) in etwa
horizontal liegt. Bei Lastvielfachen geringer als eins,
kann das Propellerdrehmoment zu starken Reaktio-
nen um die Langsachse fihren.

3.24. Reiseflugleistung

Wie unter Abschnitt 2 vorgestellt, ist ein wesentlicher
Anteil des Widerstandes abhangig von der Ricknei-
gung der Rotorkraft. Der hohe Widerstand des Ro-
tors im Reiseflug sinkt mit zunehmender Geschwin-
digkeit. Im Bereich hoherer Geschwindigkeiten be-
kommt der Anteil des parasitdren Widerstandes
einen hdéheren Stellenwert. Eine signifikante Wider-
standsverringerung Tragschraubers lasst sich im
mittleren Geschwindigkeitsbereich durch eine Ver-
ringerung der Rickneigung des Rotors erreichen
und im héheren Geschwindigkeitsbereich durch eine
Verringerung des parasitdren Widerstandes des
Rumpfes und der Leitwerke.

3.3.

Auf dem Weg zu Tragschraubern mit héherer Zula-
dung wird vorgeschlagen, die derzeitige Konfigurati-
on so zu erweitern, dass das Verbesserungspotenti-
al bestmdéglich ausgeschopft wird. Abbildung 6 zeigt
eine Konzeptstudie des DLR, die alle diskutierten
Verbesserungsvorschlage vereint.

DLR-Konfiguration
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Abbildung 6: Designvorschlag eines zukiinftigen
zweimotorigen Tragschraubers

Ein Zusatzfligel erhdht die Flugleistungen im Reise-
flug und erméglicht die Anbringung von Zugpropel-
lern aulRerhalb des Rumpfes, was eine ungestérte
Anstrémung der Propeller ermdglicht und das Larm-
niveau senkt.

Dabei wird eine Verbesserung der Flugleistungen
dadurch erreicht, dass im mittleren Geschwindig-
keitsbereich die Rotorrlickneigung verringert werden
kann. Der Flugel erzeugt zusatzlichen Auftrieb und
verringert den nétigen Rotorauftrieb. Daher kénnen
der Anstellwinkel des Rotors und damit der Rotorwi-
derstand gesenkt werden.

Zudem koénnen die Tragflachen fir die Treibstoffun-
terbringung oder fiir Fahrwerksschachte genutzt
werden und ermdglichen so einen schlankeren
Rumpf und einen verringerten Parasitdren Wider-
stand, was die Maximalgeschwindigkeit und die
Reisegeschwindigkeit erhéht.

Durch eine Spornradauslegung ist es mdglich den
Rumpfanstellwinkel im Startlauf zu erhéhen. Dem-
entsprechend geringer kann der Rotorkopflangs-
steuerwinkelbereich ausgefiihrt werden. Das ermdg-
licht einen vereinfachten Startvorgang und eine gro-
Rere Bauhohe des Seitenleitwerks.

Die Auslegung des Tragschaubers sollte so ausge-
fuhrt sein, dass der vertikale Abstand der
Schubachse zum Schwerpunkt derart bestimmt wird,
dass im Startfall nur geringe Steuerwege am Steu-
erknlppel notwendig sind, um einen sicheren Start
durchzufihren. Dabei muss der Motorschub ein
Moment um den Schwerpunkt erzeugen, welches
das rotorschubverusachte Moment nach Méglichkeit
kompensiert.

Bei ausreichend hoher Einstellung der Vorrotations-
drehzahl kann der Rotor beim Start flacher gestellt
werden und damit der Tragschrauber stérker be-
schleunigt werden, wodurch die Startstrecke ge-
senkt wird.

Da die Leitwerkshdéhe bedingt durch die notwendige
Ruckneigung des Rotors beschrénkt ist, bietet die
Auslegung des Leitwerks als Doppelleitwerk die
Mdglichkeit ein ausreichendes Seitenleitwerksvolu-
men zu erreichen. Eine Positionierung im Propeller-
strahl erhéht Leitwerkswirksamkeit. Die Drehrichtung
der Propeller sollte derart gestaltet sein, dass sie
gegenldufig drehen, um Motorreaktionsmomente
gegenseitig zu kompensieren und bei einem einsei-
tigen Triebwerksausfall die Drallwirkung des verblie-
benden Propellerstrahls am Leitwerk der Stérung
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entgegenwirkt. Das bedeutet, dass der linke Propel-
ler im Uhrzeigersinn und der rechte Propeller gegen-
laufig drehen sollten.

