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Übersicht

Im Rahmen dieser Masterarbeit werden zwei unbemannte Flugzeugkonfigurationen für die im DLR-

Projekt ALAADy (Automated Low Altitude Air Delivery) vorgesehene Transportaufgabe von der

Nutzlast von einer Tonne ausgewählt und entworfen. Dafür werden in Kapitel 2 zunächst eineVielzahl

von Konfigurationen betrachtet und qualitativ im Hinblick auf die in ALAADy formulierten Anfor-

derungen bewertet. Dabei werden die konventionelle Drachenkonfiguration, ein Entenflugzeug, ein

Doppelleitwerksträger, ein Doppeldecker sowie ein Boxwing für genauere Untersuchungen ausge-

wählt. Kapitel 3 fasst die wichtigsten theoretischen Hintergründe zusammen, die für das Verständnis

dieser Masterarbeit sowie der ausgewählten Konfigurationen hilfreich sind. In Kapitel 4 werden die

gewählten Konfigurationen im Rahmen von Flugleistungsbetrachtungen verglichen. Dabei werden

diese für verschiedene Werte der Spannweite derart ausgelegt, dass die ALAADy-Anforderungen an

die maximalen Start- und Landestrecken sowie die minimale Reichweite eingehalten werden. Zu-

sätzlich wird ein Konzept untersucht, bei dem der Maximalauftrieb durch die Integration zusätzlicher

elektrischer Triebwerke vergrößert wird. Auf Basis der Ergebnisse werden die elektrischen Versio-

nen des Doppelleitwerksträgers sowie des Boxwings für die nachfolgenden Analysen ausgewählt. In

Kapitel 5 werden die Geometrien dieser beiden Konfigurationen im Hinblick auf die statische Stabi-

lität und Steuerbarkeit modifiziert sowie die resultierenden Änderungen der Flugleistungen ermittelt.

Darüber hinaus werden Untersuchungen zur dynamischen Stabilität in der Reiseflugkonfiguration

angestellt. Abschließend werden im Rahmen von Kapitel 6 ein Regler für die Längsbewegung imple-

mentiert sowie Reiseflug und Startvorgang für den Doppelleitwerksträger simuliert.

Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34
I





Inhaltsverzeichnis

Abbildungsverzeichnis VI

Tabellenverzeichnis VIII

Formelverzeichnis IX

1. Einleitung 1

1.1. Aktuelle Projekte zum Thema unbemannter Lufttransportsysteme . . . . . . . . . . 3

1.1.1. DHL Paketkopter . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3

1.1.2. Amazon Prime Air . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3

1.1.3. Google Project Wing . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 4

1.1.4. NASA UTM . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 4

1.1.5. Kaman K-Max Unmanned Helicopter . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 4

1.2. Das Projekt ALAADy . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 4

1.3. Eingliederung der ALAADy-Flugzeugkonfiguration in den Stand der Technik . . . . 6

1.4. Ziele dieser Arbeit und Vorgehen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 6

2. Vorbetrachtung möglicher Flugzeugkonfigurationen 8

2.1. Konventionelle Drachenkonfiguration . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9

2.2. Entenflugzeug . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 10

2.3. Dreiflächenflugzeug . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 11

2.4. Doppelleitwerksträger . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 11

2.5. Doppelrumpfflugzeug . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 13

2.6. Nurflügler . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 14

2.7. Doppeldecker . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 15

2.8. Boxwing . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16

2.9. Ringflügler . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17

2.10. Kipprotor-Wandelflugzeug . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17

2.11. Rotorflugzeuge . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 18

2.12. Luftschiff . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 19

3. Theoretische Grundlagen 20

3.1. Flugmechanische Grundgleichungen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 20

3.2. Grundlagen nicht planarer Flügelkonfigurationen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 21

4. Flugleistungsbetrachtungen 25

4.1. Flugzeugvorentwurf . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 25

4.1.1. Definition der Geometrie . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 27

Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34
III



Inhaltsverzeichnis

4.1.2. Strategie des Vorentwurfs . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 33

4.1.3. Betrachtung der Landestrecke . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 35

4.1.4. Massenabschätzung und Modellierung der Aerodynamik . . . . . . . . . . . 36

4.1.5. Betrachtung des Reiseflugs . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 50

4.1.6. Betrachtung der Startstrecke . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 51

4.1.7. Ergebnisse . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 54

4.2. Integration elektrischer Triebwerke . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 64

4.2.1. Konzept zur Auftriebserhöhung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 65

4.2.2. Berücksichtigung der elektrischen Triebwerke im Entwurf . . . . . . . . . . 65

4.2.3. Leistungsdimensionierung für die elektrischen Triebwerke . . . . . . . . . . 67

4.2.4. Anpassung von Massen, Widerständen und Startstrecke . . . . . . . . . . . . 69

4.2.5. Ergebnisse . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 71

4.3. Auswahl zweier Konfigurationen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 78

5. Flugeigenschaftsbetrachtungen 80

5.1. Stabilitätsbetrachtungen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 80

5.1.1. Strategie der Geometriemodifikation . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 81

5.1.2. Schwerpunktberechnung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 82

5.1.3. Zulässiger Schwerpunktbereich . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 84

5.1.4. Abschätzung flugmechanischer Derivativa . . . . . . . . . . . . . . . . . . 86

5.1.5. Anpassung der Geometrie . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 96

5.1.6. Resultierende Geometrieänderungen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 99

5.1.7. Resultierende Schwerpunkte . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 101

5.2. Berechnung der Trägheitsmomente . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 102

5.3. Ermittlung flugmechanischer Derivativa mit VLM . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 103

5.4. Betrachtung der Eigenbewegungsformen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 106

6. Flugsimulation 109

6.1. Höhen- und Geschwindigkeitsregelung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 109

6.2. Simulation des Startvorgangs . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 114

7. Zusammenfassung 116

8. Ausblick 118

Literatur 120

Anhang A. Weitere Abschätzungsformeln 123

A.1. Abschätzung des Reibungsbeiwertes . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 123

A.2. Zulässiger Schwerpunktbereich des Boxwings . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 124

A.3. Widerstandsanstieg . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 125

A.4. Nickmoment durch Klappenausschlag . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 125

A.5. Querrudergiermomentenbeiwert . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 126

A.6. Eigenbewegungsformen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 126

A.6.1. Längsbewegung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 126

A.6.2. Seitenbewegung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 127

IV
Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34



Inhaltsverzeichnis

Anhang B. Diagramme und Tabellen 129

B.1. Diagramme . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 129

B.2. Tabellen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 132

Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34
V



Abbildungsverzeichnis

2.1. Skizze einer konventionellen Drachenkonfiguration . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9

2.2. Skizze eines Entenflugzeuges . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 10

2.3. Skizze eines Dreiflächenflugzeuges . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 11

2.4. Skizze eines Doppelleitwerksträgers . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 12

2.5. Skizze eines Doppelrumpfflugzeuges . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 13

2.6. Skizze einer Nurflüglerkonfiguration . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 14

2.7. Skizze eines Doppeldeckers . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 15

2.8. Skizze eines Boxwings . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16

2.9. Skizze eines Ringflüglers . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17

2.10. Skizze eines Kipprotor-Wandelflugzeuges . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 18

2.11. Skizze eines Luftschiffs . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 19

3.1. Auftriebsverteilungen für einen einzelnen und einen Doppelflügel . . . . . . . . . . . . 22

3.2. Flügeleffizienzen verschiedener nicht planarer Flügelsysteme . . . . . . . . . . . . . . 23

3.3. Auftriebsverteilung für einen Boxwing . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 23

4.1. ALAADy-Prozessverlauf . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 26

4.2. Abmessungen des Boxwings . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 32

4.3. Konzeptskizze der Vorentwurfsstrategie . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 34

4.4. Iterative Abschätzung der Massen und Widerstände . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 37

4.5. Grundlegende Parameter der resultierenden Flugzeugkonfigurationen . . . . . . . . . . 56

4.6. Aerodynamische Parameter der resultierenden Flugzeugkonfigurationen . . . . . . . . . 58

4.7. Widerstands- und Massenanteile des konventionellen Flugzeugs . . . . . . . . . . . . . 61

4.8. Widerstands- und Massenanteile des Entenflugzeugs . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 62

4.9. Widerstands- und Massenanteile des Doppelleitwerksträgers . . . . . . . . . . . . . . . 62

4.10. Widerstands- und Massenanteile des Doppeldeckers . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 63

4.11. Widerstands- und Massenanteile des Boxwings . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 63

4.12. Skizze des Entwurfsprozesses mit elektrischen Triebwerken . . . . . . . . . . . . . . . 66

4.13. Kräfte am Flugzeug im Landeanflug . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 67

4.14. Grundlegende Parameter der elektrischen Flugzeugkonfigurationen . . . . . . . . . . . 72

4.15. Aerodynamische Parameter der elektrischen Flugzeugkonfigurationen . . . . . . . . . . 73

4.16. Widerstands- und Massenanteile des elektrischen konventionellen Flugzeugs . . . . . . 76

4.17. Widerstands- und Massenanteile des elektrischen Entenflugzeugs . . . . . . . . . . . . 76

4.18. Widerstands- und Massenanteile des elektrischen Doppelleitwerksträgers . . . . . . . . 76

4.19. Widerstands- und Massenanteile des elektrischen Doppeldeckers . . . . . . . . . . . . . 77

4.20. Widerstands- und Massenanteile des elektrischen Boxwings . . . . . . . . . . . . . . . 77

4.21. Modelle der ausgewählten Konfigurationen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 78

VI
Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34



Abbildungsverzeichnis

5.1. ALAADy-Prozessverlauf, Flugeigenschaftsbetrachtungen . . . . . . . . . . . . . . . . 80

5.2. Konzeptskizze der Geometrieänderungsstrategie . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 82

5.3. Unterbringung der Fracht und des Notlandesystems im Rumpf . . . . . . . . . . . . . . 83

5.4. Momentenbilanz der Längsbewegung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 84

5.5. Resultierende Geometrieänderungen des Doppelleitwerksträgers . . . . . . . . . . . . . 100

5.6. Schwerpunkte des Doppelleitwerksträgers . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 101

5.7. Schwerpunkte des Boxwings . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 102

5.8. VLM-Modelle der Flugezugkonfigurationen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 103

5.9. Polstellen der Eigenbewegungen des Doppelleitwerksträgers . . . . . . . . . . . . . . . 107

5.10. Polstellen der Eigenbewegungen des Boxwings . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 108

6.1. ALAADy-Prozessverlauf, Flugreglerimplementierung . . . . . . . . . . . . . . . . . . 109

6.2. Skizze des geschlossenen Regelkreises für die Längsbewegung . . . . . . . . . . . . . 110

6.3. Skizze des Gesamtenergiereglers . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 111

6.4. Flugverlauf des geregelten Doppelleitwerksträgers bei voller Beladung . . . . . . . . . 112

6.5. Flugverlauf des geregelten Doppelleitwerksträgers ohne Beladung . . . . . . . . . . . . 113

6.6. Startvorgang des Doppelleitwerksträgers bei voller Beladung . . . . . . . . . . . . . . . 114

B.1. Flügelauftriebswirksamkeitsfaktor für Einfachspaltklappen . . . . . . . . . . . . . . . . 129

B.2. Zusatzwiderstandsbeiwert durch Einfachspaltklappen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 129

B.3. Anströmung des Seitenleitwerks . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 130

B.4. Schieberollbeiwerte für verschiedene Flügelpositionen . . . . . . . . . . . . . . . . . . 130

B.5. Rumpfformfaktor . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 130

B.6. Zusammensetzung des ausgewählten Doppelleitwerksträgers . . . . . . . . . . . . . . . 131

B.7. Zusammensetzung des ausgewählten Boxwings . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 131

Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34
VII



Tabellenverzeichnis

4.1. Wichtige Flugleistungsparameter der ausgewählten Flugzeugkonfigurationen . . . . . . 79

5.1. Resultierende Geometrieänderungen des Doppelleitwerksträgers . . . . . . . . . . . . . 99

5.2. Resultierende Änderungen der Flugleistungen des Doppelleitwerksträgers . . . . . . . . 100

5.3. Flugmechanische Derivativa bei voller Beladung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 105

5.4. Flugmechanische Derivativa der leeren Flugzeuge . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 106

B.1. Komponentenschwerpunkte des Doppelleitwerksträgers . . . . . . . . . . . . . . . . . . 132

B.2. Komponentenschwerpunkte des Boxwings . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 133

B.3. Trägheitsmomente der leeren Flugzeugkonfigurationen . . . . . . . . . . . . . . . . . . 133

B.4. Verwendete Reglerkonstanten . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 134

VIII
Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34



Formelverzeichnis

Abkürzungen

ALAADy Automated LowAltitude Air Delivery

AVL Athena Vortex Lattice

DC Drag Counts (1 DC =̂ ∆CW = 10−4)

DEP Distributed Electric Propulsion

DLR Deutsches Zentrum für Luft- und Raumfahrt

HALE High Altitude Long Endurance

LEAPTech Leading Edge Asynchronous Propellers Technology

MALE MediumAltitude Long Endurance

NACA National Advisory Committee for Aeronautics

NASA National Aeronautics and Space Administration

UAS Unmanned Aircraft System

UAV Unmanned Aircraft Vehicle

UTM UAS Traffic Management

VLM Vortex Lattice-Method

Lateinische Symbole

a Schallgeschwindigkeit (m/s)
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lRumpf ,str Rumpfstrukturlänge (m)

lF−R Schnittkurvenlänge von Flügelwurzel und Rumpf (m)

lµ Flügelbezugstiefe (m)

m Masse (kg)

M Aerodynamisches Nickmoment (Nm)

~M Momentenvektor (Nm)

~MA Aerodynamische Momente (Nm)

~MF Schubbedingte Momente (Nm)

M Transformationsmatrix (–)

mA Maximale Abflugmasse (kg)

mAktuatoren Masse aller Aktuatoren (kg)

mAusrüstung Masse der Ausrüstung (kg)

mBatterien Masse aller Batterien (kg)

mElektromotor Masse eines Elektromotors (kg)

mElektronik Masse der Elektronik (kg)

mFrachtsystem Masse des Frachtsystems (kg)

mInstrumente Masse der Messinstrumente (kg)

mKabel Kabelmasse (kg)

mK Kraftstoffmasse (kg)

mK ,Res Reservekraftstoffmasse (kg)

mN Nutzmasse (kg)

mNotlandesystem Masse des Notlandesystems (kg)

mStruktur Strukturmasse (kg)

mTanks Masse der Treibstofftanks (kg)

Ma Machzahl (–)

N Aerodynamisches Giermoment/Anzahl (Nm | –)

NBatterien Anzahl der Batterien (–)

NFahrwerke Anzahl der Fahrwerke (–)

NSteuerflächen Anzahl aller Steuerflächen (–)

NTanks Anzahl der Treibstofftanks (–)

nL Maximales Lastvielfaches während der Landung (–)

nÜ Lastvielfaches im Übergangsbogen (–)

nV Exponent der Schub-Geschwindigkeit-Abhängigkeit (–)

nz Maximales Lastvielfaches (–)

p Position (m)

P Leistung (W)

q Staudruck (Pa)

Q Querkraft (N)

r Radius/x-Abstand zum Schwerpunkt (m)

r∗
H x-Abstand zwischen Flügel- und Leitwerksneutralpunkt (m)

R Reichweite (km)

Re Reynoldszahl (–)

RL Landestrecke (m)

RS Startstrecke (m)

s Halbspannweite/Weite (m)
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S Flügelfläche (m2)

SFlügel Nettoflügelfläche (m2)

SFrachtraum Grundfläche des Frachtraums (m2)

t Dauer (s)

vi,Prop Induzierte Propellergeschwindigkeit (m/s)

V Volumen/Fluggeschwindigkeit (m3 | m/s)

V ∗ Volumen des rotationssymmetrischen Körpers (m3)

V2 Fluggeschwindigkeit beim Abheben (m/s)

VD Maximal zulässige Geschwindigkeit (Design Diving Speed) (m/s)

VK Bahngeschwindigkeit (m/s)

VS Überziehgeschwindigkeit (m/s)

VTD Touch-Down-Geschwindigkeit (m/s)

W Widerstandskraft/Arbeit (J | kWh | N)
x, y, z Kartesische Koordinaten (m)

Griechische Symbole

α Anstellwinkel ( ◦)

αδ Flügelauftriebswirksamkeitsfaktor (–)

β Schiebewinkel ( ◦)

δ Relative Profildicke (–)

δK Klappenausschlag ( ◦)

∂α/∂δK Anstellwinkeländerung durch Klappenausschlag (–)

∂α/∂η Anstellwinkeländerung durch Höhenruderausschlag (–)

∂α/∂ξ Anstellwinkeländerung durch Querruderausschlag (–)

∂αH/∂η Anstellwinkeländerung am HLW durch Höhenruderausschlag (–)

∂αW /∂α Abwind am HLW durch Anstellwinkel (–)

∂βW /∂β Schiebewind am SLW durch Schiebewinkel (–)

∂βS/∂β Schiebewinkeländerung am SLW durch Schiebewinkel (–)

∂βS/∂ζ Schiebewinkeländerung am SLW durch Seitenruderausschlag (–)

ε Einstellwinkel ( ◦)

ζ Seitenruderausschlag ( ◦)

γ Gleitwinkel ( ◦)

η Wirkungsgrad (–)

η0 Wirkungsgrad durch viskose und Rotationseffekte (–)

ϑ V-Stellung ( ◦)

κS Streckungsvergrößerungsfaktor für das Seitenleitwerk (–)

λ Zuspitzung (–)

Λ Streckung (–)

Λr Streckung beim Rollen (–)

µ Reibungsbeiwert/normierte Masse (–)

ξ Querruderausschlag ( ◦)

ρ Luftdichte (kg/m3)

ρK Treibstoffdichte (kg/m3)
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σ Faktor für gegenseitig induzierten Widerstand (–)

ϕ Pfeilung ( ◦)

ω, ω0 Gedämpfte-/ungedämpfte Eigenkreisfrequenz ( ◦/s)

Ω Drehgeschwindigkeit ( ◦/s)

Parameter für Abschätzungsformeln

Kd Einflussfaktor für die Bauweise der Tür

ke,F Korrekturfaktor für Flügeleffizienz, Rumpfeinfluss

ke,D0 Korrekturfaktor für Flügeleffizienz, Nullwiderstandseinfluss

ke,M Korrekturfaktor für Flügeleffizienz, Kompressibilitätseinfluss

ke,ϑ Korrekturfaktor für Flügeleffizienz, Einfluss der V-Stellung

kh/b Korrekturfaktor für Boxwing-Abwind, Einfluss des vertikalen Abstands

Kft Einflussfaktor für den Flügel-Triebwerk-Interferenzwiderstand

KLg Einflussfaktor für die Installationsweise des Fahrwerks

Kmp Einflussfaktor für die Bauweise des Heckfahrwerks

Knp Einflussfaktor für die Bauweise des Bugfahrwerks

Kr Einflussfaktor für Kolbenmotoren

Krlw Einflussfaktor für den Rumpf-Leitwerk-Interferenzwiderstand

Kt Leistungs-Gewichts-Verhältnis des Triebwerks

Ktp Einflussfaktor für Turboproptriebwerke

Kv Einflussfaktor für die Bauweise des Leitwerks

kWL Korrekturfaktor für die V-Stellung oder Winglets

Kws Einflussfaktor für die Rumpfverstärkung aufgrund Flügelintegration

KWr Einflussfaktor für den Widerstand aufgrund Bodeneffekten

NC Anzahl der Crewmitglieder

Nmss Anzahl der Dämpfungssäulen am Heckfahrwerk

Nmw Anzahl der Räder am Heckfahrwerk

Nnw Anzahl der Räder am Bugfahrwerk

Vi Gesamtvolumen der integralen Tanks

Vp Gesamtvolumen der äußeren versiegelten Tanks

Vt Gesamtvolumen aller Treibstofftanks

kλ Korrekturfaktor für Boxwing-Abwind, Einfluss der Zuspitzung

kΛ Korrekturfaktor für Boxwing-Abwind, Einfluss der Streckung

Θ Formkorrekturfaktor

Indizes

a Aerodynamisches Koordinatensystem

Arme Leitwerksarme

box Boxwing

bi Doppeldecker
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C Canard

eff Effektiv

el Wert bezogen auf elektrische Triebwerke

f Flugzeugfestes Koordinatensystem

F Flügel (Derivativberechnungen)

F − C Flügel-Canard-Interferenz

F − V F Flügel-Vertikalflügel-Interferenz

F − R Flügel-Rumpf-Interferenz

F − Twk Flügel-Triebwerk-Interferenz

Fahrwerk Wert für das Fahrwerk

Flügel Wert für den Flügel (Flugzeugvorentwurf)

FR Flügel-Rumpf (Derivativberechnungen)

g Geodätisches Koordinatensystem

ges Gesamt

h Hinten

H Höhenleitwerk (Derivativberechnungen)

HLW Höhenleitwerk (Flugzeugvorentwurf)

HR Höhenruder

Int Interferenz

inst Installiert

iso Isoliert

k Bahnachsenkoordinatensystem

K Klappen

L Wert während des Landevorgangs

LW Leitwerk

max Maximaler Wert

min Minimaler Wert

Prop Propeller

QR Querruder

R Wert während des Reiseflugs

R Rumpf (Derivativberechnungen)

R − LW Rumpf-Leitwerk-Interferenz

ref Referenz

Reifen Wert für den Reifen

Rumpf Wert für den Rumpf (Flugzeugvorentwurf)

s Schwerpunktskoordinate

S Wert während des Startvorgangs

S Seitenleitwerk (Derivativberechnungen)

SLW Seitenleitwerk (Flugzeugvorentwurf)

SR Seitenruder

theo Theoretisch

Twk Triebwerk

v Vorne

V F Vertikalflügel

V K Vorderkante
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1. Einleitung

Die aktuellen Entwicklungen in der Luftfahrt sind geprägt durch einen starken Anstieg des Einsatzes

von unbemannten Flugsystemen, sogenannten UAS (Unmanned Aircraft System). Dabei beinhaltet

ein UAS das unbemannte Fluggerät, auch als UAV (Unmanned Aircraft Vehicle) bezeichnet, die Bo-

denstation und möglicherweise ein Satellitenkommunikationssystem. Während die Produktion und

Weiterentwicklung von UAS anfänglich vor allem im Rahmen militärischer Projekte gefördert wur-

de, hat die zivile Nutzung unbemannter Flugsysteme in den letzten Jahren immer stärker an Bedeu-

tung gewonnen. Dieser Trend wurde insbesondere durch die rasante Zunahme des Marktes für den

Freizeitbereich begünstigt. Der wachsende technologische Fortschritt gepaart mit den sinkenden An-

schaffungskosten führte dazu, dass die Zahl registrierter UAS in den Vereinigten Staaten Anfang des

Jahres 2016 erstmals die der registrierten bemannten Flugsysteme übertroffen hat [6]. Die FAA (Fe-

deral Aviation Administration) geht zudem davon aus, dass sich die Zahl der unbemannten Flugsys-

teme bis 2020 mehr als verdoppeln wird [10].

Die Nutzung kleiner UAV für den kommerziellen Gebrauch ist derzeit noch stark eingeschränkt und

wird seitens der FAA lediglich durchAusnahmeregelungen gewährt [5].Allerdings wird der kommer-

zielle Einsatz von unbemannten Fluggeräten in den USA mit einem Gewicht unter 25 kg seit Ende

August 2016 durch die FAARichtlinien Part 107 zugelassen und geregelt [11]. Es ist zu erwarten, dass

auch Regularien für größere UAV folgen. Darüber hinaus werden auch die europäischen und deut-

schen Behörden mit Richtlinien zur Integration unbemannter Fluggeräte in den Luftraum reagieren.

Abhängig von Zulassungs-, Sicherheits- und Betriebsrichtlinien kann sich der breite kommerzielle

Gebrauch von UAS als sehr ökonomisch erweisen, wodurch der kommerzielle Einsatz unbemannter

Fluggeräte an Bedeutung gewinnt und weitere Entwicklungen auf diesem Markt erwarten lässt.

Unbemannte Fluggeräte werden heutzutage sehr vielseitig im militärischen sowie im zivilen Bereich

eingesetzt. Dies umfasst insbesondere Missionen, die aufgrund der Flugumstände nicht für bemannte

Flugzeuge geeignet sind. Zu den wichtigsten Einsätzen zählen:

� gefährliche Missionen: Hierzu sind neben den offensichtlichen militärischen Einsätzen auch

Löscheinsätze bei Waldbränden [2] oder die Erkundung schwer zugänglicher Orte wie bei-

spielsweise des Inneren von Vulkanen zu nennen.

� gesundheitsschädliche Missionen: Diese umfassenAufgaben wie von der Erkundung von nu-

klear verseuchten Gebieten bis hin zur autonomenUnkraut- und Schädlingsbekämpfungmittels

Pestiziden [2].
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1. Einleitung

� lange und eintönige Missionen: Sehr lange Einsätze können sehr belastend für die Flugbesat-

zung sein. Dies geht zwangsweise mit einem Effizienzverlust des Einsatzes infolge der Kon-

zentrationsabnahme der Crew einher. Der Gebrauch von unbemannten Flugsystemen schafft

hierAbhilfe und gewährt eine hohe Effizienz während des gesamten Einsatzes unabhängig von

der Missionsdauer [2].

� Flugversuche und Entwicklungsaufgaben: Aufgrund der Fehlereinflüsse von numerischen

Simulationen undWindkanalversuchen kommt man während der Entwicklung neuer Flugzeug-

konfigurationen nicht ohne Flugversuche aus. Die Durchführung von Flugversuchen mittels

deutlich kleineren skalierten unbemannten Flugzeugen ist erheblich günstiger als der Versuch

mit einem Prototypen [2]. Dadurch, dass hierbei keine Menschen gefährdet werden, können die

Versuche obendrein in einem frühen Entwicklungsstadium durchgeführt werden, wodurch sich

sofort wichtige Erkenntnisse über die aerodynamischen und flugmechanischen Eigenschaften

gewinnen lassen und der Entwicklungsprozess verkürzt wird.

Neben diesen Einsatzbereichen bieten UAV allerdings auch einige weitere Vorteile gegenüber be-

mannten Fluggeräten, die sie auch für die Anwendungen, bei denen üblicherweise bemannte Luft-

fahrzeuge genutzt werden, attraktiv erscheinen lassen. Diese Vorzüge betreffen vor allem:

� den Umwelt- und Lärmschutz: DieseAspekte spielen in der heutigen Zeit eine immer größere

Rolle. Da das relativ große Cockpit, der Pilot sowie die meisten Instrumente bei unbemannten

Flugzeugen ausgelassen werden können, fallen diese in der Regel deutlich kleiner und damit

leichter aus als bemannte Fluggeräte. Die benötigte Leistung sinkt damit deutlich, was in einer

Reduktion der Schadstoff- sowie der Lärmemission resultiert [2].

� Kostenreduktionen: Neben dem geringeren Treibstoffverbrauch wäre die geringere Größe des

Fluggerätes auch hinsichtlich der Wartung und Unterbringung von Vorteil. Trotz der nötigen

Bodenkontrollstation können daher die Betriebskosten durch die Nutzung von UAS erheblich

reduziert werden [2].

� die sicherheitsrelevante Auslegung: Je nach Verwendungszweck und Einsatzszenario kön-

nen verschiedene Sicherheitskonzepte verfolgt werden. Das DLR hat sich für zwei getrennte

Wege entschieden, um unbemannte Konfiguration auf den Weg zu bringen. Dabei werden die

Strategien der

• HRC (High Reliability Configuration), wobei die Sicherheit anderer Luftverkehrsteil-

nehmer und der Bevölkerung am Boden durch eineAuslegung des UAV auf hohe Sicher-

heit und Zuverlässigkeit gewährleistet wird [7], sowie der

• MRC (Minimum Risk Configuration), bei der der Flugbetrieb so eingeschränkt ist, dass

im Falle eines Fehlverhaltens weder andere Verkehrsteilnehmer noch Personen zu Scha-

den kommen können, verfolgt werden. Dies lässt sich beispielsweise durch ein Umfliegen

bewohnter Gebiete und durch die Möglichkeit eines kontrollierten Flugabbruchs gewähr-

leisten [7].

Während in der bemannten Luftfahrt eine Auslegung auf eine sehr hohe Zuverlässigkeit un-

abdingbar ist, kann bei unbemannten Fluggeräten beispielsweise durch die Wahl der MRC der

Entwicklungs-, Produktions- und Wartungsaufwand deutlich reduziert werden.

2
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1.1. Aktuelle Projekte 1. Einleitung

Diese Vorteile erklären das wachsende Interesse an der kommerziellen Nutzung von unbemannten

Flugsystemen für zahlreiche zivile Zwecke. Die möglichen Kosteneinsparungen, die meist geringere

Größe der zugehörigen UAV sowie die damit einhergehende geringere Start- und Landeinfrastruk-

tur empfehlen unbemannte Flugsysteme auch insbesondere für den automatisierten Transport von

Luftfracht. Die ersten gewerblichen unbemannten Lufttransportmissionen werden derzeit für das Jahr

2019 prognostiziert [5].

1.1. Aktuelle Projekte zum Thema unbemannter

Lufttransportsysteme

Der Trend zur Nutzung unbemannter Flugsysteme für den automatisierten Luftfrachttransport bringt

allerdings auch einigeHerausforderungen bezüglich der Luftraumintegration und derKommunikation

mit dem UAV beim Flug außer Sicht sowie die Frage nach geeigneten Flugzeugkonfigurationen mit.

Einige aktuelle Projekte, die sich derzeit mit diesen Fragestellungen befassen, sollen im Folgenden

kurz vorgestellt und grob umrissen werden.

1.1.1. DHL Paketkopter

Hierbei handelt es sich um ein seit 2013 laufendes Projekt des Paketdienstes DHL und der RWTH

Aachen, im Rahmen dessen der Transport von Medikamenten zwischen schwer zugänglichen Orten

untersucht wird. Hierzu wird ein Multikopter mit einer maximalen Flugzeit von 45 Minuten einge-

setzt, der zu jeder Tageszeit und bis zur Windstärke 9 Nutzlasten von 1, 2 kg zwischen dem Hafen

Norddeich und der Insel Juist befördert. Die Sicherheit von Personen wird dadurch gewährleistet,

dass der Paketkopter in ausgewiesenen separierten Zonen startet und landet [7].

1.1.2. Amazon Prime Air

Dieses Projekt sieht ebenfalls einen Multikopter zum Transport von Waren vor. Allerdings erweitert

es die Erforschung des UAS noch um ein Luftraumintegrationskonzept, bei dem der Luftraum in ver-

schiedene höhenabhängige Zonen eingeteilt wird, die ausschließlich von UAV genutzt werden dürfen.

Der Ausstattungsgrad des unbemannten Flugsystems definiert dabei die zugehörige Zone. Innerhalb

der Zonen sollen Kollisionen durch internetbasierte Sense and Avoid-Technologien vermieden wer-

den [7].

Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34
3



1. Einleitung 1.2. Das Projekt ALAADy

1.1.3. Google Project Wing

Im Rahmen dieses Projektes wird eine Tailsitter-Konfiguration mit einer Abflugmasse von ungefähr

zehn Kilogramm und einer Spannweite von 1, 5 m genutzt, um Nutzlasten von 1, 5 kg zu transportie-

ren. Erste Tests wurden 2014 in Australien durchgeführt, bei denen die Pakete durch Seile zu ihren

Empfängern heruntergelassen wurden. Das Luftraumintegrationskonzept unterscheidet sich insofern

vom Konzept des Amazon Prime Air Projektes, als dass die Luftraumzonen gleichermaßen von be-

mannten und unbemannten Fluggeräten genutzt werden sollen. Durch die Ausrüstung aller Luftver-

kehrsteilnehmer mit Transpondern soll die Sicherheit gewährleistet werden [7].

1.1.4. NASA UTM

Das NASA UTM (UAS Traffic Management) erarbeitet zurzeit ein software-basiertes Luftrauminte-

grationskonzept. Im Rahmen von vier unterschiedlichen Stadien sollen dabei sukzessive die Reser-

vierung von Luftraumabschnitten durch UAS, der Flug außer Sicht über schwach besiedeltem Gebiet,

die Bewegungsverfolgung der UAV über das Internet und schließlich sogar der Betrieb in dicht be-

siedeltem Gebiet realisiert werden [7].

1.1.5. Kaman K-Max Unmanned Helicopter

Im Unterschied zu den vorhergehenden Projekten ist derKaman K-Max Unmanned Helicopter bereits

seit 2008 in der Praxis erprobt. Dabei wird der Hubschrauber K-1200 mit Flettner-Doppelrotor für

den Transport schwerer militärischer Güter oder Hilfsgüter abhängig von der Flughöhe von bis zu

2, 7 t eingesetzt. Der Betrieb erfolgt dabei ferngesteuert über Wegpunktnavigation, kann allerdings

alternativ auch durch einen Piloten geschehen [7].

1.2. Das Projekt ALAADy

MitAusnahme desKamanK-MaxUnmannedHelicopters handelt es sich bei den vorgestellten Projek-

ten um den Transport von Nutzlasten im Bereich von wenigen Kilogramm und geringen Reichweiten.

Im Gegensatz dazu befasst sich das ProjektALAADy (Automated Low Altitude Air Delivery) mit dem

automatischen Lufttransport von Nutzlasten mit einem Gewicht von einer Tonne. Es handelt sich da-

bei um ein DLR-eigenes Projekt mit einer Laufzeit von drei Jahren, das sich hauptsächlich mit der

Frage der Umsetzbarkeit und der Wirtschaftlichkeit eines solchen Lufttransportkonzeptes auseinan-

dersetzt und sich damit in erster Linie an industrielle Unternehmen richtet [7].

Im Rahmen des ProjektesALAADywird ein komplettes Betriebskonzept für den automatischen Luft-

transport erarbeitet. Nach einer anfänglichenMarktanalyse wird eine Luftfahrzeugkonfiguration nach

demMRC-Konzept mit besonderemAugenmerk auf Flugleistungsuntersuchungen entworfen und an-

4
Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34



1.2. Das Projekt ALAADy 1. Einleitung

schließend auf flugdynamische Eigenschaften geprüft. Dabei wird auch die Integration eines alterna-

tiven Antriebskonzeptes untersucht. In einem weiteren Schritt werden die Forderungen nach einem

kontrollierten Flugabbruch durch die Umsetzung eines passiven Notlandekonzeptes bearbeitet. Des

Weiteren beinhaltet das Projekt die Flugbahnplanung durch semantische Karten sowie die Erarbei-

tung eines Luftraumintegrationskonzeptes. Zum Projektabschluss sind umfassende Simulationen zur

Funktionstauglichkeit und zu Störfällen geplant [7].

Damit die allgemeine Konkurrenzfähigkeit des im Projekt erarbeiteten unbemannten Lufttransport-

systems gewährleistet ist und darüber hinaus eine mögliche praktische Umsetzung des Projektes nur

eine minimale Änderung der Infrastruktur der Nutzer erfordert, existieren die folgenden grundlegen-

den Anforderungen an das unbemannte Fluggerät:

� Nutzlast von 1000 kg

� Reisegeschwindigkeit von 200 km/h

� Reichweite von 600 km bei voller Beladung

� Reiseflughöhe von unter 500 ft bzw. unter 150 m

� Maximale Start- und Landebahnlänge von 400 m

� Minimale Frachtraumgröße von 3 m× 1, 3 m × 1, 3 m damit eine Beladung mithilfe von zwei

Europoolpaletten realisiert werden kann

� Minimale Größe der Frachtraumtür von 1, 3 m × 1, 2 m

� Inhärente Sicherheit durch ein passives Notlandekonzept

Dazu kommen noch die weiteren, nicht direkt quantifizierbaren Anforderungen, die den Betrieb des

unbemannten Lufttransportsystems vereinfachen und wirtschaftlich rentabler machen sollen [7]:

� Mittlere Lufttüchtigkeit

� Möglichkeit zum Start auf dem Betriebsgelände von Unternehmen

� Einfachheit zur Minimierung der Betriebskosten

� Wetterunempfindlichkeit

� Hohe Effizienz und geringer Treibstoffverbrauch

� Geringe Schadstoff- sowie Lärmemissionen, damit Mindestabstände zu besiedelten Gebieten

verringert werden können

Für die Transportaufgabe werden mehrere Flugzeugkonfigurationen berücksichtigt und im Hinblick

auf die Anforderungen des Projektes ALAADy gegenübergestellt und verglichen [7].
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1. Einleitung 1.4. Ziele und Vorgehen

1.3. Eingliederung der ALAADy-Flugzeugkonfiguration in

den Stand der Technik

Heutzutage existiert eine großeAnzahl verschiedener unbemannter Flugsysteme. Dabei werden mitt-

lerweile UAV in sehr großen Höhen mit einer Gesamtmasse von mehreren Tonnen und mit einer

Missionsdauer von mehr als einem Tag bis hin zu Nano-UAS mit einem sehr geringen Gewicht und

Abmessungen von wenigen Zentimetern und sehr kurzen Einsatzzeiten betrieben [2]. Das unbemann-

te Fluggerät, das im Rahmen des Projektes ALAADy betrieben werden soll, wird infolge der Forde-

rung nach einer großen Nutzlast voraussichtlich eine maximale Abflugmasse im Bereich rund um

2500 kg aufweisen und kann daher der Kategorie der großen UAV zugewiesen werden. Unbemannte

Fluggeräte dieser Klasse werden derzeit vorrangig für militärische Zwecke genutzt, wodurch sich die

Anforderungen deutlich von denen des ALAADy-Projektes unterscheiden.

Die ALAADy-Flugzeugkonfiguration müsste gemäß der erforderlichen Reichweite und der Abflug-

masse den Bereichen der HALE (High Altitude Long Endurance)- oder der MALE (Medium Altitude

Long Endurance)-Konfigurationen zugeordnet werden [2]. Flugzeugtypen dieser Kategorie werden

allerdings primär für Luftaufklärungszwecke eingesetzt undweisenmeist einemaximale Einsatzdauer

von mehr als 24 Stunden auf, was die Flugzeit der ALAADy-Konfiguration um ein Vielfaches über-

trifft. Darüber hinaus entspricht die Einsatzhöhe der im Rahmen vonALAADy betrachteten Konfigu-

ration nahe des Meeresniveaus eher denen von Mini-UAV. Letztlich ist die ALAADy-Konfiguration

ebenfalls durch einen relativ hohen Nutzlastfaktor sowie durch eine besondere Bedeutung der Wirt-

schaftlichkeit gekennzeichnet, wodurch sie sich signifikant von unbemannten Fluggeräten, die sich

derzeit im Betrieb befinden, unterscheidet.

Durch die Besonderheit derALAADy-Konfiguration erscheint es sinnvoll, im Rahmen der Entwurfs-

phase weitere alternative und auch unkonventionelle Konzepte von Fluggeräten in Erwägung zu zie-

hen.

1.4. Ziele dieser Arbeit und Vorgehen

Im Rahmen dieser Masterarbeit werden die Vorentwurfsphase des ALAADy-Projektes abgedeckt so-

wie flugdynamische Untersuchungen angestellt. Zunächst werden dafür zahlreiche unterschiedliche

Flugsystemtypen betrachtet, ihre flugmechanischen Besonderheiten im Hinblick auf die ALAADy-

Anforderungsliste bewertet sowie eine grobe Vorauswahl getroffen.

Die in dieser Vorauswahl zusammengestellten Konfigurationen werden anschließend mithilfe von

MATLAB modelliert und verglichen. Hierbei werden die Parameter der Konfigurationen zunächst

abgeschätzt, aerodynamische Kennwerte und Gewichtsangaben durch Näherungsformeln berechnet

und die Effizienz im Reiseflug bewertet. Anforderungen an die Start- und Landestrecken sowie die

Reichweite werden dabei als Randbedingungen vorgegeben und somit intrinsisch erfüllt. Darüber

hinaus werden die Konfigurationen ebenfalls mit einem zusätzlichen elektrischenAntrieb ausgestattet
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1.4. Ziele und Vorgehen 1. Einleitung

und der Effekt sowie die Zweckmäßigkeit eines solchen Antriebskonzeptes abgewägt. Auf Basis der

Ergebnisse werden dann zwei Konfigurationen ausgewählt, die anschließend näher betrachtet werden

sollen.

Im nächsten Schritt werden Schwerpunktkoordinaten sowie Trägheitsmomente für die beiden Konfi-

gurationen berechnet und flugmechanische Derivativa analytisch angenähert. Basierend auf Stabili-

tätskriterien und dem zulässigen Schwerpunktbereich werden dann weitere Änderungen an der Geo-

metrie vorgenommen. Die möglichenAuswirkungen, die sich durch eine solche Geometrieanpassung

auf die Flugleistungen ergeben, sollen ebenfalls abgeschätzt werden.

ImAnschluss werden die flugmechanischen Derivativa der gewonnenen Konfigurationen mittels des

Programms AVL (Athena Vortex Lattice), das auf dem Wirbelleiterverfahren basiert, erneut abge-

schätzt. Die möglichen Abweichungen von den analytischen Werten werden dabei untersucht und

begründet. Mithilfe der mit AVL gewonnenen Derivativa sowie der ermittelten Geometrien und der

Massenverteilung werden flugdynamische Stabilitäten untersucht und die Polstellen der Eigenbewe-

gungsformen in der komplexen Zahlenebene dargestellt.

ZumAbschluss wird eine Flugsimulation durchgeführt. Dafür wird zunächst ein Regelungssystem für

die Längsbewegung implementiert. Dieses Regelungssystem basiert auf einem Gesamtenergieregler,

der eine verkoppelte Höhen- und Geschwindigkeitsregelung realisiert. Für eine Flugzeugkonfigurati-

on werden der Reiseflug und der Startvorgang simuliert. Die analytisch ermittelten Ergebnisse werden

anschließend mit den Simulationsergebnissen verglichen und validiert.
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2. Vorbetrachtung möglicher

Flugzeugkonfigurationen

Damit der Aufwand der Vorentwurfsphase auf ein Minimum reduziert werden kann, soll zunächst im

Rahmen von Vorbetrachtungen eine nähere Auswahl von Konfigurationen getroffen werden, die im

Anschluss imDetail analysiert werden. Dafür werden in diesemKapitel verschiedeneTypen von Flug-

geräten, die für die geforderte Transportaufgabe prinzipiell in Frage kommen, vorgestellt und auf Ba-

sis von Bewertungskriterien verglichen. Da sich die Anforderungen des ALAADy-Projektes sowohl

von üblichen Einsatzszenarien großer unbemannter Fluggeräte als auch von denen der meisten Pas-

sagierflugzeuge unterscheiden, sollen hierbei auch unkonventionelle Konfigurationen berücksichtigt

werden. Es handelt sich bei diesen Vorüberlegungen lediglich um theoretische Betrachtungen, daher

können keine quantitativen Aussagen zur Erfüllung der ALAADy-Anforderungen gemacht werden.

Aus diesemGrund werden die folgenden qualitativen Kriterien zur Bewertung der Fluggeräte genutzt,

die mit den Anforderungen des ALAADy-Projektes im Einklang stehen:

� Hohe aerodynamische Güte im Reiseflug

� Geringes Strukturgewicht

� Gute Start- und Landeeigenschaften

� Einsatzmöglichkeiten ohne Erweiterung der Infrastruktur

� Geringe Schadstoff- und Lärmemissionen

� Hohe Stabilität und geringe Böenempfindlichkeit

� Einfache Gestaltung, gute Zugänglichkeit und Wartbarkeit

� Nutzlastunterbringung sowie praktische Zu- und Entladungsmöglichkeiten ohne aufwändige

Vorrichtungen

� Möglichkeit der kleinen und kompaktenAusführung, sodass ein Einsatz imRahmen vonWerks-

verkehr durchführbar ist

� Geringer zusätzlicher Forschungsaufwand

Im Rahmen dieser Masterarbeit soll darüber hinaus die Möglichkeit der Integration von alternativen

Antriebskonzepten in Erwägung gezogen werden. Die erste Betrachtung der Fluggeräte wird zunächst

ohne Einbeziehung eines verteilten elektrischen Antriebs durchgeführt, damit sichergestellt ist, dass

das Lufttransportsystem auch mit konventioneller Motorisierung rentabel ist.
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2.1. Konventionelle Drachenkonfiguration 2. Vorbetrachtung

2.1. Konventionelle Drachenkonfiguration

Der erste Flugzeugtyp, der betrachtet wird, ist die klassische konventionelle Drachenkonfiguration.

Eine Skizze eines solchen Flugzeuges ist in Abbildung 2.1 dargestellt. Es handelt sich dabei um ein

bewährtes Konzept, das in allen Größenordnungen von Verkehrsflugzeugen mit der Kapazität von

mehreren hundert Passagieren bis hin zu kleinen Modellflugzeugen seit Jahrzehnten im Flugbetrieb

erprobt ist. Die Nutzung eines unbemannten Drachenflugzeuges für die ALAADy-Transportaufgabe

würde zahlreiche Vorteile mit sich bringen. Zum einen würde sich dies durch vergleichsweise geringe

Kosten der Produktion sowie durch die Einfachheit der Konstruktion bemerkbar machen, zum an-

deren sind die generellen flugmechanischen Eigenschaften bekannt, sodass die Auslegung einer gut

manövrierbaren und stabilen unbemannten Drachenkonfiguration ohne großen Forschungsaufwand

leicht möglich ist.

Abbildung 2.1.: Skizze einer konventionellen Drachenkonfiguration

Allerdings stehen dem auch einige Nachteile gegenüber. Die Bauweise eines Drachenflugzeuges bie-

tet zur Abschottung der Triebwerke lediglich die Möglichkeit der Installation auf dem Flügel. Diese

Anordnung ist allerdings aufgrund der zusätzlichen umspülten Oberfläche und der gestörtenAerody-

namik auf der Flügeloberseite eher unüblich. Die Lärmemissionen eines konventionellen Drachen-

flugzeuges sind daher vergleichsweise hoch. Die aerodynamische Güte des konventionellen Drachen-

flugzeugs ist in hohem Maße von der Flügelstreckung abhängig und steigt mit der Flügelspannweite.

Gemäß der ALAADy-Anforderungen sollen die Abmessungen des Fluggerätes allerdings möglichst

gering sein, wodurch die erreichbare Reiseflugeffizienz bei dieser Konfiguration begrenzt ist.

Die konventionelle Drachenkonfiguration wird im Folgenden in die nähere Auswahl aufgenommen.

