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Ubersicht

Im Rahmen dieser Masterarbeit werden zwei unbemannte Flugzeugkonfigurationen fiir die im DLR-
Projekt ALAADy (Automated Low Altitude Air Delivery) vorgesehene Transportaufgabe von der
Nutzlast von einer Tonne ausgewéhlt und entworfen. Dafiir werden in Kapitel 2 zunéchst eine Vielzahl
von Konfigurationen betrachtet und qualitativ im Hinblick auf die in ALAADy formulierten Anfor-
derungen bewertet. Dabei werden die konventionelle Drachenkonfiguration, ein Entenflugzeug, ein
Doppelleitwerkstréger, ein Doppeldecker sowie ein Boxwing fiir genauere Untersuchungen ausge-
wihlt. Kapitel 3 fasst die wichtigsten theoretischen Hintergriinde zusammen, die fiir das Verstédndnis
dieser Masterarbeit sowie der ausgewéhlten Konfigurationen hilfreich sind. In Kapitel 4 werden die
gewdhlten Konfigurationen im Rahmen von Flugleistungsbetrachtungen verglichen. Dabei werden
diese fiir verschiedene Werte der Spannweite derart ausgelegt, dass die ALAADy-Anforderungen an
die maximalen Start- und Landestrecken sowie die minimale Reichweite eingehalten werden. Zu-
satzlich wird ein Konzept untersucht, bei dem der Maximalauftrieb durch die Integration zusatzlicher
elektrischer Triebwerke vergroBert wird. Auf Basis der Ergebnisse werden die elektrischen Versio-
nen des Doppelleitwerkstragers sowie des Boxwings fiir die nachfolgenden Analysen ausgewihlt. In
Kapitel 5 werden die Geometrien dieser beiden Konfigurationen im Hinblick auf die statische Stabi-
litéit und Steuerbarkeit modifiziert sowie die resultierenden Anderungen der Flugleistungen ermittelt.
Dariiber hinaus werden Untersuchungen zur dynamischen Stabilitdt in der Reiseflugkonfiguration
angestellt. Abschlieend werden im Rahmen von Kapitel 6 ein Regler fiir die Langsbewegung imple-
mentiert sowie Reiseflug und Startvorgang fiir den Doppelleitwerkstrager simuliert.
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ke Do Korrekturfaktor fiir Fliigeleftizienz, Nullwiderstandseinfluss
ke m Korrekturfaktor fiir Fliigeleffizienz, Kompressibilititseinfluss
ke Korrekturfaktor fiir Fliigeleffizienz, Einfluss der V-Stellung
Ko Korrekturfaktor fiir Boxwing-Abwind, Einfluss des vertikalen Abstands
Ky Einflussfaktor fiir den Fliigel-Triebwerk-Interferenzwiderstand
K, Einflussfaktor fiir die Installationsweise des Fahrwerks
Ky Einflussfaktor fiir die Bauweise des Heckfahrwerks
K, Einflussfaktor fiir die Bauweise des Bugfahrwerks
K, Einflussfaktor fiir Kolbenmotoren
K Einflussfaktor fiir den Rumpf-Leitwerk-Interferenzwiderstand
K, Leistungs-Gewichts-Verhéltnis des Triebwerks
Ky, Einflussfaktor flir Turboproptricbwerke
K, Einflussfaktor fir die Bauweise des Leitwerks
kwr Korrekturfaktor fiir die V-Stellung oder Winglets
Koy Einflussfaktor fiir die Rumpfverstarkung aufgrund Fliigelintegration
Kws Einflussfaktor fiir den Widerstand aufgrund Bodeneffekten
N¢ Anzahl der Crewmitglieder
Ninss Anzahl der Dampfungssdulen am Heckfahrwerk
Nonw Anzahl der Rader am Heckfahrwerk
N Anzahl der Rédder am Bugfahrwerk
Vi Gesamtvolumen der integralen Tanks
Vi Gesamtvolumen der dulleren versiegelten Tanks
74 Gesamtvolumen aller Treibstofftanks
k Korrekturfaktor fiir Boxwing-Abwind, Einfluss der Zuspitzung
ka Korrekturfaktor fiir Boxwing-Abwind, Einfluss der Streckung
e Formkorrekturfaktor
Indizes
a Aerodynamisches Koordinatensystem
Arme Leitwerksarme
box Boxwing
be Doppeldecker
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1. Einleitung

Die aktuellen Entwicklungen in der Luftfahrt sind gepriagt durch einen starken Anstieg des Einsatzes
von unbemannten Flugsystemen, sogenannten UAS (Unmanned Aircraft System). Dabei beinhaltet
ein UAS das unbemannte Fluggerit, auch als UAV (Unmanned Aircraft Vehicle) bezeichnet, die Bo-
denstation und moglicherweise ein Satellitenkommunikationssystem. Wiahrend die Produktion und
Weiterentwicklung von UAS anfénglich vor allem im Rahmen militdrischer Projekte gefordert wur-
de, hat die zivile Nutzung unbemannter Flugsysteme in den letzten Jahren immer stirker an Bedeu-
tung gewonnen. Dieser Trend wurde insbesondere durch die rasante Zunahme des Marktes fiir den
Freizeitbereich begiinstigt. Der wachsende technologische Fortschritt gepaart mit den sinkenden An-
schaffungskosten fiihrte dazu, dass die Zahl registrierter UAS in den Vereinigten Staaten Anfang des
Jahres 2016 erstmals die der registrierten bemannten Flugsysteme {ibertroffen hat [6]. Die FAA (Fe-
deral Aviation Administration) geht zundem davon aus, dass sich die Zahl der unbemannten Flugsys-
teme bis 2020 mehr als verdoppeln wird [10].

Die Nutzung kleiner UAV fiir den kommerziellen Gebrauch ist derzeit noch stark eingeschrankt und
wird seitens der FAA lediglich durch Ausnahmeregelungen gewéhrt [5]. Allerdings wird der kommer-
zielle Einsatz von unbemannten Fluggeraten in den USA mit einem Gewicht unter 25 kg seit Ende
August 2016 durch die FAA Richtlinien Part 107 zugelassen und geregelt [11]. Es ist zu erwarten, dass
auch Regularien fiir groBere UAV folgen. Dariiber hinaus werden auch die europdischen und deut-
schen Behorden mit Richtlinien zur Integration unbemannter Fluggerite in den Luftraum reagieren.
Abhingig von Zulassungs-, Sicherheits- und Betriebsrichtlinien kann sich der breite kommerzielle
Gebrauch von UAS als sehr 6konomisch erweisen, wodurch der kommerzielle Einsatz unbemannter
Fluggerite an Bedeutung gewinnt und weitere Entwicklungen auf diesem Markt erwarten ldsst.

Unbemannte Fluggerite werden heutzutage sehr vielseitig im militdrischen sowie im zivilen Bereich
eingesetzt. Dies umfasst insbesondere Missionen, die aufgrund der Flugumstinde nicht fiir bemannte
Flugzeuge geeignet sind. Zu den wichtigsten Einsétzen zdhlen:

B gefihrliche Missionen: Hierzu sind neben den offensichtlichen militérischen Einsédtzen auch
Loscheinsétze bei Waldbrianden [2] oder die Erkundung schwer zuginglicher Orte wie bei-
spielsweise des Inneren von Vulkanen zu nennen.