4. SKALIERTER FLUGVERSUCH

Zur Ermittlung der flugmechanischen Eigenschaften
dieser neuen Konfiguration werden Flugtests mit
einem skalierten Modell durchgefihrt.

41.

Testflige mit Freiflugmodellen haben eine lange
Tradition in der Luftfahrt [7]. Frihere Modelle halfen,
das grundsatzliche Verstédndnis von Fluggeraten
oder deren Eigenschaften zu verstehen. Auch de la
Cierva’s erster Tragschrauber war ein Flugmodell
[1]. Freiflugmodelle werden betrieben, um wichtige
Erkenntnisse Uber die dynamischen Eigenschaften
des jeweiligen Fluggerétes zu erlagen. Das Flugver-
halten bezlglich Stabilitdt und Reaktion auf Piloten-
eingaben kann an Modellen gut demonstriert wer-
den. Die Ergebnisse der Modellflugversuche und
deren Schlussfolgerungen fiir grofRerskalige Anwen-
dungen bedirfen allerdings einer Prifung auf An-
wendbarkeit beziiglich der Ahnlichkeitsbeziehungen.
Der Betrieb eines skalierten Flugversuchstragers
bietet Vorteile beziglich der Umrlistung des Ver-
suchstragers, da hierfir der Genehmigungsprozess
deutlich einfacher ist. Anbauten von Zusatzteilen
oder Umristungen kénnen mit einfachen Modell-
baumethoden schnell umgesetzt werden. Der Be-
trieb eines solchen Versuchstragers lasst Versuche
zu, die das prinzipielle Verstandnis zu untersuchen-
der Zusammenhange erhéhen und im Vergleich zum
bemannten Flugversuch gleichzeitig ein minimales
Risiko fur den Versuch darstellt.

4.2.

Ein skalierter Versuchstrager zur Untersuchung der
Flugeigenschaften der neuen Konfiguration wurde
entwickelt (Abbildung 7).

Hintergrund

Versuchstrager

Abbildung 7: Skalierter Versuchst;éger im Flug

Der Versuchstrager entspricht im Aufbau der DLR-
Konfiguration:

e Zweimotorige Auslegung mit zwei gegenlau-
figen Zugpropellern,
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e Zweibeinfahrwerk mit zwei Spornradern
e  Zusatzlicher Starrfligel sowie
e Vorrotation auf Flugdrehzahl

Auf eine Optimierung beziiglich des parasitdren
Widerstandes wurde zu Gunsten der einfach aufge-
bauten Rumpfstruktur des Versuchstragers verzich-
tet. Der Versuchstrager bietet maximale Flexibilitat
hinsichtlich verschiedener Parameter, die im Laufe
der Erprobung optimiert werden sollen. So verfugt er
Uber zusatzliche Querruder, Landeklappen und ein
Hoéhenruder am Hoéhenleitwerk. Diese Steuermdg-
lichkeiten existieren in derzeitigen Tragschraubern
nicht, sind fir Versuchsreihen jedoch entscheidend.

Héhenruder
e Trimmung des Rumpfanstellwinkels im Flug,
Modifikation des Flugelanstellwinkels, indi-
rekte Modifikation des Flugelauftriebs
Landeklappen
o Direkte Modifikation des Fligelauftriebs
Querruder
e Unterstitzung der Rollsteuerung bei entlas-
tetem Rotor im Schnellflug
e Kompensation des Schieberollmoments im
Landeanflug wenn nétig

Tabelle 1 fasst eine Auswahl der technischen Daten
des Versuchstragers zusammen.

Tabelle 1: Technische Daten des Versuchstragers

Masse m 23 kg
Rotorradius 7, 1.835m
Blatttiefe 7, 0.105 m
Blatteinstellwinkel &, 2°
Rotorkreisflache S, 10,9 m?
Rotorblattmasse m,, 0.93 kg
Tragheitsmoment der Rotors /, 2.8 kgm?

Der Antrieb erfolgt Gber zwei Elektromotoren (Typ
Hacker Q-80-7M) die von 12S Lithium-Polymer-
Akkumulatoren mit einer Spannung von 43.9 V ver-
sorgt werden. Die maximale elektrische Eingangs-
leistung liegt bei etwa zweimal 4 KW. Die zwei ge-
genlaufigen Zugpropeller haben einen Durchmesser
von 55 cm. Mit der Akkukapazitdt von zweimal 10
Ah ergibt sich eine maximale Flugdauer von etwa 25
Minuten.