Insbesondere durch den langjährigen Einsatz und die Erfahrung, die man dadurch heutzutage mit dem

Betrieb dieses Flugzeugtyps hat, wird das konventionelle Drachenflugzeug interessant.
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2. Vorbetrachtung 2.2. Entenflugzeug

2.2. Entenflugzeug

Ein Nachteil von Drachenkonfigurationen resultiert aus der Forderung nach Längsstabilität. Das am

Heck installierte Höhenleitwerk muss in der RegelAbtrieb erzeugen um das kopflastige Nickmoment

infolge des Flügels auszugleichen. Diese Gesamtauftriebsverringerung muss durch erhöhtenAuftrieb

am Hauptflügel kompensiert werden, was zu einer Vergrößerung des induzierten Widerstandes am

Hauptflügel führt. EineAlternative hierzu stellt die Entenkonfiguration dar. Diese ist gekennzeichnet

durch die Anordnung des Höhenleitwerks vor dem Hauptflügel, wie in Abbildung 2.2 dargestellt. In

dieser Konfiguration erzeugt das Höhenleitwerk, in dieser Anordnung als Canard bezeichnet, eben-

falls Auftrieb und trägt damit zur Gesamtauftriebsbilanz bei. Der Auftrieb, der vom Hauptflügel er-

zeugt wird, und damit auch der dort induzierte Widerstand können dadurch theoretisch verringert

werden. Bei einer Auslegung auf das gleiche Längsstabilitätsmaß weisen Entenflugzeuge allerdings

meist eine schlechtere aerodynamische Güte auf als Drachenflugzeuge [23].

Abbildung 2.2.: Skizze eines Entenflugzeuges

Nachteile des Entenflugzeuges resultieren andererseits aus der Tatsache, dass der Hauptflügel imAb-

windfeld des Canards operiert. Dabei kann die Auftriebsverteilung des Flügels weg von einer ellip-

tischen und hin zu einer konstanten Verteilung verändert werden, wodurch die Effizienz des Flügels

verringert wird [34]. Darüber hinaus kann das Maximalauftriebspotenzial von Entenkonfigurationen

nicht ausgenutzt werden. Die Forderung nach statischer Stabilität bei hohen Anstellwinkeln bedingt,

dass die Strömung am Canard zuerst abreißt. Dies resultiert in einem abnickenden Moment, wodurch

der Maximalauftrieb des Hauptflügels nicht erreicht wird. Es ist daher zu erwarten, dass das Enten-

flugzeug vergleichsweise schlechte Start- und Landeleistungen aufweist.

Das Entenflugzeug wird allerdings trotz dieser Nachteile im Rahmen der weiteren Analysen berück-

sichtigt. Da eine Auslegung des UAV auf ein geringeres Stabilitätsmaß denkbar ist, sollen zunächst

die potenziellenWiderstandseinsparungen des Entenflugzeugs auf Basis reiner Flugleistungsbetrach-

tungen untersucht werden.
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2.4. Doppelleitwerksträger 2. Vorbetrachtung

2.3. Dreiflächenflugzeug

Das Dreiflächenflugzeug ist eine Flugzeugkonfiguration, die sowohl mit einem am Heck installierten

Höhenleitwerk als auch mit einem Canard ausgestattet ist. Abbildung 2.3 zeigt eine solche Konfigu-

ration.

Abbildung 2.3.: Skizze eines Dreiflächenflugzeuges

Das Dreiflächenflugzeug wurde entworfen, um sowohl die Nachteile der Drachenkonfiguration als

auch der Entenkonfiguration zu überwinden. Die statische Längsstabilität wird erreicht, indem die

Kräfte zur Trimmung auf beide Flächen aufgeteilt wird. Bei der Auslegung des Dreiflächenflugzeu-

ges wird die Kombination aus Hauptflügel und Canard als ein Ersatzflügel betrachtet. Durch die

Variation der Geometrieparameter von Canard und Flügel können das Nickmoment, der Widerstand

und das Überziehverhalten des Ersatzflügels optimiert werden [38]. Auf diese Art kann der Wider-

stand im Reiseflug ähnlich wie bei der Entenkonfiguration reduziert und gleichzeitig ein ähnlicher

Maximalauftrieb wie bei der Drachenkonfiguration erreicht werden.

Trotz dieser Vorteile wird das Dreiflächenflugzeug von der weiteren Studie ausgeschlossen.Aufgrund

der vielen Steuerflächen ist die Zugänglichkeit des Dreiflächenflugzeuges zu stark eingeschränkt,

wodurch der Zu- und Entladungsprozess erschwert wird.

2.4. Doppelleitwerksträger

Unter einer Doppelleitwerksträgerkonfiguration versteht man ein Fluggerät, bei dem das Leitwerk

auf Leitwerksarmen installiert ist, welche in der Regel an der Flügelhinterkante montiert sind. Abbil-

dung 2.4 zeigt eine Prinzipskizze eines Doppelleitwerksträgers. Die Vorteile einer solchen Konfigu-

ration sind leicht ersichtlich. Dadurch, dass der Leitwerkshebelarm durch die Länge der Leitwerks-

arme angepasst werden kann, ist die Rumpflänge hauptsächlich durch die Forderung nach Stauraum

bedingt und damit üblicherweise geringer als bei anderen Flugzeugtypen. Auf diese Art kann die
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2. Vorbetrachtung 2.4. Doppelleitwerksträger

umspülte Fläche des Rumpfes verringert und damit parasitärer Widerstand reduziert werden. Insbe-

sondere für UAV, bei denen der Rumpf weniger Instrumente und keine Sitzplätze aufnehmen muss,

ist diese Konfiguration attraktiv.

Abbildung 2.4.: Skizze eines Doppelleitwerksträgers

Des Weiteren erlaubt die Bauweise mit Leitwerksarmen eine konstruktiv einfache Umsetzung ei-

nes umgekehrten V-Leitwerkes. Hierbei kann der Interferenzwiderstand am Leitwerk reduziert wer-

den [19], was weitere Verbesserungen der aerodynamischen Güte ermöglicht. Die bekannten Steuer-

schwierigkeiten von V-Leitwerken, die sich aus den kombinierten Höhen- und Seitenkräften infolge

eines Ruderausschlags ergeben, sowie die Kopplung der Längs- und Seitenbewegung müssen da-

bei durch das Regelungssystem erfasst und berücksichtigt werden. Ein weiterer Vorteil ergibt sich

durch die Propelleranordnung. Der Propeller kann in Druckkonfiguration am Rumpfende angebracht

werden und liegt durch die geringe Rumpflänge dennoch nah am Schwerpunkt. Die Zugänglichkeit

des UAV kann dadurch verbessert und Flügel-Triebwerks-Interferenzen können vermieden werden.

Überdies ist der Bereich des Propellers am Boden durch die Flugzeugstruktur vom Bodenpersonal

abgeschottet, was sicherheitsrelevante Vorteile mit sich bringt.

Auf der anderen Seite, ist eine Ausführung des Propellers in Druckkonfiguration prinzipiell mit einer

größeren Lärmemission verbunden [52].

Der Doppelleitwerksträger wird aufgrund der möglichen Einsparungen durch den kurzen Rumpf, die

sehr gute Zugänglichkeit sowie die einfache konzeptionelleAusführung in die weiteren Untersuchun-

gen aufgenommen.
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2.5. Doppelrumpfflugzeug 2. Vorbetrachtung

2.5. Doppelrumpfflugzeug

Eine typische Doppelrumpfkonfiguration ist in Abbildung 2.5 dargestellt. Es handelt sich hierbei um

einen Flugzeugtyp, der zwei identische Rümpfe besitzt, die über eine innere Tragwerksfläche verbun-

den sind. Aufgrund der doppelten Ausführung einzelner Komponenten sind Doppelrumpfflugzeuge

allerdings eher dann von Vorteil, wenn die Kapazität von konventionellen Flugzeugkonfigurationen

unter geringemAufwand gesteigert werden soll.

Abbildung 2.5.: Skizze eines Doppelrumpfflugzeuges

Zu den Vorteilen von Doppelrumpfkonfigurationen kann ein verhältnismäßig geringes Flügelgewicht

gezählt werden. Der Gesamtauftrieb teilt sich hierbei auf drei Tragwerksteile auf, wodurch jede Flü-

gelwurzel ein geringeres Biegemoment aufnehmen muss als im konventionellen Fall [20].

Dem stehen allerdings zahlreiche Nachteile gegenüber. Zum einen weist ein Doppelrumpfflugzeug

im Vergleich zu einem Fluggerät mit einem einzigen Rumpf bei gleichem Rumpfvolumen eine er-

heblich größere umspülte Oberfläche auf. Zum anderen ist es auch leicht ersichtlich, dass hinsichtlich

der Stabilität beide Rümpfe des Doppelrumpfflugzeuges ähnlich beladen werden müssen, damit eine

symmetrische Massenverteilung erreicht wird.

Im Falle des ALAADy-Projektes sind die minimale Breite und Höhe des Rumpfes vorgegeben. Ein

Doppelrumpfflugzeug, das für die Transportaufgabe vorgesehen ist, müsste demnach zwei identische

Rümpfe aufweisen, die beide dem einer konventionellen Konfiguration entsprechen, wodurch die

umspülte Oberfläche drastisch vergrößert wäre. Aufgrund der resultierenden Widerstandserhöhung

und der umständlichen Beladungsbedingungen des Doppelrumpfflugzeuges wird diese Konfiguration

von den folgenden Untersuchungen ausgeschlossen.
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2. Vorbetrachtung 2.6. Nurflügler

2.6. Nurflügler

Ein zylinderförmiger Rumpf trägt bei moderaten Anstellwinkeln kaum zur Auftriebserzeugung bei

und resultiert infolge des verursachten parasitären Widerstandes hauptsächlich in einer Verringerung

der Gleitzahl. Vor diesem Hintergrund wurde die Nurflüglerkonfiguration entwickelt. Die Grundidee

ist dabei eine Vergrößerung der aerodynamischen Güte durch eine Ausführung des gesamten Flugge-

rätes in der Form, dass alle Komponenten zur Auftriebsbilanz beitragen. Dazu ist der Rumpf abge-

flacht und besitzt eine profilähnliche Form. Typischerweise besitzen Nurflüglerkonfigurationen kein

Höhenleitwerk, wie auch Abbildung 2.6 entnommen werden kann. Die Längsstabilität von Nurflüg-

lern kann beispielsweise durch einen S-Schlag im Rumpf- und Flügelprofil, eine Flügelpfeilung, bei

der die Flügelspitzen hinter dem Schwerpunkt liegen und Abtrieb erzeugen, oder durch Klappenaus-

schläge erreicht werden. Es ist allerdings ersichtlich, dass dies wiederummit einem teilweisen Verlust

der Effizienzsteigerung einhergeht.

Abbildung 2.6.: Skizze einer Nurflüglerkonfiguration

Neben der verbesserten aerodynamischen Güte ist der Nurflügler auch im Hinblick auf Lärmemis-

sionen vielversprechend. Der flache und vergleichsweise breite Rumpf bietet die Möglichkeit, die

Triebwerke nach unten abzuschotten und somit die Lärmbelästigung am Boden zu verringern. Dar-

über hinaus erlaubt die Bauweise als Nurflügler Erleichterungen des Flügelstrukturgewichtes, da der

Auftrieb über Flügel und Rumpf verteilt ist und damit das Wurzelbiegemoment verringert wird [50].

Ein bekanntes Problem von Nurflüglerkonfigurationen stellt die Bedruckung der Kabine aufgrund der

rotationsunsymmetrischen Rumpfform dar [28]. Da es sich allerdings beim ALAADy-Fluggerät um

ein UAV handelt, das dazu noch in einer geringen Flughöhe operiert, kann auf eine Bedruckung des

Rumpfes verzichtet werden.

Ein entscheidender Nachteil ergibt sich beim Nurflügler allerdings bezüglich Start- und Landestre-

cken. Da die Nurflüglerkonfiguration typischerweise ohne Höhenleitwerk ausgeführt wird, können

Zusatznickmomente infolge von Klappenausschlägen nur schwer ausgeglichen werden [27].Aus die-

sem Grund ist der Einsatz von Hochauftriebshilfen nur sehr stark eingeschränkt möglich. Daraus

resultieren verhältnismäßig hohe Start- und Landestrecken.
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2.7. Doppeldecker 2. Vorbetrachtung

Aufgrund der Defizite bezüglich der Start- und Landestrecken wird die Nurflüglerkonfiguration trotz

der Vorteile im Reiseflug von den weiteren Untersuchungen ausgeschlossen.

2.7. Doppeldecker

Doppeldeckerkonfigurationen werden zur Gruppe der Fluggeräte, die mit nicht planaren Tragflächen

ausgestattet sind, gezählt. Hierbei wird die Tragfläche in zwei kleinere Flügel mit ähnlicher Gesamt-

fläche aufgeteilt, die meist übereinander angeordnet sind. Abbildung 2.7 zeigt die Skizze eines Dop-

peldeckers, wie sie für die ALAADy-Transportaufgabe genutzt werden könnte. Hierbei ist zu be-

achten, dass die Propeller nicht wie üblicherweise bei Doppeldeckern in der Zugkonfiguration am

vorderen Rumpfende, sondern an den Flügeln angebracht sind. Dies ermöglicht eine bessere Be- und

Entladung.

Abbildung 2.7.: Skizze eines Doppeldeckers

Vorteile von Doppeldeckern ergeben sich insbesondere bezüglich des induzierten Widerstandes ge-

genüber Eindeckern gleicher Spannweite. Da beide Tragflächen jeweils die doppelte Streckung als der

Flügel des Eindeckers aufweisen und nur den halbenAuftrieb generieren müssen, kann der induzierte

Widerstand theoretisch halbiert werden.Allerdings entstehen Interferenzen zwischen beiden Flügeln,

die zu einemFlügeleffizienzverlust und damit zusätzlichenWiderstandsanteilen führen. Dieser gegen-

seitig induzierte Widerstand hängt maßgeblich vom Verhältnis zwischen dem vertikalen Abstand der

Flügel und der Spannweite ab [32]. Dies bedeutet, dass eine Verringerung der Spannweite des Dop-

peldeckers bei gegebenem vertikalen Abstand zwischen den Flügeln einerseits die Flügelstreckung

verkleinert, andererseits allerdings auch die Flügeleffizienzfaktoren der beiden Einzelflügel steigert.

Somit haben Doppeldecker das Potenzial, auch bei kompakterAusführung eine vergleichsweise hohe

aerodynamische Güte zu verzeichnen.

Auf der anderen Seite bedingt die geringere Flügeltiefe der Einzelflügel ein größeres Gesamtflü-

gelstrukturgewicht als ein vergleichbarer einzelner Flügel, wenn keine Verstrebungen zwischen den

Flügeln installiert werden. Darüber hinaus führt die Flügeltiefe ebenfalls zu einer lokal geringeren

Reynoldszahl, wodurch der Reibungswiderstand ansteigt.
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2. Vorbetrachtung 2.8. Boxwing

Der Doppeldecker wird im Rahmen der folgenden Analysen weiterhin betrachtet. Insbesondere im

Hinblick auf die Anforderungen des ALAADy-Projektes machen die möglichen Widerstandsverrin-

gerungen und die Möglichkeit der kompakten Ausführung die Doppeldeckerkonfiguration attraktiv.

2.8. Boxwing

Das Boxwing-Flugzeug erweitert das Doppeldeckerkonzept um vertikale Flügelanteile, die die beiden

Einzelflügel verbinden und damit ein geschlossenes System bilden. Auf diese Weise ist eine weitere

Verringerung des induzierten Widerstandes möglich [24]. Eine typische Boxwing-Konfiguration ist

in Abbildung 2.8 skizziert.

Abbildung 2.8.: Skizze eines Boxwings

Prinzipiell verfügt der Boxwing über ähnliche Vor- und Nachteile wie der Doppeldecker. Es ist aller-

dings strukturell möglich, den vorderen Flügel mit positiver und den hinteren mit negativer Pfeilung

zu versehen, sodass der Neutralpunkt des vorderen Flügels vor dem Flugzeugschwerpunkt liegt. Auf

diese Art kann der vordere Flügel zur Trimmung genutzt werden [40], wodurch auf das Höhenleit-

werk verzichtet werden kann. Ähnlich wie beim Entenflugzeug (vgl. Abschnitt 2.2) kann dadurch

allerdings das Maximalauftriebspotenzial nicht komplett ausgeschöpft werden [26]. Eine solche Flü-

gelanordnung ermöglicht ebenfalls eine Befestigung des hinteren Flügels auf dem Seitenleitwerk,

wodurch der mittlere vertikale Abstand zwischen den Flügeln und damit die Flügeleffizienz vergrö-

ßert werden können. Boxwing-Flugzeuge sind derzeit in der Praxis eher unüblich, was unter anderem

an bekannten Flatterinstabilitäten liegt, die bereits in einem Geschwindigkeitsbereich von 100 m/s

bis 200 m/s auftreten können [26]. Diese liegen allerdings jenseits der durch ALAADy formulierten

Anforderungen und können daher außer Acht gelassen werden.

Nachteile ergeben sich beim Boxwing neben dem erhöhten parasitären Widerstand wie im Falle des

Doppeldeckers zusätzlich durch die vertikalen Flügelstücke. Diese verursachen vor allem parasitä-

ren Widerstand und Zusatzgewicht, sodass angenommen werden kann, dass der Boxwing eine hohe

Strukturmasse des Flügelsystems aufweist.
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2.10. Kipprotor-Wandelflugzeug 2. Vorbetrachtung

Trotz der zu erwartenden hohen maximalenAbflugmasse wird die Boxwing-Konfiguration vor allem

durch die guten aerodynamischen Eigenschaften ebenfalls in die nähere Auswahl aufgenommen.

2.9. Ringflügler

Der Ringflügler ist eine Flugzeugkonfiguration, die ebenfalls über ein geschlossenes Flügelsystem

Auftrieb generiert. Wie in Abbildung 2.9 dargestellt, hat der Flügel dabei eine Form, die einem Ring

gleicht.

Abbildung 2.9.: Skizze eines Ringflüglers

Bis auf wenige Testflüge von Experimentalflugzeugen sowie die Nutzung als Modellflugzeug spielen

Ringflügler derzeit in der Praxis keine Rolle. Aus diesem Grund sind die flugmechanischen Eigen-

schaften von Ringflüglern weitestgehend unbekannt. Ein möglicher Vorteil von Ringflüglern besteht

darin, dass der induzierte Widerstand vom Durchmesser des Flügelsystems abhängt [12]. Dies kann

eine weitere Verringerung der Breite des ALAADy-Fluggerätes ermöglichen.

Der Ringflügler wird allerdings von weiteren Untersuchungen ausgeschlossen, da ein großer For-

schungsaufwand nötig wäre, um eine stabile und effiziente Konfiguration zu entwerfen. Obendrein

ist zu erwarten, dass die Fertigungs- undWartungskosten eines Ringflüglers, insbesondere durch den

gewölbten Ringflügel, hoch sind.

2.10. Kipprotor-Wandelflugzeug

Ein Kipprotor-Wandelflugzeug, wie in Abbildung 2.10 illustriert, ist eine Starrflüglerkonfiguration,

die mit schwenkbaren Rotoren ausgestattet ist. Die Rotoren sind während des Starts und der Lan-

dung entlang der Flugzeughochachse ausgerichtet und generieren den Auftrieb. Dadurch werden der
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2. Vorbetrachtung 2.11. Rotorflugzeuge

Schwebeflug sowie Senkrechtstarts und -landungen ermöglicht. Im Reiseflug werden die Triebwer-

ke in Richtung der Längsachse geschwenkt und erzeugen Vortrieb. Der Auftrieb wird dann von den

Tragflächen produziert.

Abbildung 2.10.: Skizze eines Kipprotor-Wandelflugzeuges

Der Hauptvorteil, den eineAusführung desALAADy-Fluggerätes als Kipprotor-Wandelflugzeug mit

sich bringt, liegt folglich in der Kombination aus Senkrechtstart- sowie Landefähigkeiten und der

verbesserten aerodynamischen Güte im Reiseflug verglichen mit Rotorflugzeugen.

Allerdings bringt die Nutzung der Rotoren für den Geradeaus- und den Senkrechtflug einige Nach-

teile mit sich. Zunächst erfordert das Schwenksystem eine hohe mechanische Komplexität, wodurch

einerseits die Wartungskosten hoch sind. Andererseits resultiert die Anbringung der schweren Trieb-

werke an der Flügelspitze in einem hohen Wurzelbiegemoment und begünstigt Flatterphänomene.

Dadurch wird eine vergleichsweise hohe Flügelstrukturmasse nötig [1].

Die hohe Komplexität des Kipprotor-Wandelflugzeuges steht nicht im Einklang mit den ALAADy-

Anforderungen. Aus diesem Grund wird diese Konfiguration nicht weiter in Betracht gezogen.

2.11. Rotorflugzeuge

Im Rahmen des Projektes ALAADy wurden ebenfalls Rotorflugzeuge, insbesondere Helikopter- und

Tragschrauberkonfigurationen, untersucht. Durch ihre Fähigkeit, senkrecht zu starten und zu landen

sind sie für die Transportaufgabe von großem Interesse. Die Konzeptuntersuchungen zu unbemann-

ten Rotorflugzeugen sind allerdings nicht Teil dieser Masterarbeit. Informationen zu Flugleistungs-

betrachtungen, die im Kontext des ALAADy-Projektes durchgeführt worden sind, können in [15]

gefunden werden.
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2.12. Luftschiff 2. Vorbetrachtung

2.12. Luftschiff

Luftschiffe, wie in Abbildung 2.11 dargestellt, kompensieren ihr Gewicht durch aerostatischen Auf-

trieb, der durch ein Traggas erzeugt wird. Der Vortrieb wird durch Propellertriebwerke erreicht. Prin-

zipiell weisen Luftschiffe einige Eigenschaften auf, die im Sinne der Transportaufgabe von Vorteil

sind. Neben der guten Zugänglichkeit des Frachtraums und der geringen Böenempfindlichkeit sind

die Lärmemissionen gering.

Abbildung 2.11.: Skizze eines Luftschiffs

Auf der anderen Seite weisen Luftschiffe eine sehr große umspülte Oberfläche auf, wodurch der Wi-

derstand vergleichsweise hoch ist. Durch den statischen Auftrieb können Luftschiffe ebenfalls senk-

recht starten und landen. Allerdings wird zur Beladung eine Vorrichtung nötig, damit das Luftschiff

arretiert werden kann. Der Betrieb des Luftschiffes auf dem Firmengelände von Unternehmen er-

fordert daher eine Erweiterung der Infrastruktur. Alternativ wäre für das ALAADy-Fluggerät eine

hybride Variante denkbar, bei der Teile jeweils durch statischen und dynamischen Auftrieb erzeugt

werden.

Letztlich wird das Luftschiff allerdings ausgeschlossen, weil die ALAADy-Anforderung an die Rei-

sefluggeschwindigkeit von Luftschiffen oder auch Hybridluftschiffen bei gleichzeitiger Wirtschaft-

lichkeit nicht eingehalten werden kann.
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3. Theoretische Grundlagen

In diesem Kapitel werden imVorfeld die theoretischen Grundlagen erklärt, die dieserArbeit zugrunde

liegen bzw. das Verständnis erleichtern sollen. Dafür werden zunächst die flugmechanischen Grund-

gleichungen vorgestellt, da sie die Basis der Flugleistungs- und Flugeigenschaftsbetrachtungen bil-

den. Ferner wird auf die Besonderheiten der nicht planaren Flügelsysteme eingegangen. Dabei werden

insbesondere die aerodynamischen Vorteile, die solche Systeme liefern, erläutert.

3.1. Flugmechanische Grundgleichungen

Zur Herleitung der allgemeinen flugmechanischen Grundgleichungen werden zunächst einige verein-

fachende Annahmen getroffen. Diese umfassen die folgenden Punkte [3]:

� Die Erdrotation wird vernachlässigt und die Erdbeschleunigung als konstant angenommen.

� Das Flugzeug ist starr und symmetrisch.

� Die Massenänderung des Flugzeugs durch den Kraftstoffverbrauch wird nicht berücksichtigt,

wodurch ebenfalls die Trägheitsmomente konstant bleiben.

� Die durch die Triebwerksrotation hervorgerufenen Momente sind vernachlässigbar.

� Es wird vereinfachend davon ausgegangen, dass die aerodynamischen Effekte quasistationär

verlaufen und damit die erzeugten Kräfte als Resultierende aufgefasst werden können, die am

Schwerpunkt wirken.

� Die Effekte, die sich durch eine Interaktion zwischen dem Triebwerksstrahl und derAerodyna-

mik ergeben, werden vernachlässigt.

Zur Formulierung der flugmechanischen Grundgleichungen wird zunächst der Impulssatz betrachtet.

Eine Änderung des Impulses des Flugzeugs mit der Bahngeschwindigkeit d~VK ergibt sich durch die

Summe der angreifenden Kräfte [3]:

m
d~VK

dt
=
∑

~K = ~KA + ~KF + ~KG, (3.1)

Hierbei stellen ~KA die aerodynamischen Kräfte, ~KF die Kräfte infolge des Triebwerksschubs und
~KG die Gewichtskraft dar. Zudem wird eine Änderung des Drehimpulses durch die Summe der wir-

kendenMomente, nämlich die aerodynamischenMomente ~MA und die infolge der Schubgenerierung
~MF , hervorgerufen [3]:

I
d~ΩK

dt
=
∑

~M = ~MA + ~MF (3.2)
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3.2. Grundlagen nicht planarer Flügelkonfigurationen 3. Theoretische Grundlagen

Hierbei stellt ~ΩK den Vektor der Drehung des Flugzeugs um den Schwerpunkt dar. In der Luftfahrt

sind eine Reihe von unterschiedlichen Koordinatensystemen definiert, mithilfe derer sich die wirken-

den Kräfte und Momente entsprechend einfach darstellen lassen. Genaue Definitionen und Erklärun-

gen sind in der DIN 9300 [31] zu finden. Die flugmechanischen Grundgleichungen sollen an dieser

Stelle im flugzeugfesten Koordinatensystem (Index f ) angegeben werden. Da es sich dabei um ein

mitgeführtes, bewegtes Koordinatensystem handelt, muss für dieAbleitung der Bahngeschwindigkeit

der sogenannte Euler-Term berücksichtigt werden, wodurch sich

m
d~VK

dt
= m

(d~VK

dt

)
f

+ (~ΩK)f × (~VK)f

 (3.3)

ergibt [3]. Der Term (~ΩK)f entspricht dabei der Drehung des flugzeugfesten Koordinatensystems

relativ zum inertialen geodätischen System [3]. Analog ergibt sich für dieAbleitung der Drehung [3]:

I
d~ΩK

dt
= I

(
d~ΩK

dt

)
f

+ (~ΩK)f ×
(
I(~ΩK)f

)
(3.4)

Die Darstellung der aerodynamischen Kräfte undMomente ist mithilfe des aerodynamischen Koordi-

natensystems (Index a) am einfachsten. Die Beschreibung der schubabhängigen Terme bietet sich im

flugzeugfesten Koordinatensystem an, wobei berücksichtigt werden muss, dass die Triebwerke mit

einem Einstellwinkel εTwk installiert sein können. Die Gewichtskraft wird im geodätischen Koordi-

natensystem formuliert (Index g). Damit alle Kräfte und Momente letztlich im gleichen Koordina-

tensystem vorliegen, müssen die entsprechenden Terme anschließend durch die Transformationsma-

trizen M fa und M fgin das flugzeugfeste System umgerechnet werden. Diese können beispielsweise

in [3] gefunden werden. Unter Berücksichtigung der Euler-Terme und durch Auswertung der Kräfte

und Momente ergeben sich schließlich die Grundgleichungen der Flugmechanik für die Translation

zu [3]:

m

(
d~VK

dt

)
f

= M fa

−W

Q

−A


a

+

 cos(εTwk)
0

− sin(εTwk)


f

F + M fg

 0
0

mg


g

− m
(
(~ΩK)f × (~VK)f

)
(3.5)

Die Gleichung für die rotatorischen Freiheitsgrade ergibt dabei [3]:

I

(
d~ΩK

dt

)
f

= M fa

L

M

N


a

+

xTwk
yTwk
zTwk


f

×

 cos(εTwk)
0

− sin(εTwk)


f

F − (~ΩK)f ×
(
I(~ΩK)f

)
(3.6)

Hierbei stellt F den gesamten Schub dar, der sich aus der Summe aller Triebwerksanteile ergibt. Der

Vektor [xTwk , yTwk , zTwk ]T entspricht dem resultierenden Angriffspunkt aller Triebwerke.

3.2. Grundlagen nicht planarer Flügelkonfigurationen

Unter nicht planaren Flügelkonfigurationen versteht man Flügel, die eine Dreidimensionalität auf-

weisen und die, anders als planare Flügel, nicht in einer Ebene liegen. Dazu zählen Flügel, die eine V-

Stellung aufweisen sowie Flügel, die mitWinglets ausgestattet sind, aber auch komplexe geschlossene
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3. Theoretische Grundlagen 3.2. Grundlagen nicht planarer Flügelkonfigurationen

Flügelsysteme wie der Boxwing oder der Ringflügel. Wichtige Vertreter der nicht planaren Flügel-

konfigurationen sind auch Mehrflügelsysteme, zu denen auch die Doppeldeckerkonfiguration zählt.

Abbildung 3.1 zeigt die Frontansichten und Auftriebsverteilungen eines einzelnen Flügels sowie ei-

nes Doppelflügels. Nicht planare Flügelsysteme bieten prinzipiell die Vorteile eines im Vergleich zu

planaren Flügeln verringerten induzierten Widerstandes. Dies soll im Folgenden anhand des Doppel-

deckers demonstriert werden.

(a) Einzelner Flügel (b) Doppelflügel

Abbildung 3.1.: Auftriebsverteilungen für einen einzelnen und einen Doppelflügel

Bereits in den 1920er Jahren hat Prandtl [32], auch mithilfe von Ergebnissen von Munk [29], gezeigt,

dass der gesamte induzierte Widerstand, der von zwei Flügeln (Index 1 und 2) erzeugt wird, mithilfe

der Relation

Wi,bi = 2
πρV 2

(
A2

1
b2

1
+ 2σ · A1 · A2

b1 · b2
+ A2

2
b2

2

)
(3.7)

berechnet werden kann. Damit der gleiche Auftrieb wie bei einem einzelnen Referenzflügel (s. Ab-

bildung 3.1a) erzeugt wird, muss die Summe der Einzelauftriebe an beiden Flügeln demAuftrieb des

Einzelflügels entsprechen (s. Abbildung 3.1b). Unter der Annahme, dass beide Flügel des Doppelflü-

gels den gleichen Auftrieb erzeugen sowie die Spannweite identisch ist

A1 = A2 = 1/2 · A und b1 = b2 = b, (3.8)

ergibt sich für den gesamten induzierten Widerstand des Doppelflügels

Wi,bi = A2

1
2ρV 2 · πb2

1 + σ

2 . (3.9)

Hierbei zeigt sich, dass der induzierteWiderstand des Doppelflügels imVergleich zu einem Einzelflü-

gel um den Faktor (1 + σ)/2 verringert ist. Dabei stellt σ einen Interferenzfaktor dar, der den gegen-

seitig induzierten Widerstand charakterisiert. Er hängt ausschließlich vom Verhältnis des vertikalen

Abstandes zwischen beiden Flügeln und der Spannweite h/b ab. Dabei nimmt er Werte von σ = 1
an für h/b → 0, was dann dem üblichen Widerstand eines Einzelflügels entspricht. Für h/b → ∞
erreicht der Faktor denWert σ = 0 [32]. Diese Betrachtung zeigt also, dass im Falle eines Doppelflü-

gels der induzierte Widerstand theoretisch um bis zu 50% reduziert werden kann. Diese Eigenschaft

von nicht planaren Flügeln wird üblicherweise in der Flügeleffizienz berücksichtigt, sodass sich für

nicht planare Flügelsysteme mitunter Flügelleffizienzfaktoren von e > 1 ergeben können.
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3.2. Grundlagen nicht planarer Flügelkonfigurationen 3. Theoretische Grundlagen

In der Praxis sind dieAbmessungen der nicht planaren Flügeldimension allerdings konzeptionell und

strukturell begrenzt, weswegen die maximale Reduktion des induzierten Widerstands in der Form

nicht erreichbar ist. Aus diesem Grund spielen die Flügeleffizienzfaktoren der nicht planaren Flügel-

konfigurationen eine wichtige Rolle. Abbildung 3.2 zeigt beispielhaft die Flügeleffizienzen verschie-

dener Flügelsysteme bei einem relativen vertikalen Abstand von h/b = 0, 2. Gemäß Abbildung 3.2

Abbildung 3.2.: Flügeleffizienzen verschiedener nicht planarer Flügelsysteme mit h/b = 0, 2 [24]

weist die Boxwing-Konfiguration das größte Potenzial zur Reduktion des induzierten Widerstands

auf. Dies liegt in der Auftriebsverteilung begründet. Abbildung 3.3 zeigt eine typische Auftriebsver-

teilung am Boxwing unter der Annahme, dass beide Flügelanteile den gleichen Auftrieb erzeugen.

Die vertikalen Flügelanteile ermöglichen auf den beiden Flügeln eine Auftriebsverteilung, die einer

Abbildung 3.3.: Auftriebsverteilung für einen Boxwing [26]

Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34
23



3. Theoretische Grundlagen 3.2. Grundlagen nicht planarer Flügelkonfigurationen

Überlagerung einer elliptischen und einer konstanten Verteilung entspricht und für den induzierten

Widerstand entsprechend günstig ist. Der Auftrieb auf den Vertikalflügeln entspricht einer linearen

Verteilung, die im unteren Teil nach innen und im oberen Teil nach außen wirkt.
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4. Flugleistungsbetrachtungen

In diesem Kapitel geht es um die Betrachtung der Flugleistungen der ausgewählten Flugzeugkonfi-

gurationen. Entsprechend den Vorbetrachtungen, die in Kapitel 2 beschrieben sind, sollen das kon-

ventionelle Drachenflugzeug, das Entenflugzeug, der Doppelleitwerksträger, der Doppeldecker sowie

der Boxwing analysiert werden. Dabei werden für jeden Flugzeugtyp verschiedene Konfigurationen

entworfen, einander gegenübergestellt und im Hinblick auf Flugleistungen verglichen. Da die Mög-

lichkeit der kleinen und kompakten Ausführung eine wichtige Anforderung an das UAV darstellt,

bietet es sich an, die Spannweite als variablen Parameter zu wählen und Flugzeugkonfigurationen

für verschiedeneWerte der Spannweite zu entwerfen. DieAnforderungen, die inALAADy formuliert

sind, stellenAusschlusskriterien dar.Aus diesemGrundmüssen diese direkt in den Flugzeugentwurfs-

prozess integriert werden. Anschließend werden alle UAV im Hinblick auf die Tauglichkeit für die

Transportaufgabe bewertet und zwei Konfigurationen für weitere Untersuchungen ausgewählt.

4.1. Flugzeugvorentwurf

Das Hauptziel dieses Flugzeugvorentwurfs ist es, qualitative Aussagen über die Flugleistungscha-

rakteristika sowie die Tauglichkeit der unterschiedlichen Flugzeugkonfigurationen in Bezug auf die

Transportaufgabe zu treffen. Darüber hinaus dient der Vorentwurf vor allem dazu, die Vielzahl der

möglichen Konfigurationen weiter zu reduzieren und am Ende zwei Flugzeuge für ALAADy vorzu-

schlagen.Aus diesem Grund werden einfache Vorentwurfsformeln genutzt und Flugleistungsparame-

ter durch einfache Mittel modelliert anstatt komplexe Tool-Ketten zu nutzen.

In diesem ersten Schritt bleiben Flugeigenschaften unbeachtet. Die Auslegung der Seiten- und Hö-

henleitwerke wird, sofern bei den entsprechenden Konfigurationen vorhanden, durch eine anfängli-

che Dimensionierung vorgenommen. Dafür werden die Werte gewählt, die geeignet erscheinen und

in der Praxis üblich sind. Die genauere Betrachtung der Flugeigenschaften findet in Kapitel 5 statt,

wodurch sich weitere Änderungen an den Flugzeuggeometrien und Flugleistungen ergeben werden.

Die Ergebnisse dieses Vorentwurfs können also nicht als endgültig betrachtet werden, sondern zei-

gen vielmehr Trends auf, die die Basis für weitere Betrachtungen bilden. Abbildung 4.1 stellt die

ALAADy-Arbeitsschritte dar, die im Rahmen dieser Masterarbeit abgehandelt werden, und gliedert

diese Vorentwurfsphase in den Prozess ein.

Wie bereits erwähnt, bilden dieALAADy-AnforderungenAusschlusskriterien. DieAnforderungen an

die Nutzlast, dessen Unterbringung im Flugzeug sowie die Be- und Entladungsmöglichkeiten werden

bei der konzeptionellen Gestaltung der Flugzeuge berücksichtigt. Dazu werden die Kriterien für die
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4. Flugleistungsbetrachtungen 4.1. Flugzeugvorentwurf

Abbildung 4.1.: ALAADy-Prozessverlauf

Reichweite, Reisegeschwindigkeit und die Start- und Landestrecken bei der Auslegung der für die

Flugleistungen relevanten Parameter berücksichtigt. Dies bedeutet, dass der Vergleich zwischen den

einzelnen Konfigurationen keine allgemeine Gültigkeit hat. Stattdessen werden die Konfigurationen

in der Form gegenübergestellt, in der sie alle Anforderungen in ALAADy erfüllen und somit eine

Option für das unbemannte Transportflugzeug darstellen.

Die Auswahl der Fluggeräte geschieht dann einerseits auf Basis des Treibstoffverbrauches, anderer-

seits soll ebenfalls eineKonfiguration gewählt werden, die in kompakterAusführung, also bei geringer

Spannweite, noch immer verhältnismäßig effizient ist.

Wie in Kapitel 1 erläutert, fordertALAADy ebenfalls die inhärente Sicherheit durch ein passives Not-

landekonzept vom unbemannten Transportflugzeug. Allerdings besitzen Starrflügelkonfigurationen

prinzipiell keine vergleichbaren inhärenten Sicherheitseigenschaften wie beispielsweise Drehflügel-

konfigurationen, die im Falle eines Absturzes durch die Autorotation des Rotors bei vergleichswei-

se geringer Aufprallenergie auf den Boden auftreffen. Aufgrund der gewünschten guten Gleiteigen-

schaften weisen Starrflügler obendrein ein weites möglichesAbsturzgebiet auf. Folglich müssen diese

Konfigurationen mit zusätzlichen Systemen, wie z.B. Schirmsystemen, ausgestattet werden, die die

Sicherheit im Fehlerfall gewährleisten. Eine Erarbeitung solcher Konzepte ist nicht Teil dieser Mas-

terarbeit. Allerdings wird die Integration eines passiven Notlandesystems im Vorentwurf durch eine

Bereitstellung einer Masse von 50 kg berücksichtigt.

Das Hauptaugenmerk dieser Vorentwurfsphase liegt in der Erarbeitung der flugzeugabhängigen Un-

terschiede. Daher ist es besonders wichtig, die konfigurationsspezifischen Charakteristika genau

zu modellieren. Nichtsdestotrotz müssen die grundlegenden Geometriedefinitionen aller Flugzeuge

identisch sein, damit eine generelle Vergleichbarkeit gewährleistet ist. Im Folgenden werden diese

Geometriedefinitionen, die Strategie dieses Vorentwurfs sowie die Formeln und Annahmen, die die-

sem Vorentwurf zu Grunde liegen, im Detail beschrieben.
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4.1. Flugzeugvorentwurf 4. Flugleistungsbetrachtungen

4.1.1. Definition der Geometrie

An dieser Stelle werden alle grundlegenden Geometriedefinitionen vorgestellt, die zur Modellierung

der Flugzeuge angenommen wurden. Abhängig vom jeweiligen Flugzeugtyp können einzelne Pa-

rameter davon abweichen. Diese konfigurationsabhängigen Unterschiede werden in den folgenden

Abschnitten vorgestellt. Bei der Wahl der Geometrieparameter werden Werte gewählt, die einerseits

vergleichbar mit üblichen Werten in der Praxis sind und andererseits in Bezug auf die Fertigung so

einfach wie möglich sind.

Die Flugleistungsbewertungen werden für jede Konfiguration in Abhängigkeit von der Spannweite

vorgenommen. Die Flügelfläche ergibt sich darüber hinaus anhand der maximalen Abflugmasse und

einer spezifizierten Flächenbelastung. Alle weiteren Flügelparameter in der Reiseflugkonfiguration

sind folgendermaßen gewählt:

� Pfeilung: ϕ = 0◦

� V-Stellung: ϑ = 0◦

� Der Einstellwinkel des Flügels wird derart angenommen, dass der mittlereAuftriebsbeiwert im

Reiseflug beim Nullanstellwinkel des Rumpfes erreicht wird.

� Zuspitzung: λ = 0, 8

� Relative Profildicke der Wurzel: δWurzel = 0, 18

� Relative Profildicke der Spitze: δSpitze = 0, 12

� Maximaler Auftriebsbeiwert ohne Klappen: CA,max = 1, 4

Aus Gründen der Komplexität und zur Verringerung des Flügelstrukturgewichts wird auf die Nutzung

von Vorflügeln verzichtet. Der Hochauftrieb im Langsamflug soll für die unbemannten Flugzeugkon-

figurationen lediglich durch denAusschlag von Einfachspaltklappen geschehen. Die Spezifikationen

der Klappen und Querruder lauten:

� Mittlere relative Klappentiefe: lK/lµ = 0, 3

� Mittlere relative Klappenweite: sK/s = 0, 4

� Mittlere relative Querrudertiefe: lQR/lµ = 0, 2

� Mittlere relative Querruderweite: sQR/s = 0, 1

Da in der Vorauslegungsphase alle Aspekte der Stabilität und Steuerbarkeit der Fluggeräte unbeach-

tet bleiben, müssen die Leitwerksparameter ebenfalls vorab ausgewählt werden. Dabei werden die

Leitwerke so dimensioniert, dass sie im Hinblick auf statische Stabilität sinnvoll erscheinen. Die mi-

nimale Höhenleitwerksfläche zur Realisierung von Längsstabilität und Steuerbarkeit hängt prinzipiell

u.a. von der Flügelfläche ab. Andererseits soll das Höhenleitwerk nur so groß wie nötig ausgeführt

werden, damit der parasitäre Widerstand verringert werden kann.

Aus diesen Gründen werden die Abmessungen des Höhenleitwerks in erster Näherung in Abhängig-

keit der Flügelabmessungen dimensioniert. Die Höhenleitwerksparameter (Index HLW ) lauten:
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4. Flugleistungsbetrachtungen 4.1. Flugzeugvorentwurf

� Spannweite: bHLW = 0, 25 · b

� Fläche: SHLW = 0, 2 · S

� Pfeilung: ϕHLW = 0◦

� V-Stellung: ϑHLW = 0◦

� Zuspitzung: λHLW = 0, 8

� Relative Profildicke der Wurzel: δHLW ,Wurzel = 0, 14

� Relative Profildicke der Spitze: δHLW ,Spitze = 0, 10

� Mittlerer Auftriebsbeiwert im getrimmten Zustand: CA,HLW = −0, 1

� Mittlere relative Höhenrudertiefe: lHR/lHLW = 0, 3

� Relative Höhenruderweite: sHR/sHLW = 1, 0

Die Seitenleitwerksparameter wiederum werden unabhängig von der Flügelgeometrie festgelegt. Da-

bei bleiben Sicherheitsaspekte im Falle eines einseitigen Triebwerksausfalls unberücksichtigt, wo-

durch die Abmessungen verhältnismäßig klein sind. Die Geometriedefinitionen des Seitenleitwerks

(Index SLW ) sind gewählt zu:

� Spannweite: bSLW = 2, 5 m

� Fläche: SSLW = 2, 5 m2

� Pfeilung: ϕSLW = 20◦

� V-Stellung: ϑSLW = 0◦

� Zuspitzung: λSLW = 0, 8

� Relative Profildicke der Wurzel: δSLW ,Wurzel = 0, 14

� Relative Profildicke der Spitze: δSLW ,Spitze = 0, 10

� Mittlere relative Seitenrudertiefe: lSR/lSLW = 0, 3

� Relative Seitenruderweite: sSR/sSLW = 1, 0

Da der Rumpf im Falle des ALAADy-Fluggerätes aufgrund der geringen Flughöhe nicht bedruckt

werden muss, bietet sich ein an Bug und Heck aerodynamisch ausgeformter aber ansonsten recht-

eckiger Rumpf an, der Vorteile hinsichtlich Fertigungs- und Wartungskosten mit sich bringt. Die

Rumpfabmessungen sind dabei:

� Rumpflänge: lRumpf = 7, 0 m

� Rumpfbreite: bRumpf = 1, 8 m

� Rumpfhöhe: hRumpf = 1, 8 m

Diese Abmessungen berücksichtigen eine minimale Frachtraumgröße gemäß den ALAADy-Anfor-

derungen, wonach zwei Europoolpaletten im Rumpf untergebracht werden müssen. Die Rumpflänge

ist so gewählt, dass sie groß genug erscheint, um Längsstabilität zu gewähren. Zur Be- und Entladung

werden Halbschalentüren vorgesehen, die entweder vorne oder hinten am Rumpf angebracht werden.
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4.1. Flugzeugvorentwurf 4. Flugleistungsbetrachtungen

Für die Motorisierung werden Turboproptriebwerke in Zugkonfiguration gewählt. Die Gondel- sowie

Propellerdimensionen werden gesetzt zu:

� Länge der Triebwerksgondel: lTwk = 1, 0 m

� Durchmesser der Triebwerksgondel: dTwk = 0, 55 m

� Propellerradius: rProp = 0, 7 m

Alle Flugzeugkonfigurationen werden mit zwei hinteren Fahrwerken und einem vorderen Fahrwerk

ausgestattet, die alle am Rumpf angebracht sind. Die Fahrwerkslängen werden dabei zu 0, 75 m ge-

setzt.

Weiterhin werden im Folgenden die geometrischen Besonderheiten des Entenflugzeuges, des Dop-

pelleitwerksträgers, des Doppeldeckers und des Boxwings vorgestellt.

Konventionelles Flugzeug

Für die Modellierung des konventionellen Flugzeuges sind keine weiteren Anpassungen der zuvor

genannten Geometriedefinitionen nötig. Im Rahmen der folgenden Untersuchungen kann das kon-

ventionelle Flugzeug daher als ein Referenzflugzeug betrachtet werden.

Entenflugzeug

Die Modellierung des Entenflugzeugs für die Flugleistungsbetrachtungen erfordert einige Anpassun-

gen der zuvor genannten Basisgeometriedefinitionen. Das hier betrachtete Entenflugzeug entspricht

prinzipiell der Konfiguration, die in Abbildung 2.2 dargestellt ist.

DasHöhenleitwerk des Entenflugzeuges ist vor demHauptflügel installliert. Eswird üblicherweise als

Canard bezeichnet. Durch diese Positionierung trägt es bei der Trimmung zurAuftriebserzeugung bei.

