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�Concevoir une machine volante n'est rien;

La construire est peu;

L'essayer est tout.�

�Eine Flugmaschine zu er�nden bedeutet wenig;

sie zu bauen schon mehr;

aber sie zu �iegen, das ist das Entscheidende.�

Ferdinand Ferber, �L'Aviation, ses débuts, son développement�, 1908
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Kurzfassung VII

Kurzfassung

Die Luftfahrt ist seit vielen Jahrzehnten ein wesentlicher und stetig wachsender Be-

standteil des Transportsektors, sowohl für den Transport von Personen, als auch für

den Transport von Fracht. Der Blick in die Vergangenheit zeigt, dass weder wirtschaft-

liche noch politische Krisen das kontinuierliche Wachstum im Luftverkehr nennenswert

abschwächen. Der Luftverkehr und damit auch die Flugzeugindustrie hat dabei schon

heute, aber viel mehr noch zukünftig mit Herausforderungen zu kämpfen, die im ak-

tuellen �status quo� der Flugzeugtechnik begründet liegen. Diese sind im wesentlichen

erstens die Abhängigkeit von billigem, erdölbasiertem Kraftsto�, zweitens der Ausstoÿ

klimaaktiver Emissionen in ungünstigen Atmosphärenhöhen und drittens erhebliche

Lärmemissionen der Flugzeuge bei Start und Landung, sowie bei An- und Ab�ug.

Ein wesentlicher Teil der Lösung dieser Probleme wird die evolutionäre Weiterentwick-

lung der bestehenden Technik darstellen. Doch um die politisch gesetzten Zukunftsziele,

zum Beispiel das europäische Zukunftsbild für die Luftfahrt Flight Path 2050, zu errei-

chen, sind zusätzlich auch ganz neue und deutlich radikalere Ansätze nötig. Zu diesen

neuen Ansätzen gehört der Einsatz von elektrischen Primärantrieben in Luftfahrzeu-

gen, denn diese bieten neue Möglichkeiten Energiebedarf, Schadsto�- und Lärmemis-

sionen signi�kant zu reduzieren. Dies gelingt zum einen durch den hohen möglichen

Wirkungsgrad der elektrischen Maschinen an sich, zum anderen werden durch geringe

volumetrische und gravimetrische Dichte der Motoren neue Flugzeug- und Antriebs-

kon�gurationen realisierbar, die Vorteile in Bezug auf den Luftwiderstand und damit

einen geringeren Energiebedarf versprechen.

Im Rahmen der vorliegende Arbeit wurde erstmals am Beispiel eines Klein�ugzeugs

der komplette Weg einer Flugzeugentwicklung, vom Entwurf bis zur Flugerprobung,

beschritten, um die grundsätzliche Machbarkeit, das mögliche Potential und auch die

Einsatzreife des elektrischen Fliegens mit einem speziell dafür ausgelegten Flugzeug zu

erforschen. Mit den Methoden des Flugzeugvorentwurfs wird dabei untersucht, welche

Ein�ussfaktoren durch elektrische Antriebe und die dadurch neuen Kon�gurationen



VIII Abstract

zu Gunsten der neuen Technik deutlich verbessert werden können, um den Energiebe-

darf eines Flugzeugs zu reduzieren. Am Beispiel des zweisitzigen, batterieelektrischen

Flugzeugs e-Genius wird die Umsetzung der Vorentwurfsergebnisse in einen konkreten

Flugzeugentwurf sowie dessen praktische Realisierung nachgezeichnet. Ziel war es, da-

bei eine Flugzeugplattform zu erhalten, mit der zum einen reale Messergebnisse für die

neue Kon�guration erzeugt werden können, gleichzeitig aber auch die Einsatzreife im

Alltag zu erproben. Die im Rahmen der Flugerprobung gewonnenen Erkenntnisse be-

züglich Flugverhalten und Flugleistung werden analysiert und die Messdaten mit den

Werten des Vorentwurfs verglichen, um die dort getätigten Annahmen zu bestätigen.

Dafür wurden auch Flugversuche mit demontiertem Propeller durchgeführt, um den

Leistungsbedarf der Flugzeugzelle ohne Antriebsstrang zu bestimmen. Es zeigt sich

dabei, dass durch den elektrischen Antrieb, ohne Abstriche bei Flugverhalten und Zu-

ladung auch in der Praxis eine deutliche Verringerung des Energiebedarfs nachgewiesen

werden kann und die Annahmen aus dem Vorentwurf grundsätzlich zutre�en.

Abstract

Since many decades, aviation has been a substantial and steadily growing part of the

transport sector, both for the transport of passengers and for the transport of frei-

ght. A glance into the past shows that neither economic nor political crises reduce the

continuous growth in aviation signi�cantly. Air transport, and thus also the aircraft

industry, has to deal with challenges today, but much more in the future, which are

justi�ed in the current �status quo� of aircraft technology. These are, in essence, �rstly

the dependence on cheap, petroleum-based fuel, second the emission of climate-active

emissions in unfavorable atmospheric heights and, thirdly, considerable noise emissions

from the aircraft at take-o� and landing, as well as on approach and departure.

A major part of the solution to these problems will be the evolutionary improvement of

the existing technology. But in order to achieve the politically set goals of the future, for

example the European vision of the furture for aviation Flight Path 2050, completely



Abstract IX

new and much more radical approaches are necessary. These new approaches include

the use of electric motors as primary propulsion system in aircraft, as these o�er new

opportunities to signi�cantly reduce energy consumption, pollutant emissions and noi-

se emissions. This is achieved on the one hand due to the high possible e�ciency of the

electrical machines per se, on the other hand low-volumetric and gravimetric densities

can be realized which allow new aircraft con�gurations which promise advantages in

terms of aircraft drag and therefore lower energy requirement for the aircraft.

Within the scope of this thesis, the entire path of an aircraft development, from the

preliminary design stage to �ight testing, was investigated for the �rst time using the

example of a small aircraft in order to determine basic feasibility, potential and the

operation suitability of electrical �ying with a specially designed aircraft. The common

methods of the aircraft preliminary design are used to examine the in�uence factors

which can be signi�cantly improved by electric drives and therefore the new con�gu-

rations in favor of the new technology in order to reduce the energy requirement of

the aircraft. The example of the two-seat, battery-electric aircraft e-Genius is used to

trace the implementation of the preliminary design results into a concrete aircraft con-

cept and as well as its practical realization. The aim was to obtain an aircraft platform

which could be used to generate real measurment results for the new con�guration, but

at the same time to test deployment maturity in everyday use. Flight characteristics

and �ight performance data obtained during the �ight test campaigns are analyzed

and the measured data are compared with the values of the preliminary design in order

to con�rm the assumptions made there. Additionally �ight tests with a dismounted

propeller were carried out in order to determine the power requirement of the aircraft

hull without power train. The di�erence between energy demand of the aircraft hull

and the energy consumtion from the storage in motorized �ight show the e�ciency los-

ses in the complete propulsion system. In this case, it can be seen that a reduction in

the energy requirement can be demonstrated in practice, and the assumptions from the

preliminary design can be met in principle, without disadvantages in handling qualities

and payload.
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Nomenklatur

Formelzeichen

a Beschleunigung m/s2

A Auftrieb N

Ap Propellerkreis�äche m2

AF Auftrieb Flügel N

AH Auftrieb Höhenleitwerk N

bf Flügelspannweite m

cF Reibungsbeiwert −

cP spezi�scher Treibsto�verbrauch −

CA Auftriebsbeiwert −

CW Widerstandsbeiwert −

dCA Änderung des Auftriebsbeiwerts −

dCM Änderung des Momentenbeiwerts −

D Durchmesser m

e Gleitverhältnis, L/D −

E Energie kWh

E Arbeit J

εM Winkel Schubachse- Flugzeuglängsachse ◦

ε Gleitzahl, 1/E −

F Schub N
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XVI Nomenklatur

g Erdbeschleunigung m/s2

G Gewichtskraft N

η Wirkungsgrad %

ηEinbau Einbauwirkungsgrad %

ηProp Propellerwirkungsgrad %

IP polares Flächenträgheitsmoment cm4

IY axiales Flächenträgheitsmoment cm4

lµ Ersatz�ügeltiefe m

Λ Flügelstreckung −

m Masse kg

ṁ Luftmassenstrom kg/s

mt Treibsto�masse kg

m0 Leermasse kg

MSchub Durch Propellerschub erzeugtes Moment Nm

ncrit Transitionskriterium −

P Leistung kW

PE eingesetzte Leistung kW

PStrahl Leistung des Propellerstrahls kW

q Staudruck N/mm2

rH Abstand HLW-Neutralpunkt zu Flügelneutralpunkt mm

R Reichweite km

Re Reynoldszahl −

ρ Luftdichte kg/m3

ρ0 Luftdichte in Meereshöhe kg/m3

S Fläche m2

S0 Bezugs�ügel�äche m2

SH Höhenleitwerks�äche m2

σf Stabilitätsmaÿ %

t Zeit s



Nomenklatur XVII

T∞ Umgebungstemperatur K

T Temperatur K

V Geschwindigkeit km/h, m/s

V0 Fluggeschwindigkeit km/h

VH Höhenleitwerksvolumen m3

VP Geschwindigkeit des Propellerstrahls km/h

W Widerstand N

ωspez spezi�sche Speicherkapazität kWh/kg

ωpack spezi�sche Energiemenge eines Akkupacks kWh/kg

XN X-Position Neutralpunkt mm

XS X-Position Schwerpunkt mm

XTR Stelle der laminar-turbulenten Transition mm

Abkürzungen

Akaflieg Akademische Fliegergruppe

BAS Basic Airspeed - Ausgangsgeschwindigkeit

BE Bezugsebene

BMS Battery Management System

CAD Computer-aided Design - rechnerunterstütztes Konstruieren

CAS Calibrated Airspeed - Berichtigte Geschwindigkeit

CFD Computational Fluid Dynamics - numerische Strömungsmechanik

CFK kohlensto�faserverstärkter Kunststo�

CNG2020 Carbon Neutral Groth - CO2-neutrales Wachstum im Jahr 2020

CO2 Kohlensto�dioxid

CS 22 Europäische Bauvorschrift für Segel�ugzeuge und Motorsegler

DLR Deutsches Zentrum für Luft- und Raumfahrt

DOC Direct Operating Cost
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EMS Engine Monitoring System

EZF Einziehfahrwerk

FKV Faserkunststo�verbund

FV G Faservolumengehalt

GPS Global Positioning System

GSC Green Speed Cup

HLW Höhenleitwerk

HTS Hochtemperatur Supraleitung

IAS Indicated Airspeed - Angezeigte Geschwindigkeit

IFB Institut für Flugzeugbau der Universität Stuttgart

JAR 22 durch CS 22 ersetzte Bauvorschrift für Segel�ugzeuge und Motorsegler

Li− Ion Lithium-Ionen (Akkumulator)

MTOM Maximum Take O� Mass

NACA National Advisory Committee for Aeronautics

NiCd Nickel-Cadmium (Akkumulator)

PIO Pilot Induced Oscillation

PV C Polyvinylchlorid

RMS Reisemotorsegler

SLW Seitenleitwerk

SP Schwerpunkt

TAS True Airspeed - Wahre Eigengeschwindigkeit

TCO Total Cost of Ownership

UAS Unmanned Aerial System

UD unidirektional

UL Ultraleicht�ugzeug, MTOM ≤ 472, 5 kg

upm Umdrehungen pro Minute



Kapitel 1

Einleitung

Die Begri�e �Elektromobilität� und �e-Mobility� treten in der ö�entlichen Wahrneh-

mung seit einigen Jahren immer häu�ger auf. Grundsätzlich gemeint ist damit die

technische Umsetzung von Elektroantrieben in Mobilitätsanwendungen, vor allem im

Automobil. Doch auch die Luftfahrt bleibt davon nicht unberührt. Das hat gute Grün-

de, denn Elektroantriebe können konstruktionsbedingt Vorteile gegenüber konventio-

nellen Verbrennungsmaschinen aufweisen [127], [113]:

� Geringer Energieverbrauch durch hohen Antriebswirkungsgrad

� Keine Schadsto�emission des Motors

� Sehr geringe Lärmemission des Motors

� Kompakte Motoren erlauben neue Kon�gurationen

� Verbesserte Sicherheit und Zuverlässigkeit durch weniger hochbelastete Teile (ther-

misch / mechanisch)

� Geringere Betriebskosten durch geringen Energieverbrauch und lange Wartungs-

intervalle

� Verbesserter Komfort durch geringere Vibrationen und Lärmemissionen

1
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� hohe Spitzenlastfähigkeit

� lange Lebensdauer

� verhältnismäÿig unkomplex

Die Luftfahrt ist mit Ausnahme der Segel�ugzeuge zum heutigen Zeitpunkt durchweg

auf �üssige, erdölbasierte Treibsto�e angewiesen. Da Erdöl als Rohsto� nur endlich

zur Verfügung steht, ist es bei der irreversiblen Verwendung als Treibsto� nur eine

Frage der Zeit, wann dieser Rohsto� für diesen Zweck nicht mehr zur Verfügung steht.

Es ist dabei davon auszugehen, dass bestimmte Industriezweige, wie zum Beispiel die

chemische Industrie, weit höhere Preise für Rohöl zahlen kann und muss, als es der

Transportsektor vermögen könnte.

Somit ist es langfristig für die Luftfahrt überlebenswichtig rechtzeitig Alternativen zu

den aktuell im Einsatz be�ndlichen Antriebskonzepten oder Kraftsto�en zu erhalten.

Noch früher können durch politisch initiierte Maÿnahmen, z. B. CO2-Reduktionsvorgaben,

neue Lösungen erforderlich sein.

Die International Air Transport Association (IATA) hat in einer Roadmap das Dia-

gramm 1.1 verö�entlicht ([52]), welches - hier für die Verkehrsluftfahrt - die Herausfor-

derungen darstellt. Beim prognostizierten Zuwachs des Luftverkehrs sind verschiedene

Maÿnahmen essentiell, um den CO2-Ausstoÿ zu reduzieren, ansonsten würde dieser

linear mit dem Zuwachs des Luftverkehrs steigen. Neben Verbesserungen der bestehen-

den Technologien und Abläufe müssen hierbei Bio- oder synthetische Kraftsto�e und

die sogenannten �Radically New Technologies� einen groÿen Beitrag leisten. Elektrische

Antriebe in der Luftfahrt können eine dieser Alternativen sein und sind Thema vieler

Forschungsarbeiten [54], [109], [100], [128], [77], [132].

Einen wirklich relevanten Beitrag zur Reduktion des absoluten CO2-Ausstoÿes des

Luftverkehrs kann erst mit Flugzeugen geleistet werden, die eine gewisse Transportka-

pazität aufweisen, im regelmäÿigen Transportverkehr operieren und in nennenswerter
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Abb. 1.1: IATA Roadmap ([52]). Bei dem prognostiziertem Zuwachs des Luftverkehrs sind

verschiedene Maÿnahmen notwendig, um den damit verbundenen CO2-Ausstoÿ zu

reduzieren. Neben Verbesserungen in den bestehenden Technologien müssen die sog.

�Radically New Technologies� hierbei einen groÿen Beitrag leisten.

Stückzahl produziert werden. Ein mögliches Beispiel dafür ist der Ce-Liner, siehe Ab-

bildung 1.2, eine Studie des Bauhaus Luftfahrt. Mit bis zu 189 Passagieren, rund 110 t

MTOM und batterieelektrischem Fan-Antrieb gehört der Ce-Liner bereits zu den sehr

groÿen Lösungen, mit dem die CO2-Reduktion ermöglicht werden soll.

Die Energiespeicherung und die Energieverteilung an Bord eines elektrischen Luftfahrt-

zeugs ist eine der wesentlichen Herausforderungen [151], [21]. Für den Ce-Liner wird

beispielsweise eine Energiedichte für Batteriezellen angenommen, die um den Faktor 5

bis 10 über heute verfügbaren Zellen liegt [150]. Je nach Flugzeug und Mission sind

Lösungen und Kombinationen auf Basis von Batterien, Verbrennungskraftmaschinen

mit Generator, oder Brennsto�zellen [23] denkbar.

Für die reale Verbesserung der Klimabilanz des Luftverkehrs muss berücksichtigt wer-

den, dass die CO2-Emissionen der Transportaufgabe tatsächlich reduziert werden und

nicht nur an anderer Stelle auftreten [98], [88]. Dies soll vor allem mit dem neuen An-
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Abb. 1.2: Das Ce-Liner - Konzept des Bauhaus Luftfahrt e.V. (aus [50]) mit einer

Passagierkapazität von bis zu 189 Plätzen und elektrischem Fan-Antriebssystem.

triebssystem an sich, als auch mit neuen Kon�gurationen erreicht werden [54]. Eine

weitere Verbesserung der Bilanz ist mit einer Nachnutzung von Antriebsstrangkompo-

nenten möglich. Sathre et al. [115] beschreibt dies am Beispiel von Batteriezellen, die

nach dem Einsatz in der mobilen Anwendung in stationären Pu�er-Stromspeichern eine

weitere Verwendung �nden und so zu einer Kostenreduktion führen. Zudem kann schon

durch eine geeignete Batterieauswahl der Ein�uss auf die Klimabilanz berücksichtigt

werden [4], [99].

Auf dem Weg zu einsatztauglichen Flugzeugen mit elektrischem Antrieb sind demnach

einige Hürden zu überwinden. Allein die spärliche Anzahl an bisher weltweit durch-

geführten Projekten zeigt, dass der allgemeine Erfahrungsschatz diesbezüglich noch

überschaubar ist. Bis auf wenige Ausnahmen, zum Beispiel im Bereich des Solar�uges,

wurde bis jetzt kein Projekt wirklich konsequent auf die Bedürfnisse des Elektro�uges

zugeschnitten [124].

Das Institut für Flugzeugbau (IFB) der Universität Stuttgart befasst sich seit über

20 Jahren mit elektrisch angetriebenen Flugzeugen und gehört damit zu den Pionie-

ren in dieser Sparte mit einem wesentlichen Anteil am verfügbaren Elektro�ugwissen.
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Wesentlicher Bestandteil der durchgeführten Forschungsprojekte sind �iegende Pro-

totypen, die es ermöglichen, theoretisch gewonnene Erkenntnisse auch in der Praxis

zu veri�zieren. Ohne diese konkrete Umsetzung zu schrittweise immer gröÿeren Flug-

zeugen ist es unwahrscheinlich, dass die nötige Technologie für Flugzeuge, oder die

gegebenenfalls nötige Infrastruktur am Boden rechtzeitig erprobt und einsatzbereit ist

[14], um einen Beitrag zur CO2 Reduktion der politischen Agenda zu leisten.

In der vorliegende Arbeit liegt der Fokus auf den Ergebnissen der Flugerprobung aus

dem IFB Elektro�ug-Projekt e-Genius. Im Rahmen dieses Projekts wurde zum ersten

Mal überhaupt ein batterieelektrisches Reise�ugzeug entwickelt, gebaut und erprobt,

welches konsequent auf den elektrischen Antrieb zugeschnitten wurde und trotzdem ein

bemerkenswert hohes Maÿ an Alltagstauglichkeit aufweist, welches über das Erwartba-

re an einen Prototypen hinaus geht. Die wesentlichen Annahmen des Flugzeugentwurfs,

die der Auslegung des zweisitzigen e-Genius zu Grunde liegen, werden zuerst darge-

stellt und diskutiert. Da innerhalb dieses Projektes die komplette Entwicklungskette

eines zweisitzigen Flugzeugs, vom Vorentwurf bis zur Flugerprobung, erfolgreich bear-

beitet wurde, gehört dies nun zum Stand der Technik, und ein wichtiger Schritt hin zu

gröÿeren Flugzeugen, zum Beispiel im Bereich von vier bis zehn Sitzen, ist vorbereitet.

Die Arbeit gliedert sich wie folgt:

Im Kapitel 2 werden zuerst der Begri� Elektro�ug und die möglichen Energiesysteme

näher charakterisiert und die Eingrenzung auf den Sachverhalt der vorliegenden Arbeit

vorgenommen. Ein Überblick über wichtige Projekte der personentragenden, elektri-

schen Fliegerei aus der Vergangenheit und der Gegenwart erläutert den aktuellen Stand

der Technik.

Kapitel 3 behandelt die Flugleistungsbestimmung im Vorentwurf von Elektro�ugzeu-

gen, speziell die erzielbare Reichweite. Als Beispiel wird die Auslegung des e-Genius
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angeführt. Darin wird aufgezeigt, welche einfachen Vorentwurfsparameter welchen Ein-

�uss auf die mögliche Transportleistung und den Energiebedarf des Flugzeugs ausüben.

Wichtig daran ist die Vergleichbarkeit zwischen konventionellem und neuem Antriebs-

system in Bezug auf diese Entwurfsparameter und welche Vor- und Nachteile es dabei

für E-Flugzeuge gibt.

Das Projekt e-Genius wird in Kapitel 4 umfassend vorgestellt. Der gesamte Prozess

dieser Flugzeugentwicklung vom Entwurf über den Bau bis zur Nachweisführung für

die Flugerlaubnis wird nachgezeichnet. Es wird dabei auch detailliert darauf einge-

gangen, welche Kompromisse zugelassen wurden und welche Auswirkung dies auf die

erreichbaren Flugleistungen hat.

In Kapitel 5 wird die Erprobung von e-Genius am Boden und in der Luft behan-

delt. Neben der Beschreibung der Eigenschaften im Flug- und Bodenbetrieb werden

die durchgeführten Messkampagnen beschrieben und die ermittelten Ergebnisse aufge-

führt. Besonderes Augenmerk wird auf die erreichbaren Flugleistungen auf Basis der

Flugmessreihen gelegt. Anschlieÿend werden die realen Daten mit den erwarteten Er-

gebnissen verglichen und die Resultate diskutiert.

Die Arbeit schlieÿt mit Kapitel 6 in dem die Ergebnisse zusammengefasst werden und

ein Ausblick auf zukünftige Entwicklungen gegeben wird.



Kapitel 2

Stand der Technik bei

Elektro�ugzeugen

Elektro�ugzeuge gliedern sich in viele Sparten, die teilweise sehr unterschiedliche Ziel-

setzungen haben. Diese Sparten sollen mit dem Fokus auf personentragende Flächen-

�ugzeuge zuerst de�niert werden.

2.1 Flugzeugarten im Elektro�ug

Der Begri� Elektro�ugzeug steht für alle Luftfahrtzeuge, die durch einen elektrischen

Antrieb Vortrieb und/oder Auftrieb erzeugen können. Dabei wird innerhalb dieses Be-

gri�s im eigentlichen Sinne nicht zwischen bemannten oder unbemannten, Starr- oder

Dreh�ügel�ugzeugen unterschieden. Auch auf die Gröÿe oder auf den Energiespeicher

lässt der Begri� Elektro�ugzeug erst einmal keinen Rückschluss zu. In Abbildung 2.1

sind Energiesysteme und deren Kombinationen dargestellt, welche für die Bereitstellung

von elektrischer Energie für den Antrieb grundsätzlich geeignet sind. Denkbare exoti-

sche Lösungen, wie zum Beispiel thermoelektrische oder nukleare Verfahren, werden

vernachlässigt. Es gibt vier wesentliche Formen, wie die benötigte elektrische Energie

für den Antrieb bereit gestellt werden kann:

7
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Abb. 2.1: Mögliche Energiesysteme und deren Kombinationen für elektrische Flugzeuge.

� Elektrochemisch, in Form von primären oder sekundären Batterien

� Elektrochemisch, in Form von Brennsto�zellen

� Thermomechanisch, durch Verbrennungskraftmaschinen mit Generator

� Solar, durch die Nutzung von auftre�ender energiereicher Strahlung; in diesem

Sinne gehören künstliche Strahler, wie z. B. Laser, auch zu dieser Kategorie

Zusätzlich sind Hybrid-Kombinationen mit Batterien möglich, welche, je nach Anwen-

dung und Flugzeug, die Leistungsfähigkeit des elektrischen Flugzeugs verbessern kön-

nen. Direkte elektrische Ladungsspeicherung in Form von Kondensatoren kann bei hy-

bridelektrischen Anwendungen anstatt von Batterien zum Einsatz kommen, wenn eine

sehr kurze Entladezeit angestrebt wird (vergleiche Diagramm 3.2).

Alle Energiesysteme für den Elektro�ug haben spezi�sche Vor- und Nachteile. Bei den

Nachteilen sei vor allem auf die potentiell höhere Masse aller Systeme im Vergleich zu

konventionellen Antriebsarten verwiesen. Für die Auslegung eines elektrischen Flug-
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zeugs ist es für die ersten Schritte unerheblich aus welchem Energiesystem der Strom

für den Antriebsstrang kommt. Für die spätere energetische Betrachtung wird im-

mer die Energieentnahme aus dem Speicher als Systemgrenze verwendet, da die Flug-

zeugkon�guration im Vordergrund steht und nicht der Weg der Energieerzeugung/

-umwandlung.

2.1.1 Unbemannte Elektro�ugzeuge

Im Modell�ug gibt es die meisten Anwendungen des Elektro�ugs, daher soll dieser

Bereich nicht unerwähnt bleiben, denn in diesem Bereich wurden in der Vergangenheit

die allerersten Versuche mit elektrischen Antrieben in Flugzeugen unternommen. Auch

heute noch basieren viele manntragendende Elektro�ugzeugprojekte auf adaptierter

Modellbautechnik und werden von Personen betrieben, die ihre ersten Erfahrungen

im Bereich des elektrischen Modell�ugs gesammelt haben. Quasi alle unbemannten

Elektro�ugzeuge werden bis jetzt, mit der Ausnahme von einigen solarunterstützten

Anwendungen, durch ein Akkusystem mit elektrischem Strom für den Antrieb versorgt.

Abb. 2.2: Der Oktokopter Asctec Falcon 8 der Firma Ascending Technologies GmbH [8].

Dieses Klein-UAS wird zum Beispiel für die Erstellung von Luftaufnahmen bei

Sportereignissen verwendet.

Neben den unzähligen, für Hobbyzwecke betriebenen elektrischen Modell�ugzeugen,

gibt es auch eine stetig steigende Anzahl an elektrischen Klein-UAS, die im kom-

merziellen Betrieb eingesetzt werden. Diese können Flächen�ugzeuge, Hubschrauber
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oder Multikopter, wie in Abbildung 2.2 zu sehen, sein. Der Groÿteil der verfügbaren

elektrischen UAS liegt für zivile Anwendungen in einem Bereich von 0,5 - 5 kg maxi-

maler Ab�ugmasse. Die Firma Ascending Technologies GmbH [8] aus Krailling bietet

zum Beispiel bereits Dienstleistungen mit elektrischen Klein-UAS für Luftaufnahmen,

zum Beispiel bei Sportereignissen, für Werbebilder und für Objektüberwachung. Da-

mit wurde mit der neuen elektrischen Technik auch ein neuer Wirtschaftszweig von der

Entwicklung über die Herstellung bis zur kommerziellen Anwendung der Fluggeräte

begründet.