B gesundheitsschiidliche Missionen: Diese umfassen Aufgaben wie von der Erkundung von nu-
klear verseuchten Gebieten bis hin zur autonomen Unkraut- und Schadlingsbekdmpfung mittels
Pestiziden [2].
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B lange und eintonige Missionen: Sehr lange Einsétze konnen sehr belastend fiir 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
hier Abhilfe und gewéhrt eine hohe Effizienz wihrend des gesamten Einsatzes unabhéngig von
der Missionsdauer [2].

B Flugversuche und Entwicklungsaufgaben: Aufgrund der Fehlereinfliisse von numerischen
Simulationen und Windkanalversuchen kommt man wahrend der Entwicklung neuer Flugzeug-
konfigurationen nicht ohne Flugversuche aus. Die Durchfithrung von Flugversuchen mittels
deutlich kleineren skalierten unbemannten Flugzeugen ist erheblich giinstiger als der Versuch
mit einem Prototypen [2]. Dadurch, dass hierbei keine Menschen gefidhrdet werden, konnen die
Versuche obendrein in einem frithen Entwicklungsstadium durchgefiihrt werden, wodurch sich
sofort wichtige Erkenntnisse iiber die aerodynamischen und flugmechanischen Eigenschaften
gewinnen lassen und der Entwicklungsprozess verkiirzt wird.

Neben diesen Einsatzbereichen bieten UAV allerdings auch einige weitere Vorteile gegeniiber be-
mannten Fluggeriten, die sie auch fiir die Anwendungen, bei denen iiblicherweise bemannte Luft-
fahrzeuge genutzt werden, attraktiv erscheinen lassen. Diese Vorziige betreffen vor allem:

B den Umwelt- und Lirmschutz: Diese Aspekte spielen in der heutigen Zeit eine immer grof3ere
Rolle. Da das relativ grofle Cockpit, der Pilot sowie die meisten Instrumente bei unbemannten
Flugzeugen ausgelassen werden konnen, fallen diese in der Regel deutlich kleiner und damit
leichter aus als bemannte Fluggerite. Die benétigte Leistung sinkt damit deutlich, was in einer
Reduktion der Schadstoff- sowie der Larmemission resultiert [2].

B Kostenreduktionen: Neben dem geringeren Treibstoffverbrauch wére die geringere Gréf3e des
Fluggerdtes auch hinsichtlich der Wartung und Unterbringung von Vorteil. Trotz der ndtigen
Bodenkontrollstation konnen daher die Betriebskosten durch die Nutzung von UAS erheblich
reduziert werden [2].

B die sicherheitsrelevante Auslegung: Je nach Verwendungszweck und Einsatzszenario kon-
nen verschiedene Sicherheitskonzepte verfolgt werden. Das DLR hat sich fiir 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 Bevolkerung am Boden durch eine Auslegung des UAV auf hohe Sicher-
heit und Zuverldssigkeit gewahrleistet wird [7], sowie der

® MRC (Minimum Risk Configuration), bei der der Flugbetrieb so eingeschrénkt ist, dass
im Falle eines Fehlverhaltens weder andere Verkehrsteilnehmer noch Personen zu Scha-
den kommen konnen, verfolgt werden. Dies lasst sich beispielsweise durch ein Umfliegen
bewohnter Gebiete und durch die Mdglichkeit eines kontrollierten Flugabbruchs gewéhr-
leisten [7].

Wihrend in der bemannten Luftfahrt eine Auslegung auf eine sehr hohe Zuverldssigkeit un-
abdingbar ist, kann bei unbemannten Fluggeriten beispielsweise durch die Wahl der MRC der
Entwicklungs-, Produktions- und Wartungsaufwand deutlich reduziert werden.
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1.1. Aktuelle Projekte 1. Einleitung

Diese Vorteile erkldren das wachsende Interesse an der kommerziellen Nutzung von unbemannten
Flugsystemen fiir zahlreiche zivile Zwecke. Die moglichen Kosteneinsparungen, die meist geringere
GroBe der zugehdrigen UAV sowie die damit einhergehende geringere Start- und Landeinfrastruk-
tur empfehlen unbemannte Flugsysteme auch insbesondere fiir den automatisierten Transport von
Luftfracht. Die ersten gewerblichen unbemannten Lufttransportmissionen werden derzeit fiir das Jahr
2019 prognostiziert [5].

1.1. Aktuelle Projekte zum Thema unbemannter
Lufttransportsysteme

Der Trend zur Nutzung unbemannter Flugsysteme fiir den automatisierten Luftfrachttransport bringt
allerdings auch einige Herausforderungen beziiglich der Luftraumintegration und der Kommunikation
mit dem UAV beim Flug auBer 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 zuginglichen Orten
untersucht wird. Hierzu wird ein Multikopter mit einer maximalen Flugzeit von 45 Minuten einge-
setzt, der zu jeder Tageszeit und bis zur Windstirke 9 Nutzlasten von 1, 2 kg zwischen dem Hafen
Norddeich und der Insel Juist befordert. Die Sicherheit von Personen wird dadurch gewéhrleistet,
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 hohenabhéngige Zonen eingeteilt wird, die ausschlie8lich von UAV genutzt werden diirfen.
Der Ausstattungsgrad des unbemannten Flugsystems definiert dabei die zugehorige Zone. Innerhalb
der Zonen sollen Kollisionen durch internetbasierte Sense and Avoid-Technologien vermieden wer-
den [7].
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1. FEinleitung 1.2. Das Projekt ALAADy

1.1.3. Google Project Wing

Im Rahmen dieses Projektes wird eine Tailsitter-Konfiguration mit einer Abflugmasse von ungefahr
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 durchgefiihrt, bei denen die Pakete durch Seile zu ihren
Empfiangern heruntergelassen wurden. Das Luftraumintegrationskonzept unterscheidet sich insofern
vom Konzept des Amazon Prime Air Projektes, als dass die Luftraumzonen gleichermaBen von be-
mannten und unbemannten Fluggerédten genutzt werden sollen. Durch die Ausriistung aller Luftver-
kehrsteilnehmer mit Transpondern soll die Sicherheit gewéhrleistet 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 auer Sicht iiber schwach besiedeltem Gebiet,
die Bewegungsverfolgung der UAV {iber das Internet und schlielich 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 der Kaman K-Max Unmanned Helicopter bereits
seit 2008 in der Praxis erprobt. Dabei wird der Hubschrauber K-1200 mit Flettner-Doppelrotor fiir
den Transport schwerer militdrischer Giiter oder Hilfsgiiter abhéngig von der Flughdhe von bis zu
2,7 t eingesetzt. Der Betrieb erfolgt dabei ferngesteuert iiber Wegpunktnavigation, kann allerdings
alternativ auch durch einen Piloten geschehen [7].

1.2. Das Projekt ALAADYy

Mit Ausnahme des Kaman K-Max Unmanned Helicopters 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 Projekt ALAADYy (Adutomated 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 hauptsdchlich mit der
Frage der Umsetzbarkeit und der Wirtschaftlichkeit eines solchen Lufttransportkonzeptes auseinan-
dersetzt und sich damit in erster Linie an industrielle Unternchmen richtet [7].

