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Kurzfassung

Zur Verbesserung des Leistungsbedarfs von Multicoptern wurde eine Entwick-
lungsumgebung zur numerischen Optimierung von Propellern generiert. Hier-
fir wurde auf Grundlage von EntwurfsgréBen eine parametrische Beschrei-
bung der Propellergeometrie formuliert, welche Uber Bezierkurven in die raum-
liche Darstellung Gberflihrt wird. Die Suche nach einer hinsichtlich der vor-
gegebenen Zielfunktion guinstigeren Propellergeometrie erfolgt mit Hilfe eines
evolutionsbasiertem Algorithmus. Ziel der Optimierung ist die Reduzierung der
Antriebsleistung bei gleichbleibendem Propellerschub unter Einhaltung von
mechanischen und fertigungstechnischen Randbedingungen. Zur Berechnung
der aerodynamischen Eigenschaften der Propeller wurden die als inkompres-
sibel und stationar vereinfachten Navier-Stokes-Gleichungen mit einem Stro-
mungsléser aus dem Open-Source-Softwarepaket OpenFOAM numerisch ge-
|6st. Die notwendige Zerlegung des Rechengebiets zur Anwendung der Finite-
Volumen Methode wurde mit dem Open-Source Programm Salome automa-
tisiert. Als Anwendungsbeispiel wurde der Propeller des Autel X-Star Premi-
um Quadrocopters optimiert. Hierbei wurde zunéchst die numerische Propel-
lersimulation mit experimentellen Prifstandsergebnissen fur unterschiedliche
Drehzahlen validiert. Wahrend des Optimierungslaufs wurde eine hinsicht-
lich der Zielfunktion verbesserte Propellergeometrie identifiziert. Die nume-
risch vorhergesagten aerodynamischen Eigenschaften der Propellergeometrie
konnten durch die Fertigung von Prototypen auch experimentell bestatigt wer-
den.






Abstract

In order to reduce the power consumption of multicopters, a numerical design
framework for propellers was generated. The propeller geometry is paramete-
rized by design variables, which are converted into Bezier curves representing
the three-dimensional model. An evolutionary algorithm is used to find impro-
ved geometries in a given design space. Target of the optimization is to reduce
the propeller’s power consumption while maintaining thrust. Additional mecha-
nical and manufacturing constraints are taken into account. The aerodynamic
properties of the propeller are determined by solving the steady and incom-
pressible Navier-Stokes equations using a solver of the open source CFD soft-
ware package OpenFOAM. To apply the finite volume method a discretization
of the fluid domain is necessary, which was automated using the open source
program Salome. This optimization method was applied to the propeller of the
Autel X-Star Premium quadrocopter. As a first step, the numerical propeller si-
mulation was validated against experimental data generated on a test bench at
different rotational speeds. According to the design goal, the optimization loop
identified an improved geometry. The numerically predicted aerodynamic pro-
perties of the optimized propeller geometry have been confirmed by prototype
measurements.
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1 Steigerung der Schwebeflugzeit
eines Multicopters

Als Multicopter werden senkrecht startende und landende Fluggerate bezeich-
net, welche den notwendigen Auftrieb durch mehrere in Auftriebsrichtung an-
geordnete Propeller erzeugen, wobei jeder Propeller einzeln durch einen Elek-
tromotor angetrieben wird. Die Anzahl dieser Antriebseinheiten entspricht meist
einem Vielfachen von 2, so dass der Ausgleich des auftretenden Drehmoments
durch die gleiche Anzahl links- und rechts-drehender Propeller gewahrleistet
ist. Im Gegensatz zu den bei klassischen Hubschraubern Ublichen Rotoren
sind Propeller nicht in der Lage ihren Einstellwinkel wéhrend eines Umlaufs zu
variieren. Die Steuerung eines Multicopters erfolgt daher durch die individuel-
le Anpassung der Propellerdrehzahl und der damit einhergehenden Anderung
von Schub und Drehmoment, wie in Abb. exemplarisch fir einen Quadro-
copter dargestellt. [35]

S S SRR S |
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Abb. 1.1: Schematische Darstellung der Flugsteuerung eines Quadrocopters mit am
Propeller auftretendem Schub (rot) und Drehmoment (blau), sowie der resul-
tierenden Flugbewegung (schwarz) fir die Flugzustdnde Schwebeflug (A),
Steigflug (B), Drehung um die Hochachse (C) und Vorwartsflug (D)

\
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Die gré3te Verbreitung haben Multicopter im Modellflugsektor, wo sie als soge-



1 Steigerung der Schwebeflugzeit eines Multicopters

nannte ,Ready-to-Fly“-Modelle angeboten werden. Diese Flugmodelle zeich-
nen sich besonders durch ihre einfache Bedienung aus, welche durch den
Einsatz von Positions-, Lage- und Ratenregelung sichergestellt wird. Zuneh-
mend finden Multicopter aber auch Anwendung im kommerziellen Einsatz wie
zum Beispiel fir Kameraaufnahmen oder Uberwachungsaufgaben. [7, [19] Seit
einiger Zeit machen immer wieder Ankindigungen von Unternehmen Schlag-
zeilen, welche Multicopter fur die autonome Auslieferung von Paketen oder
Waren einsetzen wollen. [2, 12, 21] Neben unbemannten Fluggeraten werden
aktuell auch mehrere bemannte Multicopter entwickelt, wie der Volocopter der
Firma e-volo mit insgesamt 18 Zweiblattpropellern und der entsprechenden
Anzahl Elektromotoren. Die chinesische Firma Ehang entwickelt aktuell einen
einsitzigen Multicopter mit 8 Propellern, wobei jeweils zwei Propeller in ko-
axialer Anordnung an einem Ausleger angebracht sind. Ein ahnliches Konzept
wird auch von Airbus entwickelt, welches vier Personen beférdern soll. Jeder
der vier Ausleger in Hochdeckerkonfiguration tragt auch beim CityAirbus zwei
Propeller in koaxialer Anordnung. Zur Steigerung der Effizienz, Verbesserung
der Akustik und aus Sicherheitsgriinden ist geplant die koaxialen Antriebsein-
heiten als Mantelpropeller auszufihren.

Die Energieversorgung von Multicoptern wird in der Regel durch Akkumula-
toren bereitgestellt. Dadurch ist die maximal wahrend eines Fluges zur Verfi-
gung stehende Energie durch die Akkumasse mg und die Energiedichte w des
Akkus limitiert. Die maximale Schwebeflugzeit t;, kann mit der Schwebefluglei-
stung P, des Multicopters ermittelt werden:

Phth: MpWwW (11)
Die Schwebeflugleistung eines Multicopters mit n,, Propellern kann durch
P, = (n,P; (1.2)

beschrieben werden, wobei der Faktor ¢ die Summe aller Verlustleistungen
des realen Multicopters in Bezug auf die ideale induzierte Leistung der Pro-
peller n, P; berticksichtigt. Ersetzt man in Gleichung die Schwebefluglei-
stung durch Gleichung und drtckt die ideale induzierte Leistung durch
das Produkt aus Schub und induzierter Geschwindigkeit aus, folgt eine For-
mulierung fur die Flugzeit in Abhangigkeit der Akkumasse, wie diese auch von
Sverdlov verwendet wird: [41]

wD,/Zpn
t, — R L S (1.3)
Cg2 (Mo + mp)?2




1.1 Verfahren fir den aerodynamischen Propellerentwurf

Der Durchmesser eines Propellers wird mit D bezeichnet und die Luftdichte
durch p dargestellt. my beschreibt die Abflugmasse des Multicopters abzig-
lich der Akkumasse. Unter der Annahme konstanter Verlustleistung ¢ folgt aus
Gleichung (1.3), dass die ideale Akkumasse der doppelten Strukturmasse m,
entspricht und eine weitere Steigerung der Akkumasse zu einer Reduktion der
Schwebeflugzeit flihrt. Nach Gleichung fhhrt ein gréBerer Propellerdurch-
messer zu einer Steigerung der Schwebeflugzeit. Hierbei muss jedoch bertick-
sichtigt werden, dass fiir die Verwendung von gréB3eren Propellern auch gréi3e-
re Ausleger notwendig sind und daher die Strukturmasse steigt. Deshalb kann
dieser Parameter wie auch die Propellerzahl nicht isoliert betrachtet werden.
Fir eine gegebene Konfiguration ist daher zur Steigerung der Schwebeflug-
zeit eine moglichst effiziente Nutzung der zur Verfigung stehenden Energie
notwendig. Den Haupteinfluss haben hierbei die Effizienz des elektrischen An-
triebs, der Wirkungsgrad des Propellers und die Abstimmung des Propellers
an den Betriebsbereich des Elektromotors. Fir die Optimierung eines Propel-
lers ist daher eine mdglichst genaue Vorhersage der aerodynamischen Eigen-
schaften unabdingbar.

1.1 Verfahren fir den aerodynamischen
Propellerentwurf

An der Entwicklung von Propellern fir den Antrieb motorisierter Flugzeuge
wurde bereits im 19. Jahrhundert gearbeitet. Entsprechend umfangreich ist
die Literatur Gber die Entwicklung der zugrundeliegenden Theorien und Me-
thoden. Einen sehr guten Uberblick tber die historische Entwicklung geben
Wald und Morgado. [30, 42]

Am weitesten verbreitet fur die Abbildung der aerodynamischen Eigenschaften
von Propellern sind Verfahren basierend auf einer Kombination von Blattele-
menttheorie und Impulstheorie. [9, 10,16, 30, 32] Dabei wird der Propeller ent-
sprechend der, bereits 1892 durch Drzewiecki beschriebenen, Blattelement-
theorie in voneinander unabh&ngige Segmente mit konstanten Eigenschaften
unterteilt. [11] FUr jedes Blattelement wird an der radialen und azimutalen Posi-
tion der effektive Anstellwinkel und die Anstrdmgeschwindigkeit bestimmt und
damit die am Profilschnitt auftretenden Krafte und Momente ermittelt. Hierflr
mussen die Polaren der aerodynamischen Profile bekannt sein, welche durch
Messungen oder Berechnungen bestimmt werden. [32] Durch Integration tber
die Blattelemente lassen sich die aerodynamischen Eigenschaften des Pro-
pellers berechnen. Zur Ermittlung der durch den Rotor induzierten Strémungs-
geschwindigkeit wird die Impulstheorie verwendet, welche durch Rankine und
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Froude 1889 beschrieben wurde. [37] Zur Bertcksichtigung des Einflusses der
Propellernabe, der endlichen Blattspitze und der Rotation im Nachlauf werden
zusétzliche Modelle herangezogen, welche bis heute angepasst und verbes-
sert werden. [30} 134] Die Impulstheorie formuliert den Einfluss des Propeller-
nachlaufs auf die Propellerebene, ohne diesen physikalisch abzubilden. Eine
physikalische Modellierung des Nachlaufs wird durch die Anwendung von auf
Potentialwirbeln basierenden Verfahren mdéglich. [25] Abhéngig von der geo-
metrischen Beschreibung der Wirbelposition kénnen diese Verfahren in zwei
Klassen eingeteilt werden. Bei Verfahren mit vorgeschriebener Wirbelbahn
kann die Position der Potentialwirbel vorab in Abhangigkeit einiger Parameter
wie zum Beispiel Schubbeiwert und Fortschrittsgrad bestimmt werden. Die-
se vordefinierten Wirbelbahnen stlitzen sich in der Regel auf experimentelle
Untersuchungen. [23] Bei Verfahren mit freier Wirbelposition werden ausge-
hend von einer Startgeometrie die induzierten Geschwindigkeiten im Nachlauf
bestimmt und die Position der Wirbel iterativ angepasst. [36] Zur Modellie-
rung des Propellerblattes kann das Traglinienverfahren verwendet werden, wo-
bei die notwendige Auftriebsverteilung durch die Blattelementtheorie ermittel
wird. [25] Die Anwendung dieser Modellierung ist zur Beschreibung der Ro-
toraerodynamik sehr weit verbreitet. [18] Um die gegenseitige Beeinflussung
der einzelnen Blattsektionen besser abbilden zu kdnnen werden Wirbelgitter-
oder Panelverfahren verwendet. [17, [22] Hierbei bilden Panelverfahren auch
den Dickeneffekt des Propellerblattes ab, wobei der Einfluss der Viskositat des
Fluids ohne eine zusatzliche Modellierung unberlcksichtigt bleibt.

Ganz ohne zuséatzliche Modellierung der induzierten Geschwindigkeiten bzw.
des Nachlaufs kommen Verfahren aus, welche numerisch eine Naherungs-
I6sung der Euler- oder Navier-Stokes-Gleichungen ermitteln. Diese kontinu-
umsmechanischen Gleichungssysteme beschreiben die Erhaltung von Masse,
Impuls und Energie im Fluid, wobei die Euler-Gleichungen durch Vernachlas-
sigung der Viskositat und Wéarmeleitung aus den Navier-Stokes-Gleichungen
abgeleitet werden kénnen. [13] Die am weitesten verbreiteten und entwickel-
ten Verfahren zur Lésung dieser Gleichungssysteme basieren auf der Finite-
Volumen Methode. Dabei wird der relevante Stromungsbereich in ein kontinu-
ierliches Rechengitter, bestehend aus einzelnen Elementen, unterteilt. Uber
ein Element des Rechengitters werden konstante Werte der Erhaltungsgré-
Ben angenommen, welche sich in Abwesenheit von Quellen und Senken nur
durch den Fluss tber den Elementrand andern. Ausgehend von Startwerten in
den einzelnen Elementen wird die approximierte Lésung iterativ bestimmt. [3]
Bei geeigneter Diskretisierung und entsprechender Modellierung der Turbu-
lenz im Strdmungsfeld konnte Uber einen weiten Betriebs- und Einsatzbereich
von Propellern eine sehr gute Ubereinstimmung von Berechnungsergebnissen
mit experimentellen Daten gezeigt werden. [4, 5] |14} 140, 46]
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Um auf Basis dieser aerodynamischen Verfahren einen Propeller fiir einen be-
stimmten Auslegungspunkt zu entwerfen, werden Optimierungsverfahren ein-
gesetzt. Bei diesen Verfahren geht es nicht um das Auffinden eines globa-
len Optimums, sondern darum, ausgehend von einem gegebenen Startpunkt
eine Verbesserung der Eigenschaften hinsichtlich einer definierten Zielfunk-
tion zu erreichen. Fur die kombinierte Blattelement- und Impulstheorie wur-
den Verfahren entwickelt, welche es ermdglichen, nach Vorgabe der Profile
entlang des Propellerblattes flr gegebene Betriebsbedingungen einen Propel-
ler mit minimalem Energieverlust zu ermitteln. [1], 24] Gur und Rosen haben
fir eine multidisziplindre Optimierung ein mehrstufiges Optimierungsverfah-
ren entworfen, welches in der ersten Stufe das Zielgebiet durch einen evo-
lutionaren Algorithmus eingrenzt, anschlieBend eine Glattung der Parameter
entlang der Blattes durchfihrt und als letzten Schritt ein Gradientenabstiegs-
verfahren anwendet. Auch hier wird die Aerodynamik mittels Blattelement- und
Impulstheorie modelliert, allerdings findet zudem eine strukturelle Analyse mit-
tels eines Balkenmodells und eine Bewertung der Akustik statt. [15] Ebenfalls
mit einem evolutiondren Algortihmus hat Marinus eine Optimierungsumge-
bung flr Flugzeugpropeller im transsonischen Bereich entwickelt. Die aerody-
namischen Eigenschaften werden auf Basis der Reynolds-gemittelten Navier-
Stokes-Gleichungen mit Hilfe des kommerziellen Strémungslésers Fluent be-
stimmt. Die Propellergeometrie wird durch B-Splines dargestellt, wobei die
Knotenpunkte der einzelnen Verteilungsfunktionen direkt als Parameter fur die
Optimierung verwendet werden. [26]

1.2 Entwurfsverfahren fir Propeller im
Schwebeflug

In der vorliegenden Arbeit wird ein Verfahren zur Optimierung von Propellern
fir den Einsatz an drehzahlgesteuerten Multicoptern vorgestellt. Der Fokus
der Optimierung liegt auf der Steigerung der Schwebeflugzeit, also einer Re-
duktion der notwendigen Antriebsleistung des Propellers bei gleichbleibendem
Schub. Dabei soll die Optimierung mdéglichst groBen Freiraum bei der geo-
metrischen Anpassung der Propeller haben und nicht durch die Verwendung
vorgegebener Profile beschrénkt sein. Da die Tragheit des Propellers um die
Rotationsachse die Agilitdt der Steuerung beeinflusst, soll diese ebenso wie
fertigungsbedingte Randbedingungen wahrend der Optimierung bericksich-
tigt werden. Zudem soll durch die Optimierung eine gleichméaBige und glatte
Propelleroberflache entstehen.