2.1.2 Bemannte Elektro�ugzeuge

Bei bemannten Elektro�ugzeugen ist es für die genauere Betrachtung sinnvoll, weitere

Eingrenzungen vorzunehmen. Folgende Kriterien bieten sich dafür an:

� Unterscheidung von Flächen�ugzeug und Dreh�ügler:

Durch die allgemeine Begeisterung für �Urban Air Mobility� − und damit VTOL-

Konzepte − sind einige Elektro�ugprojekte, trotz des physikalisch bedingt deut-

lich höheren Antriebs- und damit auch Energiespeicherbedarfs, bei den Dreh�üg-

lern verortet. Die deutliche Mehrzahl der Anwendungen ist allerdings bis jetzt

bei den Flächen�ugzeugen zu �nden.

� Unterscheidung nach der Art der Energiequelle(n) für den elektrischen Antrieb:

Alle Elektro�ugzeuge benötigen für den Betrieb elektrischen Strom. Aus welchen

Quellen oder Speichersystemen dieser stammt, lässt eine einfache Gruppierung

dieser Flugzeuge zu. Die wichtigen Gruppierungen wurden bereits Anfangs des

Kapitels 2.1 aufgeführt. Die meisten Flugzeugprojekte basieren bis jetzt auf ei-

nem Akkusystem, welches entweder alleinig als Stromquelle dient, oder in Form

eines Hybrids in Kombination mit Solar-, Brennsto�zellen- oder Generatorstrom

betrieben wird.
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� Unterscheidung nach dem Missionspro�l des Flugzeugs: Transport�ugzeuge, die

für den planmäÿigen Transport von Personen oder Fracht verwendet werden un-

terscheiden sich zum Beispiel grundsätzlich im Anforderungspro�l und damit

auch in der Antriebsauslegung von Segel�ugzeugen mit intermittierend verwen-

detem Hilfsantrieb, deren Hauptzweck der sportliche Segel�ug darstellt.

� Unterscheidung von Rekord-, Versuchs- und Serien(nahen)- Flugzeugen:

Die meisten bemannten Elektro�ugzeuge sind in den ersten beiden Kategorien zu

�nden, da die Anforderungen an ein kommerzielles Produkt ungleich höher sind.

Versuchs- und Rekord�ugzeuge werden häu�g mit eingeschränkter Übereinstim-

mung mit den entsprechenden Zulassungsvorschriften gebaut und betrieben.

2.2 Geschichte des bemannten Elektro�uges

Die eindeutig belegbare Geschichte des bemannten Motor�ugs beginnt im Jahr 1903, in

dem die Brüder Wilbur und Orville Wright die ersten Flugversuche durchführten. Be-

reits wenige Jahre später gab es die ersten Motor�ugzeug zu kaufen. Vergleicht man dies

mit der Geschichte des bemannten Elektro�uges ist ein deutlicher Unterschied erkenn-

bar: Obwohl die ersten Versuche mit bemannten e-Flugzeugen über 40 Jahre zurück

liegen, ist die Liste der Meilensteine recht überschaubar und die meisten realisierten

Luftfahrzeuge waren Machbarkeitsstudien oder Rekordprojekte. Bis heute existieren

nur wenige käu�iche Produkte auf dem Markt. Eine deutliche Zunahme der Aktivitä-

ten ist seit dem Aufkommen von lithiumbasierten Akkuzellen mit höherer Energiedichte

zu verzeichnen [124].

MBE1 von Militky/Brditschka

Die Ära des bemannten Elektro�ugs beginnt mit dem Erst�ug der MBE1 (siehe Abbil-

dung 2.3), einem einsitzigen Motorsegler mit Druckpropeller, am 21. Oktober 1973 im

österreichischen Wels [46]. Die von Fred Militky und Heino Brditschka für den e-Flug
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Abb. 2.3: Das Elektro�ugzeug MBE1 mit dem e-Flugpionier Fred Militky (aus [53]).

umgebaute HB-3 �og bei ihrem Erst�ug 14Minuten und erreicht eine Höhe von 360m.

Der Antrieb bestand aus Nickel-Cadmium Akkus von Varta und einem 10 kW starken

E-Motor von Bosch, der über ein Riemengetriebe den Propeller mit 1,5m Durchmes-

ser antrieb [36]. Die MBE1 scha�te den prinzipiellen Nachweis, dass manntragende

Flugzeuge zu realisieren sind. Von nutzbaren Flugleistungen war die MBE1 noch weit

entfernt. Das hohe Gewicht der Akkus sowie deren geringe spezi�sche Energiespeicher-

fähigkeit setzten der MBE1 und den nachfolgenden Flugzeugprojekten enge Leistungs-

grenzen.

Gossamer Penguin von McCready

Ein groÿer Teil der e-Flugentwicklungen der letzten Jahrzehnte fanden im Bereich der

solarbetriebenen Flugzeuge statt. Vor allem zwei Gründe erklären diese Entwicklung:

einerseits war die Energieausbeute bei Dauer- oder Langstrecken�ügen für geeigne-

te Flugzeugkon�gurantionen besser als mit Akkus und andererseits war bei mehreren

Konstrukteuren der Wunsch da, gänzlich mit regenerativ erzeugter Energie zu �iegen.

Der erste erfolgreiche Flug mit einem solarbetriebenen Fluggerät fand im Jahr 1980

statt. Die von Paul McCready eigentlich für den Muskelkrafteinsatz im 75% Maÿstab

gebaute Version des Gossamer Albatross wurde für den Solar�ug umgebaut und Gos-

samer Penguin genannt. Ausgestattet mit einem Solarpanel, welches 541W Leistung

abgeben konnte, waren die ersten Solar�üge möglich. Wie in Abbildung 2.4 zu sehen
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Abb. 2.4: Der Gossamer Penguin im Flug (Bild: NASA). Das Flugzeug war noch nicht in

der Lage den Bereich des Bodene�ekts zu verlassen. Der Fahrradfahrer auf der Abbildung

verdeutlicht die Fluggeschwindigkeit.

ist, war der Gossamer Penguin zwar �ugfähig, aber in der Leistungsfähigkeit noch

äuÿerst beschränkt. Das Solarpanel über dem Piloten musste immer ideal zur Sonne

ausgerichtet sein, die Pilotenmasse betrug keine 50 kg und die Flughöhe war auf die

wenigen Meter des Bodene�ekts limitiert.

icaré 2 der Univerität Stuttgart

Die ersten elektrisch angetriebenen Flugzeuge, welche regelmäÿig und mit mehreren

Stunden Flugzeit genutzt werden konnten, waren Solar�ugzeuge, die eine Basiskon-

�guration ähnlich eines Segel�ugzeugs aufwiesen. Das leistungsfähigste Solar�ugzeug

seiner Zeit war icaré 2 des Instituts für Flugzeugbau der Universität Stuttgart (sie-

he Abbildung 2.5). icaré 2 wurde für die Teilnahme am Berblinger Preis der Stadt

Ulm im Jahr 1996 entwickelt und war in der Lage mit Hilfe eines 915Wh Nickel-

Cadmium-Akkusystems eigenständig zu starten und ca. 400Höhenmeter mit 2 m/s zu

steigen [51]. Im horizontalen Solar�ug ohne thermischen Ein�uss reichen icaré 2 knapp

über 500 W/m2 solare Einstrahlleistung, um die Höhe zu halten. Mit dem Aufkommen
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hochleistungsfähiger Lithium-Polymer Akkus wurde icaré 2 im Jahr 2004 auf diesen

Akkutyp umgerüstet.

Abb. 2.5: Das Solar�ugzeug icaré 2 im Flug. Viele Erkenntnisse aus diesem Projekt, zum

Beispiel die Integration des Antriebs in das Seitenleitwerk, �ossen in die vorliegende Arbeit

ein. Bild: IFB

Das für den icaré 2 entwickelte Flügelpro�l AH 95160 von Dieter Althaus hat sich als

�Standardpro�l� für nachfolgende Solar�ugzeuge wie die beiden Solar-Impulse Flugzeu-

ge SIA und SIB und dem zweisitzigen Sunseeker Duo von Solar-Flight entwickelt. Der

geringe und konstante Krümmungsradius auf der Pro�loberseite sowie der hohe ma-

ximale Auftriebsbeiwert sind ideal für die Applikation von Solarzellen [3]. Trotz einer

im Vergleich zu den vorgenannten Demonstratoren recht hohen Alltagstauglichkeit von

icaré 2, hat auch dieses Flugzeug mit typischen Problemen des Solar�ugs zu kämpfen:

Das Flugzeug ist durch seine geringe Flügelbelastung sehr windanfällig und gute So-

lar�ugleistungen sind nur bei sehr schönem, klaren Wetter und durch den begrenzten

Einstrahlwinkel, zumindest in Deutschland, im Mai, Juni und Juli möglich.

Antares 20E von Lange Aviation

Die Antares 20E von Lange Aviation ist das erste Flugzeug mit elektrischem Antrieb,

welches eine Musterzulassung [29] der European Aviation Safety Agency (EASA) aus-

gestellt bekam. Die Antares 20E ist ein einsitziges, eigenstartfähiges Segel�ugzeug der

o�enen Klasse mit 20m Spannweite. Der Antrieb erfolgt über das musterzugelassene

elektrische Antriebssystem Lange EA 42 [30] mit 38,5 kWe Startleistung und einem Ak-

kusystem mit 72 Lithium-Ionen Zellen vom Typ SAFT VL41M des französischen Her-
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stellers SAFT Batteries. Die installierte Energiekapazität beträgt nominell 10,5 kWh,

wovon 8,4 kWh, das entspricht 80% der nominellen Kapazität, im Praxiseinsatz nutz-

bar sind. Das Flugzeug hat laut Hersteller [70] eine Leermasse von 460 kg und ist in der

Lage, bei einer Ab�ugmasse von 600 kg mit einer Vertikalgeschwindigkeit von 3,7 m/s auf

eine maximale Höhe von 2750m zu steigen. Die Motorlaufzeit ist damit im angegebenen

Steig�ug auf 12Minuten limitiert, im horizontalen Reise�ug würde die Motorlaufzeit

etwa eine Stunde betragen. Für ein Reisemotor�ugzeug wäre die Motorlaufzeit nicht

akzeptabel. Durch die Auslegung als Hochleistungssegel�ugzeug mit Klapptriebwerk

reicht die Akkukapazität der Antares jedoch für den üblichen Segel�ugeinsatz aus.

Dimona HK36 mit Brennsto�zellenantrieb von Boeing Research Technology

Europe/ Diamond Aircraft

Ein grundsätzlich vielversprechender Ansatz für ein elektrisch angetriebenes Flugzeug

ist die Nutzung eines Brennsto�zellensystems für die Bereitstellung des benötigten

Stroms. Die Energiedichte von Wassersto� oder entsprechend geeigneten wassersto�-

basierten Treibsto�en ist auch mit einem aufwändigen Tanksystem um ein vielfaches

höher als bei Akkussystemen in der gleichen Entwicklungsstufe. Die mitführbare Ener-

giemenge ist dementsprechend höher, mit dem zusätzlichen Vorteil, dass diese Treib-

sto�e �tankbar� sind, das heiÿt der Energievorrat kann innerhalb eines ähnlichen Zeit-

raums, welcher auch von einem konventionellen Flugzeug zum tanken benötigt wird,

wieder vollständig gefüllt werden.

Das erste Versuchs�ugzeug, welches diese Technik erfolgreich in die Luft brachte, war

ein Motorsegler vom Typ Dimona HK36 von Dimond Aircraft Industrie aus Österreich,

welcher von der Boeing Research and Technology Europe zum Brennsto�zellen�ugzeug

konvertiert wurde. Der Erst�ug und einige weitere Flüge fanden im Jahr 2008 statt

[75]. Über den Status des proof of concept kam diese Projekt allerdings nicht hinaus.
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2.3 Wichtige e-Flugzeuge mit Bezug zur Allgemeinen

Luftfahrt

Der Blick in die Vergangenheit zeigt, dass die Anzahl an Forschungs- und Versuchs�ug-

zeugen mit elektrischem Antrieb gering ist. Ein deutlicher Anstieg an verschiedensten

Projekten ist seit dem Jahr 2010 zu beobachten. Dies ist sicher zum Einen darauf zu-

rück zu führen, dass die Elektromobilität durch elektrische Autos, Motorräder und vor

allem Fahrräder in das allgemeine Bewusstsein vorgedrungen ist, zum Anderen sind

immer mehr Systemkomponenten für die neue Antriebstechnik einfacher und günstiger

verfügbar. Wie auch bei der E-Mobilität auf der Straÿe sind die zahlenmäÿig meisten

elektrischen Anwendungen im niedrigen Leistungsbereich zu �nden: bei den Drachen,

Gleitschirmen und Fuÿstart�ugzeugen. Wegen ihres begrenzten Ein�usses auf den elek-

trischen Strecken�ug werden diese Anwendungen im Folgenden nicht weiter betrachtet.

2.3.1 Serien�ugzeuge

Nach der erfolgreichen Zulassung der Antares sind weitere Flugzeuge mit elektrischem

Antrieb auf dem europäischen Markt erschienen und es kommen fortlaufend neue Pro-

jekte hinzu. Wie der Arcus E von Schempp-Hirth sind viele davon dem Segel�ugbe-

reich oder den aus Sicht der Verkehrszulassung weit weniger anspruchsvollen nationalen

Abb. 2.6: Der Taurus G2 des slowenischen Herstellers Pipistrel ist das erste zweisitzige

Flugzeug mit E-Antrieb, das in einer (Klein-)Serie gebaut wird. Bild: Curimedia
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UL-Kategorien ([72]) zuzuordnen. Ein Beispiel dafür ist der Taurus G2 von Pipistrel,

siehe Abbildung 2.6. Dieses zweisitzige UL-Segel�ugzeug bietet der Hersteller parallel

zur konventionell motorisierten Version zum Kauf an. Flugzeuge bei denen nicht der

Segel�ug Priorität hat, haben bis auf die Einfachstkonstruktion e-Spyder von GWI

nach wie vor keine entsprechende Luftfahrtzulassung in Europa.

2.3.2 Prototypen

Im Bereich der elektrischen Flugzeugprojekte ist die Anzahl mittlerweile unüberschau-

bar groÿ geworden, da immer mehr Gruppierungen aus verschiedensten Gründen und

mit wechselhaftem Erfolg ihre Arbeit vorantreiben. Die hier vorgestellten Projekte sind

subjektiv die, welche einen Ein�uss auf die weitere Entwicklung und den Erfolg von

elektrischen Antrieben in der Allgemeinen Luftfahrt haben werden.

Antares H2DLR von DLR und Lange Aviation

Das bereits vorgestellte Serien�ugzeug Antares von Lange Aviation dient dem Deut-

schen Zentrum für Luft- und Raumfahrt (DLR) als Trägerplattform für die Erprobung

von Brennsto�zellensystemen für Luftfahrtanwendungen. Wie in Bild 2.7 zu sehen,

werden hierzu Auÿenlastbehälter mit den benötigten Komponenten unter den Flügel

des Träger�ugzeugs montiert. Durch die bereits vorhandene elektrische Antriebsarchi-

tektur des Basis�ugzeugs entfällt die Erprobung des Antriebssystems und der Fokus

der Forschungsarbeiten kann auf dem Energiesystem liegen. Die erreichbaren Flug-

leistungen stehen bei diesem Konzept prinzipbedingt nicht im Vordergrund, da die

ständig ausgeklappte Antriebseinheit und die Auÿenlastbehälter einen signi�kanten

Anteil zum Gesamtwiderstand des Basis�ugzeugs hinzufügen. Die konsequente Erpro-

bung des Brennsto�zellen-Energiesystems für Luftfahrtanwendung lässt die Ho�nung

zu, dass mittel- bis langfristig Lösungen, die Wassersto� als Treibsto� verwenden, ver-

fügbar werden. Im Gegensatz zur Brennsto�zellen-Dimona von Boeing konnte das DLR
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Abb. 2.7: Die Antares H2 ist eine modi�zierte Antares von Lange Aviation, die vom

Deutschen Zentrum für Luft- und Raumfahrt für die Erprobung von Wassersto�/Luft-

Brennsto�zellen eingesetzt wird. Bild: DLR

mit seinem Projekt nennenswert Flugstunden mit zwei verschiedenen Brennsto�zellen-

systemen sammeln [22].

e-Fan von Airbus Group Innovation

Aus technischer Sicht ist der im März 2014 zum ersten Mal ge�ogene e-Fan (siehe

Abbildung 2.8) der Airbus Group Innovation ein wenig bemerkenswerter Entwurf. Die

trotz der Mantelstrompropeller allenfalls durchschnittliche Fluggeschwindigkeit und

eine Reichweite im Bereich von 100 km können im Vergleich zum Stand der Technik

nicht überzeugen [2]. Das besondere am e-Fan ist die Tatsache, dass das Projekt unter

dem Airbus-Label der Ö�entlichkeit präsentiert wird. Damit bekennt sich zum ersten

Mal ein �Big Player� zu elektrischen Antrieben in der Luftfahrtbranche, was den Fort-

schritt beträchtlich beschleunigen kann, da durch dieses Bekenntnis die Thematik auch

politisch deutlich Rückenwind bekommt. Diese spiegelt sich bereits deutlich in der ver-

einbarten Partnerschaft zwischen den Firmen Airbus und Siemens wieder, welche die

Technologie hin zu gröÿeren Antrieben voranbringen soll [5].
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Abb. 2.8: Der e-Fan ist im Vergleich zu anderen Projekten in Bezug auf Reichweite,

Zuladung oder Geschwindigkeit unterlegen. Da der e-Fan unter dem Firmenmantel von

Airbus entwickelt und betrieben wird, ist dem Flugzeug eine sehr groÿe mediale

Aufmerksamkeit beschieden. Das Alleinstellungsmerkmal an diesem Prototypen sind die

Mantelluftschrauben. Bild: Dirk Schwarz

Taurus G4 von Pipistrel

Das e-Flugzeug, welches von den Flugleistungen her vergleichbar mit dem im Rahmen

dieser Arbeit vorgestellten e-Genius ist, ist der Taurus G4 von Pipistrel. Wie in Abbil-

dung 2.9 zu sehen ist, handelt es sich dabei um ein Doppelrumpf-Experimental�ugzeug

mit einem Motor am Mittel�ügel. Das Flugzeug wurde vor allem aus Serienkompo-

nenten des Taurus G2 gebaut, um an einem E�zienzwettbewerb teilzunehmen. Die

Abb. 2.9: Ein Flugzeug mit groÿe Akkukapazität und Reichweite ist der Taurus G4 von

Pipistrel. Die Doppelrumpf-Kon�guration bietet sehr viel Einbauraum für das

Energiesystem, allerdings zu Lasten der Flugeigenschaften und der Alltagstauglichkeit. Bild:

NASA
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nachgewiesene Leistungsfähigkeit spricht für sich [141], allerdings ist dieses Konzept

durch die Doppelrumpfauslegung für den Alltagseinsatz oder Untersuchungen dazu

wenig tauglich.

Dimona Hybrid von Diamond Aircraft, Siemens und EADS IW

Ein Konsortium aus Diamond Aircraft, Siemens und EADS Innovation Works (heu-

te AIRBUS Group Innovation) zeichnet sich für das Projekt eines Elektro�ugzeugs

mit seriellem Hybridantrieb auf Basis eines Verbrennungsmotors verantwortlich. Der

Systemansatz der in zwei Ausbaustufen vorgestellten Dimona Hybrid könnte dabei

exemplarisch eine Lösung bieten, die aktuell verhältnismäÿig geringe Reichweite und

die lange Standzeit bei stationärem Au�aden von batterieelektrischen Flugzeugen zu

vergröÿern. Die potentiell hohe aerodynamische Güte von Flugzeugen mit elektrischer

Antriebsarchitektur gepaart mit der hohen Energiedichte von �üssigem Treibsto� las-

sen im Vergleich zu konventionellen Flugzeugen ebenbürtige Flugleistungen inklusive

der Reichweite, bei deutlich verringertem Energieverbrauch erwarten. Dieser Ansatz be-

kommt vor allem für propellergetriebene Flugzeuge groÿe Bedeutung, die im Gröÿenbe-

reich der Geschäftsluftfahrt oder darüber angesiedelt sind. Hohe Reisegeschwindigkeit

und/oder hohe Reichweite sind ab dieser Flugzeugklasse Voraussetzung für einen neuen

Flugzeugentwurf, wenn dieser mit konventionellen Produkten konkurrieren muss [45].



Kapitel 3

Vorentwurf von batterieelektrischen

Flugzeugen

Im Flugzeugvorentwurf wird üblicherweise mit möglichst einfachen Methoden, zum

Beispiel nach den Standardwerken von Roskam[110] oder Torenbeek [142], abgeschätzt,

welche Flugleistungen ein geplantes Flugzeug erreichen kann. Meistens steht bei Trans-

port�ugzeugen die erreichbare Reichweite im Fokus.

Die �Breguet-Gleichung� zur einfachen Reichweitenabschätzung R bei propellergetrie-

benen Flugzeugen lautet (aus [149]):

R =
η

cp
· e · ln(

m0

m0 −mt

) (3.1)

Der physikalische Ein�uss der jeweiligen Variable auf die Reichweite ist einfach ersicht-

lich:

� η ist die E�zienz des Antriebsstrangs, im Falle eines direkt getriebenen Kolben-

motors das Produkt aus Propellerwirkungsgrad ηprop und Einbauwirkungsgrad

ηEinbau

21



22 Kapitel 3. Vorentwurf von batterieelektrischen Flugzeugen

� cp ist der spezi�sche Treibsto�verbrauch und beschreibt die E�zienz der Um-

wandlung der chemischen Treibsto�energie in mechanische Energie an der Mo-

torwelle, sowie den absoluten Energiebedarf

� e = 1
ε
ist das Gleitverhältnis bei Reisegeschwindigkeit und damit ein direktes

Maÿ für die aerodynamische Güte des Flugzeugs;

� m0 ist die Flugzeugmasse vor dem Start

� mt ist die mitgeführte Treibsto�menge

Gleichung 3.1 ist nur für Flugzeuge mit einer Verringerung der Treibsto�masse wäh-

rend des Fluges gültig. Für Flugzeuge mit konstanter �Treibsto��-Masse kann diese

Gleichung nicht herangezogen werden.

3.1 Reichweitenabschätzung für Flugzeuge ohne Mas-

senverlust

Für ein motorisiertes Flugzeug ohne Massenverlust, wie zum Beispiel einem batterie-

elektrischem Flugzeug, gibt es ebenfalls einen einfachen Ansatz, der die wesentlichen

Parameter Antriebswirkungsgrad, mitgeführte Energiemenge und aerodynamische Gü-

te des Flugzeugs berücksichtigt.

3.1.1 Das Batterie�ugzeug im stationären Horizontal�ug

Damit ein Propeller�ugzeug im stationären Horizontal�ug �iegen kann, muss dem Sys-

tem �Flugzeug�, unabhängig davon wie die Energie an Bord gespeichert wird, genau

soviel Vortriebsarbeit pro Zeiteinheit zugeführt werden, wie das Flugzeug durch den

Widerstand W bei einer Geschwindigkeit V0 verliert. Dabei gilt, wie auch bei Glei-

chung 3.1, dass im stationären Horizontal�ug der Auftrieb A gleich der Gewichtskraft

G = m · g und der Widerstand W gleich dem Schub FS ist:
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A = G→ q · S · CA = m · g (3.2)

W = FS → q · S · CW = FS (3.3)

EV ortrieb = W · V0 · t (3.4)

Setzt man die Gleichungen 3.2 und 3.3 in Gleichung 3.4 ein und fasst noch V0 · t zur

Reichweite R und CW

CA
= ε = 1

e
zusammen erhält man:

EV ortrieb = m · g · ε ·R (3.5)

Geht man jetzt auf die spezi�schen Eigenschaften des Batterie�ugzeugs ein, muss noch

der Zusammenhang zwischen der Vortriebsarbeit und der gespeicherten Energie be-

schrieben werden:

EV ortrieb = EBatterie · ηPropeller · ηGetriebe · ηMotor · ηUmrichter · ηKabel+V erbindungen · ηEinbau

EV ortrieb = EBatterie · ηgesE (3.6)

Es handelt sich dabei um die gesamte Wirkungsgradkette vom Energiespeicher bis zur

resultierenden Vortriebsarbeit, die zur Vereinfachung zum resultierenden Antriebss-

trangwirkungsgrad ηgesE zusammengefasst wird.

EBatterie kann noch weiter spezialisiert werden, denn die mitgeführte Energiemenge

ist durch die spezi�sche Speicherkapazität ωspez der verwendeten Akkuzellen, z. B.

Wattstunden pro Kilogramm, die gesamte Akkumasse mBatterie sowie die Masse der
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Akkuperipherie mp, wie BMS, Sicherungen, Kabel, Stecker und Gehäuse, beschreibbar,

die zwangsläu�g zu einem Batteriesystem gehört.

EBatterie =
mBatterie

mBatterie +mp

· ωspez · (mBatterie +mp) (3.7)

Üblicherweise wird die Zusammenschaltung der Batteriezellen �Akkupack� genannt.

Wird das auf Gleichung 3.7 angewandt und mit mBatterie

mBatterie+mp
·ωspez = ωPack undmBatterie+

mp = mPack zusammengefasst, erhält man:

EBatterie = ωPack ·mPack (3.8)

Fasst man nun die Gleichungen 3.5, 3.6 und 3.8 zusammen und löst nach R auf erhält

man:

R = ωPack ·
ηgesE
g · ε

mPack

m0

(3.9)

Mit dieser Gleichung kann die Reichweite von Batterie�ugzeugen bei einem recht hohen

Detaillierungsgrad schnell abgeschätzt werden. Für Flugzeuge, die nur wenig Treibsto�-

masse in Bezug zu ihrer Ab�ugmasse verlieren, z. B. Brennsto�zellen�ugzeuge, kann

diese Gleichung ebenfalls näherungsweise verwendet werden.

3.1.2 Vergleich der Reichweitengleichungen

Die beiden Reichweitengleichung, für Motor�ugzeuge ohne Masseverlust 3.9 und die

Breguetgleichung 3.1 lassen sich, in eine einheitliche Form gebracht, direkt vergleichen

[47]:

R = ωPack · ηgesE · e ·
mPack

m0

· 1

g
(3.10)
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mit der Überführung des spezi�schen Treibsto�verbrauchs cP in die mitgeführte Ener-

giemenge ωres und dem Gesamtwirkungsgrad des Kolbenmotorantriebs ηgesV aus Glei-

chung 3.1 folgt:

R = ωres · ηgesV · e · ln(
1

1− mt

m0

) · 1

g
(3.11)

Beide Gleichungen weisen damit jeweils folgende vier Faktoren auf:

� mx/m0 = φ→ Massenverhältnis Energieträger/-speicher zur Ab�ugmasse

� e→ Aerodynamische Güte

� η → Wirkungsgrad

� ω → Nutzbare Energiemenge

Diese Faktoren wirken sich direkt auf die erzielbare maximale Reichweite aus. Werden

sie näher betrachtet, lassen sich die spezi�schen Eigenschaften �nden, welche für das

(batterie-)elektrische Flugzeug entsprechende Vor- und Nachteile ergeben.