Im Rahmen des Projektes ALAADy wird ein komplettes Betriebskonzept fiir den automatischen Luft-
transport erarbeitet. Nach einer anfénglichen Marktanalyse wird eine Luftfahrzeugkonfiguration nach
dem MRC-Konzept mit besonderem Augenmerk auf Flugleistungsuntersuchungen entworfen und an-
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1.2. Das Projekt ALAADy 1. FEinleitung

schlieBend auf flugdynamische Eigenschaften gepriift. 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 Storféllen geplant [7].

Damit die allgemeine Konkurrenzfihigkeit des im Projekt erarbeiteten unbemannten Lufttransport-
systems gewdhrleistet ist und dariiber hinaus eine mdgliche praktische Umsetzung des Projektes nur
eine minimale Anderung der Infrastruktur der Nutzer erfordert, existieren die folgenden grundlegen-
den Anforderungen an das unbemannte Fluggerit:

Nutzlast von 1000 kg

Reisegeschwindigkeit von 200 km/h

Reichweite von 600 km bei voller Beladung
Reiseflughdhe von unter 500 ft bzw. unter 150 m

Maximale Start- und Landebahnlidnge von 400 m

Minimale Frachtraumgrofle von 3 m x 1,3 m x 1, 3 m damit eine Beladung mithilfe von zwei
Europoolpaletten realisiert werden kann

Minimale GroBe der Frachtraumtiir von 1,3 m x 1,2 m

Inhérente 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 Lufttiichtigkeit

Maglichkeit zum Start auf dem Betriebsgeldnde von Unternehmen
Einfachheit zur Minimierung der Betriebskosten
Wetterunempfindlichkeit

Hohe Effizienz und geringer Treibstoffverbrauch

Geringe Schadstoff- sowie Larmemissionen, damit Mindestabstidnde zu besiedelten Gebieten
verringert werden konnen

Fiir die Transportaufgabe werden mehrere Flugzeugkonfigurationen beriicksichtigt und im Hinblick
auf die Anforderungen des Projektes ALAADy gegeniibergestellt und verglichen [7].

4#7 Institut fiir Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation
DLR DLR-IB-FT-BS-2017-34



1. FEinleitung 1.4. Ziele und Vorgehen

1.3. Eingliederung der ALAADYy-Flugzeugkonfiguration in
den Stand der Technik

Heutzutage existiert eine grofle Anzahl verschiedener unbemannter Flugsysteme. Dabei werden mitt-
lerweile UAV in sehr groBen Hohen 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 Fluggerit, das im Rahmen des Projektes ALAADYy betrieben werden soll, wird infolge der Forde-
rung nach einer groen Nutzlast voraussichtlich eine maximale Abflugmasse im Bereich rund um
2500 kg aufweisen und kann daher der Kategorie der groBen UAV zugewiesen werden. Unbemannte
Fluggerite dieser Klasse werden derzeit vorrangig fiir militérische Zwecke genutzt, wodurch sich die
Anforderungen deutlich von denen des ALAADy-Projektes unterscheiden.

Die ALAADy-Flugzeugkonfiguration miisste gemaf3 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 primaér fir Luftaufklarungszwecke eingesetzt und weisen meist eine maximale Einsatzdauer
von mehr als 24 Stunden auf, was die Flugzeit der ALAADy-Konfiguration um ein Vielfaches iiber-
trifft. Dariiber hinaus entspricht die Einsatzhohe der im Rahmen von ALAADy 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 Fluggeriten, die sich
derzeit im Betrieb befinden, unterscheidet.

Durch die Besonderheit der ALAADy-Konfiguration erscheint es sinnvoll, im Rahmen der Entwurfs-
phase weitere alternative und auch unkonventionelle Konzepte von Fluggeréten in Erwigung 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. Zunichst werden dafiir 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 anschliefend mithilfe von
MATLAB modelliert und verglichen. Hierbei werden die Parameter der Konfigurationen zunichst
abgeschitzt, acrodynamische Kennwerte und Gewichtsangaben durch Niherungsformeln berechnet
und die Effizienz im Reiseflug bewertet. Anforderungen an die Start- und Landestrecken sowie die
Reichweite werden dabei als Randbedingungen vorgegeben und somit intrinsisch erfiillt. Dariiber
hinaus werden die Konfigurationen ebenfalls mit einem zusétzlichen elektrischen Antrieb ausgestattet
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1.4. Ziele und Vorgehen 1. Einleitung

und der Effekt sowie die ZweckméaBigkeit eines solchen Antriebskonzeptes abgewigt. Auf Basis der
Ergebnisse werden dann zwei Konfigurationen ausgewahlt, die anschlieBend néher betrachtet werden
sollen.

Im néchsten Schritt werden Schwerpunktkoordinaten sowie Tragheitsmomente fiir die beiden Konfi-
gurationen berechnet und flugmechanische Derivativa analytisch angenédhert. Basierend auf Stabili-
titskriterien und dem zuldssigen Schwerpunktbereich werden dann weitere Anderungen an der Geo-
metrie vorgenommen. Die moglichen Auswirkungen, die sich durch eine solche Geometrieanpassung
auf die Flugleistungen ergeben, sollen ebenfalls abgeschéitzt werden.

Im Anschluss werden die flugmechanischen Derivativa der gewonnenen Konfigurationen mittels des
Programms AVL (Athena Vortex Lattice), das auf dem Wirbelleiterverfahren basiert, erneut abge-
schitzt. Die moglichen Abweichungen von den analytischen Werten werden dabei untersucht und
begriindet. Mithilfe der mit AVL gewonnenen Derivativa sowie der ermittelten Geometrien und der
Massenverteilung werden flugdynamische Stabilititen untersucht und die Polstellen der Eigenbewe-
gungsformen in der komplexen Zahlenebene dargestellt.

Zum Abschluss wird eine Flugsimulation durchgefiihrt. Dafiir wird zunichst ein Regelungssystem fiir
die Langsbewegung implementiert. Dieses Regelungssystem basiert auf einem Gesamtenergieregler,
der eine verkoppelte Hohen- und Geschwindigkeitsregelung realisiert. Fiir eine Flugzeugkonfigurati-
on werden der Reiseflug und der Startvorgang simuliert. Die analytisch ermittelten Ergebnisse werden
anschlieBend mit den Simulationsergebnissen verglichen und validiert.
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2. Vorbetrachtung moglicher
Flugzeugkonfigurationen

Damit der Aufwand der Vorentwurfsphase auf ein Minimum reduziert werden kann, soll zunéchst im
Rahmen von Vorbetrachtungen eine nidhere Auswahl von Konfigurationen getroffen werden, die im
Anschluss im Detail analysiert werden. Dafiir werden in diesem Kapitel verschiedene Typen von Flug-
geriten, die fiir die geforderte Transportaufgabe prinzipiell in Frage kommen, vorgestellt und auf Ba-
sis von Bewertungskriterien verglichen. Da sich die Anforderungen des ALAADy-Projektes sowohl
von iiblichen Einsatzszenarien groer unbemannter Fluggerite als auch von denen der meisten Pas-
sagierflugzeuge unterscheiden, sollen hierbei auch unkonventionelle Konfigurationen beriicksichtigt
werden. Es handelt sich bei diesen Voriiberlegungen lediglich um theoretische Betrachtungen, daher
konnen keine quantitativen Aussagen zur Erfiillung der ALAADy-Anforderungen gemacht werden.
Aus diesem Grund werden die folgenden qualitativen Kriterien zur Bewertung der Fluggerite genutzt,
die mit den Anforderungen des ALAADy-Projektes im Einklang stehen:

Hohe aerodynamische Giite im Reiseflug

Geringes Strukturgewicht

Gute Start- und Landeeigenschaften
Einsatzmoglichkeiten ohne Erweiterung der Infrastruktur
Geringe Schadstoff- und Larmemissionen

Hohe Stabilitit und geringe Boenempfindlichkeit
Einfache Gestaltung, gute Zugénglichkeit und Wartbarkeit

Nutzlastunterbringung sowie praktische Zu- und Entladungsmoglichkeiten ohne aufwéndige
Vorrichtungen

B  Modglichkeit der kleinen und kompakten Ausfithrung, sodass ein Einsatz im Rahmen von Werks-
verkehr durchfiihrbar ist

B Geringer zusitzlicher Forschungsaufwand

Im Rahmen dieser Masterarbeit soll dariiber hinaus die Moglichkeit der Integration von alternativen
Antriebskonzepten in Erwégung gezogen werden. Die erste Betrachtung der Fluggerite wird zunéchst
ohne Einbeziehung eines verteilten elektrischen Antriebs durchgefiihrt, 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
bewihrtes Konzept, das in allen GroBenordnungen von Verkehrsflugzeugen mit der Kapazitit von
mehreren hundert Passagieren bis hin zu kleinen Modellflugzeugen seit Jahrzehnten im Flugbetrieb
erprobt ist. Die Nutzung eines unbemannten Drachenflugzeuges fiir die ALAADy-Transportaufgabe
wiirde zahlreiche Vorteile mit sich bringen. Zum einen wiirde 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
manovrierbaren und stabilen unbemannten Drachenkonfiguration ohne groBen Forschungsaufwand
leicht mdglich ist.

Abbildung 2.1.: Skizze einer konventionellen Drachenkonfiguration

Allerdings stehen dem auch einige Nachteile gegeniiber. Die Bauweise eines Drachenflugzeuges bie-
tet zur Abschottung der Triebwerke lediglich die Moglichkeit der Installation auf dem Fliigel. Diese
Anordnung ist allerdings aufgrund der zusétzlichen umspiilten Oberflache und der gestorten Aerody-
namik auf der Fliigeloberseite eher uniiblich. Die Larmemissionen eines konventionellen Drachen-
flugzeuges sind daher vergleichsweise hoch. Die aerodynamische Giite des konventionellen Drachen-
flugzeugs ist in hohem Mafle von der Fliigelstreckung abhéngig und steigt mit der Fliigelspannweite.
Gemil der ALAADy-Anforderungen sollen die Abmessungen des Fluggerites allerdings moglichst
gering sein, wodurch die erreichbare Reiseflugeffizienz bei dieser Konfiguration begrenzt ist.

Die konventionelle Drachenkonfiguration wird im Folgenden in die ndhere Auswahl aufgenommen.
Insbesondere durch den langjéhrigen 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 Léngsstabilitit. Das am
Heck installierte Hohenleitwerk muss in der Regel Abtrieb erzeugen um das kopflastige Nickmoment
infolge des Fliigels auszugleichen. Diese Gesamtauftriebsverringerung muss durch erhéhten Auftrieb
am Hauptfliigel kompensiert werden, was zu einer VergroBerung des induzierten Widerstandes am
Hauptfliigel fiihrt. Eine Alternative hierzu stellt die Entenkonfiguration dar. Diese ist gekennzeichnet
durch die Anordnung des Hohenleitwerks vor dem Hauptfliigel, wie in Abbildung 2.2 dargestellt. In
dieser Konfiguration erzeugt das Hohenleitwerk, in dieser Anordnung als Canard bezeichnet, eben-
falls Auftrieb und trigt damit zur Gesamtauftriebsbilanz bei. Der Auftrieb, der vom Hauptfliigel er-
zeugt wird, und damit auch der dort induzierte Widerstand konnen dadurch theoretisch verringert
werden. Bei einer Auslegung auf das gleiche Léangsstabilitdtsmall weisen Entenflugzeuge allerdings
meist eine schlechtere aerodynamische Giite auf als Drachenflugzeuge [23].

Abbildung 2.2.: Skizze eines Entenflugzeuges

Nachteile des Entenflugzeuges resultieren andererseits aus der Tatsache, dass der Hauptfliigel im Ab-
windfeld des Canards operiert. Dabei kann die Auftriebsverteilung des Fliigels weg von einer ellip-
tischen und hin zu einer konstanten Verteilung verédndert werden, wodurch die Effizienz des Fliigels
verringert wird [34]. Dariiber hinaus kann das Maximalauftriebspotenzial von Entenkonfigurationen
nicht ausgenutzt werden. Die Forderung nach statischer Stabilitdt bei hohen Anstellwinkeln bedingt,
dass die Strdmung am Canard zuerst abreifit. Dies resultiert in einem abnickenden Moment, wodurch
der Maximalauftrieb des Hauptfliigels 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 beriick-
sichtigt. Da eine Auslegung des UAV auf ein geringeres Stabilititsmall denkbar ist, sollen zunéchst
die potenziellen Widerstandseinsparungen des Entenflugzeugs auf Basis reiner Flugleistungsbetrach-
tungen untersucht werden.
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2.4. Doppelleitwerkstrdger 2. Vorbetrachtung

2.3. Dreiflichenflugzeug

Das Dreifldchenflugzeug ist eine Flugzeugkonfiguration, die sowohl mit einem am Heck installierten
Hohenleitwerk als auch mit einem Canard ausgestattet ist. Abbildung 2.3 zeigt eine solche Konfigu-
ration.

Abbildung 2.3.: Skizze eines Dreiflichenflugzeuges

Das Dreiflachenflugzeug wurde entworfen, um sowohl die Nachteile der Drachenkonfiguration als
auch der Entenkonfiguration zu iiberwinden. Die statische Léngsstabilitit wird erreicht, indem die
Krifte zur Trimmung auf beide Flachen aufgeteilt wird. Bei der Auslegung des Dreiflichenflugzeu-
ges wird die Kombination aus Hauptfliigel und Canard als ein Ersatzfliigel betrachtet. Durch die
Variation der Geometrieparameter von Canard und Fliigel konnen das Nickmoment, der Widerstand
und das Uberziehverhalten des Ersatzfliigels optimiert werden [38]. Auf diese Art kann der Wider-
stand im Reiseflug &hnlich wie bei der Entenkonfiguration reduziert und gleichzeitig ein dhnlicher
Maximalauftrieb wie bei der Drachenkonfiguration erreicht werden.

Trotz dieser Vorteile wird das Dreiflichenflugzeug von der weiteren Studie ausgeschlossen. Aufgrund
der vielen Steuerflichen ist die Zugénglichkeit des Dreifldchenflugzeuges zu stark eingeschrinkt,
wodurch der Zu- und Entladungsprozess erschwert wird.