Die Steuerung erfolgt Gber eine Fernsteuerung der
Firma Jeti, mit folgende Messwerte aufgenommen
werden kdnnen:

e Fluggeschwindigkeit

e Rotordrehzahl
e Stromverbrauch
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43.

Bei der Ubertragung der Ergebnisse vom Modell auf
groRerskalige Anwendungen sind direkte Schliisse
nicht mdglich. Ahnlichkeitsgesetze geben Auf-
schluss Uber den Einfluss der Skalierung auf die
aerodynamischen und flugmechanischen Beziehun-
gen und sind bei der Auswertung zu beachten.

4.3.1.

Ahnlichkeitsbeziehungen

Reynoldszahl

Die Reynoldszahl gibt das Verhéltnis von Tragheits-
kraften zu Reibungskréften an. Sie ist definiert als
Produkt aus der Anstrémgeschwindigkeit V und
charakteristische Lange 1 dividiert durch die kinema-
tische Zahigkeit der Luft v:

(12)

Aufgrund kleiner Lauflangen und geringer Rotorradi-
en musste der skalierte Rotor wesentlich hdhere
Drehzahlen aufbringen, um gleiche Reynoldszahlen
wie bei Originalrotoren zu erreichen. Soll das dyna-
mische Verhalten des Tragschraubers ebenso un-
tersucht werden, sind wesentlich héhere Drehzahlen
allerdings nicht erwiinscht.

Daher wird der skalierte Tragschrauberdemonstrator
bei geringeren Reynoldszahlen im Rotorbereich
betrieben als ein manntragender Tragschrauber. Es
zeigen sich zwei Haupteffekte bezlglich der Pro-
filaerodynamik:

e Der Anstieg des Nullwiderstandes
e Das Absinken des Maximalauftriebes

4.3.2. Machzahl

Die Machzahl ist eine Ahnlichkeitskennzahl, die die
Anstrémgeschwindigkeit V' in Bezug auf die Schall-
geschwindigkeit a angibt.

Ma =

\Y
(13) —
a

Machzahleffekte sind auch an Tragschrauberrotoren
spurbar vorhanden. Steigende Machzahlen fuhren
zu einem Anstieg des Auftriebsgradienten und des
Widerstandbeiwerts [8]. Ebenso treten abhangig von
der Profildicke im hohen Unterschallbereich lokal
Uberschallgeschwindigkeiten am Profil auf, die Sto-
Re und damit erhdhte Profilwiderstdnde verursa-
chen. Da die Machzahlen am skalierten Versuchs-
trager eher geringer ausfallen, sind die Effekte vor
allem bei Ubertragungen auf den Originalrotor zu
beachten. Der Einfluss des anwachsenden Wider-
stands limitiert beispielsweise die maximal erreich-
bare Rotordrehzahl und damit auch das maximale
Lastvielfache des Tragschraubers.
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4.3.3. Fortschrittsgrad

Wichtig bei der Auslegung des skalierten Versuchs-
tragers ist die Betrachtung des Verhaltens des Ge-
samtrotorsystems. Das Flugverhalten des Trag-
schraubers ist stark abhéngig von dem Fortschritts-
grad des Rotors (Gl.(2)). Bei ahnlichen Rotorkenn-
gréRen und gleichem Fortschrittsgrad ist das Verhal-
ten bezlglich Rotoranstellwinkel und Schlagwinkel
vergleichbar (GI.(10) und Gl.(4)). Die Rotordrehzahl
eines Tragschraubers héngt im Wesentlichen von
Profilparametern, Rotorradius und Rotorblatttiefe,
der Masse und der Luftdichte ab (GI.(1)). Durch die
Auswahl von Rotorradius, Rotorblatttiefe, Profil- und
Einstellwinkel I&sst sich eine geeignete Auslegungs-
drehzahl fir den Versuchstrager vorgeben. Es ergibt
sich der Fortschrittsgrad als Funktion der Ge-
schwindigkeit und der Drehzahl. Mit Hilfe einer ge-
anderten Kreisflachenbelastung kann die Drehzahl

und damit der Verlauf von 4, angepasst werden.