Damit ein stabiles Überziehverhalten gewährleistet ist, muss die Strömung amCanard abreißen, bevor

der Strömungsabriss am Hauptflügel eintritt. Folglich operiert der Canard bei einem etwas höheren

Auftriebsbeiwert als der Hauptflügel. Für den Reiseflug wird derAuftriebsbeiwert des Canards (Index

C) vereinfachend als

� CA,C = 0, 3

angenommen. Wie noch in Abschnitt 4.1.7 gezeigt wird, passt dieser Wert in einem mittleren Spann-

weitenbereich zum Flügelauftriebsbeiwert des Entenflugzeugs im Reiseflug. Infolge des früheren

Strömungsabrisses am Canard wird allerdings ein abnickendes Moment erzeugt, wodurch das Ma-

ximalauftriebspotential des Hauptflügels nicht erreicht werden kann. Im Rahmen dieser Untersu-

chungen wird dies modelliert durch eine Verringerung des maximalenAuftriebsbeiwerts um 5%. Der

maximale Auftriebsbeiwert des Entenflugzeuges ohne die Nutzung von Klappen wird daher zu

� CA,max = 0, 95 · 1, 4
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gesetzt. Darüber hinaus benötigt der Canard eine hohe Streckung und damit einen hohen Auftriebs-

anstieg, um auch bei hohen Anstellwinkeln einen höheren Auftriebsbeiwert als der Hauptflügel zu

gewährleisten. Abweichend von den zuvor genannten Geometriedefinitionen wird die Spannweite

des Canards daher in Abhängigkeit von der Flügelspannweite dimensioniert als

� bC = 0, 4 · b.

Die Triebwerke werden in Zugkonfiguration am Flügel angebracht, wie auch in Abbildung 2.2 dar-

gestellt. Dies ermöglicht eine vereinfachte Beladung über das Rumpfheck, wo eine Halbschalentür

angebracht wird.

Doppelleitwerksträger

Die Modellierung der Flugleistungen des Doppelleitwerksträgers erfordert ebenfalls eine Modifika-

tion der Geometrie. Die Hauptmotivation, die zur Berücksichtigung des Doppelleitwerksträgers in

dieser Arbeit führte, liegt in der möglichen Rumpfverkürzung, wie in Abbildung 2.4 veranschaulicht.

Gemäß der Anforderungen in ALAADy ist eine minimale Frachtraumlänge von 3 m bereitzustellen.

Unter Berücksichtigung der Rumpfstruktur und zusätzlichen Stauraums für einige Instrumente sowie

für ein passives Sicherheitssystem wird die Rumpflänge des Doppelleitwerksträgers zu

� lRumpf = 5 m

gesetzt. Der Leitwerkshebelarm, der für ausreichend Stabilität sorgen soll, kann dann über die Länge

der Leitwerksarme eingestellt werden. Die Leitwerksarme werden folgendermaßen dimensioniert:

� Länge der Leitwerksarme: lArme = 4, 0 m

� Durchmesser der Leitwerksarme: dArme = 0, 2 m

Dies entspricht einer Vergrößerung des Leitwerkshebelarms, wodurch das invertierte V-Leitwerk, das

für diese Konfiguration wegen den beiden Leitwerksarmen gewählt wird, kleiner gehalten werden

kann als die Leitwerke der anderen Konfigurationen. Aufgrund der kombinierten Kraftgenerierung

des V-Leitwerks in Vertikal- und Transversalrichtung werden äquivalente Ersatzleitwerksflächen be-

rücksichtigt:

� Fläche des Höhenleitwerks: SHLW = 1/
√

2 · 0, 2 · S

� Fläche des Seitenleitwerks: SSLW = 1/
√

2 · 2, 5 m2

Da die Spannweite des äquivalenten Höhenleitwerks von der Spannweite des Flügels abhängt und die

des äquivalenten Seitenleitwerks konstant ist, ist auch die V-Stellung des Leitwerks abhängig von der

Spannweite. Die entsprechenden Parameter des V-Leitwerks (Index LW ) sind:

� Pfeilung: ϕLW = 0◦

� V-Stellung: ϑLW = − arctan (1/2 · bHLW /bSLW )
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4.1. Flugzeugvorentwurf 4. Flugleistungsbetrachtungen

Letztlich wird für den Doppelleitwerksträger ein einziges Triebwerk in Druckkonfiguration (vgl. Ab-

bildung 2.4) installiert. Der Propellerradius wird dabei auf

� rProp = 1, 0 m

gesetzt. Aufgrund der Anbringung am Rumpfende wird keine Gondel für das Triebwerk nötig, wo-

durch alle Triebwerkswiderstände vernachlässigt werden können.

Doppeldecker

Die Doppeldeckerkonfiguration wird entsprechend Abbildung 2.7 ausgeführt. Sie wird mit einem

konventionellen Leitwerk entsprechend der oben genannten grundlegenden Geometriedefinitionen

ausgestattet. Die Flügelkonfiguration wird durch zwei identische Flügel mit gleicher Spannweite wie

ein einzelner Referenzflügel realisiert. Zur Vereinfachung werden diese übereinander angeordnet,

sodass kein horizontaler Abstand zwischen ihnen liegt. Dabei entspricht die Summe der Einzelflü-

gelflächen der Flügelfläche des Referenzflugzeugs. Dies bedeutet, dass die Flügelbezugstiefe halb so

groß ist wie beim Referenzflugzeug:

� lµ = 1/2 · lµ,ref

Die geringeremittlere Flügeltiefe der Einzelflügel erfordert eine größere Flügelstrukturmasse und ver-

ringert den Stauraum im Flügel, der vorwiegend für die Unterbringung des Kraftstoffs genutzt werden

soll. Damit diesen negativen Effekten etwas entgegengewirkt werden kann, werden die Profildicken

vergrößert:

� Relative Profildicke der Flügelwurzel: δWurzel = 0, 24

� Relative Profildicke der Flügelspitze: δSpitze = 0, 16

Wie inAbschnitt 3.2 gezeigt wurde, hat der vertikale Abstand h zwischen beiden Flügeln einen maß-

geblichen Einfluss auf den gegenseitig induziertenWiderstand. Damit dieser verringert werden kann,

werden die Flügel entsprechend in Hoch- und Tiefdeckeranordnung installiert, wodurch der vertikale

Abstand maximiert wird auf

� h ≈ hRumpf = 1, 8 m.

Letztlich muss der Doppeldecker im Hinblick auf eine gute Zugänglichkeit des Frachtraums entwor-

fen werden. Aus diesem Grund werden die Turboproptriebwerke am unteren Flügel angebracht (s.

Abbildung 2.7). Die Be- und Entladung wird über das vordere Rumpfende ermöglicht.

Boxwing

Ähnlich wie beim Doppeldecker ergibt sich die Gesamtflügelfläche als Summe der beiden Einzelflü-

gel. Die Fläche der Vertikalflügel wird dabei nicht berücksichtigt. Die Flügelbezugstiefe berechnet

sich demnach ebenfalls bezogen auf einen einzelnen Referenzflügel als
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� lµ = 1/2 · lµ,ref .

Dies erfordert gleichermaßen eine Anpassung der Profildicken:

� Relative Profildicke der Flügelwurzel: δWurzel = 0, 24

� Relative Profildicke der Flügelspitze: δSpitze = 0, 16

Beim Boxwing soll die Trimmung vom vorderen Flügel übernommen werden. Aus diesem Grund

müssen die Flügel derart angeordnet sein, dass der mittlere Neutralpunkt des vorderen Flügels vor

dem Schwerpunkt und der des hinteren Flügels hinter dem Schwerpunkt liegt. Da in diesem Fall

(a) Draufsicht (b) Vorderansicht

Abbildung 4.2.: Abmessungen des Boxwings

der vordere Flügel zum Ausgleich des Nickmomentes Auftrieb erzeugt, kann auch der Boxwing aus

den gleichen Gründen wie beim Entenflugzeugs nicht das Maximalauftriebspotential ausnutzen. Der

Maximalauftrieb ohne Klappen wird daher als

� CA,max = 0, 95 · 1, 4

abgeschätzt. Die Trimmung über den vorderen Flügel erfordert also, dass der vordere Flügel mit po-

sitiver Pfeilung und der hintere Flügel mit negativer Pfeilung ausgelegt ist, wie in Abbildung 4.2a

veranschaulicht wird. Damit darüber hinaus der vertikale Abstand zwischen beiden Flügeln maxi-

miert werden kann, wird der vordere Flügel als Tiefdecker ausgeführt und der hintere Flügel auf das

Seitenleitwerk gesetzt (vgl. Abbildung 4.2b). Dabei werden die Flugleistunguntersuchungen mit dem

mittleren Wert für den vertikalen Abstand

� h = 1/2 · (hRumpf + bSLW + bVF )

durchgeführt, wobei für die Länge der vertikalen Flügelanteile

� bV F = 2, 0 m

bestimmt wird. Aus strukturmechanischen Gründen wird daher das Seitenleitwerk kleiner ausgeführt

als bei den anderen Konfigurationen. Die Seitenleitwerksdimensionen lauten:
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� Spannweite des Seitenleitwerks: bSLW = 2, 0 m

� Fläche des Höhenleitwerks: SSLW = 2, 0 m2

Die Werte der Flügelpfeilung sowie der V-Stellung hängen von der Spannweite ab und müssen be-

rechnet werden. Vereinfachend wird eine Boxwing-Konfiguration betrachtet, bei der die Werte der

Pfeilung und V-Stellung beim vorderen und hinteren Flügel identisch sind. Die Vorzeichen sind aller-

dings entsprechend umgekehrt. Dies ergibt (s. Abbildung 4.2):

� Pfeilung: ϕ = arctan ((lRumpf + tan (ϕSLW )bSLW − pVK ,x − lSpitze − tan (ϕVF )bVF )/b)

� V-Stellung: ϑ = arctan ((hRumpf + bSLW − bVF )/b)

Letztlich sollten die Triebwerke aufgrund der hohen Sensitivität des Boxwings auf Schwerpunktän-

derungen nahe des Schwerpunktes positioniert werden [40]. Dies kann nur realisiert werden, indem

diese direkt am Rumpf angebracht werden. Prinzipiell ermöglicht eine solcheAnordnung die Nutzung

eines Mantelpropellers. Effekte bezüglich des Wirkungsgrades, die sich durch eine solche Propeller-

ausführung ergeben, sowie Zusatzwiderstände und -massen infolge des Mantels werden allerdings in

dieser Arbeit vernachlässigt.

4.1.2. Strategie des Vorentwurfs

Damit der Aufwand des Vorentwurfs der Fluggeräte für das Projekt ALAADy so gering wie möglich

gehalten werden kann, sollte auf die Nutzung komplexer Tool-Ketten verzichtet werden. Darüber hin-

aus erfordert die Frage nach einem geeigneten Flugzeugtyp eine genaueModellierung der flugzeugty-

pischen Eigenschaften. Aus diesem Grund wurde im Rahmen dieser Masterarbeit ein neues Tool ent-

wickelt, das für die unterschiedlichen Flugzeugkonfigurationen in Abhängigkeit von der Spannweite

eine Vorauslegung durch iterative Rechnungen vornimmt. Die aerodynamischen Kennwerte, Massen-

und Triebwerksleistungsabschätzungen sowie die Flugleistungsparameter werden dabei durch Nähe-

rungsformeln und Handbuchmethoden abgeschätzt. Abbildung 4.3 zeigt die prinzipielle Struktur des

Vorentwurfstools.

Die Betrachtung der Landestrecke bildet dabei den Ausgangspunkt des Prozesses. Dabei wird ei-

ne Landung ohne Schub betrachtet. Wie in Abschnitt 4.1.3 noch im Detail gezeigt wird, bietet sich

die Landestrecke als Ausgangspunkt an, weil sie von wenigen Parametern abhängt. Ein wichtiger

Parameter, der einen großen Einfluss auf die Landestrecke hat und größtenteils unabhängig von Än-

derungen der Geometrie, Massen und Antriebe ist, ist die Flächenbelastung. Anhand der ALAADy-

Forderung an die Landestrecke (RL,max = 400 m) wird daher in diesem Block die Flächenbelastung

m/S begrenzt. Auf Basis dieser Flächenbelastung werden alle weiteren Berechnungen durchgeführt,

bis eine Aktualisierung der Flächenbelastung nötig wird. Die Auslegung der Flugzeugkonfiguration

wird beendet und damit als konvergiert betrachtet, sobald eine Änderung der Flächenbelastung von

∆(m/S) < 0, 1 kg/m2 zwischen zwei Iterationsschritten erreicht ist.

Im nächsten Block, der inAbschnitt 4.1.4 genauer erläutert wird, werden aerodynamische Eigenschaf-

ten und Massenwerte der einzelnen Konfigurationen angenähert. Dabei wird zunächst auf Basis der

zuvor bestimmten maximalen Flächenbelastung und einer Abschätzung der maximalen Abflugmas-
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se mA die Flügelfläche S berechnet. Zusätzlich werden Widerstände errechnet. Im Anschluss wird

der Reiseflug betrachtet, der in Abschnitt 4.1.5 beschrieben wird. Zusammen mit den resultierenden

Werten der Reisefluggleitzahl ER und demWiderstand im Reiseflug CW ,R können sowohl die benö-

tigte installierte Minimalleistung Pinst bei der durch ALAADy vorgegebenen Reisegeschwindigkeit

von VR = 200 km/h als auch die benötigte Kraftstoffmasse mK für die Einhaltung der Reichwei-

tenanforderung von Rmin = 600 km abgeschätzt werden. Dies resultiert in einer Änderung der

maximalen Abflugmasse und eine erneute Aerodynamik- und Massenberechnung wird nötig. Diese

beiden Blöcke bilden eine innere Schleife, die beendet wird, sobald sich eine Reichweite ergibt, die

sich um maximal einen Kilometer von der geforderten Reichweite unterscheidet.

Abbildung 4.3.: Konzeptskizze der Vorentwurfsstrategie

Im letzten Schritt wird der Startvorgang betrachtet (vgl. Abschnitt 4.1.6). Dabei werden die maxima-

le Flächenbelastung, die Gleitzahl während des Startvorgangs ES , die installierte Leistung sowie der

maximaleAuftriebsbeiwert im StartfallCA,max,S genutzt, um die Startstrecke abzuschätzen. Sollte die

Startstreckenanforderung RS ,max = 400 m nicht eingehalten werden, wird zusätzliche Triebwerks-

leistung ∆PS bereitgestellt, wodurch eine erneute Anpassung der Aerodynamik- und Massenwerte

nötig wird.

Die Anpassung der Flugzeugkonfigurationen erfordert nun eine erneute Betrachtung der Landestre-

cke, da sich die Landeflächenbelastung (m/S)L durch die Veränderung der Kraftstoffmasse als auch

der maximale Auftriebsbeiwert im Landefall CA,max,L geändert haben. Dadurch wird ein erneuter

Iterationsschritt nötig. Im Folgenden werden alle vier Blöcke, die in Abbildung 4.3 dargestellt sind,

im Detail vorgestellt und die zugrunde liegenden Abschätzungsformeln und Annahmen aufgezeigt.
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4.1.3. Betrachtung der Landestrecke

Der erste Vorentwurfsschritt befasst sich mit der Betrachtung der Landestrecke. Diese wird insbeson-

dere von Parametern beeinflusst, die nur eine schwacheAbhängigkeit von späteren Entwurfsparame-

tern aufweisen, wodurch bereits eine gute erste Abschätzung ermöglicht wird. Darüber hinaus bildet

die Landestreckenanforderung in diesem Fall auch die restriktivste Bedingung an das unbemann-

te Fluggerät. Während die Startstrecke durch eine Vergrößerung der Motorisierung relativ einfach

verringert werden kann, hängt die Landestrecke hauptsächlich von grundlegenden Auslegungspara-

metern ab. An dieser Stelle wird eine Landung ohne Schub betrachtet. Die Landestrecke setzt sich

zusammen aus der Anflugstrecke, welche die Flugdistanz ab dem Überfliegen einer bestimmten kri-

tischen Höhe bis zum Aufsetzen berücksichtigt, sowie der Rollstrecke, die bis zum Stillstand des

Flugzeuges benötigt wird. Die Landung ohne Schub kann gemäß [48] angenähert werden als

RL = EL ·

HL +
(

m
S

)
L

ρCA,L

[(
VL

VS

)2
−
(

VTD
VS

)2
]

︸ ︷︷ ︸
Anflugstrecke

+ 1
ρ

1
ã/g

(
m
S

)
L

CA,L

(
VTD
VS

)2
.︸ ︷︷ ︸

Rollstrecke

(4.1)

Hierbei bezeichnet ρ die Luftdichte. Aufgrund der Tatsache, dass noch keine Zulassungsvorschriften

für vergleichbare unbemannten Fluggeräte wie dieALAADy-Konfiguration existieren, wird die Hin-

dernishöhe als HL = 15 m angenommen, so wie wie es für bemannte Zubringerflugzeuge gefordert

wird [9]. Die Geschwindigkeitsverhältnisse werden auf VL/VS = 1, 2 und VTD/VS = 1, 1 festgelegt.
Dabei steht VL für die mittlereAnfluggeschwindigkeit, VS für die Überziehgeschwindigkeit und VTD
ist die Touch-Down-Geschwindigkeit, bei der das Fluggerät auf dem Boden aufsetzt.

Damit Unsicherheiten wie beispielsweise ungünstiges Flugverhalten oder Rückenwind bei der Lan-

dung kompensiert werden können, wird eine Verlängerung der Fahrbahn um einen Sicherheitsfaktor

nötig. Im Rahmen dieser Arbeit wird die Sicherheit allerdings dadurch gewährleistet, dass eine Lan-

dung auf nasser Fahrbahn betrachtet wird. Deshalb wird das Verhältnis von Bremsbeschleunigung zu

Erdbeschleunigung zu ã/g = 0.15 gesetzt, was Richtwerten für nassen Asphalt entspricht [16].

Für den Landeanflug wird vereinfachend ein mittlerer Anflugwinkel von −7, 5◦ und damit ein Gleit-

winkel von γL = 7, 5◦ angenommen. Dies resultiert in einer mittleren Gleitzahl von EL ≈ 7, 5.
Während übliche Landeanflugwinkel der bemannten Luftfahrt eher bei 3◦ liegen, wird dieser Wert

gewählt, damit einerseits eine Verringerung der Landestrecke ermöglicht wird und andererseits An-

flüge inmitten hoher Bebauungen oder geographischer Gegebenheiten möglich sind. Der gewählte

Gleitwinkel soll durch eine kombinierte Nutzung von Klappen sowie Spoilern erreicht werden. Ent-

sprechend (4.1) bleiben noch die Flächenbelastung sowie derAuftriebsbeiwert während der Landung

als Variablen, die die Landestrecke beeinflussen. Dabei resultiert eine Erhöhung der Flächenbelas-

tung sowohl in einer Vergrößerung der Anflugstrecke als auch in der Startstrecke. Ein vergrößerter

Auftriebsbeiwert wiederum verringert beide Anteile.

Der Auftriebsbeiwert hängt insbesondere von den aerodynamischen Eigenschaften des Tragflügels

und dem Hochauftriebssystem ab und ist daher begrenzt. Während der Landung sollen die Einfach-

spaltklappen des unbemannten Transportflugzeugs um einen Klappenwinkel von δK = 40◦ ausge-
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4. Flugleistungsbetrachtungen 4.1. Flugzeugvorentwurf

schlagen werden. Der maximale Auftriebsbeiwert wird dann laut [36] abgeschätzt durch

CA,max,L = CA,max + CAα · αδ · δK · sK

s
, (4.2)

wobei sich gemäß Abbildung B.1, die im Anhang beigefügt ist, bei einer relativen Klappentiefe von

lK/lµ = 0, 3 ein Flügelauftriebswirksamkeitsfaktor von αδ ≈ 0, 44 ergibt. Der Auftriebsanstieg

wird durch die Traglinientheorie, wie in [42] beschrieben, mithilfe der Streckung

Λ = b2

S
bzw. Λbi|box = b2

S1 + S2
= b2

S
(4.3)

und entsprechend der Relation

CAα = 2π
Λ

Λ + 2 (4.4)

abgeschätzt. Der mittlere Auftriebsbeiwert während der Landung wird darüber hinaus noch durch

einen Sicherheitsfaktor verringert, sodass während der Landung gilt:

CA,L = CA,max,L

1, 44 (4.5)

Der einzige Parameter, der frei gewählt werden kann, ist die Flächenbelastung während der Landung.

Infolge der in ALAADy formuliertenAnforderung an die maximale Landestrecke ist diese allerdings

begrenzt. Eine Umstellung von (4.1) ergibt für die maximale Landeflächenbelastung

(
m

S

)
L

≤

(
RL,max

EL
− HL

)
· ρ · CA,L(

VL
VS

)2
+
(

VTD
VS

)2
·
(

1
ã/g·EL

− 1
) . (4.6)

Zusammen mit der verbrauchten Kraftstoffmasse ergibt sich schließlich die Abschätzung der maxi-

malen Flächenbelastung:
m

S
=
(

m

S

)
L

+ mK

S
(4.7)

Die Flächenbelastung wird mit den getroffenenAnnahmen während der Landung also lediglich durch

eine Änderung des maximalen Auftriebsbeiwertes infolge einer Variation der Streckung sowie der

verbrauchten Kraftstoffmasse verändert. Allerdings ist der Einfluss der Streckung auf den maxima-

len Auftriebsbeiwert gering und auch der Kraftstoffmassenanteil bezogen auf die Gesamtmasse ist

klein, sodass eine Modifikation der Flugzeugparameter nur eine schwache Änderung der maximalen

Flächenbelastung hervorruft.

4.1.4. Massenabschätzung und Modellierung der Aerodynamik

In diesemAbschnitt sollen die Abschätzung der Widerstands- und Massenwerte beschrieben und die

zugrunde liegenden Näherungsformeln aufgezeigt werden. Damit die Aussagekraft der Ergebnisse,

insbesondere in Bezug auf die konfigurationsabhängigen Unterschiede, gesteigert werden kann, wer-

den dabei neben den Widerstandsanteilen aller Einzelkomponenten ebenfalls Interferenzwiderstände

angenähert sowie die Flügeleffizienz modelliert. Die Strukturmassenanteile der einzelnen Kompo-
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Abbildung 4.4.: Iterative Abschätzung der Massen und Widerstände

nenten werden im Rahmen dieser Arbeit in Abhängigkeit von der maximalen Abflugmasse bzw. der

Landemasse abgeschätzt. Zusätzlich hängen die einzelnen Anteile des Widerstandsbeiwerts von der

Flügelfläche ab und für den induziertenWiderstand wird derAuftriebsbeiwert benötigt, der wiederum

von der Gesamtmasse abhängt.Aus diesen Gründen ist dieAbschätzung derMassen- undWiderstände

nur durch einen iterativen Prozess möglich, der beendet wird, sobald sich zwischen zwei Iterations-

schritten eine Änderung der maximalen Abflugmasse von ∆mA < 0, 01 kg ergibt. Abbildung 4.4

verdeutlicht dies.

Auftriebsabhängige Parameter

Zunächst müssen fundamentale Parameter berechnet werden, die sich durch einen geforderten Auf-

trieb im stationären Horizontalflug ergeben und die einen Einfluss auf die Widerstände und Massen

haben. Im ersten Iterationsschritt werden für die Berechnung dieser Parameter zunächst Schätzungen

für die maximaleAbflugmasse und die verbrauchte Kraftstoffmasse genutzt. In den nächsten Schritten

werden dann entsprechend die Werte des vorherigen Iterationsschrittes berücksichtigt. Mit der maxi-

malen Flächenbelastung, die sich durch die Landestreckenbetrachtung ergibt (vgl. Abschnitt 4.1.3),

kann die Flügelfläche bestimmt werden, die sich dann gemäß

S = mA(
m
S

) (4.8)

errechnen lässt. Der benötigte Auftriebsbeiwert, der sich mithilfe dieser Flügelfläche ergibt, wird

aus der Forderung, dass der Auftrieb die Gewichtskraft kompensieren muss, abgeleitet. Der mittlere

Auftriebsbeiwert im Reiseflug ergibt bei Annahme eines stationären Horizontalfluges

CA,R =

(
mA − 1

2 · mK

)
· g

1
2ρ · V 2

R · S
. (4.9)
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Des Weiteren kann die Überziehgeschwindigkeit VS errechnet werden, die beispielsweise für (4.51)

benötigt wird. Sie ist definiert als die minimal erfliegbare Geschwindigkeit, bevor der Strömungsab-

riss am Flügel einsetzt. Mithilfe des maximalen Auftriebsbeiwerts ergibt sich

VS =
√

m · g
1
2ρ · CA,max · S

. (4.10)

Dabei werden die Überziehgeschwindigkeiten für die Reiseflugkonfiguration sowie für den Start und

die Landung bestimmt. Dazu müssen lediglich die maximalen Auftriebsbeiwerte gemäß (4.2) ange-

passt und entsprechende zugehörige Flugzeuggesamtmassen eingesetzt werden. Näheres zur Konfi-

guration während des Startvorganges wird in Abschnitt 4.1.6 beschrieben.

Widerstände

Anschließend können die Widerstände aller Einzelkomponenten sowie der globale Widerstandsbei-

wert mit Näherungsformeln abgeschätzt werden. Dabei werden ferner die folgendenVereinfachungen

angenommen:

� Die einzelnen Komponentenwiderstände werden durch Abschätzungsformeln nach [48] ange-

nähert. Dabei wird ein Ansatz in Analogie zur Theorie der ebenen Platte verfolgt. Demnach

wird angenommen, dass alle Komponenten eine stromlinienförmige Geometrie aufweisen. Der

Reibungswiderstand jeder Komponente wird dann wie bei einer ebenen Platte über einen Rei-

bungsbeiwert (s.Abschnitt A.1 imAnhang für weitere Informationen) berechnet, der sich durch

die Reynoldszahl

Re = VR · lref
ν

, (4.11)

bezogen auf eine komponentenabhängige Referenzlänge lref sowie einen Rauhigkeitswert, der

hier als kS = 0, 1 mm angenommen wird, ergibt. Da Einflüsse von Grenzschichteffekten und

der Dicke durch die Analogie der ebenen Platte unberücksichtigt bleiben, müssen diese durch

die Nutzung von Formkorrekturfaktoren einbezogen werden.

� Es wird davon ausgegangen, dass der Reiseflug auf Meeresniveau und in der Normatmosphä-

re durchgeführt wird. Dies erscheint sinnvoll, da das unbemannte Fluggerät in einer Flughöhe

von unter 150 m operieren soll. DieAtmosphärendaten werden folglich der Standardatmosphä-

re [21] für eine Höhe auf Meeresniveau entnommen.

� DieWiderstandsbeiwerte werden unter Reiseflugbedingungen errechnet. MitAusnahme des in-

duzierten Widerstandes und des zusätzlichen Fahrwerkswiderstandes werden zur Betrachtung

der Start- und Landestrecken keineweiterenAnpassungen derWiderstände vorgenommen. Dies

resultiert zum einen in einer Vernachlässigung des Effektes, der sich durch die Veränderung der

Reynoldszahl ergibt. Da die Fluggeschwindigkeiten beim Start und während der Landung ge-

ringer sind, würde dies eigentlich eine geringere Reynoldszahl und damit eine leichte Erhöhung

des Reibungswiderstandes nach sich ziehen. Zum anderen wird dadurch auch die inkrementelle

Druckwiderstandserhöhung vernachlässigt, die sich durch eine Vergrößerung der Stirnflächen

aller Komponenten aufgrund des vergrößerten Anstellwinkels einstellt.
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� Letztlich werden Kompressibilitätseffekte vernachlässigt. Mit der vorgegebenen Reiseflugge-

schwindigkeit von VR = 200 km/h und der Schallgeschwindigkeit auf Meeresniveau ergibt

sich eine Machzahl gemäß

Ma = VR

a
, (4.12)

die bei MaR ≈ 0, 16 liegt. Allerdings haben Kompressibilitätseffekte laut [41] ohnehin erst ab

einer Machzahl größer als 0, 3 einen bemerkbaren Einfluss auf die Strömung.

Der Gesamtwiderstandsbeiwert im Reiseflug setzt sich demnach zusammen aus einem auftriebsun-

abhängigenAnteil, der durch den Nullwiderstand CW0 beschrieben wird, sowie dem auftriebsabhän-

gigen induzierten Widerstand CWi,R:

CW ,R = CW0 + CWi,R (4.13)

Der Nullwiderstandsbeiwert enthält alle Komponenten des parasitären Widerstands. Im Rahmen die-

ser Arbeit werden dabei der Rumpfwiderstand, der Widerstand aller Flügel, der Widerstand, der sich

beim Boxwing aus der Interferenz zwischen Flügeln und Vertikalflügeln ergibt, der Triebwerkswi-

derstand sowie die Widerstände der Leitwerke und der Leitwerksarme berücksichtigt. Dazu werden

ebenfalls die Interferenzwiderstände zwischen Flügel und Rumpf, Flügel und Triebwerken, Rumpf

und Leitwerken als auch zwischen Flügel und Canard beachtet. Für denNullwiderstandsbeiwert ergibt

sich damit

CW0 = CW ,Rumpf + CW ,Flügel + CW ,Int,F−VF + CW ,Twk + CW ,HLW + CW ,SLW

+ CW ,Arme + CW ,Int,F−R + CW ,Int,F−Twk + CW ,Int,R−LW + CW ,Int,F−C .
(4.14)

Abhängig vom betrachteten Flugzeugtyp können entsprechend einzelneWiderstandsanteile entfallen,

die dann im Rahmen der Flugleistungsbetrachtungen im Vornherein zu Null gesetzt werden.

Rumpfwiderstand: Die Widerstandsabschätzung für den Rumpf gemäß [48] erfordert zunächst die

Bestimmung eines äquivalenten Rumpfdurchmessers. Dieser entspricht dem Durchmesser, der zu ei-

ner Rumpfquerschnittsfläche führt, die identisch mit der des quadratischen ALAADy-Rumpfes ist:

dRumpf ,eff =
√

4π

bRumpf · hRumpf
(4.15)

Der Formkorrekturfaktor, der die Dicken- und Grenzschichteffekte am Rumpf berücksichtigen soll,

hängt dabei maßgeblich vom Schlankheitsgrad des Rumpfes lRumpf /dRumpf ,eff ab und kann gemäß

ΘRumpf = 2, 2(
lRumpf

dRumpf ,eff

)1,5 + 3, 8(
lRumpf

dRumpf ,eff

)3 (4.16)

abgeschätzt werden. Der Widerstandsbeiwert des Rumpfes ist dann näherungsweise gegeben durch

CW ,Rumpf = cf ,Rumpf · SRumpf · (1 + ΘRumpf )
S

. (4.17)

Hierbei muss berücksichtigt werden, dass der Reibungsbeiwert des Rumpfes bei der Reynoldszahl

angenähert wird, die sich auf die Rumpflänge bezieht. Die umspülte Oberfläche SRumpf des quader-

förmigen Rumpfes ergibt sich durch grundlegende geometrische Beziehungen.
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Flügelwiderstand: Der Flügelwiderstand ergibt sich mithilfe der umspülten Flügelfläche. Während

die Flügelreferenzfläche S der gesamten Flügelgrundrissfläche entspricht, muss zur Berechnung der

umspülten Flügelfläche, auch als Nettoflügelfläche bezeichnet, der vom Rumpf bedeckte Anteil ab-

gezogen werden, sodass sich die folgende Fläche ergibt:

SFlügel =
{

S − 2 · lWurzel · bRumpf , Doppeldecker/Boxwing

S − lWurzel · bRumpf , ansonsten
(4.18)

Die Flügelwiderstände des Doppeldeckers und des Boxwings werden hierbei jeweils als eine einzelne

Referenzfläche mit gleicher Fläche angenommen. Aus diesem Grund muss die vom Rumpf bedeckte

Fläche zweimal abgezogen werden. Der Korrekturfaktor für den Flügelwiderstand wird durch eine

Relation aus [48] berechnet, die ausschließlich von der mittleren Profildicke des Flügels abhängt:

ΘFlügel = 2, 7 ·
(

δWurzel + δSpitze
2

)2
+ 100 ·

(
δWurzel + δSpitze

2

)4
(4.19)

Der Flügelprofilwiderstand ergibt sich dann unter Berücksichtigung des Korrekturfaktors sowie des

auf die mittlere Profiltiefe bezogenen Reibungsbeiwerts und vor dem Hintergrund, dass sowohl

Flügelober- als auch -unterseite zumWiderstand beitragen zu

CW ,Flügel = 2 · cf ,Flügel ·
(
1 + ΘFlügel · cos (ϕ)2

)
· SFlügel

S
. (4.20)

Im Falle des Boxwings wird das gleicheVorgehen ebenfalls für die Vertikalflügel durchgeführt. Letzt-

lich muss ebenfalls der Interferenzwiderstand zwischen den beiden Flügeln und den Vertikalflügeln

berücksichtigt werden. Als erste Abschätzung wird dafür ein Vergleichswiderstandsbeiwert aus [19]

zu Rate gezogen. In dieser Sammlung experimenteller Daten wird derWiderstandsbeiwert einer abge-

rundeten Kante bezogen auf das Quadrat der lokalen Profiltiefe als CW ,Kante ≈ 0, 0005 angegeben.

Mit der lokalen Profiltiefe, die hier der Flügelprofiltiefe entspricht, ergibt sich für den Interferenzwi-

derstand

CW ,Int,F−VF =
4 · l2Spitze · CW ,Kante

S
(4.21)

insgesamt für alle vier Kanten des nicht planaren Flügelsystems. Beim Boxwing werden der Flügel-

widerstand und der Vertikalflügelwiderstand im Flügelwiderstandsbeiwert zusammengefasst.

Leitwerkswiderstand: Der Höhenleitwerkswiderstand besteht einerseits aus einer auftriebsunabhän-

gigen Komponente, die sich aufgrund des Flügelprofils ergibt, und andererseits aus einer auftriebs-

abhängigen Komponente, die aufgrund der Auf- bzw. Abtriebsgenerierung des Höhenleitwerks zum

Zwecke der Trimmung induziert wird. Der Gesamthöhenleitwerkswiderstand wird nach [48] folgen-

dermaßen abgeschätzt:

CW ,HLW =

 cf ,HLW
(
1 + 2, 75 cos (ϕHLW )2δHLW

)
︸ ︷︷ ︸

Profilwiderstand

+
0, 33 · C2

A,HLW

cos (ϕHLW )2πΛHLW︸ ︷︷ ︸
Induzierter Widerstand

 · SHLW
S

(4.22)

Dabei entspricht die Profildicke des Höhenleitwerks der mittleren Profildicke, die sich durch Mittel-

wertbildung der Werte für die Wurzel und die Spitze

δHLW = δHLW ,Wurzel + δHLW ,Spitze
2 (4.23)
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ergibt. Der Seitenleitwerkswiderstand enthält lediglich die Profilwiderstandskomponente, die auf

gleiche Weise abgeschätzt wird:

CW ,SLW = cf ,SLW
(
1 + 2, 75 · cos (ϕSLW )2 · δSLW

)
· SSLW

S
(4.24)

Die Profildicke des Seitenleitwerks kann dabei analog zum Höhenleitwerk nach (4.23) berechnet

werden.

Im Falle des Doppelleitwerksträgers wird das invertierte V-Leitwerk, wie bereits in Abschnitt 4.1.1

beschrieben, in zwei äquivalente Anteile aufgeteilt, deren Widerstandsbeiwerte entsprechend gemäß

(4.22) und (4.24) abgeschätzt werden. Darüber hinaus wird noch der Anteil für die Leitwerksarme

nötig, der sich wie für den Rumpf berechnen lässt und für beide Leitwerksarme insgesamt

CW ,Arme = 2 · cf ,Arme · SArme · (1 + ΘArme)
S

. (4.25)

ergibt. Der Korrekturfaktor ergibt sich für den Schlankheitsgrad der Leitwerksarme lArme/dArme folg-

lich nach (4.16).

Triebwerkswiderstand: Der Triebwerkswiderstand wird aufgrund der ebenfalls rotationssymmetri-

schen Form auf die gleiche Weise berechnet. Unter Berücksichtigung der Gesamtanzahl der Trieb-

werke NTwk liefert dies

CW ,Twk = NTwk · cf ,Twk · STwk · (1 + ΘTwk)
S

. (4.26)

als Gesamtwiderstandsbeiwert. Während alle anderen Konfigurationen mit zwei Triebwerken ausge-

stattet sind, ist beim Doppelleitwerksträger der Propeller in Druckkonfiguration hinter dem Rumpf

angeordnet und die Triebwerksgondel entfällt damit. Bei diesem Flugzeug wird der Triebwerkswi-

derstand aus diesem Grund zu Null gesetzt.

Flügel-Rumpf-Interferenzwiderstand: Bei der Betrachtung des Flügel-Rumpf-Interferenzwider-

standes sollen zwei Anteile betrachtet werden. Zum einen führt die Integration des Flügels in den

Rumpf zu einer Änderung der Zirkulationsverteilung, die in einer Vergrößerung des induzierten Wi-

derstandes resultiert. Dies ist insbesondere der Fall, wenn der Flügel mit einem Einstellwinkel ein-

gebaut wird. Da im Rahmen dieser Untersuchungen davon ausgegangen wird, dass der Flügel derart

eingebaut ist, dass der mittlere Auftriebsbeiwert bei einem Rumpfanstellwinkel von 0◦ erreicht wird,

muss dieser Anteil in den Abschätzungen berücksichtigt werden. Dieser Anteil findet allerdings im

Rahmen der Flügeleffizienzabschätzung (s. (4.33)) Berücksichtigung und wird daher hier nicht wei-

ter betrachtet. Zum anderen führt der Flügel-Rumpf-Übergang zu einer Grenzschichtverdickung und

damit zu einer Beschleunigung der dortigen Strömung [48]. Dies resultiert in einem Interferenzwi-

derstand durch viskose Effekte. Dieser Anteil wird gemäß [48] folgendermaßen abgeschätzt:

CW ,Int,F−R = 1, 5 · cf ,Flügel · lWurzel · lF−R · cos (ϕ)2

S
(4.27)

Dabei hängt die Erhöhung des induzierten Widerstandes aufgrund der Änderung der Zirkulationsver-

teilung am Flügel vom Verhältnis zwischen den Rumpf- und Flügelabmessungen ab. Der Parame-

ter lF−R stellt die Schnittkurvenlänge von Flügelwurzel und Rumpf dar und wird vereinfachend zu

4, 5·lWurzel gesetzt, was üblichenWerten fürMitteldecker entspricht [48].Aufgrund der quaderartigen

Rumpfform wird dabei davon ausgegangen, dass dieser Wert in diesem Fall sowohl für die konven-

tionelle Konfiguration und das Entenflugzeug als Tiefdecker als auch für den Doppelleitwerksträger

als Hochdecker ähnlich ist.
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Flügel-Triebwerk-Interferenzwiderstand: Die Triebwerksintegration in den Flügel führt bei gerin-

genAnstellwinkeln zu einerVerringerung des Flügelauftriebs an den entsprechenden Stellen, wodurch

die Zirkulationsverteilung verändert wird. Dieser Beitrag soll durch die folgende Relation aus [48]

erfasst werden:

CW ,Int,F−Twk = NTwk · Kft · ATwk
S

(4.28)

Hierbei stellt ATwk die Triebwerksstirnfläche dar. Der Faktor Kft wird als 0, 004 angenommen, was

üblichenWerten für Tiefdecker entspricht [48]. Dies ist für den Doppeldecker gültig, da die Triebwer-

ke am unteren Flügel angebracht sind. Aufgrund der Triebwerksintegration jenseits der Flügel beim

Doppelleitwerksträger und beim Boxwing wird der Flügel-Triebwerk-Interferenzwiderstand bei die-

sen Konfigurationen zu Null gesetzt.

Rumpf-Leitwerk-Interferenzwiderstand: Für die Modellierung des Rumpf-Leitwerk-Interferenz-

widerstandes werden Näherungswerte aus [19] genutzt. Dabei werden die gesamten Leitwerke be-

trachtet und die Interenzwiderstände mit dem Rumpf sowie die selbst erzeugten Interferenzwiderstän-

de als Verhältnis Krlw zum Gesamtleitwerkswiderstand angegeben. Dies ergibt für die unterschiedli-

chen Konfigurationen die folgenden Abschätzungen:

CW ,Int,R−LW = Krlw ·



(CW ,HLW + 1/2 · CW ,SLW ) , Entenflz., Krlw = 0, 03
(CW ,HLW + CW ,SLW ) , Doppelleitw., Krlw = 0, 03
(CW ,SLW + 1/2 · CW ,Flügel) , Boxwing, Krlw = 0, 05
(CW ,HLW + CW ,SLW ) , ansonsten, Krlw = 0, 05

(4.29)

Beim Doppellleitwerksträger ergibt dies einen zusätzlichen Interferenzwiderstand infolge des V-

Leitwerks von 3% [19]. Das Entenflugzeug ist mit zwei voneinander getrennten Leitwerken aus-

gerüstet, wofür in der Form keine Werte zu finden waren. Zur Vereinfachung wird daher das Seiten-

leitwerk als ein halbes V-Leitwerk angenommen, was die in (4.29) aufgezeigte Abschätzung ergibt.

Beim Boxwing weist der hintere Seitenleitwerk-Flügel-Übergang eine T-leitwerkähnliche Struktur

auf. Die Widerstandserhöhung wird als ungefähr 5% des Widerstandes des Seitenleitwerks und des

hinteren Flügels abgeschätzt. Insbesondere durch den größeren Flügelwiderstand ist dies ein relativ

großer Wert. Da allerdings der hintere Flügel bei deutlich größeren Auftriebsbeiwerten operiert als

ein Höhenleitwerk, wird hier davon ausgegangen, dass diese Abschätzung akzeptabel ist. Das kon-

ventionelle Drachenflugzeug und der Boxwing haben ein konventionelles Leitwerk, was in einem

Interferenzwiderstand von ungefähr 5% resultiert [19].

Der Interferenzwiderstand, der beim Doppelleitwerksträger infolge der Leitwerksarme wirksam ist,

wird hier aus zwei Gründen vernachlässigt. Erstens sind die Leitwerksarme nahe der Flügelhinter-

kante angebracht und weisen einen verhältnismäßig kleinen Durchmesser auf, weswegen der Inter-

ferenzwiderstand mit dem Flügel als gering eingeschätzt werden kann. Zweitens wurde der Rumpf-

Leitwerk-Interferenzwiderstand wie bei den anderen Konfigurationen abgeschätzt, obwohl das in-

vertierte V-Leitwerk nicht am Rumpf angebracht ist. Es wird hier angenommen, dass dieser Anteil

die Vernachlässigung des durch die Leitwerksarme erzeugten Interferenzwiderstands kompensieren

kann.

Flügel-Canard-Interferenzwiderstand: Im Falle des Entenflugzeugs erfordert der gegenseitig indu-

zierte Widerstand zwischen dem vorne angeordneten Auftrieb erzeugenden Canard und dem Haupt-

flügel eine besondere Beachtung. Während diese Anordnung eine potenzielle Reduktion des Haupt-
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flügelauftriebs und damit den durch den Hauptflügel induzierten Widerstand ermöglicht, geht damit

auch ein entscheidender Nachteil einher. Der Hauptflügel operiert beimEntenflugzeug imAbwindfeld

des Canards, wodurch seine Effizienz verringert wird. Damit bis zum Strömungsabriss ein größerer

Auftriebsbeiwert des Canards realisiert werden kann als am Hauptflügel, wird eine Auslegung des

Canards mit einem hohen Auftriebsanstieg und damit mit einer großen Streckung nötig. Die dafür

erforderliche große Spannweite des Canards führt allerdings zusammen mit dem hohenAuftriebsbei-

wert zu einem großen mit dem Hauptflügel gegenseitig induziertenWiderstand. Bei Drachenkonfigu-

rationen ist sowohl die Spannweite als auch derAuftriebsbeiwert des Höhenleitwerks deutlich kleiner

als die des Hauptflügels, sodass der gegenseitig induzierte Widerstand zu vernachlässigen ist.

Der gegenseitig induzierte Widerstand von zwei Flügeln, zwischen denen kein vertikaler Abstand

liegt, kann laut [25] durch die Theorie von Mehrtragflächen bestimmt werden. Für den Fall eines

Canards (Index C) und eines Hauptflügels ergibt sich dabei

CW ,Int,F−C = 2 · σ

e
·
(

bC

b

)
CA,C · CA,R

π · Λ , (4.30)

wobei der Faktor für den gegenseitig induzierten Widerstand angenähert werden kann durch

σ

e
≈ 1

2

(
bC

b

)
+ 1

8

(
bC

b

)3
+ 1

16

(
bC

b

)5
. (4.31)

Diese Relation geht von der Annahme aus, dass eine konstante Zirkulationsverteilung am Hauptflü-

gel anliegt, die im Falle eines isolierten Flügels nicht gegeben ist. Da allerdings der Hauptflügel im

Abwindfeld des Canards operiert, wird der Auftrieb am Hauptflügel innerhalb der Canardspannweite

reduziert und außerhalb erhöht. Aus diesem Grund nähert sich die Auftriebsverteilung einer konstan-

ten Verteilung an. Da diese Beziehungen von einer konstanten Zirkulationsverteilung ausgehen, wer-

den diese Veränderungen der Hauptflügelauftriebsverteilung berücksichtigt. Aus diesem Grund sind

(4.30) und (4.31) für die Modellierung des gegenseitig induzierten Widerstandes gut geeignet [35].

Beim Boxwing findet der gegenseitig induzierteWiderstand durch einen entsprechenden angepassten

Flügeleffizienzfaktor Berücksichtigung. Aus diesem Grund wird an dieser Stelle keine vergleichbare

Berechnung nötig.

Induzierter Widerstand: Letztlich muss noch der induzierte Widerstand berechnet werden. Hierbei

soll ebenfalls der Einfluss der Trimmung berücksichtigt werden. Da an dieser Stelle noch keine ge-

naueren Betrachtungen bezüglich Stabilitätsaspekten angestellt werden, findet der Trimmwiderstand

zunächst Berücksichtigung in Form einer Modifikation des induzierten Widerstandes. Der induzierte

Widerstand im Reiseflug wird demnach folgendermaßen berechnet:

CWi,R =

(
CA,R − CA,HLW · SHLW

S

)2

πΛe
bzw. für den Boxwing CWi,R =

C2
A,R

πΛe
(4.32)

Entsprechend muss der Flügel entsprechend beim konventionellen Flugzeug, dem Doppelleitwerks-

träger und dem Doppeldecker einen Zusatzauftrieb generieren, um den Abtrieb des Höhenleitwerks

auszugleichen. Im Falle des Entenflugzeugs ermöglicht die Auftriebsgenerierung durch den Ca-

nard eine Verringerung des Flügelauftriebs und damit auch dessen induzierten Widerstandes. Beim

Boxwing wird die Trimmung ebenfalls vom vorderen Flügel übernommen. Da das Flügelsystem bei

dieser Konfiguration allerdings als Ganzes betrachtet wird, braucht dieser Einfluss hier nicht berück-

sichtigt zu werden.
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Ein Hauptziel dieser Studie besteht aus der qualitativen Darstellung der konfigurationsabhängigen

Unterschiede. Da diese beim Doppeldecker und beim Boxwing hauptsächlich durch die Unterschiede

infolge des nicht planaren Flügelsystems herrühren, muss ein besonderes Augenmerk auf der Model-

lierung der Flügeleffizienzen liegen.Aus diesemGrund sollen die Flügeleffizienzen ebenfalls mithilfe

von Näherungsformeln abgeschätzt und nicht anhand üblicher Werte bestimmt werden. Der Flüge-

leffizienzfaktor kann laut [30] für planare Flügel durch einen theoretisch möglichen Maximalwert

bestimmt werden, welcher anschließend durch Korrekturfaktoren angepasst wird:

e = etheo · ke,F · ke,D0 · ke,M (4.33)

Der theoretische Flügeleffizienzfaktor ist dabei

etheo = 1
1 + f(λ − ∆λ) · Λ (4.34)

und hängt von der Streckung Λ und der Zuspitzung λ ab. Die Abweichung von der optimalen Zuspit-

zung λ−∆λ, welche sich inAbhängigkeit von der Flügelpfeilung ergibt, wird dabei folgendermaßen

einbezogen:

f(λ) = 0, 0524 · λ4 − 0, 15 · λ3 + 0, 1659 · λ2 − 0, 0706 · λ + 0, 0119
∆λ = −0, 357 + 0, 45 · exp (0, 0375 · ϕ)

(4.35)

Die in (4.33) aufgezeigtenKorrekturen betreffen dieVeränderung der Zirkulationsverteilung aufgrund

des Rumpfeinflusses (ke,F ), den Einfluss des Nullwiderstandes (ke,D0 ) sowie den Kompressibilitäts-

einfluss (ke,M ). Die einzelnen Faktoren ergeben sich durch:

ke,F = 1 − 2 · (dRumpf ,eff /b)
ke,D0 = 0, 804 | 0, 864
ke,M = 1

(4.36)

Gemäß [30] hängt der Faktor ke,D0 vom Flügelnullwiderstand ab und ist von der Flugzeugkategorie

abhängig. Im Rahmen dieser Arbeit ergeben sich die Unterschiede durch die Triebwerksintegration.