2.4. Doppelleitwerkstrager

Unter einer Doppelleitwerkstragerkonfiguration versteht man ein Fluggerdt, bei dem das Leitwerk
auf Leitwerksarmen installiert ist, welche in der Regel an der Fliigelhinterkante montiert sind. Abbil-
dung 2.4 zeigt eine Prinzipskizze eines Doppelleitwerkstrigers. Die Vorteile einer solchen Konfigu-
ration sind leicht ersichtlich. Dadurch, dass der Leitwerkshebelarm durch die Lange der Leitwerks-
arme angepasst werden kann, ist die Rumpfléange hauptséchlich durch die Forderung nach Stauraum
bedingt und damit iiblicherweise geringer als bei anderen Flugzeugtypen. Auf diese Art kann die
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2. Vorbetrachtung 2.4. Doppelleitwerkstrdger

umspiilte Fliche des Rumpfes verringert und damit parasitdrer Widerstand reduziert werden. Insbe-
sondere fiir UAV, bei denen der Rumpf weniger Instrumente und keine Sitzplitze aufnehmen muss,
ist diese Konfiguration attraktiv.

Abbildung 2.4.: Skizze eines Doppelleitwerkstrigers

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 Giite ermdglicht. Die bekannten Steuer-
schwierigkeiten von V-Leitwerken, die sich aus den kombinierten Hohen- und Seitenkréften infolge
eines Ruderausschlags ergeben, sowie die Kopplung der Léngs- und Seitenbewegung miissen da-
bei durch das Regelungssystem erfasst und beriicksichtigt werden. Ein weiterer Vorteil ergibt sich
durch die Propelleranordnung. Der Propeller kann in Druckkonfiguration am Rumpfende angebracht
werden und liegt durch die geringe Rumpfldnge dennoch nah am Schwerpunkt. Die Zugénglichkeit
des UAV kann dadurch verbessert und Fliigel-Triebwerks-Interferenzen konnen vermieden werden.
Uberdies 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 Ausfithrung des Propellers in Druckkonfiguration prinzipiell mit einer
grofleren Larmemission verbunden [52].

Der Doppelleitwerkstrager wird aufgrund der moglichen Einsparungen durch den kurzen Rumpf, die
sehr gute Zugénglichkeit sowie die einfache konzeptionelle Ausfiihrung 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 Riimpfe besitzt, die liber eine innere Tragwerksflache verbun-
den sind. Aufgrund der doppelten Ausfithrung einzelner Komponenten sind Doppelrumpfflugzeuge
allerdings eher dann von Vorteil, wenn die Kapazitit von konventionellen Flugzeugkonfigurationen
unter geringem Aufwand gesteigert werden soll.

Abbildung 2.5.: Skizze eines Doppelrumpfflugzeuges

Zu den Vorteilen von Doppelrumpfkonfigurationen kann ein verhéltnisméBig geringes Fliigelgewicht
gezahlt werden. Der Gesamtauftrieb teilt sich hierbei auf drei Tragwerksteile auf, wodurch jede Flii-
gelwurzel ein geringeres Biegemoment aufnehmen muss als im konventionellen Fall [20].

Dem stehen allerdings zahlreiche Nachteile gegeniiber. Zum einen weist ein Doppelrumpfflugzeug
im Vergleich zu einem Fluggerit mit einem einzigen Rumpf bei gleichem Rumpfvolumen eine er-
heblich groBere umspiilte Oberfliche auf. Zum anderen ist es auch leicht ersichtlich, dass hinsichtlich
der Stabilitdt beide Riimpfe des Doppelrumpfflugzeuges dhnlich beladen werden miissen, damit eine
symmetrische Massenverteilung erreicht wird.

Im Falle des ALAADy-Projektes sind die minimale Breite und Héhe des Rumpfes vorgegeben. Ein
Doppelrumpfflugzeug, das fiir die Transportaufgabe vorgesehen ist, miisste demnach zwei identische
Riimpfe aufweisen, die beide dem einer konventionellen Konfiguration entsprechen, wodurch die
umspiilte Oberfldche drastisch vergrofert wire. Aufgrund der resultierenden Widerstandserhhung
und der umsténdlichen Beladungsbedingungen des Doppelrumpftlugzeuges wird diese Konfiguration
von den folgenden Untersuchungen ausgeschlossen.
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2. Vorbetrachtung 2.6. Nurfliigler

2.6. Nurfligler

Ein zylinderférmiger Rumpf trdgt bei moderaten Anstellwinkeln kaum zur Auftriebserzeugung bei
und resultiert infolge des verursachten parasitiren Widerstandes hauptséchlich in einer Verringerung
der Gleitzahl. Vor diesem Hintergrund wurde die Nurfliiglerkonfiguration entwickelt. Die Grundidee
ist dabei eine Vergroferung der acrodynamischen Giite durch eine Ausfithrung des gesamten Flugge-
rites in der Form, dass alle Komponenten zur Auftriebsbilanz beitragen. Dazu ist der Rumpf abge-
flacht und besitzt eine profildhnliche Form. Typischerweise besitzen Nurfliiglerkonfigurationen kein
Hohenleitwerk, wie auch Abbildung 2.6 entnommen werden kann. Die Léngsstabilitdt von Nurfliig-
lern kann beispielsweise durch einen S-Schlag im Rumpf- und Fliigelprofil, eine Fliigelpfeilung, bei
der die Fliigelspitzen hinter dem Schwerpunkt liegen und Abtrieb erzeugen, oder durch Klappenaus-
schldge erreicht werden. Es ist allerdings ersichtlich, dass dies wiederum mit einem teilweisen Verlust
der Effizienzsteigerung einhergeht.

Abbildung 2.6.: Skizze einer Nurfliiglerkonfiguration

Neben der verbesserten aecrodynamischen Giite ist der Nurfliigler auch im Hinblick auf Larmemis-
sionen vielversprechend. Der flache und vergleichsweise breite Rumpf bietet die Mdglichkeit, die
Triebwerke nach unten abzuschotten und somit die Larmbelastigung am Boden zu verringern. Dar-
iiber hinaus erlaubt die Bauweise als Nurfliigler Erleichterungen des Fliigelstrukturgewichtes, da der
Auftrieb iiber Fliigel und Rumpf verteilt ist und damit das Wurzelbiegemoment verringert wird [50].
Ein bekanntes Problem von Nurfliiglerkonfigurationen stellt die Bedruckung der Kabine aufgrund der
rotationsunsymmetrischen Rumpfform dar [28]. Da es sich allerdings beim ALAADy-Fluggerit um
ein UAV handelt, das dazu noch in einer geringen Flughohe operiert, kann auf eine Bedruckung des
Rumpfes verzichtet werden.

Ein entscheidender Nachteil ergibt sich beim Nurfliigler allerdings beziiglich Start- und Landestre-
cken. Da die Nurfliiglerkonfiguration typischerweise ohne Hohenleitwerk ausgefiihrt wird, konnen
Zusatznickmomente infolge von Klappenausschldgen nur schwer ausgeglichen werden [27]. Aus die-
sem Grund ist der Einsatz von Hochauftriebshilfen nur sehr stark eingeschrankt moglich. Daraus
resultieren verhiltnisméfBig hohe Start- und Landestrecken.
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2.7. Doppeldecker 2. Vorbetrachtung

Aufgrund der Defizite beziiglich der Start- und Landestrecken wird die Nurfliiglerkonfiguration trotz
der Vorteile im Reiseflug von den weiteren Untersuchungen ausgeschlossen.