Massenverhältnis

Die beiden Massenfaktoren ln(1/(1− mt

m0
)) und mPack

m0
unterscheiden sich o�ensichtlich:

Beim Flugzeug mit konventionellem Kraftsto�e sinkt die Flugmasse mit der Zeit durch

den Verlust der Treibsto�masse, beim elektrischen Flugzeug bleibt die Masse konstant.

Wie in Abbildung 3.1 dargestellt ist damit ersichtlich, dass bei groÿen Verhältnis-

sen von Kraftsto�masse zu Ab�ugmasse, wie es bei Langstrecken�ugzeugen üblich ist,

das konventionelle Flugzeug einen deutlichen Vorteil gegenüber einem Flugzeug oh-

ne Massenverlust aufweist. Bei Flugzeugen mit weniger Reichweite, zum Beispiel der

allgemeinen Luftfahrt oder der Commuter-Kategorie, die üblicherweise ein kleines Mas-

severhältnis φ im Bereich von 0,05 bis 0,01 aufweisen, fällt der Nachteil geringer aus.
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Abb. 3.1: Reichweitenvorteil in Abhängigkeit des Massenverhältnisses φ.

Kurzstreckenanwendungen sind für elektrische Antriebe besser geeignet als groÿe

Reichweiten, da der Nachteil bei kleinem φ wenig signi�kant ausfällt.

Dadurch sind, im Vergleich zu konventionellen Flugzeugen, Kurzstreckenanwendungen

für Flugzeuge ohne Massenverlust weniger nachteilig als Langstrecken.

Aerodynamische Güte

Das Gleitverhältnis e beschreibt die aerodynamische Güte des Flugzeugs bei einer be-

stimmten Fluggeschwindigkeit. Setzt man gleiche Bauweise und Technologie voraus,

sollte e sowohl bei konventionellen wie auch bei elektrischen Flugzeugen prinzipiell

gleich sein. Das elektrische Flugzeug kann allerdings einen entscheidenden Vorteil ge-

genüber dem konventionellen Flugzeug aufweisen, wenn durch unkonventionelle Kon�-

gurationen die Triebwerksinstallation und gegebenenfalls die gesamte aerodynamische

Auslegung widerstandsärmer ausfällt. Das wird durch die sehr kompakte Bauweise und

die geringe spezi�sche Masse (aktuell 5,5 kW/kg [5]) ermöglicht, welche im Vergleich zu

Kolbenmotoren [19] um den Faktor 3 - 5 und zu kleinen Propellerturbinen [123] immer

noch im Bereich von 1,5 - 2 leichter ausfällt. Dieser Sachverhalt wird im Kapitel 3.4

näher untersucht.
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Wirkungsgrad

Der Wirkungsgrad η besteht nicht bei beiden Flugzeugantriebssystemen aus den glei-

chen Einzelfaktoren, wie am Anfang dieses Kapitels dargestellt wurde. Während bei

der Verbrennungskraftmaschine die Wirkungsgradkette von der im Kraftsto� enthal-

tenen Energiemenge über die Faktoren, Motorwirkungsgrad, Getriebewirkungsgrad

(wenn vorhanden), Propellerwirkungsgrad und Einbauwirkungsgrad abgebildet wird,

gelten beim Batterieantrieb die Faktoren aus Gleichung 3.6. Im Vergleich kann der

E-Antrieb bei geeigneter Auslegung einen signi�kant besseren Gesamtwirkungsgrad er-

reichen. Beim Kolbenmotor wird zurzeit ein maximaler Motorwirkungsgrad bis circa

40% in Serienprodukten erzielt. Der Diesel-/Jet-Motor A1 CD 155 von Continental

[19] erreicht diesen Wert, wobei die meisten Flugmotoren einen deutlich geringeren ma-

ximalen Wirkungsgrad aufweisen: bei 2-Takt-Motoren im UL-Bereich werden gerade

ca. 20% [73] erreicht. Auch kleine Propellerturbinen bei Volllast, wie zum Beispiel die

Allison 250-B17E, erzielen Wirkungsgrade in diesem Bereich. Im Teillastbetrieb sinkt

der Wirkungsgrad zum Teil sehr deutlich darunter [123]. Bei elektrischen Systemen sind

, unabhängig von der Leistungseinstellung, Wirkungsgrade von weit über 90% von Mo-

tor und Umrichter zusammen [41], [5] problemlos möglich. Werden, was allerdings nur

für Anwendungen im Megawatt-Bereich sinnvoll erscheint [7], HTS-Komponenten ver-

wendet, sind Wirkungsgrade von 99% theoretisch möglich [152].

Der Propellerwirkungsgrad wird meistens als �Freifahrwirkungsgrad� [83] angegeben,

das heiÿt der Propeller arbeitet in diesem Fall in einem homogenen Strömungsfeld oh-

ne aerodynamische Interaktion mit dem Flugzeug. Mit dem Einbauwirkungsgrad wird

dieser Ein�uss des Flugzeugs auf den Propeller und den Propellerstrahl beschrieben.

Propeller- und Einbauwirkungsgrad werden üblicherweise durch die Kon�guration be-

grenzt, da der konventionelle Motor bei einmotorigen Flugzeugen durch Gröÿe und

Masse nur wenig Spielraum für groÿe Propellerdurchmesser und besonders wirkungs-

gradstarke Einbaupositionen zulässt (Beispiele siehe Kapitel 3.4). Auch in dieser Dis-
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ziplin liegt der E-Antrieb im Vorteil; es sind andere/unkonventionelle Kon�gurationen

realisierbar, die Einbau- und Propellerwirkungsgrad im Vergleich zur Standardkon�-

gurationen deutlich erhöhen können. In wie weit die Propellergröÿe eine Rolle spielt,

wird in Abschnitt 3.2 noch detaillierter dargestellt.

Energiemenge

Die Energiemenge ω beschreibt in beiden Fällen der Reichweitengleichung die nutzbare

Energie, welche im jeweiligen Speicher des Flugzeugs mitgeführt wird. In Diagramm

3.2 sind die zurzeit in der Elektromobilität gängigen Stromspeichermedien aufgeführt.

Hierbei ist klar zu sehen, dass für Anwendungen wie den Reise�ug beim Flugzeug,

bei denen es auf maximal speicherbare Energiemenge ankommt, nur Akkumulatoren

auf Lithiumbasis in Frage kommen. Alle anderen Arten von Batteriezellen sind zur

Zeit für Flugzeugprimärantriebe wenig geeignet. Bei speziellen Anwendungen, bei de-

nen sehr kurzzeitig eine extrem hohe Leistungsdichten gefordert wird, könnten Kon-

densatoren Vorteile bieten. Vergleicht man die Energiedichte elektrischer Speicher mit

chemischen Kraftsto�en wie in Diagramm 3.3, so ist klar ersichtlich, dass in diesem

Abb. 3.2: Vergleich von unterschiedlichen Stromspeichern (Diagramm: Alexander Schmidt)
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Bereich die Kraftsto�e wie Benzin und Diesel gegenüber Akkumulatoren eklatante

Vorteile aufweisen. Es sei darauf verwiesen, dass in Diagramm 3.3 jegliche Peripherie

nicht berücksichtigt ist, das heiÿt zu jeder Speicherart summiert sich eine speicherspe-

zi�sche Systemmasse, die für den Betrieb des Speichers erforderlich ist. Dies können

zum Beispiel Überwachungselektronik, Gehäuse, Kabel und Sicherungen bei Akku-

mulatoren, oder auch Tankmasse, Kraftsto�schläuche und Befüllungsvorrichtung bei

�üssigen Kraftsto�en sein. Die Kraftsto�e, welche unter Normalbedingung gasförmig

vorliegen, wie Wassersto� und Erdgas, benötigen für den praktischen Einsatz ein Spei-

chersystem, welches die erreichbare reale Energiedichte zum Teil erheblich einschränkt.

700 bar Wassersto�drucktanks aus CFK, wie sie zum Beispiel die Firma Luxfer Gas

Cylinders [78] herstellt, bieten aktuell ein maximales Speichervermögen von bis zu 6

Gewichtsprozent, bezogen auf das Tankgewicht. Die reale Energiedichte reduziert sich

damit auf ca. 1700 Wh/kg. Autogas, ein Gemisch, welches vor allem aus Propan und

Butan besteht, stellt hier eine Ausnahme dar, da es unter Normaldruck gasförmig ist,

aber schon zwischen 2 - 8 bar Überdruck �üssig wird und damit ein, im Vergleich zu

Erdgas und Wassersto�, verhältnismäÿig einfaches Tanksystem erfordert.

Abb. 3.3: Vergleich der reinen Energiedichten von unterschiedlichen Speichermedien, ohne

Gehäuse/ Tank/ Überwachung/ Subsysteme
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Die aufgeführten Ein�üsse des Abschnitts 3.1.2 lassen sich aus Sicht des Elektro�ug-

zeugs wie folgt zusammenfassen:

� Flugzeuge, die durch Treibsto�verbrauch während des Fluges deutlich leichter

werden, haben bei langen Flügen einen energetischen Vorteil;

� Speziell beim batteriebetriebenen Elektro�ugzeug ist, im Vergleich zu �üssigen

Kraftsto�en, die sehr geringe spezi�sche Speicherkapazität der gröÿte Nachteil

� Der herausragende Vorteil des Elektro�ugzeugs ist der höhere Wirkungsgrad der

Antriebskette

� Durch die kompakte Bauweise sind elektrische Antriebe für ungewöhnliche Flug-

zeugkon�gurationen geeignet, die gegebenenfalls die aerodynamische Güte stei-

gern

� Eine gegebenenfalls höhere Ab�ugmasse des elektrischen Flugzeugs muss, um

einem konventionellen Flugzeug zumindest ebenbürtig zu sein, durch einen ent-

sprechenden Wirkungsgradvorteil kompensiert werden

� In Bezug auf den absolut geringsten Energiebedarf für eine bestimmte Trans-

portleistung im Kurzstreckenbereich ist das Batterie�ugzeug durch die geringen

Umwandlungsverluste das Optimum, wenn man von Solar- und Segel�ugzeugen

absieht, die im Sinne eines geplanten Fluges keine Alltagstauglichkeit aufweisen

können [111]. Wird die Flugstrecke zu lang, wird der Wirkungsgradvorteil durch

die benötigte Speichermasse zunichte gemacht.

� Einen Kompromiss in Bezug auf Energieverbrauch und erzielbare Reichweiten

können Brennsto�zellen- oder serielle Hybridsysteme als Stromlieferanten dar-

stellen, da sie auf der einen Seite durch den elektrischen Antrieb Wirkungsgrad-

vorteile aufweisen können, gleichzeitig aber auch über gute oder sehr gute Ener-

giedichten verfügen.
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� Ein Elektro�ugzeug kann nur dann einen deutlich geringeren Energiebedarf auf-

weisen, wenn die Vorteile der Antriebstechnik entsprechend zum Tragen kommen.

3.2 Der Ein�uss der Propellergröÿe auf den Flugzeug-

vorentwurf

Elektrische Antriebe lassen unkonventionelle Kon�gurationen zu, die bei der Schuber-

zeugung mittels Propeller Wirkungsgradvorteile bieten. Im Flugzeugvorentwurf gibt es

mehrere sehr ähnliche Ansätze, wie die Schuberzeugung durch einen Propeller für Vor-

entwurfszwecke einfach beschrieben werden kann, zum Beispiel bei Lowry [76], Eshelby

[32] oder auch bei Raymer [103]. Raymer betrachtet den Propeller für Vorentwurfszwe-

cke als �Magic Disk� mit der Kreis�äche Ap = π ·D2/4, ohne die genaue Propelleraero-

dynamik weiter zu beachten. Wie in Abbildung 3.4 dargestellt, wird die anströmende

Luft, welche vor dem Propeller die Geschwindigkeit V0 aufweist, instantan um ein ∆V

auf die Propellerstrahlgeschwindigkeit VP beschleunigt. Die Di�erenz der Zustandsbe-

dingung des Luftstrahls vor der �Magic Disk� und der Zustandsbedingung nach dieser

ergibt dabei den erzeugten Schub. Die Bewegungsgleichung von Newton F = m · a

beschreibt dabei in einfachster physikalischer Form, wie dieser Schub erzeugt wird.

Abb. 3.4: Gedankenmodell zum Propellerschub im Vorentwurf. Die Anströmung mit der

Geschwindigkeit V0 wird durch die Propellerkreis�äche A, der �Magic Disk�, auf die

Propellerstrahlgeschwindigkeit VP beschleunigt. (nach Raymer [103])
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Wird die Bewegungsgleichung auf einen Luftmassenstrom angewandt, ergibt sie sich

zu

FS = ṁ · (VP − V0) (3.12)

Bildlich bedeutet dies, dass für die Erzeugung von Schub ein Luftmassenstrom ṁ um

die Geschwindigkeit ∆V beschleunigt werden muss. Dabei ist an dieser Stelle noch

unerheblich, ob der Massenstrom ṁ oder die Geschwindigkeitsänderung ∆V bei der

Schuberzeugung dominant ist.

Die erzeugte Schubleistung PS kann durch das Produkt aus Schub und Anströmge-

schwindigkeit PS = FS · V0 beschrieben werden, was ausgeschrieben

PS = ρ · Ap · VP · (VP − V0) · V0 (3.13)

ergibt. Die eingesetzte Leistung PE kann durch die Änderung der kinetischen Energie

pro Zeiteinheit im Luftstrahl vor und hinter der �Magic Disk� angesetzt werden:

PE =
1

2
ṁ · V 2

P −
1

2
ṁ · V 2

0 =
ρ

2
· VP · (V 2

P − V 2
0 ) (3.14)

Werden die erzeugte Schubleistung PS und die dazu eingesetze Leistung PE ins Ver-

hältnis gesetzt, erhält man den Wirkungsgrad ηS:

ηS =
PS
PE

=
2

VP/V0 + 1
(3.15)

Die resultierende Luftgeschwindigkeit im Propellerstrahl lässt sich über

VP = V0 ·

√
PS

0, 5 · ρ · Ap · V 3
0

+ 1 (3.16)

berechnen.

Diese aus der Literatur bekannten Erkenntnisse, die in den Gleichungen 3.12 und 3.15

zum Tragen kommen, veranschaulichen für die Auslegung eines Propeller�ugzeugs, an

welcher Stelle ein E-Flugzeug in Bezug auf den Propeller gegenüber einem konventionel-

len Flugzeug Vorteile erreichen kann. Der Wirkungsgrad aus Gleichung 3.15 geht gegen
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1 wenn das ∆V gegen 0 geht, das bedeutet: um Schub mit sehr hohem Wirkungsgrad

zu generieren ist es sinnvoll, die Beschleunigung der Luft möglichst klein zu halten und

dafür den Massenstrom durch einen groÿen Propeller zu erhöhen. Angewendet auf ein

elektrisch angetriebenes Flugzeug heiÿt das, dass durch eine Antriebsposition, welche

einen gröÿeren Propellerdurchmesser zulässt als in einer konventionellen Kon�guration,

ein Vorteil im Antriebsbedarf erreicht werden kann. Verluste durch den Propellerdrall,

Reibung, Blattanzahl, Blattgeometrie, Blattspitzengeschwindigkeit etc. sind in dieser

Abschätzung nicht enthalten, da sie näherungsweise für beide Kon�gurationen gleich

gelten.

Vergleich zweier Propellergröÿen für ein Klein�ugzeug

Werden zwei Propellerdurchmesser, 1,6m als Beispielgröÿe für ein konventionelles Klein-

�ugzeug und 2,2m als Beispiel für das unkonventionelle Elektro�ugzeug gleicher Gröÿe

und Leistung, anhand dieser einfachen Propellertheorie an charakteristischen Ausle-

gungspunkten miteinander verglichen, kommt das Ergebnis in Tabelle 3.1 zustande.

Propeller ∅ 1,6m Propeller ∅ 2,2m

Strecken�ug (15 kW/ 150 km/h) 95,3% 97,4%

Strecken�ug (30 kW/ 200 km/h) 96,0% 97,8%

Schnell�ug (60 kW/ 250 km/h) 95,9% 97,8%

Steig�ug (60 kW/ 120 km/h) 76,5% 84,7%

Tab. 3.1: Anhand der einfachen Propellertheorie berechneter Unterschied des theoretischen

Wirkungsgrads zweier Propellergröÿen bei Luftdichte ρ = 1 kg/m3. Dies entspricht ca. 2000m

Flughöhe.

Im Strecken- und Schnell�ug bei verschiedenen Leistungseinstellungen und Geschwin-

digkeiten schneidet der groÿe Propeller leicht besser ab als der kleine Propeller. Der

Unterschied liegt im Bereich von 2 Prozentpunkten. Besonders beim Steig�ug weist der

groÿe Propeller einen deutlich höheren theoretischen Wirkungsgrad auf. Dies resultiert
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entweder in einem deutlich besserem Start und Steig�ugverhalten, oder lässt eine ent-

sprechende Reduzierung der Antriebsleistung und Motorgröÿe zu. Der Entwurfsraum

für diese Verbesserung ist darauf beschränkt, dass die Vergröÿerung des Propellers und

die Nutzung einer unkonventionellen Motorposition keine Verschlechterung z. B. der

Masse in der gleichen Gröÿenordnung aufweisen dürfen.

3.3 Ein�uss des elektrischen Antriebs auf den Kühl-

widerstand

Alle bis jetzt verwirklichten Flugzeugantriebe besitzen einen Wirkungsgrad kleiner

100% und produzieren demnach Abwärme. Bei für Flugzeuge geeigneten Verbrennungs-

kraftmaschinen fällt dabei ein gröÿerer Teil der zugeführten Brennsto�energie in Form

von Abwärme an als in Form von Nutzleistung. Bei Turbinen-basierten Antrieben wird

die Abwärme weitgehend mit dem Abgasstrahl abgeführt. Bei diesen Anwendungen

muss nur ein Teil über das Schmieröl der Lager an die Atmosphäre abgegeben werden.

Bei den in der untersuchten Flugzeuggröÿe üblichen Kolbenmotoren wird nur weniger

als die Hälfte der Abwärme über das Abgas abgeführt [18]. Ein beträchtlicher Teil

der Brennsto�energiemenge muss durch ein Kühlsystem an die Atmosphäre abgegeben

werden. Dieses Kühlsystem erzeugt einen zusätzlichen parasitären Widerstand und be-

ein�usst damit direkt die Flugleistungen. In der Flugzeugentwurfsliteratur stellt die

Abschätzung des Kühlwiderstands allenfalls eine Randnotiz dar und verweist häu�g

auf die semiempirische Formel (3.17) von Torenbeek [142].

(CW · S)Kuehlung = 5, 9 · 10−9 · P · T
2
∞

ρ
ρ0
· V∞

(3.17)

Hierbei bedeutet P die Motorleistung in mkg/s (entspricht PS · 75), T∞ die Umgebung-

stemperatur in Kelvin, ρ/ρ0 das Dichteverhältnis der Luft in Flughöhe, sowie V∞ die

Fluggeschwindigkeit in m/s. In einer Aufstellung von Friedrich Müller [83] über die Ein-

zelwiderstände am Beispiel des Flugzeugs Piper PA-28-180, sowie der Nachrechnung
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mit Formel 3.17 trägt der Kühlwiderstand rund 20% zum gesamten Nullwiderstand

bei.

Für die Abschätzung des Kühlwiderstands bei (batterie-)elektrischen Flugzeugen kann

Gleichung 3.17 keine sinnvollen Ergebnisse ergeben, da sich das Verhältnis Abwär-

memenge zu Nutzleistung und häu�g auch das Temperaturniveau des Kühlsystems

unterscheiden. Bei einem konventionellen Flugzeug muss Abwärmeleistung in etwa der

Höhe der Nutzleistung abgeführt werden. Im Fall des Elektromotorantriebs sind es

nur 5 -10% der Wellenleistung [5], [41], d. h. die Abwärmeenergie fällt rund eine Grö-

ÿenordnung geringer aus. Durch Widerstandsmessungen (siehe Abschnitt 5.2.1) eines

Kühlsystems im Flug wurden Korrekturwerte bestimmt, die hier als erste Näherung

für elektrische Antriebe vorgeschlagen werden. Dabei wird angenommen, dass sich der

Kühlwiderstand, unter Berücksichtigung einer geringeren Temperaturdi�erenz ∆T zwi-

schen Atmosphäre und Antrieb, die durch eine geringere zulässige Kühlmittel- bzw. Be-

triebstemperatur hervorgerufen wird, im Verhältnis zur Kühltemperaturdi�erenz eines

konventionellen Antriebs wie folgt verändert:

(CW · S)E−Kuehlung = 5, 9 · 10−10 · 145 K

∆TE−Kuehlung
· P · T

2
∞

ρ
ρ0
· V∞

(3.18)

Da Gleichung 3.17 für konventionelle (luftgekühlte) Motoren entstanden ist [83], wird

für das Verhältnis 145 K/∆TE−Kuehlung in Gleichung 3.18 eine übliche Kühltempera-

turdi�erenz ∆T dieser Motoren, wie dem Lycoming O-360 der PA-28-180 aus dem

oben erwähnten Beispiel, als Basiswert [79], [107] verwendet und setzt die Temperatur-

di�erenz ∆TE−Kuehlung der elektrischen Anwendung dazu ins Verhältnis. Eine Batte-

riekühlung wird dabei nicht berücksichtigt, da diese - eigenen Messungen zufolge - für

Strecken�uganwendungen und dementsprechend kleine Batterieentladeraten (< 1C)

nicht benötigt wird. Als Vorgri� auf Kapitel 5.2.1 sei an dieser Stelle erwähnt, dass der

Kühlwiderstand im Flugversuch einen Anteil von 6% zum Nullwiderstand beigetragen

hat.
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3.4 Abschätzung des aerodynamischen Vorteils der

optimierten E-Flug-Kon�guration

Dass bei einem auf Elektroantrieb umgerüstetem �klassischen� Flugzeug der Antriebs-

bedarf nicht dramatisch sinken kann leuchtet ein, da nur wenige Parameter, wie zum

Beispiel Kühlwiderstand (siehe 3.3) oder Formwiderstand der Cowling verbessert wer-

den können. Die elektrische Maschine des E-Flugzeugs ist in Bezug auf Masse und

Volumen, im Vergleich zum gleich leistungsfähigen, konventionellen (Kolben-) Verbren-

nungsmotor, deutlich kleiner. Dadurch können deutlich mehr Freiheiten in der Flug-

zeugkon�guration erlangt werden. Ein sich daraus ergebender aerodynamischer Vorteil

soll hier beispielhaft dargestellt werden. Grundsätzlich lassen sich für ein Flugzeug

mit elektrischem Antriebsstrang beliebig viele Kon�gurationsmöglichkeiten �nden. An

dieser Stelle wird eine Beschränkung auf einmotorige Kon�gurationen vorgenommen,

welche den Groÿteil aller Propeller�ugzeuge der allgemeinen Luftfahrt darstellen.

3.4.1 Eigenschaften von einmotorigen Flugzeugkon�gurationen

Die Position des Motors ist bei konventionellen Flugzeugen quasi festgelegt: durch die

in Bezug zur Ab�ugmasse groÿe Motormasse muss das Triebwerk in Schwerpunktnähe

liegen. Die verwendbare Propellergröÿe wird vom Fahrwerk, bzw. von der laut Bauvor-

schrift mindestens zu erreichenden Bodenfreiheit, oder dem maximalen Drehmoment

des Motors begrenzt. Es gibt durchaus immer wieder Flugzeuge mit konventionellem

Motor, welcher, wie bei der in Abbildung 3.5 gezeigten S-Ray der Firma Do-Tec, nicht

in der Flugzeugnase eingebaut ist. Allerdings handelt es sich dabei überwiegend um

Lösungen, die nicht aus Gründen der Widerstandsreduktion gewählt wurden. Bei der

S-Ray zum Beispiel steht eine �Firewall forward�- Motorintegration der Wasserlan-

defähigkeit des Amphibien�ugzeugs entgegen und die verwendete Motorposition ver-

schlechtert durch den Zusatzwiderstand der Motorgondel das Flugzeug aerodynamisch.
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Abb. 3.5: Amphibien�ugzeug S-Ray der Firma DoTec. Die unkonventionelle Motorposition

dient der Auslegung als wassertaugliches Flugzeug und nicht der E�zienzverbesserung. Bild:

DoTec

3.4.2 Der Unterschied des Reibungswiderstandes beim Vergleich

zweier Flugzeugkon�gurationen

Beim Entwurf von Flugzeugen, welche deutlich unterhalb von GeschwindigkeitenMa =

0,7 operieren sollen, ist bekannt, dass der resultierende Reibungswiderstand der Kon-

�guration von der Art der aerodynamischen Grenzschicht abhängt, die sich an den

jeweiligen Flugzeugober�ächen ausbildet. Die Transition der Grenzschicht von laminar

zu turbulent ist dabei von verschiedenen Ein�ussfaktoren wie Ober�ächenrauigkeit,

Krümmungen und Reynoldszahl abhängig. Die Art der Grenzschicht sowie die Position

der Transition bestimmen die erreichbaren Reibungsbeiwerte an der Körperober�äche,

die im Reibungswiderstand resultieren. In Abbildung 3.6 ist der Reibungsbeiwert Cf

in Abhängigkeit der Reynoldszahl und der Transitionsposition für die ebene Platte

aufgetragen. Der für die hier untersuchte Flugzeuggröÿe der allgemeinen Luftfahrt re-

levante Reynoldszahl- und Reibungsbeiwertbereich liegt in Abbildung 3.6 innerhalb der

markierten Grenzen (gestrichelte Linie), etwa zwischen Re = 5× 105 zum Beispiel für

Leitwerk und Winglet im Langsam�ug und Re = 5×107 zum Beispiel für einen Rumpf

im schnellen Reise�ug. Es ist zu sehen, dass die Linien LAMINAR und TURBULENT
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einen Unterschied im Reibungsbeiwert Cf im Bereich von 2,5 - 5 markieren und dadurch

das grundsätzliche Potential zur Widerstandsreduktion darstellen.

Abb. 3.6: Reibungsbeiwerte in Abhängigkeit der Reynoldszahl und der laminaren

Laufstrecke der laminar/turbulenten Grenzschicht an der ebenen Platte ([83]). Die rote

Umrandung markiert den Bereich, der für die allgemeine Luftfahrt relevant ist.

Eine e�ektive Möglichkeit den Widerstand und damit den Antriebsbedarf eines Flug-

zeugs bei feststehenden Dimensionsparametern zu reduzieren ist daher die laminaren

Laufstrecke der Grenzschicht an den Körperober�ächen zu maximieren. Ein Aspekt,

dem bei der Kon�guraton des Flugzeugs eine wichtige Rolle zukommt, ist dabei, wel-
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che Ober�ächen des Flugzeugs im Ein�ussbereich des Propellerstrahls liegen. Bis auf

Anwendungen mit sehr geringer Propellerdrehzahl, z. B. Muskelkraft�ugzeuge, kann

als erste Abschätzung angenommen werden, dass durch die räumlich instationäre Vor-

triebserzeugung durch den Propeller in diesem Bereich eine turbulente Strömung vor-

liegt [83].