Das Verfahren auf dessen Grundlage die aerodynamischen Eigenschaften des
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Propellers bewertet werden, soll eine mdglichst genaue Vorhersage bei ver-
tretbarem Rechenaufwand liefern. Wie bereits in Abschnitt[1.7]angedeutet be-
schreiben die Navier-Stokes Gleichung alle wesentlichen physikalischen Effek-
te, weshalb ein Strdomungsléser auf Grundlage dieser Gleichungen angewandt
wird. Der Vergleich mit experimentell ermitelten Leistungsdaten ermdglicht ei-
ne Bewertung des Verfahrens.

Aufgrund der Vielzahl an geometrischen Parametern, welche fir eine Verbes-
serung der Propellereigenschaften in Frage kommen, sind fir die Optimierung
besonders evolutionare Algorithmen geeignet, da diese im gesamten LOsungs-
raum suchen. Die Kombination und Variation der einzelnen Parameter erfolgt
dabei zufallig, weshalb die notwendige Anzahl an lterationen und Auswertun-
gen nicht vorab bestimmt werden kann.

Der zur Ermittlung der Validierungsdaten verwendete Messaufbau und die ver-
wendete Messtechnik wird in Kapitel [2] erlautert. Die Auswertung der Daten
und deren Aufbereitung werden zusammen mit den Messergebnissen fir die
Ausgangsgeometrie dargestellt. AnschlieBend wird in Kapitel [3| das aerody-
namische Berechnungsverfahren vorgestellt und die automatische Gittergene-
rierung erlautert. Die numerischen Ergebnisse werden den experimentellen
Daten gegenibergestellt. Die fur die Optimierung notwendige parameterische
Beschreibung der Propellergeometrie wird in Kapitel 4| wiedergegeben. Der
verwendete evolutionare Algorithmus und die Definition der Zielfunktion wer-
den erlautert. Das Ergebnis des Optimierungslaufs wird dargestellt und die
numerisch ermittelten Leistungsdaten der optimierten Propellergeometrie wer-
den experimentell verifiziert. AbschlieBend erfolgt in Kapitel 5] eine Bewertung
des Optimierungsverfahrens und die Beschreibung méglicher Erweiterungen.



2 Experimentelle Untersuchung
drehzahlgesteuerter Propeller

Um Validierungsdaten flr die numerische Propellerberechnung zu erhalten,
wurde ein Prifstand zur Ermittlung von Leistungsdaten entworfen. Neben der
reinen Standschubermittlung, welche fir die Schwebeflugoptimierung verwen-
det wird, sollte auch die Ermittlung der auftretenden Lasten flir unterschiedli-
che Anstrémbedingungen méglich sein. Zudem wurde eine Drehzahlregelung
integriert, die es erlaubt bestimmte Drehzahlen direkt anzusteuern und insta-
tionare Drehzahlanderungen auszufuhren. Nach einer Beschreibung des me-
chanischen Aufbaus, der Antriebs- und Messtechnik in Abschnitt [2.7], wird die
Auswertung und Aufbereitung der gemessenen Daten in Abschnitt erlau-
tert, bevor in Abschnitt die Ergebnisse der Standschubmessung fir den
X-Star Premium Propeller der Firma Autel dargestellt werden.

2.1 Aufbau des Propellerprufstands

In diesem Abschnitt wird der Aufbau des verwendeten Propellerprifstands
dargestellt. Abbildung zeigt schematisch die einzelnen Prifstandskompo-
nenten. Zunachst wird die mechanische Konstruktion erlautert, bevor in Ab-
schnitt auf den Antrieb und die Steuerung eingegangen wird. Zum Ab-
schluss wird die verwendete Messtechnik beschrieben.

o

I

Abb. 2.1: Schematische Darstellung des Propellerprifstands
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2.1.1 Mechanischer Aufbau

Der mechanische Aufbau des Propellerprifstands wurde flr eine Anwendung
im Windkanal konzipiert. Die Propellerebene befindet sich in einer H6he von
1.6 m Uber dem Boden. Um eine Anblasung aus unterschiedlichen Richtun-
gen zu ermoglichen, ist die Propellerebene um 360° drehbar und um +90°
kippbar gelagert. Der Verstellmechanismus kann in beliebigen Positionen ar-
retiert werden. Zur Positionsbestimmung wurde eine Skala mit Markierungen
in 10° Schritten angebracht. Die Anordnung der einzelnen Prifstandskompo-
nenten ist in Abbildung dargestellt. Das Drehgelenk wird direkt auf den
Mast montiert und kann mittels zweier Feststellschrauben fixiert werden. An
der Welle des Drehgelenks ist die Aufnahme fir das Neigegelenk angebracht.
Der bewegliche Teil des Neigegelenks wird Uber einen zentralen Bolzen ange-
bunden und wird durch zwei Klemmschrauben arretiert. Der 6-Achsen-Kraft-
Momenten-Sensor wird direkt auf das Neigegelenk geschraubt und mit der
Motoraufnahme verbunden. Die axiale Richtung des Sensors entspricht daher
unabhangig von der Gelenkposition stets der Rotationsachse des Propellers.
In Abbildung ist der Motor des Autel X-Star Premium montiert. Fir weite-
re Motortypen wurden zusatzliche Motoraufnahmen angefertigt. Der maximale
Propellerschub am Prifstand ist auf 200 N beschrankt.

Neigegelenk )
Drehgelenk )

Abb. 2.2: Mechanischer Aufbau des Propellerprifstands



2.1 Aufbau des Propellerpriifstands

2.1.2 Steuerung und Antrieb

Zum Antrieb des Propellers kann mit der entsprechenden Motoraufnahme, ver-
gleiche Abb. 2.2, der am Multicopter verwendete Motor angebracht werden. In
Abbildung [2.3]sind Rotor und Stator des burstenlosen Gleichstrommotors des
Autel X-Star Premium abgebildet. Am Rotor des AuBenlaufers sind entlang des

Abb. 2.3: Birstenloser Gleichstrommotor des Autel X-Star Premium Multicopters mit
14 Ober den Umfang des Rotors verteilten Permanentmagneten und 12 Sta-
torspulen

Umfangs 14 Permanentmagnete angebracht. Entsprechend der Polpaarzahl
sind fur jeden Umlauf sieben Kommutierungen der dreiphasig angeschlosse-
nen Statorspulen notwendig.

Die Kommutierung der drei Motorphasen erfolgt mittels eines Drehzahlstellers
(ESC), welcher in Abhangigkeit eines Steuersignals und der Gleichspannung
zur Versorgung des Elektromotors die Zustande der einzelnen Phasen schal-
tet. Fir Messungen mit dem Autel X-Star Premium Motor wurde der Favourite
FVT Little Bee 20A verwendet. Abbildung [2.4] zeigt schematisch die Arbeits-
weise eines ESCs mit dem PWM Steuersignal und den kommutierten Motor-
phasen. Das pulsweitenmodulierte (PWM) Steuersignal wird mit dem Natio-

T
—

10— 1

+5V
PWM

2

- — 3

Abb. 2.4: Schematische Darstellung der Arbeitsweise eines Drehzahlstellers (ESC) mit
dem PWM Steuersignal (Periodendauer T, Impulsdauer 7) und der Kommu-
tierung der drei Motorphasen
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nal Instruments (NI) Digitalmodul NI-9401 generiert. Zur Erzeugung des PWM
Signals wird der Hardware Counter des NI cDAQ-9178 Chassis verwendet.
Die Frequenz des PWM Signals liegt bei 100 Hz und die Impulsdauer 7 zwi-
schen 1 ms und 2ms. Fir die Signalfrequenz liegt die Periodendauer T bei
0.01 s. Dementsprechend betragt der Tastgrad fir die minimale Propellerdreh-
zahl 10 % und fir maximale Drehzahl 20 %. Die Steuerung des Tastgrads er-
folgt mit dem Programm LabVIEW 2018 von National Instruments und kann
wahrend der Laufzeit der Messung angepasst werden.

2.1.3 Messtechnik

Fir die Messungen am Prifstand wird das gleiche NI cDAQ-9178 Chassis wie
zur Erzeugung des PWM Steuersignals verwendet. Dadurch kénnen sowohl
das Steuersignal wie auch alle Messsignale simultan mit der gleichen Zeitbasis
erfasst werden. Ziel der Messungen ist es, die auftretenden Krafte, Momente
und die mechanische Antriebsleistung fir eine Drehzahl zu bestimmen. Die
mechanische Antriebsleistung P,, wird nicht direkt gemessen, sondern mit

P, =M, w

aus dem Antriebsmoment M, und der Winkelgeschwindigkeit w berechnet. Im
Folgenden wird die Messinstrumentierung der Kraft-, Momenten- und Dreh-
zahlmessung am Propellerprifstand beschrieben.

Messung der Krafte und Momente

Zur Messung der auftretenden Krafte und Momente wird ein kombinierter 6-
Achsen Kraft- und Momentensensor verwendet, vgl. Abbildung [2.2] Der Sen-
sor K6D27 der Fime ME-MeBsysteme GmbH beinhaltet sechs unabhangi-
gen Kraftmessstellen. Jede Kraftmessstelle ist mit einer Dehnungsmessstrei-
fen (DMS) Vollbrticke instrumentiert. Jeweils drei der Vollbriicken wurden mit-
tels eines D-SUB Steckers an ein NI-9237 Modul angeschlossen. Uber die
NI Module wird sowohl die Spannungsversorgung der Vollbriicken bereitge-
stellt, als auch eine simultane Abtastung der Kanale gewahrleistet. Mit dem
internen Taktsignal des NI cDAQ-9178 Chassis ist eine Abtastung zwischen
1.613kS/s und 50kS/s mdglich. Fir die Propellermessung erfolgt eine Ab-
tastung mit 10kS/s, also eine Abtastung alle 0.0001s. Pro Umdrehung des
Propellers erfolgen flr eine maximale Drehzahl von 8000 rpm mindestens 75
Abtastungen. Die Vollbriicken werden mit einer Spannung von 2.5V versorgt.
Fir jeden Messkanal steht eine Aufldsung von 24 Bit im Messbereich von
+25mV/V zur Verfliigung.
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Der 6-Achsen Sensor wird vor Auslieferung im Labor kalibriert und mit der er-
mittelten Kalibriermatrix geliefert. Mit dieser Kalibriermatrix kbnnen die gemes-
senen Brickenverstimmungen in die drei rumlichen Komponenten der Kraft
F und die wirkenden Momente um die Raumachsen tberfuhrt werden. Bei der
Kalibrierung des Sensors wurde eine Messunsicherheit <2 % ermittelt. In Ta-

Tab. 2.1: Nennwert der Messgré3en des K6D27 mit der theoretischen Auflésung

MessgroBe Einheit Nennwert Auflésung

F, N 50 0.91-10°
F, N 50 1.05-10°
F, N 200 2.07-103
M, Nm 1 1.70-10°5
M, Nm 1 1.66-10°°
M. Nm 1 1.38.10°°

belle sind die Nennwerte der Messgré3en des Sensors angegeben. Aus
der theoretischen Auflésung des Messsignals wurde mit der Kalibriermatrix die
maximal erreichbare Auflésung in den einzelnen Komponenten ermittelt.

Die Rotationsachse des Propellers liegt entlang der z-Richtung des Sensors.
Damit entspricht die z-Komponente der Kraft F, der negativen Propellerschub-
kraft und das Moment um die z-Achse M, entspricht dem Antriebsmoment.

Drehzahlmessung

Zur Messung der Drehzahl wird der BXA76013 Sensor der Firma BEASTX ver-
wendet. Die Signaleingénge dieses universell einsetzbaren Sensors fur bir-
stenlose Gleichstrommotoren werden mit zwei der drei Motorphasen verbun-
den. Der Sensor ermittelt jede Kommutierung des Drehzahlstellers und gibt
am digitalen Ausgang einen Rechteckpuls aus.

Der digitale Ausgang des Sensors wird mit dem Eingang eines NI-9401 Digi-
talmoduls verbunden. Bei steigender Flanke am Digitalmodul wird der Wert ei-
nes Hardwarezahler des cDAQ-9178 Chassis erhoht. Dieser Z&hlerstand wird
simultan zur Abtastung des Kraft- und Momenten-Sensors ausgelesen und ge-
loggt. Um die aktuelle Drehzahl wahrend der Messung online in Labview zur
Verfigung zu stellen, wird ein weiterer Hardwarezahlers verwendet, um die
Frequenz von zwei aufeinanderfolgenden Rechteckpulsen zu ermitteln. Nach

11
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der Ermittlung von sieben Frequenzwerten werden diese an LabVIEW 2018
weitergegeben, so dass diese flir die Drehzahlregelung zur Verfligung stehen.

2.2 Datenaufbereitung und Auswertung

In diesem Abschnitt wird die Aufbereitung und Auswertung der gewonnen Roh-
daten beschrieben, welche mittels des Programms LabVIEW 2018 geloggt
wurden. Um die gewtnschten Mittelwerte des Kraft- und Momentenverlaufs zu
erhalten missen die Rohdaten gefiltert werden. Das angewandte Vorgehen ist
in Abschnitt [2.2.7] dargestellt. Die Auswertung des geloggten Kommutierungs-
z&hlers wird in Abschnitt[2.2.2] beschrieben.

2.2.1 Kombinierte Kraft- und Drehmomentmessung

Wie bereits in Abschitt beschrieben, werden die wirkenden Kréfte und
Momente mittels einer Kalibriermatrix M., des Sensors ermittelt:

Ft = Mca| (CLt - N) (21)

Vor jeder Messung wird der Nulllagevektor N der sechs Signale ermittelt. Um
diese Nulllage werden die Sensorsignale

T
a;y = (ao ay Qag az ay GS)I

an jedem abgetasteten Zeitpunkt t korrigiert. Durch Multiplikation des korri-
gierten Signalvektors mit der Kalibriermatrix wird der Vektor der Krafte und
Momente T

Fo=(F. F, . M, M, M.)
am Abtastzeitpunkt t ermittelt.

Zur Bestimmung der Nulllage wird das Messignal mit stehendem Propeller auf-
gezeichnet. Abbildung stellt den Zeitverlauf des Signals fur 0.5s mit dem
ermittelten Mittelwert und den Bereich der Standardabweichung um den Mittel-
wert dar. Das Rauschen weist im Frequenzbereich bis 5000 Hz eine konstante
spektrale Leistungsdichte auf und kann daher als weiBes Rauschen interpre-
tiert werden. Aufgrund der hohen Rauschamplitude wird eine Mittelung des Si-
gnals Uber einen langeren Messzeitraum erforderlich, um ein entsprechendes
Konfidenzintervall zu erreichen. Als Mittelwert = einer n mal abgemessenen
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Abb. 2.5: Aufgezeichnete Messsignale (schwarz) der Kraft- und Drehmomentmessung
mit eingezeichnetem Mittelwert (rot durchgezogen) und dem Bereich der
Standardabweichung (rot gestrichelt) bei stehendem Propeller
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GrofBe x wird das arithmetische Mittel

verwendet. Die Standardabweichung s der n Messwerte wird durch

s — $ Ly (z — 3)

n—1

bestimmt und die Schwankungsbreite des Mittelwertes ist mit

Sz = —(=

NG

definiert. [45] Das 95 % Konfidenzintervall kann bei Gber 1000 Messwerten
durch
T + 1.96s; (2.2)

bestimmt werden. Tabelle 2.2 stellt die aus den Messdaten ermittelten Antei-
le des Nullvektors mit dem ermittelten Konfidenzintervall dar. Mit dem so er-

Tab. 2.2: Mittelwerte des Nullvektors mit dem 95 % Konfidenzintervall

Kanal Mittelwert Intervall Einheit
ao -0.39347 +1.75e-05 [mV/V]
a; -0.89490 +1.82e-05 [mV/V]
ay -0.69996 +1.85e-05 [mV/V]
as -0.64045 +1.79e-05 [mV/V]
ay -0.80487 +1.91e-05 [mV/V]
as -0.32066 +2.17e-05 [mV/V]

mittelten Nullvektor und Gleichung wird der Kraft- und Momentenverlauf
bestimmt. Abbildung zeigt die ermittelten Verlaufe der sechs Komponen-
ten bei maximaler Propellerdrehzahl 2 ~120.3 Hz zusammen mit dem Uber
1 s bestimmten Mittelwert und dem Bereich der Standardabweichung. Wie er-
wartet sind die Mittelwerte der Kraftkomponenten in x- und y- Richtung wie
auch die gemittelten Momente um die x- und y-Achse gering. Die Messwer-
te schwanken periodisch mit deutlicher Amplitude um den Mittelwert. Verlauf
und Mittelwert des Propellerschubs —F, und des Antriebsmoments M, wei-
chen deutlich von diesen Komponenten ab. Die Messwerte schwanken eben-
falls mit deutlicher Amplitude um den Mittelwert, allerdings ist das periodische
Verhalten nicht so stark ausgepragt. Abbildung stellt den mittels schnel-
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Abb. 2.6: Verlauf der gemessenen Krafte und Momente bei maximaler Propellerdreh-
zahl und des Mittelwerts (rot durchgezogen) Uber 1s mit dem Bereich der
Standardabweichung (rot gestrichelt)
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ler Fouriertransformation (FFT) gewonnenen Amplitudenbetrag Uber der mit
der Drehzahl normierten Frequenz dar. In dieser Darstellung ist besonders in
den x- und y-Komponenten der ausgepragte Anteil der drehzahlharmonischen
Frequenzanteile festzustellen. Alle Komponenten weisen eine Spitze bei der

w0
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10744 1 1 . . . 1 1 1 1
7
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normierte Frequenz f/Q [-]