Damit ist bei gleichen oder ahnlichen Rotorparame-
tern der Geschwindigkeitsbereich &hnlichen Rotor-
verhaltens ebenso skalierbar.

4.3.4. Tragheitsmoment des Rotors

Das Tragheitsmoment des Rotors beeinflusst die
kinetische Energie:

(14) Ekin,R = ‘IR 'Qli

Desto héher das Tragheitsmoment des Rotors ist,
desto langsamer &ndert sich die Rotordrehzahl ei-
nes autorotierenden Rotors bei Anderungen der
Anstrémung. Fir eine approximierte Darstellung des
Rotors als i Punktmassen.

_ L2
L= m:r,
i

Das Trégheitsmoment des Rotors andert sich sich
sehr stark aufgrund der Skalierung. Betrachtet man
den Rotor als Balken, der in all seinen Abmalfien
verkleinert wird, so wird sich das Volumen und damit
auch die Masse in der dritten Potenz verringern. Der
Rotor wiegt 1/8 des Originalrotors. Gleichzeitig geht
der Abstand vom Drehzentrum quadratisch in die
Berechnung ein. Daher hat der halb so grof3e Rotor
ein etwa 32-fach geringeres Tragheitsmoment im
Vergleich zum Originalrotor.

(15)

4.4.

Seit der Inbetriebnahme im Juni 2016 konnten be-
reits einige Versuchsreihen durchgefiihrt werden.

Erste Testergebnisse

4.4.1. Standschubmessung

Fur die Standschubmessung wurde der Tragschrau-
ber am Mast in Hohe der Propellerschubachse fi-
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xiert. Das Zugseil wurde an einem Kraftmessgerat
befestigt und der Propellerschub sukzessive erhdht
(Abbildung 8).

Abbll 8: Aubau der Stndschubmessung

Mit Kenntnis der vorhandenen Spannung von 43.9V
|&sst sich die Motoreingangsleistung ermitteln:
(16) P, =1-439V

Die Motorkennlinie vom Motorhersteller gibt Auf-
schluss Uber den zu erwartenden Motorwirkungs-

grad 7,,, abhangig von der Stromaufnahme [9].

Der Motorwirkungsgrad steigt von ca. 80 % bei ge-
ringer Stromaufnahme von ca. 10A auf 92 % mit
konstantem Verlauf bei hoher Stromaufnahme ab
ca. 50A.

(17) Pror = Por Mo
Tabelle 2 fasst die Messergebnisse und die berech-

neten Eingangsleistungen des Propellers zusam-
men.

Tabelle 2: Werte der Standschubmessung (* Messung)

1 [A] FProp [N] * PEl [W] 77M0t PM()t [W]
11 55 483 0.80 | 386

20 82 878 0.85 | 746

28 112 1229 0.90 | 1106

50 165 2195 0.92 | 2019

88 234 3863 0.92 | 3554

90 240 3951 0.92 | 3635

4.4.2. Flugversuch

Im Flugversuch zeigte sich, dass der Versuchstrager
Uber sehr gutmuitige Flugeigenschaften verfiigt. Die
Reaktionen auf Steuereingaben des Piloten sind
leicht vorhersagbar und stabil, so dass er nach ge-
ringer Eingewdhnungsphase an verschiedene Pilo-
ten Ubergeben werden konnte. Der Start ist sehr
einfach durchfihrbar, da nach der Vorrotation auf
Flugdrehzahl ein getrimmter Start allein durch Schu-
berhéhung mdglich ist. Ohne Windeinflisse sind
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Steuereingaben kaum nétig. Dieses gutmitige Ver-
halten ist auf die Spornradauslegung zurtckzufiih-
ren, Der Rotor ist automatisch angestellt, wenn sich
der Steuerknlppel in Neutralstellung befindet.

Die gegenlaufigen Propeller ermdéglichen Schubvari-
ationen ohne Reaktionsmomente der Propeller und
Triebwerke auf den Rumpf. Aufgrund des grofien
Propellerschubs und der hohen Vorrotationsdreh-
zahl ist die Startrollstrecke sehr kurz (unter 5 m bei
Windstille).

Die Minimal benétigte Leistung wurde bei einer
Fluggeschwindigkeit von etwa 50km/h erflogen. Bei
groBen Fluggeschwindigkeiten steigt der Leistungs-
bedarf allerdings massiv an. Dies deutet auf einen
grofRen Widerstand der Rumpfstruktur hin.