In folgenden Beispiel werden zwei einmotorige Flugzeuge der gleichen Klasse − Motor-

segler − verglichen. Sie sollen für die gleiche Reisegeschwindigkeit ausgelegt sein, Platz

für zwei Personen und eine vergleichbare Gröÿe aufweisen. Das eine hat den Propeller

an der Rumpfnase installiert, beim andere wurde der Antrieb so integriert, dass der

Propellerstrahl auf wenig Ober�äche tri�t. In der Abbildung 3.7 ist der Unterschied der

beiden Kon�guration in Bezug auf die bespülte Ober�äche der von der Luftschraube

angeströmten Körper qualitativ dargestellt. Der in dieser Disziplin überlegende Pusher

wurde hierbei ausgeschlossen, da dieser zum einen den Motorschwerpunkt nochmals

deutlich hecklastig verschiebt und zum anderen der Propellerlärm durch den Nachlauf

des Seitleitwerks deutlich vergröÿert wird [148].

Abb. 3.7: Einmotoriges, konventionelles Flugzeug und optimiertes Elektro�ugzeug mit

gleicher Ober�ächengröÿe im qualitativen Vergleich: Die jeweilige vom Propellerstrahl

bespülte Ober�äche ist blau dargestellt.
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Teilober�ächen Gröÿe [m2] Anteil [%]

Rumpf 18,1 35

Flügel 27,0 53

Höhenleitwerk 3,8 7

Seitenleitwerk 2,4 5

Gesamt 51,3 100

Tab. 3.2: Ober�ächengröÿen zweier Referenzmotorsegler in Quadratmeter [m2] für den

Widerstandsvergleich bei unterschiedlichen Propelleranströmbedingungen

Werden nun, wie in Tabelle 3.2 dargestellt, gleiche Werte der absoluten Ober�ächen der

Beispiel�ugzeuge angenommen und entsprechend unterschiedliche für die Ober�ächen,

welche im Ein�ussbereich des Propellers liegen, so lassen sich die Unterschiede beim zu

erwartenden Anteil des aerodynamischen Widerstands, welcher aus der Ober�ächen-

reibung resultiert, abschätzen.

Dazu werden die Ober�ächen, wie in Tabelle 3.3 zu sehen, unter dem Gesichtspunkt

aufgeteilt, welche Bereiche dem Propellerstrahl mit der Strömungsgeschwindigkeit VP

ausgesetzt sind und welche Bereiche nur mit der Fluggeschwindigkeit V0 angeströmt

werden. Eine Kontraktion des Propellerstrahls wird dabei vernachlässigt. An den pro-

zentualen Werten in Tabelle 3.3 ist damit schon deutlich zu erkennen, dass beim kon-

ventionellen Vergleichs�ugzeug der Ein�uss des Propellers auf den Reibungswiderstand

signi�kant höher ausfällt als bei der optimierten E-Flug-Kon�guration. Für die Beispiel-

rechnung wurden vereinfacht für den Rumpf eine Reynoldszahl von Re = 2, 25×107 und

für alle Flächen (Flügel und Leitwerke) eine Reynoldszahl von Re = 2, 8×106 angenom-

men, was üblichen Gröÿenordnungen eines Motorseglers bei ca. 150 km/h Reisegeschwin-

digkeit entspricht. Tatsächlich erhöht sich die Reynoldszahl im Propellerstrahl durch

die vergröÿerte Luftgeschwindigkeit. In der Abschätzung kann dieser E�ekt allerdings

vernachlässigt werden, da die Steigung der Reibungsbeiwert-Kurven in Abbildung 3.6

durch die logarithmische X-Achse sehr gering ist.
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konventionelles FZ [m2] optimiertes FZ [m2]

Anströmgeschwindigkeit V0 VP V0 VP

Rumpf 0 18,1 18,1 0

Flügel 25,1 1,9 27,0 0

Höhenleitwerk 3,8 0 3,8 0

Seitenleitwerk 1,2 1,2 0,6 1,8

30,1 23,4 48,9 2,4

Anteil an Gesamtober�äche 58,7 % 41,3 % 96,5 % 3,5 %

Tab. 3.3: Anteile der durch den Propellerstrahl mit erhöhter Geschwindigkeit VP

beaufschlagten Ober�ächengröÿen für den Widerstandsvergleich

Aus Abbildung 3.6 lassen sich damit die Reibungsbeiwerte bestimmen, welche in Ta-

belle 3.4 aufgeführt sind. Dabei wurde für die Flächen, die nicht im Propellerstrahl

liegen, eine laminare Laufstrecke von 50% und für den optimierten Rumpf eine la-

minare Laufstrecke von 20% angenommen. Diese Werte sind an dieser Stelle bewusst

konservativ gehalten; Raymer gibt für aerodynamisch saubere Composite-Flugzeuge

(z.B. Segel�ugzeuge) 70% laminare Laufstrecke für Flügel und Leitwerke und 35% für

den Rumpf an [103].

Reynoldszahl Re = 2,8× 106 Re = 2,25× 107

Beiwert Cf , voll turbulente Strömung 0,0037 0,0026

Beiwert Cf , 20% laminare Laufstrecke - 0,0023

Beiwert Cf , 50% laminare Laufstrecke 0,0023 -

Tab. 3.4: Angenommene Reibungsbeiwerte aus Abbildung 3.6 für den Widerstandsvergleich

der beiden Referenz�ugzeuge

Werden die Werte aus Tabelle 3.4 mit den Flächen aus Tabelle 3.3 und dem Staudruck

der Reisegeschwindigkeit multipliziert, erhält man den Anteil des Flugzeugwiderstands

im nicht angetriebenen Flugzustand (quasi Segel�ug), der aus der Luftreibung resul-
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tiert. Dieser Wert ist für beide Referenz�ugzeuge gleich, da noch kein Unterschied in

den Anströmbedingungen auftritt.

Wird nun auch der Ein�uss der durch den Propeller veränderten Anströmbedingung

berücksichtigt, ergibt sich der in Abbildung 3.8 dargestellte Zusammenhang. Der Pro-

peller beschleunigt die Luft von der Reise�uggeschwindigkeit V0 um ∆V auf die Pro-

pellerstrahlgeschwindigkeit VP und verhindert gleichzeitig laminare Laufstrecken im

Ein�ussbereich. VP wird dabei in Abhängigkeit der Kreis�ächenbelastung PStrahl/AP

anhand der Strahltheorie (siehe Abschnitt 3.2) abgeschätzt.

In Abbildung 3.8 ist damit deutlich zu sehen, wie sich der in Tabelle 3.3 dargestellte

Unterschied zwischen konventioneller und optimierter Kon�guration auf den Reibungs-

widerstand auswirken kann. Die senkrechten Linien entsprechen dabei unterschiedlichen

Abb. 3.8: Vergleich der Erhöhung des Reibungswiderstandes einer klassischen mit einer

Elektro�ug-optimierten Flugzeugkon�guration durch den Ein�uss des Propellerstrahls. Die

senkrechten Linien entsprechen dabei zwei verschiedenen Propellergröÿen, einmal beim

Strecken�ug mit 15 kW Strahlleistung und 150 km/h und im Steig�ug (60 kW, 120 km/h).
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Kreis�ächenbelastungen, die durchgezogenen stellen den sparsamen (15 kW Strahlleis-

tung) Reise�ug bei 150 km/h dar und die Punkt-Linien den Steig�ug mit 60 kW Strahl-

leistung und 120 km/h. Die dicken Linien stehen repräsentativ für einen typischen Mo-

torseglerpropeller mit 1,6m Durchmesser die dünnen Linien für einen mit 2,2m. Mit

der Annahme, dass beide Flugzeuge den gleichen Propeller verwenden, ist der Unter-

schied im Reibungswiderstand die Di�erenz der Schnittpunkte an einer senkrechten

Linie, was im Falle des Reise�ugs mit einem 1,6m Propeller (a-A) 18 Prozentpunkte

Di�erenz ausmacht. Wird der Steig�ug und die zwei unterschiedlichen Propellergröÿen

(b-B) betrachtet, so entsteht sogar ein Vorteil von 88 Prozentpunkten für die optimier-

te Kon�guration bezogen auf den Reibungswiderstand. Dieser Unterschied resultiert

hauptsächlich durch die ungleichen Werte der Rumpfumströmung. Daher sind groÿe

Widerstandsvorteile, denen die längere Laminarität der Strömung zu Grunde liegen,

vor allem bei einmotorigen Flugzeugen mit entsprechender Triebwerksintegration zu

�nden.



Kapitel 4

Umsetzung des batterieelektrischen

Flugzeugentwurfs

Es mag hinlänglich bekannt sein, dass ein Flugzeugentwurf selbst in der Theorie immer

einen Kompromiss der verschiedenen Disziplinen darstellt. Wird ein theoretischer Ent-

wurf in einem Prototypen umgesetzt, kommen weitere unvermeidliche Kompromisse

hinzu, die in einem rein theoretischen Entwurf nicht getro�en werden müssten. Für

den Prototypen bedeutet dies immer, dass dieser hinter dem theoretisch optimalen

Entwurf zurück bleiben wird. Die wichtigsten Ein�ussfaktoren sind üblicherweise die

Verfügbarkeit von

� Budget

� Zeit

� Fachleute

� Räumlichkeiten

� Halbzeuge

� Komponenten

44
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Findet dieser Prozess, wie beim e-Genius geschehen, zum Beispiel in einem univer-

sitären Rahmen statt, müssen viele Entwurfsparameter an diesen Rahmen angepasst

werden, da nur so eine Realisierung überhaupt denkbar ist.

4.1 Flugzeugentwurf e-Genius

4.1.1 Vorarbeiten

Das Grundkonzept des e-Genius geht auf das Projekt �Hydrogenius� zurück, welches

2005 gestartet wurde. Auslöser für diesen Entwurf war eine Ausschreibung des Berb-

linger Preises der Stadt Ulm. Die Ausschreibung hatte zum Ziel, dass im Rahmen einer

theoretischen Arbeit ein mindestens zweisitziges, zukunftsweisendes Flugzeug entwor-

fen werden sollte, welches in Bezug auf �Wirtschaftlichkeit und/oder Umweltfreund-

lichkeit und/oder Sicherheit und/oder Bauweise� besonders innovativ sein sollte. Das

Institut für Flugzeugbau beteiligte sich an dem Wettbewerb mit dem Entwurf Hydro-

genius (siehe Abb. 4.1): einem zweisitzigen, elektrisch angetriebenen Motorsegler, mit

Wassersto�-Brennsto�zellen Energiesystem [147].

Abb. 4.1: Der Entwurf des Brennsto�zellen�ugzeugs Hydrogenius als CAD-Bild, sowie die

prinzipielle Systemanordnung im Rump�ängsschnitt aus der Bewerbung für den Berblinger

Preis 2006 [147]

Durch den Gewinn des Berblinger Preises wurde, wie bereits beim Solar�ugzeug icaré 2

in den 90er Jahren, eine Realisierung der neuen Idee angestoÿen. Nach einiger Zeit wur-
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de das Wassersto�-Brennsto�zellen Energiesystem zugunsten des batterieelektrischen

Flugzeugprojekts e-Genius aufgegeben.

4.1.2 Auslegungskriterien für die Umsetzung des ökoe�zienten

Fliegens beim e-Genius

Der e-Genius wurde von vornherein als Forschungs�ugzeug und Erprobungsplattform

ausgelegt. Durch die De�nition von Forschungszielen und Auslegungskriterien wurden

der technische Rahmen und die späteren Möglichkeiten abgesteckt. Die grundlegenden

Ziele waren:

� Reduktion des Flugzeugenergiebedarfs durch den Einsatz eines elektrischen An-

triebssystems

� Reduktion des Flugzeugenergiebedarfs durch eine für den e-Flug optimierte An-

triebsintegration

� Realisierung einer groÿen Zuladung im Verhältnis zum Flugzeugleergewicht für

ein entsprechendes Energiesystem

� Realisierung eines groÿem Installationsraums in Schwerpunktnähe im Flugzeugrumpf

für ein entsprechendes Energiesystem

� Realisierung von gut zu beherrschenden Flugeigenschaften, um einen einfachen

Betrieb im universitären Umfeld zu ermöglichen

� Auslegung auf Basis der Bauvorschrift für Segel�ugzeuge und Motorsegler JAR

22 [55], um eine ausreichende Anzahl von Erprobungspiloten im Umfeld des IFB

sicher zu stellen

� Priorisierung der Reichweite bei für diese Kategorie Flugzeug üblicher Geschwin-

digkeit



4.1. Flugzeugentwurf e-Genius 47

Mit diesen de�nierten Zielen konnten wichtige Merkmale für die Auslegung des e-Genius

festgelegt werden:

� Maximale Ab�ugmasse 850 kg → Höchste Masse für Motorsegler, welche in JAR

22.1a(2) vorgegeben wird.

� Spannweite ≥ 16,83m → Verhältnis der Ab�ugmasse und dem Quadrat der

Spannweite darf nicht gröÿer als 3 sein, JAR 22.1a(2)

� Einmotorige Auslegung → Anlehnung an JAR 22.1a(2).

� Cockpit für zwei Personen nebeneinander → Rumpfbreite gröÿer als beim typi-

schen Einsitzer oder Tandem-Zweisitzer, was ein gröÿeres Installationsvolumen

für das Energiesystem ergibt, ohne Widerstandsnachteile befürchten zu müssen.

� Zuladung im Cockpit mindestens 180 kg → JAR 22.25a(2)

� Mindestgeschwindigkeit VS0 ≤ 80 km/h → JAR 22.49b(1)

� Startstrecke auf trockenem, ebenem, hartem Boden über ein 15m Hindernis

≤ 500m → JAR 22.51a

� Steigleistung ≥ 1,5m/s → JAR 22.65a

� Lastannahmen gemäÿ JAR 22 Abschnitt C

� Ausführung des Prototypen in CFK-Sandwich-Bauweise im Nasslaminat in Negativ-

Formen→ hohe aerodynamische Güte möglich, geringes Strukturgewicht erreich-

bar, einfach umsetzbarer Bauprozess durch bekanntes Verfahren.

� Fahrwerk in Spornradkon�guration→ leichtere Ausführung als bei Bugfahrwerks-

kon�guration möglich

� Elektrisch einziehbares Hauptfahrwerk, ähnlich der Stemme S10 → geschleppte

Ausführung mit hydraulischem Dämpfer aus der Dornier S-Ray (siehe Abbildung

3.5)
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� Einzeln angesteuerte hydraulische Scheibenbremsen am Hauptfahrwerk → von

beiden Sitzen aus zu bedienen, mit Parkbremse

� Nicht einziehbares, gedämpftes Spornrad → für gute Lenkbarkeit mit dem Sei-

tenruder gekoppelt

� Schulterdeckerkon�guration → einfache Montierbarkeit des Flügels, gröÿeres In-

stallationsvolumen möglich

� Höhenleitwerk in Normal-Kon�guration → Höhenleitwerk ist auÿerhalb des Pro-

pellerstrahls

� Höhenleitwerk hinter dem Seitenleitwerk platziert → geringe Seitenleitwerksab-

schattung im Trudelfall

� Motorposition soll Propellerdurchmesser bis 2,3m zulassen

� Motor erhält einen Propeller�ansch, welcher kompatibel zu Standardpropellern

ist (Rotax-Flansch)

� Nominelle Akkukapazität 56 kWh

� Startleistung mindestens 60 kW an der Motorwelle

Die nachfolgenden Diagramme beziehen sich, zur besseren Vergleichbarkeit mit den spä-

teren Messergebnissen, auf eine Bemessungsab�ugmasse von 900 kg, da das Flugzeug

in der Praxis etwas schwerer als vorgesehen wurde.

Der Vorentwurf wurde iterativ in mehreren Schritten konkretisiert. Im Rahmen ei-

ner Studienarbeit wurde eine Parameterstudie durchgeführt [91], um den konkreten

Ein�uss sowie die Sensitivität der charakteristischen geometrischen Flugzeugdaten wie

zum Beispiel Flügel�äche, Spannweite und Rump�änge auf Flugleistung, Stabilität und

Steuerbarkeit der e-Genius-Kon�guration zu untersuchen. Da am Institut für Flug-

zeugbau schon zuvor manntragende Fluggeräte (icaré 2 und velair) realisiert wurden,
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konnte auf diese Vorarbeiten und Erkenntnisse, insbesondere auf die Arbeiten von

Frank [37] und Rehmet [105], [104] zurückgegri�en werden. In weiteren Arbeiten wur-

den die Hauptbauteile Flügel [6], Rumpf [156] und Leitwerk [126] genauer spezi�ziert

und erste Lastannahmen durchgeführt. Auch dabei konnte zum Teil auf Auslegungs-

arbeiten aus dem Projekt icaré 2 zurückgegri�en werden, insbesondere die Arbeiten

von Dugas [28] zum Flügelentwurf und von Buck [17] zum Leitwerksentwurf. Durch

Abschätzungsmethoden von Niedbal und Försching [38],[89] wurden mögliche aeroelas-

tische Instabilitäten von Strukturbauteilen, dem sogenannten �Flattern�, mit einfachen

Mitteln berücksichtigt.

4.1.3 Entwurf der Flugzeughauptkomponenten

Der Entwurf des e-Genius besteht aus den Hauptkomponenten Rumpf (mit SLW),

Flügel und Höhenleitwerk. Um den Aufwand für den Formenbau zu reduzieren, wurde

mit Blick auf die eingangs dieses Kapitels genannten Kriterien für eine erfolgreiche

Realisierung mehrerer Lösungen von existierenden Komponenten und Negativformen

adaptiert.

Flügelauslegung

Als Basisentwurfsparameter für die aerodynamische Auslegung des Flügels werden

Spannweite bF , Flügel�äche SF , Zuspitzung und Pro�lierung herangezogen, wobei die

Flügel�äche und damit auch die Spannweite möglichst klein werden sollten, um der

Auslegung auf den schnellen Reise�ug gerecht zu werden. Gleichzeitig darf die Flügel-

masse den Entwurf nicht dominieren.

Wie beispielsweise im Stuttgarter Pro�lkatalog [3] zu sehen ist, stehen für den zu

erwartenden Reynoldszahlbereich Pro�le zur Verfügung, die entweder eher für Segel-

�ugzeuge oder eher für Reise�ugzeuge geeignet sind, siehe Tabelle 4.1. Pro�le für den

Einsatz im Segel�ugzeug, zum Beispiel das DU94-VC-125, welches für die fs34 der

Aka�ieg Stuttgart vorgesehen war, sind auf sehr lange laminare Laufstrecken und ent-
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DU94-VC-125 GA(W)1

relative Pro�ldicke 12,4% 17%

min. Widerstandbeiwert 0,006 0,008

max. Auftriebsbeiwert 1,3 1,5

Tab. 4.1: Prinzipieller Vergleich der Laminarpro�le DU94-VC-125, als Vertreter für den

Einsatz im Segel�ugzeug, und GA(W)1 für die Anwendung im Reise�ugzeug. Werte für

Re = 1 · 106

sprechend geringen Widerstand optimiert. Sie sind eher dünn und weisen, ohne auf-

wendigem Hochauftriebssystem, einen recht geringen maximal erreichbarem Auftriebs-

beiwert auf. Laminarpro�le für Reise�ugzeuge der Allgemeinen Luftfahrt, zum Beispiel

das GA(W)1 [106], erreichen diese geringen Widerstandsbeiwerte nicht, punkten dage-

gen mit gröÿeren Pro�ldicken und höherem erreichbaren maximalen Auftriebsbeiwert.

Für den e-Genius ist es somit sinnvoll auf ein Pro�l für Reise�ugzeuge zu setzen, da

ein gröÿerer maximaler Auftriebsbeiwert einen kleineren und eine gröÿere maximale

Dicke einen leichteren Flügel erlauben.

- Mit einer einfachen Wölbklappe als Hochauftriebssystem ist, je nach Basispro�l,

ein ∆CA von 0,3 - 0,5 zu erwarten [148]. Über die Auftriebsgleichung A = m · g =

1
2
·ρ ·v2 ·CA ·S, angewendet auf die geplanten 850 kg Ab�ugmasse und 80 km/h Minimal-

geschwindigkeit des e-Genius, ergibt sich für CAmax = 2 eine Mindest�ügel�äche von

SFmin
≈ 13,78 m2. Durch die Mindestspannweite von 16,83m ergibt sich eine mittlere

Flügeltiefe lµ von mindestens 819mm.

Der slowenische Flugzeughersteller Pipistrel bietet mehrere in Faserverbundbauweise

gefertigte Flugzeugtypen in der UL-Klasse an, wie auch den bereits in Kapitel 2.3

genannten Taurus. Der Flügel basiert auf einem GA-Pro�l vom Typ ORL 170 mit

17% relativer Dicke. Die Flaperons des Flugzeugs weisen 17% Klappentiefe auf und

schlagen in Landestellung 18 ° nach unten aus. Damit erreicht der Taurus eine Über-

ziehgeschwindigkeit [96] von vTaurus = 63 km/h . Mit den weiteren Daten Flügel�äche
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(a) Schematischer Schnitt durch das Trag�ügelpro-

�l ORL170mit 17%maximaler relativer Dicke und

17% Klappentiefe.

(b) Qualitative ca−cw Kurve des Flügelpro�ls

mit positivem, negativem und ohne Klappen-

ausschlag.

Abb. 4.2: Anhand der Polare und des Pro�lschnitts lässt sich die Eignung des Pro�ls gut

erkennen: die groÿe relative Dicke des Pro�ls erlaubt eine leichte Konstruktion des Flügels

und die ausgeprägte Laminardelle liegt im benötigten ca-Bereich.

(STaurus = 12,33 m2) und MTOM (mTaurus = 472,5 kg) kann ein maximaler Auftriebs-

beiwert für das ganze Flugzeug von CAmax ≈ 2 abgeschätzt werden. Die grundsätzliche

Eignung des beim Taurus verwendeten Flügelpro�ls kann ebenfalls einfach abgeschätzt

werden. In den Abbildungen 4.2 sind Pro�lschnitt und qualitative Pro�lpolaren ohne,

sowie mit positivem und negativen Klappenausschlag dargestellt. Die, im Vergleich

zu aktuellen Segel�ugzeugen [13], groÿe relative Dicke des Flügelpro�ls von 17% (sie-

he Abb. 4.2(a)) ermöglicht eine leichte Bauweise des Tragwerks, da sowohl das axiale

Flächenträgheitsmoment Iy =
∫
A
z2 · dA, als auch das polare Flächenträgheitsmoment

IP =
∫
A
r2 · dA durch eine Erhöhung der Pro�ldicke mit quadratischem Faktor vergrö-

ÿert werden.

Die qualitative Pro�lpolare (siehe Abb.4.2(b)) zeigt eine ausgeprägte Laminardelle in

dem Bereich der Pro�l- Auftriebsbeiwerte, die bei typischen Reise�uggeschwindigkei-

ten eines Motorseglers zu erwarten sind. Die Abbildung basiert auf einer XFOIL-

Abschätzung [27] mit der Annahme einer hohen Ober�ächengüte, die einen späten

laminar-turbulenten Umschlag begünstigt. XFOIL basiert auf einem Panel-Verfahren

höherer Ordnung und wurde von Marc Drela ab 1986 entwickelt. Das von XFOIL für
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den laminar-turbulenten Umschlag verwendete Transitionskriterium Ncrit wurde mit

13 angenommen, einem üblichen Wert für Segel�ugzeuge [26]. Wie in der Abbildung

4.2(b) angedeutet, kann der nutzbare Bereich mit besonders niedrigem Widerstands-

beiwert mit geringen Klappenausschlägen in beiden Richtungen und damit sowohl zu

höheren, als auch zu niedrigen Geschwindigkeiten leicht verschoben werden. Daher ist

eine Flügelauslegung mit Flaperons sinnvoll.

In Tabelle 4.2 sind die wichtigsten Auslegungsdaten des Taurus-Flügels sowie die

e-Genius-Anforderungen zusammengefasst, die bereits erkennen lassen, dass der Tau-

rus-Flügel in einer gestreckten Version für den e-Genius grundsätzlich geeignet ist.

Taurus e-Genius

Mindestanforderungen

Spannweite bF 14,97m 16,83m

mittlere Flügeltiefe lµ 809mm 819mm

Flügel�äche SF 12,33 m2 13,78 m2

Streckung Λ 18,2 20,6

Tab. 4.2: Der Vergleich der Flügelparameter zwischen Taurus und den

Mindestanforderungen von e-Genius lassen erkennen, dass die Taurus-Geometrie

grundsätzlich auf die Anforderungen des e-Genius modi�ziert werden könnten.

In der schematischen Abbildung 4.3 ist der Flügelgrundriss des Taurus abgebildet. Es

ist ersichtlich, dass der Flügelgrundriss des Flugzeugs eine 4-fach Trapez-Geometrie mit

einem 3300 Millimeter langen, rechteckigen Innenteil aufweist. Indem das Rechteckteil

verlängert wird ist es möglich, mit den bestehenden Negativformen die Spannweite eines

neuen Flügels zu vergröÿern. Eine Spannweitenänderung auf 16,50m würde zwar die

Mindestanforderung an die Flügel�äche erreichen, nicht jedoch an die Mindestspann-

weite. Daher wurde die Spannweite auf 16,85m (2 cm Reserve zur Mindestanforderung)

festgelegt. Die Flügel�äche ergibt sich damit zu 14,1 m2 (+2,3% zur Mindestanforde-

rung), die mittlere Flügeltiefe zu 833mm und eine Streckung von 20,2.
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Abb. 4.3: UL-Flugzeug Taurus mit standardmäÿig 14,97m Spannweite (aus [96]). Die

4-fach Trapez-Geometrie mit rechteckigem Innenteil, welches sich zur einfachen

Spannweitenvergröÿerung anbietet, ist deutlich erkennbar.

In Abbildung 4.4 ist die sich ergebende Flügelgeometrie der Halbspannweite des e-Genius

skizziert. Diese wird dreiteilig ausgeführt mit einem zentralem Mittelstück, welches ei-

ne Spannweite von 7,32m, bzw. eine Halbspannweite von 3,66m aufweist. Das erste,

rechteckige Trapez des Flügels geht über die Halbspannweite von 4,8m, die restliche

Trapezgeometrie ist wieder identisch zum Taurus-Flügel. Diese Aufteilung lässt eine

Flügelfertigung ohne Modi�kationen der Bauformen zu.

Bei gegebener Mindestgeschwindigkeit verhalten sich Flügel�äche und Auftriebsbeiwert

proportional zueinander. Eine Verkleinerung der Flügel�äche kann daher nur durch ein

höheres CAmax erreicht werden. Unter der Annahme, dass ein geeignetes Flügelpro�l

bereits zum Einsatz kommt, ist eine Reduktion des Flügelwiderstands nur mit einer

Verkleinerung der Flügel�äche möglich. Eine einfache Wölbklappe ist dafür nicht mehr
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geeignet [103]. Aus Sicht der Flügelkomplexität und der Flügelmasse ist der gefundene

Kompromiss daher gelungen.