Aus diesem Grund wird für die Flugzeugkonfigurationen mit integrierten Triebwerken am Flügel in

erster Näherung der Wert 0, 804 gewählt, während für die Flugzeuge, dessen Triebwerke jenseits der

Flügel angebracht sind, 0, 864 gewählt wird.Wie bereits eingangs erwähnt, könnenKompressibilitäts-

effekte im Geschwindigkeitsbereich, in dem das ALAADy-Fluggerät operieren soll, vernachlässigt

werden. Infolgedessen wird ke,M zu 1 gesetzt.

Die nicht planaren Flügelsysteme des Doppeldeckers und des Boxwings werden als ein äquivalen-

ter einzelner Flügel betrachtet. Die Besonderheiten, die sich aufgrund der Nichtplanarität der Flügel

ergeben, werden dabei in den Flügeleffizienzfaktor einbezogen. Der Flügeleffizienzfaktor des Dop-

peldeckers wird mithilfe von Beziehungen aus [32] errechnet. Demnach ergibt er sich im Verhältnis

zu einem einzelnen Referenzflügel mit gleicher Streckung und Spannweite nach

ebi = eref ·
2.1 + 7.4 ·

(
h
b

)
2.05 + 3.04 ·

(
h
b

) . (4.37)

Die gegenseitigen Beeinflussungen der einzelnen Flügel, die zu einer Vergrößerung des induzierten

Widerstandes verglichen zu zwei isolierten Flügeln führen, sowie Auf- und Abwindeinflüsse sind in

dieser Relation inbegriffen und hängen ausschließlich vom relativen vertikalen Abstand der Flügel
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ab. Für den Boxwing kann eine vergleichbare Beziehung aus [40] genutzt werden:

ebox = eref ·
0.44 + 2.291 ·

(
h
b

)
0.44 + 0.9594 ·

(
h
b

) . (4.38)

Der Vergleich von (4.37) und (4.38) zeigt, dass der Boxwing dank der Vertikalflügel höhere Flügelef-

fizienzfaktoren erreichen kann als der Doppeldecker und sein Potenzial zur Reduktion des induzierten

Widerstandes damit noch größer ist.

Mit allen in diesem Abschnitt aufgezeigten Näherungsformeln kann nun der Widerstandsbeiwert im

Reiseflug nach (4.13) errechnet werden. Die Reisefluggleitzahl ergibt sich anschließend als das Auf-

triebs-Widerstands-Verhältnis:

ER = CA,R
CW ,R

(4.39)

Im Anschluss an die Abschätzungen der auftriebsabhängigen Parameter sowie aller Widerstandsan-

teile müssen nun die Massen der Flugzeugkonfigurationen ermittelt werden.

Massen

DieAbschätzung der Massen erfolgt größtenteils durch die Nutzung der in [33] veröffentlichten Vor-

entwurfsformeln. Darin werden drei Flugzeugkategorien unterschieden - militärische Kampfflugzeu-

ge, große Frachtflugzeuge und Passagierflugzeuge. Für die Abschätzungen, die im Folgenden vor-

gestellt werden, werden die Abschätzungen der Passagierflugzeuge für auftriebserzeugende Kom-

ponenten genutzt, da sie von der Größe her eher mit dem ALAADy-Fluggerät übereinstimmen. Da

sich die erforderliche Innenausstattung sowie die Auslegung des Rumpfes und der Fahrwerke des

ALAADy-Fluggerätes eher mit denen der Frachtflugzeuge deckt, werden die entsprechenden Nähe-

rungen verwendet. Die hier genutzten Formeln stammen aus dem amerikanischen Raum.Aus diesem

Grundmuss das amerikanische Einheitensystem verwendet werden. Folglich ergeben sich dieMassen

in Pfund. ZurAbschätzung der Massen müssen Längen in Fuß, Flächen in Quadratfuß, Geschwindig-

keiten in Meilen pro Stunde und Volumeneinheiten in Gallonen eingesetzt werden. Insgesamt ergibt

sich die maximale Abflugmasse zu

mA = mStruktur + mAusrüstung + mNotlandesystem + mN + mK + mK ,Res. (4.40)

Sie kann untergliedert werden in die Strukturmasse, die Masse der Ausrüstung, die Masse, die stell-

vertretend für ein passives Notlandesystem bereitgestellt wird, die Nutzmasse sowie die verbrauchte

Kraftstoffmasse und einen Anteil für den Reservekraftstoff.

Masse des Notlandesystems: Die Ausarbeitung eines passiven Notlandesystems wird im Rahmen

des Projektes ALAADy gefordert. Dies ist allerdings nicht Teil dieser Masterarbeit. Damit die Mög-

lichkeit der Integration eines solchen System in dasALAADy-Fluggerät allerdings bereits im Rahmen

der Vorauslegung in Erwägung gezogen wird, wird pauschal eine Masse des Notlandesystems von

mNotlandesystem = 50 kg (4.41)

zurVerfügung gestellt. Für Starrflüglerkonfigurationen bietet sich prinzipiell ein Fallschirmsystem an,

dessen Masse die gewählte Masse für das Notlandesystem voraussichtlich nicht übertreffen sollte.
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Nutzmasse: Die Nutzmasse ist entsprechend der im Projekt ALAADy formulierten Anforderungen

an das unbemannte Fluggerät vorgegeben. Dabei sollen eine Nutzmasse von insgesamt

mN = 1000 kg (4.42)

transportiert werden, die auf zwei Europoolpaletten im Rumpf untergebracht werden soll.

Masse des Reservekraftstoffs: Zusätzlich zur notwendigen Kraftstoffmasse, die für die minimale

Reichweite von 600 km erforderlich wird, wird das ALAADy-Fluggerät mit Reservekraftstoff be-

tankt, der 20% der verbrauchten Kraftstoffmasse betragen soll:

mK ,Res = 0, 2 · mK (4.43)

Dieser ist einerseits erforderlich, damit zusätzlicher Kraftstoff für widrige Wettereinflüsse und mög-

liche Warteschleifen vor dem Landeanflug auf dem Firmengelände von Unternehmen bereitgestellt

werden kann. Andererseits wird insbesondere durch den eingeschränkten Flugbetrieb Reservekraft-

stoff nötig. Infolge der geringen Flughöhe dürften häufige Ausweichmanöver begünstigt werden und

vor allem aufgrund der Notwendigkeit des Fluges über unbewohntem Gebiet ist davon auszugehen,

dass regelmäßig Umwege nötig werden.

Strukturmasse: In der Strukturmasse werden die Massen aller einzelnen Flugzeugkomponenten zu-

sammengefasst. Diese beinhaltet die Rumpfmasse, die Flügelmasse, die Massen der Leitwerke und

der Leitwerksarme, die Massen beider Fahrwerke sowie aller installierten Triebwerke:

mStruktur = mRumpf + mFlügel + mHLW + mSLW + mArme

+ mFahrwerk,h + mFahrwerk,v + mTwk,inst
(4.44)

Bei den Flugzeugkonfigurationenmit nicht planaren Flügeln wird entsprechend die Strukturmasse des

gesamten Flügelsystems in der Flügelstrukturmasse zusammengefasst. Je nach Flugzeugtyp werden

des Weiteren nicht vorhandene Anteile zu Null gesetzt.

Die Rumpfstrukturmasse wird mithilfe der Abschätzungsvorschrift für Frachtflugzeuge, wie sie

in [33] vorgeschlagen wird, abgeschätzt. Dabei ergibt sich eine Gesamtmasse (in Pfund) von

mRumpf = 0, 328 · KdKLg · (mAnz)0,5 · l0,25
Rumpf · S0,302

Rumpf · (1 + Kws)0,04 ·
(

lRumpf ,str
bRumpf ,str

)0,1

, (4.45)

die von einer Vielzahl von empirischen Faktoren und geometrischen Rumpfparametern abhängt.

Die Rumpfstrukturlänge stellt die Rumpflänge ohne Nase und Heck dar. Sie wird hier auf

lRumpf ,str ≈ 6 m, bzw. lRumpf ,str ≈ 4, 5 m beim Doppelleitwerksträger, geschätzt. Die Rumpf-

strukturbreite wird dazu nach Abzug der Verkleidung als lRumpf ,str ≈ 1, 6 m angenommen. Der

Faktor Kd berücksichtigt die Bauweise der Frachtraumtür. Für alle Flugzeugkonfigurationen wird ei-

ne hintere bzw. vordere Halbschalentür vorausgesetzt, wodurch sich Kd = 1, 12 ergibt. Ferner gilt

KLg = 1, 12, da die Fahrwerke direkt am Rumpf angebracht sind. Darüber hinaus hat auch das maxi-

male Lastvielfache nz , das ungefähr 150% des Grenzbeschleunigungsfaktors beträgt, einen Einfluss

auf die Rumpfmasse. Mit üblichen Werten für den Grenzbeschleunigungsfaktor von Frachtern erhält

man nz = 1, 5 · 2, 5 [33]. Der Faktor Kws charakterisiert die notwendige Rumpfverstärkung, die

infolge der Flügelintegration nötig wird. Diese hängt folglich von Rumpf- sowie Flügelparametern

ab:

Kws = 0, 75 · 1 + 2λ

1 + λ
· b · tan(ϕ)

lRumpf
(4.46)
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Die Flügelstrukturmasse ergibt sich entsprechend der Näherungsvorschriften für Passagierflugzeu-

ge [33]. Sie hängt nur vom maximalen Lastvielfachen, der maximalen Abflugmasse und Flügelpara-

metern ab. Sie kann (in Pfund) als

mFlügel = 0, 036 · S0,758 · (mAnz)0,49 ·
(1

2ρV 2
R

)0,006
· m0,0035

K

·
(

100 δ

cos(ϕ)

)−0,3
·
( Λ

cos(ϕ)2

)0,6
· λ0,04

(4.47)

bestimmt werden. Diese Beziehung zeigt, dass fast alle Flügelparameter einen vergrößernden Ef-

fekt auf die Flügelmasse haben. Eine Ausnahme bildet hierbei die mittlere relative Profildicke δ, die

entsprechend (4.23) bestimmt wird. Eine Vergrößerung der Profildicke ermöglicht eine Erleichterung

der Flügelstruktur. Dieser Einfluss der Profildicke begründet dieWahl eines dickeren Flügelprofils für

die nicht planaren Flugzeugkonfiguration zum Zwecke einer Gewichtsverringerung (vgl. Abschnitt

4.1.1). Da dies andererseits mit einer Vergrößerung des parasitären Widerstandes einhergeht, wurde

bei den Flugzeugen mit planaren Flügeln darauf verzichtet.

Die Flügelmasse des Doppeldeckers wird durch eine Auswertung von (4.47) für den vorderen so-

wie den hinteren Flügel bestimmt. Dabei werden beide Teile als einzelner Flügel betrachtet und das

Gesamtgewicht durch Summenbildung gefunden.

Im Falle des Boxwings werden ebenfalls die Massen des jeweils vorderen und des hinteren Flügels

durch (4.47) bestimmt. Darüber hinaus werden dieMassen derVertikalflügel auf die gleicheWeise ab-

geschätzt. Dies ist ein konservativerAnsatz, da die Verstärkungen an den Ecken nicht das äquivalente

Wurzelbiegemoment aufnehmen müssen wie am Hauptflügel. Dafür bleiben durch (4.47) Einflüsse

derV-Stellung vernachlässigt. Es wird hier davon ausgegangen, dass sich diese beiden Fehlereinflüsse

in erster Näherung ausgleichen.

Die Strukturmassen der Leitwerke ergeben sich auf ähnliche Weise nach [33]. Die Abschätzungsfor-

meln lauten für das Höhenleitwerk (in Pfund)

mHLW = 0, 016 · S0,896
HLW · (mAnz)0,414 ·

(1
2ρV 2

R

)0,168

·
(

100 δHLW
cos(ϕHLW )

)−0,12
·
( ΛHLW

cos(ϕHLW )2

)0,043
· λ0,04

HLW

(4.48)

und für das Seitenleitwerk (in Pfund)

mSLW = 0, 073 · S0,873
SLW · (1 + 0, 2Kv) · (mAnz)0,376 ·

(1
2ρV 2

R

)0,122

·
(

100 δSLW
cos(ϕSLW )

)−0,49
·
( ΛSLW

cos(ϕHLW )2

)0,357
· λ0,039

SLW .

(4.49)

Die Näherungsformel für die Seitenleitwerksmasse enthält zusätzlich den Faktor Kv, der eine zu-

sätzliche Verstärkung des Seitenleitwerks vorsieht, falls ein T-Leitwerk Verwendung findet. Da beim

Boxwing die Zusammensetzung von hinterem Flügel und Seitenleitwerk einem T-Leitwerk ähnlich

ist, wird dabei Kv = 1 gesetzt. In allen anderen Fällen verschwindet dieser Term aufgrund der un-

terschiedlichen Leitwerksbauweise. Beim Boxwing findet die Höhenleitwerksmasse überdies keine

Beachtung und wird zu Null gesetzt.
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Wie bereits bei der Abschätzung der Widerstände erwähnt, wird das invertierte V-Leitwerk des Dop-

pelleitwerks durch die Berechnung eines äquivalenten Höhen- und eines äquivalenten Seitenleitwerks

abgeschätzt. Darüber hinaus müssen die Massen der Leitwerksarme gefunden werden. Gemäß [48]

kann die Gesamtmasse (in Kilogramm) beider Arme durch

mArme = NArme · 0, 23 ·
√

VD · (0, 75 · lFlügel + lArme)
1
2π · dArme

· S1,2
Arme (4.50)

abgeschätzt werden. Neben den Parametern der Leitwerksarmewird dieseMasse noch anhand der Ge-

schwindigkeit VD dimensioniert. Dabei handelt es sich um die strukturell bedingte maximal zulässige

Geschwindigkeit des Fluggerätes (Design Diving Speed). Bei einer Überschreitung dieser Geschwin-

digkeit ist die strukturelle Unversehrtheit des Fluggerätes nicht mehr gewärleistet.Als erste Näherung

wird für diese Geschwindigkeit VD = 1, 5 · VR angenommen [33].

Für die Berechnung der Hauptfahrwerksmasse von Frachtflugzeugen ergibt sich laut [33] die Bezie-

hung (in Pfund)

mFahrwerk,h = 0, 0106 · Kmp · m0,888
L · n0,2

L · l0,4
Fahrwerk,h · N0,321

mw · N−0,5
mss · V 0,1

S ,L, (4.51)

in der ein konventionelles Fahrwerk (Kmp = 1, 0) mit insgesamt zwei Reifen (Nmw = 2) und zwei
Dämpfungssäulen (Nmss = 2) betrachtet wird. Wie bereits erwähnt, sind die Längen des hinteren

Fahrwerks lFahrwerk,h und des vorderen Fahrwerks lFahrwerk,v zu 0, 75 m gesetzt. Ferner beinhaltet

die Gleichung die Überziehgeschwindigkeit in Landekonfiguration und VS ,L und das maximale Last-

vielfache während der Landung. Da es sich hier um ein unbemanntes Transportflugzeug handelt und

folglich der Passagierkomfort keine Rolle spielt, kann ein großer Wert gewählt werden. Im Sinne ei-

ner konservativen Fahrwerksauslegung wird hierbei ein maximaler Wert von nL ≈ 5 angenommen.

Die maximale Landemasse mL ergibt sich nach Abzug der geschätzten Kraftstoffmasse.

Die Masse des vorderen Fahrwerks (in Pfund) ergibt sich auf ähnliche Weise gemäß [33] zu

mFahrwerk,v = 0, 032 · Knp · m0,646
L · n0,2

L · l0,5
Fahrwerk,v · N0,45

nw . (4.52)

Dabei werden keine Dämpfungssäulen vorgesehen. Das vordere Fahrwerk ist ebenfalls als konventio-

nelles Fahrwerk ausgeführt und enthält einen Reifen, wodurch sich Knp = 1, 0 und Nnw = 1 folgern

lassen.

DieAbschätzung des Triebwerksgewichtes erfordert eine Berücksichtigung der Triebwerksgröße und

der installierten Triebwerksleistung. Eine Vergrößerung der Leistung oder des Propellerdurchmessers

hat prinzipiell eine Vergrößerung der Triebwerksmasse zur Folge. Da die Triebwerke in diesem Fall

aber mit Ausnahme des Doppelleitwerksträgers die gleiche Größe aufweisen, soll an dieser Stelle

nur die Triebwerksleistung Beachtung finden. Die Masse eines einzelnen isolierten Triebwerks wird

entsprechend durch die einfache Relation (in Kilogramm)

mTwk = P

Kt · NTwk
= Pinst + ∆PS

Kt · NTwk
(4.53)

abgeschätzt. Hierbei setzt sich die Gesamtleistung der Triebwerke aus dem durch den Reiseflug gefor-

derten minimalen Leistungsbedarf Pinst und zusätzlicher Leistung ∆PS , falls sie für die Einhaltung

der Startstrecke benötigt wird, zusammen. Der Faktor Kt beschreibt dabei das Leistungs-Massen-

Verhältnis der Triebwerke. Basierend auf üblichen Werten von derzeit genutzten Turboproptriebwer-

ken [4] wird ein mittlerer Wert von Kt = 3, 5 kW/kg genutzt. Die Gesamtmasse (in Pfund) aller
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installierten Triebwerke ergibt sich dann zu

mTwk,inst = 2, 575 · m0,922
Twk · NTwk . (4.54)

Hierbei ist die Masse größer als die der isolierten Triebwerke, da die zusätzliche Gondel- und Pylon-

masse zum Tragen kommen.

Masse der Ausrüstung: Schließlich soll noch die Masse der Ausrüstung abgeschätzt werden. Auf-

grund der Anwendung des ALAADy-Fluggerätes können der Großteil üblicher Ausrüstungen wie

beispielsweise die Kabinenausstattung, hydraulische Systeme oder das Enteisungssystem entfallen.

Insgesamt ergibt sich die Masse der Ausrüstung zu

mAusrüstung = mElektronik + mFrachtsystem + mInstrumente + mTanks + mAktuatoren . (4.55)

Dabei werden dieMassen der Elektronik, des Frachtsystems, der Instrumente, der Treibstofftanks und

der Aktuatoren einbezogen.

In der Masse der Elektronik (in Kilogramm) werden die Massen aller Batterien, die genutzt werden,

um das Betriebssystem zu starten, sowie die Masse der benötigten Verkabelung zusammengefasst:

mElektronik = NBatterien · mBatterien + mKabel (4.56)

Dabei werden zwei Batterien mit Massen von jeweils 25 kg bereitgestellt. Für die Kabel wird ein

pauschaler Massenwert von 25 kg angenommen.

Für die Unterbringung der Nutzlast im Rumpf wird entsprechend [33] ein Frachtsystem bereitgestellt,

dessen Masse (in Pfund) durch

mFrachtsystem = 2, 4 · SFrachtraum (4.57)

abgeschätzt wird. Die Aufgabe dieses Frachtsystem besteht einerseits in der Arretierung der Fracht

und andererseits darin, ihre Beförderung von der Frachttür bis zum Zielort im Rumpf durch die Nut-

zung von Schienen zu gewährleisten.

Zur Abschätzung der Masse aller Instrumente kann ebenfalls eine Beziehung für Frachtflugzeuge

aus [33] zu Rate gezogen werden. Demnach kann die Instrumentengesamtmasse (in Pfund) durch die

Beziehung

mInstrumente = 4, 509 · Kr · Ktp · N0,541
C · NTwk · (lRumpf + b)0,5 (4.58)

abgeschätzt werden. Hierbei hängen die empirischen Faktoren Kr und Ktp von der Bauart der Trieb-

werke ab und nehmen in diesem Fall die Werte Kr = 1, 0 und Ktp = 0, 793 an. Darüber hinaus

steht NC für die Anzahl der Crewmitglieder. Das ALAADy-Fluggerät operiert unbemannt, wodurch

allerdings die gesamte Abschätzung zu einer Masse von Null führen würde. Aus diesem Grund wird

NC hier in erster Näherung als 1 angenommen. Diese errechnete Masse soll hierbei die Gesamtmasse

der Sensorik und der Computer einschließen.

Die Masse aller Treibstofftanks (in Pfund) lässt sich laut [33] folgendermaßen abschätzen:

mTanks = 2, 405 · V 0,606
t ·

(
1 + Vi

Vt

)−1,0
·
(

1 + Vp

Vt

)
· NTanks (4.59)
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Dabei kann das Gesamttankvolumen anhand der mitgeführten maximalen Treibstoffmenge entspre-

chend

Vt = mK + mK ,Res
ρK

(4.60)

berechnet werden. Hierbei werden übliche Werte für die Kraftstoffdichte von Kerosin gewählt, so-

dass sich ρK = 800 kg/m3 ergibt. Der gesamte Kraftstoff wird in integralen Tanks, die im Flügel

vorgesehen werden, untergebracht, deswegen ist Vi/Vt = 1. Äußere versiegelte Tanks werden nicht
vorgesehen, woraus Vp/Vt = 0 resultiert.

Die Ausschläge der Steuerflächen sowie das Ausfahren der Fahrwerke soll durch Elektromotoren

realisiert werden. Dementsprechend wird die Masse aller Aktuatoren (in Kilogramm) abgeschätzt

durch die einfache Relation

mAktuatoren = [2 · (NSteuerflächen + NFahrwerk) + 1] · mElektromotor . (4.61)

Für jede Steuerfläche sowie jedes Fahrwerk ist die Nutzung von jeweils zwei Elektromotoren vorge-

sehen. Darüber hinaus soll die Beförderung der Fracht im Rumpf durch einen Elektromotor erleich-

tert werden. Insgesamt ergeben sich unter Berücksichtigung eines Seitenruders, zweier Höhenruder,

zweier Querruder und vierer Klappen eine Gesamtzahl der Steuerflächen von NSteuerflächen = 9.
Wie bereits erwähnt, werden drei Fahrwerke genutzt, also ist NFahrwerk = 3. Für die Masse eines

Elektrostellmotors wird im Rahmen dieser Arbeit mElektromotor = 5 kg angenommen.

4.1.5. Betrachtung des Reiseflugs

Im Anschluss können mit den in Abschnitt 4.1.4 gefundenen Werten für die Flügelfläche sowie al-

len Widerstandsbeiwerten und Massen weitere Berechnungen hinsichtlich der Reiseflugleistungen

durchgeführt werden. Unter Annahme eines stationären Horizontalflugs ergibt sich der erforderliche

Triebwerksschub im Reiseflug aus der Forderung, dass dieser den auftretenden Widerstand kompen-

sieren muss, gemäß

FR ≈ 1
2ρ · V 2

R · S · CW ,R. (4.62)

Dabei entspricht die Reisefluggeschwindigkeit VR der in denAnforderungen desALAADy-Projektes

geforderten Fluggeschwindigkeit von 200 km/h. Daraus ergibt sich eine minimal notwendige Trieb-

werksleistung, die sich aus dem Produkt der Fluggeschwindigkeit und dem Triebwerksschub ergibt.

Darüber hinaus soll im Rahmen dieser Betrachtungen zusätzliche Triebwerksleistung bereitgestellt

werden, die unabhängig von der infolge der Startstreckenanforderung benötigten Zusatzleistung ist.

Dabei soll sichergestellt sein, dass das ALAADy-Fluggerät zur verbesserten Durchführung von Aus-

weichmanövern ebenfalls auf zusätzlichen Schub zurückgreifen kann. Dies wird erreicht, indem der

Faktor fP = 0, 75 eingeführt wird, der sicherstellt, dass die im Reiseflug genutzte Triebwerksleistung

PR maximal 75% der installierten Leistung entspricht. Diese minimale installierte Leistung ohne den

potenziell erforderlichen Zusatzanteil für den Startvorgang kann nach

Pinst = 1
fP

PR = 1
fP

· FR

ηProp
· VR (4.63)
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berechnet werden. Hierin ist ηProp der Propellerwirkungsgrad, der einerseits durch mechanische Ef-

fekte wie beispielsweise Lagerreibung und andererseits durch Strömungseffekte am Propeller ge-

mindert wird. Unter Vernachlässigung des mechanischen Wirkungsgrades für alle Flugzeugkonfi-

gurationen, kann der Wirkungsgrad näherungsweise durch die an den Propellerblättern induzierten

Geschwindigkeiten beschrieben werden. Demnach ist

ηProp ≈ ηi,Prop = VR

VR + vi,Prop
. (4.64)

Die induzierten Propellergeschwindigkeiten hängen maßgeblich von der Fluggeschwindigkeit, der

Propellergeometrie und des vom entsprechenden Propellertriebwerk erzeugten Schubes ab. Laut [43]

können diese als

vi,Prop = −VR

2 +
√(

VR

2

)2
+ FR/nTwk

2 · SProp · ρ
(4.65)

abgeschätzt werden. Die Arbeit, die während des Reiseflugs vom unbemannten Fluggerät verrichtet

wird, ergibt sich zu

WR = PR · tR = PR · Rmin
VR

, (4.66)

wobei die mittlere Dauer des Reiseflugs infolge der Anforderungen, die in ALAADy formuliert sind,

ungefähr drei Stunden beträgt. Neben der erforderlichenTriebwerksleistungmuss ebenfalls die Reich-

weite bei anfänglich voller Beladung betrachtet werden. Die Reichweitenformel nach Breguet, wie

sie beispielsweise [33] entnommen werden kann, lautet für propellerbetriebene Triebwerke

R = −ηProp · ER

bP
· ln

(
1 − mK

mA

)
. (4.67)

Dabei wird für den spezifischen Kraftstoffverbrauch, basierend auf üblichen Kennzahlen von Turbo-

proptriebwerken, ein Wert von bP = 0, 32 kg/kWh angenommen [44]. Eine Umstellung von (4.67)

liefert die minimal erforderliche Kraftstoffmasse

mK ≥ mA ·
[
1 − exp

(
−Rmin

g · bP

ηProp · ER

)]
, (4.68)

die benötigt wird, damit die Reichweitenforderung an Rmin eingehalten wird. Da die Modifikation

der Kraftstoffmasse und damit einhergehend auch die Änderung der Reservekraftstoffmasse in einer

Veränderung der maximalen Abflugmasse resultiert, erfordert die Reiseflugbetrachtung eine erneute

Berechnung der Widerstandsbeiwerte und Massen gemäß Abschnitt 4.1.4.

4.1.6. Betrachtung der Startstrecke

Im letzten Schritt findet der Startvorgang Beachtung. Dabei wird ein gewöhnlicher Start mit um 10◦

ausgeschlagenen Klappen ohne Triebwerksausfall und ohne Berücksichtigung von Windeinflüssen

betrachtet. Die Startstrecke setzt sich aus der Startrollstrecke, der Übergangsflugstrecke, in der das

Flugzeug einen Übergangsbogen fliegt, und einer Steigstrecke bis zu einer geforderten Höhe zusam-

men. Die Gesamtstartstrecke lässt sich mit der folgenden Beziehung, die aus [16] entnommen wurde,

berechnen:

RS =
(

m
S

)
ρ
(

FS
mAg − µ

)
CA2

1 + 1
2

CW ,r − µ · CA,r(
FS

mAg − µ
)

CA2


︸ ︷︷ ︸

Startrollstrecke

+ V 2
2
g

FS
mAg − CW2

CA2

nÜ − 1︸ ︷︷ ︸
Übergangsflugstrecke

+ HS − HÜ
FS

mAg − CW2
CA2︸ ︷︷ ︸

Steigstrecke

(4.69)
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Grundsätzlich haben die Gleitzahl in der Startkonfiguration, die maximale Flächenbelastung und die

Motorisierung einen entscheidenden Einfluss auf die Startstrecke. Während die Flächenbelastung be-

reits durch die Landestreckenanforderung begrenzt ist und die Gleitzahl vom Flugzeugtyp und den

entsprechenden Widerstandskomponenten abhängt und damit nicht beliebig wählbar ist, kann die

Startstrecke in einem gewissen Maße durch eine ausreichend große Motorisierung verkürzt werden.

Aus diesem Grund bietet es sich an, die Abschätzung der Startstrecke als letzten Berechnungsteil

durchzuführen.

Hier wird vereinfachend vorausgesetzt, dass der Triebwerksschub während des gesamten Startvor-

gangs konstant bleibt. Dies ist gleichbedeutend mit der Vernachlässigung der induzierten Propeller-

geschwindigkeiten und der damit einhergehenden Verringerung des Propellerwirkungsgrades. Der

erreichbare Startschub FS wird dafür mithilfe einer Relation aus [43] angenähert und ergibt sich zu

FS = (2ρSProp)
1
3 · (η0Pinst)

2
3 . (4.70)

Im Rahmen der Startstreckenabschätzung werden ebenfalls die Auswirkungen der viskosen Effekte

und der Rotationen im Propellernachlauf vernachlässigt, sodass in erster Näherung η0 ≈ 0 angenom-

men werden kann.

Die Berechnung der Startrollstrecke erfordert die Anpassung einiger Flugzeugparameter derart, dass

Bodeneffekte beim Rollen (Index r) berücksichtigt sind. Hierbei wird angenommen, dass sich die

effektive Streckung Λr um ungefähr 10% bezogen auf die geometrische Streckung erhöht. Darüber

hinaus soll der Auftriebsbeiwert beim Rollen CA,r dem optimalenAuftriebsbeiwert beim Rollen ent-

sprechen. Er wird mithilfe einer Beziehung aus [16] abgeschätzt. Letztlich führt der Bodeneffekt

ebenfalls zu einer Vergrößerung des Nullwiderstandes ∆CW0 ,r , welche nach [49] abgeschätzt wird.

Die resultierenden Parameter lauten:

Λr =1, 1 · Λ

CA,r =1
2 · µ · e · π · Λr

∆CW0 ,r =
(

m

S

)
· g · KW r · m−0,215

A

(4.71)

Hierbei stellt µ den Rollreibungskoeffizienten dar und liegt bei einem Start auf Asphalt bei ungefähr

0, 025 [16]. Der empirische Faktor KW r für ausgefahrene Klappen liegt bei KW r = 3, 16 ·10−5 [49].

Zusätzlich muss die Gesamtwiderstandserhöhung durch die Fahrwerke berücksichtigt werden. Diese

kann bestimmt werden durch die Abschätzung

CW ,Fahrwerk =
(

Nmw · SReifen,h
S

+ Nnw · SReifen,v
S

)
· CW ,Reifen , (4.72)

bei der SReifen,h = 0, 1 m2 und SReifen,v = 0, 02 m2 die Reifenstirnflächen des hinteren bezie-

hungsweise des vorderen Fahrwerks darstellen. Der auf diese Stirnflächen bezogeneWiderstandsbei-

wert wurde auf Basis des in [36] dokumentierten Wertebereichs für Fahrwerke mit Verkleidung als

CW ,Reifen = 0, 5 angenommen. Damit ergibt sich der gesamte Widerstandsbeiwert beim Rollen zu

CW ,r = CW 0 + ∆CW ,K ,S + ∆CW0 ,r + CW ,Fahrwerk +
C2

A,r
πΛre

. (4.73)

52
Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34



4.1. Flugzeugvorentwurf 4. Flugleistungsbetrachtungen

Hierbei tritt der Term ∆CW ,K ,S auf, der den zusätzlichen Widerstand infolge des Klappenausschla-

ges berücksichtigt. Dieser setzt sich aus einem Formwiderstand, der aus Abbildung B.2 entnommen

werden kann, und einem Interferenzwiderstand, der bei Einfachspaltklappen ungefähr 40% des Form-

widerstandes ergibt, zusammen, sodass ∆CW ,K ,S ≈ 1, 4 · 0, 06 gilt.

Darüber hinaus werden die aerodynamischen Parameter zum Zeitpunkt des Abhebens (Index 2) be-
nötigt. Dies soll bei einer Geschwindigkeit geschehen, die 120% der Überziehgeschwindigkeit ent-

spricht. Für den damit verbundenen Auftriebsbeiwert ergibt sich folglich

CA2 = CA,max,S
1, 44 , (4.74)

wobei der maximale Auftriebsbeiwert während des Starts CA,max,S mithilfe von (4.2) abgeschätzt

werden kann. Dabei ergibt ein Klappenausschlag von 10◦ gemäß Abbildung B.1 einen Flügelauf-

triebswirksamkeitsfaktor von αδ ≈ 0, 44. Der zugehörige Widerstandsbeiwert kann dann entspre-

chend

CW2 = CW 0 + ∆CW ,K ,S + CW ,Fahrwerk + C2
A2

πΛe
(4.75)

berechnet werden. Hierbei handelt es sich um die Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte, die ab dem

Zeitpunkt, in dem das Flugzeug abhebt, bis zum Ende des Startvorgangs wirksam sind. Bodeneffekte

spielen hier deswegen keine weitere Rolle.

Zur Abschätzung der Übergangsflugstrecke wird ebenfalls die Abhebegeschwindigkeit V2 benötigt,

mit der auch während des Übergangsbogens geflogen wird. Diese ergibt sich durch Anwendung von

(4.10) mit dem entsprechenden Auftriebsbeiwert CA,2 . Das Lastvielfache im Übergangsbogen nÜ

wird aufgrund des unbemannten Betriebs des Frachtflugzeugs im Vergleich zu üblichen Werten für

Passagierflugzeuge etwas vergrößert, weswegen nÜ = 1.5 angenommen wird. Eine Betrachtung von

(4.69) verdeutlicht, dass eine Vergrößerung des Triebwerksschubs zwar eine Verringerung der Star-

trollstrecke und der Steigstrecke ermöglicht, allerdings mit einer Vergrößerung der Übergangsflug-

strecke einhergeht. Aus diesem Grund ist die mögliche Startstreckenverringerung durch Zusatztrieb-

werksleistung begrenzt.Während die Landestreckenbedingung theoretisch immer durch eine beliebig

kleine Flächenbelastung erfüllt werden kann, was eine sehr große Flügelfläche und damit Struktur-

masse zur Folge hat, ist die Startstreckenanforderung ab einem bestimmten Punkt nicht mehr erfüll-

bar, was in der Konsequenz zumAusschluss einer bestimmten Flugzeugkonfiguration bei gegebener

Spannweite führt.

Der letzte Startstreckenabschnitt beinhaltet den Steigflug. Dabei soll die Hindernishöhe beim Start

HS erreicht werden, die in Analogie zur Landestreckenberechnung auf 15 m gesetzt wird. Die Länge

und die Notwendigkeit der Steigstrecke hängt maßgeblich vom Übergangsbogen ab. NachAbschluss

der Übergangsflugstrecke weist das Flugzeug infolge des geflogenen Übergangsbogens bereits eine

Höhe auf, die nach [16] als

HÜ = V 2
2

2 · g

(
FS

mAg − CW2
CA2

)2

nÜ − 1 (4.76)

angegeben werden kann. Sollte diese Höhe geringer sein als die geforderte Hindernishöhe, muss die

Höhendifferenz entsprechend durch den Steigflugabschnitt ausgeglichen werden.
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Die Startstrecke des unbemannten Fluggerätes darf laut denAnforderungen inALAADy die maximal

zulässige Startstreckenlänge von RS ,max = 400 m nicht überschreiten. Sollte diese Anforderung

vom Fluggerät allerdings verletzt werden, dann wird zusätzliche Triebwerksleistung bereitgestellt.

Die zusätzliche Triebwerksleistung lässt sich prinzipiell frei wählen und hat bei kleinen Änderungen

lediglich einen schwachen Einfluss auf die maximale Abflugmasse. Die Bereitstellung zusätzlicher

Leistung erfolgt iterativ auf die folgende Weise:

∆PSi+1 = ∆PSi + max
(

RS − RS ,max
RS ,max

· ∆PSi , 0, 05 kW

)
(4.77)

Dabei wird die Zusatzleistung mit der Abweichung der tatsächlichen Startstrecke von der ALAADy-

Anforderung skaliert. Auf diese Weise wird der Prozess bei großenAbweichungen anfangs beschleu-

nigt. Im ersten Schritt wird die Triebwerksleistungsvergrößerung auf einen Initialwert∆PS0 = 20 kW
bezogen, da noch keine Zusatzleistung bereitgestellt wurde. Aufgrund des konvergenten Charakters

des Terms (RS − RS ,max)/RS ,max in (4.77) muss bei geringen Abweichungen ein alternativer Wert

für die zusätzliche Triebwerksleistung genutzt werden. Die Triebwerksleistung soll im Rahmen der

Vorentwurfsphase mit Ausnahme der Hindernishöhe zunächst unter Vernachlässigung von Sicherhei-

ten abgeschätzt werden.Aus diesem Grund soll die Triebwerksleistung so dimensioniert werden, dass

die Startstreckenforderung gerade eingehalten wird. Bei geringenAbweichungen wird deswegen auch

nur der geringe zusätzliche Wert der Zusatzleistung von 0, 05 kW bereitgestellt.

Nach jeder Vergrößerung der Triebwerksleistung werden vorab aktualisierte Massen- und Wider-

standsbeiwerte errechnet sowie der Reiseflug erneut betrachtet, bevor der Einfluss der größeren Trieb-

werksleistung auf die Startstrecke ermittelt wird. Dieser Prozess wird so lange durchgeführt, bis ent-

weder die Startstreckenanforderung eingehalten wird oder keine Konfiguration innerhalb von 25 Ite-

rationen gefunden werden konnte.

4.1.7. Ergebnisse

Mithilfe des implementiertenVorentwurfstools werden nun für alle fünf Flugzeugtypen entsprechende

Konfigurationen für unterschiedlicheWerte der Spannweite ermittelt.Wie bereits beschrieben, erfolgt

die Auslegung derart, dass alle Forderungen aus ALAADy eingehalten werden. Die Konfigurationen

werden in einem Spannweitenbereich von 6 m bis 24 m und bei einer Variation der Spannweite in

Schritten von 0, 25 m ausgelegt. Falls ein Datenpunkt fehlt, bedeutet dies, dass für das entsprechende

Fluggerät bei der spezifizierten Spannweite keine Konfiguration ausgelegt werden konnte, die alle

ALAADy-Anforderungen einhält.

Abbildung 4.5 zeigt wichtige grundlegende Parameter der resultierenden Flugzeugkonfigurationen.

Darin ist zu erkennen, dass ab einer Spannweite von b ≤ 7, 5 m keine Konfiguration die Anforde-

rungen einhalten kann. Dies liegt darin begründet, dass eine kurze Spannweite mit einer geringen

aerodynamischen Güte einhergeht. Da die Gleitzahl allerdings insbesondere einen entscheidenden

Einfluss auf die Startstrecke hat, wird dadurch eine hohe zusätzliche Triebwerksleistung für den Start

benötigt. Dies resultiert seinerseits in einer Erhöhung der maximalenAbflugmasse, wodurch eine wei-

tere Erhöhung der Triebwerksleistung nötig wird. Wie allerdings inAbschnitt 4.1.5 gezeigt wurde, ist

das Ausmaß der möglichen Startstreckenverkürzung durch zusätzliche Triebwerksleistung begrenzt,

54
Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34



4.1. Flugzeugvorentwurf 4. Flugleistungsbetrachtungen

da dies ebenfalls eine Verlängerung der Übergangsflugstrecke zur Folge hat. In der Konsequenz kann

die Startstrecke nicht mehr eingehalten werden und die entsprechende Konfiguration muss ausge-

schlossen werden. Die geringste Spannweite, bei der die Anforderungen noch eingehalten werden

können, hängt vom Flugzeugtyp ab. Der vierte Teil von Abbildung 4.5 zeigt die zusätzlich bereitge-

stellte Leistung für die Einhaltung der Startstreckenforderung und verdeutlicht, dass die zusätzliche

Leistungserhöhung für alle Fluggeräte auf ungefähr 100 kW begrenzt ist.

Der erste Teil zeigt denVerlauf dermaximalen Flächenbelastung auf. Diese ist begrenzt durch die Lan-

destreckenforderung. Dadurch, dass alle anderen Parameter, die einen Einfluss auf die Landestrecke

haben, vorgegeben sind, ergibt sich eine direkte Abhängigkeit der Flächenbelastung vom maxima-

len Auftriebsbeiwert, der während der Landung erreicht werden kann (vgl. (4.1)). Aus diesem Grund

weist die Flächenbelastung den qualitativ gleichen Verlauf auf wie der maximale Auftriebsbeiwert,

auf den im Folgenden noch eingegangen wird (Abbildung 4.6, Teil 5). Prinzipiell steigt die Klappen-

wirksamkeit mit einem größeren Auftriebsanstieg und damit größeren Spannweiten gemäß (4.2) und

(4.4) leicht an, wodurch sich der dargestellte Verlauf der Flächenbelastung ergibt.

Die Flügelfläche, veranschaulicht durch den zweiten Teil von Abbildung 4.5, weist in allen Fällen ein

Minimum in einemmittleren Spannweitenbereich auf. Dem liegt zugrunde, dass durch die Landestre-

ckenforderung eine geringe Spannweite nur bei geringen maximalen Flächenbelastungen realisierbar

ist und somit eine größere Flügelfläche gefordert wird. Bei großen Spannweiten wiederum steigt ins-

besondere die Strukturmasse des Flügels infolge der hohen Streckung an. Die Flächenbelastung kann

hier zwar größer sein, doch die Flügelfläche muss das eigene Zusatzgewicht kompensieren, sodass

auch hier wieder eine Vergrößerung der Flügelfläche erforderlich wird. Der Versatz zwischen den

einzelnen Flugzeugtypen kann durch eine Betrachtung der Kombination von Flächenbelastung und

maximaler Abflugmasse verstanden werden.

Die maximale Abflugmasse ist in Abbildung 4.5, Teil 3 dargestellt. Es zeigt sich, dass sich für alle

Konfigurationen eine minimale Abflugmasse in einem Bereich geringer Spannweiten ergibt. Sowohl

eine Verkleinerung als auch eine Vergrößerung der Spannweite führt zu einem Anstieg der maxima-

lenAbflugmasse. Dies wird maßgeblich durch den Flügel beeinflusst. Sowohl eine Vergrößerung der

Flügelfläche als auch eine Vergrößerung der Spannweite resultiert in einer Erhöhung der Flügelstruk-

turmasse (vgl. (4.47)). Zusammen mit der im zweiten Teil abgebildeten Flügelmasse erklärt dies also

den schwachenAnstieg der maximalenAbflugmasse in Richtung geringer Spannweiten und den recht

großen Anstieg aufgrund beider Effekte in Richtung großer Spannweiten. Folglich ist das Minimum

der maximalen Abflugmasse auch relativ zum Minimum der Flügelfläche nach links verschoben.

Es zeigt sich ferner, dass dieAbflugmassen des konventionellen und des Entenflugzeuges sehr ähnlich

verlaufen, was durch die vergleichbare strukturelle Bauweise und die gleichen Flugzeugkomponenten

erklärt werden kann. Beim Doppelleitwerksträger kommt die Masseneinsparung durch den kürzeren

Rumpf, die nur sehr schwach von der Spannweite abhängt, zum Tragen. Aus diesem Grund zeigt sich

ein über den gesamten Spannweitenbereich nahezu konstanterVersatz dermaximalenAbflugmasse im

Vergleich zu den anderen planaren Flügelkonfigurationen. Darüber hinaus weisen der Doppeldecker

und der Boxwing eine aufgrund des nicht planaren Flügelsystems zu erwartende höhere maximale

Abflugmasse auf. Überraschend scheint hierbei allerdings, dass der Doppeldecker etwas schwerer ist

als der Boxwing, obwohl letzterer mit Vertikalflügeln ausgestattet ist. Dies liegt darin begründet, dass
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Abbildung 4.5.: Grundlegende Parameter der resultierenden Flugzeugkonfigurationen
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einerseits dieMasse des Höhenleitwerks beimBoxwing entfällt und andererseits die Triebwerksmasse

aufgrund der höheren aerodynamischen Güte geringer ausfällt, sodass die Zusatzmasse infolge der

vertikalen Flügelanteile und der Pfeilung im Vergleich zum Doppeldecker überkompensiert wird.

Die installierte Triebwerksleistung, die durch den Reiseflug inklusive des Schubanteilfaktors gefor-

dert wird (Teil 4), und die gesamte mitgeführte Kraftstoffmasse, die sich aus dem verbrauchten Kraft-

stoff und 20% Reservekraftstoff ergibt, sind zueinander proportional und verzeichnen somit den glei-

chen qualitativen Verlauf. Es ist erkennbar, dass die Konfigurationen mit nicht planaren Flügelsyste-

men im Bereich großer Spannweiten, der vom parasitären Widerstand dominiert wird, ineffizienter

sind. Wie erwartet, führt die vergrößerte umspülte Fläche und die vergrößerte Anzahl von Flügel-

Rumpf-Übergängen zu einer Minderung der aerodynamischen Güte.

Der Doppelleitwerksträger weist in diesem Bereich den geringsten Kraftstoffverbrauch auf, was auf-

grund seines im Hinblick auf parasitären Widerstand verbesserten Konzeptes den Erwartungen ent-

spricht. Wie allerdings noch aufgezeigt wird, verdankt der Doppelleitwerksträger im Rahmen dieser

Betrachtungen die hohe Gleitzahl dem Fehlen der Pylonen und Gondeln für die Triebwerksintegra-

tion, während der Rumpf sogar einen etwas vergrößerten Widerstand aufweist als bei den anderen

Konfigurationen. Dieses Ergebnis ist dem Schlankheitsgrad des Rumpfes geschuldet. Der Rumpf-

widerstandsbeiwert (4.17) weist in Kombination mit dem Korrekturfaktor (4.16) eine nichtlineare

Abhängigkeit von Rumpflänge und Rumpfbreite auf. Es ist zu erwarten, dass die Rumpfabmessun-

gen des Doppelleitwerksträgers hierbei zu einer im Hinblick auf den parasitären Rumpfwiderstand

ungünstigen Form führen.

Auf der anderen Seite zeigen sich im Bereich geringer Spannweiten, in dem der induzierte Wider-

stand dominiert, die Potenziale der nicht planaren Flügelkonfigurationen und des Entenflugzeuges.