Abb. 2.7: Darstellung der gemessenen Kraft- und Momentenverlaufe als Amplitude der
Frequenzanteilen Uber der drehzahlnormierten Frequenz

siebenfachen Propellerdrehzahl auf, welche der Kommutierungsfrequenz des
Drehzahlstellers entspricht. Auch fir den Propellerschub sind erhdhte Ampli-
tuden fUr die drehzahlharmonischen Frequenzen festzustellen, allerdings sind
diese nicht so stark ausgepragt und die Rauschamplitude ist erhéht. Das An-
triebsmoment wei3t nur schwach erhéhte Amplituden bei der Dreh- und der
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Kommutierungsfrequenz auf. Die Wahrscheinlichkeitsdichtefunktion der tber
eine Sekunde abgetasteten Werte flr das Antriebsmoment und den Propeller-
schub sind in Abbildung[2.8|dargestellt. Die Wahrscheinlichkeitsdichtefunktion
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1 | \\‘ 10 - 1
0.0 - = I | | “ || - 0 - ‘ ’ | Y.
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Abb. 2.8: Darstellung der Wahrscheinlichkeitsdichtefunktion (WDF) fir die gemesse-
nen Werte der Kraft F, und des Moments M, mit der Kurve der Normalvertei-
lung (blau gestrichelt) fir die ermittelte Standardabweichung (rot gestrichelt)
um den Mittelwert (rot durchgezogen)

entspricht in guter Naherung der Normalverteilung fir die berechnete Stan-
dardabweichung um den Mittelwert. Entsprechend wird fir den berechneten
Mittelwert das 95 % Konfidenzintervall mittels Gleichung bestimmt. Im
Vergleich weichen die Wahrscheinlichkeitsdichtefunktionen in den x- und y-
Komponenten der Krafte und Momente deutlich von der Normalverteilung ab.
Abbildung [2.9] stellt diese zur Veranschaulichung mit den entsprechenden Mit-
telwerten und den Bereich der Standardabweichung dar.

Zur Validierung der numerischen Berechnungen wird im Folgenden lediglich
der Mittelwert des gemessenen Propellerschubs S= —F., und der Mittelwert
des Antriebsmoment M, betrachtet. Die mechanische Antriebsleistung des
Propellers P,, wird durch

P, =Muw

aus dem Antriebsmoment und der Winkelgeschwindigkeit w des Propellers er-
mittelt.
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2 Experimentelle Untersuchung drehzahlgesteuerter Propeller
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Abb. 2.9: Darstellung der Wahrscheinlichkeitsdichtefunktion (WDF) far die x- und y-
Komponenten der gemessenen Kréafte und Momente mit dem Bereich der
Standardabweichung (rot gestrichelt) um den Mittelwert (rot durchgezogen)

2.2.2 Drehzahlsignal

Wie bereits in Abschnitt[2.1.3] beschrieben, werden die Kommutierungsschrit-
te des Motors mittels eines digitalen Zahlers erfasst. Der Stand dieses Zahlers
wird simultan mit der Kraft- und Momentmessung abgetastet. Abbildung
zeigt fur 1s den mit 10kHz abgetasteten Verlauf des Zahlerstands bei unter-
schiedlichen Propellerdrehzahlen n.

Zur Berechnung der Drehzahl des Propellers werden nur die abgetasteten
Zeitpunkte t* betrachtet, zu welchen sich der Zahlerstand C dndert. Die Dreh-
zahl pro Minute (rpm) kann durch

nCL«+H>__C@L)—Cmﬂ60
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2.2 Datenaufbereitung und Auswertung
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Abb. 2.10: Verlauf des gemessenen Kommutierungszéhlerstands Uber 1s fiir unter-
schiedliche Propellerdrehzahlen n

ermittelt werden. Abbildung stellt den errechneten Verlauf der Drehzahl
pro Minute fir eine Sekunde bei maximaler Propellerdrehzahl dar. Der Dreh-

290@ [ X ] 9 QP XXX ] 2990@ [ X [ X ] <
14000 A

12000 _ q [ [ [ b | 4 q [ q

10000 A

Drehzahl n [rpm]

8000 .

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
Zeit t [s]

Abb. 2.11: Verlauf der berechneten Drehzahl (schwarz) mit den als Spitze identifizier-
ten Messwerte (o) und der korrigierten Drehzahl (rot) Gber 1 s bei maximaler
Propellerdrehgeschwindigkeit

zahlverlauf weist sehr ausgepréagte sich wiederholende Spitzen auf, was durch
die fehlerhafte Detektion von Kommutierungen durch den Drehzahlsensor ver-
ursacht wird. Um die tatsachliche Drehzahl zu bestimmen, werden zunachst
die Messpunkte der auftretenden Spitzen identifiziert. Dazu wird der Drehzahl-
wert bestimmt, der im betrachteten Intervall am haufigsten auftritt. Alle Punkte
auBerhalb einer Streubreite von 10 % um diesen Wert werden fir die Ermitt-
lung der Drehzahl nicht beriicksichtigt. Diese Messpunkte wurden in Abb. [2.11]
mit einem Kreis markiert. Die verbleibenden Werte des Drehzahlsignals wer-
den Uber das Zeitintervall At mittels der Simpsonregel integriert und die gemit-
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2 Experimentelle Untersuchung drehzahlgesteuerter Propeller

telte Drehzahl n bestimmt:

St At (th) at

A =

Die so ermittelte Drehzahl des Propellers wurde in Abb. [2.11] rot markiert und
stimmt sehr gut mit der mittels FFT aus der Kraft- und Momentenmessung
identifizierten Propellerdrehfrequenz Gberein. Zur Bestimmung der stationaren
Drehzahlpolare des Propellers wird das PWM Signal stufenweise gesteigert
und jede Stufe fir 2s konstant beibehalten. Das Drehzahlsignal ist in Abbil-
dung [2.12/zusammen mit der Uiber ein Zeitintervall von 0.1 s gemittelten Dreh-
zahl dargestellt.

Drehzahl n [rpm]

0 D 10 15 20 25
Zeit t [s]

Abb. 2.12: Verlauf der gemessenen (schwarz) und der gemittelten Drehzahl (rot) wéh-
rend der Bestimmung der stationaren Propellerpolare

2.3 Standschubmessung des Autel X-Star
Premium Propellers

Wie bereits in Abschnitt [2.2.2) dargestellt, werden zur Bestimmung der aero-
dynamischen Eigenschaften des Propellers unterschiedliche Drehzahlen be-

trachtet. Dazu wird der Tastgrad des PWM Signals von 1 ms auf 2ms, mit
einer Schrittenweite von 0.05ms, erhdht. Auf jeder dieser 21 Drehzahlstufen

20



2.3 Standschubmessung des Autel X-Star Premium Propellers

wird das PWM Signal fur 2 s konstant gehalten, bevor der Tastgrad gesteigert
wird. FUr die Ermittlung der Drehzahl, des Propellerschubs und der mechani-
schen Antriebsleistung werden die tber eine Sekunde gemittelten Werte vor
Erhéhung des Tastgrads verwendet.

Die gebraulichen aerodynamischen Beiwerte fur Propeller und Rotoren gehen
von einer konstanten Drehzahl und damit Blattspitzengeschwindigkeit aus. Um
Fehlinterpretationen aufgrund der variablen Propellerdrehzahl zu vermeiden
erfolgt die Darstellung der Ergebnisse in absoluten GréBen. Allerdings werden
die ermittelten Schub und Leistungswerte auf eine einheitliche Luftdichte p.
von 1.0%9/ s korrigiert, wodurch die Vergleichbarkeit unterschiedlicher Ergeb-
nisse gewahrleistet ist. Die Luftdichte p wéhrend der Versuchsdurchfihrung
wird mit der thermischen Zustandsgleichung fir ideale Gase

p=pRT

aus dem gemessenen Luftdurck p, der gemessenen Raumtemperatur 7" und
der spezifischen Gaskonstante fur Luft R, =287 /,q« bestimmt.

Die so ermittelten Werte flr den Propellerschub und die notwendige Antriebs-
leistung sind in Abbildung als Kurve der Mittelwerte mit den entsprechen-
den Standardabweichungen dargestellt. Hierbei ist deutlich zu erkennen, dass
die Standardabweichung mit steigendem Schub und steigender Antriebslei-
stung kontinuierlich zunimmt. Auffallend ist die hohe Standardabweichung der
Antriebsleistung flr den Messpunkt bei 12.6 W. Bei diesem Messpunkt wird
zudem wahrend des Versuchs ein deutliches Pfeifgerdusch wahrgenommen,
weshalb von der Anregung einer Schwingung des Prifstands auszugehen ist.
Diese Anregung wirkt sich vornehmlich auf die Messung des Antriebsmoments
aus.

Die berechneten Mittelwerte von Schub und mechanischer Antriebsleistung fir
die unterschiedlichen Drehzahlstufen sind zusammen mit dem 95 % Konfiden-
zintervall in Tabelle [2.3] angegeben. Durch die hohe Anzahl an Abtastungen
der Messwerte ist der Vertrauensbereich um die jeweiligen Mittelwerte trotz
der hohen Standardabweichung vertretbar.
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2 Experimentelle Untersuchung drehzahlgesteuerter Propeller
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Abb. 2.13: Darstellung der gemessenen Schub-Leistungswerte fir den Propeller des

Autel X-Star Premium mit dem Bereich der Standardabweichung um den
Mittelwert
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2.3 Standschubmessung des Autel X-Star Premium Propellers

Tab. 2.3: Gemittelte Schub- und Antriebsleistungswerte mit dem 95 % Konfidenzinter-
vall des Autel X-Star Premium Propellers

Drehzahln [rpm]  Schub S [N] Antriebsleistung P, [W]
831. 0.064 &+ 3.617 - 1073 0.09 & 4.35 - 1073
1306. 0.156 4+ 3.757 - 1073 0.35 & 7.17 - 1073
1693. 0.267 £ 4.167 - 1073 0.77 £ 10.19 - 1073
2057. 0.385 4 4.509 - 1073 1.36 £ 23.76 - 1073
2399. 0.530 & 5.303 - 1073 2.20 4 21.99 - 1073
2701. 0.670 4 5.880 - 1073 3.14 & 26.44 - 1073
2993. 0.818 4+ 9.821 - 1073 422 + 38.64 - 1073
3315. 1.003 + 9.173 - 1073 5.72 + 59.95 - 1073
3665. 1.222 £ 9.571 - 1073 7.70 4 85.34 - 1073
3992. 1.471 £ 11.912 - 1073 9.96 4 119.69 - 1073
4308. 1.730 £ 11.005 - 1073 12.59 £ 541.83 - 1073
4624. 2.033 &+ 11.073 - 1073 15.57 £ 146.66 - 1073
4929. 2.313 £ 17.911 - 1073 18.80 4 118.62 - 1073
5228. 2.618 4= 14.348 - 1073 22.30 4 124.12 - 1073
5469. 2.882 4 15.877 - 1073 25.62 4 134.61 - 1073
5740. 3.198 & 16.196 - 1073 29.61 4 135.88 - 1073
6035. 3.539 4 14.858 - 1073 34.29 4+ 161.31 - 1073
6288. 3.906 4+ 18.214 - 1073 39.19 + 168.70 - 1073
6537. 4.224 4 25.862 - 1073 43.96 4 187.65 - 1073
6748. 4.536 4 20.981 - 1073 48.55 4 220.59 - 1073
7241. 5.238 4 14.679 - 1073 59.83 4 157.80 - 1073
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3 Numerische Propellersimulation

In diesem Kapitel wird die numerische Ermittlung der Schub-Leistungskurve
eines Propellers ohne Anstrémung beschrieben. Zur numerischen Lésung der
Navier-Stokes Gleichungen wird das Open-Source-Softwarepaket OpenFOAM
Version 4.0 verwendet. Abschnitt [3.1]gibt einen Uberblick tber die verwendete
Modellierung und die numerischen Berechnungsverfahren. AnschlieBend wird
auf die notwendige Vernetzung des relevanten Strémungsbereichs eingegan-
gen. Um den manuellen Vernetzungaufwand auf ein Minimum zu reduzieren,
wurde die in Abschnitt[3.2]beschriebene automatisierte Vernetzung umgesetzt,
so dass lediglich einige Vernetzungsparameter an die Propellergeometrie an-
gepasst werden missen. AbschlieBend werden in Abschnitt[3.3|die berechne-
ten Schub-Leistungswerte fir den Autel X-Star Premium Propeller dargestellt
und den bereits in Abschnitt beschriebenen experimentellen Werten ge-
genlber gestellt.

3.1 Berechnungsverfahren

Zur Berechnung der aerodynamischen Eigenschaften der Propeller wird die
von ,The OpenFOAM Foundation Ltd“ veréffentlichte Version 4.0 des Open-
Source Softwarepakets OpenFOAM verwendet. In diesem Softwarepaket ste-
hen mehrere Standardléser auf Basis der Finite-Volumen Methode flr unter-
schiedliche Vereinfachungen des Navier-Stokes Gleichungssystems zur Verfu-
gung. Abhangig von den charakteristischen Merkmalen der betrachteten Stro-
mung kann ein entsprechendes Verfahren gewahlt werden. Das fir die Berech-
nung der Propellerumstrdémung gewahlte Verfahren soll mit mdglichst gerin-
gem Rechenaufwand eine gute Abschatzung der integralen aerodynamischen
Eigenschaften des Propellers liefern.

Der betrachtete Propeller des Autel X-Star Premium weist einen Propellerradi-
us von R =120 mm auf, welcher auch wéhrend der Optimierung der Propeller-
geometrie konstant gehalten wird. Auch flir eine sehr konservativ nach oben
abgeschatzte Drehzahl von 8000 rpm liegt die maximal auftretende Anstrém-
machzahl bei 0.3, so dass die Umstrémung des Propellers flir den gesamten
Drehzahlbereich als inkompressibel betrachtet wird.
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3 Numerische Propellersimulation

Fur die Berechnung des Propellers wird die eulersche Betrachtungsweise ver-
wendet, also ein Bezugssystem, welches der Rotation des Propellers folgt.
Die im Relativsystem wirkenden Geschwindigkeiten und Beschleunigungen
werden fur alle Zellen des Berechnungsgebiet bestimmt und berlcksichtigt.
Aufgrund dieser Betrachtungsweise kann die Umstréomung des Propellers bei
axialer Anstrémung als stationar beschrieben werden.

Fir die numerische Berechnung der Propellerumstrémung missen am Rand
des Rechengebiets entsprechende Bedingungen vorgegeben werden. Hierbei
werden zwei Bereiche unterschieden. Der erste Bereich grenzt an die Propel-
leroberflache, wahrend der zweite Bereich die Grenze zum umgebenden Fluid
darstellt. An der Propelleroberflache wird der Gradient des Drucks und der Ge-
schwindigkeitsvektor zu Null gesetzt. Bei der Lésung der Reynolds-gemittelten
Navier-Stokes-Gleichungen werden Wandfunktionen flr die einzelnen Trans-
portgréBen des Turbulenzmodells angewandt. [20] Durch die Verwendung von
Wandfunktionen wird die notwendige Gitterauflésung im Grenzschichtbereich
erheblich reduziert und dadurch die Rechenzeit verringert. Als Randbedin-
gung zum umgebenden Fluid hat sich die Vorgabe des Totaldrucks bewahrt.
Die Randbedingung fir den Geschwindigkeitsvektor wird abhangig von der
Flussrichtung bestimmt. Strémt das Fluid aus dem Berechnungsgebiet, wird
der Geschwindigkeitsvektor aus dem Feld extrapoliert, so dass kein Gradient
auftritt. An Einstrdomrandern wird der Fluss Uber den Rand mittels der vorge-
geben Anstrdmgeschwindigkeit und dem gegebenen Druck bestimmt.