Abb. 4.4: Skizze des e-Genius-Flügelentwurfs mit 8425mm Halbspannweite auf Basis der

Taurus Negativformen (aus [67])

Rumpfentwurf

Der e-Genius-Rumpf gehört durch die Motorposition im Seitenleitwerk zu den un-

konventionellen Entwürfen. Dieser soll sowohl Nutzlast (d. h. die Besatzung), als auch

Energiesystem aerodynamisch verpacken und aerodynamisch wie strukturell sinnvoll an

Flügel, Motor, Fahrwerk und Leitwerk anschlieÿen. Durch das verhältnismäÿig groÿe

Installationsvolumen für das Energiesystem (siehe Abbildung 4.5) und den,durch die

Motorposition strukturell stärker belasteten Leitwerksträger ist die Kon�guration prin-

zipiell in Bezug auf die bespülte Ober�äche gegenüber einem konventionellen Flugzeug

der gleichen Kategorie etwas benachteiligt. Dem gegenüber steht die einfache Möglich-

keit, ein voll eingestraktes Cockpit zu realisieren, welches entsprechend lange laminare

Laufstrecken der Rumpfgrenzschicht zulässt.

In Abbildung 4.6 ist der Rumpf des Reisemotorseglers Stemme S6, als moderner Ver-

treter dieser Klasse mit 900 kg MTOM (alle Daten aus [135]), im Vergleich mit dem

e-Genius-Rumpf (8,10m lang) maÿstabsgetreu zu sehen. Gut zu erkennen ist dabei,
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Abb. 4.5: Rumpfentwurf e-Genius. Hinter dem Cockpit sind die (in diesem Fall 4)

Akku-Packs installiert. Die Auslegung als Forschungs�ugzeug erfolgt so, dass auch für

andere Energiesysteme prinzipiell ausreichend Volumen zur Verfügung steht. Daher weist die

Rump�orm in diesem Bereich keine wesentliche Einschnürung auf.

wie sich charakteristische geometrische Daten der Flugzeuge durch die unterschiedliche

Kon�guration unterscheiden. Die Stemme S6 verwendet einen 3-Blatt-Propeller mit

1,75m Durchmesser (p), wodurch ein langes Fahrwerk (f) nötig wird, welches durch

seine Gröÿe zudem nur mechanisch aufwändig, durch einen schwenk-kipp-Mechanismus,

nach hinten eingefahren werden kann. Im Gegensatz dazu kann der e-Genius-Propeller

bis 2,3m groÿ werden (P) und die Fahrwerksmechanik (F) ist, bei gleicher Radgröÿe,

trotzdem nur etwa halb so groÿ wie die des Vergleichs�ugzeugs. Durch das kurze Fahr-

werk ist auch die Oberkante der Bordwand beim e-Genius zum Ein- und Aussteigen

deutlich niedriger (E). In Bezug auf die bespülte Rumpfober�äche (inkl. SLW) weist

die Stemme S6 mit etwa 18,5 m2 dem e-Genius gegenüber mit 20,5 m2 einen Vorteil

von rund 10% auf. Würde der e-Genius auf ein bestimmtes Speichersystem optimiert,

könnte der Rumpf, wie es die gestrichelten Rump�inien in Abbildung 4.6 andeuten, mit

der gleichen Rumpfgröÿe realisiert werden. Bei einer Batterieintegration in die Trag�ä-
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Abb. 4.6: e-Genius Rumpf im schematischen Vergleich zur Stemme S6 einem

konventionellen Reisemotorsegler. Gut zu erkennen sind die unterschiedlichen

charakteristischen Gröÿen für Propellerdurchmesser (P/p), Fahrwerkshöhe (F/f) und

Bordwandhöhe (E/e), die sich durch die unterschiedlichen Kon�gurationen ergeben und die

zu Gunsten der e-Flug-Kon�guration ausfallen.

chen, was für ein Serienprodukt denkbar wäre, kann eine e-Flug-Rumpfkon�guration

mit noch deutlich geringerer Ober�äche realisiert werden.

Entwurf Höhenleitwerk

Zur ersten, einfachen Abschätzung der benötigten Höhenleitwerksgröÿe wird das Hö-

henleitwerksvolumen VH = SH/SF ·rH/lµF herangezogen (aus [83], [148]), wobei SH/SF

das Verhältnis von Höhenleitwerks�äche zu Flügel�äche und rH/lµF das Verhältnis des

HLW-Hebelarms zur Ersatz�ügeltiefe darstellt. Eine Vergröÿerung von VH geht dabei

mit einer Vergröÿerung der Längsstabilität, des nutzbaren Schwerpunktbereichs, sowie

mit zunehmender Trägheit und Dämpfung um die Querachse einher. Die Vergröÿerung



4.1. Flugzeugentwurf e-Genius 57

von VH ergibt gleichzeitig einen geringfügig gröÿeren Reibungswiderstand und/oder

einen Massennachteil. Als übliche Werte für VH geben Roskam [110] und Raymer [103]

bei einem einmotorigen Reise�ugzeug der Allgemeinen Luftfahrt 0, 5 ≤ VH ≤ 0, 8 an.

Müller [83] gibt für Leicht�ugzeuge mit einstellbarer Höhen�osse 0, 35 ≤ VH ≤ 0, 7 und

0, 7 ≤ VH ≤ 0, 1 für Flugzeuge mit Rudertrimmung an. Für den gegebenen Hebelarm

des e-Genius von rH = 4,91 mm ergibt sich daraus nach Roskam eine nötige Höhenleit-

werks�äche von 1,26 m2 ≤ SH ≤ 2,02 m2, nach Müller werden 1,77 m2 ≤ SH ≤ 2,53 m2

benötigt. Wird die bespülte Ober�äche des Höhenleitwerks (≈ 2 · SH) in das Verhält-

nis zur bespülten Ober�äche des Gesamt�ugzeugs (≈ 47,5 m2) gesetzt, ergeben sich

überschlägig minimal 5,3%und maximal 10,6%, die das Höhenleitwerk zum Reibungs-

widerstand des Flugzeugs beiträgt, soweit Ein�üsse von veränderten Grundrissen, Pro-

�len und Reynoldszahlen vernachlässigt werden. Am Punkt der gröÿten Reichweite der

Flugzeugpolare macht der Reibungswiderstand theoretisch [148] die Hälfte des Gesamt-

widerstands aus. Die Variation der Höhenleitwerks�äche innerhalb der vorgeschlagenen

Grenzen ändert damit den Gesamtwiderstand am Auslegungspunkt um 2,7%. Eine Hö-

henleitwerksauslegung, welche in der Mitte des Bereichs liegt, ist daher, soweit die Steu-

erbarkeit ebenfalls gewährleistet ist, ein guter Kompromiss zwischen guten Stabilitäts-

und Dämpfungseigenschaften auf der einen und sehr geringen Widerstandsnachteilen

auf der anderen Seite.

Das Forschungsprojekt fs35 der Aka�ieg Stuttgart ist ein Motorsegler in konventio-

neller Kon�guration, ähnlich der Diamond HK36 Super Dimona, welcher durch einen

besonders leistungsstarkem Antrieb für den Segel�ugzeugschlepp ausgelegt ist. Für

die fs 35 ist ein Höhenleitwerk auf Basis des bewährten symmetrischen Laminarpro-

�ls Wortmann FX 71-L-150/25 vorgesehen. Zu diesem Zweck hat die Aka�ieg eine

Höhenleitwerksform gebaut, die ein Höhenleitwerk mit Einfach-Trapezform und 3,3m

Spannweite, 0,8m Pro�ltiefe innen (aus [68]), sowie 0,4m Pro�ltiefe auÿen ergibt. Die-

se Eckdaten ergeben eine Höhenleitwerks�äche von SH = 1,91 m2, was beim e-Genius

ein HLW-Volumen von 0,75 zur Folge hat und damit die Anforderungen der e-Genius-

Auslegung genau abdeckt.
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Um die Eignung des HLW-Entwurfs zu veri�zieren, wird die statische Längsstabili-

tät sowie die Steuerbarkeit rechnerisch überprüft. Die vorderste Schwerpunktlage wird

beim e-Genius bei MTOM erreicht und liegt bei diesem Datenstand bei 2796mm hin-

ter der Bezugsebene BE, die ihren Ursprung in der Flugzeugnase hat. Die rechnerisch

hinterste Schwerpunktlage liegt bei 2942mm hinter BE und wird bei 100 kg weniger

Cockpitzuladung und demnach 800 kg Ab�ugmasse erreicht. Für natürliche statische

Längsstabilität muss gelten:

dCM
dCA

< 0 (4.1)

Das bedeutet, dass die durch eine Störung hervorgerufene Änderung des Gesamtauf-

triebsbeiwerts dCA eine Änderung des Längsmomentenbeiwerts dCM nach sich zieht,

die der Störung entgegenwirkt. Daraus lässt sich das Stabilitätsmaÿ σf als Quotient

der Di�erenz von Neutralpunktlage xN und Schwerpunktlage xS zu Ersatz�ügeltiefe lµ

ableiten (aus [67]):

σf =
xN − xS

lµ
= −dCM

dCA
> 0 (4.2)

Die vordere Schwerpunktlage ist dabei üblicherweise eine Steuerbarkeitsgrenze. Das

heiÿt, dass bei dieser der Höhenruderausschlag gerade noch ausreicht den Abfangbo-

gen bei der Landung zu steuern. Ein üblicher Wert ist dabei 20% bei festem Ruder

[149],[148]. Die hintere Schwerpunktlage de�niert eine Stabilitätsgrenze Die bedeutet,

dass bei diesem Stabilitätsmaÿ gerade noch ausreichend natürliche statische Stabilität

des Flugzeugs vorhanden ist und dass an den Piloten noch keine besondere Anforde-

rungen gestellt werden. Ein üblicher Wert hierfür ist 5% bei festem Ruder. Vordere

und hintere Schwerpunktlagen beim e-Genius liegen dabei so, dass das Stabilitätsmaÿ

bei festem, sowie losem Ruder die Werte erreicht, welche in Tabelle 4.3 aufgeführt sind.

Besonders beachtenswert bei dieser Flugzeugkon�guration ist der in Abbildung 4.7 ge-

zeigte Momentenhaushalt um die Querachse durch den Ein�uss von Motorschub und

Wölbklappenmoment. Dabei muss sichergestellt werden, dass der Höhenruderausschlag
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hintere Schwerpunktlage, festes Ruder 5,6 %

vordere Schwerpunktlage, festes Ruder 20,4 %

hintere Schwerpunktlage, loses Ruder 3,3 %

vordere Schwerpunktlage, loses Ruder 18,1 %

Tab. 4.3: Längsstabilitätsmaÿ bei vorderer und hinterer Schwerpunktlage, sowie festem und

losem Ruder. Die Werte liegen in einem Bereich der erfahrungsgemäÿ, bei Flugzeugen dieser

Klasse genutzt wird.

Abb. 4.7: Schematische Darstellung von Kräften und Momenten um die Flugzeugquerachse

(aus [67], mod.)

in jeder Flugsituation ausreichend Steuerhoheit zulässt. Für den e-Genius wurde dafür

nach den bekannten Verfahren von Just ([57], [56]) vorgegangen und für jede Kombina-

tion aus Schwerpunktlage, Wölbklappenstellung und Motorschub das Momentengleich-

gewicht um den Schwerpunkt aufgestellt, und der resultierende Höhenruderausschlag

berechnet und überprüft.

Das Gesamtmoment Mges um den Flugzeugschwerpunkt SP wird, unter Vernachlässi-

gung der Nullmomente von Rumpf und HLW, beschrieben durch:

Mges = AF · (xS − xNFR
) +M0FR + AH · (xS − xNH

) +MSchub (4.3)
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Das durch den Motorschub und den vom Winkel εM abhängigen Hebelarm um den

Schwerpunkt erzeugte Moment MSchub berücksichtigt dabei den Ein�uss von Schub

und Schubachse. Für einen stationären Flugzustand muss dabei gelten:

Ages = AF + AH = n ·G (4.4)

und

Mges = 0 (4.5)

Für das Flugzeug ergibt sich dabei eine jeweils maximale Kombination, mit der über-

prüft werden kann, ob der Ruderausschlag am Höhenruder noch ausreicht diesen auszu-

steuern oder ab welcher Geschwindigkeit dies nicht mehr möglich ist. Dazu wird erst der

nötige Auftrieb am HLW und danach mit entsprechender Korrektur des Abwindwinkels

Abb. 4.8: Höhenruderausschlag in Abhängigkeit der Fluggeschwindigkeit bei vorderer

Schwerpunktlage, maximaler Ab�ugmasse und negativer Wölbklappenstellung. Mit dem

zusätzlichen Moment aus dem maximalen Propellerschub kommt der HR-Ausschlag bereits

im stationären Flugzustand nahe an den Endanschlag.
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und des HLW-Wirkfaktors (nach [120]) der Höhenruderausschlag ermittelt. Für das

e-Genius Höhenleitwerk ergibt sich bei vorderer Schwerpunktlage, maximaler Ab�ug-

masse und negativer Wölbklappenstellung der Verlauf des Höhenruderausschlags aus

Abbildung 4.8. Im Langsam�ug kommt der Höhenruderausschlag bereits im statio-

nären Flugzustand nah an die hintere Steuergrenze (Höhenruder voll gezogen). Auch

wenn mit dieser Wölbklappenstellung nicht die Mindestgeschwindigkeit erreicht werden

kann, ist es doch ein sowohl realistisches wie auch kritisches Szenario: Wird mit der

ungeeigneten Wölbklappenstellung ohne Leistung zur Landung ange�ogen und kurz

vor dem Aufsetzen durchgestartet, z. B. weil die falsche Wölbklappenstellung aufgefal-

len ist, dann reicht die Höhenruderwirksamkeit in dieser Auslegung gerade noch aus,

dieses Manöver sicher auszusteuern. Bei einer kleineren Auslegung des Höhenleitwerks

bestünde die Gefahr, dass der Pilot keine Steuerhoheit mehr hätte, und dass der Mo-

torschub das Flugzeug in den Boden drückt.

Abb. 4.9: Höhenruderauschlag in Abhängigkeit der Fluggeschwindigkeit bei hinterer

Schwerpunktlage, minimaler Ab�ugmasse und Wölbklappen in Landestellung. Es ist

ersichtlich, dass jeweils die vordere Steuergrenze bei 30 ° Ruderausschlag erreicht wird. Da

dies weit oberhalb der üblichen An�uggeschwindigkeit (≈ 110 km/h) zutri�t und keine

gefährliche Situation erzeugt, ist dieses Steuerverhalten akzeptabel.
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Die zweite Extremkonstellation ergibt sich, wie in Abbildung 4.9 dargestellt, bei hinte-

rer Schwerpunktlage, minimaler Ab�ugmasse und Wölbklappen in Landestellung. Es

ist ersichtlich, dass jeweils die vordere Steuergrenze bei 30 ° Ruderausschlag erreicht

wird. Da dies weit oberhalb der üblichen An�uggeschwindigkeit (≈ 110 km/h) zutri�t

und keine gefährliche Situation entsteht, ist dieses Steuerverhalten akzeptabel. Trotz-

dem ist auch hier zu sehen, dass die Auslegung des HLW mit den angenommenen

Randparametern gut passt und das Risiko einer ungenügenden Ruderwirksamkeit in

keinem sinnvollen Verhältnis zur möglichen Widerstandseinsparung bei einem kleineren

HLW stehen würde.

3-Seitenansicht

Die einzelnen Arbeiten führen zum Gesamtentwurf des e-Genius. Die Dreiseitenansicht

des Flugzeugs ist in Abbildung 4.10 dargestellt. Damit ist das Flugzeug de�niert und

die Berechnung der Flugleistungen ist möglich.

Abb. 4.10: Dreiseitenansicht des e-Genius.
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4.1.4 Theoretische Abschätzung der erreichbaren Flugleistun-

gen des e-Genius

Mit den festgelgten Randbedigungen kann der aerodynamische Entwurf mit analyti-

schen Standardmethoden durchgeführt werden. Je nach Auslegungsdetail kamen die

Methoden von Schlichting/Truckenbrodt [120], Fiecke [33] und Brüning [15] zur An-

wendung, die im Rahmen der Diplomarbeit von Krieg [67] den Vorentwurf veri�zieren.

In den Abbildungen 4.11 sind die Ergebnisse als Polaren dargestellt.

(a) Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte des Ge-

samt�ugzeugs als Lilienthal-Polare. Durch den si-

gni�kanten Rumpfein�uss auf die Polare ist die in

4.2(b) dargestellte Laminardelle nicht mehr deut-

lich ausgeprägt. (aus [67])

(b) Gleitverhältnis über der Fluggeschwindigkeit.

Das maximale Gleitverhältnis wird bei einer für

RMS typischen Fluggeschwindigkeit erreicht und

der Verlauf bei höherer Geschwindigkeit ist recht

�ach.

Abb. 4.11: Anhand der Diagramme sind die aerodynamische Eigenschaften des Flugzeugs

zu erkennen. Der Auslegungspunkt liegt bei 140 km/h Reisegeschwindigkeit und einem CA

von 0,64 in Meereshöhe.

In 4.11(a) ist deutlich zu sehen, wie sich der aerodynamische Ein�uss des Rumpfes

in der Polare niederschlägt, da die ausgeprägte Laminardelle des Flügelpro�ls, wie

in Abbildung 4.2(b) qualitativ dargestellt, nur noch sehr schwach zu �nden ist. Im

Gegensatz zu Segel�ugzeugen, bei denen das Verhältnis der bespülten Ober�ächen von

Rumpf und Flügel eher vom Flügel dominiert wird, ist der Rumpf beim e-Genius

etwas gröÿer und damit auch dessen Ein�uss auf die Polare. Dieser Verlauf ist eher
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bei Motor�ugzeugen als bei Segel�ugzeugen zu �nden. Die aerodynamische Eignung

des Entwurfs für die im Abschnitt 4.1.2 de�nierten Flugleistungsziele lässt sich bereits

durch Abbildung 4.11(b) bestätigen. Neben dem für diese Flugzeugkategorie hohen

maximalen Gleitverhältnis verspricht der �ache Kurvenverlauf bei gröÿer werdenden

Geschwindigkeiten ein groÿes nutzbares Geschwindigkeitsspektrum für das Flugzeug.

Propeller

Im Rahmen der Diplomarbeit von Paluch [91] wurde die aerodynamische Auslegung

eines geeigneten Propellerblattes für einen Zwei-Blatt-Propeller mit 2,2m Durchmesser

durchgeführt. Aus dem Ergebniskennfeld dieses Propellerentwurfs können die für die

Flugleistungsberechnung nötigen Parameter abgeleitet werden. In Abbildung 4.12(b)

ist das Kennfeld des Propellers, hier in einer Darstellung des Wirkungsgrades in Ab-

hängigkeit von Geschwindigkeit und Wellenleistung, aufgetragen. Gut zu erkennen ist

das sehr hohe Niveau des theoretischen Wirkungsgrades über einen weiten Bereich von

Leistungseinstellungen, was sich positiv auf die möglichen Strecken�ug- und Steigge-

(a) Aus dem Kennfeld interpolierter Propeller-

schub bei 60 kWWellenleistung aufgetragen über

der Geschwindigkeit. Der Standschub wurde da-

bei separat abgeschätzt.

(b) Theoretisches Kennfeld des Propellers, in

dem der maximale Wirkungsgrad in Abhän-

gigkeit von Fluggeschwindigkeit und Wellen-

leistung aufgetragen ist (aus [91]).

Abb. 4.12: Ergebnisse der theoretischen Propellerauslegung.
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schwindigkeiten auswirken wird. In Abbildung 4.12(a) ist der maximal mögliche Schub

bei 60 kW Wellenleistung über der Geschwindigkeit, bezogen auf Meereshöhe, aufge-

tragen.

Theoretisch erreichbare Flugleistungen

Mit den vorhandenen Auslegungsrechnungen zu Flugzeug und Propeller kann die Flu-

gleistungsrechnung durchgeführt werden. Dafür müssen noch Werte für die Wirkungs-

grade, die durch die Verluste von Motor, Umrichter, Integration, etc. entstehen, abge-

schätzt werden, da die tatsächlichen Werte noch nicht bekannt sind. Interessant sind

dabei der Leistungsbedarf im Horizontal�ug sowie das Steigvermögen bei verschiede-

nen Leistungseinstellungen.

Das theoretische Ergebnis zum Horizontal�ug ist in Abbildung 4.13 dargestellt. Hierbei

ist auf der primären Y-Achse der Leistungsbedarf des Flugzeugs in Abhängigkeit der

Fluggeschwindigkeit bezogen auf Meereshöhe aufgetragen. Die Kurve mit dem nied-

rigstem Leistungsniveau entspricht dabei der nötigen Schubleistung und ist damit eine

dimensionsbehaftete Darstellung der Abbildungen 4.11. Die mittlere Leistungskurve

entspricht der Wellenleitung des Motors; die Di�erenz zur ersten Kurve wird durch die

Verluste des Einbauwirkungsgrades und des Propellerwirkungsgrades verursacht. Die

Kurve mit dem höchsten Leistungsniveau entspricht der Leistung, die der Energiespei-

cher zur Verfügung stellen muss. Dabei sind die Verluste durch Motor und Umrichter

sowie ohmsche Leitungsverluste berücksichtigt. Der Leistungsbedarf ist wie zu erwar-

ten in einem weiten Geschwindigkeitsbereich auf einen für diese Flugzeugklasse sehr

niedrigem Niveau. Auf der sekundären Y-Achse von Abbildung 4.13 ist der Gesamtwir-

kungsgrad der Antriebskette von der Batterie bis zur Strahlleistung abgeschätzt. Dabei

werden Werte im Bereich von 70 - 77% erreicht. Variabel sind in der Rechnung nur

die Werte für den Motor- und den Propellerwirkungsgrad, wobei dabei beim Propeller

immer das theoretisch bestmögliche Setting berücksichtigt wurde. Diese Werte wur-

den durch geschwindigkeits- und/oder leistungsabhängige Bereiche in der Rechnung
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Abb. 4.13: Schubleistungsbedarf, sowie die sich ergebende Motor- und Batterieleistung

über der Geschwindigkeit. Die Di�erenzen der Leistungen ergeben sich durch die

zusätzlichen Wirkungsgradverluste in der Vortriebskette. Das Produkt der

Einzelwirkungsgrade ist auf der zweiten Y-Achse aufgetragen.

de�niert. Dadurch weisen die Kurven beim Übergang von einem De�nitionsbereich

zum nächsten kleine Sprünge auf.

Die Ergebnisse für die erreichbaren Vertikalgeschwindigkeiten bei unterschiedlichen

Leistungseinstellungen sind in Abbildung 4.14 zu sehen. Die Kurven entsprechen da-

bei den Leistungseinstellungen von 20 kW bis 60 kW bezogen auf die Leistung, welche

aus dem Speicher entnommen wird. Zusätzlich ist auch die Kurve der Leistungseinstel-

lung 0 kW aufgetragen, was der Gleit�ugpolare ohne Propellerein�uss entspricht. Die

zu erwartenden Steiggeschwindigkeiten sind für die Flugzeugklasse (Reisemotorsegler)
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durch die Verwendung des groÿen Propellers durchaus beachtlich. Konventionelle RMS

erreichen bei gleicher Leistung diese Steiggeschwindigkeiten bei weitem nicht (siehe

Taifun 17E [144]), oder benötigen für die gleiche Steiggeschwindigkeit deutlich mehr

Motorleistung (siehe Stemme S6 [135]). Die Schnittpunkte der Kurven mit der X-Achse

entsprechen in Diagramm 4.14 den maximal erreichbaren Horizontal�uggeschwindig-

keiten bei der jeweiligen Leistungseinstellung.

Abb. 4.14: Vertikalgeschwindigkeit in m/s über der Horizontalgeschwindigkeit in km/h bei

Motor-Leistungseinstellungen von 20 kW bis 60 kW sowie ohne Leistung (Gleit�ugpolare).

Die Schnittpunkte der Kurven mit der X-Achse entsprechen dabei der maximal erreichbaren

Horizontal�uggeschwindigkeit bei der jeweiligen Leistungseinstellung.

Als charakteristische Ergebnisse des gesamten Vorentwurfs ergeben sich die in Tabelle

4.4 aufgeführten Werte. Sie liegen dabei in allen Belangen in den Gröÿenordnungen,

die bei Reisemotorseglern zu erwarten sind. Selbst die Reichweite liegt inklusive der

vorgeschriebenen 30Minuten Reserve im Bereich von älteren, konventionellen RMS

(siehe Scheibe Falke [116]).
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Startrollstrecke 230m

Startstrecke 15m Hindernis 452m

Landerollstrecke 161m

Landestrecke 15m Hindernis 380m

Reichweite bei 145 km/h (ohne Start, Steig�ug) 456 km

Bestes Gleitverhältnis 1 : 32

Beste Steiggeschwindigkeit 4, 1 m/s

Tab. 4.4: Charakteristische Ergebnisse aus dem aerodynamische Entwurf bei MTOM

bezogen auf Meereshöhe

4.1.5 Strukturentwurf und Flugzeugbau e-Genius

Beim e-Genius steht Antriebssystem und Antriebsintegration im Vordergrund, daher

wurde beim Strukturentwurf auf bekannte Methoden, Bauweisen, sowie Materialien

zurückgegri�en [34], [44], [11], [81], [140], [143]. Damit können Risiken und späte-

re Fehlschläge, welche die Flugzeugstruktur betre�en, nahezu ausgeschlossen werden.

Gleichwohl wird durch diesen Ansatz ein Teil des theoretischen möglichen Leichtbau-

potentials nicht genutzt. Die durchgeführten Lastannahmen (siehe [67], [35] und [65])

berücksichtigen alle relevanten Paragrafen der JAR 22. Die wichtigsten dimensionieren-

den Lasten [130], welche auch in späteren Belastungsversuchen nachgewiesen wurden,

sind in Tabelle 4.5 aufgeführt, die dazu relevanten Geschwindigkeiten in Tabelle 4.6.