Man erkennt, dass diese einen flacherenAnstieg des verbrauchten Kraftstoffs bei geringen Spannwei-

ten aufweisen als die anderen Flugzeugtypen. Beim Doppeldecker ist allerdings über den gesamten

Spannweitenbereich ein großer parasitärerWiderstand vorhanden, der anders als beim Boxwing eben-

falls einen Anteil des Höhenleitwerks enthält. Die Verringerung des induzierten Widerstands reicht

bei geringen Spannweiten nicht aus, um diesenWiderstand sowie den größeren Flügelnullwiderstand

zu kompensieren.

Das Einsparpotenzial des Entenflugzeugs bei geringen Spannweiten durch den Beitrag des Höhen-

leitwerks ist wiederum nicht groß genug, da einerseits der gegenseitig induzierte Widerstand von

Hauptflügel und Canard zu groß wird und andererseits infolge der ALAADy-Anforderungen keine

Entenkonfigurationmit Spannweiten von b ≤ 10mgefundenwerden können. Lediglich der Boxwing,

der die größte theoretische Reduktion des induzierten Widerstandes ermöglicht, erreicht im geringen

Spannweitenbereich den geringsten Kraftstoffverbrauch von allen betrachteten Konfigurationen. Bei

Spannweiten von b ≤ 10 m kann demnach der hohe parasitäre Widerstand durch die Verringerung

des induzierten Widerstands im Vergleich zu den anderen Flugzeugtypen kompensiert werden.

Resultierende Verläufe der zugehörigen aerodynamischen Parameter sind in Abbildung 4.6 darge-

stellt. Der erste Teil zeigt dabei den mittleren Auftriebsbeiwert im Reiseflug. Laut Definition des

Auftriebsbeiwerts hängt dieser vomVerhältnis m/S ab, während alle anderen Parameter der dazu ge-

hörigen Gleichung entweder Konstanten sind oder durch die ALAADy-Anforderungen vorgegeben

sind. Dies verdeutlicht die Proportionalität zwischen demAuftriebsbeiwert und der Flächenbelastung.
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Abbildung 4.6.: Aerodynamische Parameter der resultierenden Flugzeugkonfigurationen
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Folglich ist der Verlauf identisch zu dem der maximalen Flächenbelastung.An dieser Stelle zeigt sich,

dass der Auftriebsbeiwert des Entenflugzeugs bei der größten hier betrachteten Spannweite, die 24 m

beträgt, etwas kleiner ist als CA,R = 0, 3. Für alle Berechnungen wurde für den Auftrieb am Canard

vereinfachend ein Auftriebsbeiwert von CA,C = 0, 3 angenommen (s. Abschnitt 4.1.1). Eine Ausle-

gung auf ein überziehsicheres Flugverhalten des Entenflugzeugs erfordert, dass der Auftriebsbeiwert

am Canard stets etwas größer ist als am Hauptflügel. Diese Betrachtung zeigt, dass dies auch bei

großen Spannweiten sichergestellt ist.

Abbildung 4.6, Teil 2 zeigt die zugehörigen mittleren Widerstandsbeiwerte im Reiseflug. Diese sind

in Drag Counts (DC) angegeben, wobei ein Widerstandsbeiwert von CW = 1 DC einem Wert von

10−4 entspricht. Der Widerstandsbeiwert muss prinzipiell mit der Flügelfläche zusammen betrach-

tet werden, wenn der Einfluss auf die Reiseflugleistung erfasst werden soll. Nichtsdestotrotz bietet

dieser Verlauf einige Erkenntnisse, die noch einmal die konfigurationsspezifischen aerodynamischen

Unterschiede verdeutlichen. Hierbei zeigt sich, dass der Boxwing und das Entenflugzeug prinzipiell

über den gesamten Spannweitenbereich die geringsten Widerstandsbeiwerte aufweisen. Im Hinblick

auf den induzierten Widerstand weisen das konventionelle Flugzeug und der Doppelleitwerksträger

ein ähnliches Verhalten auf, wobei derWiderstandsbeiwert des konventionellen Flugzeuges aufgrund

des höheren parasitärenWiderstands durchweg größer bleibt. Der Verlauf der Kraftstoffmasse (Abbil-

dung 4.5, Teil 5) hat gezeigt, dass der Doppelleitwerksträger bereits ab einer Spannweite von b ≈ 12m
am effizientesten ist. Im Hinblick auf den Widerstandsbeiwert ist er aber dem Entenflugzeug sowie

dem Boxwing unterlegen. Dies bedeutet, dass der Doppelleitwerksträger hauptsächlich von der ge-

ringeren Flügelfläche profitiert. Diese wird einerseits durch die größere mögliche Flächenbelastung

und andererseits durch die geringste maximale Abflugmasse begünstigt.

DerVerlauf der Gleitzahl wird in Abbildung 4.6, Teil 3 gezeigt. Die aerodynamische Güte fasst prinzi-

piell die gewonnen Erkenntnisse noch einmal zusammen. Es ist zudem bemerkbar, dass der Boxwing,

der den geringstenWiderstandsbeiwert im Reiseflug, aber gleichzeitig auch den geringstenAuftriebs-

beiwert aufweist, tatsächlich im Bereich geringer Spannweiten die höchste Gleitzahl im Reiseflug

verzeichnet. Dies deckt sich mit den Erwartungen und der Motivation, die zu einer Berücksichtigung

des Boxwings in dieser Studie geführt haben. Überdies nähert sich der Verlauf der Gleitzahl des Dop-

pelleitwerksträgers bei großen Spannweiten dem des Boxwings an.

Im Rahmen dieser Betrachtungen wurden die nicht planaren Flügelsysteme des Doppeldeckers und

des Boxwings als äquivalente Einzelflügel betrachtet und die aerodynamischen Einflüsse der dreidi-

mensionalen Flügel in Form des Flügeleffizienzfaktors berücksichtigt. Zudem wurden ebenfalls die

Effizienzen der Einzelflügel modelliert. Aus diesem Grund ist eine Betrachtung des Verlaufs der Flü-

geleffizenzfaktoren, wie sie von Abbildung 4.6, Teil 4 geliefert wird, sehr interessant. Zunächst zeigt

sich, dass alleWerte der planaren Flügelkonfigurationen eine schwacheAbhängigkeit von der Spann-

weite aufweisen. Dieser Zusammenhang, der über den Einfluss der Streckung eingeht, ist in (4.34)

formuliert. Ferner zeigt sich der Einfluss der Triebwerksintegration jenseits der Flügel im Falle des

Doppelleitwerksträgers in Form einer Erhöhung des Flügeleffizienzfaktors.

Wie erwartet nehmen die Flügeleffizienzen des Doppeldeckers und des Boxwings Werte von e > 1
an. Dabei verlaufen beide Flügeleffizienzen qualitativ sehr ähnlich. Die Werte für den Boxwing sind

allerdings etwas größer und erreichen im Maximum bei b ≈ 9 m beinahe Werte von 1, 2. Die Flügel-
effizienzen der nicht planaren Flügelkonfigurationen verzeichnen eine deutlich stärkereAbhängigkeit
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von der Spannweite als die der anderen Konfigurationen. Dies resultiert, wie auch anhand (4.37) und

(4.38) erkennbar, aus der Abhängigkeit der Flügeleffizienzen der nicht planaren Flügelsysteme vom

Verhältnis zwischen vertikalem Abstand zwischen den Einzelflügeln und der Spannweite. Dies ist

insbesondere der Grund dafür, dass der induzierte Widerstand auch bei geringen Spannweiten ver-

hältnismäßig gering gehalten werden kann. Während der Flügeleffizienzfaktor dieser Konfiguratio-

nen bereits größer ist als im planaren Fall, steigt er mit sinkender Spannweite sogar in einem gewissen

Maße weiter an.

Der letzte Teil von Abbildung 4.6 zeigt noch einmal den maximal erreichbaren Auftriebsbeiwert

unter Nutzung von Einfachspaltklappen bei der Landung. Dieser ist maßgeblich für die durch die

Landestreckenanforderung begrenzte maximale Flächenbelastung. Mit Rücksicht auf eine überzieh-

sichere Auslegung wurden die maximal erreichbaren Auftriebsbeiwerte des Entenflugzeugs und des

Boxwings pauschal um 95% verringert, wie in Abschnitt 4.1.1 beschrieben wurde. Dies wird in den

Verläufen widergespiegelt. Darüber hinaus steigt die Klappeneffektivität mit steigendem Auftriebs-

anstieg und ist daher von der Streckung abhängig. Dies erklärt einerseits den steigenden Verlauf mit

der Spannweite, andererseits begründet dies ebenfalls die geringen Unterschiede zwischen den ein-

zelnen Verläufen. Da sich die Flügelflächen der einzelnen Konfigurationen unterscheiden, während

die Spannweiten identisch sind, resultiert dies in einer unterschiedlichen Streckung und somit auch

in einer veränderten Klappenwirksamkeit.

Insgesamt kann gefolgert werden, dass die Flügelflächen aller Konfigurationen verhältnismäßig groß

sind. Dies liegt an der Landestreckenanforderung, die die Flächenbelastung begrenzt und damit eine

relativ große Flügelfläche bedingt. Die Flügelfläche einerCessna 208 Caravan beispielsweise beträgt

ungefähr 26 m2 bei einer maximalenAbflugmasse von rund 3, 5 t. Die Landestrecke dieses Flugzeugs
bei einer Hindernishöhe von 15 m und ohne die Nutzung von Schubumkehr, welche also vergleich-

bar mit der hier betrachteten Landung ist, beträgt allerdings mehr als 500 m [22]. Dies verdeutlicht,

dass die Flügelflächen der ALAADy-Fluggeräte groß sind und durch die restriktive Landestrecken-

forderung bedingt werden. Eine große Flügelfläche geht grundsätzlich mit einer Vergrößerung der

umspülten Fläche und damit des Reibungswiderstandes einher. Zusätzlich bedingt eine große Flügel-

fläche eine verringerte Streckung, wodurch ein höherer induzierterWiderstand zumTragen kommt. In

der Konsequenz läuft dies auf eineMinderung der Effizienz und eine geringere Gleitzahl im Reiseflug

hinaus.

Widerstands- und Massenanteile

In diesemAbschnitt soll auf die Zusammensetzung der maximalenAbflugmasse sowie des Reiseflug-

widerstands eingegangen werden. Dabei werden die einzelnen Anteile besprochen, die in Abhängig-

keit von der jeweiligen Flugzeugkonfiguration einen großen Einfluss haben oder ein besonderes Ver-

halten aufweisen. Im Folgenden werden alle Flugzeugkonfigurationen mit einer Spannweite von 18m
zuGrunde gelegt. DieserWert wird aus Gründen derVergleichbarkeit gewählt. InAbschnitt 4.2.1 wer-

den die Konfigurationen mit zusätzlichen elektrischen Triebwerken ausgestattet, wodurch der Spann-

weitenbereich, in dem Flugzeugkonfigurationen gefunden werden, die die ALAADy-Anforderungen

erfüllen, stark eingeschränkt wird. Da bei der gewählten Spannweite von 18 m für alle Flugzeug-
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typen ebenfalls eine Konfiguration mit elektrischen Triebwerken gefunden werden kann, wird diese

gewählt, damit gleichwohl ein Vergleich zwischen den Flugzeugen mit elektrischen Zusatztriebwer-

ken und denen ohne die Triebwerke angestellt werden kann.

Abbildung 4.7 zeigt die Widerstands- und Massenanteile für das konventionelle Flugzeug mit ei-

ner Spannweite von b = 18 m im Reiseflug. Man erkennt, dass sich der Gesamtwiderstand (Abbil-

dung 4.7a) aus ungefähr einem Drittel Rumpfwiderstand, einem Viertel Flügelwiderstand und einem

Viertel induziertemWiderstand zusammensetzt. Der Leitwerkswiderstand, der beide Leitwerksanteile

enthält, entspricht ungefähr zehn Prozent des Gesamtwiderstands. Der Triebwerkswiderstand sowie

die Summe aller Interferenzwiderstände machen jeweils einen recht kleinen Teil aus. Die maximale

Abflugmasse (Abbildung 4.7b) wird dominiert von der Masse der Fracht, die knapp 40% der Gesamt-

(a) Widerstandsanteile, CW ,R = 246 DC (b) Massenanteile, mA = 2534 kg

Abbildung 4.7.: Widerstands- und Massenanteile des konventionellen Flugzeugs, b = 18 m

masse ausmacht. Weiterhin stellen der Rumpf mit ungefähr 20%, der Flügel mit rund 13% und die

gesamte Ausrüstung inklusive des Notlandesystems mit ungefähr 12% die wichtigsten Anteile dar.

Die Fahrwerke, Leitwerke und Triebwerke haben eher einen geringen Einfluss auf die Gesamtmasse.

Ferner fällt auf, dass der Kraftstoffmassenanteil nur bei rund 5% liegt, was an der verhältnismäßig

geringen erzielten Reichweite liegt.

Im Vergleich dazu zeigt Abbildung 4.8 die Zusammensetzungen für das Entenflugzeug. Abbil-

dung 4.8a verdeutlicht, dass der induzierteWiderstand beim Entenflugzeug deutlich reduziert werden

kann. Der Anteil des induzierten Widerstands ist hier im Vergleich zur konventionellen Drachen-

konfiguration um knapp 10% reduziert. Im Gegenzug steigen der am Leitwerk erzeugte Widerstand,

insbesondere infolge des großen Auftriebsbeiwerts des Canards, sowie der Interferenzwiderstand,

der ebenfalls den durch Flügel und Canard gegenseitig induzierten Widerstand enthält, etwas an. Die

Widerstandsreduktion dominiert allerdings, sodass für das Entenflugzeug ein geringererWiderstands-

beiwert erreicht wird. Die Zusammensetzung der Massenanteile des Entenflugzeugs ist fast identisch

mit der des konventionellen Flugzeugs.

Die Betrachtung des Doppelleitwerksträgers (Abbildung 4.9) zeigt an dieser Stelle den bereits er-

wähnten Rumpfwiderstand, der im Vergleich zu den anderen Konfigurationen sogar eine leichte Er-

höhung des Widerstandsbeiwerts verursacht. Dies liegt am ungünstigen Schlankheitsgrad des Rump-

fes. Nichtsdestotrotz ermöglicht die Bauweise des Doppelleitwerksträgers die Verringerung einiger

Widerstandsanteile. Zum einen fällt in erster Näherung keinWiderstand am Triebwerk an. Zum ande-
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(a) Widerstandsanteile, CW ,R = 219 DC (b) Massenanteile, mA = 2534 kg

Abbildung 4.8.: Widerstands- und Massenanteile des Entenflugzeugs, b = 18 m

ren ermöglichen die Leitwerksarme eine Verringerung der Leitwerksfläche. Dies wirkt sich einerseits

in einem etwas verringerten induzierten Widerstand nach (4.32) und andererseits in einem gerin-

gen Leitwerkswiderstand aus. Der hier aufgetragene Anteil enthält den Widerstand des invertierten

V-Leitwerks sowie den der Leitwerksarme. In der Massenbilanz macht sich die Rumpfverkürzung

bemerkbar und auch die Triebwerksmasse fällt geringfügig kleiner aus. Die Leitwerksmasse wieder-

um steigt trotz der geringeren Fläche aufgrund der Leitwerksarme leicht an. In der Summe weist der

Doppelleitwerksträger aber dennoch die geringste maximale Abflugmasse auf.

(a) Widerstandsanteile, CW ,R = 230 DC (b) Massenanteile, mA = 2388 kg

Abbildung 4.9.: Widerstands- und Massenanteile des Doppelleitwerksträgers, b = 18 m

Beim Doppeldecker (Abbildung 4.10) zeigt sich, dass der induzierte Widerstand bei der Spannweite

18 m im Vergleich zu den anderen Konfigurationen nicht signifikant reduziert ist. Darüber hinaus ist

der Flügelwiderstandsbeiwert aufgrund des großen parasitärenWiderstands erhöht, wodurch der Dop-

peldecker allgemein einen verhältnismäßig großen Widerstandsbeiwert aufweist. Die Gesamtmasse

fällt aufgrund des größeren Flügelstrukturgewichts durch das nicht planare Flügelsystem deutlich grö-

ßer aus als bei den anderen Konfigurationen. Die große maximale Abflugmasse in Kombination mit

dem vergleichsweise hohen Widerstand äußert sich zudem in einer Vergrößerung des für den Start

benötigten Triebwerksschubs und damit einhergehend auch der Triebwerksmasse.
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(a) Widerstandsanteile, CW ,R = 246 DC (b) Massenanteile, mA = 2916 kg

Abbildung 4.10.: Widerstands- und Massenanteile des Doppeldeckers, b = 18 m

Abbildung 4.11 verdeutlicht, dass beim Boxwing ein sehr großerWiderstandsanteil, der beinahe 50%
beträgt, durch den Flügel ausgemacht wird. Dieser enthält allerdings die Anteile des vorderen und

des hinteren Flügels und der vertikalen Flügel sowie den Interferenzwiderstand, der durch die Ecken

erzeugt wird. Im Gegenzug ist der induzierte Widerstand etwas verringert. Allerdings zeigt sich hier,

dass der Boxwing bei der relativ großen Spannweite von 18 m, bei der der induzierte Widerstand kei-

(a) Widerstandsanteile, CW ,R = 212 DC (b) Massenanteile, mA = 2877 kg

Abbildung 4.11.: Widerstands- und Massenanteile des Boxwings, b = 18 m

nen dominanten Einflussmehr hat, seinen geringenWiderstandsbeiwert einer deutlichenVerringerung

des Leitwerkswiderstands verdankt. Dieser geringe Leitwerkswiderstand ist dem fehlenden Höhen-

leitwerk geschuldet. Die Aufschlüsselung der Massenanteile bestätigt, dass die Flügelmasse infolge

der vertikalen Flügelanteile auch im Vergleich zum Doppeldecker vergrößert ist. Dieser Anteil wird

durch eine geringe Leitwerksmasse und eine geringere Triebwerksmasse kompensiert, sodass sich

eine ähnliche maximale Abflugmasse ergibt wie für den Doppeldecker.
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4.2. Integration elektrischer Triebwerke

Die Ergebnisse im vorherigen Abschnitt haben gezeigt, dass alle Konfigurationen, die die ALAADy-

Anforderungen erfüllen, im gesamten Spannweitenbereich durch eine verhältnismäßig große Flügel-

fläche für Fluggeräte dieser Größe gekennzeichnet sind. Eine große Flügelfläche ist grundsätzlich mit

einer hohen umspülten Oberfläche und folglich mit einem vergrößerten Reibungswiderstand verbun-

den. In der Konsequenz ist auch die aerodynamische Güte des Fluggerätes vergleichsweise schlecht,

wodurch ein erhöhter Kraftstoffverbrauch für den Betrieb des unbemannten Fluggerätes erforderlich

ist. Die Flügelfläche wird im Rahmen des Projektes ALAADy primär durch die Landestrecke be-

grenzt. Damit eine Landestrecke unter 400 m eingehalten werden kann, muss die Flächenbelastung

begrenzt werden, was eine minimal notwendige Flügelfläche bedingt.

Grundsätzlich kann die Landestrecke gemäß (4.1) allerdings ebenfalls durch eine Vergrößerung des

maximalen Auftriebsbeiwerts verkürzt werden. Im Rahmen dieser Arbeit wurde die Nutzung von

Vorflügeln im Hinblick auf die Flügelstrukturmasse ausgeschlossen. Daher stellt sich die Frage nach

alternativen Mitteln, mit denen der Auftriebsbeiwert im Langsamflug erhöht werden kann.

Ein Konzept, das seit den letzten Jahren von der NASA untersucht wird, basiert auf einer Technolo-

gie, die LEAPTech (Leading Edge Asynchronous Propellers Technology) genannt wird. Dabei wird

eine Flugzeugkonfiguration durch eine Vielzahl von gegensätzlich rotierenden, kleinen, elektrisch

betriebenen Propellern ausgestattet, die entlang der Flügelvorderkante verteilt werden. Dies wird als

DEP (Distributed Electric Propulsion) bezeichnet. Informationen über aktuelle Arbeiten zu solchen

Konfigurationen können in [45] und [46] gefunden werden. Durch die Anordnung der elektrischen

Propellertriebwerke befindet sich der gesamte Flügel imNachlauf der Propeller. Infolge des Propeller-

schubs wird der Strömung Energie zugeführt. Dies ermöglicht einerseits, dass die Strömung größeren

Klappenausschlägen folgen kann ohne abzulösen.Andererseits führt dies ebenfalls zu einem größeren

dynamischen Druck. Beide Effekte wirken auftriebsvergrößernd. Letztlich lassen sich dadurch sehr

großeAuftriebsbeiwerte bis hin zuWerten vonCA > 5 erreichen [45]. Da sich dies verkürzend auf die
Start- und Landestrecken auswirkt, kann die Flügelfläche verringert und damit die Reiseflugleistung

deutlich gesteigert werden.

Das Konzept sieht vor, dass alle Propeller während des Starts und der Landung aktiv sind. Im Reise-

flug allerdings sollen nur die äußeren elektrischen Propeller betrieben werden. Die inaktiven Propeller

werden während des Reiseflugs eingeklappt, sodass sich lediglich die Gondelwiderstände auf die ae-

rodynamische Güte auswirken [45].

Ein solches Konzept erscheint auch im Hinblick auf das ALAADy-Fluggerät sinnvoll, da es eine

Reduktion der Flügelfläche auf eine vergleichsweise einfache Art und Weise ermöglicht. Allerdings

stellen die Kapazität und das Gewicht aktueller Batterien Probleme dar, die gegen die Umsetzung des

beschrieben Konzeptes für den gesamten Flug spricht. Derzeit weisen Batterien ein um Vielfaches

größeres Gewicht auf als vergleichbarer Kraftstoff, mit dem die gleiche Menge Energie bereitgestellt

werden soll [18].
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4.2.1. Konzept zur Auftriebserhöhung

Aufgrund der exorbitanten Batteriemasse, die für die geforderte Reichweite von 600 km nötig wür-

de, schließt sich eine rein elektrische Lösung, wie in den obigen Projekten untersucht wurde, aus.

Nichtsdestotrotz ist das Potenzial der Auftriebsvergrößerung durch die Nutzung kleiner, elektrisch

betriebener Propeller attraktiv für dasALAADy-Fluggerät. Aus diesem Grund soll im Rahmen dieser

Arbeit ein Konzept untersucht werden, nach dem die Flugzeugkonfigurationen inAnlehnung an DEP

mit insgesamt vier elektrischen Propellern ausgestattet werden. Diese sollen an den Stellen installiert

werden, an denen die Klappen positioniert sind. Dabei soll derAuftrieb lokal deutlich vergrößert wer-

den, sodass sich im Mittel über den gesamten Flügel eine moderate Erhöhung des Auftriebsbeiwerts

einstellt. Die elektrischen Propeller sollen ebenfalls im Reiseflug eingeklappt werden und nur wäh-

rend des Starts und der Landung aktiv sein. Anders als in [45] soll der Reiseflug allerdings mithilfe

der konventionellen und durch Kraftstoff betriebenen Turboproptriebwerke durchgeführt werden. Da

die elektrischen Propeller dabei nur während der kurzen Dauer von Start und Landung aktiv sind, ist

zu erwarten, dass die erforderliche Batteriemasse gering gehalten werden kann.

Der benötigte Kraftstoff sowie die Batterien für die elektrischen Triebwerke sollen gleichermaßen im

Flügel untergebracht werden. Die Dimensionen der elektrischen Triebwerke werden folgendermaßen

gewählt:

� Länge der Triebwerksgondel: lTwk,el = 0, 5 m

� Durchmesser der Triebwerksgondel: dTwk,el = 0, 25 m

� Propellerradius: rProp,el = 0, 5 m

Dabei sind die Triebwerksgondeln auf Höhe der Profilnase an der Flügelvorderkante angebracht. Die

Länge der Triebwerksgondel entspricht dabei der nach vorne abstehenden Länge, sodass die Propel-

ler gerade eingeklappt werden können. Im Rahmen dieser Arbeit soll der potenzielle Nutzen der In-

tegration von zusätzlichen elektrischen Triebwerken im Falle des ALAADy-Fluggerätes abgeschätzt

werden.

4.2.2. Berücksichtigung der elektrischen Triebwerke im Entwurf

Die Integration der elektrischen Triebwerke erfordert eine Berücksichtigung im Vorentwurfsprozess.

Neben den veränderten maximalen Auftriebsbeiwerten müssen zudem die Auswirkungen der zusätz-

lichen Triebwerksgondeln auf den Widerstandsbeiwert sowie die zusätzlichen Massen infolge der

elektrischen Triebwerke und der Batterien eine Berücksichtigung finden. Darüber hinaus stellt sich

die Frage nach der benötigten Triebwerksleistung. Abbildung 4.12 veranschaulicht die angepasste

Entwurfsstrategie, mit der die elektrischen Triebwerke berücksichtigt werden. Hierbei stellt der große

Block auf der rechten Seite den gesamten Basisentwurfsprozess dar, der in Abbildung 4.3 dargestellt

ist.
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Abbildung 4.12.: Skizze des Entwurfsprozesses mit elektrischen Triebwerken

Im ersten Schritt wird die elektrische Triebwerksleistung dimensioniert. Anschließend können die

daraus resultierenden maximalen Auftriebsbeiwerte während des Starts und der Landung berechnet

werden. Das Vorgehen, nach dem in diesem Block verfahren wird, wird in Abschnitt 4.2.3 noch im

Detail beschrieben. Mithilfe der elektrischen Triebwerksleistung Pel können nun ebenfalls die Zu-

satzmassen abgeschätzt werden. Darüber hinaus werden die Widerstände, die von den zusätzlichen

Triebwerksgondeln verursacht werden, angenähert. Dieser Block wird in Abschnitt 4.2.4 erläutert.

Der Prozess, der bereits zuvor für die Konfigurationsfindung angewandt wurde, wird nun unter Be-

rücksichtigung der angepassten maximalen Auftriebsbeiwerte und den zusätzlichen Massen und Wi-

derständen durchgeführt. Im Falle einer Nichteinhaltung der Startstrecke wird nun allerdings zusätz-

liche elektrische Triebwerksleistung bereitgestellt anstatt dass die Leistung der Turboproptriebwerke

erhöht wird. Sobald dieser Prozess abgeschlossen ist, kann eine erneute Dimensionierung der elektri-

schen Triebwerksleistung auf Basis des aktualisierten Nullwiderstandsbeiwerts sowie ein angepasster

maximaler Auftriebsbeiwert für den Start berechnet werden. Gleichermaßen kann die Batteriemasse

durch die Zeit tS aktualisiert werden, während der die elektrischen Triebwerke betrieben werden.

Der gesamte Prozess wird so lange durchgeführt, bis sich eine Änderung der elektrischen Triebwerks-

leistung zwischen zwei Iterationsschritten ergibt, die geringer als 0, 1 kW ist. Die einzelnen Blöcke

in Abbildung 4.12 werden im Folgenden vorgestellt.
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4.2.3. Leistungsdimensionierung für die elektrischen Triebwerke

Die Integration zusätzlicher elektrischer Triebwerke in die Flugzeugkonfigurationen zum Zweck der

Auftriebsvergrößerung im Langsamflug wirft die Frage nach der Dimensionierung der elektrischen

Triebwerksleistung auf. Im Auslegungsprozess ohne die elektrischen Triebwerke wurde eine Lan-

dung ohne Schub betrachtet. Eine solche Betrachtung ist hier nicht mehr möglich, da der zusätzliche

Auftrieb nur durch den Betrieb der elektrischen Propeller zustande kommen kann. Der Schub an sich

wirkt sich prinzipiell negativ auf die Landestrecke aus, da er durch die Vortriebskraftkomponente zu

einer Verringerung des Gleitwinkels bzw. des Betrags desAnflugwinkels führt und damit eine größere

mittlere Gleitzahl EL während der Landung zum Tragen kommt. Dies hat laut (4.1) eine Verlänge-

rung der Landestrecke zur Folge. Im Gegenzug bedeutet eine größere Propellerleistung eine höhere

Energiezufuhr in die Strömung und ermöglicht somit eine Vergrößerung der möglichenAuftriebsbei-

werterhöhung.

Die Dimensionierung der elektrischen Triebwerksleistung stellt also einen Kompromiss dar zwischen

einem geringstmöglichen Schub der elektrischen Zusatztriebwerke und einer maximalen Erhöhung

des Auftriebsbeiwerts. Als erster Anhaltswert soll an dieser Stelle daher eine Dimensionierung derart

Abbildung 4.13.: Kräfte am Flugzeug im Landeanflug

erfolgen, dass wie im vorherigen Abschnitt ein mittlerer Gleitwinkel von γL = 7, 5◦ während der

Landung erreicht wird. Da hierbei große maximale Auftriebsbeiwerte erreicht werden sollen, können

keine Spoiler benutzt werden, da diese neben der Widerstandserhöhung ebenfalls eine Auftriebsver-

ringerung herbeiführen. Der Gleitwinkel soll sich ausschließlich durch den Zusatzauftrieb und den

damit verbundenen großen zusätzlichen induzierten Widerstand einstellen.

Abbildung 4.13 zeigt die am Flugzeug während des Landeanfluges auftretenden Kräfte unter Berück-

sichtigung des elektrischen Triebwerksschubs. Hierbei repräsentiert VK die Bahngeschwindigkeit.

Anhand der Abbildung kann der Gleitwinkel mit Triebwerkseinfluss berechnet werden nach

tan(γL) = WL − Fel · cos(αL)
AL + Fel · sin(αL) =

CW ,L · 1
2ρ · V 2

L · S − Fel · cos(αL)
mL · g + Fel · sin(αL) . (4.78)

Da bisher noch keine aerodynamischen Charakteristika bezüglich des Flügelprofils betrachtet worden

sind, wird prinzipiell für alle Flugzeugkonfigurationen angenommen, dass der maximale Auftriebs-

beiwert bei einem bestimmten Anstellwinkel erreicht wird, sodass der Auftriebsbeiwert der Landung
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bei αL = 15◦ erreicht wird. Die Forderung nach einem mittleren Gleitwinkel von γL = 7, 5◦ soll

durch die Bereitstellung des elektrischen Triebwerksschubs geschehen. Eine Umstellung von (4.78)

nach Letzterer ergibt

Fel =
CW ,L · 1

2ρ · V 2
L · S − mL · g · tan (γL)

tan (γL) · sin (αL) + cos (αL) . (4.79)

Hierin hängt der Widerstandsbeiwert maßgeblich vom durch den zusätzlichen Triebwerksschub ver-

ursachten Auftriebsbeiwert ab. Darüber hinaus ergeben sich abhängig von der insgesamt installierten

Leistung der elektrischen Triebwerke unterschiedliche maximale Landemassen. Aus diesem Grund

kann die Auswertung von (4.79) ebenfalls nur iterativ erfolgen, was nochmal die Notwendigkeit des

in Abbildung 4.12 gezeigten Prozesses verdeutlicht.

Anhand dieses Ansatzes wird klar, dass die Nutzung elektrischer Zusatztriebwerke zur Auftriebsver-

größerung in einem mittleren Spannweitenbereich den größten Nutzen mit sich bringt. Bei geringen

Werten der Spannweite ist davon auszugehen, dass ein sehr großer zusätzlicher Widerstand induziert

wird und der geforderte Gleitwinkel nicht mehr erreicht werden kann. Bei großen Spannweiten wie-

derum ist die zusätzliche Triebwerksleistung infolge des geringen Widerstandes begrenzt, wodurch

ebenfalls der Nutzen der Elektrifizierung sinkt.

Nach der Dimensionierung der elektrischen Triebwerke beträgt der mittlere Gleitwinkel während des

Landeanfluges und desAbfangbogens nun ebenfalls 7, 5◦. Der Unterschied zurAuslegung der Konfi-

gurationen ohne zusätzliche elektrische Triebwerke besteht nun darin, dass der maximale Auftriebs-

beiwert vergrößert ist und dadurch die maximale Flächenbelastung, die durch die Landestreckenfor-

derung begrenzt wird, vergrößert werden kann.

Die Berechnung der entsprechenden elektrischen Triebwerksleistung kann gemäß (4.63) und unter

Ausschluss des Sicherheitsanteils fP erfolgen. Mit der Landegeschwindigkeit nach (4.10) ergeben

sich dafür die induzierten Propellergeschwindigkeiten der elektrischen Triebwerke nach (4.65) und

derWirkungsgrad nach (4.64). Der erhöhtemaximaleAuftriebsbeiwert, der sich dank des zusätzlichen

Schubes einstellt, wird mit der Näherungsformel aus [36] auf

CA,max,L,el = CA,max,L ·

1 + 4
NTwk,el∑

i=1

(
Si

S
· Pel

ρ · V 3
L · SProp,el

) (4.80)

geschätzt. Hierin stellt Si die entsprechende Fläche dar, die vom Nachlauf des jeweiligen Propellers

betroffen ist. Das Gesamtverhältnis Si/S spiegelt damit also denAnteil der im Propellernachlauf ope-

rierenden Fläche zur Gesamtfläche wider und könnte durch die Nutzung weiterer Propeller vergrößert

werden.

Da in diesem Fall eine Landung mit mehr als drei Triebwerken erfolgt, kann der Sicherheitsfaktor

während der Landung verringert werden. Der mittlere Auftriebsbeiwert wird dadurch begrenzt auf

nunmehr

CA,L,el = CA,max,L,el
1, 32 , (4.81)

wie in [16] beschrieben wird. Der zugehörigeWiderstandsbeiwert ergibt sich unter Berücksichtigung

des angepassten Auftriebsbeiwerts wie zuvor mithilfe der Relation (4.75).

68
Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34



4.2. Integration elektrischer Triebwerke 4. Flugleistungsbetrachtungen

Unter Berücksichtigung dieser angepassten Werte kann der Auslegungsprozess für die Konfiguratio-

nen mit zusätzlichen elektrischen Triebwerken auf die bereits bekannte Weise durchgeführt werden.

4.2.4. Anpassung von Massen, Widerständen und Startstrecke

Dabei werden jedochAnpassungen, die sich auf denWiderstandsbeiwert, die maximaleAbflugmasse

und auch auf die Startleistungen beziehen, notwendig. Diese notwendigen Modifikationen werden in

diesemAbschnitt kurz erläutert.

Widerstände

Infolge der zusätzlichen elektrischen Triebwerke fällt zusätzlicher Widerstand an, der zum einen zu

zuzüglichemWiderstand führt, der direkt an der Triebwerksgondel anfällt. Dieser wird auf die gleiche

Weise mit (4.26) modelliert, wie es für die fossil betriebenen Triebwerke getan wurde. Darüber hin-

aus wird der zusätzliche Flügel-Triebwerks-Interferenzwiderstand nach (4.28) in die Gesamtbilanz

aufgenommen.

Massen

Änderungen der maximalenAbflugmasse ergeben sich durch die Elektrifizierung einerseits durch die

Batteriemassen, die zur Leistungsbereitstellung genutzt werden, und andererseits durch die elektri-

schen Triebwerke selbst. Die Massen der isolierten elektrischen Triebwerke werden vereinfachend

ebenfalls in Abhängigkeit von der Triebwerksleistung nach (4.53) abgeschätzt, obwohl zu erwarten

ist, dass diese durch die geringere Komplexität, insbesondere durch das Fehlen des inneren Systems,

eher leichter sind. Dieser konservative Ansatz wird gewählt, damit dadurch die zusätzlichen Kabel-

massen zur Versorgung der Triebwerke sowie die der Mechanik, die zum Einklappen der Propeller

genutzt wird, stellvertretend berücksichtigt werden. Die Massen der installierten elektrischen Trieb-

werke werden ebenfalls nach (4.54) abgeschätzt.

Im Rahmen dieser Arbeit sollen für die Bereitstellung der elektrischen Leistung Lithium-Luft-

Batterien Anwendung finden, die derzeit noch keine praktische Bedeutung haben und eher Gegen-

stand der Forschung sind. Diese werden gewählt, da sie eine vergleichsweise hohe massenspezifische

Energie aufweisen [18] und dadurch das Batteriegewicht verhältnismäßig gering gehalten werden

kann. Die Batteriemasse wird mithilfe der benötigten elektrischen Triebwerksgesamtarbeit sowie der

massenspezifischen Energie abgeschätzt zu

mBatterien,el = Wges,el
ẽLiOH

, (4.82)

wobei die massenspezifische Energie von Lithium-Luft-Batterien entsprechend [18] bei ungefähr

ẽLiOH ≈ 0, 2 kWh/kg liegt. Für die Auswertung dieser Beziehung wird ferner die gesamte geleis-

tete elektrische Triebwerksarbeit benötigt. Vor dem Hintergrund, dass diese nur während des Starts
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und der Landung anfällt, ergibt sie sich aus der Summe der entsprechenden Einzelarbeiten. Verein-

fachend wird hier davon ausgegangen, dass Start und Landung in etwa die gleiche Arbeit erfordern.

Dadurch ergibt sich die gesamte elektrische Arbeit in Abhängigkeit der Startdauer tS und der elektri-

schen Triebwerksleistung, die sich aus der Basisleistung sowie möglicherweise zusätzlicher für den

Start benötigter Leistung zusammensetzt, näherungsweise zu

Wges,el = tS · PS ,el + tL · Pel ≈ 2 · tS · PS ,el = 2 · tS · (Pel + ∆PS ,el). (4.83)

Für die Massenabschätzung der Batterien wird folglich die Startdauer benötigt. Diese setzt sich zu-

sammen aus der Dauer der Rollstrecke, der Übergangsflugstrecke sowie, falls die Höhe nach Beendi-

gung der Übergangsflugstrecke HÜ noch unter der Hindernishöhe HS liegt, der Dauer des Steigflugs

bis zur Hindernishöhe:

tS ≈ V2
g

· 1
FS

mAg − µ
· f(k)︸ ︷︷ ︸

Startrolldauer

+ V2
g

·
FS

mAg − CW2
CA2

nÜ − 1︸ ︷︷ ︸
Übergangsflugdauer

+ HS − HÜ

V2
·

√√√√√√1 +
(

FS
mAg − CW2

CA2

)2

(
FS

mAg − CW2
CA2

)2

︸ ︷︷ ︸
Steigdauer

(4.84)

Die Dauer der Übergangsflugstrecke ergibt sich bei einer Annahme, dass die Länge des erfloge-

nen Kreisbogens näherungsweise der Übergangsflugstrecke entspricht, während sich die Dauer der

Steigstrecke aus simplen geometrischen Beziehungen errechnen lässt. Die Beziehung für die Star-

trolldauer wird aus [37] entnommen. Die Konstante k beträgt hierbei

k = µ · CA,r − CW ,r

CA2 ·
(

FS
mAg − µ

) (4.85)

und f(k) wird nach

f(k) =



1√
k

· arctan(
√

k) für k > 0

1 für k = 0
1

2 ·
√

−k
· ln

(
1 +

√
−k

1 −
√

−k

)
für k < 0

(4.86)

abgeschätzt, wobei sich abhängig vomWert des Faktors k unterschiedliche Näherungsvorschriften für

f(k) ergeben.Weitere Informationen zu den einzelnen verwendeten Formelzeichen könnenAbschnitt

4.1.6 entnommen werden.

Startstrecke

Die Startstrecke wird wie im Falle ohne Zusatztriebwerke errechnet. Allerdings muss dabei auch der

Schub der elektrischen Triebwerke in Betracht gezogen werden. Darüber hinaus wird der Auftriebs-

beiwert beim Start ähnlich wie in (4.81) nun durch einen Sicherheitsfaktor von 1, 32 begrenzt. Letzt-

lich soll der Zusatzschub, der im Falle einer Nichteinhaltung der Startstreckenanforderung nötig wird,

durch die elektrischen Triebwerke bereitgestellt werden und nicht mehr durch eine Vergrößerung der

Leistung der Turboproptriebwerke.
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4.2.5. Ergebnisse

Die Ergebnisse für die resultierenden Flugzeugkonfigurationen mit zusätzlichen elektrischen Trieb-

werken werden in diesem Abschnitt vorgestellt. Dazu zeigt Abbildung 4.14 die Verläufe der grund-

legenden Parameter. Für eine verbesserte Vergleichbarkeit mit den Konfigurationen ohne elektrische

Zusatztriebwerke sind ebenfalls die Verläufe des rein fossil betriebenen Doppelleitwerksträgers auf-

gezeigt. Dieser wird gewählt, da er über weite Bereiche der Spannweite die vielversprechendsten

Ergebnisse bezüglich des Kraftstoffverbrauchs liefert.

Die Berechnungen wurden hier ebenfalls in einem Spannweitenbereich von 6 m bis 24 m durchge-

führt. Es fällt direkt auf, dass sich der Bereich, in dem Konfigurationen gefunden werden können, die

die ALAADy-Anforderungen erfüllen, im Vergleich zum nicht elektrischen Fall deutlich verringert

hat. Dies kann mit dem hohen Zusatzauftrieb bei der verhältnismäßig geringen Spannweite erklärt

werden. Der Schub der elektrischen Triebwerke ist gemäß (4.79) derart dimensioniert, dass ein mitt-

lerer Gleitwinkel von 7, 5◦ erreicht wird. Damit hängt er vomWiderstand ab.

Bei geringen Spannweiten ist der Widerstand aufgrund des induziertenAnteils generell größer als bei

hohen Spannweiten. In der Konsequenz wird ein großer Triebwerksschub zur Erreichung des Gleit-

bzw. Anflugwinkels nötig. Dieser führt bei der entsprechend geringen Streckung allerdings wieder-

um zu einer großen Erhöhung des induzierten Widerstands, der nicht mehr durch weitere elektrische

Triebwerksleistung kompensiert werden kann. Auf diese Weise divergiert der benötigte Triebwerks-

schub, sodass sich keine realisierbare Konfiguration ergibt. Abbildung 4.15, Teil 5 zeigt, dass dies

grundsätzlich bei allen Flugzeugtypen ab einem maximalen Auftriebsbeiwert bei der Landung mit

elektrischen Triebwerken von CA,max,L,el ≈ 3 geschieht.

Ferner lässt sich erkennen, dass der Einfluss der elektrischen Triebwerke bei großen Spannweiten

verschwindet. Dies kann jedoch mithilfe von (4.79) erklärt werden. Bei großen Spannweiten fällt ein

vergleichsweise geringer Widerstandsbeiwert an, sodass auch die geforderte Triebwerksleistung zur

Erreichung desAnflugwinkels gering sein muss. Die geringe zusätzliche Leistung ermöglicht folglich

nur eine geringe Vergrößerung des maximalenAuftriebsbeiwerts, wodurch der erwünschte Effekt auf

die Konfigurationen schwach ist. Anhand Abbildung 4.14 lassen sich ebenfalls die Punkte erkennen,

ab denen die elektrischen Zusatztriebwerke überflüssig werden. Diese sind durch einen Knick in den

Verläufen charakterisiert, jenseits derer die Kurven einen qualitativ ähnlichen Verlauf annehmen wie

die entsprechenden nicht elektrischen Kurven.

Abbildung 4.14, Teil 1 zeigt die maximale Flächenbelastung. Aufgrund des erhöhten zusätzlichen

Auftriebs, der bei geringen Spannweiten größer ist, zeigt auch die maximale Flächenbelastung einen

sinkenden Verlauf auf. Die Maxima repräsentieren dabei jeweils die ersten Punkte der Spannweite,

für die eine Konfiguration gefunden werden konnte. Diese Spannweite hängt von der jeweiligen Flug-

zeugkonfiguration ab. Hierbei zeigen sich die Potenziale der nicht planaren Flügelkonfigurationen,

insbesondere des Boxwings, den induziertenWiderstand zu verringern.Während für die anderen Kon-

figurationen erst ab rund 16 m gültige Konfigurationen existieren, ist dies für den Boxwing bereits ab

unter 12 m der Fall.
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Abbildung 4.14.: Grundlegende Parameter der elektrischen Flugzeugkonfigurationen
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Abbildung 4.15.: Aerodynamische Parameter der elektrischen Flugzeugkonfigurationen
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Bei großen Spannweiten beginnt die maximale Flächenbelastung wieder zu steigen.Ab diesem Punkt

ist die Wirkung der elektrischen Triebwerke nichtig und die Erhöhung des Auftriebsanstiegs durch

die Streckung überwiegt wieder. Dies kann insbesondere anhand der elektrischen Leistung des Dop-

pelleitwerksträgers (Teil 4) verdeutlicht werden. Ab einer Spannweite von b ≈ 22 m wird bei diesem

Fluggerät keine elektrische Leistung mehr bereitgestellt. Ab hier verhält er sich wie im Fall ohne die

elektrischen Zusatztriebwerke. Deswegen steigt die maximale Flächenbelastung durch die mit der

Spannweite wachsende Klappenwirksamkeit wieder an. Nichtsdestotrotz ist ein vertikaler Versatz

zwischen der elektrischen und der nicht elektrischen Version des Doppelleitwerksträgers erkennbar.

Dieser resultiert aus dem Sicherheitsfaktor, mithilfe dessen bei der Landung der Auftriebsbeiwert im

Verhältnis zum maximal erreichbaren Auftriebsbeiwert reduziert wurde. Dieser wurde hier aufgrund

der höheren Triebwerksanzahl von 1, 44 auf 1, 32 gesetzt. In den anderen Fällen sorgt die elektrische

Leistung ab diesen Punkten, stellvertretend für die vorher betrachtete Zusatzleistung ∆PS , für die

Einhaltung der Startstrecke.

In Übereinstimmung mit diesem Verlauf steigt ebenfalls die Flügelfläche, die in Abbildung 4.14, Teil

2 gezeigt ist, ab dem anfänglichen Minimum konstant an. Sobald die elektrische Leistung keinen

signifikanten Einfluss mehr aufweist, verringert sich die Steigung der Flügelfläche. Es ist erkenn-

bar, dass die Flügelflächen im mittleren Spannweitenbereich im Vergleich zu den vorhergegangenen

Betrachtungen deutlich reduziert werden können.

Abbildung 4.14, Teil 3 zeigt die maximalen Abflugmassen. Diese verhalten sich qualitativ ähnlich

wie im nicht elektrischen Fall. Die zusätzlichen Triebwerks- und Batteriemassen führen allerdings zu

einer insgesamt leicht vergrößerten Abflugmasse.

Die Kurven der aufgrund des Reiseflugs benötigten Leistung (Teil 4) oder entsprechend der gesam-

ten Kraftstoffmasse (Teil 5) weisen insgesamt einen sehr flachen Verlauf auf. Eine Vergrößerung bzw.

Verkleinerung der Spannweite hat hier nur eine sehr geringe Änderung der verbrauchten Kraftstoff-

masse zur Folge. Dies kann durch zwei Trends erklärt werden, die sich prinzipiell ausgleichen. Bei

geringen Spannweiten ermöglicht die große Erhöhung des maximalenAuftriebsbeiwerts eine Verrin-

gerung der Flügelfläche, was die aerodynamische Güte begünstigt. Im Gegenzug ist allerdings der

induzierte Widerstand erhöht, wodurch sich wiederum eine Minderung der aerodynamischen Güte

ergibt. Im Bereich großer Spannweiten sind diese beiden Sachverhalte entsprechend umgekehrt, wo-

durch sich prinzipiell ähnliche Werte ergeben.