2.7. Doppeldecker

Doppeldeckerkonfigurationen werden zur Gruppe der Fluggerite, die mit nicht planaren Tragflédchen
ausgestattet sind, gezéhlt. Hierbei wird die Tragflache in zwei kleinere Fliigel mit &hnlicher Gesamt-
fliche aufgeteilt, die meist {ibereinander angeordnet sind. Abbildung 2.7 zeigt die Skizze eines Dop-
peldeckers, wie sie fiir die ALAADy-Transportaufgabe genutzt werden konnte. Hierbei ist zu be-
achten, dass die Propeller nicht wie liblicherweise bei Doppeldeckern in der Zugkonfiguration am
vorderen Rumpfende, sondern an den Fliigeln angebracht sind. Dies ermdglicht eine bessere Be- und
Entladung.

Abbildung 2.7.: Skizze eines Doppeldeckers

Vorteile von Doppeldeckern ergeben sich insbesondere beziiglich des induzierten Widerstandes ge-
geniiber Eindeckern gleicher Spannweite. Da beide Tragfldchen jeweils die doppelte Streckung als der
Fliigel des Eindeckers aufweisen und nur den halben Auftrieb generieren miissen, kann der induzierte
Widerstand theoretisch halbiert werden. Allerdings entstehen Interferenzen zwischen beiden Fliigeln,
die zu einem Fliigeleffizienzverlust und damit zusitzlichen Widerstandsanteilen fithren. Dieser gegen-
seitig induzierte Widerstand héngt maB3geblich vom Verhéltnis zwischen dem vertikalen Abstand der
Fliigel und der Spannweite ab [32]. Dies bedeutet, dass eine Verringerung der Spannweite des Dop-
peldeckers bei gegebenem vertikalen Abstand zwischen den Fliigeln einerseits die Fliigelstreckung
verkleinert, andererseits allerdings auch die Fliigeleffizienzfaktoren der beiden Einzelfliigel steigert.
Somit haben Doppeldecker das Potenzial, auch bei kompakter Ausfithrung eine vergleichsweise hohe
aerodynamische Giite zu verzeichnen.

Auf der anderen Seite bedingt die geringere Fliigeltiefe der Einzelfliigel ein groBeres Gesamtflii-
gelstrukturgewicht als ein vergleichbarer einzelner Fliigel, wenn keine Verstrebungen zwischen den
Fliigeln installiert werden. Dariiber hinaus fiihrt die Fliigeltiefe 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 méglichen Widerstandsverrin-
gerungen und die Moglichkeit der kompakten Ausfithrung die Doppeldeckerkonfiguration attraktiv.

2.8. Boxwing

Das Boxwing-Flugzeug erweitert das Doppeldeckerkonzept um vertikale Fliigelanteile, die die beiden
Einzelfliigel verbinden und damit ein geschlossenes System bilden. Auf diese Weise ist eine weitere
Verringerung des induzierten Widerstandes moglich [24]. Eine typische Boxwing-Konfiguration ist
in Abbildung 2.8 skizziert.

Abbildung 2.8.: Skizze eines Boxwings

Prinzipiell verfiigt der Boxwing iiber dhnliche Vor- und Nachteile wie der Doppeldecker. Es ist aller-
dings strukturell moglich, den vorderen Fliigel mit positiver und den hinteren mit negativer Pfeilung
zu versehen, sodass der Neutralpunkt des vorderen Fliigels vor dem Flugzeugschwerpunkt liegt. Auf
diese Art kann der vordere Fliigel zur Trimmung genutzt werden [40], wodurch auf das Hohenleit-
werk verzichtet werden kann. Ahnlich wie beim Entenflugzeug (vgl. Abschnitt 2.2) kann dadurch
allerdings das Maximalauftriebspotenzial nicht komplett ausgeschopft werden [26]. Eine solche Flii-
gelanordnung ermoglicht ebenfalls eine Befestigung des hinteren Fliigels auf dem Seitenleitwerk,
wodurch der mittlere vertikale Abstand zwischen den Fliigeln und damit die Fliigeleffizienz vergro-
Bert werden konnen. Boxwing-Flugzeuge sind derzeit in der Praxis eher uniiblich, was unter anderem
an bekannten Flatterinstabilititen liegt, die bereits in einem Geschwindigkeitsbereich von 100 m/s
bis 200 m/s auftreten konnen [26]. Diese liegen allerdings jenseits der durch ALAADy formulierten
Anforderungen und kénnen daher auBer Acht gelassen werden.

Nachteile ergeben sich beim Boxwing neben dem erhohten parasitdren Widerstand wie im Falle des
Doppeldeckers zusitzlich durch die vertikalen Fliigelstiicke. Diese verursachen vor allem parasita-
ren Widerstand und Zusatzgewicht, sodass angenommen werden kann, dass der Boxwing eine hohe
Strukturmasse des Fliigelsystems aufweist.
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2.10. Kipprotor-Wandelflugzeug 2. Vorbetrachtung

Trotz der zu erwartenden hohen maximalen Abflugmasse wird die Boxwing-Konfiguration vor allem
durch die guten aerodynamischen Eigenschaften ebenfalls in die ndhere Auswahl aufgenommen.

2.9. Ringfliigler

Der Ringfliigler ist eine Flugzeugkonfiguration, die ebenfalls {iber ein geschlossenes Fliigelsystem
Auftrieb generiert. Wie in Abbildung 2.9 dargestellt, hat der Fliigel dabei eine Form, die einem Ring
gleicht.

Abbildung 2.9.: Skizze eines Ringfliiglers

Bis auf wenige Testfliige von Experimentalflugzeugen sowie die Nutzung als Modellflugzeug spielen
Ringfliigler derzeit in der Praxis keine Rolle. Aus diesem Grund sind die flugmechanischen Eigen-
schaften von Ringfliiglern weitestgehend unbekannt. Ein méglicher Vorteil von Ringfliiglern besteht
darin, dass der induzierte Widerstand vom Durchmesser des Fliigelsystems abhingt [12]. Dies kann
eine weitere Verringerung der Breite des ALAADy-Fluggerites ermoglichen.

Der Ringfliigler wird allerdings von weiteren Untersuchungen ausgeschlossen, da ein groBer For-
schungsaufwand notig wére, um eine stabile und effiziente Konfiguration zu entwerfen. Obendrein
ist zu erwarten, dass die Fertigungs- und Wartungskosten eines Ringfliiglers, insbesondere durch den
gewoOlbten Ringfliigel, hoch sind.

2.10. Kipprotor-Wandelflugzeug

Ein Kipprotor-Wandelflugzeug, wie in Abbildung 2.10 illustriert, ist eine Starrfliiglerkonfiguration,
die mit schwenkbaren Rotoren ausgestattet ist. Die Rotoren sind wéhrend 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 ermdoglicht. Im Reiseflug werden die Triebwer-
ke in Richtung der Liangsachse geschwenkt und erzeugen Vortrieb. Der Auftrieb wird dann von den
Tragflachen produziert.