Die berechneten Lasten werden auf die Strukturkomponenten übertragen. Im Fall des

Trag�ügels wird die Auftriebsverteilung (siehe Abbildung 4.15(a)) im Geradeaus�ug

über ein Multhopp-Verfahren berechnet und damit die Lastverteilung über die Spann-

weite ermittelt. Im Falle von Klappenausschlägen, zum Beispiel einem Querruderaus-

schlag, wird die geänderte Zirkulation, wie sie in Abbildung 4.15(b) gezeigt ist, dem

Ausgangszustand überlagert. Aus der Matrix aller Lastfälle ergeben sich für alle Bau-

teile eine Einhüllende für alle relevanten Achsen in Bezug auf Kräfte und Momente, auf

welche die Struktur ausgelegt wird. Die Dimensionierung erfolgte nach den anerkannten
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JAR 22.333 und 22.337 Abfangbelastungen

positiv bei VA 5,3 g

positiv bei VD 4 g

negativ bei VA −2,65 g

negativ bei VD −1,5 g

JAR 22.361 Motordrehmoment

MAntrieb 453Nm

JAR 22.423 Höhenleitwerksmanöverlast

bei VA −4633N

bei VA 3193N

JAR 22.441 Seitenleitwerksmanöverlast

bei VD 3502N

JAR 22.447 Überlagerte Leitwerkslast

Überlagert bei VD FHLW : −3271N FSLW : 2626N

Tab. 4.5: Dimensionierende Lasten entsprechend den Anforderungen aus der Bauvorschrift

JAR 22

JAR 22.335 Bemessungsgeschwindigkeiten

VS0 Überziehgeschwindigkeit, WK in Landestellung 79 km/h

VS1 Überziehgeschwindigkeit, WK neutral 89 km/h

VA Bemessungsgmanövergeschwindigkeit 205 km/h

VB Bemessungsgeschwindigkeit für starke Böen 220 km/h

VF Bemessungsgeschwindigkeit für Flügelklappen 160 km/h

VD Bemessungshöchstgeschwindigkeit 330 km/h

VL Bemessungslandegeschwindigkeit 111 km/h

Tab. 4.6: Dimensionierende Geschwindigkeiten entsprechend den Anforderungen aus der

Bauvorschrift JAR 22
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(a) Auftriebsverteilung im Geradeaus�ug, sowie

die elliptische Auftriebsverteilung als Referenz

(aus [67])

(b) Änderung der Auftriebsverteilung durch einen

vollen Querruderausschlag nach rechts (aus [67])

Abb. 4.15: Die berechnete Auftriebsverteilung zur Ermittlung der Lastverteilung

Kennwerten für Segel�ugzeuge und Motorsegeler der IDAFLIEG [61]. Für die Ausle-

gung wurden Standardrechenmethoden der VDI [145], [146], aus Schürmann [122] und

aus Hertel [48] sowie von Hinz [49] und Funke [39] verwendet. Waren detailliertere Di-

mensionierungen nötig, kamen vor allem Lehrunterlagen aus dem Faserverbundbereich

des IFB von Drechsler [24], [25] und Kindervater [63] zum Einsatz.

4.1.6 Flugzeugbau e-Genius

Eine Bauphase, die durch geeignete Lösungen möglichst wenig Kosten und Zeitbedarf

generiert, trägt signi�kant zum Erfolg bei. Dabei steht das Abwägen von Aufwand und

Nutzen einer bestimmten Bauweise immer im Zentrum.

Das Flugzeug ist überwiegend aus kohlensto�verstärktem Kunststo� (CFK) aufgebaut.

Alle äuÿeren Bauteile wurden in Negativ-Formen hergestellt, um eine hohe Formgenau-

igkeit und Ober�ächengüte zu erzielen.

Höhenleitwerk- und Flügelbau

Die Konstruktion des Flügels ist detailliert in der Arbeit von Krebs [65] beschrieben.

Der Flügelholm besteht aus unidirektionalen CFK-Gurten sowie einem Steg aus Glas-

fasergewebe in ±45 ° Faserorientierung mit einem Rohacell -Sandwichkern. Der Holm

des Mittel�ügels ist als Kastenpro�l (siehe Abbildung 4.16(a)), der Holm der beiden
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Auÿen�ügel als I-Pro�l ausgeführt. Erstere Lösung lässt höhere Dimensionierungskenn-

werte zu, die im hochbelasteten Mittel�ügel zur Masseneinsparung beiträgt und bietet

gleichzeitig die erforderlichen Taschen für die Aufnahme der beiden Holmstummel zur

Übertragung der Biegekräfte der Auÿen�ügel. Der I-Holm des Auÿen�ügels wurde in

einer Holmform von Pipistrel fertig aufgebaut, womit eine sehr zeite�ziente Fertigstel-

lung möglich war. Im Bereich des Holmstummels, siehe Abbildung 4.16(b) ist der Holm

auch als Kastenholm ausgeführt.

(a) Der Innen�ügel beim Ausbau, der in einer Hel-

ling erfolgt um der geänderten Flügelgeometrie, siehe

Abb. 4.3, Rechnung zu tragen. Gut zu erkennen ist

der Kastenholm mit der Tasche der Flügeltrennstelle,

sowie den Querkraftbeschlägen.

(b) Der rechte Aussen�ügel direkt vor der

Blindverklebung. Der Holmstummel und die

Beschläge sind bereits fertig integriert, da

diese später als Positionsschablone für die

Beschläge des Mittel�ügels fungieren.

Abb. 4.16: Zusammenbau der Flügelteile

Die Flügelschalen aller Flügelteile sowie die Rippen wurden mit CFK-Gewebe in ±45 °

Faserorientierung und PVC-Schaum verschiedener Dicken als Sandwichkern gebaut.

In Längsrichtung der Rippen sind zusätzliche unidirektionale CFK-Verstärkungen ein-

gelegt, um die Flaperonkräfte aufzunehmen. Aus Gewichtsgründen sind die meisten

Beschläge der Flügeltrennstellen aus Titan gefertigt, die verwendete Technik kam be-

reits bei der Auslegung des icaré-Flügels zum Einsatz [69].
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Die Flaperons bestehen ebenfalls aus einem CFK-Sandwich mit Gewebe Decklagen und

PVC-Schaum als Kern. Das besondere an den Flaperons ist die extrem dünne Bele-

gung, die sich ausschlieÿlich an den aerodynamischen Lasten und nicht an Handkräften

orientiert. Diese Belegung besteht auÿen aus einer Lage CFK-Gewebe mit einer tro-

ckenen Flächenmasse von 120 g/m2 und innen aus einer Lage mit 93 g/m2. Im fertigen

Verbund bei 40% Faservolumenanteil ergibt das auÿen 0,17mm Schichtdicke innen

0,13mm. Durch diese Bauweise fallen die Flaperons äuÿerst leicht aus, was eine zu-

sätzliche Masseeinsparungen beim nötigen Massenausgleich ergibt. Erkauft wird dieser

extreme Leichtbau mit einer reduzierten Toleranz der Bauteile gegenüber punktueller

Krafteinwirkung und einem aufwändigen Reperaturverfahren im Falle eines strukturel-

len Schadens.

Das Höhenleitwerk ist nach dem gleichen Prinzip wie der Flügel aufgebaut. Anstel-

le des PVC-Schaums wurden Aramid-Papier-Waben als Sandwichkern verwendet, dies

hatte an dieser Stelle keine strukturelle Relevanz, sondern diente zur Erprobung der

Verarbeitung in Hinblick auf den Rumpfbau.

Rumpfbau

Die Konstruktion des Rumpfes ist detailliert in der Arbeit von Schleicher [119] be-

schrieben, die Cockpitauslegung in der Arbeit von Bendele [12]. Für den Rumpf wurde

zuerst ein Urmodell (siehe Abbildung 4.17(a)) gebaut, um die nötigen Neagtiv-Formen

zu erhalten. Da der Aufwand für einen echten �Laminarrumpf� nicht betrieben werden

konnte und sich beim klassischen Rumpf kleinere Abweichungen der Formgenauigkeit

nicht so stark in der Widerstandsbilanz niederschlagen wie dies beim Flügel der Fall

wäre und zudem absehbar nur ein Rumpf gebaut werden sollte, wurde bei Urmodell-

und Formenbau vor allem auf Kosten und Zeitaufwand geachtet und eine Bauweise auf

Basis von vorgefrästen Schaumplatten aus extrudiertem Polystyrol gewählt.

Der Rumpf besteht aus zwei vertikal geteilten Halbschalen und ist als CFK-Waben-

sandwich ausgeführt. Durch die mehrfach gekrümmte Ober�äche und die relativ groÿen

Beulfelder kommen überexpandierte Aramid-Papier-Waben mit 12mm Stärke zum Ein-
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(a) e-Genius Rumpfurmodell vor dem Finish. Das Sei-

telleitwerk ist bereits integriert und der Flügelübergang

angeformt. Die Bauweise erlaubt ein vergleichsweise

einfaches Handling des Urmodells, da z. B. Ureolmodel-

le um den Faktor 10 schwerer ausfallen würden.

(b) Rumpfausbau: Der Fahrwerkskasten ist

einer der Hauptstrukturkomponenten. Da-

hinter ist der Flaperonmischer zu sehen, die

Schub- und Torsionsstangen bestehen aus

CFK und wurden im Rahmen der Arbeit von

Krebs [66] entworfen.

Abb. 4.17: Herstelllung des Urmodells und Teileintegration in den Rumpf

satz. Im einfach gekrümmten Bereich des Seitenleitwerks wurde wieder PVC-Schaum

als Sandwichkern verwendet. Alle nötigen Kabel und Schläuche wurden bereits vor

dem Verkleben integriert. Durch den groÿen Rumpf ist, bis auf den Bereich des Seiten-

leitwerks, eine gute Zugänglichkeit beim zusammenfügen der Form sichergestellt und

es ist möglich, die Nahtstellen komplett als Sandwich nachträglich aufzubauen. Dieses

Verfahren spart gegenüber Blindverklebungen Masse ein, da keine Klebespalte über-

brückt werden müssen. Der Ausbau des Rumpfes, siehe Beispiel Abbildung 4.17(b),

erfolgt mit verklebten Halbschalen. Der Flügel wird auf den Rumpf gesetzt und über

Titanbolzen und CFK-Krafteinleitungen befestigt [62], was in ähnlicher Form bei icaré

2 bereits erprobt wurde [31],[60],[80]. Auch zur strukturellen Auslegung des Seitenleit-

werks konnte auf Vorarbeiten zurückgegri�en werden [157],[108].
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4.2 Antriebsstrang und elektrische Flugzeugsysteme

4.2.1 Antriebsstrang

Der batterieelektrische Antrieb im Forschungs�ugzeug e-Genius besteht aus folgenden

wesentlichen Kompomenten [41]:

� Motor

� Umrichter

� Akkusystem

� Engine Monitoring System (EMS)

� Kühlung

Abb. 4.18: Schematische Darstellung des Antriebsstrangs mit Leistungsverbindungen,

Datenverbindungen und Kühlleitungen.

In Abbildung 4.18 sind die wesentlichen Komponenten schematisch dargestellt. Da-

bei sind Hochstromleitungen durchgehend (schwarz), Daten-Leitungen grob gestrichelt

(orange), Steuerleitung fein gestrichelt (grün) und der Wasserkreislauf mit einer Punkt-

linie (blau) symbolisiert. Der Pilot gibt mittels eines �Leistungshebels� über das Po-
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tentiometer (POTI) das Steuerkommando an den Umrichter (DC/AC). Dieser arbei-

tet in einem Drehmomentmodus, d. h. der Motor wird so weit beschleunigt, bis das

Sollmoment anliegt, oder, im Fehlermodus, die Drehzahlgrenze erreicht ist. Ist der

�Leistungshebel� ganz zurückgezogen, d. h. in Nullstellung, arbeitet der Umrichter im

Drehzahlmodus mit der voreingestellten Solldrehzahl �0�, was bedeutet, der Motor wird

aktiv abgebremst und bleibt stehen. Für den Betrieb des Antriebsstrangs sind nur die

Steuerleitung mit �Leistungshebel� sowie die Stromversorgung essentiell. Die Überwa-

chungseinheit ist zwar für eine sichere Flugdurchführung nötig, ein Ausfall dieser oder

der entsprechenden Datenleitungen haben keinen direkten Ein�uss auf den Antrieb.

Auch die Antriebskühlung ist für die Flugdurchführung nötig. Bei einer Fehlfunktion

fällt allerdings die Antriebsleistung nicht zwingend sofort aus, sondern es kann für kur-

ze Zeit (>30 Sekunden, je nach Ausgangstemperatur und Leistungsforderung) mit dem

Motor ein geeignetes Landefeld angesteuert werden. Die Funktionen der Einzelkompo-

nenten sind in Tabelle 4.7 beschrieben.

Komponente Funktion

Batterie Es kommen vier Batteriepacks mit der Kon�guration 108s13p

auf Basis von Li-Ion Becherzellen der Standardgröÿe 18650

mit einer Nennkapazität (bei einer Entladung mit einem

Nennstrom von 10% der Kapazität.) von je 2750mAh zum

Einsatz. Die Masse der Batteriezellen beträgt 247,1 kg, die

Nennkapazität 55,56 kWh, die spezi�sche Nennenergiedichte

damit 225 Wh/kg, bezogen auf die Masse der Batteriezellen. Die

Masse der fertig kon�gurierten Batteriepacks inklusive Zell-

überwachung durch ein BMS beträgt insgesamt 290 kg, die

spezi�sche Nennenergiedichte reduziert sich auf 194,4 Wh/kg.

Der Einbau der Akkupacks im Flugzeug ist in Abbildung 4.19

zu sehen.
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Power-Board Das Power-Board trennt über die Hauptrelais die Batterie-

spannung vom Umrichter (DC/AC). Zusätzlich sind in der

Powerbox die Vorladeschaltung, der Ladeanschluss, ein Iso-

lationswächter und ein DC/DC- Wandler zur Erzeugung von

12V Bordspannung integriert.

Umrichter

(DC/AC)

Der Umrichter wandelt die Batteriegleichspannung in Dreh-

strom für den Motor um. Es kommt ein wassergekühlter

IGBT-Umrichter vom Typ Skai 4001GD06 ([129]) von Se-

mikron zum Einsatz, der mit einer Software von Drivetek be-

trieben wird ([74]). Datenaustausch per CAN-Protokoll.

Motor Permanent erregte Synchronmaschine für Direktantrieb vom

Typ A0911 der Firma SINETON, �üssigkeitsgekühlt. Anfer-

tigung speziell für e-Genius-Projekt ([131]).

EMS Kleincomputer auf PC104 -Basis mit berühremp�ndlichen

Bildschirm. Darstellung und Speicherung aller Daten von Ak-

ku, Motor, Umrichter, Kühlmittel, Flugdaten.

POTI �Leistungshebel� für den Piloten; CAN-fähiger Absolut-

Drehgeber mit eigenem CAN-Bus zum Umrichter ([9]).

Tab. 4.7: Beschreibung der Systemfunktionen im Antriebsstrang

4.2.2 Elektrische Systemkomponenten

Neben den Komponenten des elektrischen Antriebssystems wurden verstärkt elektrische

Komponenten in den e-Genius integriert, um den gröÿeren Platzbedarf von mechani-

schen Lösungen zu vermeiden. Diese sind in Tabelle 4.8 aufgeführt. Zusätzlich sind in

Tabelle 4.8 die eingerüsteten Geräte aufgeführt, die den Erprobungs�ugbetrieb sicher

und e�ektiv durchführbar gestalten sollen.
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Abb. 4.19: Einbauposition der vier Akkupacks (Nummern 1-4), sowie des Powerboards

(aus [42])

Komponente Funktion

Einziehfahrwerk Je ein Spindelantrieb pro Fahrwerksbein. Elek-

trische Cockpitanzeige zur Kontrolle. Mechani-

sche Notentriegelung.

Trimmung (alle Achsen) Über Zugfedern ist je ein Spindelantrieb mit der

enstprechenden Steuerstange verbunden. Elek-

trische Trimm-Anzeige im Cockpit.

Wölbklappenfunktion Die Wölbklappenfunktion wird im Flaperonmi-

scher durch einen elektrischen Aktuator betä-

tigt. Fünfstu�ge Positions-Anzeige im Cockpit.

WK L - Landung (18 °), WK 2 - Start (10 °), WK

1 - Stecke (5 °), WK 0 - Strecke (0 °), WK -1 -

Strecke (−5 °)

Spornradentriegelung Für das Bodenhandling lässt sich das Spornrad

elektrisch entriegeln und dann frei drehen.



78 Kapitel 4. Umsetzung des batterieelektrischen Flugzeugentwurfs

Moving Map + Kollisionswarnung Standartgerät FlyMap L von Stau� Systec

GmbH mit der Kollisionswarnfunktion des TRX

1500 von Garrecht Avionik.

Funk + Transponder Standartgeräte von Funkwerk Avionics : TR833-

OLED, TRT800H-OLED.

EMS Engine Monitoring System, Erfassung und An-

zeige aller Daten von Motor, Umrichter, Akkus,

Kühlmitteltemperaturen, GPS, Flugdaten.

Elektrisches Variometer Westerboer VW 1020, Erfassung und Anzeige

der Flugdaten aus Gesamtdruck, Staudruck und

Temperatur.

GPS Empfänger G.I.N. CANgps, Aufzeichnng von GPS-

Wegpunkten.

Elektrischer Verstellpropeller MTV-1 -Nabe von MT-Propeller, Constant-

Speed Steuergerät, Blätter: IFB Eigenentwick-

lung

Tab. 4.8: Systeme und Systemkomponenten des e-Genius, welche nicht direkt zum

Antriebsstrang gehören

4.3 Nachweisführung / Flugerlaubnis

Der Groÿteil der nötigen Nachweise zur Erlangung einer Flugerlaubnis wurde theore-

tisch geführt und in einer �Means of Complience� - Liste dokumentiert (siehe [40]).

Die Auslegung des Forschungs�ugzeugs ist so erfolgt, dass nur sehr wenige Paragra-

fen der Bauvorschrift nicht erfüllt werden können. Nicht erfüllt wird z. B. JAR 22.73,

da die Luftbremsen im Flug nur bis 160 km/h und nicht bis VNE ausgefahren werden

dürfen. Durch die erprobte Auslegung und Bauweise, sind die gewählten Annahmen

bereits häu�g veri�ziert worden und die analytischen Rechenmethoden werden von
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der zuständigen Behörde (Luftfahrtbundesamt) akzeptiert. Bei neuen Ansätzen der

Bauweise, z. B. der Krafteinleitung durch gestickte Kohlefaser-Pre-Forms vom Flügel-

holm in den Rumpf, wurden Vortests zur Überprüfung der Annahmen durchgeführt.

In Tabelle 4.9 sind die Bauteile und Funktionen aufgeführt, die einer praktischen Be-

lastungsüberprüfung unterzogen wurden:

Bauteil Last Test-Ziel

Flügel positive Abfanglast mit 5,3 g Flügelholm

(siehe Abb. 4.21) Flügelbeschläge

Gängigkeit der Steuerung

Rumpf positive Abfanglast mit 5,3 g Rumpfstruktur

(siehe Abb. 4.20) Flügelkrafteinleitung

Motorträger

Batterieboden

kombinierte Belastung HR/SR Rumpftorsion

Seitenleitwerk

Höhenleitwerk Maximalbetrag aus Manöverlast HLW-Biegefestigkeit

Asymmetrische HLW-Belastung HLW Beschläge

Steuerung Maximale Handkräfte Steuerstei�gkeiten von HR,

SR, QR

Tab. 4.9: Bauteile und Funktionen die durch Belastungsversuche getestet wurden

Die praktischen Belastungsversuche richten sich nach der berechneten Lastverteilung,

wie es in Abbildung 4.20 beispielhaft für den Rumpf dargestellt ist und gehen bis j = 1,

d. h. bis zur sicheren Last. Eine Schädigung darf bei den Belastungsversuchen nicht auf-

treten. Die durch die Belastung hervorgerufene Verformung wird daher vermessen und

mit den theoretischen Werten verglichen. Beim e-Genius beträgt die Flügeldurchbie-

gung bei der Abfangbelastung rund 1,5m (siehe Abbildung 4.21). Die Steuerung muss
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auch bei dieser Verformung noch gängig sein, um dem Piloten auch bei diesen Manövern

volle Steuerhoheit zu gewähren.

Abb. 4.20: Schematische Darstellung der Massenverteilung für den

Rumpfbelastungsversuch. Durch die hohe Zuladung unter dem Flügel musste dieser Bereich

mit Stahlmassen bestückt werden, da das Volumen für Zementsäcke nicht ausreichend ist.

Abb. 4.21: Belastungstest des Flügels mit Zementsäcken (Abfanglast bei VA). Die

maximale Durchbiegung an den Flügelenden beträgt ca. 1,5m.



Kapitel 5

Erprobung des Elektro�ugzeugs

e-Genius

Im Rahmen der Erprobung wurde als zentraler Punkt der Leistungsbedarf im relevan-

ten Geschwindigkeitsbereich vermessen. Zudem wurden Flugleistungen wie Steig�ug

und Start-/Landestrecken sowie Flugeigenschaften, Flugzeugkontrolle und − subjektiv

− Flugkomfort erprobt.

Die erste Wägung des Flugzeugs hat ein etwas höheres Leergewicht ergeben, als es in

der Auslegung des Flugzeugs abgeschätzt worden war. Die Flugmessdaten beziehen sich

daher auf die 900 kg tatsächliche Ab�ugmasse und die theoretischen Vergleichswerte

wurden ebenfalls auf 900 kg angepasst.

5.1 Vorarbeiten zur Flugleistungsbestimmung

5.1.1 Datenaufzeichnung für die Flugleistungsvermessung

Das bordeigene Engine Monitoring System (EMS) wurde überwiegend für die Mess-

datenerfassung verwendet. Eine genaue Beschreibung des Systems und der Funktionen

sind in der Arbeit von Schmid [121] ausführlich beschrieben. Die Datenaufzeichnungs-

81
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rate des Systems beträgt 1 Hertz. In Tabelle 5.1 sind die Komponenten aufgeführt

deren Messwerte verwendet werden.

Gerät Hersteller, Typ Funktionen

Battery Managment System Elithion, Lithiumate Batteriedaten

GPS Empfänger G.i.N., CANgps GPS Koordinaten

Digitales Variometer Westerboer, VW 1020 Gesamt-, statischer Druck,

Lufttemperatur

Drehzahlmesser Semikron, SKAI HV Motordrehzahl

Tab. 5.1: Bordeigene Geräte, deren Daten für die Datenaufzeichnung verwendet werden

5.1.2 Bestimmung der Genauigkeit des elektrischen Variome-

ters

Vor den ersten Mess�ügen wurde die Genauigkeit von Fahrt- und Höhenmesser be-

stimmt. Für die Flugerlaubnis sind dabei die analogen Instrumente entscheidend, für die

digitale Aufzeichnung ist an dieser Stelle nur das Westerboer Variometer von Interesse.

Die Kalibrierung erfolgte in der geeichten Unterdruckkammer der Aka�ieg Stuttgart

und wurde im Rahmen der Arbeit von Kalfas durchgeführt [59]. In Abbildung 5.1(a) ist

die Kalibrierkurve des elektrischen Höhenmessers, in 5.1(b) die des Fahrtmessers abge-

bildet. Die durchgezogenen Linien, mit der Skala auf der primären Y-Achse, beschreiben

dabei jeweils die Wertepaare Sollwert - Messwert. Die Punkt-Linien der sekundären Y-

Achse beschreiben die prozentuale Abweichung von Soll- zu Messwert. Die Abweichung

des elektrischen Variometers VW 1020 ist ersichtlich gering und bleibt in beiden Fällen

weit unter einem Prozent, was im Vergleich zu einem ebenfalls untersuchten mechani-

schen Fahrtmesser einen zu vernachlässigenden Ein�uss auf die Messergebnisse ergibt

[59].
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(a) Höhenmesserkalibrierung. (b) Fahrtmesserkalibrierung.

Abb. 5.1: Kalibrierung des Stau-Statik-Messgeräts Westerboer VW 1020. Durchgezogen

sind die Linien der Werte-Paare Sollwert zu Messwert der primären Y-Achse. Die

Punkt-Linien stellen die prozentuale Abweichung Sollwert zu Messwert an der sekundären

Y-Achse dar.

5.1.3 Kalibrierung des statischen Druckfehlers

Der statische Luftdruck und der Gesamtdruck für die Instrumente des e-Genius werden

mit einer circa 60 cm langen Pradtlsonde von esa-systems abgenommen, welche vor-

ne am Rumpf befestigt ist, um aus dem Ein�ussbereich des Rumpfes heraus zu ragen.

CFD-Untersuchungen haben ergeben, dass es theoretisch auch am direkt Rumpf Stellen

gibt, bei denen der statische Druck relativ unabhängig vom Anstellwinkel konstant und

unbeein�usst ist. Die Abweichungen des Pitotdrucks sind üblicherweise vernachlässig-

bar gering, wohingegen der statische Druck stärker abweicht, was für die Auswertung

berücksichtigt werden muss. In der Praxis gibt es, je nach Flugzeug und Geschwin-

digkeitsbereich, verschiedene Versuchsmethoden, die zur Bestimmung des Fehlers des

statischen Drucks herangezogen werden können [154], [86], [138]. Beim e-Genius wur-

de für die Bestimmung des statischen Drucks ein Kalibrierungs�ug mit der Luftson-

denmethode, zum Einsatz kam eine DFVLR Typ Sonde (siehe Bild 5.2(b)), durch-

geführt [58]. Abbildung 5.2(a) zeigt den e-Genius im Flug mit ausgefahrener Mess-

sonde über unbewohntem Gebiet etwa 30 km nördlich von Stuttgart. Ein zusätzlicher
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(a) Mess�ug mit Schleppsonde zur Bestimmung des

Fehlers der statischen Druckmessung. Die Schlepp-

sonde �iegt auÿerhalb des direkten Strömungsfeldes

des Flugzeugs.

(b) Die Sonde wird für Start und Landung an

einer Flugzeugbefestigung eingeklinkt und kann

für die Messung an einem Schlauch herabgelas-

sen werden.

Abb. 5.2: Einsatz einer Schleppsonde zur Bestimmung des statischen Druckfehlers

Referenz-Fahrtmesser für die Calibrated Air Speed wurde im Cockpit installiert und

der statische Druckanschluss mit der externen Sonde verbunden, die während der Mes-

sung auÿerhalb des Strömungsfelds des Flugzeugs �iegt. Der Versuch wurde von einem

Begleit�ugzeug aus überwacht, um einen sicheren Ablauf zu gewährleisten. Die Flug-

geschwindigkeit wurde in Schritten von jeweils 10 km/h von 90 bis 180 km/h erhöht.

Die Indicated Air Speed des Westerboer VW 1020 und die Daten der zusätzlichen

Anzeige im Cockpit wurden ausgewertet und sind in Abbildung 5.3 dargestellt. Das

Vorgehen wurde bei den Klappenstellungen WK 1 (5°) und WK L (18°) durchgeführt.

Die höchste Geschwindigkeit bei Klappenstellung WK L betrug 150 km/h. Es ist zu se-

hen, dass der Ein�uss der verschiedenen Klappenstellungen sich nicht signi�kant auf

die Fluggeschwindigkeitsmessung auswirkt. Erst bei sehr kleinen Fluggeschwindigkei-

ten macht sich der unterschiedliche Anstellwinkel des Flugzeugs bemerkbar. Zusätzlich

zeigt das Diagramm, dass höhere Fluggeschwindigkeiten einen relativ starken Ein�uss

auf den statischen Druck aufweisen, die Anzeige im Flugzeug zeigt zu wenig an. Bei

einer angezeigten Fluggeschwindigkeit von 170 km/h beträgt der Messfehler 10 km/h. Für
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die Auswertung der Flugversuche müssen die gewonnen Geschwindigkeitsdaten ent-

sprechend korrigiert werden.