Die Integration der elektrischen Triebwerke führt also generell zu einer Verbesserung des mittleren

Spannweitenbereichs und erlaubt hier einen Kraftstoffverbrauch, der ansonsten eher durch eine Ver-

größerung der Spannweite erreicht werden kann. Im Rahmen von ALAADy ist die Kompaktheit des

Fluggeräts eine wichtige Eigenschaft. Es kann dadurch geschlussfolgert werden, dass das hier be-

trachtete Konzept im Hinblick auf ALAADy ein geeignetes Mittel ist.

Man erkennt, dass dadurch beim Doppelleitwerksträger bei einer Spannweite von 16 m eine Verrin-

gerung des gesamten Kraftstoffs von ungefähr 15 kg realisiert wird. Der Boxwing zeigt im Bereich

kleiner Spannweiten den geringsten Kraftstoffverbrauch auf. Er ist zudem die einzige Konfiguration,

die elektrisch mit einer Spannweite von 12 m ausgelegt werden kann.
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Der Vollständigkeit halber sind an dieser Stelle ebenfalls die aerodynamischen Parameter der resul-

tierenden elektrischen Flügelkonfigurationen in Abbildung 4.15 aufgezeigt. Wie erwartet zeigt sich

ein vergrößerter Auftriebsbeiwert im Reiseflug (Teil 1) über alle Werte der Spannweite, der mit der

verringerten Flügelfläche im Einklang steht. Folglich kommt ein vergrößerter Widerstandsbeiwert

(Teil 2) im Reiseflug zum Tragen, der maßgeblich durch diesen Sachverhalt und leicht durch den

zusätzlichen Widerstand der elektrischen Triebwerke hervorgerufen wird.

Die Gleitzahl (Abbildung 4.15, Teil 3) ist, wie bereits aus der verbrauchten Kraftstoffmasse erschlos-

sen, größer als im nicht elektrischen Fall. Dies gilt besonders im mittleren Spannweitenbereich. Dar-

über hinaus ist erkennbar, dass die Steigung der Gleitzahl jenseits des Punktes, ab dem die elektrischen

Triebwerke kaum noch einen Einfluss haben, wieder größer wird. Dies verdeutlicht den schwachen

Einfluss der elektrischen Triebwerke bei großen Spannweiten. Der Einfluss der Spannweite auf die

Gleitzahl ist hier stärker als die der elektrischen Triebwerke. Der Versatz zwischen dem elektrischen

und dem nicht elektrischen Doppelleitwerksträger ab diesem Punkt resultiert, wie bereits erwähnt, aus

dem verringerten Sicherheitsfaktor für den Landeauftriebsbeiwert im Falle mit elektrischen Triebwer-

ken.

Die Flügeleffizienzfaktoren, die von Abbildung 4.15, Teil 4 bereitgestellt werden, weisen eine kaum

merkliche Abhängigkeit von der Elektrifizierung auf. Dies kann dadurch begründet werden, dass die

Flügeleffizienz ausschließlich von Flügelgeometrieparametern beeinflusst wird.An dieser Stellemuss

erwähnt werden, dass die direkte Beeinflussung der Flügeleffizienzen durch Triebwerksintegrations-

effekte vernachlässigt wurde, da die elektrischen Triebwerke verhältnismäßig klein sind und direkt

an der Vorderkante angebracht sind. Damit wird die Strömung an der Ober- sowie der Unterseite

gleichartig beeinflusst. Lediglich die schwache Abhängigkeit von der Streckung ist hier in Form ei-

nes geringen Versatzes zwischen den beiden Doppelleitwerksträgerversionen erkennbar.

Abbildung 4.15, Teil 5 zeigt die Erhöhung des maximalen Auftriebsbeiwerts während der Landung

bei Nutzung von zusätzlichen elektrischen Triebwerken. Bei der DEP-Konfiguration aus [45] wurden

Werte von CA,max > 5 bei einer Verteilung der Triebwerke über die gesamte Flügelvorderkante

erreicht. Vor diesem Hintergrund erscheint der maximale Wert von CA,max,L,el ≈ 3, der hier durch
vier elektrische Triebwerke erreicht wird, durchaus realistisch.

Widerstands- und Massenanteile

In diesemAbschnitt sollen vergleichend zu den inAbschnitt 4.1.7 gezeigten Diagrammen alle Wider-

standsanteile undMassenanteile der elektrischen Konfigurationen bei einer Spannweite von ebenfalls

18 m aufgezeigt werden.

Abbildung 4.16 zeigt dieseAnteile für das konventionelle Flugzeug. Bezüglich derWiderstandsantei-

le zeigt sich, dass insgesamt bei allen Konfigurationen der am Flügel anfallende Widerstand geringer

ist als bei den entsprechenden Konfigurationen ohne elektrische Zusatztriebwerke. Der zusätzliche

Widerstand, der durch die elektrischen Triebwerke im Reiseflug verursacht wird, beträgt für alle Kon-

figurationen rund 2, 5%.
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Abbildung 4.17 zeigt die Zusammensetzungen des Entenflugzeugs. Die Betrachtung derWiderstands-

anteile zeigt, dass der Anteil des Interferenzwiderstands, verglichen zu den anderen Konfigurationen,

am stärksten verringert wurde. Dies liegt insbesondere an der Reduktion der Flügelfläche dank der

elektrischen Triebwerke. Damit geht ebenfalls eine Reduktion der Fläche des Canards einher, wo-

(a) Widerstandsanteile, CW ,R = 300 DC (b) Massenanteile, mA = 2569 kg

Abbildung 4.16.: Widerstands- und Massenanteile des el. konventionellen Flugzeugs, b = 18 m

(a) Widerstandsanteile, CW ,R = 270 DC (b) Massenanteile, mA = 2567 kg

Abbildung 4.17.: Widerstands- und Massenanteile des el. Entenflugzeugs, b = 18 m

(a) Widerstandsanteile, CW ,R = 269 DC (b) Massenanteile, mA = 2437 kg

Abbildung 4.18.: Widerstands- und Massenanteile des el. Doppelleitwerksträgers, b = 18 m
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durch sich der gegenseitig induzierte Widerstand verringert. Darüber hinaus zeigen Abbildung 4.18

die Anteile des Doppelleitwerksträgers, Abbildung 4.19 die des Doppeldeckers und Abbildung 4.20

die des Boxwings. Bei allen Konfigurationen machen die induzierten Widerstände ebenfalls einen

größeren Anteil aus als bei den entsprechenden nicht elektrischen Konfigurationen. Dies liegt am

größeren mittleren Auftriebsbeiwert, bei dem die elektrischen Flugzeuge im Reiseflug operieren. Im

Großen und Ganzen ergeben sich allerdings keine signifikanten Änderungen der Widerstandsanteile.

Die Betrachtung der Massenanteile zeigt ebenfalls ein paar leichte Unterschiede zwischen den elek-

trischen und den nicht elektrischen Konfigurationen. Die maximalen Abflugmassen aller Konfigura-

tionen sind etwas größer als die der nicht elektrischen Konfigurationen. Die Anteile der Flügel sind

(a) Widerstandsanteile, CW ,R = 278 DC (b) Massenanteile, mA = 2946 kg

Abbildung 4.19.: Widerstands- und Massenanteile des el. Doppeldeckers, b = 18 m

im elektrischen Fall allerdings stets verringert. Die Verringerung der Flügelfläche dominiert hier also

leicht dieVergrößerung der Streckung. Die zusätzlichenMassen der elektrischen Triebwerke sind sehr

gering und belaufen sich bei ungefähr einem halben Prozentpunkt.Auch dieMassen der Batterien sind

sehr gering, obwohl eingangs erwähnt wurde, dass die heutigen Batterien um ein Vielfaches schwerer

(a) Widerstandsanteile, CW ,R = 238 DC (b) Massenanteile, mA = 2932 kg

Abbildung 4.20.: Widerstands- und Massenanteile des el. Boxwings, b = 18 m

sind als Kraftstoff. Dies liegt daran, dass die Batteriemassen mit der verfügbaren Energie skaliert sind

und somit von der Betriebsdauer der elektrischen Triebwerke abhängen. Insgesamt ergeben sich für

den Start und die Landung eineGesamtdauer von rund einerMinute, weswegen die Batteriemasse sehr

gering gehalten werden kann. Letztlich äußert sich die Integration der elektrischen Triebwerke noch
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in einer Vergrößerung der Instrumentenmasse gemäß (4.58). In der Summe überwiegen die zusätz-

lichen Massen der Instrumente, der elektrischen Triebwerke und der Batterien die Erleichterung der

Flügelstrukturmasse, wodurch die leichte Erhöhung der maximalenAbflugmasse zumTragen kommt.

4.3. Auswahl zweier Konfigurationen

Nachdem alle fünf Konfigurationen im Rahmen des Vorentwurfsprozesses ausgelegt und miteinander

verglichen wurden sowie zudem ein Konzept zur Auftriebserhöhung durch zusätzliche elektrische

Triebwerke untersucht wurde, sollen nun zwei Konfigurationen für weitere Betrachtungen imRahmen

von ALAADy ausgewählt werden.

Grundsätzlich haben die Untersuchungen gezeigt, dass alle Konfigurationen in einem weiten Spann-

weitenbereich die ALAADy-Anforderungen erfüllen können und somit geeignet sind für die auto-

matische Transportaufgabe. Die Auswahl soll allerdings unter Berücksichtigung der in Abschnitt 1.2

aufgezählten Gesichtspunkte erfolgen. Die Integration zusätzlicher elektrischer Triebwerke hatte viel-

(a) Doppelleitwerksträger mit b = 16 m
(b) Boxwing mit b = 12 m

Abbildung 4.21.: Modelle der ausgewählten Konfigurationen

versprechende Ergebnisse zur Folge und ermöglicht eine Verringerung der Spannweite. Aus diesem

Grund wird eine elektrische Konfiguration gewählt. Während die Lufttüchtigkeit insbesondere von

der Ausführung der Einzelkomponenten und des Betriebssystems abhängt, wurden die Aspekte be-

züglich derWetterempfindlichkeit und der Lärmemissionen nicht untersucht. Die Grundlagen für eine

möglichst einfacheAuslegung wurden zudem bereits im Rahmen der Vorbetrachtungen und durch die

Geometriedefinitionen geschaffen.

Aus diesem Grund werden für die Auswahl der beiden Konfigurationen das Kriterien der hohen Effi-

zienz und das Kriterium derMöglichkeit einer kompaktenAusführung besonders unterstrichen. In der

Konsequenz wird zum einem die elektrifizierte Version des Doppelleitwerksträgers fürALAADy aus-

gewählt, da diese den geringsten Kraftstoffverbrauch aufweist (vgl. Abbildung 4.14). Aufgrund der
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Tatsache, dass eine Vergrößerung der Spannweite bei dieser Konfiguration lediglich eine sehr geringe

Änderung des verbrauchten Kraftstoffs hervorruft, wird für diese Konfiguration eine Spannweite von

16 m gewählt.

Darüber hinaus wird ebenfalls der elektrische Boxwing mit einer Spannweite von 12 m für weitere

Untersuchungen vorgesehen. Wie in Abbildung 4.14 aufgezeigt, kann der Boxwing mit einer sehr

kleinen Spannweite ausgeführt werden. Durch eine kompakteAusführung werden nur geringeAnfor-

derungen an die Startplätze nötig, wodurch der Boxwing fast überall im Rahmen des Werksverkehrs

landen könnte.

Abbildung 4.21 zeigt die Modelle der ausgewählten Flugzeugkonfigurationen, so wie sie im Rah-

men des Vorentwurfs analysiert wurden. Im nächsten Schritt werden Aspekte der Stabilität und der

Steuerbarkeit betrachtet, wodurch sich an den skizzierten Konfigurationen allerdings voraussichtlich

weitere Änderungen ergeben werden.

Flugleistungsparameter Doppelleitwerksträger Boxwing

Spannweite 16 m 12 m

Flügelfläche 29.4 m2 33.5 m2

Streckung 8, 7 4, 3
Gleitzahl 13.8 12, 6
Installierte Leistung 131 kW 162 kW

Elektrische Leistung 23 kW 64 kW

Verrichtete Gesamtarbeit 295 kWh 366 kWh

Maximale Abflugmasse 2386 kg 2675 kg

Nutzmasse 1000 kg 1000 kg

Gesamtkraftstoffmasse 118 kg 146 kg

Tabelle 4.1.: Wichtige Flugleistungsparameter der ausgewählten Flugzeugkonfigurationen

In Tabelle 4.1 sind die wichtigsten Flugleistungsparameter für die ausgewählten elektrischen Versio-

nen des Doppelleitwerksträgers und des Boxwings zusammengefasst. Sie verdeutlicht, dass der Dop-

pelleitwerksträger eine um knapp 30 kg geringere Gesamtkraftstoffmasse aufweist als der Boxwing.

Dafür fällt die Spannweite des Boxwings um insgesamt vier Meter geringer aus, was wiederum im

Betrieb auf den Flugplätzen für eine erhöhte Konkurrenzfähigkeit sorgen kann. DieWiderstands- und

Massenanteile der ausgewählten Flugzeugkonfiguration sind in Abbildung B.6 und Abbildung B.7

imAnhang zu finden.

Letztlich muss berücksichtigt werden, dass diese Untersuchungen mithilfe von Näherungsformeln

und vereinfachten Modellen durchgeführt wurden und daher nur Trends aufzeigen.
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5. Flugeigenschaftsbetrachtungen

ImAnschluss an die im Rahmen des vorigen Kapitels angestellten Flugleistungsbetrachtungen finden

nun ebenfalls Aspekte der statischen und dynamischen Stabilität Berücksichtigung. Grundlage dafür

bilden die in Kapitel 4 gefundenen Flugzeugkonfigurationen. Folglich sollen die Geometrien des Dop-

pelleitwerksträgers mit einer Spannweite von 16 m und des Boxwings mit einer Spannweite von 12 m
im Sinne der Stabilitätsanforderungen modifiziert werden. Dabei soll zunächst sichergestellt werden,

dass einerseits der zulässige Schwerpunktbereich eingehalten wird und die Derivativa die korrekten

Vorzeichen aufweisen, damit gewünschte Flugzeugreaktionen auf Störgrößen gewährleistet sind, und

sich andererseits nur geringe Änderungen der Flugleistungen einstellen. Letztlich sollen die Deriva-

tiva der resultierenden Konfigurationen mit dem ProgrammAVL (Athena Vortex Lattice) abgeschätzt

und die Polstellen der Eigenbewegungen dargestellt werden.

5.1. Stabilitätsbetrachtungen

Dieser Abschnitt befasst sich mit grundlegenden Betrachtungen der statischen und dynamischen Sta-

bilität. Dafür sollen anhand von einfachen Kriterien geringe Änderungen der Flugzeuggeometrie vor-

genommen werden. Abbildung 5.1 gliedert den aktuellenArbeitsschritt in denALAADy-Prozessver-

lauf, der im Rahmen dieserMasterarbeit behandelt wird.An dieser Stelle werden keine nachträglichen

Abbildung 5.1.: ALAADy-Prozessverlauf mit Eingliederung der Flugeigenschaftsbetrachtungen

Modifikationen zur Einhaltung derALAADy-Anforderungen vorgenommen. Dies liegt darin begrün-

det, dass die zurAbschätzung der Flugleistungen genutztenMethoden grundsätzlich nur sehr ungenau

sind. Es kann daher angenommenwerden, dass die aus den Geometrieänderungen resultierendenMin-

derungen der Flugleistungen im Bereich des Fehlerbereichs der Flugleistungsabschätzungen liegen.
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Eine nachträgliche Modifikation der Konfigurationen im Hinblick auf die ALAADy-Anforderungen

erscheint daher nicht sinnvoll. Allerdings werden die resultierenden Änderungen der Flugleistungen

anschließend ermittelt und bewertet.

Die hinsichtlich der Steuerbarkeit und Stabilität vorzunehmendenAnpassungen der Geometrie sollen

so gering wie möglich ausfallen, damit die Änderungen der Flugleistungen ebenfalls begrenzt sind.

Aus diesem Grund ist ein automatisiertes Vorgehen, so wie es inAbschnitt 4.1 verfolgt wurde, ratsam.

Dafür werden analytische Methoden nötig. Die flugmechanischen Derivativa sind allerdings, zusätz-

lich zur stark eingeschränkten Gültigkeit, die nur nahe des Arbeitspunktes gegeben ist, von einer

Vielzahl von Flugzeugkomponenten und Interferenzeffekten abhängig. Die Abschätzungen mittels

analytischen Methoden ist daher nur sehr ungenau und in ihrer Aussagekraft stark beschränkt.

Aus diesem Grund werden die Derivativa der modifizierten Konfigurationen im Anschluss mittels

des Programms AVL erneut abgeschätzt. Dieses Programm basiert auf dem Wirbelleiterverfahren,

weswegen angenommenwerden kann, dass die Ergebnisse eine größereAussagekraft haben. Letztlich

wird die Stabilität der unbemannten Fluggeräte im Reiseflug abschließend mithilfe der Polstellen der

Eigenbewegungsformen bewertet.

5.1.1. Strategie der Geometriemodifikation

ZurAutomatisierung der Geometrieänderungen mit Rücksicht auf Stabilitätskriterien wurde das Tool

aus Abschnitt 4.1.2 um die entsprechenden Methoden erweitert. Die grundlegende Strategie, die für

die Geometrieänderungen verfolgt wird, ist in Abbildung 5.2 dargestellt.

Als Ausgangspunkt dient hierbei die Basiskonfiguration, die im Rahmen des Vorentwurfs gefunden

wurde. Ausgehend von der dabei definierten Geometrie und den einzelnen Massenanteilen können

zunächst die Schwerpunkte aller Komponenten sowie der Gesamtschwerpunkt ermittelt werden. Die

Schwerpunktberechnung wird in Abschnitt 5.1.2 thematisiert.

Ferner ermöglichen die daraus hervorgehenden Flügel- und Leitwerkshebelarme eine erste analyti-

sche Abschätzung der flugmechanischen Derivativa im Reiseflug. Derivativa, die sich im Langsa-

manflug und unter Berücksichtigung der elektrischen Triebwerke ergeben, finden im Rahmen dieser

Masterarbeit keine Verwendung. Genauere Informationen zur Derivativberechnung und insbesondere

der für den Boxwing angepassten Abschätzungsformeln können in Abschnitt 5.1.4 gefunden werden.

Im nachfolgenden Block wird eine Stabilitätsprüfung durchgeführt. Dabei wird aus Gründen der

Komplexität allerdings nicht die Dynamik der Eigenbewegungen betrachtet. Stattdessen werden ein-

fache Kritierien bezüglich der statischen Stabilität und einzelner Derivativa berücksichtigt. Die Über-

prüfung des zulässigen Schwerpunktbereichs hinsichtlich der Längsstabilität und der Steuerbarkeit

wird entsprechend der in Abschnitt 5.1.3 beschriebenen Beziehungen durchgeführt.

Darüber hinaus werden einzelne Derivativa betrachtet. Hierbei werden prinzipiell der Nickmomen-

tenanstiegCmα, der SchieberollmomentenbeiwertClβ und dieWindfahnenstabilität in Form desDeri-

vativsCnβ überprüft. Da eine genauere Bewertung der Stabilität an späterer Stelle erfolgt und die ver-
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Abbildung 5.2.: Konzeptskizze der Geometrieänderungsstrategie

wendeten analytischen Methoden ohnehin recht ungenau sind, wird dabei in erster Näherung nur auf

ein korrektes Vorzeichen geachtet. Letztlich soll das unbemannte Fluggerät im Rahmen vonALAADy

mithilfe eines Flugreglers betrieben werden.

Im Falle einer Nichteinhaltung der hier geforderten Stabilitätskriterien werden Modifikationen der

Geometrie und eine erneute Überprüfung nötig. Dabei sollen die Geometrieänderungen eine mög-

lichst geringeAuswirkung auf die imVorfeld ermittelten Flugleistungen haben. Folglich werden diese

Änderungen schrittweise vorgenommen. Darüber hinaus werden die Parameter, die eine Auswirkung

auf das entsprechende Stabilitätskriterium haben, entsprechend ihres Einflusses auf die Flugleistun-

gen hierarchisiert und die Änderungen in umgekehrter Reihenfolge vorgenommen. Dieses Vorgehen

wird in Abschnitt 5.1.5 beschrieben.

Sobald sich entsprechende Konfigurationen des Doppelleitwerksträgers und des Boxwings ergeben,

die die Anforderungen erfüllen, werden diese als resultierende Konfigurationen für weitere Untersu-

chungen ausgewählt. Zusätzlich werden nochmals die Flugleistungen der modifizierten Fluggeräte

abgeschätzt, ohne weitere Änderungen zur Einhaltung der ALAADy-Anforderungen vorzunehmen.

Dieser Prozess wird primär für den Fall mit voller Beladung durchgeführt. Eine Ausnahme bildet der

zulässige Schwerpunktbereich. Während die Derivativa im Rahmen dieses Geometrieänderungspro-

zesses ausschließlich für die Flugzeuge bei voller Beladung ermittelt werden, muss die Schwerpunkt-

verschiebung im Falle ohne Beladung beim zulässigen Schwerpunktbereich berücksichtigt werden

und kann dabei auch Änderungen der Geometrie hervorrufen.

5.1.2. Schwerpunktberechnung

Für die Ermittlung der Schwerpunkte spielt die Unterbringung der Nutzlast im Rumpf eine sehr wich-

tige Rolle. Da dieMasse der Fracht sowohl beimDoppelleitwerksträger als auch beim Boxwing unge-

fähr 40% der maximalen Abflugmasse ausmachen, sollte die Position der Fracht nahe des Leermas-
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senschwerpunktes liegen, damit die Schwerpunktverschiebung zwischen dem beladenen und dem

unbeladenen Flugzeug gering ausfällt. Auf der anderen Seite erfordert eine Auslegung auf Längssta-

bilität, dass der Gesamtneutralpunkt, der sich aus Flügel und Leitwerk ergibt, hinter dem Schwerpunkt

liegt. Im Falle des Doppelleitwerksträgers erfordert dies aufgrund des kurzen Rumpfes eine Anbrin-

gung des Flügels nahe des Rumpfhecks. Zusammen mit dem am Rumpfheck installierten Triebwerk,

den beiden Leitwerksarmen und dem weit hinten positionierten Leitwerk bedeutet dies allerdings

ebenfalls, dass der Gesamtschwerpunkt relativ weit hinten liegt.

Aus diesem Grund wird die Fracht beim Doppelleitwerksträger so weit wie möglich nach vorne ge-

legt, sodass auch der Schwerpunkt nach vorne wandert. Prinzipiell ist es zwar erstrebenswert, dass

die Fracht so nah wie möglich am Schwerpunkt des leeren Flugzeugs liegt, damit sich eine geringe

Schwerpunktverschiebung bei der Entladung ergibt, doch dies ist aufgrund der Geometrie des Doppel-

leitwersträgers nicht ohne Weiteres möglich. Eine identische Anordnung beim Boxwing ermöglicht

überdies eineVerjüngung des Rumpfes hinter demLaderaum,wodurch die Rumpfmasse und ebenfalls

der parasitäre Widerstand verringert werden können. Diese Überlegungen werden zwar nicht in den

Flugleistungsbetrachtungen berücksichtigt, sollen allerdings bei der Frage nach der Unterbringung

der Ladung im Rumpf sowie bei den späteren Modellen für VLM (Vortex-Lattice Method) eine Rolle

spielen. Abbildung 5.3 zeigt eine Seitenansicht desALAADy-Rumpfes, so wie er für das unbemannte

Fluggerät Anwendung finden könnte.

Abbildung 5.3.: Unterbringung der Fracht und des Notlandesystems im Rumpf

Hierbei ist zudem eine Rumpfnase der Länge von einemMeter vorgesehen, die einerseits den Druck-

widerstand verringern soll und andererseits die Beladung durch die Ausführung als Halbschalentür

ermöglichen soll. Die Fracht, die auf zwei identische Frachtboxen, der Größe einer Europoolpalette

aufgeteilt ist, wird direkt dahinter untergebracht. Nahe des Rumpfhecks ist zudem eine Kiste un-

tergebracht, die stellvertretend für das Notlandesystem mitgeführt wird. Die Rumpfausführung des

Boxwings ist in gestrichelten Linien dargestellt. Gemäß der Überlegungen wird der Rumpf dabei

hinter dem Frachtraum verjüngt.

Die Berechnungen der Flugzeuggesamtschwerpunkte werden unter einigen vereinfachenden Annah-

men durchgeführt. Zunächst wird davon ausgegangen, dass die Dichte aller Einzelkomponenten ho-

mogen ist und die Massenschwerpunkte damit den geometrischen Schwerpunkten entsprechen. Zu-

sätzlich werden die Massen der Tanks und des Kraftstoffs dem Flügel zugeordnet sowie die Masse
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der Elektronik und der Instrumente zusammen mit dem Rumpfanteil zusammengefasst. DieAktuato-

ren werden ihrer Anzahl entsprechend auf die Leitwerke, den Flügel, die Fahrwerke und den Rumpf

aufgeteilt.

Die Berechnung des Gesamtschwerpunkts erfolgt unter Verwendung der Massen aller Komponenten

und den entsprechenden Einzelschwerpunkten gemäß den einfachen Beziehungen

xs =

N∑
i=1

(xs,i · mi)

N∑
i=1

mi

, ys =

N∑
i=1

(ys,i · mi)

N∑
i=1

mi

und zs =

N∑
i=1

(zs,i · mi)

N∑
i=1

mi

. (5.1)

Die Tabellen B.1 und B.2, die im Anhang B.2 zu finden sind, geben eine Übersicht über die Massen

und Einzelschwerpunkte aller Komponenten.

5.1.3. Zulässiger Schwerpunktbereich

Aus Gründen der verbesserten Lesbarkeit und damit die konventionelle Nomenklatur, die für Flug-

eigenschaftsbetrachtungen wie beispielsweise in [3], [14] oder [37] genutzt wird, Anwendung findet,

sollen in diesem Abschnitt im Unterschied zum vorherigen Kapitel die Indizes F für den Flügel, R

für den Rumpf, H für das Höhenleitwerk und S für das Seitenleitwerk genutzt werden.

Zunächst wird der zulässige Schwerpunktbereich der unbemannten Flugzeugkonfigurationen über-

prüft.Aufgrund der Unterschiede der Trimmung und Längssteuerung zwischen demDoppelleitwerks-

träger und dem Boxwing müssen unterschiedliche Beziehungen genutzt werden. Abbildung 5.4 zeigt

die Kräfte und Momente, die im getrimmten Zustand am Doppelleitwerksträger (Abbildung 5.4a)

bzw. am Boxwing (Abbildung 5.4b) wirken.

(a) Doppelleitwerksträger (b) Boxwing

Abbildung 5.4.: Momentenbilanz der Längsbewegung
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Für den Doppelleitwerksträger ergibt sich die minimal benötigte Höhenleitwerksfläche wie für ge-

wöhnliche Drachenkonfigurationen gemäß [14] zu

SH
S

= CA,FR
CA,H

· q

qH
·

xs−xFR
r∗

H
+ lµ

r∗
H

· Cm0 ,FR
CA,FR

1 − xs−xFR
r∗

H

. (5.2)

Hierbei wird näherungsweise angenommen, dass die Staudrücke am Flügel und am Höhenleitwerk

identisch sind, wodurch sich q/qH = 1 ergibt. Der Term r∗
H stellt den Abstand zwischen dem Flü-

gelneutralpunkt und dem Höhenleitwerksneutralpunkt dar und kann für den Doppelleitwerksträger

gemäß

r∗
H = rH + rFR = rH + xs − xFR bzw. für den Boxwing zu r∗

H = rv + rh (5.3)

berechnet werden. Die Auswertung von (5.2) erfordert weiterhin den Flügelnullmomentenbeiwert

Cm0 ,FR. Dieser wurde mithilfe des frei verfügbaren Tools XFLR5 ermittelt. Dafür wurden Profile

der fünfstelligen NACA-Serie gewählt. Entsprechend Abschnitt 4.1.1 enthält der Flügel das Profil

NACA 23018 an der Wurzel und NACA 23012 an der Flügelspitze. Das Flügelnullmoment ergibt

sich schließlich zu Cm0 ,FR = −0, 01.

Da im Rahmen des Geometrieänderungsprozesses die meisten Parameter in (5.2) veränderbar sind,

kann diese Gleichung nicht ohne Weiteres ausgewertet werden. Aus diesem Grund werden im Sin-

ne einer ersten Abschätzung Werte für CA,FR/CA,H vorgegeben, die sinnvoll erscheinen. Für die

Steuerbarkeitsgrenze, die für die vorderste Schwerpunktlage wirksam wird, soll CA,FR/CA,H ≈ −2
angenommen werden, während für die Stabilitätsgrenze bei der hintersten Schwerpunktlage ein Wert

von CA,FR/CA,H ≈ 1, 4 gewählt wird [51].

Für den Boxwing muss die Beziehung abgeändert werden. Hierbei soll der vordere Flügel (Index v)

zur Trimmung genutzt werden. Unter der Berücksichtigung, dass die Gesamtflügelfläche der Summe

des vorderen und des hinteren Flügels (Index h) entspricht, ergibt sich als eine erste Abschätzung für

die vordere Flügelfläche (s. Abschnitt A.4 für weitere Informationen):

Sv

S
= CA,h

CA,v
·

rh
r∗

H
− lµ

r∗
H

· Cm0
CA,h

rh
r∗

H
·
(

CA,h
CA,v

− 1
)

+ 1
(5.4)

Das Gesamtflügelnullmoment wird unter Verwendung der Profile NACA 23024 für die Flügelwurzel,

NACA 23016 für die Flügelspitze sowie des symmetrischen Profils NACA 0016 für die Vertikalflü-

gel mittels XFLR5 zu Cm0 ,FR = −0, 1. Da der Schwerpunkt beim Boxwing zwischen beiden Flü-

geln liegt und diese bei ähnlichen Auftriebsbeiwerten operieren, wird hier davon ausgegangen, dass

die Steuerbarkeit des Boxwings keine Herausforderung darstellt. Prinzipiell können zur Steuerung

zusätzlich die Klappen des hinteren Flügels zur Hilfe genommen werden. Für die Stabilitätsgren-

ze bei vorderster Schwerpunktlage soll davon ausgegangen werden, dass das Auftriebsverhältnis bei

CA,h/CA,v ≈ 1, 2 liegt. Vor dem Hintergrund, dass der vordere Flügel bei etwas größeren Auftriebs-

beiwerten operieren sollte als der hintere Flügel, erscheint dieser Grenzwert sinnvoll.
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5.1.4. Abschätzung flugmechanischer Derivativa

Dieser Abschnitt beschreibt die Näherungsformeln, mithilfe derer die flugmechanischen Derivativa

für die beiden Flugzeugkonfigurationen analytisch abgeschätzt werden. Aufgrund der ungewöhnli-

chen Anordnung des Boxwings, die durch das geschlossene Flügelsystem, die veränderte Seitenleit-

werkseffektivität, die Vertikalflügel und die Nutzung des vorderen Flügels zur Trimmung bedingt

sind, erfordert die Ermittlung der Derivativa einige Anpassungen der genutzten Beziehungen. Da

diese für das Verständnis der resultierenden Derivativa wichtig sind, kann auf die Darstellung der

verwendeten Formeln an dieser Stelle nicht verzichtet werden.

Für die nachfolgend aufgezeigten Beziehungen werden eine Reihe von vereinfachenden Annahmen

getroffen. Diese umfassen die folgenden Vereinfachungen:

� Es gelten alle Vereinfachungen, die in Abschnitt 3.1 getroffen wurden.

� Die Derivativa ergeben sich für einen um den Reiseflug linearisierten Arbeitspunkt. Dadurch

wird in erster Näherung davon ausgegangen, dass die Längs- und Seitenbewegungen entkoppelt

sind.

� Die Derivativa des Doppelleitwerksträgers werden unter der Annahme von äquivalenten

Höhen- und Seitenleitwerken ermittelt. Die kombinierten Ruderausschläge, die sich durch das

invertierte V-Leitwerk ergeben, werden dabei vernachlässigt.

� Infolge von Reibungsverlusten und Verdrängungen entspricht der dynamische Druck, der am

Flügel wirkt, eigentlich nicht dem amLeitwerk. Dies wird hier allerdings vernachlässigt, sodass

für die Staudruckverhältnisse am Höhenleitwerk qH/q = 1 und am Seitenleitwerk qS/q = 1
angenommen werden. Diese Formelzeichen werden in den Formeln nicht mehr erwähnt.

Sofern nicht explizit anders erwähnt, werden für den Boxwing die gleichen Beziehungen genutzt,

wobei im Falle der Längsbewegung der Teil des Höhenleitwerks durch den hinteren Flügel und des

Flügels durch den vorderen Flügel ersetzt werden muss. Die Trimmung des Boxwings soll zwar vom

vorderen Flügel übernommen werden, doch im Rahmen der Derivativberechnungen spielen die geo-

metrischen Gegebenheiten und die induzierten Geschwindigkeiten die entscheidende Rolle.

Auftrieb

Die hier betrachteten Auftriebsderivativa umfassen den Auftriebsanstieg CAα, den Nickauftriebsbei-

wert CAq sowie den Höhenruderauftriebsbeiwert CAη.

Auftriebsanstieg: Der Auftriebsanstieg des gesamten Flugzeugs ergibt sich aus der Summe des Flü-

gelanteils sowie des Leitwerksanteils, wobei zu berücksichtigen ist, dass die Anstellwinkelerhöhung

am Flügel zu einer Zirkulationsvergrößerung und damit zu einem vergrößerten Abwind am Höhen-

leitwerk führt, der durch den Term ∂αW /∂α charakterisiert ist. Der Auftriebsanstieg kann nach [37]

also näherungsweise als

CAα = (CAα)FR +
(

1 − ∂αW

∂α

)
SH

S
· (CAα)H (5.5)
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abgeschätzt werden. Die Auftriebsanstiege der einzelnen Anteile hängen hauptsächlich vom Grund-

riss ab und können im Falle des Doppelleitwerksträgers mithilfe der Traglinientheorie bzw. für kleine

Werte der Streckung nach der erweiterten Traglinientheorie abgeschätzt werden [42]. Für das Höhen-

leitwerk ergibt sich dabei unter Berücksichtigung des Effizienzfaktors eH [51]:

(CAα)H =


2π · ΛHeH

2 + ΛHeH
für ΛH > 5

π · ΛHeH√
1 + 1

4Λ2
He2

H + 1
für ΛH ≤ 5

(5.6)

Dieselbe Beziehung soll ebenfalls für den Hauptflügel genutzt werden. Zur Bestimmung des Flü-

geleffizienzfaktors des invertierten V-Leitwerks muss die große V-Stellung berücksichtigt werden.

Aus diesem Grund wird zur Modellierung dieses Faktors eine Beziehung aus [30] gewählt, die wie

(4.33) von einem theoretisch möglichen Maximalwert ausgeht. Allerdings findet hier zusätzlich der

Korrekturfaktor ke,ϑ Verwendung:

e = etheo · ke,F · ke,D0 · ke,M · ke,ϑ

ke,ϑ =
[
1 + 1

kWL
·
( 1

cos(ϑ) − 1
)]2

(5.7)

Aufgrund der großen V-Stellung wird gemäß [30] ein verhältnismäßig hoher Wert von kWL = 3, 0
genutzt. Der am Höhenleitwerk induzierte Abwind wird für den Doppelleitwerksträger mithilfe der

Beziehung

∂αW

∂α
= 1 −

√
4 + Λ2 ·

(
1

cos(ϕ)2 − Ma2
)

− 2 − 1
2 ·
(

s
r∗

H

)2
·
(

1
cos(ϕ)2 − Ma2

)
2 +

√
4 + Λ2 ·

(
1

cos(ϕ)2 − Ma2
) (5.8)

abgeschätzt, die aus [17] entnommen ist und ausschließlich von geometrischen Größen abhängt.

Für die Berechnung des Gesamtauftriebsanstiegs des Boxwings kann gleichwohl (5.5) Verwendung

finden. Allerdings erfordert das geschlossene Flügelsystem einige Anpassungen. Die Auftriebsan-

stiege beider Teilflügel sollen dabei nach [40] anhand entsprechender Referenzflügel der gleichen

Grundrisse abgeschätzt werden, was mithilfe von (5.6) geschehen kann. Die Auftriebsanstiege der

einzelnen Teilflügel des Boxwings ergeben sich dann nach

(CAα)box,iso = 2 ·
2 +

√
Λref ·

(
1 + tan(ϕ)2

)
+ 4

2 +
√

4 · Λref ·
(
1 + tan(ϕ)2

)
+ 4

· (CAα)ref . (5.9)

Auch bei derAbschätzung des induziertenAbwindes am hinteren Flügelmuss der nicht planarenNatur

des Flügelsystems Rechnung getragen werden. Aus diesem Grund ist (5.8) nicht zur Abwindbestim-

mung geeignet. Stattdessen findet eine Relation aus [39] Verwendung, die den vertikalen Abstand

zwischen beiden Flügeln einbezieht. Unter Vernachlässigung der Kompressibilität lautet sie

∂αW

∂α
= 4, 44 · kΛ · kλ · kh/b ·

√
cos(ϕ), (5.10)
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wobei die Faktoren kΛ Effekte der Streckung, kλ den Einfluss der Zuspitzung und kh/b die bereits

genannten Auswirkungen des vertikalen Abstands repräsentieren. Diese Beziehungen werden nach

kΛ = 1
Λ − 1

1 + Λ1,7

kλ = 10 − 3 · λ

7

kh/b = 1 − h/b

(r∗
H/s)1/3

(5.11)

ausgewertet. Dabei werden die Streckung, die Zuspitzung und die Pfeilung des vorderen Flügels ge-

nutzt.

Nickauftriebsbeiwert: Aufgrund der veränderten Anströmung der Flügel und des Leitwerks, wenn

das Fluggerät eine Nickbewegung vollführt, ergibt sich eine Änderung des Gesamtauftriebs.Aufgrund

des meist geringen Abstands des Flügels vom Schwerpunkt und der damit verbundenen geringen

Anströmungsänderung wird dieser Teil vernachlässigt, sodass sich für den Doppelleitwerksträger ein

Derivativ nach [37] von

CAq = (CAα)H · rH

lµ
· SH

S
(5.12)

ergibt. Im Falle des Boxwings nehmen die Abstände des vorderen und des hinteren Flügels vom

Schwerpunkt relativ ähnliche Werte an. Eine Vernachlässigung einer dieser Anteile ist daher nicht

mehr zulässig. Somit ergibt sich für den Boxwing eine angepasste Beziehung, die

CAq = (CAα)h · rh

lµ
· Sh

S
− (CAα)v · rv

lµ
· Sv

S
(5.13)

lautet. Hierbei leistet der hintere Flügel wie das Höhenleitwerk in (5.12) einen positiven Beitrag,

während der vordere Flügel aufgrund der lokalenAnstellwinkelminderung eine Verringerung des Ge-

samtauftriebs hervorruft.

Höhenruderauftriebsbeiwert: Infolge eines Höhenruderausschlags ergibt sich eine lokale Zusatz-

zirkulation, die durch eine Anstellwinkeländerung ∂α/∂η repräsentiert werden kann. Diese ruft am

äquivalenten Höhenleitwerk des Doppelleitwerksträgers bzw. am vorderen Flügel des Boxwings eine

Auftriebsänderung hervor, die nach [37] mit

CAη = (CAα)H · SH

S
· ∂α

∂η
(5.14)

bestimmt werden kann. Die Änderung des Anstellwinkels kann dabei mithilfe der Relation

∂α

∂η
= sHR

s
·

1 − 2
π

·

 arccos
√

lHR
lµ

−
√

lHR
lµ

·
(
1 − lHR

lµ

) 
, (5.15)

die in Analogie zu [13] gebildet werden kann, abgeschätzt werden. Dabei spielt das Verhältnis zwi-

schen Höhenrudertiefe und Flügeltiefe lHR/lµ eine entscheidende Rolle. Vor dem Hintergrund, dass

sich das Höhenruder nicht über die gesamte Spannweite des Flügels erstreckt, wurde die Beziehung

aus [13] in erster Näherung um das Verhältnis sHR/s erweitert.

88
Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34



5.1. Stabilitätsbetrachtungen 5. Flugeigenschaftsbetrachtungen

Widerstand

Die Berechnung derWiderstandsderivativa soll im Rahmen dieserArbeit auf denWiderstandsanstieg

CW α begrenzt werden.

Widerstandsanstieg: Mit der Annahme, dass sich der Widerstand lediglich durch eine Änderung

des induzierten Widerstandes ändert, kann der Widerstandsanstieg durch eine einfacheAbleitung des

Widerstandes nach dem Anstellwinkel gefunden werden und ergibt sich näherungsweise durch die

Relation

CW α = 2
πΛe

·
[
(CA)FR(CAα)FR +

(
1 − ∂αW

∂α

)
SH

S
· Λe

ΛHeH
(CA)H (CAα)H

]
, (5.16)

die für Doppelleitwerksträger und Boxwing gleichermaßen genutzt werden kann. Eine Dokumentati-

on zu dieser Ableitung kann in Abschnitt A.3 im Anhang gefunden werden.

Seitenkraft

Die Seitenkraftderivativa, die hier betrachtet werden, umfassen den Schiebeseitenkraftbeiwert CY β ,

den Rollseitenkraftbeiwert CYp, den Gierseitenkraftbeiwert CYr sowie den Seitenruderseitenkraft-

beiwert CY ζ .

Schiebeseitenkraftbeiwert: Infolge einer Queranströmung unter einem Schiebewinkel β wird am

Flugzeug eine Seitenkraft hervorgerufen. Dabei haben beim Doppelleitwerksträger sowohl der Flügel

und der Rumpf als auch das Seitenleitwerk einen Anteil an der Gesamtseitenkraft [37]:

CY β = (CY β)F + (CY β)R + (CY β)S ,ges (5.17)

Der Flügelanteil setzt sich zusammen aus einer Erhöhung des Flügelwiderstandsbeiwerts infolge des

SchiebewinkelsCW β sowie einemAnteil, der sich bei einer V-Stellung durch den veränderten lokalen

Anstellwinkel ergibt. Der Flügel kann laut [37] durch

(CY β)F = −CW β − (CAα)FR · ϑ2 (5.18)

dargestellt werden, wobei dieWiderstandserhöhung durch den Schiebewinkel klein ist und aus diesem

Grund CW β ≈ 0 gesetzt wird [3]. Der Rumpfbeitrag hängt vom Rumpfvolumen VR ab. Nach [37]

kann dieser näherungsweise als

(CY β)R = −0, 2 · V
2/3

R

S
(5.19)

bestimmt werden. Der Beitrag des Seitenleitwerks hat einen ähnlichen Einfluss wie das Höhenleit-

werk auf den Auftriebsanstieg. Durch die Flügel-Rumpf-Kombination stellt sich ein Seitenwind ein,

der den effektiven Schiebewinkel am Seitenleitwerk um ∂βW /∂β ändert. Für den Seitenleitwerksan-

teil ergibt sich damit nach [37] die Beziehung

(CY β)S ,ges =
(

1 + ∂βW

∂β

)
︸ ︷︷ ︸

∂βS/∂β

·SS

S
· (CY β)S . (5.20)
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Die Schiebewinkeländerung ∂βS/∂β, die sich am Seitenleitwerk einstellt, kann mithilfe von Abbil-

dungB.3 imAnahng inAbhängigkeit von der Flügelanordnung abgelesenwerden. Für denDoppelleit-

werksträger ergibt sich damit ein Wert von ∂βS/∂β ≈ 0, 5 im Reiseflug. Beim Boxwing ergibt sich

aufgrund derAusführung des vorderen Flügels als Tiefdecker ein erhöhterWert von ∂βS/∂β ≈ 1, 25.
Der Schiebeseitenkraftbeiwert des Seitenleitwerks kann inAnalogie zumAuftriebsanstiegmithilfe der

Relationen (5.6) und (5.7), allerdings mit umgekehrten Vorzeichen, ermittelt werden.

Für den Boxwing kommt zu den Anteilen, die in (5.17) aufgezählt sind, noch der Anteil der Vertikal-

flügel hinzu. Somit ergibt sich der gesamte Schiebeseitenkraftbeiwert zu

CY β = (CY β)F + (CY β)R + (CY β)S ,ges + (CY β)VF ,ges . (5.21)

An dieser Stelle wird vereinfachend angenommen, dass sich die Anströmverhältnisse an dem der

Strömung abgewandten Vertikalflügel aufgrund der vorherigen Umströmung des Rumpfes nicht si-

gnifikant ändern, sodass sich der Anteil für beide Vertikalflügel mithilfe von

(CY β)VF ,ges = 2 · SVF
S

(CY β)VF (5.22)

abschätzen lässt. Hierbei werden erneut (5.6) und (5.7) für die Berechnung der Einzelschiebeseiten-

kraftbeiwerte zu Rate gezogen. Letztlich ist der hintere Flügel des Boxwings auf dem Seitenleitwerk

angebracht. Dadurch ergibt sich ein Endscheibeneffekt, der die Effektivität des Seitenleitwerks stei-

gert. Nach [47] kann dies durch eine veränderte Streckung berücksichtigt werden:

ΛS ,eff = ΛS

κS
(5.23)

Für den Korrekturfaktor ergibt sich für den Fall, dass die Seitenleitwerksspannweite deutlich kleiner

als die der Endscheibe ist (b/bS > 3), ein Korrekturfaktor von κS ≈ 0, 52

Rollseitenkraftbeiwert: Für die Seitenkraft infolge einer Rollbewegung ergibt sich laut [37] für beide

Flugzeugtypen ein Rollseitenkraftbeiwert von

CYp = 1
2 · SS

S
· bS

s
· (CY β)S . (5.24)

Beim Boxwing wird der Einfluss der V-Stellung dabei vernachlässigt, weil der vordere und der hin-

tere Flügel annähernd symmetrisch sind. Die Unterschiede, die sich aufgrund des durch den Rumpf

verdeckten Flügelanteils ergeben, werden als gering angenommen.

Gierseitenkraftbeiwert: Der Gierseitenkraftbeiwert ergibt sich für den Doppelleitwerksträger und

den Boxwing unter der Annahme, dass nur das Seitenleitwerk einen Einfluss hat, nach [37] zu

CYr = −SS

S
· rS

s
· (CY β)S . (5.25)

Dieser Anteil ergibt sich durch die effektive Anströmungsänderung am Seitenleitwerk infolge der

Giergeschwindigkeit.

Seitenruderseitenkraftbeiwert: EinAusschlag des Seitenruders führt zu einer Vergrößerung der Zir-

kulation am Seitenleitwerk, wodurch eine Seitenkraft erzeugt wird. Dies kann mit der Beziehung

CY ζ = ∂βS

∂ζ
· SS

S
· (CY β)S (5.26)

berechnet werden [37]. Die Änderung des effektiven Schiebewinkels am Seitenleitwerk ∂βS/∂ζ kann

dabei ebenfalls mit (5.15) abgeschätzt werden.
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Rollmoment

Im Rahmen der Rollmomentenderivativberechnung werden der Schieberollmomentenbeiwert Clβ ,

das Rolldämpfungsderivativ Clp, der Gierrollmomentenbeiwert Clr sowie infolge der Ruderausschlä-

ge der Querruderrollmomentenbeiwert Clξ und der Seitenruderrollmomentenbeiwert Clζ berechnet.