Abbildung 2.10.: Skizze eines Kipprotor-Wandelflugzeuges

Der Hauptvorteil, den eine Ausfithrung des ALAADy-Fluggerites als Kipprotor-Wandelflugzeug mit
sich bringt, liegt folglich in der Kombination aus Senkrechtstart- sowie Landefahigkeiten und der
verbesserten aerodynamischen Giite im Reiseflug verglichen mit Rotorflugzeugen.

Allerdings bringt die Nutzung der Rotoren fiir den Geradeaus- und den Senkrechtflug einige Nach-
teile mit sich. Zunéchst erfordert das Schwenksystem eine hohe mechanische Komplexitét, wodurch
einerseits die Wartungskosten hoch sind. Andererseits resultiert die Anbringung der schweren Trieb-
werke an der Fliigelspitze in einem hohen Wurzelbiegemoment und begiinstigt Flatterphdnomene.
Dadurch wird eine vergleichsweise hohe Fliigelstrukturmasse notig [1].

Die hohe Komplexitit 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 Féhigkeit, senkrecht zu starten und zu landen
sind sie fiir die Transportaufgabe von groBem Interesse. Die Konzeptuntersuchungen zu unbemann-
ten Rotorflugzeugen sind allerdings nicht Teil dieser Masterarbeit. Informationen zu Flugleistungs-
betrachtungen, die im Kontext des ALAADy-Projektes durchgefiihrt worden sind, kénnen 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 Zuganglichkeit des Frachtraums und der geringen Béenempfindlichkeit sind
die Ldrmemissionen gering.

Abbildung 2.11.: Skizze eines Luftschiffs

Auf der anderen Seite weisen Luftschiffe eine sehr grofle umspiilte Oberflache auf, wodurch der Wi-
derstand vergleichsweise hoch ist. Durch den statischen Auftrieb konnen Luftschiffe ebenfalls senk-
recht starten und landen. Allerdings wird zur Beladung eine Vorrichtung nétig, damit das Luftschiff
arretiert werden kann. Der Betrieb des Luftschiffes auf dem Firmengeldnde von Unternehmen er-
fordert daher eine Erweiterung der Infrastruktur. Alternativ wiére fiir das ALAADy-Fluggerit 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 im Vorfeld die theoretischen Grundlagen erklért, die dieser Arbeit zugrunde
liegen bzw. das Verstindnis erleichtern sollen. Dafiir werden zunichst die flugmechanischen Grund-
gleichungen vorgestellt, da sie die Basis der Flugleistungs- und Flugeigenschaftsbetrachtungen bil-
den. Ferner wird auf die Besonderheiten der nicht planaren Fliigelsysteme eingegangen. Dabei werden
insbesondere die aecrodynamischen Vorteile, die solche Systeme liefern, erldutert.

3.1. Flugmechanische Grundgleichungen

Zur Herleitung der allgemeinen flugmechanischen Grundgleichungen werden zunéchst einige verein-
fachende Annahmen getroffen. Diese umfassen die folgenden Punkte [3]:

B Die Erdrotation wird vernachlissigt und die Erdbeschleunigung als konstant angenommen.
B Das Flugzeug ist starr und symmetrisch.

B Die Massenidnderung des Flugzeugs durch den Kraftstoffverbrauch wird nicht beriicksichtigt,
wodurch ebenfalls die Tragheitsmomente konstant bleiben.

B Die durch die Triebwerksrotation hervorgerufenen Momente sind vernachléssigbar.

B FEs wird vereinfachend davon ausgegangen, dass die aerodynamischen Effekte quasistationér
verlaufen und damit die erzeugten Kréfte als Resultierende aufgefasst werden konnen, die am
Schwerpunkt wirken.

B Die Effekte, die sich durch eine Interaktion zwischen dem Triebwerksstrahl und der Aerodyna-
mik ergeben, werden vernachlissigt.

Zur Formulierung der flugmechanischen Grundgleichungen wird zunéchst der Impulssatz betrachtet.
Eine Anderung des Impulses des Flugzeugs mit der Bahngeschwindigkeit dV ergibt sich durch die
Summe der angreifenden Kréfte [3]:
dVi > _ A PR RG
— =Y K=K"+K K 3.1
m-, > + K" + K%, (3.1
Hierbei stellen K4 die aerodynamischen Krifte, KT die Krifte infolge des Triebwerksschubs und
KC die Gewichtskraft dar. Zudem wird eine Anderung des Drehimpulses durch die Summe der wir-
kenden Momente, nimlich die acrodynamischen Momente M# und die infolge der Schubgenerierung
MTF, hervorgerufen [3]:
P
I— = M=M M 32
I—==> + (32)
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3.2. Grundlagen nicht planarer Fliigelkonfigurationen 3. Theoretische Grundlagen

Hierbei stellt (x 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 Kréfte und Momente entsprechend einfach darstellen lassen. Genaue Definitionen und Erklérun-
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
mitgefiihrtes, bewegtes Koordinatensystem handelt, muss fiir die Ableitung der Bahngeschwindigkeit
der sogenannte Euler-Term beriicksichtigt werden, wodurch sich

v, av, - .
m—% =m| (= |+ (Gr)y x (Vi)s (3.3)
dt dt f

ergibt [3]. Der Term (ﬁ K )¢ entspricht dabei der Drehung des flugzeugfesten Koordinatensystems
relativ zum inertialen geoditischen System [3]. Analog ergibt sich fiir die Ableitung der Drehung [3]:

— —

I—==1 <dt>f + (k) s ¥ (i(QK)f) (3.4)

Die Darstellung der aerodynamischen Kréfte und Momente ist mithilfe des aerodynamischen Koordi-
natensystems (Index a) am einfachsten. Die Beschreibung der schubabhéngigen Terme bietet sich im
flugzeugfesten Koordinatensystem an, wobei beriicksichtigt werden muss, dass die Triebwerke mit
einem Einstellwinkel e 7 installiert sein konnen. Die Gewichtskraft wird im geodétischen Koordi-
natensystem formuliert (Index g). Damit alle Krdfte und Momente letztlich im gleichen Koordina-
tensystem vorliegen, miissen die entsprechenden Terme anschliefend durch die Transformationsma-
trizen M fa und M fgin das flugzeugfeste System umgerechnet werden. Diese kdnnen beispielsweise
in [3] gefunden werden. Unter Beriicksichtigung der Euler-Terme und durch Auswertung der Kréfte
und Momente ergeben sich schlielich die Grundgleichungen der Flugmechanik fiir die Translation
zu [3]:

dv; W cos(€ k) 0
m( dtK> =M, Q) 0 F+M, 10 —m<(QK>f X (VK)f) (3.5)
f —A " — sin(epyk) ; mg]

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

dﬁ L T Twk COS(E ka)
I( dtK> =M, | M| + |yrur| X 0 F—(QK)fx@(QK)f) (3.6)
! N erak],  L-sin(era)],

a

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

Vektor [ 7wk s YTwk » szk]T entspricht dem resultierenden Angriffspunkt aller Triebwerke.