Zur Lésung des stationdren, inkompressiblen Gleichungssystems wird der
SIMPLE-AIgorithmus verwendet. [33] Bei diesem Algorithmus werden die
Massenerhaltungs- und Impulsgleichungen nicht gekoppelt betrachtet, son-
dern es wird zunachst die linearisierte Impulsgleichung fir jede Raumrichtung
basierend auf dem ermittelten Druck geldst. Die gefundene Geschwindig-
keitsverteilung erfallt nicht automatisch die Massenerhaltungsgleichung.
Entsprechend wird folgend eine Druckkorrektur durchgefihrt, so dass die auf-
tretenden Fllsse die Massenerhaltung gewahrleisten. Im Anschluss werden
alle zusatzlich bendtigten Gleichungen, wie zum Beispiel die Beziehungen des
Turbulenzmodells, geldst, bevor die veranderten Druckwerte in der néchsten
Iteration in die Impulsgleichungen eingehen. [13] Fir die Berechnung der
Propellerumstrdémung hat sich gezeigt, dass die Verwendung der SIMPLEC
genannten Variante des Algorithmus zu einer deutlich schneller Konvergenz
fihrt. Bei dieser Variante ist zur Stabilisierung des Verfahrens keine Rela-
xation der Druckkorrektur notwendig und eine geringe Unterrelaxation der
Transportgleichungen ausreichend. [8]

Bei der Anwendung der Finite-Volumen Methode zur Ldsung der partiel-
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3.1 Berechnungsverfahren

len Differentialgleichungen missen die zwischen den einzelnen Gitterzellen
auftretenden Flisse ermittelt werden. Hierfir ist es notwendig die Werte
der TransportgréBen an den Zellkanten zu bestimmen, wofir mehrere
Interpolationsschemata zur Verflgung stehen. Fir die numerische Propel-
lerberechnung wurde der Fluss der Geschwindigkeit Uber die Zellfachen mit
einer Aufwindinterpolation zweiter Ordnung diskretisiert. [43] Fir die Flisse
der TurbulenzgréBen wurde lediglich eine Aufwindinterpolation erster Ordnung
angewandt, da die Berechnung bei Verwendung einer Interpolation zweiter
Ordnung divergiert. Fir alle weiteren notwendigen GréBen wurde eine lineare
Interpolation angewandt. Durch Einfihren dieser Beziehungen werden die
partiellen Differentialgleichungen fir jede lteration auf dem Rechennetz in ein
lineares Gleichungssystem Uberflhrt.

Zur Lésung des Gleichungssystems flir die Druckkorrekturgleichung wird
ein geometrisches Mehrgitterverfahren verwendet. Wahrend des angewand-
ten V-Zyklus wird zunachst beginnend mit der feinsten Gitterebene eine
Glattung mittels GauB-Seidel Verfahren durchgefiihrt. AnschlieBend findet
eine Restriktion auf das nachst grébere Gitter statt. Dieses Vorgehen wird bis
zum Erreichen des grébsten Gitters wiederholt. Auf der grébsten Gitterebene
wird das Gleichungssystem mit dem Verfahren der konjugierten Gradienten
und symmetrischer Vorkonditionierung (PCG) gelést. Die gefundene Lésung
auf dem groben Gitter wird durch Prolongation auf das nachst feinere Gitter
Ubertragen und dort erneut geglattet. Nach Erreichen der feinsten Gitterebene
ist eine lteration des linearen Gleichungsystems abgeschlossen. [28] Far
alle weiteren Gleichungen wird lediglich eine Fehlerglattung mittels des
GauB-Seidel Verfahrens durchgefihrt. Die iterative Lésung des jeweiligen
Gleichungssystems wird beendet, wenn das Residuum entweder wahrend
einer SIMPLE-lteration um drei GrdéBenordnungen reduziert wurde oder
sieben GréBenordnungen unter dem Ausgangsresiduum liegt.

Die auftretenden Reynoldszahlen Re sind aufgrund der geringen Strukturab-
messungen des Propellers entsprechend klein:

Re < 3 -10°
Da die Reynoldszahlen deutlich unter der Ublichen kritischen Reynoldszahl
fir einen laminar-turbulenten Umschlag von 5 - 10° liegen, kann Uber einen

GroBteil der Propelleroberflache von einem laminaren Grenzschichtprofil aus-
gegangen werden.[38]
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3 Numerische Propellersimulation
3.2 Automatisierte Gittergenerierung

Zur numerischen Lésung der Navier-Stokes Gleichungen muss der relevante
Strémungsbereich mittels eines Rechengitters diskretisiert werden. Die Qua-
litat dieses Rechengitters hat sowohl Einfluss auf die Glte der Approximati-
on wie auch auf die Konvergenz des Lésungsverfahrens. Mit Hilfe des Open-
Source-Programms Salome wurde die Erzeugung der Rechengitter automa-
tisiert, sodass fur unterschiedliche Propellergeometrien Rechengitter mit ver-
gleichbarer Glte erzeugt werden. Zuné&chst wird in Abschnitt das ver-
wendete Berechnungsgebiet beschrieben und die zur Vernetzung verwende-
ten Teilbereiche definiert. AnschlieBend wird in Abschnitt[3.2.2|die strukturierte
Vernetzung der AuBBenbereiche dargestellt, bevor in Abschnitt die Ver-
netzung der eigentlichen Propellergeometrie erldutert wird. Die strukturierten
und unstrukturierten Netzteile werden einzeln auf Grundlage der definierten
ZellgréBen far eine gegebene Geometrie generiert und im Anschluss mitein-
ander kombiniert. Die Randelemente der einzelnen Teilnetze werden entfernt,
so dass ein kontinuierliches Rechengitter entsteht. Dieses Rechengitter wird
mit den entsprechenden Randbedingungen im Netzformat von OpenFOAM ex-
portiert.

3.2.1 Berechnungsgebiet

In der numerischen Simulation entspricht die Rotationsachse des Propellers
der z-Achse des Koordinatensystems. Der Propeller dreht in mathematisch
positivem Drehsinn und der erzeugte Schub wirkt in positive z-Richtung. Die
radiale Achse des ersten Propellerblattes liegt in y-Richtung des Koordinaten-
systems. Mit dem Ziel den Einfluss des endlichen Berechnungsgebiets még-
lichst gering zu halten, wurden unterschiedliche Formen und Ausdehnungen
untersucht. Hierbei hat sich gezeigt, dass fur die Propellersimulation mit axia-
ler Anstromung ein zylindrisches Berechnungsgebiet mit 8-fachem Propeller-
radius R und einer H6he von 25 Propellerradien gut geeignet ist. Die Rotati-
onsachse des Zylinders liegt entlang der z-Achse, wobei die Ausdehnung des
Zylinders im Zustrom 7 R und im Bereich des Nachlaufs 18 R betréagt. Bei der
numerischen Simulation von axialen Anstrémzustanden wird Periodizitat des
Strémungsfeldes angenommen, und deshalb lediglich eines der nz Propeller-
blatter mit einem Winkelsegment

360°
=

AU

des Zylinders berechnet. Durch die Verwendung von periodischen Randbe-
dingungen wird das Rechengebiet an den Schnittflachen kinstlich fortgesetzt.
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3.2 Automatisierte Gittergenerierung

Abbildung[3.1]zeigt die Abomessungen des verwendeten Simulationsgebiets flir
den betrachteten Zweiblattpropeller. Der rot gekennzeichnete Bereich enthalt
die gesamte Geometrie des Propellerblattes. Die Abmessungen dieses Qua-

Abb. 3.1: Darstellung des periodischen Berechnungsgebiets mit farbiger Markierung
der zur Vernetzung verwendeten Teilbereiche

ders L; in die Raumrichtung ¢ werden aus der Ausdehnung der Propellergeo-
metrie X; in die jeweilige Richtung zusammen mit der definierten maximalen
Zellkantenlange zp fir diesen Gebiet definiert:

L, =X, — XimOdZP‘i‘ 10 zp

Die Langen der Kanten des Quaders entsprechen daher jeweils einem Vielfa-
chen von zp. Um an den periodischen Grenzen des Rechengebiets tberein-
stimmende Knotenpunkte zu erhalten, wird die Ausdehnung in x-Richtung auf
ein gerades Vielfaches aufgerundet. Der Propellerbereich wird entlang der ge-
samten z-Ausdehnung von dem orange markierten Bereich umschlossen. In
positive z-Richtung schlie3t sich das griin markierte Zustromgebiet an, wah-
rend das Nachlaufgebiet des Propellers blau gekennzeichnet ist.
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3 Numerische Propellersimulation

3.2.2 Strukturierte Vernetzung der AuBenbereiche

Nach der Definition der Teilgebiete im vorhergehenden Abschnitt erfolgt de-
ren schrittweise Vernetzung. Zunachst wird der in Abb. [3.1] orange gekenn-
zeichnete Bereich mit einem strukturierten Rechengitter belegt. Dazu wird ein
zweidimensionales Gitter entsprechend Abbildung in der unteren Ebene
definiert. Entlang der griin gekennzeichenten Kanten, welche die Grenze zum
Propellergitter bilden, werden Knotenpunkte mit einer konstanten Kantenlange
von zp erzeugt. An der blau gekennzeichneten Kante wird ein geometrisches
Wachstum bestimmt, welches kontinuierlich von der Ausgangskantenlange am
Ubergang zum Propellerbereich zp zu einem Knotenabstand R am Rand des
betrachteten Strémungebietes fiihrt. Die Verteilung der Knotenpunkte auf der
gelb markierten Kante wird durch Rotation der Punkteverteilung auf der blauen
Kante um die z-Achse mit dem Winkel AV bestimmt. Entlang der roten Auf3en-
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Abb. 3.2: Horizontaler Schnitt des Rechengitters im AuBenbereich um das Propeller-
gitter

kante des Rechengebiets wird die gleiche Anzahl an Punkten verteilt wie auf

der griinen Berandung. Zur Verteilung der Punkte entlang des Kreisbogenseg-
ments wird die symmetrische Verteilungsdichtefunktion

Vi) =1 — zsin(ﬁu) mit € [0, 1]

entlang der normierten Lauflange u angewandt, weshalb die Knotenpunkte
am Beginn und Ende der Kante verdichtet sind. Damit sind die Knotenvertei-

lungen auf allen Berandungen bekannt und das in Abb.[3.2]dargestellte zweidi-
mensionale Gitter wird mittels transfiniter Interpolation generiert. Um aus die-
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3.2 Automatisierte Gittergenerierung

sem zweidimensionalen Gitter den dreidimensionalen Netzblock zu generie-
ren, wird das ebene Gitter mit einer konstanten Schrittweite der Léange zp in
z-Richtung ausgetragen.

Zur Vernetzung des Zu- und Abstrémgebietes wird an Ober- und Untersei-
te des bereits erzeugten Gitterblocks die in Abb. grin umrandete ebene
Flache entlang der periodischen Grenzen geschlossen. Die Punkteverteilung
entlang dieser Kanten wird durch Projektion der Punkteverteilung des gegen-
Uberliegenden Teilstlicks der grinen Berandung erzeugt. Mit den gegebenen
Knotenpunkten auf der Berandung kann auch hier mittels Interpolation das
Rechennetz generiert werden, sodass die gesamte Schnittflaiche des Rechen-
gebiets bedeckt ist. Zur Erzeugung der dreidimensionalen Gitterbl6cke werden
diese Netze bis zum oberen bzw. unteren Rand des Rechengebietes ausge-
tragen. Die Schrittweite der Extrusion wird mittels einer geometrischen Folge
zwischen der anfanglichen Lange zp und dem finalen Knotenabstand R auf
der entsprechenden Extrusionslange bestimmit.

3.2.3 Unstrukturierte Vernetzung im Bereich um den
Propeller

Nach der strukturierten Vernetzung der Auf3enbereiche wird der quaderférmi-
ge Bereich um den Propeller vernetzt. Fir die unstrukturierte Vernetzung wird
in Salome der Open-Source Gittergenerator NETGEN verwendet. [39] Dazu
werden zunachst auf allen Berandungen des Gebiets Oberflachennetze er-
zeugt. Ausgehend von diesem geschlossenen Oberflachennetz erfolgt die Ver-
netzung des Volumens mit der Advancing-Front Methode. Abbildung zeigt
alle Randflachen des Gebiets mit Ausnahme der bereits vollstandig vernetz-
ten Flachen. Auch auf den rot markierten Kanten des Quaders wurde bereits
bei der Vernetzung der AuBBenbereiche eine Knotenverteilung vorgegeben. Im
folgenden wird die Vernetzung des in Abbildung [3.3|orange gekennzeichneten
Propellerblattes und der griin markierten Oberflache der Propellernabe be-
schrieben. Fir die periodischen Randflachen muss die Knotenverteilung der
blauen Flache durch Rotation um die Propellerachse in die Knotenverteilung
der gelb dargestellten Teilflache Uberfihrt werden kénnen.

Zur Vernetzung der Oberflache des Propellerblatts wird die Kantenlange zp
verwendet. Entsprechend der Vorgabe werden auf der gesamten Blattflache
gleichmaBige Dreieckszellen mit dieser Kantenlange verteilt. Um die starke
Krimmung im Blattnasenbereich besser abbilden zu kdnnen wird die Kanten-
lange entlang der Vorderkante auf den Wert z;r reduziert. Ebenso wird fir
den Bereich der Hinterkante und der Blattspitze die Kantenlange zrr vorge-
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—

Abb. 3.3: Darstellung des quaderférmigen Bereichs um den Propeller mit der Oberfl&-
che des Rotorblatts (orange), der Propellernabe (griin) und den periodischen
Réandern (blau, gelb)

geben. Zwischen den Kantenldngen benachbarter Zellen findet ein kontinuier-
licher Ubergang mit einem Wachstum von maximal 15 % statt. Abbildung
zeigt das entstandene unstrukturierte Oberflachengitter aus Dreieckszellen im
Bereich der Blattspitze. Auf der Blattoberseite ist die starke Verringerung der
Kantenlange und die damit einhergehende Verdichtung der Zellen entlang der
Blattvorderkante zu erkennen. Die Kantenlédnge zrr wurde so festgelegt, dass
die Hinterkantendicke mit drei Zellen aufgel6st wird. An der Blattspitze wird die-
ser Wert beibehalten und lediglich im Bereich der Vorderkante auf den Wert
z1 e reduziert. Zur Vernetzung der vereinfachten Propellernabengeometrie wird
die Kantenlange zy festgelegt. Durch die Vernetzung des Blattbereichs ist die
Knotenverteilung entlang des Blattanschlusses bereits definiert. Auf allen rest-
lichen Kanten wird eine Punkteverteilung mit konstanter Kantenlange vorge-
geben. Um sicherzustellen, dass die Knotenpunkte auf den Kanten zu den
periodischen Randflachen exakt zusammenfallen, werden die Knotenpunkte
entlang einer Kante erzeugt, anschlieBend rotiert und auf die zweite Kante pro-
jiziert. Das Wachstum der Zellen ausgehend vom Blattanschluss ist auf 20 %
beschréankt. Das so generierte Oberflachennetz ist in Abb. dargestellt. Uber
einen GroBteil der vernetzten Oberflache entspricht die Kantenlange zy. Le-
diglich in einem kleinen Gebiet um den Blattanschluss wird diese ZellgroBe
reduziert um einen kontinuierlichen Ubergang zum Blattnetz zu erzeugen.

Auf den periodischen Randflachen wird die in Abb. blau gekennzeichne-

te Knotenverteilung bestimmt. Die gelb dargestellten Elemente werden durch
Rotation um die Propellerachse erzeugt. Die konstante Kantenlange zp ent-
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3 Numerische Propellersimulation

Abb. 3.6: Darstellung der Oberflachennetze auf den periodischen Randflachen (blau,
gelb)
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3.2 Automatisierte Gittergenerierung

lang der AuBBenkanten wurde bereits wahrend der Vernetzung des AuBBenbe-
reichs festgelegt. Entlang der Nabengeometrie entspricht die Kantenlange zy.
An den Kanten entlang der Propellerdrehachse wird mittels einer geometri-
schen Folge ein kontinuierlicher Ubergang zwischen beiden Kantenlange ge-
neriert.