Schieberollmomentenbeiwert: Im Falle des Doppelleitwerksträgers ergibt sich der Schieberollmo-

mentenbeiwert unter Berücksichtigung der Flügel- und Seitenleitwerksanteile. Zur Abschätzung des

Derivativs ergibt sich somit nach [37] die Beziehung

Clβ = (Clβ)F ,p + (Clβ)S , (5.27)

wobei die Anteile, die die Einflüsse der Flügelpfeilung und der V-Stellung beschreiben, beim Dop-

pelleitwerksträger entfallen. Somit bleibt der Einfluss, der sich aufgrund der Position des Flü-

gels am Rumpf ergibt. Mithilfe von Abbildung B.4 im Anhang lässt sich grafisch ein Wert von

(Clβ)F ,p ≈ −0, 1 für einen quaderförmigen Rumpf ermitteln. Für den Boxwing ergibt sich entspre-

chend für Tiefdecker (Clβ)F ,p ≈ 0, 1. Der Anteil des hinteren Flügels findet dabei keine Beachtung,
da er nicht direkt am Rumpf installiert ist. Der Anteil des Seitenleitwerks kann laut [37] als

(Clβ)S =
(

1 + ∂βW

∂β

)
· SS

S
· rS

s
·
(

zS

rS
− α

)
· (CY β)S (5.28)

abgeschätzt werden. Dabei entspricht zS dem vertikalen Abstand des mittleren Seitenleitwerksneu-

tralpunktes zum Schwerpunkt. Für den Reiseflug wird ein mittlerer Anstellwinkel von α = 2, 5◦

angenommen.

Das Schieberollmoment des Boxwings kann auf eine ähnlicheWeise aufgestellt werden. Die Einflüsse

der Pfeilung und der V-Stellung werden hier ebenfalls aufgrund der näherungsweise symmetrischen

Natur der Flügel vernachlässigt. Allerdings muss der Beitrag der Vertikalflügel einbezogen werden,

sodass sich

Clβ = (Clβ)F ,p + (Clβ)S + (Clβ)VF (5.29)

ergibt. Dabei entspricht der Vertikalflügelanteil dem Moment, das infolge der Seitenkraft und durch

den vertikalen Versatz zwischen mittlerem Vertikalflügelneutralpunkt und dem Schwerpunkt hervor-

gerufen wird:

(Clβ)VF = 2 · SVF
S

· zVF
s

· (CY β)VF (5.30)

In Abhängigkeit vom Schwerpunkt kann dieser Anteil stabilisierend oder auch destabilisierend wir-

ken. In jedem Fall ist dieser Anteil allerdings gering.

Rolldämpfungsbeiwert: Die Rolldämpfung wird maßgeblich durch den Flügel hervorgerufen. Aus

diesem Grund kann der Anteil, der sich aus dem Seitenleitwerk ergibt, vernachlässigt werden.

Laut [42] kann die Rolldämpfung durch

Clp = −1
4 · πΛ√

Λ2

4 + 4 + 2
(5.31)

angenähert werden. Dabei handelt es sich um eine Beziehung für ungepfeilte Flügel. Dies entspricht

beim Boxwing einer erheblichen Vereinfachung.
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Gierrollmomentenbeiwert: Der Gierrollmomentenbeiwert enthält sowohl für den Doppelleitwerks-

träger als auch für den BoxwingAnteile, die vom Flügel, undAnteile, die vom Seitenleitwerk hervor-

gerufen werden [37]:

Clr = (Clr)F + (Clr)S (5.32)

Der Flügelanteil ergibt sich aufgrund der ungleichen Anströmung der beiden Flügelhälften, die auf

der vorlaufenden Seite zu einer Erhöhung und auf der rücklaufenden Seite zu einer Verringerung des

Auftriebs führt. Dies führt zu einem Rollmoment, dessen Anteil vereinfachend durch

(Clr)F = CA

4 ·

1 +

√
Λ2

4 + 1 + 1√
Λ2

4 + 4 + 2

 (5.33)

beschrieben werden kann. Dabei handelt es sich streng genommen um die Formel für einen Ellipsen-

flügel [37]. Der Seitenleitwerksanteil ergibt sich durch die veränderte Anströmung gemäß

(Clr)S = −SS

S
· rS

s
·
(

zS − rS · α

s

)
(CY β)S . (5.34)

Hierin stellt rS den horizontalen Abstand des mittleren Seitenleitwerksneutralpunktes vom Schwer-

punkt dar.

Querruderrollmomentenbeiwert: Der Querruderrollmomentenbeiwert wird für beide Flugzeug-

typen unter der Annahme eines antisymmetrischen Ruderausschlags auf beiden Flügelhälften ge-

mäß [37] mithilfe der Relation

Clξ = −4
3 · Λ√

Λ2

4 + 4 + 2
· ∂α

∂ξ
·
[
1 −

(
yQR

s

)]3/2

(5.35)

abgeschätzt. Die Änderung des effektiven Anstellwinkels im Bereich der Querruderposition ∂α/∂ξ

wird ebenfalls mithilfe von (5.15) ermittelt. Die Koordinate yQR repräsentiert den mittleren Abstand

in y-Richtung des Querruders vom Schwerpunkt.

Seitenruderrollmomentenbeiwert: Der Seitenruderausschlag führt aufgrund des vertikalen Ab-

stands des Seitenruderdruckpunktes zum Schwerpunkt zu einem Rollmoment, das in Analogie zum

Schieberollmomentenbeiwert berechnet werden kann [37]:

Clζ = SS

S
· rS

s
·
(

zS

rS
− α

)
· ∂βS

∂ζ
· (CY β)S (5.36)

Auch die Änderung des Seitenleitwerksschiebewinkels infolge des Seitenruderausschlags ∂βS/∂ζ

kann nach (5.15) angenähert werden.

Nickmoment

Die Betrachtung der Nickmomentenbeiwerte beinhaltet den Nickmomentenanstieg Cmα, das Nick-

dämpfsderivativ Cmq , den Höhenrudernickmomentenbeiwert Cmη sowie den Nickmomentenbeiwert

aufgrund eines Klappenausschlags CmδK .
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Nickmomentenanstieg: Der Nickmomentenanstieg ergibt sich in Analogie zu (5.5) unter Hinzunah-

me der entsprechenden Hebelarme zu [37]:

Cmα = (CAα)FR ·
[

xs − xFR
lµ

−
(

1 − ∂αW

∂α

)
· r∗

H

lµ
· SH

S
· (CAα)H

(CAα)FR

]
(5.37)

Diese Beziehung ist in dieser Form ebenfalls für den Boxwing nach Anpassung der entsprechenden

Anteile für den vorderen und den hinteren Flügel gültig.

Nickdämpfungsbeiwert: Der Nickdämpfungsbeiwert des Doppelleitwerksträgers kann aufgrund des

geringen Hebelarms des Hauptflügels durch den alleinigen Anteil des Höhenleitwerks angenähert

werden. Dadurch ergibt sich nach [37]

Cmq = −SH

S
·
(

rH

lµ

)2

(CAα)H . (5.38)

Für den Boxwing müssen aufgrund der ähnlichen Werte der Hebelarme beide Flügelanteile berück-

sichtigt werden, wodurch sich

Cmq = −Sv

S
·
(

rv

lµ

)2

(CAα)v − Sh

S
·
(

rh

lµ

)2

(CAα)h (5.39)

ergibt. Hierbei wirken beide Flügel der Nickbewegung entgegen und haben in der Konsequenz eine

dämpfende Wirkung.

Höhenrudernickmomentenbeiwert: Das Höhenrudernickmoment ergibt sich durch eine lokaleAuf-

triebserhöhung, die durch den Ausschlag des Höhenruders hervorgerufen wird. Dieser führt zu ei-

ner Vergrößerung des effektiven Anstellwinkels am Höhenleitwerk ∂αH/∂η, welche ebenfalls durch

(5.15) abgeschätzt werden kann. Das Höhenrudernickmoment des Doppelleitwerksträgers ergibt sich

dabei nach [37] zu

Cmη = −SH

S
· rH

lµ
· ∂αH

∂η
· (CAα)H . (5.40)

Ein positiver Ruderausschlag führt damit zu einem negativen Nickmoment und wirkt damit abni-

ckend. Im Falle des Boxwings soll der vordere Flügel zur Trimmung genutzt werden. Dabei sorgt ein

positiver Ruderausschlag folglich für ein aufnickendes Moment. Die Anwendung von (5.40) für den

Boxwing erfordert daher eine Umkehrung des Vorzeichens.

Nickmoment durch Klappenausschlag: Letztlich ist das Nickmoment, das aus der Nutzung von

Klappen resultiert, im Hinblick auf die Trimmung in der Hochauftriebskonfiguration von großem In-

teresse. Für den Doppelleitwerksträger resultiert ein Klappenausschlag am Flügel zunächst in einer

Erhöhung des lokalen Anstellwinkels ∂α/∂δK (Abschätzung durch (5.40)), wodurch sich eine Ver-

größerung des Auftriebs am Hauptflügel einstellt. Gleichzeitig führt dies zu einer Vergrößerung des

Abwindes am Höhenleitwerk, wodurch sich das durch das Höhenleitwerk hervorgerufene Moment

verringert. Der zugehörige Nickmomentenbeiwert wird daher gemäß

CmδK = (CAα)FR ·
[

xs − xFR
lµ

· ∂α

∂δK
−
(

1 − ∂αW

∂α
· ∂α

∂δK

)
· r∗

H

lµ
· SH

S
· (CAα)H

(CAα)FR

]
(5.41)
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abgeschätzt. Im Falle des Boxwings soll eine Auftriebserhöhung durch den kombinierten Klappen-

ausschlag am vorderen und am hinteren Flügel erreicht werden. Unter der Voraussetzung, dass diese

gleichermaßen ausgeschlagen werden, kann (5.41) näherungsweise zu

CmδK = (CAα)v ·

rv

lµ
· ∂α

∂δK
−
(

1 −
(

∂αW

∂α
− 1

)
· ∂α

∂δK

)
· r∗

H

lµ
· Sh

S
· (CAα)h

(CAα)v

 (5.42)

erweitert werden. Nähere Informationen zur Abschätzungsformel für das Nickmoment durch den

Klappenausschlag können Abschnitt A.4 im Anhang entnommen werden.

Giermoment

Für die Gierbewegung werden der Schiebegiermomentenbeiwert Cnβ , der Rollgiermomentenbeiwert

Cnp, das Gierdämpfungsderivativ Cnr , der Querrudergiermomentenbeiwert Cnξ sowie der Seitenru-

dergiermomentenbeiwert Cnζ betrachtet.

Schiebegiermomentenbeiwert: Der Schiebegiermomentenbeiwert enthält nach [37] Anteile, die

durch den Rumpf sowie durch das Leitwerk verursacht werden, sodass für den gesamten Schiebe-

giermomentenbeiwert

Cnβ = (Cnβ)R + (Cnβ)S (5.43)

gilt. Der Rumpfanteil kann mithilfe des äquivalenten rotationssymmetrischen Rumpfvolumens V ∗
R

und einem Rumpfformfaktor folgendermaßen angenähert werden:

(Cnβ)R = −2 · k∗ · V ∗
R

S · s
mit V ∗

R = π

4

lR∫
0

bR(x)2dx (5.44)

Der Rumpfformfaktor kann grafisch anhand der imAnhang beigefügten Abbildung B.5 ermittelt wer-

den und ergibt für den Doppelleitwerksträger k∗ ≈ 0, 64 sowie für den Boxwing k∗ ≈ 0, 75. Ein posi-
tiver Wert des Schiebegiermomentenbeiwerts bedeutet, dass ein Rückstellmoment wirksam wird, das

den Schiebewinkel verkleinert. Aufgrund des stets negativen Vorzeichens dieses Terms ist erkennbar,

dass der Rumpf stets eine Vergrößerung des Schiebewinkels verursacht.

Der Seitenleitwerksanteil ergibt sich entsprechend durch die erzeugte Seitenkraft sowie den horizon-

talen Hebelarm des Seitenleitwerks rS . Damit ergibt sich laut [37] ein Schiebegiermomentenbeiwert

durch das Seitenleitwerk von

(Cnβ)S = −
(

1 + ∂βW

∂β

)
· SS

S
· rS

s
· (CY β)S . (5.45)

Aufgrund des geringen horizontalen Hebelarms der Vertikalflügelanteile kann der entsprechende Bei-

trag vernachlässigt werden. Folglich kann der Schiebegiermomentenbeiwert des Boxwings analog

bestimmt werden.

Rollgiermomentenbeiwert: Das Rollgiermoment wird hauptsächlich vom Flügel und durch das Sei-

tenleitwerk hervorgerufen, sodass entsprechend [37] für den gesamten Rollgiermomentenbeiwert

Cnp = (Cnp)F + (Cnp)S (5.46)
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angesetzt werden kann. Der Anteil des Flügels wird dadurch hervorgerufen, dass die Rollbewegung

eine ungleicheAuftriebsverteilung auf der linken und der rechten Flügelhälfte verursacht. Die daraus

resultierende ungleiche Verteilung des induzierten Widerstands sorgt für ein Giermoment, das derart

wirkt, dass die Flügelhälfte mit dem geringeren Auftrieb vorläuft. Nach [37] kann dieser Teil durch

(Cnp)F = −1
4 ·

1 − 3√
Λ2

4 + 4 + 2

 · CA (5.47)

angenähert werden, wobei diese Relation nicht für gepfeilte Flügel zutrifft. Der Seitenleitwerksanteil

kommt zum Tragen, da die durch die Rollbewegung verursachte Seitenkraft neben dem rückstel-

lenden Rollmoment ebenfalls ein Giermoment verursacht. Dieses kann laut [37] in erster Näherung

beschrieben werden als

(Cnp)S = 1
2 · SS

S
· rS

s
· hS

s
· (CY β)S . (5.48)

Diese Relation geht vereinfachend von einem Anstellwinkel von α = 0◦ aus. Insgesamt ist bemerk-

bar, dass bei der Ermittlung der Derivativa der Seitenbewegung erhebliche Vereinfachungen gemacht

wurden. Dies verdeutlicht die Notwendigkeit der Nutzung genauerer Verfahren wie beispielsweise

einer VLM-Modellierung zur Ermittlung der Derivativa.

Gierdämpfungsbeiwert: Der Gierdämpfungsbeiwert wird maßgeblich vom Flügel und vom Seiten-

leitwerk beeinflusst. Andere Anteile wie beispielsweise die des Rumpfes sind vernachlässigbar, wes-

wegen

Cnr = (Cnr)F + (Cnr)S (5.49)

angenommen werden kann. Für den Flügelanteil ergibt sich unter der vereinfachten Annahme eines

Rechteckflügels nach [51] die folgende Beziehung:

(Cnr)F = −2
3CW (5.50)

Der Seitenleitwerksanteil ergibt sich durch das durch die Gierbewegung hervorgerufene rückwirkende

Giermoment laut [37] zu

(Cnr)S = SS

S
·
(

rS

s

)2
· (CY β)S . (5.51)

Prinzipiell haben auch die Vertikalflügel im Falle des Boxwings eine dämpfende Wirkung auf das

Giermoment. Allerdings werden für die Vertikalflügel symmetrische Profile vorgesehen, sodass sich

durch die erhöhten oder entsprechend verringerten Anströmungsgeschwindigkeiten keine Auftriebs-

änderungen ergeben. Da diese somit nur durch eineVeränderung des Druckwiderstandes zumGiermo-

ment beitragen, kann von einem geringen Anteil ausgegangen werden, der deswegen vernachlässigt

wird.

Querrudergiermomentenbeiwert: Der Querrudergiermomentenbeiwert kann für beide Flugzeugty-

pen unter der vereinfachten Annahme, dass lediglich der zusätzliche induzierte Widerstand infolge

des Querruderausschlags einen Einfluss hat, abgeschätzt werden. Ein antisymmetrischer Ausschlag

der Querruder auf der linken und der rechten Flügehälfte resultiert näherungsweise in einem Querru-

dergiermomentenbeiwert von

Cnξ = −2 · yQR
s

· ∂α

∂ξ
· (CW α)FR . (5.52)
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Weitere Informationen zurAbschätzung des Querrudergiermomentenbeiwerts können imAnhang un-

ter Abschnitt A.5 gefunden werden.

Seitenrudergiermomentenbeiwert: Der Seitenrudergiermomentenbeiwert ergibt sich durch die Ge-

nerierung einer Seitenkraft am Seitenleitwerk, das in einem Giermoment resultiert. Nach [37] ergibt

sich dafür die Beziehung

Cnζ = −SS

S
· rS

s
· ∂βS

∂ζ
(CY β)S . (5.53)

Diese Relation findet sowohl für den Doppelleitwerksträger als auch für den Boxwing in dieser Form

Verwendung.

5.1.5. Anpassung der Geometrie

Nachdem die Schwerpunkte und die Derivativa abgeschätzt wurden, nimmt das zum Zwecke dieser

Arbeit implementierte Tool anhand einiger Kriterien Änderungen an der Geometrie vor. Die Stabilität

der Eigenbewegungsformen hängt von einer Vielzahl von Parametern ab und ist darüber hinaus ab-

hängig vom jeweiligen Betriebspunkt. Aus diesem Grund kann an dieser Stelle und im Rahmen des

frühen Entwurfsprozesses noch keine Auslegung des unbemannten Fluggerätes auf Stabilität vorge-

nommen werden. Nichtsdestotrotz sollen der zulässige Schwerpunktbereich sowie ausgewählte De-

rivativa überprüft werden und die Geometrieänderungen derart vorgenommen werden, dass die ent-

sprechenden Derivativa im Reiseflug die korrekten Vorzeichen aufweisen. Tiefgründigere Analysen

erfordern ohnehin genauere Methoden zur Bewertung der Flugeigenschaften.

Zudem ist die Frage der Zertifizierung des unbemannten Fluggeräts nicht geklärt. Wie in Kapitel 1

beschrieben wurde, soll das ALAADy-Fluggerät auf eine mittlere Lufttüchtigkeit ausgelegt werden.

Die Sicherheit anderer Luftverkehrsteilnehmer soll durch die Begrenzung der Flughöhe sowie die

der Menschen am Boden durch die Restriktion eines Fluges über unbewohntem Gebiet, gewährt wer-

den. Aufgrund dieses Sicherheitskonzeptes ist ein unbemanntes Fluggerät, das mithilfe eines Reglers

künstlich stabil gehalten werden muss, ebenfalls denkbar. Die Auslegung auf natürliche Stabilität auf

Kosten der Flugleistungen kann dabei sogar eher hinderlich sein. Vor diesen Hintergründen erscheint

dieses Vorgehen, bei dem lediglich grundlegende Stabilitätsaspekte betrachtet werden, sinnvoll.

Abhängig von der Konfiguration und des entsprechenden Kriteriums können unterschiedliche Geo-

metrieparameter einen bedeutsamen Einfluss aufweisen, welche dann vorrangig zur Einhaltung des

Kriteriums variiert werden sollen. Auf der anderen Seite sollen die Auswirkungen auf die Flugzeug-

konfigurationen und die entsprechenden Flugleistungen so gering wie möglich sein.

Aus diesem Grund werden die Änderungen der Geometrie in einer Hierarchie angeordnet und je-

weils in kleinen Schritten iterativ vorgenommen. Diese Änderungen werden realisiert bis entweder

die gewünschte Vorzeichenänderung am Derivativ eintritt oder aber die Begrenzung der Geometrie-

variation erreicht ist. Die Geometrieänderungen sowie die dabei festgesetzten Grenzen werden im

Folgenden aufgezeigt. Dabei ist anzumerken, dass die erste Geometrieänderung bis zum Erreichen

der Begrenzung vorgenommen wird, bevor der nächste Parameter variiert wird.
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Überprüfung des zulässigen Schwerpunktbereichs

Vorab wird der zulässige Schwerpunktbereich überprüft und die Flugzeuggeometrie variiert, sodass

die in Abschnitt 5.1.3 genannten Forderungen erfüllt werden. Diese Änderungen beinhalten:

� Doppelleitwerksträger

1.) Verschiebung des Flügels nach hinten, bis die Flügelhinterkante einen minimalenAbstand

zum Rumpfheck von 0, 5 m aufweist

2.) Verlängerung der Leitwerksarme bis zu einer maximalen Länge von 5 m

3.) Vergrößerung der Höhenleitwerksfläche bei konstanter Streckung, bis eine maximale Hö-

henleitwerksspannweite erreicht ist, die 40% der Flügelspannweite beträgt

� Boxwing

1.) Verschiebung des Flügels nach vorne bis die Flügelvorderkante einen minimalenAbstand

zur Rumpfnase von einem Meter aufweist

Hierbei wird deutlich, dass die Mittel, mit denen die Boxwing-Geometrie angepasst werden kann,

begrenzt sind. Zur Verringerung des Widerstands sollen die Flächen des vorderen und des hinteren

Flügels identisch bleiben.

Überprüfung des Nickmomentenanstiegs

Statische Stabilität in der Längsbewegung ist dadurch gekennzeichnet, dass eine Auslenkung des

Flugzeuges aus der Ausgangslage durch Störungen stets ein rückführendes Moment zur Folge hat.

Dies ist durch die folgende Forderung gekennzeichnet:

Cmα
!

< 0 (5.54)

Dies soll für die Fluggeräte sichergestellt werden, indem die im Folgenden aufgezeigten Änderungen

der Flugzeuggeometrien vorgenommen werden:

� Doppelleitwerksträger

1.) Verschiebung des Flügels nach hinten, bis die Flügelhinterkante einen minimalenAbstand

zum Rumpfheck von 0, 5 m aufweist

2.) Verlängerung der Leitwerksarme bis zu einer maximalen Länge von 5 m

3.) Vergrößerung der Höhenleitwerksfläche bei konstanter Streckung, bis eine maximale Hö-

henleitwerksspannweite erreicht ist, die 40% der Flügelspannweite beträgt

� Boxwing

1.) Verschiebung des Flügels nach hinten bis die Flügelvorderkante einenmaximalenAbstand

zur Rumpfnase von zwei Metern aufweist

2.) Erhöhung der Seitenleitwerksspannweite bis zu einem maximalen Wert von 3 m
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Die Verschiebung des Flügels beim Boxwing nach hinten ist durch die Forderung an den Schwer-

punktbereich begrenzt. Eine Erhöhung der Seitenleitwerksspannweite ist dann die einzige Parame-

tervariation, die noch möglich ist. Die Verringerung des Nickmomentenanstiegs wird dabei durch

eine Vergrößerung des mittleren vertikalen Abstands hervorgerufen, welche zu einer Verringerung

des Abwindes und damit zur Erhöhung der Effektivität des hinteren Flügels führt.

Überprüfung des Schieberollmomentenbeiwerts

Ferner soll der Schieberollmomentenbeiwert überprüft und durch Geometrievariationen verändert

werden. An dieser Stelle soll lediglich überprüft werden, dass

Clβ
!

< 0 (5.55)

gilt. Auf die betragsmäßige Einschränkung des Schieberollmomentenbeiwerts wird an dieser Stelle

verzichtet. Die möglichen Änderungen umfassen:

� Doppelleitwerksträger

1.) Vergrößerung der Seitenleitwerksfläche durch eine Vergrößerung der Höhenleitwerks-

spannweite bei konstanter V-Stellung bis zu einem maximalen Wert von 40% der Flü-

gelspannweite

2.) Vergrößerung der Leitwerkstiefe, bis ein Wert erreicht ist, der 70% der Flügelbezugstiefe

entspricht

3.) Betragsmäßige Vergrößerung der V-Stellung des Leitwerks bis zumWert von −45◦

� Boxwing

1.) Erhöhung der Seitenleitwerksprofiltiefe, bis der maximale Wert von 100% der Flügelbe-

zugstiefe erreicht ist

2.) Erhöhung der Seitenleitwerksspannweite bis zu einem maximalen Wert von 3 m

Die Änderung der V-Stellung des V-Leitwerks ist nur möglich, falls zuvor im Sinne des Nickmomen-

tenanstiegs Modifikationen an der Höhenleitwerksspannweite vorgenommen wurden.

Überprüfung der Windfahnenstabilität

Letztlich soll ebenfalls dieWindfahnenstabilität überprüft werden. Diese erfordert, dass das Flugzeug

einer Störung in der Seitenbewegung entgegenwirkt. Dabei muss die Bedingung

Cnβ
!

> 0 (5.56)

geprüft werden. Dies bedeutet, dass infolge eines Schiebewinkels ein Moment erzeugt wird, das das

Flugzeug in die Windrichtung dreht und damit den Schiebewinkel negiert. Die dazu vorgesehenen

Geometrieänderungen umfassen:
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� Doppelleitwerksträger

1.) Vergrößerung der Seitenleitwerksfläche durch eine Vergrößerung der Höhenleitwerks-

spannweite bei konstanter V-Stellung bis zu einem maximalen Wert von 40% der Flü-

gelspannweite

2.) Verlängerung der Leitwerksarme bis zu einer Länge von 5 m

3.) Betragsmäßige Vergrößerung der V-Stellung des Leitwerks bis zumWert von −45◦

� Boxwing

1.) Erhöhung der Seitenleitwerksspannweite bis zu einem maximalen Wert von 3 m

Allgemein kann zur Realisierung derWindfahnenstabilität nicht jede mögliche Vergrößerung der Sei-

tenleitwerksfläche genutzt werden. Vielmehr muss sichergestellt sein, dass das Seitenleitwerk eine

große Streckung aufweist und damit einen großen Schiebeseitenkraftbeiwert besitzt.

5.1.6. Resultierende Geometrieänderungen

Mithilfe dieses Tools (vgl. Abbildung 5.2) wurden für die aus dem Vorentwurf hervorgegangenen

Konfigurationen des Doppelleitwerksträgers und des Boxwings die Schwerpunkte und Derivativa im

Reiseflug berechnet sowie, falls erforderlich, auf Basis der zuvor genannten Kriterien ausgewählte

Geometrieänderungen vorgenommen.

Dabei mussten für den Boxwing keine Änderungen vorgenommen werden. Die aufgestellten Stabi-

litätskriterien wurden bereits durch die im Rahmen des Vorentwurfs vorgegebene Geometrie erfüllt.

Anders verhält es sich beim Doppelleitwerksträger. Die Einhaltung der Kriterien bedingt einige Ver-

änderungen gegenüber der Ausgangsgeometrie, die in Tabelle 5.1 zusammengefasst sind.

Veränderte Geometrieparameter
Doppelleitwerksträger

(nach Vorentwurf)

Doppelleitwerksträger

(modifiziert)

Flügelvorderkantenabstand z. Nase 1, 5 m 2, 5 m

Höhenleitwerksspannweite 4, 0 m 5, 0 m

Äquivalente Höhenleitwerksfläche 4, 2 m2 6, 6 m2

V-Stellung des Leitwerks −45, 0◦ −38, 5◦

Leitwerksarmlänge 4, 0 m 5, 0 m

Tabelle 5.1.: Resultierende Geometrieänderungen des Doppelleitwerksträgers

Aus diesen Änderungen geht hervor, dass hauptsächlich die Forderung nach Längsstabilität für die

Geometrieänderungen verantwortlich ist. Sowohl die Flügelvorderkantenposition als auch die Leit-

werksarmlänge, die vorwiegend für den zulässigen Schwerpunktbereich und den Nickmomentenan-

stieg variiert werden, entsprechen denWerten der Begrenzungen. Zudem ist auch die Höhenleitwerks-

spannweite um einen Meter vergrößert. Die Tatsache, dass die Streckung des äquivalenten Höhenleit-

werks keine Änderung erfahren hat und ebenfalls die V-Stellung des invertierten V-Leitwerks nicht

Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34
99



5. Flugeigenschaftsbetrachtungen 5.1. Stabilitätsbetrachtungen

(a) Draufsicht (b) Frontansicht

Abbildung 5.5.: Resultierende Geometrieänderungen des Doppelleitwerksträgers

dem maximalen Wert von −45◦ entspricht, zeigt, dass keine Änderungen im Hinblick auf den Schie-

berollmomentenbeiwert oder die Windfahnenstabilität vorgenommen wurden. Abbildung 5.5 veran-

schaulicht die Geometrieänderungen des Doppelleitwerksträgers.

Tabelle 5.2 dokumentiert die aus der veränderten Geometrie resultierenden Auswirkungen auf die

Flugleistungen. Diese führen zunächst aufgrund des größeren Leitwerks und der längeren Leitwerks-

arme zu einer um rund 50 kg höheren maximalen Abflugmasse. Die Leitwerksfläche führt darüber

hinaus zu einem größeren Widerstand, der einerseits aus dem erhöhten parasitären Widerstand und

Veränderte

Fugleistungen

Doppelleitwerksträger (nach

Vorentwurf)

Doppelleitwerksträger

(modifiziert)

Startstrecke 318 m 320 m

Landestrecke 400 m 406 m

Reichweite 600 km (Reserve von 20%) 557 km (Reserve von 20%)

Reserverkraftstoff 20% (Reichweite von 600 km) 14% (Reichweite von 600 km)
Maximale Abflugmasse 2386 kg 2434 kg

Widerstandsbeiwert 300 DC 315 DC

Installierte Leistung 131 kW 138 kW

Tabelle 5.2.: Resultierende Änderungen der Flugleistungen des Doppelleitwerksträgers

andererseits aus dem größeren Trimmwiderstand nach (4.32) resultiert. Dies führt insgesamt zu einer

Vergrößerung des Reiseflugwiderstandes um ungefähr 5% und in Übereinstimmung damit zu einer

um rund 5% erhöhten erforderlichen Leistung im Reiseflug. Die Auswirkungen auf die Start- und

Landestrecken fallen relativ gering aus und liegen bei jeweils ungefähr 1%. Es kann davon ausge-

gangen werden, dass die Unsicherheiten, die sich aufgrund derAbschätzungsformeln ergeben, größer

sind als die Veränderungen der Flugleistungen durch die Geometrieänderungen, sodass eine erneute

Anpassung der Geometrie zur Einhaltung der Landestrecke nicht sinnvoll ist.
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Der Einfluss auf die Reichweite liegt bei ungefähr 7, 5%. Die geforderte Mindestreichweite wird

dadurch um ungefähr 40km unterschritten. Dies kann allerdings durch den Reservekraftstoff kom-

pensiert werden. Im Falle der Einhaltung der Reichweitenforderung bleiben noch insgesamt 14%
Reservekraftstoff anstatt der zuvor vorgesehenen 20%.

5.1.7. Resultierende Schwerpunkte

Im diesemAbschnitt sollen die resultierenden Flugzeugkonfigurationen sowie die Schwerpunkte vor-

gestellt werden. Abbildung 5.6 zeigt ein skaliertes Modell des Doppelleitwerksträgers sowie das aus

dem Schwerpunkt bei maximalerAbflugmasse hervorgehende flugzeugfeste Koordinatensystem.Wie

die Abbildung zeigt, liegt der Schwerpunkt bei voller Beladung kurz vor dem Gesamtneutralpunkt.

Im Falle des leeren Doppelleitwerksträgers wandert der Schwerpunkt, der durch einen Kreis mit ge-

strichelter Linie dargestellt ist, um ungefähr einen halben Meter nach hinten. Dies liegt hauptsächlich

an der Fracht, die weit vorne im Rumpf untergebracht ist und einen großen Teil der Gesamtmasse

ausmacht. Dies führt dazu, dass der Gesamtneutralpunkt nun vor dem Schwerpunkt liegt. Dies ist im

Abbildung 5.6.: Schwerpunkte des Doppelleitwerksträgers

Hinblick auf die statische Stabilität als kritisch zu bewerten, da sich dadurch eine Vorzeichenumkehr

des Nickmomentenanstiegs einstellt. In der Konsequenz verliert der Doppelleitwerksträger seine sta-

tische Längsstabilität. Infolge der relativ tief liegenden Fracht verschiebt sich der Schwerpunkt vom

vollen zum leeren Flugzeug ebenfalls leicht in vertikaler Richtung.

Abbildung 5.7 zeigt das skalierte Modell des Boxwings zusammen mit den Schwerpunktkoordina-

ten des vollen und des leeren Flugzeugs im flugzeugfesten Koordinatensystem. Wie erwartet, liegen

beide Schwerpunkte zwischen den Teilflügeln des nicht planaren Flügelsystems. Die Schwerpunkt-

wanderung beträgt analog zumFall des Doppelleitwerksträgers ungefähr einen halbenMeter und führt

ebenfalls zu einem Verlust der statischen Längsstabilität. Es ist zudem erkennbar, dass der Schwer-
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Abbildung 5.7.: Schwerpunkte des Boxwings

punkt bei voller Beladung ummindestens einenMeter näher am vorderen Flügel liegt als am hinteren.

Dies kann sich mitunter negativ auf den Maximalauftrieb des Boxwings auswirken, da dadurch die

Möglichkeit der Nutzung von Klappen am hinteren Flügel begrenzt wird.

5.2. Berechnung der Trägheitsmomente

Zur Betrachtung der Eigenbewegungen der Flugzeugkonfigurationen müssen ebenfalls die Trägheits-

momente berechnet werden. Diese ergeben sich durch grundlegende geometrische Beziehungen und

können folgendermaßen abgeschätzt werden:

Ixx =
N∑

i=0
Ixx,i +

N∑
i=0

mi ·
(
(ys,i − ys)2 + (zs,i − zs)2

)

Iyy =
N∑

i=0
Iyy,i +

N∑
i=0

mi ·
(
(xs,i − xs)2 + (zs,i − zs)2

)

Izz =
N∑

i=0
Izz,i +

N∑
i=0

mi ·
(
(xs,i − xs)2 + (ys,i − ys)2

)

Ixz =
N∑

i=0
Ixz,i +

N∑
i=0

mi · (xs,i − xs) · (zs,i − zs)

(5.57)

Hierbei werden die Massenanteile analog zum in Abschnitt 5.1.2 erläuterten Vorgehen zu Kompo-

nenten zusammengefasst. Die Einzelträgheitsmomente werden durch die Vereinfachung dieser Kom-

ponenten als einfache Körper abgeschätzt. Aufgrund der Symmetrie der Flugzeuge in der xy-Ebene

sowie in der yz-Ebene können die entsprechenden Anteile direkt zu Null gesetzt werden. Der Träg-
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heitstensor des Doppelleitwerksträgers ergibt sich schließlich zu

I =

 Ixx −Ixy −Ixz
−Ixx Iyy −Iyz
−Ixz −Iyz Izz

 =

 13, 03 0, 00 4, 90
0, 00 14, 94 0, 00
4, 90 0, 00 25, 32

 · 103 kg · m2. (5.58)

Für den Boxwing ergeben sich darüber hinaus die folgenden Trägheitsmomente:

I =

 12, 81 0, 00 3, 09
0, 00 10, 79 0, 00
3, 09 0, 00 17, 59

 · 103 kg · m2 (5.59)

Dabei fällt auf, dass die Trägheitsmomente des Doppelleitwerksträgers grundsätzlich trotz der gerin-

geren Masse größer sind. Dies kann durch die Kompaktheit des Boxwings begründet werden. Die

Trägheitsmomente der Flugzeuge ohne Beladung und ohne Fracht sind in Tabelle B.3 im Anhang

zusammengefasst.

5.3. Ermittlung flugmechanischer Derivativa mit VLM

Aufgrund der zahlreichen Vereinfachungen, die für die Abschätzungen der Derivativa angenommen

wurden, sollen jene mithilfe des vonMark Drela entwickelten frei verfügbaren ProgrammsAVL über-

prüft werden. Dieses Programm basiert auf dem Wirbelleiterverfahren (VLM) und nutzt zudem die

(a) Doppelleitwerksträger (b) Boxwing

Abbildung 5.8.: VLM-Modelle der Flugezugkonfigurationen

Theorie schlanker Körper, um dieAerodynamik schlanker Körper anzunähern [8]. Aus diesem Grund

ist anzunehmen, dass die durch VLM ermittelten Ergebnisse eine höhere Genauigkeit aufweisen als

die analytisch bestimmten Derivativa. In Analogie zur vorherigen Derivativbestimmungen werden

hierbei ebenfalls die Derivativa, die sich im Reiseflug bei einem mittleren Anstellwinkel von 2, 5◦

und einem Schiebewinkel von 0◦ ergeben, bestimmt. Abbildung 5.8 zeigt die Modelle, die der Be-

rechnung mit AVL zugrunde liegen. Aufgrund der Verfahren, auf denen AVL basiert, müssen die

Rümpfe rotationssymmetrisch ausgeführt werden.
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5. Flugeigenschaftsbetrachtungen 5.3. Ermittlung flugmechanischer Derivativa mit VLM

Wie bereits erwähnt, wurden für den Flügel des Doppelleitwerksträgers für die Flügelwurzel das Flü-

gelprofil NACA 23018 und NACA 23012 für die Flügelspitze ausgewählt. Der Flügel ist ohne Ein-

stellwinkel installiert und weist keine Verwindung auf. Damit das Höhenleitwerk prinzipiell ähnliche

aerodynamische Charakteristika aufweist, wurde dies mit den Profilen NACA 23014 an der Wurzel

und NACA 23010 an der Spitze ausgestattet.

Für den Boxwing werden sowohl für den hinteren als auch für den vorderen Flügel die Profile

NACA 23024 an der Wurzel und NACA 23016 an der Spitze bei einem ebenfalls unverwundenen

Flügel genutzt. Die Vertikalflügel bestehen aus dem symmetrischen Profil NACA 0016, während für

das Seitenleitwerk die Profile NACA 0014 für die Wurzel und NACA 0010 für die Spitze gewählt

werden.

Tabelle 5.3 zeigt die mithilfe vonVLMermittelten Derivativa auf und stellt zudem einenVergleichmit

den analytisch ermitteltenWerten bereit. Dabei handelt es sich um die Derivativa, die sich für die Flug-

zeugkonfigurationen bei den maximalen Abflugmassen ergeben. Man erkennt, dass die analytischen

Werte bis auf wenigeAusnahmen relativ gut mit den durch VLM ermitteltenWerten übereinstimmen.

Dies gilt insbesondere für die Derivativa der Seitenbewegung. Ein Vorzeichenunterschied ergibt sich

jedoch beim Doppelleitwerksträger für die Rollseitenkraft CYp. Dies könnte aus der Leitwerksaus-

führung resultieren. Im Rahmen der analytischen Rechnungen wurde vereinfachend ein äquivalentes

Seitenleitwerk angenommen. Möglicherweise wirkt das invertierte V-Leitwerk in der Rollbewegung

jedoch insgesamt eher wie ein Flügel mit negativer V-Stellung, welcher eine entgegengesetzte Kraft

erzeugt.

Darüber hinaus lassen sich deutliche Diskrepanzen imNickmomentenanstiegCmα erkennen. Im Falle

des Doppelleitwerksträgers wird der analytische Wert verglichen zu den Ergebnisse, die mit VLM

erhalten wurden, deutlich überschätzt. Der Wert ist mehr als 10 mal größer als der entsprechende

VLM-Wert. Dies könnte ebenfalls am V-Leitwerk liegen, da hierfür wie im Falle des Seitenleitwerks

von einem äquivalenten Höhenleitwerk ausgegangen wird.

Beim Boxwing verhält es sich umgekehrt. Der Wert, der durch VLM erhalten wurde, ist sechs mal so

groß wie der analytische Wert. Dazu ist auch der Wert der Nickdämpfung Cmq ungefähr vier mal so

groß wie der analytisch ermittelte.

Tabelle 5.4 zeigt zudem die Derivativa für den Fall der leeren Flugzeuge. Hierbei fällt sofort auf, dass

der Doppelleitwerksträger sowohl gemäß den analytischen als auch den Werten durch VLM keine

statische Längsstabilität mehr besitzt. Dies liegt in der Tatsache begründet, dass der Gesamtneutral-

punkt ohne Beladung und ohne Fracht vor den Schwerpunkt wandert und sich somit das Vorzeichen

desNickmomentenanstiegs umkehrt (vgl. Abbildung 5.6). Darüber hinaus hat sich ebenfalls dieWind-

fahnenstabilität, die durch das Derivativ Cnβ gekennzeichnet ist, reduziert.

Im Falle des Boxwings ist die statische Längsstabilität laut den VLM-Ergebnissen noch gegeben,

obwohl der analytische Wert von Cmα bereits positive Werte annimmt. Anders als in Abbildung 5.7

dargestellt, liegt der Gesamtneutralpunkt also nach wie vor hinter dem Schwerpunkt. Diese Unter-

schiede zwischen den analytischen und den mit VLM ermittelten Werten können mit den effektiven

Einzelneutralpunkten begründet werden. Für die analytische Ermittlung wurden diese näherungswei-

se durch eine Betrachtung der Grundrisse des hinteren und des vorderen Flügels bestimmt. Der vor-
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5.3. Ermittlung flugmechanischer Derivativa mit VLM 5. Flugeigenschaftsbetrachtungen

Doppelleitwerksträger Boxwing

analytisch VLM analytisch VLM

Widerstand CW α 0, 1775 – 0, 2056 –

Seitenkraft

CY β −0, 133 −0, 218 −0, 647 −0, 689
CYp −0, 022 0, 043 −0, 032 −0, 132
CYr 0, 153 0, 041 0, 115 0, 119
CY ζ 0, 059 – 0, 040 –

Auftrieb

CAα 5, 41 5, 64 3, 97 4, 28
CAq 3, 10 6, 60 5, 56 9, 69
CAη 0, 55 – 0, 54 –

Rollmoment

Clβ −0, 116 −0, 043 −0, 083 −0, 050
Clp −1, 008 −0, 557 −0, 685 −0, 451
Clr 0, 215 0, 071 0, 217 0, 062
Clξ −0, 542 – −0, 432 –

Clζ −0, 022 – −0, 051 –

Nickmoment

Cmα −1, 290 −0, 071 −0, 306 −1, 923
Cmq −11, 56 −15, 47 −6, 87 −26, 13
Cmη −2, 052 – 0, 107 –

CmδK −2, 777 – −2, 028 –

Giermoment

Cnβ 0, 007 0, 017 0, 011 0, 016
Cnp −0, 052 −0, 022 −0, 026 −0, 020
Cnr −0, 150 −0, 079 −0, 094 −0, 050
Cnξ −0, 015 – −0, 015 –

Cnζ −0, 101 – −0, 076 –

Tabelle 5.3.: Flugmechanische Derivativa bei voller Beladung, α = 2, 5◦, β = 0◦

dere Flügel ist nahe der Symmetrieachse allerdings durch den Rumpf verdeckt. Dadurch, dass der

Rumpf einen geringerenAuftrieb erzeugt als der Flügel, liegt die spannweitige Position der mittleren

Neutralpunkte der linken und rechten Flügelhälften also etwas weiter von der Flugzeugsymmetrie-

achse entfernt als dies beim hinteren Flügel der Fall ist. Durch die große Pfeilung des vorderen Flügels

geht dies mit einer Verschiebung des mittleren Neutralpunktes des vorderen Flügels in Richtung Heck

einher. Dadurch liegt der Neutralpunkt des vorderen Flügels also insgesamt etwas weiter hinten, wo-

durch sich eine Verschiebung des Gesamtneutralpunktes nach hinten ergibt. Dieser Effekt wird bei

der Derivativberechnung mittels VLM berücksichtigt, während er in der analytischen Betrachtung

unberücksichtigt bleibt.

Abweichungen ergeben sich ebenfalls beimDerivativCnβ . DieWerte, diemitVLMbestimmtwurden,

deuten hier auf Windfahnenstabilität hin, während dies nicht für den analytischenWert gilt. An dieser

Stelle muss berücksichtigt werden, dass der Rumpf prinzipiell einen destabilisierenden Einfluss auf

dieses Derivativ hat. Die Vereinfachung im VLM-Modell als rotationssymmetrischer Rumpf mindert

diesen Einfluss leicht. Dies könnte die konstant größerenWerte von Cnβ in allen vier Fällen erklären.
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5. Flugeigenschaftsbetrachtungen 5.4. Betrachtung der Eigenbewegungsformen

Doppelleitwerksträger Boxwing

analytisch VLM analytisch VLM

Widerstand CW α 0, 1775 – 0, 2056 –

Seitenkraft

CY β −0, 133 −0, 218 −0, 647 −0, 689
CYp −0, 022 0, 038 −0, 032 −0, 132
CYr 0, 141 0, 024 0, 100 0, 107
CY ζ 0, 059 – 0, 040 –

Auftrieb

CAα 5, 41 5, 64 3, 97 4, 28
CAq 2, 88 2, 71 5, 56 9, 06
CAη 0, 55 – 0, 54 –

Rollmoment

Clβ −0, 115 −0, 046 −0, 077 −0, 050
Clp −1, 008 −0, 558 −0, 685 −0, 451
Clr 0, 210 0, 068 0, 209 0, 062
Clξ −0, 941 – −0, 432 –

Clζ −0, 020 – −0, 048 –

Nickmoment

Cmα 0, 072 1, 818 1, 031 −1, 608
Cmq −9, 91 −14, 48 −6, 30 −25, 18
Cmη −1, 900 – 0, 152 –

CmδK −2, 478 – −1, 287 –

Giermoment

Cnβ 0, 001 0, 009 −0, 008 0, 010
Cnp −0, 053 −0, 020 −0, 027 −0, 021
Cnr −0, 133 −0, 077 −0, 077 −0, 049
Cnξ −0, 015 – −0, 015 –

Cnζ −0, 093 – −0, 066 –

Tabelle 5.4.: Flugmechanische Derivativa der leeren Flugzeuge, α = 2, 5◦, β = 0◦

Nichtsdestotrotz sollen für die folgende vereinfachte Betrachtung der Eigenbewegungen alle Deriva-

tiva Berücksichtigung finden, die mithilfe von AVL ermittelt wurden. Aufgrund der erheblichen Ver-

einfachungen, die während der analytischen Bestimmung der Derivativa gemacht wurden, erscheinen

Letztere nicht aussagekräftig genug.

5.4. Betrachtung der Eigenbewegungsformen

Letztlich wird im Rahmen dieses Abschnitts die dynamische Stabilität der betrachteten Flugzeug-

konfigurationen im Reiseflug betrachtet. Dafür werden die Polstellen der Eigenbewegungsformen

auf Basis der zuvor berechneten Trägheitsmomente und den mit AVL modellierten Derivativa abge-

schätzt und anschließend in der komplexen Zahlenebene abgebildet. Die Näherungsformeln, die für

die Bestimmung der Polstellen genutzt werden, sind in Abschnitt A.6 dokumentiert.
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5.4. Betrachtung der Eigenbewegungsformen 5. Flugeigenschaftsbetrachtungen

Abbildung 5.9 zeigt die Polstellen des Doppelleitwerksträgers für die Längsbewegung (5.9a) und

die Seitenbewegung (5.9b). Grundsätzlich kann eine Eigenbewegung als instabil betrachtet werden,

sobald ihre Polstellen in der rechten Halbebene liegen, der Realteil also größer als Null ist. Es ist

erkennbar, dass die Anstellwinkelschwingung relativ weit auf der linken Halbebene liegt und eine

relativ hoheDämpfung aufweist. Im Falle des Doppelleitwerksträgers ohne Beladung erhöhen sich die

Eigenkreisfrequenz und auch die gedämpfte Kreisfrequenz, die dem Imaginärteil entspricht, deutlich.