Uber die Fernsteuerung konnten Messwerte wie
beispielsweise die Rotordrehzahl und die Flugge-
schwindigkeit aufgezeichnet und ausgewertet wer-
den (Tabelle 3 und Tabelle 4).

Tabelle 3: Rotordrehzahlen bei verschiedenen
Geschwindigkeiten

~60
~430

Fluggeschwindigkeit V [km/h] =0
Rotordrehzahl 7, [U/min] ~400

Bislang stutzen sich die Ergebnisse auf einzelne
Messungen, die durch weitere Versuchsreihen aus-
gebaut und verifiziert werden sollen.

4.5.

Aus den Testergebnissen lassen sich erste Ruick-
schliisse bezlglich der zu erwartenden Flugleistun-
gen ziehen.

4.5.1.

Auswertungen

Propellerschub

Um den Propellerschub im Flug zu berechnen wird
ein iteratives Verfahren nach [10] genutzt. Bekannt
sind der Standschub und der zugehérige Stromfluss.
AuBerdem ist der Stromfluss im Flug bekannt. Un-

bekannt ist der Propellerwirkungsgrad 7;,,, die indu-
zierte Geschwindigkeit v, der induzierte Wirkungs-

grad 7, und der Schub im Flug.

Folgende Beziehungen werden fir Ermittlung des
Standschubes genutzt. Der Propellerschub ergibt
sich aus der Motorleistung zu:

-P,
(18) FPmp — nPropV Mot

Der Propellervortriebswirkungsgrad setzt sich aus
zwei Anteilen zusammen:

(19) nProp = 770 .771'
20 -V
(20) T Vv,
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@ V= (V/D+ (VA7 + (B, (20 pSy,,))

Fur die Bestimmung des Propellerwirkungsgrades
wird die Standschubformel verwendet

22)  Fpo =20 Sy )" (00 By P

Der Motorwirkungsgrad bei verschiedenen Strom-
flissen und Drehzahlen ist bekannt (siehe Tabelle
2). Somit kann die Eingangsleistung am Propeller
bestimmt werden. Aus den durchgefiihrten Messun-
gen und der Berechnung mit Gl.(22) wird ein als
konstant approximierter Propellerwirkungsgrad er-
mittelt:

1, = 0.48

Mit einem Startwert fur Mprop AUS Gl.(19) (22) wer-

den die verbliebenen GréRen berechnet und die
Berechnungen mit dem jeweils neu erzielten Ge-
samtwirkungsgrad als Eingang zur Schubberech-
nung so lange durchgefiihrt, bis die Ergebnisse kon-
vergieren.

Die Anwendung dieser Formeln fur die zwei gemes-
senen Stromwerte im Flugtest ist in Tabelle 4 darge-
stellt.

Tabelle 4: Stomverbrauch und berechneter Schub bei
verschiedenen Geschwindigkeiten

Fluggeschwindigkeit V [km/h] | 60 | 90
Strom | [A] 25 |57

Schub F,,, (berechnet) [N] 61 | 84

Rotordrehzahl

Zur Berechnung der Rotordrehzahl werden die ae-
rodynamischen Eigenschaften des Rotorblattprofils
bendtigt.

Mit dem aerodynamischen Berechnungstool XFOIL
[11] werden die profilspezifischen Charakteristika bei
einer Reynoldszahl von Re=0.6-10° ermittelt. Die-
se Reynoldszahl tritt etwa bei 70% des Rotorradius
bei einer Rotordrehzahl von n, =430 U/min auf.

Das verwendete Rotorblattprofil entspricht einem
Eppler Profil (Eppler220) mit verringerter Dicke.
Diese betragt beim Versuchstrager lediglich 10%
anstatt der originalen 11.5%. Die Wélbung wurde bei
der Berechnung auf 21% reduziert. Abbildung 9
zeigt die berechnete Profilpolare.

4.5.2.
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Abbildung 9: Polare des Rotorblattprofils (modifizier-
tes Eppler 220)

Com 1l

Die Profilpolare wird fur die weitere Auswertung
durch folgende lineare Funktionen angenéhert:

(23) Cup ®Cupo+2-7-ay

1

Cyp =
e

(24) “Cop

Fur das Profil wird eine mittlere Profilgleitzahl im

Bereichvon C ., ~ 0.3...0.8 approximiert:

ABI
ng =65 .