Nachdem alle Randflachen des Gebiets vernetzt sind, wird das Volumennetz
berechnet. Abbildung [3.7] zeigt das Volumennetz mit einem Ausbruch in der
durch Propellerdrehachse und radialer Achse aufgespannten Ebene bis 75 % R.
In der Schnittansicht an dieser radialen Position ist die Vernetzung des Profil-
schnittes mit der Verdichtung der Zellen an der Vorder- und Hinterkante zu
erkennen. Das Zellwachstum im Volumen ist mit einer maximalen Abweichung
der Kantenlangen benachbarter Zellen von 20 % festgelegt. Dies ermdglicht
einen schnellen Ubergang auf die maximale Zellkantenlinge von zp. So dass
die ZellgréBe in einem Grofteil des unstrukturiert vernetzten Volumens kon-
stant ist.
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Abb. 3.7: Ansicht des Volumennetzes mit einem Ausbruch in der durch Propellerdreh-
achse und radialer Achse aufgespannten Ebene bis 75 % R und Ansicht des
Netzes im Profilschnitt an dieser radialen Position
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3 Numerische Propellersimulation

3.3 Berechnung des Autel X-Star Premium
Propellers

Die Geometrie des X-Star Premium Propellers wurde von Autel zur Verfliigung
gestellt. Zur Berechnung der aerodynamischen Eigenschaften wurde mit der in
Abschnitt beschriebenen Methode ein Rechengitter erstellt. Dabei wur-
den die in Tabelle angegebenen Kantenlangen verwendet. Das erzeugte

Tab. 3.1: Kantenlangen der Gitterzellen zur Generierung des Rechengitters

Bereich Formelzeichen Wert Einheit
Vorderkante ZLE 0.025 mm
Hinterkante 2TE 0.166 mm
Blattoberflache ZB 0.3 mm
Nabe ZN 0.5 mm
Ubergang zum AuBenbereich zp 20 mm

Rechengitter besteht aus 1.7 Millionen Knotenpunkten und 5.6 Millionen Git-
terzellen. Dabei entfallen 0.9 Millionen Zellen auf den strukturiert vernetzten
AuBBenbereich und 4.7 Millionen auf das Tetraedernetz um den Propeller. Der
Ubergang zwischen beiden Netzbereichen erfolgt durch 8346 Pyramidenele-
mente.

Der auf Grundlage dieses Rechennetzes ermittelte Verlauf des Schubs und
der Antriebsleistung wahrend 2500 lterationen des SIMPLEC Algorithmus ist
in Abbildung[3.8|dargestellt. Im Vergleich zum experimentell bestimmten Mittel-
wert des Schubs und der Antriebsleistung bei 6000 rpm ist das Ergebnis ohne
Einfluss der Viskositat des Fluids, dem flir eine laminare Strémung und dem
Resultat einer voll turbulenten Modellierung mit dem SST Modell gegeniber-
gestellt. [29] Der experimentelle Mittelwert bei dieser Drehzahl wurde durch
Interpolation der in Kapitel [2| prasentierten Daten bestimmt. Alle numerischen
Berechnungen Uberschatzen sowohl die notwendige Antriebsleistung wie auch
den erzeugten Schub. Der berechnete Schub bei laminarer und turbulenter
Strémung unterscheidet sich nur gering, allerdings ist wie zu erwarten der er-
mittelte Leistungsbedarf im Fall der turbulenten Strémung etwas gréBer. Die
stark idealisierte Modellierung der reibungsfreien Strémung liefert fiir eine ge-
ringere Antriebsleistung einen deutlich gesteigerten Propellerschub. Entspre-
chend dieser Ergebnisse wird die laminare Modellierung fir die Berechnung
der Propellerumstromung angewandt, da diese im Vergleich die experimentell
ermittelten Daten am besten wiedergibt. Auch der Berechnungsaufwand ist im
Vergleich zur turbulenten Beschreibung erheblich reduziert, da keine zusatzli-
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3.3 Berechnung des Autel X-Star Premium Propellers

chen Gleichungen fiir ein Turbulenzmodell gelést werden mussen. Im Fall der
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Abb. 3.8: Verlauf des numerisch ermittelten Schubs S und der Antriebsleistung P, fir
2500 lterationen des SIMPLEC Algorithmus bei einer Drehzahl von 6000 rpm
mit reibungsfreier (Euler), laminarer (lam.) und turbulenter (turb.) Modellie-
rung im Vergleich zum Mittelwert aus dem Experiment (Exp.)

laminaren Berechnung &ndert sich der errechnete Schub nach 300 lterationen
nur noch gering und auch im Verlauf der Antriebsleistung sind ab 500 ltera-
tionen nur noch kleine Abweichungen zu erkennen. Abbildungs [3.9 stellt den
Verlauf der Residuen fiir die einzelnen Gleichungen dar. Nach 1298 Iterationen
wurde das Anfangsresiduum fiir alle Gleichungen um vier GréBenordnungen
reduziert. Eine weitere deutliche Reduzierung wird wahrend der 2500 lteratio-
nen nicht erzielt.

Da die Rechenzeit mit jeder lteration steigt und wahrend der Optimierung eine
Vielzahl an Rechnungen durchgefiihrt werden soll, wird das Schub-Leistungs-
verhaltnis des Propellers mit Blick auf Abb. bei einer geringeren lterati-
onszahl von 500 lterationen bestimmt. Dieser Verlauf ist in Abbildung
fir Drehzahlen von 3000 bis 7500 rpm den experimentell bestimmten Mit-
telwerten gegenubergestellt. Der Verlauf der numerisch bestimmten Schub-
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Abb. 3.9: Darstellung des Verlaufs der auf den Startwert normierten Residuen fir 2500
Iteraionen des SIMPLEC Algorithmus

—&— Experiment X-Star
54 —®— OpenFOAM X-Star

Schub S [N]

0 10 20 30 40 20 60 70
Leistung P,, [W]

Abb. 3.10: Darstellung der numerisch ermittelten Schub-Leistungskurve (schwarz) im
Vergleich zu den experimentell bestimmten Mittelwerten (rot)
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3.3 Berechnung des Autel X-Star Premium Propellers

Leistungskurve gibt die experimentellen Werte gut wieder. Lediglich im Bereich
des Maximalschubs wird der Leistungsbedarf durch die Rechnung geringfu-
gig unterschatzt. Abbildung stellt den Drehzahlverlauf der berechneten
und experimentellen Daten dar. Hier ist zu erkennen, dass die Berechnung in
jedem Drehzahlpunkt sowohl die notwendige Antriebsleistung wie auch den
erzielten Schub Uberschatzt.

61 —&— Experiment X-Star
—— OpenFOAM X-Star
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N
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R 40
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c
2
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1000 2000 3000 4000 2000 6000 7000
Drehzahl n [rpm]

Abb. 3.11: Darstellung des numerisch ermittelten Schubs und der Leistung (schwarz)
Uber der Propellerdrehzahl n im Vergleich zu den experimentell bestimmten
Mittelwerten (rot)

Die Abweichung des numerisch ermittelten Schubs und der Antriebsleistung
von den experimentellen Mittelwerten ist in Abb. fur die einzelnen Dreh-
zahlpunkte dargestellt. Hierfir wurden die experimentellen Daten an den Be-
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3 Numerische Propellersimulation

rechnungsdrehzahlen interpoliert bzw. fir eine Drehzahl von 7500 rpm extra-
poliert. Uber den gesamten Drehzahlbereich wird durch die numerische Be-
rechnung eine zwischen 12 % und 14 % hdéhere Antriebsleistung ermittelt. Ent-
gegen der relativ konstanten Abweichung der Antriebsleistung sinkt die Ab-
weichung des Schubs bei héheren Drehzahlen, was zu der Abweichung der
Schub-Leistungskurve in Abb. im Bereich des maximalen Schubs fihrt.

[%]

Xnum — Xazp
Xeacp

3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000 6500 7000 7500
Drehzahl n [rpm]

Abb. 3.12: Darstellung der Abweichungen des numerisch ermittelten Schubs S und
der Leistung P,, von den experimentell bestimmten Mittelwerten Gber der
Drehzahl

Wie in Abbildung [3.10] dargestellt, gibt die numerische Simulationen den Ver-
lauf der gemessenen Schub-Leistungspolare gut wieder. Allerdings unterschei-
det sich die Drehzahlen zwischen der numerischen Simulation und dem Ex-
periment flr einen bestimmten Schub. Eine derartige Verschiebung kann in
der numerischen Berechnung durch die Variation des Blatteinstellwinkels her-
vorgerufen werden. Der Einstellwinkel misste in der numerischen Simulation
reduziert werden, um die Abweichungen zu den experimentellen Daten zu ver-
ringern. Abweichungen des vermessenen Propellers von der durch Autel zur
Verflgung gestellten Geometrie kénnen nicht ausgeschlossen werden.
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4 Optimierung der
Propellergeometrie

Um eine Optimierung der Propellergeometrie durchfihren zu kénnen, muss
diese effizient durch moglichst wenige Parameter darstellbar sein. Hierbei ist
es von Vorteil, rein skalare Entwurfsgré3en, wie zum Beispiel die Flachendich-
te des Propellers, heranzuziehen. Der verwendete parametrische Modellie-
rungsansatz wird im folgenden Abschnitt beschrieben. Ausgehend von dieser
parametrischen Definition lassen sich beliebige Propellervariationen bestim-
men. Jedem einzelnen dieser Individuen wird entsprechend einer Zielfunktion
ein Fitnesslevel zugeordnet. Zur Optimierung der drehzahlgesteuerten Multi-
copterpropeller wurde eine Zielfunktion verwendet, die neben den Leistungs-
daten auch die Masse und das Tragheitsmoment um die Drehachse als me-
chanische Eigenschaften des Propellers berticksichtigt. Auf Grundlage dieser
Bewertung entwickelt der in Abschnitt [4.2] beschriebene evolutionare Algo-
rithmus die verbesserte Propellergeometrie. Abschnitt stellt den Verlauf
und das Ergebnis der Optimierungsrechnung dar. Um die numerisch vorher-
gesagte Leistungssteigerung zu verifizieren wurde ein Prototyp der optimier-
ten Geometrie gefertigt und vermessen. Die experimentell bestimmten Schub-
Leistungswerte werden in Abschnitt [4.3.4] den numerischen Ergebnissen ge-
genubergestellt.

4.1 Parametrische Beschreibung der
Propellergeometrie

Neben den rein skalaren GréBen wie der Blattzahl np und dem Blattradius
R werden flUr die parametrische Beschreibung des Propellerblattes die Vertei-
lung der Blatttiefe, der Verlauf des Einstellwinkels und der Profilverlauf bend-
tigt. Der Verlauf der Profile Uber dem Blattradius wird durch eine Wélbungs-
und Dickenverteilung wiedergegeben. Die Beschreibung der Verteilungsfunk-
tionen soll stetig entlang des Radius und der Blatttiefe erfolgen, weshalb eine
Beschreibung auf Grundlage von Bezierkurven angewandt wird. Eine Bezier-
kurve P vom Grad n wird durch n + 1 Kontrollpunkte mit den Koordinaten K;
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4 Optimierung der Propellergeometrie

definiert:

n

Pu) =) <T;) w (1—u)"" K; mit uel0,1] (4.1)
=0

Wie in Abb. [4.1] dargestellt, beginnt und endet die Bezierkurve im ersten und

letzten Kontrollpunkt, wohingegen alle weiteren Kontrollpunkte nicht zwingend

Bestandteil der Bezierkurve sind. Die Steigung der Bezierkurve in Anfangs-

und Endpunkt entspricht der linearen Verbindung des jeweiligen Kontrollpunk-

tes mit dem nachsten bzw. vorhergehenden Kontrollpunkt. Um die Lage der

1 —— Bezierkurve

0.4 1 —&— Kontrollpunkte
0.3 1
> 0.2 1
0.1 1

3
0.0 1

—-0.2 0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

Abb. 4.1: Exemplarische Darstellung der vier Kontrollpunkte (rot) einer kubischen Be-
zierkurve (schwarz) im R?

einzelnen Kontrollpunkte zwischen Anfangs und Endpunkt der Kurve wahrend
der Optimierung besser begrenzen zu kénnen, wurde fir diese Punkte eine
Darstellung in Polarkoordinaten ausgehend vom ersten und letzten Kontroll-
punkt gewahlt. So wird der in Abb. mit 1 gekennzeichnete Kontrollpunkt
ausgehend vom Punkt 0 in Polarkoordinaten definiert, wahrend Kontrollpunkt
2 in einem Koordinatensystem mit Ursprung im Endpunkt beschrieben wird.
Da diese Beschreibung keinen intuitiven Rlckschluss auf den Kurvenverlauf
der Bezierkurve erméglicht, wird in den folgenden Abschnitten die Ableitung
der Kontrollpunkte ausgehend von EntwurfsgréBen fir die einzelnen Vertei-
lungsfunktionen erlautert. Bevor in Abschnitt der Aufbau der dreidimen-
sionalen Propellergeometrie aus den einzelnen Verteilungsfunktionen erlautert
wird.
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4.1 Parametrische Beschreibung der Propellergeometrie

4.1.1 Beschreibung der Einstellwinkelverteilung

Die Verteilung des Einstellwinkels entlang des Propellerradius wird durch drei
skalare Parameter beschrieben. Neben den Einstellwinkeln an Propellerspit-
ze ©4 und in der Rotationsachse © wird ein Formfaktor f verwendet, durch
den der Verlauf zwischen Anfangs und Endpunkt bestimmt ist. Ein Formfak-
tor f =0 entspricht dabei einer linearen Verwindung des Propellerblattes, wie
in Abb. [4.2] exemplarisch dargestellt. Fir den maximal zulédssigen Wert des

20 1

18 1

16 1

o [°]

14 1

12 1

10 - Ar=05

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
r/R []

Abb. 4.2: Verlauf des Einstellwinkels © entlang des normierten Blattradius "/ z bei 20°
Einstellwinkel im Propellermittelpunkt und 10° an der Blattspitze fur verschie-
dene Werte des Formfaktors f

Formfaktors f =1 folgt ein Verlauf mit horizontaler Tangente im Startpunkt und
vertikaler Tangente im Endpunkt und entsprechend umgekehrt fir den Mini-
malwert f=-1.

Die Beschreibung dieser Verteilung erfolgt durch eine Bezierkurve mit drei
Punkten, wobei sich der mittlere Kontrollpunkt auf der Verbindungslinie von
Anfangs und Endpunkt gespiegelt an der Achse "/r=0.5 bewegt. Die Koor-
dinaten der drei Kontrollpunkte kénnen direkt aus den zur Verlaufsdefinition
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verwendeten skalaren Gro3en ermittelt werden:

o ()

1( L+ f
2\(60 + 61) + [ (69 — 64)

w2 = (o)

4.1.2 Beschreibung der Blatttiefenverteilung

) fir —1< <1

Zur Beschreibung der Tiefenverteilung entlang des Propellerradius wird ent-
sprechend der Einstellwinkelverteilung eine Bezierkurve mit 3 Punkten ver-
wendet. Die normierte Profiltiefe !/ in der Rotationsachse des Propellers =0
muss fest vorgegeben werden. Flr die optimierten Propeller hat sich ein Wert
von 10 % des Propellerradius i bewahrt, da dieser Wert zu realistischen Profil-
tiefen im Blattanschlussbereich an der Propellernabe bei ca. 6.5 % R fahrt. Im
Fall eines abweichenden Radiusanteils der Propellernabe muss dieser Wert
angepasst werden. Die Profiltiefe am Endpunkt und die Position des mittleren
Kontrollpunktes der Bezierkurve wird mittels der Methode der kleinsten Qua-
drate bestimmt. Zielvorgabe sind die Einhaltung der definierten Werte fur die
mit dem Blattradius normierte radiale Position der maximalen Profiltiefe %/s......,
die normierte radiale Position des Flachenschwerpunkts “5 und die Flachen-
dichte o des Propellers. Die Flachendichte beschreibt das Verhaltnis der Pro-
pellerflache bezogen auf die Flache der Propellerkreisscheibe:

ng [tOr
T R?

Ohne explizite Vorgabe des radialen Flachenschwerpunkts wird versucht, eine
Position méglichst nah an der Propellernabe zu finden, fir welche die Flachen-
dichte und Position der maximalen Profiltiefe eingehalten werden kénnen.

Die radiale Position des Flachenschwerpunkts ist durch

. Jrtor
57 ftor

definiert. Die zur Bestimmung des Flachenschwerpunkts und der Flachendich-
te notwendige Integration entlang der Bezierkurve erfolgt numerisch durch An-
wendung der Simpsonregel. Zur Ermittlung der Position der maximalen Blatt-
tiefe wird die Ableitung der Bezierkurve berechnet, um mittels Newton-Raphson
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Verfahren ausgehend von mehreren entlang der Bezierkurve verteilten Start-
punkten das globale Maximum und Minimum zu ermitteln.