Das konjugiert komplexe Polpaar der Phygoidbewegung liegt ebenfalls auf der linken Halbebene und

ist somit gleichwohl stabil. Diese Bewegung ist relativ schwach gedämpft und weist eine geringere

Eigenfrequenz auf. Der Einfluss der Beladung auf die Phygoide ist schwach, jedoch ist erkennbar,

dass eine Entladung des Doppelleitwerksträgers zu einer geringen Dämpfungserhöhung der Phygoide

führt.
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Abbildung 5.9.: Polstellen der Eigenbewegungen des Doppelleitwerksträgers

Die Polstellen der Seitenbewegung zeigen, dass die Roll-Gier-Schwingung für beide Fälle instabil

ist. Dabei führt die Entladung des Fluggeräts wie bereits bei der Anstellwinkelschwingung zu einer

deutlichen Vergrößerung der Frequenz der Roll-Gier-Schwingung. Diese Eigenbewegungsform weist

eine Abhängigkeit vom Verhältnis Clβ/Cnβ (vgl. (A.26) im Anhang) auf, welches hier für beide un-

bemannten Fluggeräte betragsmäßig relativ groß ist. Dies ist ein wichtiger Grund für die Instabilität

der Roll-Gier-Schwingung. Die Rollbewegung sowie die Spiralbewegung sind stabil. Dabei liegt die

Polstelle der Rollbewegung relativ weit in der linken Halbebene. Für den Doppelleitwerksträger oh-

ne Beladung wandert diese weiter zur rechten Seite. Die Polstelle der Spiralbewegung liegt nahe des

Ursprungs. Eine Entladung des Flugzeuges hat einen stabilisierenden Effekt auf die Spiralbewegung.

Abbildung 5.10 zeigt die Polstellen der Eigenbewegungen für den Boxwing. Die Längsbewegung

verhält sich ähnlich wie im Falle des Doppelleitwerksträgers. Die Anstellwinkelschwingung weist

dabei eine etwas größere Frequenz auf. Es fällt auf, dass eine Entladung anders im vorherigen Fall

beim Boxwing eher eine dämpfende Wirkung hat. Dies liegt kann in der Schwerpunktwanderung in

Richtung der Mitte zwischen dem vorderen und dem hinteren Flügel bei der Entladung begründet lie-
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5. Flugeigenschaftsbetrachtungen 5.4. Betrachtung der Eigenbewegungsformen
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Abbildung 5.10.: Polstellen der Eigenbewegungen des Boxwings

gen. Somit gleichen sich die Hebelarme beider Flügel, wodurch sich die Nickdämpfung vergrößert.

Die Phygoide ist ebenfalls stabil und weist eine sehr geringe Abhängigkeit von der Schwerpunktver-

schiebung auf.

Die Polstelle der Rollbewegung des Boxwings liegt weit in der linken Halbebene während die Pol-

stelle der Spiralbewegung nahe des Ursprungs liegt, jedoch noch stabil ist. Anders als beim Dop-

pelleitwerksträger hat die Schwerpunktverschiebung beim Flugzeug ohne Beladung keinen destabi-

lisierenden Einfluss auf die Rollbewegung, wirkt jedoch stabilisierend auf die Spiralbewegung. Es

ist erkennbar, dass die Roll-Gier-Schwingung auch für beide Beladungszustände des Boxwings im

Reiseflug instabil ist. Eine Entladung des Boxwings hat neben einer deutlichen Zunahme der Eigen-

frequenz dieser Bewegung auch eine Wanderung dieses konjugiert komplexen Polpaars in Richtung

der linken Halbebene zur Folge. Somit wirkt die Schwerpunktverschiebung stabilisierend.

Zusammenfassend kann gesagt werden, dass beide Flugzeugtypen in der aktuellen Ausführung nicht

für alle Bewegungsformen stabil ausgelegt sind. Während sowohl der Doppelleitwerksträger als auch

der Boxwing aufgrund der Roll-Gier-Schwingung in der Seitenbewegung nicht dynamisch stabil sind,

mangelt es dem Doppelleitwerksträger ohne Beladung zudem an statischer Längsstabilität, wie aus

dem positiven Wert des Nickmomentenanstiegs (vgl. Tabelle 5.4) hervorgeht. Abhängig von der Art

der Zertifizierung des UAV werden also weitere Modifikationen der Geometrie nötig, falls das Flug-

gerät natürliche Stabilität in allen Bereichen aufweisen muss.

108
Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34



6. Flugsimulation

Abschließend wird im Rahmen dieses Kapitels eine Flugsimulation mithilfe von MATLAB/Simu-

link durchgeführt, mit der die Flugleistungen des unbemannten Fluggerätes demonstriert werden sol-

len. Die in dieser Arbeit durchgeführten Simulationen bleiben auf die Flugzeuglängsbewegung be-

schränkt. Dafür wird ein bereits am DLR vorhandenes Simulationsmodell zu Rate gezogen und für

das ALAADy-Vehikel angepasst. Zusätzlich wird ein Regler für die Flugzeuglängsbewegung imple-

mentiert. Abbildung 6.1 zeigt den bereits vorgestellten ALAADy-Prozessverlauf und gliedert den

aktuellen Arbeitsschritt ein.

Abbildung 6.1.: ALAADy-Prozessverlauf mit Eingliederung der Flugreglerimplementierung

Darüber hinaus hat dieses Kapitel ebenfalls zum Ziel, die Ergebnisse, die aus den vorherigen Kapiteln

hervorgegangen sind, zu verifizieren. Dies wird zunächst anhand des Doppelleitwerksträgers durch-

geführt. Für die Vorauslegung des Doppelleitwerksträgers und des Boxwings wurden grundsätzlich

mitAusnahme der Modellierung der flugzeugspezifischen Charakteristika dieselben Beziehungen für

die Flugleistungen zu Grunde gelegt. Aus diesem Grund kann in erster Näherung davon ausgegangen

werden, dass der Vergleich der Simulation mit den vorigen Ergebnissen für den Boxwing ähnliche

Ergebnisse liefert wie im Falle des Doppelleitwerksträgers.

6.1. Höhen- und Geschwindigkeitsregelung

Da das unbemannte Fluggerät im Rahmen von ALAADy ausschließlich unter Nutzung eines Flugre-

gelungssystems operiert werden soll, ist auch an dieser Stelle die Dynamik des geschlossenen Regel-

kreises von Interesse. Abbildung 6.2 zeigt die Konzeptskizze des geschlossenen Regelkreises, der für

diese Untersuchungen der Flugzeuglängsbewegung genutzt wird. Die Fluggeschwindigkeit, die in der
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6. Flugsimulation 6.1. Höhen- und Geschwindigkeitsregelung

Abbildung durch V repräsentiert wird, entspricht dabei der Geschwindigkeit relativ zur Luft und die

Nickgeschwindigkeit q bezieht sich auf die Flugbahn. DasModell der Dynamik der Flugzeuglängsbe-

wegung basiert auf den in Abschnitt 3.1 aufgezeigten Gleichungen und enthält ebenfalls ein Modell,

das das dynamische Verhalten des Fahrwerks bei Bodenkontakt simuliert. Die Nickdämpfung wird

Abbildung 6.2.: Skizze des geschlossenen Regelkreises für die Längsbewegung

durch einen einfachen P-Regler mit der Reglerkonstante kqη realisiert. Weitere Informationen zu den

einzelnen Reglerkonstanten sowie den Begrenzern für Raten und Ausschläge, die für dieses Modell

gewählt wurden, können Tabelle B.4 im Anhang entnommen werden. Zur Regelung der Längslage

wird ein PI-Regler mit den entsprechenden Konstanten kηθ,P für das P-Glied und kηθ,I für das I-Glied

verwendet.

Die Regelung der Höhe und der Fluggeschwindigkeit soll durch einen Gesamtenergieregler gesche-

hen, der aufgrund der Verkopplung von Höhen- und Geschwindigkeitsregelung eine recht genaue

Flugbahnführung ermöglicht [3]. Aufgrund der geringen Flughöhe des unbemannten Fluggerätes ist

eine genaue Flugbahnführung unabdingbar. Beim entkoppelten Regler wird die Regelung dieser bei-

den Größen separat vorgenommen, wodurch sich in bestimmten Fällen eine Abnahme der Gesamt-

energie einstellen kann. Diese kann bei der geringen Flughöhe des UAV sehr kritisch sein. Im Falle

des Gesamtenergiereglers wird der Schub zur Regelung der Energie eingesetzt, während das Hö-

henruder insbesondere der Verteilung dieser Energie in kinetische und potenzielle Energie dient [3].

Darüber hinaus soll das ALAADy-Fluggerät ebenfalls im Hinblick auf einen flexiblen Betrieb eine

geringe Empfindlichkeit gegenüber Störeinflüssen, wie beispielsweise Böen oder Windscherungen,

aufweisen. Hierfür ist die Nutzung einer verkoppelten Höhen- und Geschwindigkeitsregelung, so wie

es beim Gesamtenergieregler der Fall ist, ebenfalls hilfreich [3].

Abbildung 6.3 zeigt den Gesamtenergieregler, der für den Doppelleitwerksträger implementiert wur-

de. Auf Basis der Abweichungen ∆H und ∆V werden zunächst Vorgaben an den Gleitwinkel und

die Geschwindigkeitsänderung erstellt. Diese werden anschließend in Energiegrößen umgerechnet,
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6.1. Höhen- und Geschwindigkeitsregelung 6. Flugsimulation

mithilfe derer sich Vorgaben für den Triebwerksschub und den Längslagewinkel ergeben. Informa-

tionen zu den physikalischen Hintergründen des Gesamtenergiereglers können beispielsweise in [3]

gefunden werden.

Abbildung 6.3.: Skizze des Gesamtenergiereglers, angelehnt an [3]

Der Reiseflug des Doppelleitwerksträgers wird nun mithilfe des in Abbildung 6.2 aufgezeigten Re-

gelungssystems simuliert. Dabei wird ausgehend vom stationären Horizontalflug in einer Höhe von

120 m mit der Reisefluggeschwindigkeit von 55, 56 m/s, was den in ALAADy geforderten 200 km/h

entspricht, ein einfacher Flugpfad kommandiert. Dieser sieht zunächst eine Höhenänderung mit ei-

nem Steigwert von 5 m/s und ein anschließendes Absinken auf die Ausgangshöhe vor. Anschließend

wird durch eine Höhenänderungsvorgabe von 50 m ein vertikalesAusweichmanöver simuliert. Letzt-

lich soll die Steigleistung des ALAADy-Fluggerätes mit diesem Regler durch einen vorgegebenen

Höhensprung von 400 m überprüft werden. Diese Vorgaben entsprechen nicht zwangsläufig den Be-

triebsanforderungen des ALAADy-Fluggerätes, sondern sollen vielmehr einen qualitativen Eindruck

von den Flugleistungen des Doppelleitwerksträgers geben.

Abbildung 6.4 zeigt den Flugverlauf des Doppelleitwerksträgers bei voller Beladung. Abbildungsteil

1 zeigt dabei das Höhenprofil des Flugzeugs auf. Es ist erkennbar, dass die kommandierte Steigge-

schwindigkeit von 5 m/s vom Doppelleitwerksträger nicht ganz eingehalten werden kann. Die erflo-

gene Höhenänderung liegt hierbei eher bei rund 4 m/s. Die anschließende Höhenabnahme entspricht

dafür der Vorgabe. Insgesamt ist erkennbar, dass das Flugzeugverhalten bei Nutzung des derzeitigen

Reglers relativ träge ist und den Vorgaben um ungefähr zehn Sekunden nacheilt.

Abbildung 6.4, Teil 2 zeigt den zugehörigen Geschwindigkeitsverlauf. Man sieht, dass die Geschwin-

digkeitsänderungen durch die Höhenänderung beim ersten Manöver rund 10 m/s betragen. Durch die

Anpassung des Gesamtenergiereglers kann hier entsprechend die Aufteilung der Energie angepasst

werden, sodass entweder die Höhenänderung schneller vollzogen oder die Fluggeschwindigkeitsän-

derung verringert werden kann. Beim letzten Manöver fällt die Geschwindigkeit unter 40 m/s. Das

Flugzeug benötigt ungefähr zwei Minuten, um die kommandierte Höhe von 400 m zu erreichen. Da-

mit realisiert es die Höhenänderung mit einer Steiggeschwindigkeit von rund 3, 3 m/s.
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6. Flugsimulation 6.1. Höhen- und Geschwindigkeitsregelung
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Abbildung 6.4.: Flugverlauf des geregelten Doppelleitwerksträgers bei voller Beladung

Abbildung 6.4, Teil 3 zeigt das Steuersignal des Schubs als Anteil des möglichen Schubs, der bei

voller Leistung erreicht werden kann. Zunächst ist erkennbar, dass dieser während der Flugphasen,

in denen ein annähernd stationärer Horizontalflug erflogen wird, rund 75% beträgt. Dies entspricht

dem in Kapitel 4 vorgegebenenWert für den Reiseflug. Somit stimmen die Simulationsergebnisse im

Reiseflug gut mit den Ergebnisse der analytischen Flugleistungsbetrachtungen überein. Da der Schub

direkt vomWiderstand abhängt kann hiermit auch davon ausgegangen werden, dass der Kraftstoffver-

brauch und damit die erforderliche Reichweite in guter Übereinstimmung mit den zuvor errechneten

Werten sind.

Ferner operieren die Triebwerke wie erwartet beim Steigflug unter Volllast, wodurch die Steigleistung

begrenzt ist. Abbildungsteil 4 zeigt schließlich den Höhenruderausschlag, der den Erwartungen ent-

spricht und zur Gewährung der Nickbewegung negativ für den Steigflug und positiv für den Sinkflug

ausgeschlagen ist.
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6.1. Höhen- und Geschwindigkeitsregelung 6. Flugsimulation

Abbildung 6.5 zeigt den Flugverlauf für den Doppelleitwerksträger ohne Beladung. Es ist erkennbar,

dass die grundsätzlichen Verläufe denen des voll beladenen Doppelleitwerksträgers ähneln. Infolge

des geringeren Gewichts fällt der Schubbedarf im stationären Horizontalflug allerdings geringer aus

als zuvor und liegt bei rund 65%. Dies äußert sich in einer Erhöhung der Steigleistung, sodass die

Sollhöhen etwas schneller erreicht werden.
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Abbildung 6.5.: Flugverlauf des geregelten Doppelleitwerksträgers ohne Beladung

Der Höhenruderausschlag zeigt, dass der Ruderausschlag in negativer Richtung im Vergleich zum

beladenen Fall insgesamt deutlich geringer ausfällt. Der Ruderausschlag im letzten Manöver liegt

hierbei bei rund −2◦ während im beladenen Fall fast −7◦ nötig waren. Dies resultiert aus der in

Kapitel 5 gezeigten Schwerpunktverschiebung, wodurch das abnickendeMoment durch die Änderung

des Anstellwinkels beim Steigflug geringer ist als beim beladenen Fall.
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6. Flugsimulation 6.2. Simulation des Startvorgangs

6.2. Simulation des Startvorgangs

Im Rahmen der Vorentwufsphase spielten die ALAADy-Anforderungen an die Start- und Landestre-

cke eine sehr wichtige Rolle. Aus diesem Grund soll abschließend eine Betrachtung bezüglich der

Startstrecke durchgeführt werden. Hierbei wird die Startstrecke für den Doppelleitwerksträger bei

maximaler Abflugmasse betrachtet werden. Abbildung 6.6 zeigt die Simulationsergebnisse für den

Startvorgang.
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Abbildung 6.6.: Startvorgang des Doppelleitwerksträgers bei voller Beladung

Der Start wird durch Steuereingaben und ohne Regler durchgeführt. Der Startvorgang wird nach fünf

Sekunden durch die Vorgabe von Vollschub eingeleitet. Hierin ist ebenfalls der durch die elektrischen

Triebwerke bereitgestellte Schubanteil enthalten.Ab Erreichen der Rotationsgeschwindigkeit, die hier

als 120% der Überziehgeschwindigkeit angenommen wird, erfährt das Höhenruder einen Ausschlag
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6.2. Simulation des Startvorgangs 6. Flugsimulation

von −20◦. Nach Abheben wird der Ausschlag auf −10◦ gesetzt. Diese Vorgaben spiegeln nicht die

optimalen Steuerausschläge dar. Sie dienen lediglich der Demonstration und dem Nachweis über die

möglichen Startleistungen.

Man erkennt, dass die Fluggeschwindigkeit ab demMoment desAbhebens leicht absinkt und nach Er-

reichen der Hindernishöhe von 15 m (gestrichelte Linie), die das Ende des Startvorgangs kennzeich-

net, unter die Rotationsgeschwindigkeit fällt und anschließend wieder leicht ansteigt. Die gesamte

Startstrecke beträgt bei Erreichen der Hindernishöhe ungefähr 310 m. Dieser Wert deckt sich sehr gut

mit dem analytisch ermittelten Wert von 320 m für den Doppelleitwerksträger nach Anpassung der

Geometrie (Tabelle 5.2). Die Startrollstrecke macht den größten Anteil der Startstrecke aus.

Prinzipiell erfordert der Höhenruderausschlag weitereAnpassungen, sodass einAbsinken der Flugge-

schwindigkeit bei Erreichen der Hindernishöhe vermieden wird. Nichtsdestotrotz zeigt diese Simula-

tion bereits, dass die erforderliche Startstrecke aus den Simulationsergebnissen gut mit dem analytisch

ermittelten Wert übereinstimmt und stützt somit die zuvor angenäherten Ergebnisse.
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7. Zusammenfassung

Das Ziel dieser Masterarbeit bestand aus derAuswahl und des Vorentwurfs von zwei geeigneten Flug-

zeugkonfigurationen für den im DLR-Projekt ALAADy (Automated Low Altitude Air Delivery) vor-

gesehenen unbemannten Transport einer Nutzlast von einer Tonne.

Dafür wurden zunächst die im Projekt ALAADy formulierten Anforderungen beleuchtet und dar-

aus notwendige sowie hilfreiche Konfigurationsaspekte für das unbemannte Fluggerät abgeleitet.

Auf Basis dieser Aspekte wurden im Rahmen einer umfassenden Vorbetrachtungsphase eine Viel-

zahl von unterschiedlichen Flugzeugkonfigurationen untersucht und im Hinblick auf die ALAADy-

Anforderungen auf qualitativer Ebene bewertet. Da der Anwendungsfall des ALAADy-Vehikels eine

Neuheit in der Luftfahrt darstellt, fanden auch ungewöhnliche Flugzeugkonfigurationen Berücksich-

tigung. Letztlich wurden eine konventionelle Drachenkonfiguration, ein Entenflugzeug, ein Doppel-

leitwerksträger, ein Doppeldecker sowie ein Boxwing für genauere Analysen ausgewählt.

Im Anschluss wurde mit MATLAB ein automatisierter Flugzeugvorentwurf auf Basis von Flugleis-

tungsabschätzungen realisiert. Die ALAADy-Anforderungen an die Start- und Landestrecken sowie

die Reichweite wurden direkt in den Vorentwurfsprozess integriert. Für alle betrachteten Flugzeug-

typen wurden in einem Spannweitenbereich von 6 bis 24 Metern Geometrieparameter und Antriebs-

parameter variiert, bis alle ALAADy-Anforderungen eingehalten wurden. Die Ermittlung der Flug-

leistungen wurde durch einfache Näherungsformeln vorgenommen. Dabei lag das Hauptaugenmerk

dieses Vorentwurfs auf dem Vergleich flugzeugspezifischer Unterschiede. Dafür wurden identische

Basisparameter für alle Konfigurationen gewählt sowie die konfigurationellen Besonderheiten sorg-

fältig modelliert. Im ersten Schritt wurden Flugzeugentwürfe ermittelt, die aufgrund der Start und

Landeanforderungen eine relativ große Flügelfläche und eine geringe Flächenbelastung aufwiesen

und damit die beste Gleitzahl und den optimalen Betriebspunkt bei Geschwindigkeiten unterhalb der

Reisefluggeschwindigkeit aufwiesen.

Zur Verringerung der Flügelfläche wurde ein Konzept untersucht, mithilfe dessen der Auftrieb in

der Hochauftriebskonfiguration vergrößert und damit die Lande- und Startstrecken verringert werden

können. Dafür wurden vier zusätzliche elektrische Propellertriebwerke entlang der Flügelvorderkan-

te verteilt, wobei die Propeller im Reiseflug eingeklappt und bei Betrieb im Langsamflug durch den

Propellerstrom über Flügel und Klappensysteme zu einer Vergrößerung des Auftriebs führen sollten.

Bei derAuslegung des Propellerschubes während der Landung musste ein Kompromiss zwischen der

Minimierung des Schubs und der Maximierung des zusätzlichenAuftriebs gefunden werden.Aus die-

semGrund wurde die elektrische Triebwerksleistung derart ausgelegt, dass ein konstanter Gleitwinkel

bei der Landung von 7, 5◦ erreicht wurde. Da der Reiseflug nach wie vor mithilfe der fossil betrie-

116
Institut für Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation

DLR-IB-FT-BS-2017-34



7. Zusammenfassung

benen Triebwerke realisiert wurde, konnte das Batteriezusatzgewicht sehr gering gehalten werden.

Dieses Konzept führte insbesondere in einem mittleren Spannweitenbereich zu vielversprechenden

Ergebnissen.

Letztlich wurde die elektrische Version des Doppelleitwerksträgers mit einer Spannweite von 16 Me-

tern dank des geringsten Kraftstoffverbrauchs dieser Konfiguration ausgewählt. Darüber hinaus wur-

de auch der Boxwing bei einer Spannweite von 12Metern dank derMöglichkeit einer sehr kompakten

Ausführung für weitere Untersuchungen inALAADy vorgesehen. Dieser konnte durch das nicht pla-

nare Flügelsystem auch bei geringen Spannweiten ausgeführt werden.

Aus Gründen der Einfachheit und der verbesserten Vergleichbarkeit wurden im Rahmen des Vorent-

wurfs keine Aspekte der Stabilität oder Steuerbarkeit betrachtet. Vor diesem Hintergrund wurden im

Anschluss Schwerpunkte, Trägheitsmomente und die flugmechanischen Derivativa ermittelt sowie

Untersuchungen zu Flugeigenschaften bei voller Beladung angestellt. Dabei wurden auf Basis der

statischen Längsstabilität, der Windfahnenstabilität, dem Schieberollmomentenbeiwert sowie dem

zulässigen Schwerpunktbereich sukzessive leichte Änderungen an den Flugzeuggeometrien vorge-

nommen. Am Boxwing mussten keine Änderungen vorgenommen werden. Beim Doppelleitwerks-

träger wurden die äquivalente Höhenleitwerksfläche und die Länge der Leitwerksarme vergrößert.

Die dadurch hervorgerufenen Änderungen der Flugleistungen blieben gering. Analysen der Flugge-

räte ohne Beladung zeigten auf, dass der Doppelleitwerksträger aufgrund der Schwerpunktwanderung

seine statische Längsstabilität verliert.

Da dieAbschätzung der Derivativa auf erheblichen Vereinfachungen beruhte, wurden diese anschlie-

ßend erneut mit dem Programm AVL, das auf dem Wirbelleiterverfahren und der Theorie schlanker

Körper basiert, ermittelt. Mit diesen Werten wurden der Doppelleitwerksträger und der Boxwing auf

dynamische Stabilität untersucht. Dabei stellte sich heraus, dass beide Konfigurationen eine instabile

Roll-Gier-Schwingung aufweisen. Je nach Art der Zertifizierung, die für das unbemannte Fluggerät

wirksam wird, muss dies entweder vom Flugregler kompensiert werden oder weitreichende Anpas-

sungen der Geometrie werden nötig.

Abschließend wurde ein Regler für die Längsbewegung des Doppelleitwerksträgers implementiert.

Die Regelung der Höhe und der Geschwindigkeit wurde dabei durch einen Gesamtenergieregler vor-

genommen, der aufgrund der geringen Flughöhe des unbemannten Fluggeräts gewählt wurde. Der

geregelte Reiseflug sowie einfacheAusweichmanöver wurden durch die Vorgabe eines Flugpfades si-

muliert sowie diemaximale Steigleistung beleuchtet. Zudemwurde eine Simulation des Startvorgangs

durch gezielte Steuereingaben durchgeführt. Sowohl die im Reiseflug erforderliche Triebwerksleis-

tung als auch die Startstrecke stimmten gut mit den analytisch berechneten Werten überein.

Die im Rahmen dieser Masterarbeit erzielten Ergebnisse sind erste Abschätzungen und werden wei-

teren Untersuchungen im Projekt ALAADy dienen. Die charakteristischen Eigenschaften der Flug-

zeugtypen wurden sorgfältig modelliert, wodurch von einer guten Aussagekraft der grundlegenden

Trends ausgegangen werden kann. Allerdings sollten komplexere Verfahren genutzt werden, um das

Flugzeugverhalten der finalen Entwürfe mit einer höheren Genauigkeit bestimmen zu können.
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8. Ausblick

Die in dieser Masterarbeit erzielten Ergebnisse dienen einer Reihe von weiteren Anwendungen als

Grundlage. Zunächst sollten die Rahmenbedingungen der Zertifizierung des unbemannten Fluggerä-

tes geklärt werden. Für den Fall, dass das ALAADy-Vehikel mit einer natürlichen Stabilität ausge-

legt werdenmuss, müssen weitergehende Untersuchungen zur dynamischen Seitenstabilität angestellt

werden und die Roll-Gier-Stabilität gewährleistet werden. Eine weitere Vergrößerung der Seitenleit-

werksfläche oder die Vergrößerung des horizontalen Leitwerkshebelarms können dabei eine Rolle

spielen. Zudem sollte die statische Längsstabilität des leeren Doppelleitwerksträgers realisiert wer-

den.

Darüber hinaus sollte im RahmenweitererArbeiten ein Flugregler für die Seitenbewegung implemen-

tiert werden, der den Kurs des Fluggerätes regelt und für eine erhöhte Stabilität in der Seitenbewegung

sorgt. Zusätzlich können die Modelle und der Regler für den Boxwing angepasst werden und für die-

se Konfiguration weitere Flugsimulationen durchgeführt werden. Für die als Abschluss des Projektes

ALAADy vorgesehene Betriebssimulation ist die Realisierung eines Flugreglers ohnehin erforderlich.

Weitere Aspekte, die in dieser Masterarbeit unberücksichtigt geblieben sind, umfassen die Manö-

vrierbarkeit und Fragestellungen der Böenlastabminderung. Beide sind allerdings für das unbemann-

te Lufttransportsystem von großer Wichtigkeit. DasALAADy-Fluggerät muss aufgrund der geringen

Flughöhe so ausgelegt werden, dass es schnelle und kurzeAusweichmanöver fliegen kann und zudem

besonders robust auf äußere Störungen reagiert.

Außerdem wurden in dieser Arbeit nur sehr ungenaue Methoden genutzt, die lediglich qualitative

Ergebnisse und Vergleiche geliefert haben. Für genauere Abschätzungen der Flugzeugmasse soll-

ten strukturmechanische Verfahren genutzt und auch für die aerodynamischen Betrachtungen sollten

Verfahren höherer Genauigkeit, optimalerweise numerische Strömungssimulationen zu Rate gezogen

werden.

Eine wichtige Anforderung an das ALAADy-Fluggerät besteht ebenfalls in der Möglichkeit des kon-

trollierten Flugabbruchs. Dabei soll sichergestellt werden, dass im Falle eines Fehlers das Absturz-

gebiet des unbemannten Flugzeuges eingegrenzt und obendrein die Aufprallenergie minimiert wird.

Die dritte Konfiguration, die im Rahmen dieses Projekts betrachtet wird, ist ein Tragschrauber, der

dank seiner Autorotationseigenschaften bereits diese inhärenten Sicherheitseigenschaften aufweist.

Die hier betrachteten Starrflügler müssen dafür mir geeigneten Systemen ausgestattet werden. Denk-

bar wären beispielsweise Fallschirmsysteme.
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8. Ausblick

Letztlich handelt es sich bei dieserArbeit um den ersten Schritt des ProjektesALAADy, die Konfigu-

rationsfindung. Dementsprechend umfassen künftige Arbeiten ebenfalls die weiteren im Projekt vor-

gesehenen Arbeitspakete. Darunter fallen die Ausarbeitung eines geeigneten Luftraumintegrations-

konzepts, die automatische Routenplanung, weitere Untersuchungen zum elektrischen Antriebssys-

tem sowie der finale Nachweis der Funktionstauglichkeit des unbemannten Lufttransportsystems.
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A. Weitere Abschätzungsformeln

A.1. Abschätzung des Reibungsbeiwertes

In diesem Abschnitt soll gezeigt werden, wie der Reibungsbeiwert cf nach [17] abgeschätzt werden

kann. Unter Berücksichtigung des Verhältnisses von Rauhigkeit zu Referenzlänge können drei unter-

schiedliche Grenzreynoldszahlen bestimmt werden:

Re1 = 100(
kS
l

)
Re2 = 102,086(

kS
l

)1,0652

Re3 = 102,88(
kS
l

)1,074

(A.1)

Dazu werden entsprechende Reibungskoeffizienten bestimmt:

cf ,1 = 0, 455
log (Re1)2,58

cf ,3 =
(
1, 89 + 1, 62 · log (kS/l)−2,5

)
cf ,2 = (0, 8606 − 0, 01145 · log (kS/l)) · cf ,3

(A.2)

Abhängig von der Reynoldszahl ergibt sich der Reibungsbeiwert zu:

cf =



0, 455
log (Re)2,58 , Re ≤ Re1

10log (cf ,1 ) + log (cf ,2 ) − log (cf ,1 )
log (Re2) − log (Re1) · (log (Re) − log (Re1)) , Re1 < Re ≤ Re2

10log (cf ,2 ) + log (cf ,3 ) − log (cf ,2 )
log (Re3) − log (Re2) · (log (Re) − log (Re2)) , Re2 < Re ≤ Re3

cf ,3 , Re > Re3

(A.3)
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A. Weitere Abschätzungsformeln A.2. Zulässiger Schwerpunktbereich des Boxwings

A.2. Zulässiger Schwerpunktbereich des Boxwings

Unter Zuhilfenahme von Abbildung 5.4b kann die Momentenbilanz um den Schwerpunkt des

Boxwings folgendermaßen aufgestellt werden:

∑ x
M s

!= 0 = −Cm0 − CA,v · rv

lµ
· Sv

S
+ CA,h · rh

lµ
· Sh

S
(A.4)

Dabei wird davon ausgegangen, dass die Staudrücke am vorderen und am hinteren Flügel identisch

sind und das Staudruckverhältnis somit zu qS/q = 1 wird. Im Falle des Boxwings soll der vordere

Flügel zur Trimmung genutzt werden. Da beide Flügelanteile an der Generierung von Auftrieb be-

teiligt sind, entspricht die Summe beider Flügel der Referenzfläche, sodass die hintere Flügelfläche

durch

Sh = S − Sv (A.5)

substituiert werden kann. Damit ergibt sich aus (A.4):

0 = −Cm0 − CA,v · rv

lµ
· Sv

S
+ CA,h · rh

lµ
· S − Sv

S

= −Cm0 + CA,h · rh

lµ
−
(

CA,v · rv

lµ
+ CA,h · rh

lµ

)
· Sv

S

Eine Umstellung nach Sv/S liefert:

Sv

S
=

−Cm0 + CA,h · rh
lµ

CA,v · rv
lµ

+ CA,h · rh
lµ

= CA,h
CA,v

·
rh
lµ

− Cm0
CA,h

rv
lµ

+ CA,h
CA,v

· rh
lµ

Laut (5.3) kann rv ersetzt werden durch

rv = r∗
H − rh. (A.6)

Damit ergibt sich

Sv

S
= CA,h

CA,v
·

rh
lµ

− Cm0
CA,h

r∗
H−rh

lµ
+ CA,h

CA,v
· rh

lµ

= CA,h
CA,v

·
rh
lµ

− Cm0
CA,h

r∗
H
lµ

+
(

CA,h
CA,v

− 1
)

· rh
lµ

Die Multiplikation des Zählers und des Nenners mit lµ/r∗
H liefert schließlich die gesuchte Relation

Sv

S
= CA,h

CA,v
·

rh
r∗

H
− lµ

r∗
H

· Cm0
CA,h

rh
r∗

H
·
(

CA,h
CA,v

− 1
)

+ 1
. (A.7)
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A.4. Nickmoment durch Klappenausschlag A. Weitere Abschätzungsformeln

A.3. Widerstandsanstieg

Eine vereinfachte Möglichkeit, den Widerstandsanstieg amArbeitspunkt unter der Voraussetzung zu

ermitteln, dass sich eine Änderung des Widerstandes lediglich durch den induzierten Widerstand er-

gibt, ist die Ableitung des Widerstandsbeiwertes nach dem Anstellwinkel. Allgemein setzt sich der

Widerstandsanstieg aus Anteilen des Flügel-Rumpf-Segments und des Höhenleitwerks zusammen:

CW α = (CW α)FR +
(

1 − ∂αW

∂α

)
· (CW α)H (A.8)

Die Anwendung der Kettenregel ergibt

CW α =
(

∂CW

∂CA

∂CA

∂α

)
FR

+
(

1 − ∂αW

∂α

)
·
(

∂CW

∂CA

∂CA

∂α

)
H

.

Unter Berücksichtigung der quadratischen Abhängigkeit des induzierten Widerstandes vomAuftrieb

ergibt sich
∂CW

∂CA
= 2 · CA

πΛe
(A.9)

sowie per Definition
∂CA

∂α
= CAα. (A.10)

Mit diesem Beziehungen folgt für den Widerstandsanstieg

CW α = 2 · (CA)FR
πΛe

· (CAα)FR + 2 ·
(

1 − ∂αW

∂α

)
· (CA)H

πΛHeH
· (CAα)H

und nach kurzer Umformung ergibt sich der Widerstandsanstieg schließlich zu

CW α = 2
πΛe

·
[
(CA)FR(CAα)FR +

(
1 − ∂αW

∂α

)
SH

S
· Λe

ΛHeH
(CA)H (CAα)H

]
. (A.11)

A.4. Nickmoment durch Klappenausschlag

Der von der Auftriebserhöhung infolge der Klappenausschläge hervorgerufene Teil der Nickmomen-

tenerhöhung kann durch die Betrachtung der zusätzlichen Zirkulation angenähert werden. Die erhöhte

Zirkulation hat prinzipiell eine Erhöhung des effektivenAnstellwinkels zur Folge. Das Derivativ, das

das Nickmoment infolge eines Klappenausschlags charakterisiert, soll deswegen über den Nickmo-

mentenanstieg berechnet werden. Unter der Annahme, dass der Klappenausschlag ausschließlich zu

einer Veränderung des effektiven Anstellwinkels und einer Erhöhung des Abwindes am Höhenleit-

werk führt, kann

CmδK = (CmδK )FR −
(

1 − ∂αW

∂δK

)
· r∗

H

lµ
· SH

S
· (CAα)H (A.12)

angenommen werden. Zusammen mit

∂Cm

∂δK
= ∂Cm

∂α

∂α

∂δK
(A.13)
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A. Weitere Abschätzungsformeln A.6. Eigenbewegungsformen

und
∂αW

∂δK
= ∂αW

∂α

∂α

∂δK
(A.14)

ergibt sich schließlich

CmδK = (CAα)FR ·
[

xs − xFR
lµ

· ∂α

∂δK
−
(

1 − ∂αW

∂α
· ∂α

∂δK

)
· r∗

H

lµ
· SH

S
· (CAα)H

(CAα)FR

]
. (A.15)

A.5. Querrudergiermomentenbeiwert

ZurAbschätzung des Querrudergiermomentenbeiwerts wird lediglich der Teil berücksichtigt, der sich

aufgrund der Unterschiede im induzierten Widerstand ergibt. Der Querrudergiermomentenbeiwert

ergibt sich dann zu

Cnξ = 1
q · S · s

· ∂N

∂ξ
. (A.16)

Unter der vereinfachtenAnnahme, dass beide Querruder antisymmetrisch ausgeschlagen werden und

dass sich darüber hinaus ein konstanter zusätzlicher Auf- bzw. Abtrieb über den Querruderbereich

ergibt, kann das Giermoment abgeschätzt werden als

N = −2 · ∆Wi · yQR. (A.17)

Aus (A.16) wird damit

Cnξ = −2 · yQR
s

· ∂CW
∂ξ

= −2 · yQR
s

· ∂CW
∂α

∂α

∂ξ
.

Letztlich ergibt sich ein Querrudergiermomentenbeiwert von

Cnξ = −2 · yQR
s

· ∂α

∂ξ
· (CW α)FR . (A.18)

A.6. Eigenbewegungsformen

In diesemAbschnitt werden die Näherungsformeln, die für die Darstellung der Polstellen der Eigen-

bewegungsformen in der komplexen Zahlenebene genutzt werden, aufgezeigt. Dafür wird von den

linearisierten und entkoppelten Bewegungsgleichungen ausgegangen.

A.6.1. Längsbewegung

Unter der vereinfachendenAnnahme, dass die Eigenbewegungsformen der Längsbewegung eine aus-

reichend große Stabilität aufweisen, können die Charakteristika derAnstellwinkelschwingung und der

Phygoide folgendermaßen abgeschätzt werden [14].
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A.6. Eigenbewegungsformen A. Weitere Abschätzungsformeln

Anstellwinkelschwingung

Die Realteile der Anstellwinkelschwingung ergeben sich nach [51] für den Reiseflug zu

σA ≈ − VR

2 · µ · lµ
·
[
CAα − m

Iyy
· l2µ · (Cmq + Cmα̇)

]
(A.19)

mit dem Derivativ Cmα̇, das gemäß [3] als

Cmα̇ = −SH

S
· r∗

H

lµ
· rH

lµ
· ∂αW

∂α
· (CAα)H , (A.20)

abgeschätzt wird sowie mit der normierten Masse

µ = 2 · m

ρ · S · lµ
. (A.21)

Die ungedämpfte Eigenkreisfrequenz kann nach [51] mithilfe von

ω2
0 ,A ≈ −V 2

R · m

Iyy
· CAα

µ
·
(

∂Cm

∂CA
+ Cmq

µ

)
(A.22)

bestimmt werden. Allgemein ergibt sich der Imaginärteil dann entsprechend der Beziehung

ω1 ,2 =
√

ω2
0 − σ2, (A.23)

die auf fundamentalen geometrischen Gegebenheiten beruht.

Phygoide

Der Realteil der Phygoide kann unter der vereinfachtenAnnahme, dass weder das Nickmoment noch

der Widerstand eine Änderung mit der Geschwindigkeit erfahren, gemäß [51] mithilfe von

σP ≈ −
(

1 − nV

2

)
· CW ,R

CA,R
· g

VR
(A.24)

angenähert werden, wobei nV den Exponenten der Schubabhängigkeit von der Geschwindigkeit dar-

stellt und bei PropellertriebwerkennV = −1 beträgt [14]. Die ungedämpfte Eigenkreisfrequenz ergibt

sich durch

ω2
0 ,A ≈

√
2 · g

VR
. (A.25)

A.6.2. Seitenbewegung

Zudem können die Polstellen der Seitenbewegung ermittelt werden. Diese Eigenbewegungsformen

umfassen die Roll-Gier-Schwingung sowie die in den meisten Fällen aperiodischen Roll- und Spiral-

bewegungen.
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A. Weitere Abschätzungsformeln A.6. Eigenbewegungsformen

Roll-Gier-Schwingung

Laut [51] können der Realteil der Roll-Gier-Schwingung als

σRG ≈ VR

2µSs
·

CY β + s2 m

Izz
· (Cnr + Ixz

Ixx
Clr) −

Izz
Ixx

Clβ
Cnβ

+ Ixz
Ixx

1 + Ixz
Ixx

Clβ
Cnβ

·
(

CA,R − s2 m

Izz
Cnp

) (A.26)

und die ungedämpfte Eigenkreisfrequenz als

ω2
0 ,RG ≈ V 2

R

µS
· s2 · m

Izz
· (Cnβ + Ixz

Ixx
· Clr) (A.27)

abgeschätzt werden, wobei µS die normierte Seitenleitwerksmasse darstellt und inAnalogie zu (A.21)

mit der Halbspannweite berechnet werden kann.

Rollbewegung

Für die rein reellen Polstellen der Rollbewegung ergibt sich näherungsweise

σR ≈ VR · s

µS
· m

Izz
· Clp, (A.28)

wie [51] entnommen werden kann.

Spiralbewegung

Letzlich ergibt sich für die Spiralbewegung laut [51] die Näherung von

σS ≈ − g

VR
· Clr · Cnβ − Clβ · Cnr

Clp · Cnβ
, (A.29)

die ebenfalls eine rein reelle Polstelle darstellt.
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B. Diagramme und Tabellen

B.1. Diagramme

Abbildung B.1.: Flügelauftriebswirksamkeitsfaktor für Einfachspaltklappen, kopiert aus [36]

Abbildung B.2.: Zusatzwiderstandsbeiwert durch Einfachspaltklappen, kopiert aus [36]
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B. Diagramme und Tabellen B.1. Diagramme

Abbildung B.3.: Anströmung des Seitenleitwerks, kopiert aus [51]

Abbildung B.4.: Schieberollbeiwerte für verschiedene Flügelpositionen, kopiert aus [51]

Abbildung B.5.: Rumpfformfaktor, kopiert aus [51]
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B.1. Diagramme B. Diagramme und Tabellen

(a) Widerstandsanteile, CW ,R = 300 DC (b) Massenanteile, mA = 2386 kg

Abbildung B.6.: Zusammensetzung des ausgewählten Doppelleitwerksträgers

(a) Widerstandsanteile, CW ,R = 321 DC (b) Massenanteile, mA = 2675 kg

Abbildung B.7.: Zusammensetzung des ausgewählten Boxwings
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B. Diagramme und Tabellen B.2. Tabellen

B.2. Tabellen

Komponente x (m) y (m) z (m) m (kg)

Schwerpunkt (voll) 3, 22 0, 00 1, 03 2433, 6
Schwerpunkt (leer) 3, 73 0, 00 1, 19 1315, 6

Flügel (rechts) 3, 48 3, 85 1, 60 257, 5
Flügel (links) 3, 48 −3, 85 1, 60 257, 5
Rumpf 2, 50 0, 00 0, 90 454, 2
V-Leitwerk 10, 15 0, 00 2, 80 108, 2
Leitwerksarm (rechts) 7, 00 2, 61 1, 90 37, 4
Leitwerksarm (links) 7, 00 −2, 61 1, 90 37, 4
Hauptfahrwerk (rechts) 4, 00 0, 60 0, 25 45, 0
Hauptfahrwerk (links) 4, 00 −0, 60 0, 25 45, 0
Bugfahrwerk 0, 85 0, 00 0, 10 37, 3
Triebwerk 5, 25 0, 00 0, 90 68, 4
El. Triebwerk (rechts, innen) 2, 40 1, 60 1, 60 3, 8
El. Triebwerk (links, innen) 2, 40 −1, 60 1, 60 3, 8
El. Triebwerk (rechts, außen) 2, 43 2, 80 1, 60 3, 8
El. Triebwerk (links, außen) 2, 43 −2, 80 1, 60 3, 8
Vordere Frachtbox 1, 75 0, 00 0, 75 510, 3
Hintere Frachtbox 3, 25 0, 00 0, 75 510, 3
Notlandesystem 4, 38 0, 00 0, 47 50, 0

Tabelle B.1.: Komponentenschwerpunkte des Doppelleitwerksträgers; körperfestes Koordinatensys-

tem mit Ursprung am untersten Punkt der Flugzeugnase, x-Richtung zum Heck,

y-Richtung nach oben, z-Richtung entsprechend
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B.2. Tabellen B. Diagramme und Tabellen

Komponente x (m) y (m) z (m) m (kg)

Schwerpunkt (voll) 3, 39 0, 00 1, 13 2674, 7
Schwerpunkt (leer) 3, 86 0, 00 1, 30 1528, 6

Flügel (rechts, vorne) 2, 64 2, 89 0, 43 172, 3
Flügel (links, vorne) 2, 64 −2, 89 0, 43 172, 3
Flügel (rechts, hinten) 5, 80 2, 89 3, 37 172, 3
Flügel (links, hinten) 5, 80 −2, 89 3, 37 172, 3
Vertikalflügel (rechts) 4, 37 6, 00 1, 90 16, 6
Vertikalflügel (links) 4, 37 −6, 00 1, 90 16, 6
Rumpf 3, 50 0, 00 0, 90 585, 6
Seitenleitwerk 6, 73 0, 00 2, 73 32, 9
Hauptfahrwerk (rechts) 4, 50 0, 60 0, 25 48, 5
Hauptfahrwerk (links) 4, 50 −0, 60 0, 25 48, 5
Bugfahrwerk 0, 85 0, 00 0, 10 39, 3
Triebwerk (rechts) 4, 22 1, 18 1, 35 43, 9
Triebwerk (links) 4, 22 −1, 18 1, 35 43, 9
El. Triebwerk (rechts, vorne) 1, 59 2, 70 0, 41 9, 8
El. Triebwerk (links, vorne) 1, 59 −2, 70 0, 41 9, 8
El. Triebwerk (rechts, hinten) 5, 24 2, 70 3, 39 9, 8
El. Triebwerk (links, hinten) 5, 24 −2, 70 3, 39 9, 8
Vordere Frachtbox 1, 75 0, 00 0, 75 510, 3
Hintere Frachtbox 3, 25 0, 00 0, 75 510, 3
Notlandesystem 4, 38 0, 00 0, 47 50, 0

Tabelle B.2.: Komponentenschwerpunkte des Boxwings; körperfestes Koordinatensystem mit Ur-

sprung am untersten Punkt der Flugzeugnase, x-Richtung zum Heck, y-Richtung nach

oben, z-Richtung entsprechend

Trägheitsmoment Doppelleitwerksträger Boxwing

Ixx (kg · m2) 10 682 10 688
Iyy (kg · m2) 19 074 12 252
Izz (kg · m2) 26 670 17 479
Ixz (kg · m2) −6 976 −3 654

Tabelle B.3.: Trägheitsmomente der leeren Flugzeugkonfigurationen
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B. Diagramme und Tabellen B.2. Tabellen

Nickdämpfung kqη 0, 1

Längslageregler
kηθ,P −0, 45
kηθ,I −0, 05

Gesamtenergieregler

kFc 0, 00024
kH 0, 14
kV 0, 04
kF ,P 1, 2
kF ,I 0, 35
kE,P 1, 2
kE,I 0, 35

Begrenzer

γC [−10◦ , 10◦]
γ̇C [−2 ◦/s , 2 ◦/s]
∆VC [−10 m/s , 10 m/s]
V̇C [−1 m/s2 , 1 m/s2]

Tabelle B.4.: Verwendete Reglerkonstanten
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