Der Nullauftriebsbeiwert bei a, =0 kann ebenso
der Polare in Abbildung 9 entnommen werden.

C o = 0.16
Die Konstanten in Gl.(1) ergeben sich damit zu:

K,y ~0.162
K, ~—0.014

K,, ~—0.416

Gl. (1) kann fur den relevanten Geschwindigkeitsbe-
reich ausgewertet werden. Die Umrechnung in
U/min geschieht nach:

(25) ng=Q, —

T

Die Rotordrehzahl steigt mit der Fluggeschwindigkeit
von etwa 400 U/min im senkrechten Sinkflug auf 500
U/min bei etwa 100 km/h an (Abbildung 10). Die
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zwei Messpunkte liegen sehr nah an der theoreti-
schen Kurve.

520

500+

480

460

ne [U/min]

440+

420

400

380 1 i i L
0 20 40 60 80 100
V [km/h]
Abbildung 10: Rotordrehzahl des Versuchstriagers iiber der
Fluggeschwindigkeit (Messwerte (o))Widerstand

Der Rotorwiderstand wird uber die Gleichungen (8)
bis (10) berechnet.

Die Konstanten ergeben sich fur den Rotor des ska-
lierten Versuchstragers zu:

K,, ~—0.103
K, ~0.011

K,, ~0.040

Damit ergibt sich ein Rotorwiderstand von:

W, ~24N bei 60 km/h und
W, =14 N bei 90 km/h.

Eine exakte Bestimmung des parasitdren Wider-
standes ist aufgrund der komplexen Geometrie und
der aerodynamischen Auslegung des Demonstrators
mit vielen Verstrebungen und Kabeln nur mit Hilfe
umfassender Messreihen mdoglich. Der Wider-
standsbeiwert kann Gber

(26) W, =W -W,

abgeschatzt werden. Mit den berechnet Werten des
Propellerschubs (Tabelle 4) und GI. (18) ergibt sich
die in Tabelle 5 dargestellte Widerstandsbilanz.
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Tabelle 5: Berechneter Widerstand bei verschiedenen
Geschwindigkeiten

V [km/h] 60 |90
W =F,,, [N](Tabelle 4) 61 | 84
W, [N] (GL. (8) bis (10)) 24 | 14
W, [N] (GL.(26)) 37 |70

Aus Gl. (11) ergibt sich:

W,
(27) Serz;7f§7

Mit den Werten aus Tabelle 5 ergibt sich:

S, - C,, =0.22 bei 60 km/h und
S, -C,» = 0.18 bei 90 km/h.

Mit dem Mittelwert von
S,-C,, ~02m?

kann der Widerstand Uber der Fluggeschwindigkeit
berechnet werden (Abbildung 11).

120

100+

801

W N]

601

40}

20t

0
20

60 80
V [km/h]

Abbildung 11: Errechnete Widerstandskurve des

Versuchstragers ilber Strommessungen berechnete

Schubwerte (0)

40 100

Die Kurven sind mit einer Unsicherheit aufgrund von
eingeschrénkten Messgenauigkeiten und den ange-
nommenen Werten des Propellerwirkungsgrades
behaftet.

Der berechnete minimale Widerstand bei 50 km/h
betragt etwa 52 N. Das Verhaltnis Auftrieb zu Wi-
derstand liegt bei etwa

E~ 23kg-9.81m/s* _
52N

43.

Es wird deutlich, dass der parasitdre Widerstand
oberhalb von etwa 50 km/h dominiert.
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Bei 80 km/h betragt der Anteil des parasitédren Wi-
derstandes bereits 75% des Gesamtwiderstandes.

5. BEWERTUNGEN UND VERGLEICHE

Tabelle 6 stellt wichtige Grolken des skalierten Ver-
suchstragers und des Referenztragschraubers ge-
genliber. Dabei wird der ,Reiseflug” bei einer Ge-
schwindigkeit leicht Uber der Geschwindigkeit des
geringsten Widerstandes definiert.