0.30 1

0.25 1

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
r/R []

Abb. 4.3: Verlauf der normierten Blatttiefe  entlang des normierten Blattradius 7 fur
unterschiedliche Flachendichten o bei ansonsten konstanten Parametern

Abbildung zeigt die ermittelte normierte Blatttiefe entlang des normierten
Radius fir unterschiedliche Flachendichten, wobei die Position der maximalen
Profiltiefe auf ; =0.3 gesetzt wurde. Dabei ist zu erkennen, dass die maxima-
le Blatttiefe mit steigender Flachendichte kontinuierlich zunimmt. Lediglich bei
einer Flachendichte von o= 6 ist eine Abweichung des Verlaufs im Bereich
der Blattspitze zu erkennen. Diese Flachendichte liegt knapp unter der eines
Rechteckblattes mit + =0.1. Auch in diesem Fall werden die Forderung nach
einem Flachenschwerpunkt mdglichst nah an der Blattnabe und die Position
der maximalen Profiltiefe eingehalten. Der Einfluss einer Variation dieser Po-
sition bei gleichbleibender Flachendichte ist in Abb. [4.4] dargestellt. Dabei ist
zu erkennnen, dass die maximale Blatttiefe bei Erhéhung der radialen Position
abnimmt, wahrend die Tiefe an der Blattspitze leicht zunimmt.

4.1.3 Beschreibung der Wolbungsverteilung
Wie bereits erwahnt, wird die Profilierung entlang des Radius in eine Wol-
bungsverteilung und eine Dickenverteilung zerlegt. Die Profilwdlbung entspricht

der Abweichung der Skelettlinie von der Profilsehne, welche wiederum als di-
rekte Verbindung von Profilvorderkante $ =0 und Hinterkante ? =1 definiert ist.
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Abb. 4.4: Verlauf der normierten Blatttiefe  entlang des normierten Blattradius 7 fur
unterschiedliche radiale Positionen der maximalen Blatttiefe |;,,,. bei einer
konstanten Flachendichte o =10

Wie in Abbildung dargestellt entspricht die Profilsehne der Skelettlinie fur
eine maximale Wélbung von Null. Die dargestellten Skelettlinien werden auf
Grundlage einer Bezierkurve mit drei Knotenpunkten beschrieben. Der erste
und letzte Knotenpunkt liegt exakt auf der Profilvorderkante bzw. Profilhinter-
kante. Somit wird der Verlauf der Skelettlinie durch die Koordinaten des mitt-
leren Knotenpunktes beschrieben. Diese werden iterativ durch die Forderung
einer gewinschten maximalen Wélbung und der entsprechenden Ricklage
bestimmt. Damit kann der Verlauf der Skelettlinie in Blatttiefenrichtung durch
zwei skalaren GréBen ermittelt werden.

Die radiale Verteilung der Wélbung wird durch die Vorgabe mehrerer Ske-
lettlinien an mehreren radialen Positionen bestimmt. Es missen mindestens
zwei Skelettlinien an der Blattspitze =1 und im Propellermittelpunkt + =0
vorgegeben werden. In Abbildung [4.6]ist die Verteilung der Wélbung entlang
der Blatttiefe und des Blattradius dargestellt. Hierbei wurden Skelettlinien an 3
radialen Positionen vorgegeben. Die Beschreibung erfolgt auf Basis einer Be-
zierflache, welche die Forfihrung der Bezierkurve in eine weitere Raumrich-
tung darstellt. An jeder radialen Position ergeben sich drei Knotenpunkte in
Tiefenrichtung und dementsprechend ein Gitter von drei mal drei Knotenpunk-
ten flr die Bezierflache. Dabei kénnen die Knotenpunkte der Skelettlinie an
Blattspitze und im Propellermittelpunkt direkt Gbernommen werden, wahrend
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Abb. 4.5: Verlauf der mit der Blatttiefe normierten Wélbung entlang der normierten
Blatttiefe bei einer Ricklage der maximalen Wélbung von 30 %
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Abb. 4.6: Verlauf der normierten Wolbung % entlang des normierten Radius 5 und der
normierten Blatttiefe  mit den Knotenpunktegitter der Bezierflache (rot)
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4 Optimierung der Propellergeometrie

die dazwischenliegenden Knotenpunkte angepasst werden um die geforder-
te Skelettlinie an der radialen Position zu gewahrleisten. Hierzu wird bei den
Knotenpunkten an Vorderkante und Hinterkante lediglich die radiale Koordi-
nate angepasst, wahrend sich der mittlere Knotenpunkt innerhalb definierter
Grenzen im Raum bewegt. Zur Optimierung der Position der Knotenpunkte
wird ein Trust-Region-Verfahren eingesetzt. [6] Die Bezierflache gibt die gefor-
derten radialen Verteilungen sehr gut wieder. Die maximale Abweichung der
Bezierflache von der geforderten mittleren Verteilungen liegt im Bereich 0.1 %
der normierten Wélbung.

4.1.4 Beschreibung der Dickenverteilung

Die Dickenverteilung wird wie in Abbildung[4.7]entlang der Blatttiefe durch eine
Bezierkurve mit vier Knotenpunkten beschrieben. Zur Bestimmung der Kno-
tenpunkte wird die maximale mit der lokalen Blatttiefe normierte Dicke o=
und die Dickenriicklage ?|4,,,, verwendet. Zudem wird der Winkel zwischen
der Profilsehne und der Verbindungslinie von Knotenpunkt 0 und Knotenpunkt
1 vorgegeben. Fir die Optimierung der Multicopterpropeller wurde hier stets

0.25
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0.10 1

d/t [-]

0.0511

0.00 ~

—0.05 . . . . . .
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
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Abb. 4.7: Verlauf der mit der Blatttiefe normierten Profildicke % entlang der normier-
ten Blatttiefe 7 bei einer Ricklage der maximalen Dicke von 35 % mit den
Knotenpunkten der Bezierkurve (rot)

ein Winkel von 90° verwendet, dieser Winkel kann jedoch auch als zusatzli-
cher Freiheitsgrad in die Optimierung eingehen. Fertigungsbedingt muss an
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4.1 Parametrische Beschreibung der Propellergeometrie

der Hinterkante des Propellers eine Mindestdicke eingehalten werden. Hierbei
hat sich eine Dicke von d=0.2mm bewéahrt. Um eine konstante Hinterkan-
tendicke entlang des Propellerblattes einzuhalten muss zur Bestimmung der
Dickenverteilung die lokale Blatttiefe bertcksichtigt werden. Deshalb wird zur
Beschreibung des Dickenverlaufs entlang des Radius der Verlauf der skalaren
Paramter beschrieben. Dabei wurde zur Optimierung der Propeller ein linea-
rer Verlauf zwischen Propellermittelpunkt und Blattspitze verwendet. Entspre-
chend werden zur Optimierung des Dickenverlaufs auf dem Propellerblatt vier
skalare Parameter angepasst. Abbildung[4.8|zeigt den Dickenverlauf fir unter-
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Abb. 4.8: Verlauf der mit der Blatttiefe normierten Profildicke % entlang der normier-
ten Blatttiefe 7 bei einer Ricklage der maximalen Dicke von 35 % mit einer
vorgegebenen Mindestdicke an der Profilhinterkante dyp =0.05¢

schiedliche maximale Profildicken bei einer konstanten Dickenricklage fur eine
vorgegebene Mindestdicke an der Profilhinterkante von 5% der lokalen Blatt-
tiefe. Dabei ist zu erkennen, dass sich fir eine maximale Dicke von ebenfalls
5% der Blatttiefe nach dem Punkt der Dickenriicklage ein konstanter Verlauf
einstellt. FUr die maximale Dicke wird stets das Maximum aus vorgegebener
maximaler Dicke und der lokalen Mindestdicke verwendet.

4.1.5 Aufbau des dreidimensionalen Propellermodels

Durch die bereits beschriebenen Verteilungen ist die Geometrie des Propeller-
blattes definiert. Um eine dreidimensionale Geomtrie des Propellers zu erzeu-
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4 Optimierung der Propellergeometrie

gen wird die Open Source Bibliothek OpenCASCADE verwendet. [31] Dazu
wird zunachst eine B-Spline Kurve erzeugt, welche die Vorderkantenpunkte,
die 25 % vor der radialen Achse positioniert werden, verbindet. Entsprechend
verbindet eine weitere B-Spline Kurve die 75 % hinter der radiale Achse liegen-
den Hinterkantenpunkte. Die Punkte an Vorder- und Hinterkante werden ent-
sprechend des lokal definierten Einstellwinkel um die radiale Achse gedreht,
so dass die in Abb. dargestellte Vorder- und Hinterkantenkurve entsteht.

Abb. 4.9: Darstellung des dreidimensionalen Verlaufs der Blattvorderkante (blau) und
der Hinterkante (rot) mit der dazwischenliegenden Sehnenflache; die Rota-
tion des Propellerblattes erfolgt in mathematisch positiven Drehsinn um die
z-Achse des Koordinatensystems (blau) und radialer Achse entlang der y-
Achse (grin)

Fir das dargestellte Propellerblatt, welches als Startpunkt flr den Optimie-
rungslauf gewahlt wurde, nimmt der Verlauf des lokalen Einstellwinkels linear
von 25° an der Wurzel auf 12° an der Spitze ab. FUr die Blatttiefenverteilung
wurde die Flachendichte des Zweiblattpropellers auf 11 % und die Position der
maximalen Dicke auf 30 % des Blattradius gelegt. Die dargestellte Sehnenfla-
che entspricht der direkten Verbindung zwischen Vorder- und Hinterkante und
wird verwendet um mit der definierten Wélbungsverteilung die Skelettflache
zu generieren. Dazu werden die Minima und Maxima der Blatttiefenverteilung
ermittelt. Zwischen diesen Punkten werden linear verteilt jeweils zwei weitere
radiale Stitzstellen eingefligt. Die Skelettlinien an diesen radialen Stitzstellen
werden aus der in Abschnitt beschriebenen Verteilungsflache extrahiert
und auf die Sehnenflache aufgebracht. Die radial verteilten Skelettlinien wer-
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4.1 Parametrische Beschreibung der Propellergeometrie

den zu einer Flache verbunden. Abbildung zeigt die resultierende Ske-

Abb. 4.10: Darstellung der dreidimensionalen Skelettflache (orange) zwischen der
Blattvorderkante und Blatthinterkante mit den radial verteilten Skelettlinien
(schwarz)

lettflache zwischen Vorder- und Hinterkante mit den definierenden Skelettlini-
en. Als lokale Extrema der Tiefenverteilung wurden die Blattwurzel, die Positi-
on maximaler Dicke und die Blattspitze identifiziert, so dass die Skelettflache
durch sieben Skelettlinien definiert wird. Fir den dargestellten Beispielpropel-
ler wurde entlang des Radius eine konstante Wélbungsverteilung mit einer
maximalen Wélbung von 5% bei einer Ricklage von 30 % vorgegeben. An
den bereits festgelegten radialen Positionen wird die Dickenverteilung auf die
Skelettlinien aufgebracht, so dass sich eine durchgehende B-Spline Kurve des
gewlinschten Profils ergibt. In Abb.[4.11]wurde Uber den Radius eine konstan-
te maximale Dicke von 12 % und eine Dickenriicklage von 10 % angewendet.
Die minimale Profildicke wurde mit 0.2 mm festgelegt. Die definierten Profile
werden durch eine B-Spline Flache verbunden, wodurch eine glatte Propeller-
blattoberflache mit konstanter Hinterkantendicke resultiert.

Bei dem in Abb. dargestellten Propellerblatt liegt auf der radialen Ach-
se die Verbindungslinie der Punkte mit 25 % Lauflange entlang der Profilseh-
ne. Um die Laufruhe des Propellers bei hohen Drehzahlen zu erhéhen, wird
wie in Abb. [4.12] dargestellt die Massenachse des Propellerblattes auf die ra-
diale Achse verlagert. Da der Propeller im Spritzgussverfahren aus isotropen
Polymer gefertigt wird, kann die Lage der Massenachse entlang des Radius
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4 Optimierung der Propellergeometrie

durch die Flachenschwerpunkt der Blattprofile ermittelt werden. Durch die Ver-
schiebung der Blattprofile zur Modifikation der Massenachse ergibt sich eine
veranderte Blattoberflache.

Abb. 4.11: Darstellung der dreidimensionalen Blattoberflache (rot) des Propellers mit
den Blattprofilen (schwarz)

Diese Oberflache wird durch die Profilflachen an Blattwurzel und Blattspitze,
sowie einer linearen B-Spline Flache zwischen den Verbindungskurven der
oberen und unteren Profilhinterkantenpunkten zu einem Volumenkérper ge-
schlossen.

Um eine vereinfachte Propellernabe zu erzeugen wird die in Abbildung
dargestellte Flache in der x-z-Ebene generiert. Der Verlauf der schwarzen B-
Spline Kurve wurde der Nabengeometrie des Ausgangspropellers nachemp-
funden. Die Abmessungen des Propellernabenkérpers sind durch den ma-
ximalen Radius Ry=15.5mm und die H6he Hy=17.5mm definiert. Zur Be-
schreibung von abweichenden Abmessungen kann der Verlauf der B-Spline
Kurve entsprechend skaliert werden. Die rot dargestellte B-Spline Kurve ent-
spricht einer Spiegelung der schwarzen B-Spline Kurve und schlief3t den Kur-
venverlauf hin zur z-Achse. Mit der linearen Verbindung entlang der z-Achse
ist ein geschlossenes Nabenprofil definiert. Wie in Abbildung [4.14] dargestellt,
entsteht die Propellernabenkérper durch Rotation dieser Flache um die z-
Achse.

Um die Propellernabengeometrie werden durch Rotation die ng Propellerblat-
ter verteilt. Diese werden mit dem Nabenkdrper verschnitten und zu einem
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Abb. 4.12: Darstellung der Ausgangsprofile (rot) zusammen mit den Profilen nach An-
passung der Schwerpunktslage (grtin) und der modifizierten Blattoberfla-

che (gelb)
Hy
@——-—
RN
[e——>
Abb. 4.14: Darstellung des durch Rota-
Abb. 4.13: Darstellung der Profilflache tion der definierten Flache
der Propellernabe um die z-Achse (blau) er-

zeugten Nabenkorpers
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4 Optimierung der Propellergeometrie

Volumenkdrper zusammengefligt. Das so entstandene CAD Modell des Pro-
pellers wird fur die Berechnung von Rotationsachsen parallelen Anstrémzu-
stédnden auf die Darstellung des Einzelblattsegmentes reduziert. So ergibt sich
fir einen Zweiblattpropeller das in Abbildung dargestellte Halomodell.

Abb. 4.15: Darstellung des Halbmodels eines Zweiblattpropellers fir periodische Be-
rechnungen

4.2 Evolutionarer Algorithmus

Um die Formgebung des Propellers ausgehend von einer Startgeometrie zu
verbessern, wird ein evolutiondrer Algorithmus verwendet. Diese Klasse von
Algorithmen versuchen evolutionsbiologische Mechanismen abzubilden, um
Eigenschaften zu identifizieren, welche einen positiven Einfluss hinsichtlich ei-
ner vorgegebenen Zielfunktion aufweisen. [44] In Anlehnung an die Evoluti-
onsbiologie wird jeder Propeller als einzelnes Individuum betrachtet. Die im
vorhergehenden Abschnitt definierten skalaren Parameter zur Beschreibung
der Geometrie werden als Gene bezeichnet, wobei jedes Gen einen beliebi-
gen Wert innerhalb eines fir den zugeordneten Parameter gultigen Wertebe-
reichs annehmen kann. Der vollstandige Parametersatz zur Beschreibung der
Geometrie entspricht dem Genom des Individuums. Abbildung [4.16] stellt den
schematischen Ablauf des evolutionsbasierten Optimierungsalgorithmus dar.
Grundsatzlich kann der Algorithmus in zwei Bereiche geteilt werden. Der er-
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Ausgangs
Individuum

Rekombination A
‘ Mutation
Selektion \ 4
neue
> Population
Evaluierung 4

fittestes
Individuum

Abb. 4.16: Schematischer Ablauf des evolutiondren Algorithmus zur Optimierung der
Propellergeometrie
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ste Bereich bestimmt die Variation der Individuen zur Erzeugung einer neuen
Populationsgeneration. Dazu z&hlen die Rekombination, eine Neuanordnung
bereits in der Elterngeneration vorhandener Gene, und die Mutation. Bei der
Mutation finden zuféllige Variationen im Genom des Individuums statt. Im zwei-
ten Bereich findet die Bewertung der Population statt, bei welcher den einzel-
nen Individuen ein entsprechender Fitnesswert zugeordnet wird. Auf Grund-
lage dieses Fitnesswertes erfolgt eine Auslese, wodurch sich als ungeeignet
erwiesene Individuen aussortiert werden. Die verbleibenden Individuen dienen
als Eltern der nachsten Generation.