Abb. 5.3: Ergebnis der Fahrtmesserkalibrierung. Die Abweichung ist linear, aber mit

zunehmender Geschwindigkeit sehr deutlich und auf den voluminösen Rumpf zurück zu

führen, der das Strömungsfeld im Bereich der Prandtlsonde signi�kant beein�usst.

5.2 Flugleistungsvermessung

Ein zentrales Ziel des hier vorgestellten, für den elektrischen Antrieb optimierten, Flug-

zeugs ist die Reduktion des Energiebedarfs. Im Flugversuch muss daher möglichst genau

ermittelt werden, ob die im Entwurf getro�enen Annahmen auch in der Praxis eintre-

ten. Manche Messgröÿen lassen sich recht einfach bestimmen, zum Beispiel die aus
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der Batterie entnommene Energie. Horizontalgeschwindigkeiten funktionieren mit ent-

sprechender Kalibrierung ebenfalls mit Bordmitteln, was bei Vertikalgeschwindigkeiten

wegen möglicher atmosphärischen Ein�üsse nicht mehr direkt möglich ist. Um die Wir-

kungsgradkette möglichst vollständig in der Praxis abzubilden, wurden sowohl Flüge

mit Antriebsleistung durchgeführt, als auch reine Gleit�üge ohne montierten Propel-

ler. Durch die Motor�üge wird der Energiebedarf des Gesamtsystems �Flugzeug�, durch

die Gleit�üge der Energiebedarf der �nackten� Flugzeugzelle ermittelt. Die Di�erenz

der beiden Werte wird durch den zu bestimmenden Gesamtwirkungsgrad verursacht.

Ähnliche Untersuchungen wurden auch vereinzelt schon bei konventionellen Flugzeu-

gen durchgeführt, wie zum Beispiel bei Norris und Bauer [90] beschrieben. Hierbei wird

diese Methode als Zero Thrust Glide Testing (ZTGT) bezeichnet.

Die durchgeführten Mess�üge bilden die Datenbasis dieses Kapitels. Wie bei Flugversu-

chen üblich, wird die Qualität der Messdaten immer vom am Flugtag vorherrschenden

Wettergeschehen beein�usst. Die Flüge fanden immer bei ruhigen Wetterbedingungen

und möglichst früh am Morgen statt, da kurz nach Sonnenaufgang die atmosphärische

Turbulenz üblicherweise gering ist.

5.2.1 Gleit�ugvermessung

Die Evaluation der Flugleistungen des e-Genius ohne Antrieb wurde durch Vergleichs-

�üge mit der DG 300/17 des DLR Braunschweig durchgeführt, wie es für die Ver-

messung von Segel�ugzeugen häu�g gemacht wird. Dieses Flugzeug mit der Kennung

D-1633 ist besonders genau vermessen, d. h. die Flugleistungspolaren sind, im Rahmen

der für diese Art von Vermessung notwendigen Genauigkeit, exakt bekannt[155]. Mit

Vergleichs�ügen zwischen der DG 300/17 und dem e-Genius, sowie der entsprechend

notwendigen Messtechnik, ist es daher möglich, die Gleiteigenschaften des e-Genius mit

sehr hoher Genauigkeit zu bestimmen. Ein Vergleichs�ug minimiert die Ein�üsse von

vertikalen Luftbewegungen, die selbst bei vermeintlich ruhiger Luft auftreten, weil beide

Flugzeuge Flügel an Flügel in der �gleichen Luft� �iegen und nur die Relativänderung
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Abb. 5.4: e-Genius mit demontiertem Propeller und Dummy-Spinner und damit als

antriebsloses Segel- oder Gleit�ugzeug.

beider Flugzeuge zueinander für die Auswertung von Belang ist. Die komplette Metho-

de ist in der Dissertation von Gerko Wende [155] genau beschrieben. Die Genauigkeit

dieser Methode wird von Pätzold [101] mit 1% in Bezug auf die Sinkgeschwindigkeit

bzw. beim Verhältnis Auftrieb zu Widerstand e mit 0,3 Gleitzahlpunkten angegeben.

Für die Flüge wurde der Propeller demontiert (siehe Abb. 5.4) und die Stelle mit einer

Ausgleichsmasse versehen und einem Dummy-Spinner verkleidet. Daher sind alle Er-

gebnisse ohne den Ein�uss des Propellers entstanden und zeigen die Flugleistung der

Flugzeugzelle.

Die Ab�ugmasse von e-Genius während der Messreihe betrug 930 kg. Die etwas erhöhte

Masse des Flugzeugs im Vergleich zu anderen Leistungsevaluationen ist dem Umstand

der zusätzlich mitgeführten Messausrüstung geschuldet. Alle Ergebnisse wurden auf

die Reverenzmasse von 900 kg skaliert [155].

Gleit�ugpolare mit Reise�ugklappenstellungen

Diagramm 5.5 zeigt das Resultat, in dem die verschiedenen Sink�ugpolaren für alle

Reise�ugklappenstellungen dargestellt sind. Einige wesentliche Punkte fallen dabei auf:
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Abb. 5.5: Gleit�ugppolare für alle Strecken�ugklappenstellungen, sowie die berechnete

Polare des Vorentwurfs bei WK-0. Der Ein�uss der Klappenstellung auf den Widerstand ist

o�ensichtlich noch geringer als angenommen. Die Übereinstimmung mit dem Vorentwurf ist

gröÿtenteils sehr gut, wobei dieser den Langsam�ug zu positiv abschätzt.

� Die Klappenstellung hat einen sehr geringen Ein�uss auf die Gleit�ugleistung, da

nur Abweichungen im Bereich von 2% zu verzeichnen sind. Ausschlieÿlich bei ge-

ringen Geschwindigkeiten sind Abweichungen zu erkennen, die deutlich auÿerhalb

der Messgenauigkeit liegen.

� Die Ergebnisse für Geschwindigkeiten oberhalb von 120 km/h liegen sehr nahe im

Bereich des Entwurfs und zeigen damit, dass die angenommene aerodynamische

Qualität erreicht werden konnte. Im Bereich von 160 km/h ist die Realität laut

Diagramm 5.5 etwa 7% besser als die Prognose, was aber bei einer angenommenen

Genauigkeit der Vorentwurfsmethoden von 5% [148] im Rahmen liegt.
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� Bei geringen Geschwindigkeiten ist die Vorhersage merklich besser als die tat-

sächlichen Daten. Dafür gibt es mindestens zwei mögliche Erklärungen:

� Das Flügelpro�l erreicht im stationären Flug nicht den theoretisch ange-

nommenen maximalen Auftriebsbeiwert.

� Es ist möglich, dass bei höheren Anstellwinkeln Ablösungserscheinungen

am Flügel oder an Flügelbereichen auftreten, welche den Auftriebsbeiwert

reduzieren und die im theoretischen Vorentwurf entsprechend nicht berück-

sichtigt wurden.

� Die minimale Sinkrate wird knapp unter 120 km/h erreicht. Die einfache Flugzeu-

gentwurfstheorie sagt für diese Geschwindigkeit auch das maximale Steigen im

motorisierten Flug voraus.

� Die von der JAR 22 [55] vorgeschriebene minimale Sinkrate von 1, 2 m/s wird,

zumindest ohne Propeller, erkennbar unterboten.

In Diagramm 5.6 ist das Gleitverhältnis aller Strecken�ugklappenstellungen zu sehen.

Wie bereits in Diagramm 5.5 auf der vorherigen Seite zu sehen war, ist der Ein-

�uss der Klappenstellungen sehr gering und liegt nahezu innerhalb der Messgenau-

igkeit von 0, 3 Gleitzahlpunkten. Das beste Gleitverhältnis ist 32,7 bei 138 km/h und

+1Klappenstellung, was für diese Flugzeugklasse ein ausgezeichnetes Resultat dar-

stellt und wiederum sehr nah am theoretischen Entwurf liegt. Die Kurve welche aus

den Vorentwurfentwurfsdaten resultiert liegt dabei generell bei etwas niedrigeren Ge-

schwindigkeiten (∆V ≈ 5 km/h) als die Messkurven.

Ein�uss der Kühlluftö�nungen auf die Gleit�ugleistung

Für zwei Wasser-Luft-Wärmetauscher wurde der e-Genius mit je einem Lufteingang

und einem Luftausgang ausgestattet. Für den ersten, vorderen Wärmetauscher ist die

Ö�nung in der Flugzeugnase. Die Luft des vorderen Wärmetauschers verlässt den
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Abb. 5.6: Das Gleitverhältnis für alle Reise�ugklappenstellungen. Das Maximum wird bei

knapp 140 km/h erreicht und beträgt 32, 7: für diese Flugzeugklasse bedeutet dies ein

ausgezeichnet guter Wert in der Praxis. Die Werte aus dem Vorentwurf beziehen sich auf

WK-0.

Rumpf durch eine Ö�nung unter dem Cockpit (siehe auch Abb. 5.7(a)). Der zwei-

te, hintere Wärmetauscher wird durch einen NACA-Einlass hinter dem Fahrwerk mit

Luft versorgt, siehe Abb. 5.7(e). Die Luft verlässt den Rumpf auf der Oberseite des

Leitwerkträgers, siehe Abb. 5.7(g).

Um den Ein�uss der vier Ö�nungen auf die Flugleistungen zu bestimmen wurden zwei

Vergleichs�ug-Test�üge mit verschlossenen Luftein- und ausgängen durchgeführt. Die

Klappenstellung bei beiden Flügen war WK 0. Der Ein�uss der Ö�nungen und da-

mit des Kühlwiderstandes auf die Sink�ugpolare ist in Diagramm 5.8 dargestellt. Der

Ein�uss auf das Gleitverhältnis ist in Diagramm 5.9 zu sehen.

Bei einem Flug waren alle Ö�nungen mit Klebeband verschlossen. Die zugehörigen

Linien in den Diagrammen sind mit Strichpunktlinien dargestellt. Die blaue, durchge-
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(a) Lufteinlass vorne (b) Lufteinlass vorne abgeklebt

(c) Luftauslass unten (d) Luftauslass unten abgeklebt

(e) NACA-Lufteinlass (f) NACA-Lufteinlass abgeklebt

(g) Luftauslass hinten (h) Luftauslass hinten abgeklebt

Abb. 5.7: Luftein- und Auslässe am Flugzeug im normalen und verklebten Zustand zur

Bestimmung der jeweiligen Ein�üsse auf die Flugleistungen. Der Unterschied daraus ergibt

den Kühlwiderstand.
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Abb. 5.8: Ein�uss der Kühlluftö�nungen auf die Sink�ugpolare

Abb. 5.9: Ein�uss der Kühlluftö�nungen auf das Gleitverhältnis
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zogene Linie in den Diagrammen zeigt den zweiten Flug, bei dem beide Ö�nungen des

hinteren Wärmetauschers geö�net sind. Die schwarze Linie stellt die Referenzmessung

aus Diagramm 5.5, bzw. 5.6 dar, bei der alle Luftein- und -Ausgängen o�en waren.

Folgende Punkte lassen sich aus diesen Diagrammen herauslesen:

� Der Ein�uss der Kühlluftö�nungen ist zwischen 120 km/h und 165 km/h ausgeprägt.

� Im besten Fall steigt das Gleitverhältnis um 1,3 Gleitzahlpunkte oder 4% auf

33,5 bei 140 km/h.

� Der Ein�uss des hinteren Wärmetauschers ist nicht bemerkbar. Ein Grund dafür

ist, dass dieser o�ensichtlich nicht korrekt arbeitet und es keinen nennenswerten

Luftstrom durch den Kühler gibt. Dies wurde auch im Rahmen einer anderen

Messkampagne durch die Messung der Wassertemperatur vor und hinter dem

Kühler bestätigt.

� Ab einer Geschwindigkeit von 165 km/h ist von beiden Kühlern kein signi�kanter

Ein�uss vorhanden, bzw. andere Widerstandse�ekte dominieren. Da der Kühlwi-

derstand einen parasitären Widerstand darstellt, ist dieser Kurvenverlauf nicht

zu erwarten.

Durch diese Messungen wird gezeigt, dass der Kühlwiderstand bei einem batterieelek-

trischen Flugzeug tatsächlich signi�kant verringert werden kann, obwohl dass Kühlsys-

tem im Falle des e-Genius noch in keinster Weise optimiert wurde. Der in Kapitel 3.3

vorgestellte erste Ansatz (3.18) zur Abschätzung des Kühlwiderstandes ergibt für den

e-Genius einen Nullwiderstandsanstieg von etwa 6%. Damit wäre der Anstieg von 4%

für den Gesamtwiderstand in diesem Geschwindigkeitsbereich passend abgebildet.

5.2.2 Steig�ugpolare

Die Steig�ugpolaren wurden bei zwei Mess�ügen ermittelt und die Daten dabei mit

den Bordinstrumenten aufgezeichnet. In einem Messintervall wurden Batterieleistung
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[kWe] und Geschwindigkeit [km/h IAS] jeweils konstant gehalten, um einen stationären

Steig�ug zu erhalten [87]. Begonnen wurde bei der Minimalgeschwindigkeit zuzüglich

5 km/h, welche schrittweise um jeweils 10 km/h erhöht wurde, bis die zu diesem Zeitpunkt

maximal zulässige Fluggeschwindigkeit erreicht war (180 km/h IAS). Bei hohen Leis-

tungen erwärmt sich der Motor rasch, daher konnten einige Messpunkte nicht erreicht

werden, bzw. die Messintervalle mussten kürzer ausfallen, was einen negativen Ein�uss

auf die Genauigkeit hat. Die reale maximale Dauerleistung des Motors liegt bei et-

was über 30 kWe (bei 1950 upm), je nach Auÿentemperatur. Limitierend ist hierbei die

Temperatur der Motorwicklungen, welche die Abwärme an das Kühlwasser abgeben.

Alle Messintervalle mit höheren Leistungen als 30 kWe mussten nach jedem Abschnitt

durch Kühlpausen unterbrochen werden. Die Steig�üge wurden mit den Einstellungen

ge�ogen, die theoretisch im Rahmen der aerodynamischen Auslegung des Propellers am

Institut für Aerodynamik und Gasdynamik der Universität Stuttgart (IAG) ermittelt

wurden und aus der Arbeit von Paluch [92] stammen.

Die Ergebnisse sind in den Diagrammen 5.10 und 5.11 dargestellt und entsprechen

einer neutralen Flaperonstellung (WK 0). Die Daten aus den Flügen wurden dafür

gemittelt, auf Meereshöhe und CAS kalibriert und, infolge atmosphärischer Ein�üsse,

unstimmige Datenpunkte gestrichen. Durch die begrenzte Anzahl an Messpunkten, die

teilweise kurzen Intervalle, sowie die möglichen Ein�üsse der Luftbewegung sollten die

Auswertungen als guter Trend, denn als absolutes Ergebnis gesehen werden.

Der Verlauf der Kurven in Diagramm 5.10 ist grundsätzlich so, wie es für Steig�ug-

polaren zu erwarten ist. Gut zu erkennen ist, dass das Flugzeug eine höhere Flächen-

belastung als herkömmliche Motorsegler aufweist, da die gröÿte Vertikalgeschwindig-

keit bei einer höheren Fluggeschwindigkeit erreicht wird. Die Steig�uggeschwindigkeit

sollte nicht unter 130 km/h liegen. Dies ist deutlich mehr, als die Gleit�ugmessung er-

warten lieÿ und wird durch die Propellerkennlinie verursacht. Pro kWe zusätzlicher

Batterieleistung lassen sich bei optimaler Geschwindigkeit proportional etwa 0, 1 m/s

zusätzliche Steigleistung erreichen. Für die 60 kWe und 40 kWe Polaren wurden zusätz-

lich die Werte aus dem Vorentwurf eingefügt (gestrichelte Linien), welche ordentliche
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Abb. 5.10: Steigraten bei verschiedenen Leistungseinstellungen und WK 0 bezogen auf

Meereshöhe. Gestrichelt dargestellt sind die Ergebnisse aus dem Vorentwurf bei 60 und

40 kWe, die vor allem bei 40 kWe eine gute Übereinstimmung mit der Praxis zeigen.

Übereinstimmungen zeigen. Bei höheren Geschwindigkeiten fällt der Vorentwurf zu po-

sitiv aus. Vor allem das theoretische Kennfeld des Propellers scheint den Wirkungsgrad

zu vorteilhaft abzuschätzen. Wobei auch die Ausgleichskurven der gemessenen Werte

tendenziell zu steil abfallen, da sich bei Flügen zur Horizontal�ugleistung mit deutlich

längeren Messintervallen etwas höhere Geschwindigkeiten ergeben haben (vergleiche

Diagramm 5.13).

In Diagramm 5.11 sind die Steigraten der Polaren bei 60 und 40 kWe (durchgezogene Li-

nien) auf der primären Y-Achse in der Form Steighöhe in [m] pro Kilowattstunde [kWh]

elektrischer Batterieenergie aufgetragen. Wird diese Art Steigrate in das Verhältnis zur

potentiellen Energie gesetzt, über welche das Flugzeug nach dem Steig�ug zusätzlich

verfügt, erhält man die Steig�uge�zienz bei einer Kombination aus Leistung und Ge-
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Abb. 5.11: Darstellung der Steig�ugrate (durchgezogene Linien) in der Form m/kWh und

der erreichbaren Steig�uge�zienz (gestrichelte Linien) bei 60 und 40 kWe. Im Fall der

60 kWe werden über 60 kWe der eingesetzten Energie in den Höhengewinn umgesetzt.

schwindigkeit. Diese Steig�uge�zienzen (gestrichelte Linien) sind als Ausgleichskurven

auf der sekundären Y-Achse aufgetragen. Im optimalen Fall der 60 kWe-Kurve, bei

knapp 140 km/h, besitzt das Flugzeug noch 63% der zugeführten Energie aus der Bat-

terie in Form von zusätzlicher potentiellen Energie und nur 37% gehen für Widerstand

und Wirkungsgradverluste verloren. Solange die Wirkungsgradverluste in der gleichen

Dimension bleiben, wird bei höherer Leistung auch immer die höhere Steig�uge�zienz

erzielt.

5.2.3 Horizontal�ugleistung

Die Messungen zur Horizontal�ugleistung des e-Genius wurden mit den Bordgerä-

ten aufgezeichnet. Um möglichst aussagekräftige Ergebnisse zu bekommen wurde das
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(a) GPS-Log der ersten 100 km langen

Flüge.

(b) Flugplanung des Viereckkurses, der mit jeweils unter-

schiedlichen Leistungseinstellungen um�ogen wurde.

Abb. 5.12: Viereck�üge mit 100 km Strecke zur Horizontal�ugvermessung. Durch die lange

Strecke ist das Messintervall groÿ und weniger anfällig für atmosphärisch bedingte

Störungen. Durch den geschlossenen Kurs kann nachträglich der Windein�uss berechnet und

korrigiert werden.

Messintervall mit 100 km Strecke so groÿ gewählt, dass das Flugzeug sicher einen sta-

tionären Flugzustand erreicht. Der Vierecks-Kurs, siehe Abbildungen 5.12, ermöglicht

es dabei, den horizontalen Windein�uss nachträglich mit den aufgezeichneten Daten

(Unterschied von Geschwindigkeit über Grund zur wahren Eigengeschwindigkeit) zu

berechnen und die Rohdaten damit zu korrigieren. Die genaue Beschreibung der Aus-

wertungsmethode ist in der Arbeit von Raimund Mösle [84] dokumentiert. Die Wölb-

klappen standen bei allen Flügen in der negativen Position (WK −1), der Stellung,

die in Vorversuchen die höchste Endgeschwindigkeit im Motor�ug bei verschiedenen,

jeweils konstanten Leistungen erzielte.

Die auf Meereshöhe kalibrierten Ergebnisse aus den Horizontal�ugversuchen sind in

Diagramm 5.13 dargestellt. Der tatsächliche Leistungsbedarf des Antriebssystems, der

auf der primären Y-Achse aufgetragen ist, stimmt mit den theoretischen Entwurfsdaten

(Punkt-Linien) gut überein. Im niederen Geschwindigkeitsbereich scheint der Bedarf

etwas geringer zu sein. Ebenfalls auf der primären Y-Achse ist der Leistungsbedarf der
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Abb. 5.13: Darstellung des Leistungsbedarfs im Horizontal�ug. Die Di�erenz aus

Batterieleistung und Strahlleistung wird durch die Einzelverluste in der Wirkungsgradkette

verursacht. Der daraus resultierende Horizontal�ugwirkungsgrad ist im untersuchten

Geschwindigkeitsbereich nahezu konstant.

Flugzeugzelle aus der Gleit�ugvermessung (Strahlleistung) aufgetragen. Der Leistungs-

verlust von der Batterie bis zum Propellerstrahl wird durch die Wirkungsgradkette des

Antriebsstrangs verursacht. Auf der sekundären Y-Achse ist dieser Horizontal�ugwir-

kungsgrad aufgetragen, der im untersuchten Geschwindigkeitbereich bei relativ kon-

stanten 75% liegt und damit den Bereich aus dem Vorentwurf (siehe auch Abbildung

4.13) bestätigt. Damit kann gezeigt werden, dass beim e-Genius als Beispiel für die op-

timierte e-Flug-Kon�guration, im Falle des Batteriespeichers, 3/4 der Energie aus dem

Speicher für den tatsächlichen Vortrieb genutzt werden kann.
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Zur Abschätzung der Transportleistung ist in Diagramm 5.14 der Energiebedarf pro

Strecke, in diesem Fall zur besseren Veranschaulichung pro 100 km, über der Ge-

schwindigkeit in Meereshöhe aufgetragen. Das Minimum liegt knapp unter 140 km/h und

stimmt damit mit der Gleit�ugmessung überein. Mit dieser Geschwindigkeit wird die

gröÿte Reichweite erzielt und dabei 9,8 kWh elektrische Energie pro 100 km Flugstre-

cke aus den Batterien benötigt. Auf der sekundären Y-Achse ist das korrespondierende

Benzinäquivalent (30, 5 MJ/L) pro Person und 100 km Horizontal�ugstrecke aufgetragen.

Im Auslegungspunkt werden Werte knapp unter 0, 6 L/100 km erreicht.

Abb. 5.14: Darstellung des Energiebedarfs [in kWh] pro 100 km im Horizontal�ug. Das

Minimum liegt knapp unter 140 km/h und stimmt damit mit der Gleit�ugmessung überein.

Mit dieser Geschwindigkeit [CAS] wird die gröÿte Reichweite erzielt und dabei 9,8 kWh

elektrische Energie pro 100 km Flugstrecke aus den Batterien benötigt.

Im Rahmen des Flugwettbewerbs �Green Speed Cup� konnte der e-Genius direkt mit

konventionellen Flugzeugen, anhand des jeweils durch Wägung bestimmten Treibsto�-
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verbrauchs, verglichen werden. Die Flugaufgabe wurde von allen Flugzeugen zeitgleich

bewältigt, daher verfälschen atmosphärische Ein�üsse die Ergebnisse nicht grundle-

gend. Die Auswertung eines der Vergleichs�üge ist in Tabelle 5.2 aufgeführt. In den

Flügen sind Steig- und Sink�ug enthalten, daher beziehen sich Geschwindigkeit und

Energieverbrauch auf die gesamte Mission, die in diesem Fall 282 km lang war. Alle

Flugzeuge, welche in Tabelle aufgeführt sind, sind zweisitzig und daher von der Trans-

portleistung grundsätzlich vergleichbar. Es gibt auch Unterschiede: zwei Motorsegler

sind mit EZF ausgestattet(S10-VT, S6-RT ), einer ohne (S6 ), und ein Ultraleicht�ug-

zeug (CTLS ) mit Festfahrwerk ist dabei. Interessant ist der Unterschied beim Energie-

verbrauch zwischen den konventionellen Flugzeugen und dem elektrischen Prototypen.

Das nächst beste Flugzeug in diesem Starterfeld benötigt bereits um den Faktor 5,67

mehr Energie für die selbe Transprotaufgabe. Legt man die Vorentwurfsbedingungen

aus Kapitel 3 zugrunde, so kann der Unterschied der in Tabelle 5.2 aufgeführten Flug-

zeuge überschlagsmäÿig abgeschätzt werden. Dies ist für den Unterschied im Energie-

verbrauch vom ersten zum zweiten Flugzeug in Tabelle 5.3 exemplarisch aufgezeigt.

Die Verbrennungskraftmaschine trägt den gröÿten Anteil zum höheren Energiebedarf

der Stemme S10-VT gegenüber dem e-Genius bei. Die Stemme S10-VT ist, durch 23m

Spannweite, Mittelmotorkonzept mit Fernwelle und Klapppropeller, schon ein aerody-

Flugzeug Geschwindigkeit [km/h] Energieverbrauch [kWh] Faktor

e-Genius 168,2 34,75 1

Stemme S10-VT 163,2 197,04 5,67

Stemme S6-RT 181,1 248,36 7,15

CTLS 168,5 320,78 9,23

Stemme S6 146,2 332,07 9,56

Tab. 5.2: Vergleich verschiedener GA-Flugzeuge bei gleicher Flugaufgabe, welche im

Rahmen des Wettbewerbs Green-Speed-Cup gleichzeitig absolviert wurde. Der Faktor beim

Energieverbrauch zum nächst besten Zweisitzer (S10-VT ) beträgt 5,67.



5.3. Erprobung der Flugeigenschaften 101

Faktor

Motor 3,70

Kühlung 1,16

Propeller 1,10

Kon�guration 1,20

Gesamt 5,67

Tab. 5.3: Abschätzung der Unterschiedsfaktoren zwischen der Stemme S10-VT und des

e-Genius anhand des GSC-Flugs und der Vorentwurfsparameter.

namisch besonders hochwertiges Flugzeug. Der kon�gurative Vorteil des e-Genius liegt

zwar immer noch bei etwa 20%, ist aber nicht so stark ausgeprägt, wie dies im Ver-

gleich zu konventionellen Reise�ugzeugen mit �Firewall-forward�-Motorintegration zu

erwarten ist. Alle in Tabelle 5.2 aufgeführten Flugzeuge, bis auf den e-Genius, werden

mit einer Verbrennungskraftmaschinen vom Typ Rotax 912 oder 914 betrieben. Damit

ist dieser Wirkungsgradfaktor im Rahmen der Auswertung quasi konstant. Der Grund

für den unterschiedlichen Energiebedarf der anderen Wettbewerbsteilnehmer ist daher

vor allem in der Kon�guration zu �nden.

5.3 Erprobung der Flugeigenschaften

Parallel zur Erprobung der Flugleistungen wurden die Flugeigenschaften gemäÿ des

Erprobungsprogramms [95], [117], [139] untersucht um auszuschlieÿen, dass zu Gunsten

von besseren Flugleistungen Abstriche im Handling in Kauf genommen werden müssen.