Tabelle 6: Vergleich von KenngréRen des skalierten
Versuchstriagers und des Referenztragschraubers

Skalierter | Referenz
Versuchs- | MTOsport
trager

m_[kg] 23 392
S, [m?] 10.9 55
(m-g)/ S, IN'm? 20.7 70.0
v ,Reiseflug” [km/h] 60 100
n, ,Reiseflug” [U/min] 430 324
My Reiseflug” [1] 0.20 0.19
V5 [km/h] 297 524
Mag [1] 0.24 0.42
Reg [10°] 0.60 1.95

In Tabelle 6 ist erkennbar, dass

die Rotorkreisflachenbelastung des skalier-
ten Versuchstrégers weniger als 1/3 gegen-
Uber dem Referenztragschrauber entspricht,
der Fortschrittsgrad beider Vehikel im Rei-
seflug sehr dhnlich ist,

die Machzahl an der Blattspitze beim ska-
lierten Versuchstrager deutlich kleiner ist.

Beim MTOsport ist die Geschwindigkeit des gerings-
ten Widerstands bei 90 km/h gegeben. Der Ver-
suchstrager zeigte bei ca. 50 km/h einen minimalen
Leistungsbedarf (vgl. Abbildung 11).

5.1. Rotoraerodynamik

Aufgrund der kleineren Reynoldszahlen ist zu erwar-
ten, dass der skalierte Versuchstrager aerodyna-
misch schlechter abschneidet als der manntragende
MTOsport.

Tabelle 7 zeigt einen Vergleich der Profilaerodyna-
mik der beiden Fluggerate.
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Tabelle 7: Vergleich der aerodynamischen
Eigenschaften der Blattprofile

Skalierter Ver- | Referenz
suchstrager MTOsport

Profil | Eppler 220 (modi- | NACA 8-H-12
fiziert)

ng, ~ 65 ~ 80

C o | #0.16 ~0.24

Die Profilgleitzahl ist beim skalierten Versuchstrager
um etwa 19% schlechter als beim Referenztrag-
schrauber [2]. Dies liegt in erster Linie an der
kleineren Reynoldszahl.

Das beste Gleitverhdltnis E=A/W liegt bei beiden
Vehikeln etwa gleich bei 4.3. Der Grund fur dieses
bemerkenswerte Ergebnis ist die deutlich kleinere
Rotorkreisflachenbelastung des skalierten Versuchs-
tragers.

Im unteren Geschwindigkeitsbereich dominiert der
durch die Ruckneigung des Rotors verursachte Wi-
derstandsanteil. Da die Fortschrittsgrade des Rotors
des skalierten Versuchstragers bereits bei geringe-
ren Geschwindigkeiten erreicht werden ist auch der
Ruckneigungswinkel des Rotors bereits bei geringe-
ren Geschwindigkeiten im Vergleich zum Referenz-
tragschrauber stark verringert. Der Referenztrag-
schrauber weist bei einer Geschwindigkeit 90 km/h
den geringsten Verbrauch auf. Der Versuchstrager
bereits bei einer Geschwindigkeit von 50 km/h. Die
Fortschrittsgrade und damit auch die Rulcknei-
gungswinkel des Rotors sind bei diesen Geschwin-
digkeiten vergleichbar.

5.2. Rotationsenergie

Einen weiteren Hinweis auf dhnliches Systemverhal-
ten kann Gber den Vergleich der Verhaltnisse von
kinetischer Energie der Translation und der Rotation
erfolgen.

Rotation:
1
(28) Eing = 5 Iy 'le
Translation:
(29) Eyr= % -m-V?

Tabelle 8: Vergleich der kinetischer Energie der Trans-
lation und der Rotation

Skalierter Referenz
Versuchstrager | MTOsport
E. 2.8 kJ 109 kJ
kin,R
Ekin,T 3.2kJ 151 kJ
Ekin,R /Ekin,T 0.88 0.72
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Auch wenn die GréfRenordnung insgesamt unter-
schiedlich ist, so ist die Aufteilung von Rotorenergie
und kinetischer Energie im Reiseflug ahnlich. Da der
Anteil der Rotationsenergie des Rotors beim skalier-
ten Versuchstrager héher ist, ist zu erwarten dass
der Drehzahlabfall bei einer Verzégerung des Flug-
gerates beim Versuchstrager langsamer ausfallt als
beim Referenztragschrauber.

6. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Ein skalierter Versuchstrager, der eine neue opti-
mierte Konfiguration eines zweimotorigen Trag-
schraubers représentiert, wurde konzipiert und er-
probt. Folgende Ergebnisse lassen sich festhalten:

e Die erwarteten Vorteile hinsichtlich Start-
und Flugeigenschaften wurden bestatigt.

e Die Naherungsformeln zeigen beim skalier-
ten Versuchstréger sinnvolle Ergebnisse.