4.2.1 Variation der Individuen

Die Variation der Ausgangsindividuen zur Erzeugung einer neuen Population
erfolgt, wie in Abb. dargestellt, in zwei Stufen. Im ersten Schritt werden
aus den Individuen der Elterngeneration durch Neuanordnung der einzelnen
Gene die Individuen der Kindgeneration erzeugt. Dazu werden aus der El-
terngeneration mittels Pseudozufallszahlengenerator zwei Individuen ausge-
wahlt. [27] FUr jedes Gen der Individuen erfolgt wiederum eine Zufallsauswabhl
aus drei Méglichkeiten, da neben der direken Ubernahme des Parameterwer-
tes eines Elternteils auch der Mittelwert weitergegeben werden kann. Dieser
Vorgang wird so oft ausgefihrt bis die n; Individuen der nachsten Generation
erzeugt wurden. Die Rekombination erfolgt auch, wenn die Elterngeneration
lediglich aus einem Individuum besteht, wie dies bei der Initialisierung der Fall
ist. Allerdings entsteht hierbei eine Kindgeneration bestehend aus n; Klonen
des Elternindividuums mit vollstédndig identischem Genom.

Um so héher wird die Bedeutung des zweiten Variationsschrittes. Bei der Mu-
tation wird der Parameterwert innerhalb festgelegter Grenzen variiert. Dazu
wird eine Dreiecksverteilung mit folgender Wahrscheinlichkeitsdichtefunktion
W verwendet:

2 (u — w) far w < v < u,
(ur — uo) (ue — up)
W(u) = (4.2)
2 (u; — u)

far w. < u <y

(ur — uo) (ur — u)

Diese Dichtefunktion beschreibt eine kontinuierliche Wahrscheinlichkeitsver-
teilung auf dem Interval [ug, u;] mit linearem Anstieg der Wahrscheinlichkeit
von uo nach u. und linearem Abfall von . nach w;. Der Wert u. wird auf den
aktuellen Parameterwert des Individuums festgesetzt und die Grenzen uq und
u; werden durch die maximale Streubreite um den Wert «.. im zulassigen Para-
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meterbereich bestimmt. Die Streubreite auf dem zulassigen Parameterbereich
wird zu Beginn der Optimierung auf einen hohen Wert festgelegt, so dass Indi-
viduen im gesamten zuléassigen Wertebereich entstehen. Mittels eines Faktors
wird diese Streubreite in jeder Folgegeneration reduziert, so dass nach einigen
Generationen der Einfluss der Mutation reduziert wird. Abbildung zeigt
die verwendete Wahrscheinlichkeitsdichtefunktion Gber dem normierten Wer-
tebereich mit veranderlicher Streubreite Uber sechs Generationen flr einen
gleichbleibenden Parameterwert von 30 %.

Gen. 0

W 95
Gen. 1
0.0_ T T T T T
w 5 -
Gen. 2
0_ T T T T T T

w 10 A
Gen. 3
OI T T T T T T T T T
W 20 1
Gen. 4
OI T T T T T T T T T
W 50
Gen. 5
OI T T T T T T T T T
00 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1.0

normierter Wertebereich u [-]

Abb. 4.17: Darstellung der Wahrscheinlichkeitsdichtefunktion W entlang des normier-
ten Wertebereiches mit dem normierten Histogramm von 1000 Mutationen
des Ausgangswertes 0.3 fir 6 Generationen mit einer anfanglichen Streu-
breite von 50 % und Halbierung der Streubreite in jeder Generation
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4.2.2 Bewertung und Selektion der Individuen

Zur Bewertung der Individuen einer neuen Population wird fur alle Individuen
wie bereits beschrieben aus dem Genom eine dreidimensionale Propellergeo-
metrie erzeugt. Bevor die in Kapitel [3] beschriebene Berechnung der aerody-
namischen Eigenschaften stattfindet, wird zunachst die Einhaltung vorgege-
bener mechanischer Eigenschaften wie die Propellermasse oder das Massen-
tragheitsmoment Uberprift. Sollten die definierten Grenzwerte verletzt werden
wird das Individuum direkt aussortiert.

Im Anschluss erfolgt die automatisierte Vernetzung der Propellergeometrie
und die numerische Berechnung der vorgegebenen Betriebspunkte. Diese Be-
rechnung beansprucht den GroBteil der notwendigen Rechenzeit, weshalb die
Anzahl der zu berechnenden Betriebspunkte mdglichst niedrig zu halten ist.
Zur Bewertung der Schwebeflugleistung des Propellers wurde ledigliche ein
Punkt der Schub-Leistungskurve berechnet. Um aus der Berechnung eines
einzelnen Punktes eine Aussage Uber den Verlauf der Schub-Leistungskurve
treffen zu kdnnen, wird auf Grundlage der Beziehung zwischen Schub S und
Leistung P, eines idealen Rotors folgender Ansatz verwendet:

S =kP,’ (4.3)

Fir den idealen Rotor kénnen die Parameter & = /2pAund b = 2 mit der
Luftdichte p und Rotorflache A bestimmt werden. Fir reale Propeller weichen
sowohl der Faktor £ als auch der Exponent b vom idealen Rotor ab. Um diese
Beschreibung zu verifizieren, wurden fir mehrere Propeller mit unterschiedli-
chen Parametern Schub-Leistungskurven berechnet. Hierbei hat sich gezeigt,
dass bei konstantem Propellerradius die Abweichung in b gering ist. Da im
Rahmen der Schwebeflugoptimierung der Propellerradius nicht variiert werden
konnte, wurde der Parameter b vor der Optimierung festgelegt. Hierfir wurden
mehrere Drehzahlpunkte der Schub-Leistungskurve des Ausgangspropellers
berechnet und mit der Methode der kleinsten Quadrate der Wert des Parame-
ters b ermittelt. Durch Berechnung eines Punktes der Schub-Leistungskurve
kann nun der Faktor £ und der Kurvenverlauf bestimmt werden. Je héher der
Wert von £ ist, desto mehr Schub wird bei gleicher Leistung erzeugt. Daher ist
der Faktor k ein gutes MaB flr die Gute des Propellers und wird deshalb direkt
als Fitnesswert F in der Optimierung verwendet.

Nach abgeschlossener Bewertung werden die Abbruchkriterien fir die Opti-
mierung geprift. Sind diese nicht erfdllt, wird mit dem Selektionsschritt fort-
gefahren. Dazu wird der notwendige Fitnesswert an einer Hirde Fy definiert.
Individuen mit einem Fitnesswert unter Fy werden aussortiert. Fy berechnet
sich aus dem minimalen Fitnesswert in dieser Generation F¢. | dem maxima-

min’
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len Wert F¢

max

und dem Huirdenfaktor p,:

Fi = Foi + Py (FG - F;

mazx min)

(4.4)

Bei einem Hurdenfaktor py = 0.5 werden fir die nédchste Generation nur Indivi-
duen berlcksichtigt, welche einen Fitnesswert in der oberen Halfte des erziel-
ten Wertebereichs aufweisen. Sollte lediglich ein Individuum das geforderte
Fitnesslevel erreichen, wird die Hirde sukzessive vermindert, bis mindestens
ein weiteres Individuum zur Definition der nachsten Generation berlcksichtigt
wird.

4.3 Optimierung des Autel X-Star Premium
Propellers

In diesem Abschnitt wird die Optimierung des Propellers flr den Multicopter
X-Star Premium der Firma Autel beschrieben. Dazu werden in Abschnitt[4.3.1]
die verwendeten Optimierungsparameter definiert. AnschlieBend wird der Ab-
lauf der Optimierung dargestellt und die optimierte Propellergeometrie vorge-
stellt. In Abschnitt[4.3.4] werden die numerisch ermittelten Leistungsdaten den
experimentell ermittelte Daten des optimierten Propellers gegentbergestellt.

4.3.1 Konfiguration des Optimierungsalgorithmus

Zur Optimierung des Autel X-Star Premium Propellers wurden in jeder Ge-
neration 50 Individuen betrachtet. Diese 50 Individuen wurden mit einer an-
fanglichen Streubreite von 100 % des Parameterraums ausgehend von einem
definierten Startindividuum erzeugt. Die Streubreite wurde in den Folgegene-
rationen jeweils halbiert. Die geometrischen Parameter des Startindividuums
und die verwendeten Parametergrenzen sind in Tabelle d.1]zusammengefasst.

Um eine Verschlechterung der Steuerbarkeit und eine Steigerung der Abflug-
masse zu verhindern, wurden Grenzen der mechanischen Eigenschaften fiir
die optimierten Propeller eingefiihrt. Da die genauen Materialkennwerte der
Spritzgusspropeller nicht bekannt waren, wurde fir den ABS Kunststoff eine
Dichte paps von 1.049/.,: angenommen. Fir den Autel X-Star Premium Pro-
peller inklusive der generischen Nabe wurde eine Masse von 12.3 g ermittelt,
wobei auf den Nabenkdrper 5.4 g entfallen. Als maximal zulassige Masse des
optimierten Propellers mit Nabe wurden 15 g festgelegt.
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4 Optimierung der Propellergeometrie

Tab. 4.1: Darstellung der Optimierungsparameter mit den verwendeten Start- und

Grenzwerten

Parameter Variable Startwert Minimum Maximum
Blattzahl ng 2 2 2
Propellerradius R 120mm 120 mm 120 mm
Einstellwinkel Blattwurzel O 25° 0° 30°
Einstellwinkel Blattspitze O1 12° 0° 30°
Einstellwinkel Formfaktor f 0.0 -1.0 1.0
Flachendichte o 1% 10% 15%
Position maximaler Tiefe Ftmas 30% 30% 60 %
maximale Wolbung Blattwurzel  *maz |, 5% 0% 15%
maximale Wélbung Blattspitze =~ “maz | 5% 0% 15%
Position maximale Wolbung 2o .w,... 30% 30% 60 %
Blattwurzel

Position maximale Woélbung 3|1 ... 30% 30 % 60 %
Blattspitze

maximale Dicke Blattwurzel dmaz | 12% 5% 20 %
maximale Dicke Blattspitze e | 12% 5% 20 %
Positon ~ maximale  Dicke 2|g4,... 10% 10% 40 %
Blattwurzel

Position ~ maximale  Dicke 2|, ,4,.. 10% 10% 40 %
Blattspitze
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Das berechnete Massentragheitsmoment um die Propellerachse liegt beim
Autel X-Star Premium Propeller bei ca. 23 kg mm?. Eine Steigerung des Mas-
sentradgheitsmoment durch die Optimierung auf Giber 35 kg mm? wurde ausge-
schlossen.

Mit den bereits in Kapitel [3] dargestellten numerisch ermittelten Punkten der
Schub-Leistungskurve des Autel Propellers wurden die Parameter & und b
in Gleichung bestimmt. Abbildung stellt den Verlauf der Funk-
tion mit kalibrierten Parametern im Vergleich zu den berechneten Werten
dar. Unter der Annahme eines konstanten Exponenten kann mit der Schub-
Leistungsbeziehung die Glte des Propellers durch den Parameter & ausge-
driickt werden. Ziel der Optimierung ist eine Steigerung des Ausgangswertes
von 0.305N/,,» um mindestens 5 %.

61 ® OpenFOAM X-Star o
S S =0.305 [N/W¢] P,,0% o

Schub S [N]
(@V)
L)

0 10 20 30 40 50 60 70 80
Leistung P, [W]

Abb. 4.18: Darstellung des gefitteten Verlaufs der Schub-Leistungspolare fir den Autel
X-Star Premium Propeller im Vergleich zu den berechneten Punkten

4.3.2 Verlauf der Optimierung

Zu Beginn der Optimierung wurden aus dem Parametersatz der Ausgangs-
geometrie 50 Individuen abgeleitet. Abbildung [4.19 stellt die Verteilung der
Parameter aller 50 Individuen im normierten Parameterraum dar. Hierbei ist
zu erkennen, dass ein GroBteil des zulassigen Wertebereich in die Optimie-
rung mit einbezogen wird. Nach der Generierung der 50 Propellergeometrien
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Abb. 4.19: Darstellung der Verteilung der Optimierungsparameter entlang des nor-
mierten Wertebereichs fir die Population der ersten Generation mit 50 In-
dividuen (schwarz) und dem Ausgangsindividuums (rot)
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4.3 Optimierung des Autel X-Star Premium Propellers

Masse
[g]

Massentragheitsmoment
[kg mm?]

0 1 2 3 4 5
Anzahl [-]

Abb. 4.20: Darstellung der Verteilung von Masse und Massentragheitsmoment in der
ersten Propellergeneration mit den entpsprechenden Grenzen (rot)
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istungsfaktor k
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Schub-Le
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Abb. 4.21: Darstellung der Verteilung des Schub-Leistungsfaktors & in der ersten Ge-

neration des Optimierungslaufs mit dem Faktor des Ausgangsindividuums
(rot)
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4 Optimierung der Propellergeometrie

wurden die jeweilige Masse und das Massentragheitsmoment bestimmt. Abbil-
dung stellt deren Verteilung mit dem jeweiligen zulassigen Maximalwert
dar.

Ein Grof3teil der in der ersten Generation erzeugten Propeller kann aufgrund
einer zu hohen Masse bzw. eines zu groBBen Massentragheitsmoments direkt
ausgeschlossen werden, so dass im Folgenden nur far 15 der 50 Propeller
die aerodynamischen Eigenschaften ermittelt wurden. Der berechnete Schub-
Leistungsfaktors k der 15 Propeller ist in Abbildung [4.21|dargestellt.

Bereits in der ersten Generation der Optimierung wurden sieben Propeller mit
einem verbesserten Schub-Leistungsfaktor gefunden. Die zwei besten Indivi-
duen wurden wéahrend der Selektion ausgewahlt, um als Eltern fir die zweite
Propellergeneration genutzt zu werden.

Abbildung stellt die Verteilung der Parameter in der zweiten Generati-
on dar. Die Parameter der Elternindividuen sind farbig markiert. Es ist deutlich
zu erkennen, dass im Vergleich zu der Verteilung in Abb. [4.19| die Streubreite
um die Parameter der Elternindividuen reduziert ist.

In der zweiten Generation des Optimierungslaufs werden lediglich bei einem
Propeller die Grenzen fur die Masse und das Massentragheitsmoment Uber-
schritten. Fir alle weiteren Propeller wurde der Schub-Leistungsfaktor be-
stimmt. Abbildung stellt die Verteilung des Schub-Leistungsfaktor % in
der zweiten Generation dar. 31 der 49 Propeller weisen einen verbesserten
Schub-Leistungsfaktor im Vergleich zum Propeller des Autel X-Star Premium
auf. Der Propeller mit dem besten Schub-Leistungsfaktor erflllt bereits die For-
derung einer Steigerung um mindestens 5 %.

Abbildung stellt die Verteilung des Schub-Leistungsfaktors in der dritten
Generation des Optimierungslaufs dar. Die aerodynamischen Eigenschaften
aller 50 Propeller lagen Uber dem des Ausgangspropellers, allerdings wur-
de der Schub-Leistungsfaktor des besten Propellers der zweiten Generation
nicht tbertroffen. Daher wurde die Optimierung an dieser Stelle beendet. Die
Geometrie und die Leistungsdaten des verbesserten Propellers werden in den
folgenden Abschnitten beschrieben.
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Abb. 4.22:

normierter Wertebereich u [-]

Darstellung der Verteilung der Optimierungsparameter entlang des nor-
mierten Wertebereichs fiir die Population der zweiten Generation mit 50
Individuen (schwarz) und den zwei verbleibenden Individuen der ersten Ge-
neration
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Abb. 4.23: Darstellung der Verteilung des Schub-Leistungsfaktors & in der zweiten Ge-
neration des Optimierungslaufs mit dem Faktor des Ausgangsindividuums
(rot)
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Abb. 4.24: Darstellung der Verteilung des Schub-Leistungsfaktors £ in der dritten Ge-
neration des Optimierungslaufs mit dem Faktor des Ausgangsindividuums
(rot)
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4.3 Optimierung des Autel X-Star Premium Propellers

4.3.3 Optimierte Propellergeometrie

Die Parameter zur Erzeugung der optimierten Propellergeometrie sind in Ta-

belle [4.2] zusammengefasst.

Tab. 4.2: Parameter der optimierten Propellergeometrie

Parameter Variable Wert
Einstellwinkel Blattwurzel O 25.25°
Einstellwinkel Blattspitze O 3.46°
Einstellwinkel Formfaktor f 0.41
Flachendichte o 12.08 %
Position maximaler Tiefe Fltman 42.75 %
maximale Wélbung Blattwurzel tmaz |, 11.65%
maximale Woélbung Blattspitze tmaz |4 5.74 %
Position maximale Wélbung Blattwurzel (o ... 43.0%
Position maximale Wélbung Blattspitze  3|1.4,.. 42.18%
maximale Dicke Blattwurzel dnac | 13.69 %
maximale Dicke Blattspitze Dz | 5.21%
Position maximale Dicke Blattwurzel HNodmee  18.87%
Position maximale Dicke Blattspitze Nidmee 1371 %

Der Einstellwinkel an der Blattwurzel ist im Vergleich zur Ausgangsgeometrie
deutlich erhéht, wahrend der Einstellwinkel an der Blattspitze stark reduziert
ist. Abbildung zeigt die Planformen des Autel X-Star Premium Propel-
lers und der optimierten Geometrie. Die Flachendichte ist beim optimierten
Propeller lediglich um etwa 0.8 % erhdht, wohingegen die Position maximaler
Blatttiefe deutlich in Richtung Blattspitze verschoben ist. Die Profiltiefe an der
Blattspitze ist bei der optimierten Geometrie erheblich verringert.