5.3.1 Allgemeine Flugeigenschaften

Schwer messbare Flugeigenschaften wurden durch erfahrene Testpiloten anhand der

Cooper-Harper Rating Scale bewertet [43], [118]. In Tabelle 5.4 sind die Einstufungskri-

terien für den Bewertungsmaÿstab angegeben. Dieser reicht von Stufe 1→ hervorragend
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bis Stufe 10 → un�iegbar. Die Flugeigenschaften die mit den Stufen 1 bis 3 bewertet,

können von jedem Piloten gehandhabt werden; die Stufen 4 bis 6 können für bestimmte

Flugzeuge toleriert werden, erfordern aber ein deutlich höheres Maÿ an Pilotenkompe-

tenz.

Flugzeugeigenschaft Pilotenanspruch

1 hervorragend, wünschenswert kein Ausgleich durch Piloten für gewünschtes

Manöver erforderlich

2 gut, vernachlässigbare Mängel kein Ausgleich durch Piloten für gewünschtes

Manöver erforderlich

3 ordentlich, leichte Mängel minimaler Ausgleich für gewünschtes Manö-

ver erforderlich

4 leichte, aber störende Mängel gewünschtes Manöver benötigt mäÿigen Aus-

gleich durch Piloten

5 unerwünschte Mängel hinreichende Manöverdurchführung benötigt

erheblichen Ausgleich durch Piloten

6 starke Mängel, tolerierbar hinreichende Manöverdurchführung benötigt

umfassenden Ausgleich durch Piloten

... ... ...

10 sehr starke Mängel bei Manöver tritt ein Kontrollverlust ein

Tab. 5.4: Cooper-Harper Handling Qualities Rating Scale, verkürzt

Die grundsätzlichen Untersuchungen zu den Flugeigenschaften [118], [94], [43] des

e-Genius ergeben, wie in Tabelle 5.5 aufgeführt, ein sehr positives Bild. Die unkon-

ventionelle Kon�guration und der unkonventionelle Antrieb haben keinerlei negative

Auswirkungen auf die Flugeigenschaften. Als Kritikpunkt wird beim Bremsen nach der

Landung eine leicht erhöhte Anforderung an den Piloten festgestellt, da das Flugzeug

hierbei, bei ungleichem Druck auf die Fussspitzenpedale, eine Tendenz zum seitlichen

Ausbrechen zeigen kann.
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Manöver Beschreibung Wert

Start und Steig�ug:

Verhalten Einfach auf der Mittellinie zu halten. Steuereingaben

erwartbar und intuitiv. Minimaler Ausgleich nötig

2

Nickwinkelkontrolle Einfach zu kontrollieren bei allen Geschwindigkeiten 3

POI keine POI-Tendenz 1

Landung:

Landung Leichten Ausgleich durch Piloten um auf der Mittel-

linie zu bleiben, sowie Flügel gerade zu halten

3

Nickwinkelkontrolle E�ektive Kontrolle ohne groÿe Verzögerung, sehr gute

Sicht auf die Bahn

2

POI keine POI-Tendenz 1

Strömungsabriss:

Langsam�ug gut kontrollierbar um alle Achsen 2

Strömungsabriss Abkippen über rechten Flügel kurz vor dem

Höhenruder-Anschlag. Sofortige Wiederherstellung

der Kontrolle durch Nachlassen des Steuerknüppels

2

POI keine POI-Tendenz 1

Bremsvermögen

Bremsvermögen50% Bei moderatem Bremseinsatz gute Kontrolle 2

Bremsvermögen leichte Tendenz zum Ausbrechen bei Vollbremsung 4

Tab. 5.5: e-Genius Handling Qualities nach Cooper-Harper Bewertungsmaÿstab

Übereinstimmend wird von allen Piloten festgehalten, dass die Flugeigenschaften zu

jeder Zeit harmlos sind und kein überdurchschnittliches Können gefordert wird. Da-

durch wird ermöglicht, dass das Flugzeug von sehr vielen Piloten ge�ogen werden kann.
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Positiv wird die sehr gute Rundumsicht und besonders die Sicht nach vorne bewertet,

die erst durch die Kon�guration ermöglicht wird.

Eine ausreichende Eigenstabilität und positive Kraftgradienten in allen Rudern wurden

im Flugversuch ermittelt. In der Nickachse wurden sowohl Kraft über Geschwindigkeit

5.15(a), als auch Kraft über g-Belastung 5.15(a) vermessen. Die ausgetrimmte Ge-

schwindigkeit beträgt in beiden Fällen 165 km/h und die Wölbklappenfunktion steht

bei WK -1. Die Ab�ugmasse bei diesen Tests betrug 946,2 kg und das Stabilitätsmaÿ

15,6%, was bei einem zulässigen Bereich von 5-20% einer leicht kop�astigen Schwer-

punktlage entspricht. Beide Diagramme zeigen, wie gewünscht, deutliche und linea-

re Anstiege der Knüppelkraft bei Veränderungen des Ausgangszustandes, was in der

Flugpraxis eine maÿgebliche und intuitive Information für den Piloten darstellt [137].

Zugleich sind die Steuerkräfte im Betrag moderat, damit wird sichergestellt, dass auch

bei einer Störung der elektrischen Höhenrudertrimmung die volle Steuerhoheit gewähr-

leistet ist.

(a) Kraftgradient des Höhenruders bei ver-

schiedenen Geschwindigkeiten, bestimmt aus

dem getrimmten, stationärem Horizontal�ug bei

165 km/h

(b) Kraftgradient des Höhenruders bei ver-

schiedenen g-Beschleunigungen, bestimmt aus

dem getrimmten, stationärem Horizontal�ug bei

165 km/h und g=1

Abb. 5.15: Nachweis der positiven Kraftgradienten der Höhenrudersteuerung
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5.3.2 Langsam�ug- und Abreiÿverhalten

Das Langsam�ug- und Abreiÿverhalten des Flugzeugs wurde in weiteren Messkam-

pagnen untersucht, um diese Grenzbereiche ausreichend charakterisieren zu können.

Die Sink�ugpolaren für alle Klappenstellungen wurden mit demontiertem Propeller

im niedrigen Geschwindigkeitsbereich bis 120 km/h vermessen. Die Ergebnisse sind in

Diagramm 5.16 dargestellt.

Abb. 5.16: Sink�ugpolaren aller Klappenstellungen im niedrigen Geschwindigkeitsbereich

Es ist gut zu sehen, dass die aerodynamische Leistung der Start- und der Landestel-

lung deutlich schlechter ausfällt als bei den Klappenstellungen für den Strecken�ug.

Die Reduktion der Mindestgeschwindigkeit beträgt zwischen den Stufen WK 1, WK 0

und WK L je etwa 3 km/h. Bei der normierten Ab�ugmasse von 900 kg erscheint es in

diesem Fall nicht möglich, die von der Bauvorschrift JAR 22 [55] geforderte Mindestge-

schwindigkeit von 80 km/h im stationären Flug zu erreichen. Die Vermutung, dass beim

e-Genius starke Ablösungse�ekte bei niedrigen Geschwindigkeiten im Rumpf-Flügel-
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Übergang auftreten, konnten durch Untersuchungen, die im Rahmen der Diplomarbeit

von Rappsilber [102] durchgeführt wurden, nicht bestätigt werden. Da diese Messung

im quasi-stationären Messverband mit einem zweiten Flugzeug er�ogen wurde, konnte

aus Sicherheitsgründen die Geschwindigkeit nicht bis zum Strömungsabriss reduziert

werden. Zur Ermittlung präziserer Daten, siehe Tabellen 5.6 und 5.7 wurden Flugver-

suche speziell zur Mindestgeschwindigkeit und dem Abkippverhalten [94] durchgeführt.

Die Ab�ugmasse lag bei diesen Flügen bei 838,2 kg, die Geschwindigkeitsreduzierung

bei ca. 2 km/h pro Sekunde.

Geradeaus�ug

Ein Bu�eting wird im Geradeaus�ug, je nach Klappenstellung, 2-5 km/h vor dem Strö-

mungsabriss spürbar. Ohne Motorleistung erfolgt ein Strömungsabriss, mit Motorleis-

tung (30 kWe) wird der hintere Höhenruderstopp erreicht, ohne dass es zum Strömungs-

abriss kommt. Die Drehung nach dem Abkippen kann mit der Betätigung des Seiten-

ruders gegen die Drehrichtung sofort gestoppt und mit gleichzeitigem Nachlassen des

Höhenruders kann die Normal�uglage wieder hergestellt werden.

Klappenstellung Abkipprichtung CAS [km/h] Fahrwerk

-1 rechts 91 eingefahren

0 links 87 eingefahren

1 links 87 eingefahren

2 rechts 85 eingefahren

L links 80 eingefahren

-1 links 83 ausgefahren

1 links 82 ausgefahren

2 links 83 ausgefahren

L links 81 ausgefahren

Tab. 5.6: e-Genius Abreiÿverhalten im Geradeaus�ug ohne Motorleistung
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Versuche mit einem Seitenruderausschlag in Drehrichtung ergeben keine sichtbare Ten-

denz zum Trudeln. Der Höhenverlust zur Wiederherstellung der Normal�uglage nimmt

durch einen deutlich gröÿeren Rollwinkel beim Abkippen zu [94]. In Tabelle 5.6 sind die

Ergebnisse der Erprobung dargestellt. Die Geschwindigkeitswerte sind zum Teil nicht

ganz logisch und sind auf Böenein�üsse zurückzuführen; die Ergebnisse sind allerdings

in der erwarteten Gröÿenordnung. Die Abkipprichtung ist nicht einheitlich, das aus-

gefahrene Fahrwerk hat einen nicht eindeutigen und wenig substantiellen Ein�uss auf

die Mindestgeschwindigkeit. Der aus Tabelle 5.6 ermittelte maximale Auftriebsbeiwert

beträgt CAmax ≈ 1,9 und ist damit geringfügig schlechter als im Vorentwurf angenom-

men.

Kurven�ug

Das Abreiÿverhalten im Kurven�ug wurde mit ca. 45 ° Schräglage nach links und rechts

erprobt, siehe Tabelle 5.7 [94]. Das Flugzeug kippt bei den Versuchen ohne Motor-

leistung immer in Kurvenrichtung ab und die Drehung kann mit der Betätigung des

Seitenruders gegen die Drehrichtung sofort gestoppt werden. Durch Nachlassen des

Höhenruders kann die Normal�uglage problemlos wieder hergestellt werden. Bei Ver-

suchen mit Motorleistung (30 kWe) wird immer der Höhenruderstopp erreicht, ohne

dass das Flugzeug abkippt. Tabelle 5.7 gibt die durch den Kurven�ug leicht erhöhte

Mindestgeschwindigkeit wieder, die Beträge sind jedoch jeweils zu gering.

Klappenstellung Kurven-/Abkipprichtung CAS [km/h] Fahrwerk

-1 re/re, li/li 95 ausgefahren

1 re/re, li/li 93 ausgefahren

L re/re, li/li 81 ausgefahren

Tab. 5.7: e-Genius Abreiÿverhalten im Kurven�ug ohne Motorleistung
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Mit der Erprobung der Flugeigenschaften konnte ein wesentlicher Punkt der Ausle-

gungskriterien aus Kapitel 4.1.2, nämlich gute und sichere Flugeigenschaften, nachge-

wiesen werden.

5.3.3 Fluglärm und Flugkomfort

Als Vorteil des batterieelektrischen Antriebs wird neben der Energiee�zienz vor allem

die Lärmreduktion angesehen. Erste Untersuchungen zu diesem Thema wurden mit

dem e-Genius durchgeführt. Landean�ug und Landung sind dabei immer sehr leise, da

durch die gute Gleitleistung grundsätzlich mit stehendem Antrieb gelandet wird und

die Lärmemission durch die Strömung in diesem Geschwindigkeitsbereich unerheblich

ist.

Lärm beim Start

Im Startlauf eines kleinen, batterieelektrisch angetriebenen Propeller�ugzeugs ist der

Propeller die einzig wahrnehmbare Lärmquelle. Eine Messung zur Bestimmung des

Propellerlärms beim Flugzeugstart wurde mit dem e-Genius durchgeführt. Die Lärm-

aufnahme wurde in 5m Höhe und 75m vom Flugzeug entfernt durchgeführt. Dabei

wurde ein maximaler Wert von 59,5 dbA gemessen. Laut Lärmschutzverordnung [158]

ist für ein Flugzeug mit 900 kg ein Grenzwert von 62 dbA für den erhöhten Schall-

schutz erlaubt, wenn nach Kapitel 10 des ICAO-Annex 16 gemessen wird. Bei diesem

wird die Lärmemission beim Steig�ug mit Volllast und in 2,5 km Entfernung vom Start-

punkt gemessen, was beim e-Genius einer Flughöhe von ca. 300m entspricht. Um einen

ersten einfachen Vergleich dieser beiden Werte zu erhalten, kann der Messwert über

eine Faustformel auf die Entfernung von 300m skalierten werden (Verminderung des

Schalldruckpegels um 5db bei Verdopplung des Abstandes, L2 = L1 − 20 lg r1
r2

[10]).

Damit erreicht der e-Genius gerade einmal 49,5 dbA in 300m Entfernung, was häu�g

bedeutet, dass der Propellerlärm, in Abhängigkeit des Frequenzspektrums, im Hinter-

grundrauschen untergeht. Um auf kürzerem Messabstand noch eine deutlich Reduktion
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zu erreichen kann die Blattzahl des Propellers erhöht und die Rotationsgeschwindigkeit

reduziert werden. Messungen von Korkan [64] an einer Cessna 172 haben aufgrund

der geringeren Blattspitzengeschwindigkeit für einen Dreiblattpropeller eine Redukti-

on von ca. 2,5 db und für den Vierblattpropeller von ca. 3,8 db verglichen mit dem

Zweiblattpropeller ergeben.

Flugkomfort

Die Erprobungs�üge mit dem e-Genius zeigen einen sehr ruhigen Propellerlauf bei

bestimmten Kombinationen aus Leistung und Fluggeschwindigkeit. Es wurden gezielt

Versuchs�üge zur Propellereinstellung durchgeführt, bei denen in zwei Klappenstellun-

gen (WK 1 und WK -1) untersucht wurde, welche Einstellungen besonders geringe Vi-

brationen und Kabinenlärm zur Folge haben. Die Leistung kann mit einer Genauigkeit

von ±500W, die Rotationsgeschwindigkeit mit ±30 1/min angegeben werden. Die Leis-

tungseinstellungen, elektrische Daten und Flugdaten wurden mittels EMS geloggt, das

Vibrations-/Lärmniveau wurde durch die Flugbesatzung subjektiv bewertet. Für jedes

Setting wurde eine Vibrationsklasse (++,+,−) notiert. (−)-Vibrationen sind dabei für

einen normalen Flug nicht akzeptabel, (+) ist mäÿig komfortabel, (++) kommt der Idee

vom lautlosen Fliegen schon sehr nahe. Die Flugtests wurden mit verschiedenen Pro-

pellerdrehgeschwindigkeiten im (quasi) horizontalen Geradeaus�ug durchgeführt und

ein Messpunkt jeweils so lange beibehalten, bis die Fluggeschwindigkeit stationär war.

Jede Testserie wurde mit 10 kW gestartet, wobei diese Leistungseinstellung noch nicht

ganz ausreicht um die Flughöhe zu halten. Die erste Serie bei WK 1 Klappenstellung

wurde von 1000 upm bis 1900 upm in 100 upm-Schritten Propellergeschwindigkeit ab-

ge�ogen. Die WK -1 Klappenstellung wurde aufgrund der Erfahrungen aus der ersten

Serie auf eine kleinere Anzahl an Messpunkten beschränkt.

Im Diagramm 5.17 ist das Ergebnis dieser Messkampagne dargestellt. Die unterschied-

lichen Symbole stehen für die zwei Klappenstellungen, die Gröÿe der Symbole für das

Vibrations- und/oder Lärmniveau. Groÿe Symbole bedeuten dabei starke Vibrationen

(−), die kleinen Symbole bedeuten geringe Vibrationen (++).
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Abb. 5.17: Erprobung geeigneter Propellersettings in Bezug auf den Flugkomfort. Der

umrandete Bereich markiert die besonders komfortablen Kombinationen aus Leistung und

Propellerdrehzahl.

Folgendes lässt sich im Diagramm erkennen:

� Die Klappenstellung hat keinen nennenswerten Ein�uss auf das Vibrationsniveau.

� Im Bereich 1000 1/min ist das Vibrationsniveau zu keinem Zeitpunkt sehr gut. Die

Serie wurde wegen zu starken Vibrationen bei höherer Motorleistung abgebro-

chen. Die Drehzahl ist für den Propeller noch zu gering.

� Ab 1100 1/min ist das Vibrationsniveau auf einem sehr angenehmen Level, aller-

dings sind höhere Leistungen aufgrund der hohen Drehmomentforderung und der

damit verbundenen hohen Motorerwärmung zum Teil nicht dauerhaft möglich.
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� 1200 1/min: Dieses Setting zeigt ein niedriges Vibrationsniveau auch bei etwas hö-

heren Leistungen. Im Bereich zwischen 15 kW und 25 kW sind sowohl Vibrations-

level als auch Lärmniveau äuÿerst gering.

� Zwischen 1600 1/min und 1700 1/min wurden die Serien wegen teilweise zu starker

Vibrationen abgebrochen. Hier ist deutlich zu erkennen, dass dieser Bereich in

allen Settings unbefriedigende Ergebnisse erzielt.

� Der markierte Bereich (gestrichelte Linie) gibt den Flugbereich wieder, in dem

der Propeller sehr ruhig läuft und der Geräuschpegel im Cockpit äuÿerst gering

ist. Dieser tri�t recht gut die optimalen Ergebnisse, die aus der Auslegung der

Propellerblätter zu erwarten wären. Die Kommunikation im Cockpit kann oh-

ne Headset in normaler Gesprächslautstärke erfolgen. In diesem Bereich werden

Stecken�üge im Geschwindigkeitsbereich von 140 - 180 km/h durchgeführt.

� Bei höheren Motordrehzahlen ist das Vibrationslevel wieder gering bis sehr gering,

allerdings wird der Propeller lauter.

Insgesamt ist der Lärm- und Vibrationspegel im Vergleich zu konventionellen Flugzeu-

gen, auch bei Start und Landung, deutlich geringer, im Auslegungsbereich der gröÿten

Reichweite sogar sehr viel geringer. Einen gröÿeren Ein�uss auf den Flugkomfort hat

der Schiebewinkel im Flug. Wird der verwendete Zweiblattpropeller leicht schräg ange-

strömt, äuÿert sich dies deutlich mit zunehmenden Propellervibrationen. Ein Erhöhung

der Blattzahl kann hier zu noch besseren Ergebnissen führen [64].



Kapitel 6

Zusammenfassung und Ausblick

Im Rahmen dieser Arbeit wurde gezeigt, wie durch den Einsatz eines batterieelektri-

schen Antriebssystems und einem dafür speziell ausgelegten Flugzeugs der Energiebe-

darf für den Strecken�ug signi�kant verringern werden kann, ohne dass die Alltags-

tauglichkeit oder die Zuladung dieses Flugzeugs darunter leiden muss. In Abbildung

6.1 ist der e-Genius zum Beispiel bei einer Alpenüberquerung zu sehen, einem Flug von

Deutschland nach Italien und zurück, welche einen ambitionierten, aber typischen Ein-

satz eines Reisemotorseglers entspricht. Der e-Genius gilt im Bereich der allgemeinen

Luftfahrt als Wegbereiter für den Elektro�ug in Deutschland [1].

Es traten im Rahmen der Erprobung und der Messungen zunächst einige Mängel des

Prototyps zu Tage, die den Betrieb und die Messungen erschwerten oder einschränkten.

Hier ist auch ein wesentlicher Unterschied und ein Erkenntnisvorteil zu rein theoreti-

schen Studien zu �nden, denn viele Details, hier zum Beispiel elektromagnetische Stö-

rungen, treten erst in der Praxis auf und werden in der Theorie ungenügend oder oft gar

nicht beachtet. Alle Mängel konnten mit der Zeit behoben werden, wodurch das Flug-

zeug heute vollständig einsatzfähig ist und bis zur VNE von 270 km/h uneingeschränkt

im Rahmen der Flugerlaubnis betrieben werden darf. Besonders hervorzuheben ist da-

bei, die für einen Zweisitzer groÿe Zuladung von 175 kg, welche uneingeschränkt genutzt

werden kann und bis zu 225 kg Zuladung, wenn bei ruhigen Wetter und von Flugplätzen

mit Hartbahn ge�ogen wird.

112
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Abb. 6.1: Dass ein batterieelektrisches Flugzeug alltagstauglich einsetzbar sein kann,

konnte mit einer Alpenüberquerung gezeigt werden. Hin- und Rück�ug wurden am selben

Tag durchgeführt.

6.1 Ergebnisse

Die Einsparungen beim Energiebedarf kommen zum einen durch den e�zienten elek-

trischen Antriebsstrang, welcher es ermöglicht dass bis zu 75% der Batterieenergie

in Vortriebsarbeit umgewandelt werden, und zum anderen durch die spezielle, wider-

standsarme Kon�guration, welche durch das Antriebssystem erst ermöglicht wird. Trotz

erhöhter Ab�ugmasse, im Vergleich zur Valentin Taifun zum Beispiel 10%, sinkt der

Energiebedarf um mindestens den Faktor 5, je nach dem welche Vergleichs�ugzeuge

herangezogen und wo die Systemgrenzen gezogen werden.

Die Ergebnisse der Flugleistungsvermessungen zeigen, trotz eingeschränkter Daten-

basis, dass die theoretischen Annahmen aus dem Vorentwurf auch in der Flugpraxis
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zutre�end sind und eine sehr gute Übereinstimmung mit diesen Annahmen vorliegt.

Die tatsächlich erreichbaren Werte liegen, selbst bei der Reichweite, auf einem für die-

se Flugzeugklasse üblichen Niveau. In den Bereichen Sicht, Bedienbarkeit und Cock-

pitkomfort ist das Flugzeug dabei kon�gurations- und systembedingt den klassischen

Reisemotorseglern überlegen.

6.2 Ausblick

Der e-Genius ist, wie in Kapitel 4 beschrieben, vor allem in Hinblick auf die Durch-

führbarkeit entstanden. Daher lässt auch dieser Entwurf noch einigen Raum für Op-

timierungen, zum Beispiel an der Aerodynamik, der Flugzeugstrukturmasse und an

der Systemtechnik zu. Eine weitere Reduktion des Antriebsbedarfs oder eine Erhö-

hung der besten Reisegeschwindigkeit wären dadurch möglich. Allein der Austausch

der verwendeten Akkuzellen gegen Zellen der neusten Generation lieÿe eine Reichwei-

tenerhöhung von 10-15% erwarten. Für einige Auswertungen wäre es zudem sinnvoll

weitere Mess�üge durchzuführen, um eine breitere Datenbasis zu erhalten und den Ge-

schwindigkeitsbereich zu erweitern.

Für elektrische Klein�ugzeuge wurde der Nachweis erbracht, dass sie den konventio-

nellen im Bereich Flugleistungen und Handling grundsätzlich ebenbürtig sein können

und beim Energiebedarf, bei entsprechender Auslegung, deutlich überlegen sind. Erste

Anwendungen sind bereits kurz vor dem Serienstart, zum Beispiel Flugzeuge mit Wech-

selakkusystem für die Basisausbildung an Flugschulen, die auch aus Kostenaspekten

Vorteile aufweisen können. Als nächster Schritt wäre nun die Ausweitung der Technik

auf schnellere und vor allem gröÿere Anwendungen nötig. Hier steht neben dem Flug-

zeug selber, auch das Thema Energiesystemtechnik im Mittelpunkt, da mit aktueller

und mit kurzfristig absehbarer Batterietechnologie der gesteigerte Energiebedarf noch

nicht gedeckt werden kann. Wassersto�speicher mit Brennsto�zellen, Motor-Generator-

Systeme und deren Hybridvariatanten mit Akkus bieten hierbei die Chance, bei zwar
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verringerter Gesamte�zienz, einen tankbaren, hochenergetischen Kraftsto� mit einem

hoche�zienten Flugzeug und dessen Antriebsstrang zu kombinieren. Mit dem e-Genius

steht dabei eine elektrisch betriebene und mittlerweile umfangreich erprobte Testplatt-

form zur Verfügung, die auch für die Erforschung hybrider Energiesysteme bestens

geeignet ist. Es ist noch nicht absehbar, bis zu welcher Flugzeuggröÿe ein Einsatz von

elektrischen Antrieben sinnvoll ist, wobei dies immer auch vom Optimierungskriterium,

z. B. Energiebedarf, CO2-Reduktion, Kosten, Transportzeit, Lärm, etc., abhängt [97].

Im Rahmen dieser Arbeit wurde gezeigt, wie durch eine Kon�gurationsänderung eine

deutliche Widerstandsreduktion bei einmotorigen Flugzeugen zu erreichen ist. Da ein

groÿer Anteil dieser Reduktion aus den verbessterten aerodynamischen Bedingungen

des Rumpfes resultiert, ist dieser Vorteil bei mehrmotorigen Flugzeugen, bei denen der

Rumpf nicht im Propellerein�uss liegt, nicht gegeben. Zwei Bausteine, auch bei mehr-

motorigen Flugzeugen kon�gurative Vorteile durch elektrische Antriebe zu erhalten

wird in der Technik der verteilten Antrieben [114], [134], [133], [136] und in Randwir-

belpropeller [82], [93] gesehen, durch die eine Widerstandsverringerung erreicht werden

soll. Eine Studie am IFB zu einem hybridelektrischen 19-Sitzer kommt zu dem Ergeb-

nis, dass bereits ohne diese E�ekte eine signi�kante Reduzierung der DOC vor allem

durch die Treibsto�ersparnis erreichbar ist [85].

Der Einzug der elektrischen Antriebe bringt auch auf anderen Gebieten ganz neue Im-

pulse mit sich. Weil die knapp bemessene mitführbare Energie bei batterieelektrischen

Flugzeugen häu�g das zentrale Thema ist, rücken zum Beispiel Methoden der energie-

optimierten Flugführung in den Fokus. So wird zum Beispiel daran geforscht, wie wäh-

rend des Fluges verfügbare Wetterdaten so genutzt werden können, dass der atmosphä-

rische Ein�uss genutzt werden kann und damit der Energieverbrauch der Flugmission

für ein elektrisches Flugzeug weiter sinkt [71],[16]. Oder wie diese Flugführung mög-

lichst einfach mathematisch modelliert werden und mit einem automatisiertem Flug

noch verbessert werden kann [20], [153]. Der Ausgangspunkt für diese Forschungsar-

beiten war zwar das elektrische Fliegen, aber schlieÿlich spielt es zum Schluss keine
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Rolle mehr, ob konventionell oder elektrisch ge�ogen wird, die Technik zum Energie

sparen kann allen Anwendungen zugute kommen.

Neben der möglichen Energiereduktion bietet der elektrische Antrieb, wie in Kapitel

5.3.3 kurz beschrieben, auch die Möglichkeit zur Lärmreduktion des Antriebsstrangs

[125], [112]. Die Motorgeräusche fallen, im Verhältnis zum Propllerlärm, praktisch weg.

Des weiteren kann durch groÿe, ggf. auch viele, langsam drehende Propeller auch diese

Lärmquelle weiter reduziert werden.
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