Bezilglich der Konfigurationswahl haben sich die
Erwartungen an das Handling erfillt. Der Startvor-
gang konnte im Ablauf vereinfacht werden, Reakti-
onsmomente bei Schubanderungen um die Hoch-
und Langsachse wie sie vom Referenztragschrauber
bekannt sind, sind beim Versuchstréger nicht fest-
stellbar. Die Landung ist auch mit der Spornradan-
ordnung problemlos durchfuhrbar, wobei Versuche
fur Seitenwindlandungen und Starts derzeit aller-
dings noch ausstehen.

Eine wichtige Voraussetzung fur die Verwendbarkeit
der Naherungsformeln ist eine ausreichend gute
Vorhersage der Profilcharakteristik im Sinne einer
mittleren Gleitzahl im unteren positiven Anstellwin-
kelbereich und eines passenden Nullauftriebsbei-
werts.

Die nachsten ausstehenden Versuche mit dem ska-
lierten Versuchstrager in Bezug auf die die Bewer-
tung der Konfiguration sind Starts und Landungen
mit Seitenwind. Aulierdem soll die Enveloppe erflo-
gen und vermessen werden. Danach kénnen Effekte
eines verédnderten Rumpfanstellwinkels und die Ein-
flisse der Querruder und der Landeklappe betrach-
tet werden. Ziel ist es den Versuchstrdger mit einem
vergréRerten Tragfligel auszurtsten, um einen sig-
nifikanten Auftriebsanteil durch den Fligel generie-
ren zu kénnen. Der parasitare Widerstand sollte so
weit wie mdglich verringert werden, da dieser den
Gesamtwiderstand derzeit dominiert.

Im Rahmen weiterer gegenwaértiger Aktivititen am
DLR wurden Tragschrauber fir den Frachttransport
als konzeptuell geeignet identifiziert. Im Rahmen
dieser Forschung werden Studien nétig, die einen
automatischen Flug des Tragschraubers inklusive
des Starts und der Landung untersuchen und um-
setzen. Zur Unterstutzung dieser Forschung wird der
unbemannte Versuchstrager wichtige Erkenntnisse
liefern und als Versuchsplattform herangezogen.
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Nomenklatur
GroRe Bezeichnung
a Schallgeschwindigkeit
Ag Rotorauftrieb
Czn Nullauftriebsbeiwert des Blattes
C Auftriebsbeiwert des Blattes
Coum Widerstandsbeiwert des Blattes
Cyp Parasitérer Widerstandsbeiwert
E E Kinetische Energie (translatorisch
kin,T 7 ~kin,R und rotatorisch)
Frorop Schubkraft des Propellers
F, Rotorkraft
g Erdbeschleunigung
I/ Stromstarke
I Tragheitsmoment des Rotors
Kz01Kz0K7,» | Konstanten zur Berechnung der Ro-
K, tordrehzahl
Konstanten zur Berechnung des
Koo Ko Ky, Rotoranstellwinkels
K K Konstanten zur Berechnung des
po T Tp Schlagwinkels
Ma (MaS ) Machzahl (Blattspitze)
1 Lange
m Masse
my, Blattmasse
n Drehzahl
N, Gleitzahl
g Rotordrehzahl
P, Motorleistung
P Elektrische Leistung
T Rotorradius
Re(Rey) Reynoldszahl (Blattspitze)
SP Stirnflache
SR Rotorkreisflache
S, Propellerflache
rop
ty Blatttiefe
TB Teeter Bolt
F F Schub, Standschub
Prop ’ = Prop,0
v, Induzierte Geschwindigkeit
v, V. Fluggeschwindigkeit, Blattspitzenge-
S schwindigkeit
w Widerstand des Tragschraubers
W, Parasitarer Widerstand
f Rotorwiderstand
a Anstellwinkel
s Blattanstellwinkel
a Rotoranstellwinkel
B Schlagwinkel
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B Maximaler Schlagwinkel

£y Blatteinstellwinkel

7, Propellerwirkungsgrad

n Induzierter Wirkungsgrad

Morop Propellervortriebswirkungsgrad
Dior Motorwirkungsgrad

Ly Fortschrittsgrad

[ kinematische Zahigkeit

P Luftdichte

Wy Azimuthwinkel

Q, Winkelgeschwindigkeit des Rotors
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