Die Masse des optimierten Propellers ist im Vergleich zur Ausgangsgeometrie
um 1.6 g erhéht. Der Schwerpunkt des Propellerblattes ist um 3 mm in Rich-
tung Blattspitze verschoben. Entsprechend ist das Massentragheitsmoment

um die z-Achse um ca. 5 kg mm? auf 28 kg mm? erhoht.
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4 Optimierung der Propellergeometrie

A

Abb. 4.25: Darstellung der Halbmodelle des Autel X-Star Premium Propellers (A) und
der optimierten Geometrie (B)

Abbildung zeigt im Vergleich die Profile des Autel X-Star Premium Pro-
pellers und des optimierten Propellers an den radialen Stellen 1 R, 2 R und R.
Die Profile der Ausgangsgeometrie weisen eine konstante Wélbungsrtcklage
von 50 % auf. Die Wélbung nimmt zur Blattspitz hin ebenso wie die maximale
Dicke um ca. 1.8 % zu. Die Dickenruicklage verringert sich von anfanglich ca.
23 % auf unter 17 %.

Die optimierte Geometrie weist bei 3 R fast 4 % mehr Dicke bei fast 6 % we-
niger Ricklage auf, bei 2 R ist lediglich die Dickenriicklage um 5% reduziert,
wahrend an der Blattspitze das Profil des optimierte Propellers 3 % weniger
Dicke aufweist. Durch die Randbedingung der minimalen Hinterkantendicke
wird die maximale Profildicke bis zur Profilhinterkante konstant beibehalten.
Die Wolbungsricklage ist entlang des Blattradius relativ konstant, wobei die
Wélbung von 9.7 % bei & R auf 5.7 % an der Blattspitze verringert wird.
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4.3 Optimierung des Autel X-Star Premium Propellers

— Autel X-Star Propeller optimierter Propeller

0.15 1
0.10 1
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0.00 1
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Abb. 4.26: Profile des Autel X-Star Premium Propellers (schwarz) und des optimierten
Propellers (blau) an den radialen Positionen % R, 2 R und R
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4 Optimierung der Propellergeometrie

4.3.4 Leistungsdaten des optimierten Propellers

Da sich der wahrend der Optimierung ermittelte Schub-Leistungsfaktor £ le-
diglich auf eine Berechnung bei 6000 rpm stltzt, wird zunachst Uberprift, ob
die analytische Formulierung die Schub-Leistungspolare abbildet. Dazu wur-
den OpenFOAM Berechnungen flur Drehzahlen von 3000 rpm bis 7500 rpm
in Schritten von 500 rpm durchgefiihrt. Abbildung [4.27] zeigt den analytischen
Verlauf fir den Ausgangspropeller und den optimierten Propeller mit den ent-
sprechenden Berechnungsergebnissen. Der Verlauf der Schub-Leistungspo-
lare wird in beiden Fallen sehr gut durch die analytische Beschreibung wieder-
gegeben.

6 1 /Q—::::-’.’/-
/t:::;”/
_ o
= 4 ot
0 e
2 o4
5 o ® OpenFOAM X-Star
ik P S =0.305 [N/W!] 2,069
“ ® OpenFOAM Opt.
N S S =0.322 [N/W] P,,0%
O _ ’
0 10 20 30 40 50 60 70 80

Leistung P,, [W]

Abb. 4.27: Darstellung der analytischen Schub-Leistungskurve des optimierten Pro-
pellers (blau) mit den Ergebnissen der OpenFOAM Berechnung fir Dreh-
zahlen von 3000 rpm bis 7500 rpm in 500 rpm Schritten im Vergleich zum
Autel X-Star Premium Propeller (schwarz)

Um die numerische ermittelten Ergebnisse auch experimentell verifizieren zu
kénnen, wurden Prototypen mit der optimierten Geometrie gefertigt. Dazu wur-
de die in Abbildung dargestellte zweiteilige Spritzgussform entworfen.
Die Trennebene der Form folgt der Propellervorderkante tber die Fligelspitze
hin zur Hinterkante. Die Formhélften werden fir den Guss miteinander ver-
schraubt. Der Guss erfolgt durch eine Bohrung im Oberteil der Form im Be-
reich der Propellernabe. Uber die zusatzlichen Bohrungen an den Propeller-
spitzen wird eine Vakuumpumpe angeschlossen, um eine optimale Verteilung
des Kunststoffs in der Form zu erzielen.
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4.3 Optimierung des Autel X-Star Premium Propellers

Abb. 4.28: Zweiteilige Spritzgussform zur Fertigung von Prototypen mit der optimierten
Propellergeometrie

707 —e— OpenFOAM opt. Propeller
6.5 - -H9t- Messung opt. Propeller -

6.0 1
5.5 1
5.0 1

4.5 1
4.0 1

3.5 1

Schub S [N]

3.0 1

2.5 1

2.0 1
1.5 1
1.0 1
0.5 1

0.0 1

0 10 20 30 40 50 60 70
mechanische Antriebsleistung P, [W]

Abb. 4.29: Verlauf der experimentell bestimmten Mittelwerte des Schubs und der An-
triebsleistung mit dem Bereich der Standardabweichung (schwarz) im Ver-
gleich zu den numerisch ermittelten Ergebnissen (blau) fir die optimierte
Propellergeometrie
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4 Optimierung der Propellergeometrie

Tab. 4.3: Experimentell bestimmte Mittelwerte des Propellerschubs und der Antriebs-
leistung mit dem 95 % Konfidenzintervall des optimierten Propeller

Drehzahln [rpm]  Schub S [N] Antriebsleistung P, [W]
821. 0.072 & 3.967 - 1073 0.09 & 3.82 - 1073
1283. 0.169 4+ 3.890 - 1073 0.37 £ 6.17 - 1073
1662. 0.292 £ 4.763 - 1073 0.77 £ 12.87 - 1073
2018. 0.420 4 4.501 - 1073 1.39 £ 14.73 - 1073
2346. 0.578 4+ 4.918 - 1073 2.20 4 24.32 - 1073
2641. 0.738 & 5.704 - 1073 3.18 4+ 24.87 - 1073
2922. 0.901 4 7.494 - 1073 4.31 &+ 51.52 - 1073
3268. 1.128 4 9.335 - 1073 6.03 £ 67.41 - 1073
3613. 1.380 £ 8.205 - 1073 8.15 4 48.63 - 1073
3931. 1.654 £ 8.926 - 1073 10.56 £ 49.35 - 1073
4243. 1.932 £ 9.647 - 1073 13.24 £ 52.09 - 1073
4551. 2.223 4+ 11.330 - 1073 16.34 £ 190.00 - 1073
4841. 2.518 £ 11.530 - 1073 19.73 4+ 121.79 - 1073
5139. 2.826 4 13.658 - 1073 23.32 4+ 121.11 - 1073
5367. 3.111 4 23.457 - 1073 26.56 4 104.81 - 1073
5637. 3.430 &+ 15.814 - 1073 30.65 & 124.79 - 1073
5908. 3.779 + 15.105 - 1073 35.09 & 121.27 - 1073
6185. 4.156 £ 18.758 - 1073 40.15 £ 132.21 - 1073
6431. 4.489 4+ 15.371 - 1073 44.83 4+ 151.28 - 1073
6620. 4.866 + 15.615 - 1073 49.66 4 276.99 - 1073
7107. 5.548 4 18.996 - 1073 60.66 & 169.68 - 1073
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4.3 Optimierung des Autel X-Star Premium Propellers

Die gefertigten Prototypen wurden entsprechend dem in Kapitel 2| beschrie-
benen Vorgehen vermessen. Abbildung zeigt den aus der Messung be-
stimmten Verlauf des Schubs und der Antriebsleistung mit dem Bereich der
Standardabweichung im Vergleich zu den Berechnungsergebnissen fur unter-
schiedliche Drehzahlen. Hierbei zeigt sich eine sehr gute Ubereinstimmung
zwischen den experimentellen und numerisch ermittelten Verlauf der Schub-
Leistungskurve. Die experimentell bestimmten Mittelwerte des Schubs und der
Antriebsleistung sind zusammen mit dem 95 % Konfidenzintervall fiir die 21
Drehzahlstufen in Tabelle [4.3]angegeben.

Abbildung stellt den Verlauf der Mittelwerte von Schub und Antriebslei-
stung entlang der Drehzahl im Vergleich zu den Berechnungsergebnissen dar.
Hierbei zeigt sich, dass die numerische Berechnung sowohl Schub, als auch
Leistung kontinuierlich unterschéatzt. Die Ergebnisse der numerischen Berech-
nung sind entsprechend zu héheren Drehzahlen hin verschoben.

6_
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1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000
Drehzahl n [rpm]

Abb. 4.30: Gemessener (schwarz) und berechneter (blau) Verlauf des Schubs und der
Antriebsleistung bei unterschiedlichen Drehzahl des optimierten Propellers
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4 Optimierung der Propellergeometrie

Abbildung stellt die Abweichung des numerisch ermittelten Schubs und
der Antriebsleistung von den experimentell bestimmten Mittelwerten entlang
der Drehzahl dar. Dazu wurden die experimentellen Werte an den Drehzahl-
punkten der numerischen Berechnung interpoliert bzw. extrapoliert. Die Ab-
weichungen sind im gesamten Drehzahlbereich geringer im Vergleich zu den
in Abschnitt ermittelten Abweichung fir die Ausgangsgeometrie. Die Ab-
weichung der Abtriebsleistung ist auch fir die optimierte Geometrie gréBer
als die Abweichung des Schubs, allerdings fallt der Unterschied geringer aus,
weshalb auch die Ubereinstimmung der Schub-Leistungskurve besser ist, vgl.
Abb.[4.29

11 - X =P,

3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000 6500 7000 7500
Drehzahl n [rpm]

Abb. 4.31: Darstellung der Abweichungen des numerisch ermittelten Schubs und der
Leistung von den experimentell bestimmten Mittelwerten entlang der Dreh-
zahl fur die optimierte Propellergeometrie

Insgesamt stimmt die numerische Berechnung gut mit den experimentell be-
stimmten Mittelwerten Uberein. Entsprechend konnte die numerisch vorher-
gesagte Steigerung des Schub-Leistungsverhaltens der optimierten Propeller-
geometrie auch experimentell bestatigt werden.
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5 Zusammenfassung und
Ausblick

Mit dem Ziel die Flugzeit von Multikoptern zu steigern sollte der Leistungs-
bedarf der Propeller reduziert werden. Im Rahmen der Arbeit wurde die
Anstrémung der drehzahlgesteuerten Propeller vernachldssigt. Zunachst
wurden flr unterschiedliche Drehzahlen der Propeller des Autel X-Star
Premium Quadrocopters der Schub und die mechanische Antriebsleistung
experimentell bestimmt. Die gewonnenen Messdaten wurden zur Validierung
der numerischen Propellersimulation benutzt.

Fir die numerische Berechnung wurde der simpleFoam-Léser des Open-
Source-Softwarepakets OpenFOAM verwendet. Die Gittergenerierung wurde
mit Hilfe des Open-Source Programms SALOME automatisiert. Die notwen-
dige Auflésung des Rechennetzes und das Berechnungsverfahren wurde
mit Hinblick auf die Rechenzeit und die Glte des Ergebnisses gewahlt. Die
experimentellen Daten werden durch die numerische Berechnung gut wieder-
gegeben. Allerdings sind im Vergleich zu den Messdaten in der numerischen
Simulation geringere Drehzahlen fiir den gleichen Schub ausreichend.

Zur Optimierung der Propellergeometrie wird ein evolutionérer Algorith-
mus verwendet, welcher in einem vorgegebenen Parameterraum nach einer
hinsichtlich der vorgegebenen Zielfunktionen verbesserten Geometrie sucht.
Um die Anzahl der beschreibenden Parameter gering zu halten und gleich-
zeitig eine gro3e Bandbreite unterschiedlicher Propellergeometrien abbilden
zu kénnen, wurde eine parametrische Beschreibung formuliert, welche die
wesentlichen Entwurfsparameter des Propellers in Bezierkurven tUberfihrt.

FOr den Autel X-Star Premium wurde mit diesem Optimierungsverfahren
eine neue Propellergeometrie gefunden, welche eine deutliche Reduzierung
des Leistungsbedarfs im Schwebeflug erméglicht. Zur Validierung der nu-
merisch vorhergesagten Eigenschaften des Propellers wurden Prototypen
gefertigt und ebenfalls vermessen. Die Messdaten stimmen sehr gut mit den
wahrend des Optimierungslaufs prognostizierten Eigenschaften tberein.
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5 Zusammenfassung und Ausblick

Das beschriebene Entwurfsverfahren kann in seiner aktuellen Form fur
beliebige Propeller mit axialer Anstrdbmung angewandt werden. Fir ab-
weichende Propellerabmessungen ist hierzu lediglich eine Anpassung der
Netzparameter und eventuell die Wahl eines anderen L&sungsverfahrens
notwendig. Wahrend der Entwicklung des Verfahrens wurde bereits ein
Propeller mit einem Durchmesser von etwa 50 cm sowohl im Schwebeflug wie
auch im Vorwartsflug mit axialer Anstrémung betrachtet.

Bei der Vermessung der optimierten Propellergeometrie fir den Autel X-
Star Premium Quadrocopter wurde rein subjektiv eine Verminderung des
Larms festgestellt. Aussagen Uber die Schallemision des Propellers sind mit
dem aktuellen Stand der Entwicklungsumgebung allerdings nicht méglich.

In der Zukunft besteht die Md&glichkeit ein Verfahren zur Bewertung der
Akustik mit in die bestehende Programmstruktur einzubinden. Durch die
Integration von Schallpegelmessgeraten in den Prifstandsaufbau kénnten
entsprechende Validierungsdaten generiert werden. Hierbei missen aller-
dings die im Prifstandsraum auftretenden Schallreflexionen berlcksichtigt
werden.

Die verwendete Diskretisierung stellt fir die Optimierung des Leistungs-
bedarf einen praktikablen Kompromiss zwischen Aufwand und Genauigkeit
des Berechnungsergebnisses dar. Bei abweichenden Anforderungen an die
Gute der numerischen Simulation kann sowohl die Modellierung als auch die
Diskretisierung angepasst werden.

Zur Optimierung des Leistungsbedarfs wurde auf die Berlcksichtigung
der Verformung des Propellers durch die aerodynamischen und mechani-
schen Kréfte verzichtet. Zur Berlcksichtigung dieser Effekte kénnte zukinftig
ein Verfahren zur Berechnung der Mechanik, zum Beispiel auf Grundlage
der Finite-Elemente Methode, eingebunden werden. Hierdurch kann die Vor-
hersagegenauigkeit der numerischen Berechnung weiter gesteigert werden.
Zudem wird dadurch die Bestimmung der am Propeller auftretenden Krafte
und Momente mdglich, was besonders fur Flugzustdnde mit nicht axialer
Anstrémung interessant ist.

Fir die Berechnung von nicht axialen AnstrOmzustdénden kann keine Pe-
riodizitdt des Stromungsfeldes angenommen werden. Deshalb muss durch
die automatisierte Vernetzung ein Rechengitter fir den gesamten Propel-
ler erzeugt werden. Zudem muss Uberprift werden, ob die vordefinierte
zylindrische Begrenzung des Rechengebiets bei nicht axialer Anstromung
des Propellers geeignet ist. Die Uberlagerung der Rotation des Propellers
mit der nicht axialen Anstrémung fUhren zu sich kontinuierlich andernden
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Anstréombedingungen am Propellerblatt. Daher muss eine zeitechte Simula-
tion mittels eines instationdren Strdmungslésers durchgeflhrt werden. Zur
Validierung der Berechnungen sollten Prifstandsmessungen im Windkanal
mit unterschiedlichen Anstrémbedingungen durchgefihrt werden.

Durch die Anwendung eines instationdaren Strdmungslésers kénnen zu-
dem auch die Krafte und Momente wéahrend des Beschleunigungs- und
Abbremsvorgangs eines Propellers berechnet werden. Diese Verlaufe sind
besonders flir die Regelung der Propeller interessant.

Die im Rahmen dieser Arbeit entwickelte Entwurfsumgebung fir Propel-
ler stellt, neben der Mdglichkeit den Leistungsbedarf eines Propellers zu
optimieren, eine Grundlage fur weitere Analysen dar. Durch die beschriebe-
nen Erweiterungen kann die Umgebung fur eine Vielzahl von Fragestellungen
genutzt werden.
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