3.2. Grundlagen nicht planarer Fliigelkonfigurationen

Unter nicht planaren Fliigelkonfigurationen versteht man Fliigel, die eine Dreidimensionalitit auf-
weisen und die, anders als planare Fliigel, nicht in einer Ebene liegen. Dazu zihlen Fliigel, die eine V-
Stellung aufweisen sowie Fliigel, die mit Winglets ausgestattet sind, aber auch komplexe geschlossene
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3. Theoretische Grundlagen 3.2. Grundlagen nicht planarer Fliigelkonfigurationen

Fligelsysteme wie der Boxwing oder der Ringfliigel. Wichtige Vertreter der nicht planaren Fliigel-
konfigurationen sind auch Mehrfliigelsysteme, zu denen auch die Doppeldeckerkonfiguration zahlt.
Abbildung 3.1 zeigt die Frontansichten und Auftriebsverteilungen eines einzelnen Fliigels sowie ei-
nes Doppelfliigels. Nicht planare Fliigelsysteme bieten prinzipiell die Vorteile eines im Vergleich zu
planaren Fliigeln verringerten induzierten Widerstandes. Dies soll im Folgenden anhand des Doppel-
deckers demonstriert werden.

A2
il [T
! !
b
il I
b ! !
b
(a) Einzelner Fligel (b) Doppelfliigel

Abbildung 3.1.: Auftriebsverteilungen fiir einen einzelnen und einen Doppelfliigel

Bereits in den 1920er Jahren hat Prandtl [32], auch mithilfe von Ergebnissen von Munk [29], gezeigt,
dass der gesamte induzierte Widerstand, der von zwei Fliigeln (Index 1 und 2) erzeugt wird, mithilfe

2 (A2 A-Ay A2
Wipi = —— | =5 + 20 - =2 3.7
LR—Te (b% TR T T 3.7)

der Relation

berechnet werden kann. Damit der gleiche Auftrieb wie bei einem einzelnen Referenzfliigel (s. Ab-
bildung 3.1a) erzeugt wird, muss die Summe der Einzelauftriebe an beiden Fliigeln dem Auftrieb des
Einzelfliigels entsprechen (s. Abbildung 3.1b). Unter der Annahme, dass beide Fliigel des Doppelflii-
gels den gleichen Auftrieb erzeugen sowie die Spannweite identisch ist

A1:A2:1/2-A und bl:bg:b, (3.8)
ergibt sich fiir den gesamten induzierten Widerstand des Doppelfliigels

A? 1+o
pV2 . mh? 2

Wi = (3.9)
Hierbei zeigt sich, dass der induzierte Widerstand des Doppelfliigels im Vergleich zu einem Einzelflii-
gel um den Faktor (1 + ) /2 verringert ist. Dabei stellt o einen Interferenzfaktor dar, der den gegen-
seitig induzierten Widerstand charakterisiert. Er hangt ausschlieBlich vom Verhéltnis des vertikalen
Abstandes zwischen beiden Fliigeln und der Spannweite h/b ab. Dabei nimmt er Werte von o = 1
an fiir h/b — 0, was dann dem iiblichen Widerstand eines Einzelfliigels entspricht. Fiir h/b — oo
erreicht der Faktor den Wert o = 0 [32]. Diese Betrachtung zeigt also, dass im Falle eines Doppelflii-
gels der induzierte Widerstand theoretisch um bis zu 50% reduziert werden kann. Diese Eigenschaft
von nicht planaren Fliigeln wird iiblicherweise in der Fliigeleffizienz beriicksichtigt, sodass sich fiir
nicht planare Fliigelsysteme mitunter Fliigelleffizienzfaktoren von e > 1 ergeben kénnen.
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3.2. Grundlagen nicht planarer Fliigelkonfigurationen 3. Theoretische Grundlagen

In der Praxis sind die Abmessungen der nicht planaren Fliigeldimension allerdings konzeptionell und
strukturell begrenzt, weswegen die maximale Reduktion des induzierten Widerstands in der Form
nicht erreichbar ist. Aus diesem Grund spielen die Fliigeleffizienzfaktoren der nicht planaren Fliigel-
konfigurationen eine wichtige Rolle. Abbildung 3.2 zeigt beispielhaft die Fliigeleffizienzen verschie-
dener Fliigelsysteme bei einem relativen vertikalen Abstand von h/b = 0,2. GemiB Abbildung 3.2

\/ 1.03 1.36
1.38

<> 1.05

1.41

>< 1.32 — —_
1.45
>—< 133 1.46

Abbildung 3.2.: Fliigeleffizienzen verschiedener nicht planarer Fliigelsysteme mit A/b = 0, 2 [24]

weist die Boxwing-Konfiguration das grofite Potenzial zur Reduktion des induzierten Widerstands
auf. Dies liegt in der Auftriebsverteilung begriindet. Abbildung 3.3 zeigt eine typische Auftriebsver-
teilung am Boxwing unter der Annahme, dass beide Fliigelanteile den gleichen Auftrieb erzeugen.
Die vertikalen Fliigelanteile ermdglichen auf den beiden Fliigeln eine Auftriebsverteilung, die einer

b

Abbildung 3.3.: Auftriebsverteilung fiir einen Boxwing [26]
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3. Theoretische Grundlagen 3.2. Grundlagen nicht planarer Fliigelkonfigurationen

Uberlagerung einer elliptischen und einer konstanten Verteilung entspricht und fiir den induzierten
Widerstand entsprechend giinstig ist. Der Auftrieb auf den Vertikalfliigeln entspricht einer linearen
Verteilung, die im unteren Teil nach innen und im oberen Teil nach auflen wirkt.
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4. Flugleistungsbetrachtungen

In diesem Kapitel geht es um die Betrachtung der Flugleistungen der ausgewahlten Flugzeugkonfi-
gurationen. Entsprechend den Vorbetrachtungen, die in Kapitel 2 beschrieben sind, sollen das kon-
ventionelle Drachenflugzeug, das Entenflugzeug, der Doppelleitwerkstréiger, der Doppeldecker sowie
der Boxwing analysiert werden. Dabei werden fiir jeden Flugzeugtyp verschiedene Konfigurationen
entworfen, einander gegeniibergestellt und im Hinblick auf Flugleistungen verglichen. Da die Mog-
lichkeit der kleinen und kompakten Ausfiihrung eine wichtige Anforderung an das UAV darstellt,
bietet es sich an, die Spannweite als variablen Parameter zu wihlen und Flugzeugkonfigurationen
fiir verschiedene Werte der Spannweite zu entwerfen. Die Anforderungen, die in ALAADy formuliert
sind, stellen Ausschlusskriterien dar. Aus diesem Grund miissen diese direkt in den Flugzeugentwurfs-
prozess integriert werden. Anschlielend werden alle UAV im Hinblick auf die Tauglichkeit fiir die
Transportaufgabe bewertet und zwei Konfigurationen fiir weitere Untersuchungen ausgewéhlt.

4.1. Flugzeugvorentwurf

Das Hauptziel dieses Flugzeugvorentwurfs ist es, qualitative Aussagen tiber die Flugleistungscha-
rakteristika sowie die Tauglichkeit der unterschiedlichen Flugzeugkonfigurationen in Bezug auf die
Transportaufgabe zu treffen. Dariiber hinaus dient der Vorentwurf vor allem dazu, die Vielzahl der
moglichen Konfigurationen weiter zu reduzieren und am Ende zwei Flugzeuge fiir 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 Ho-
henleitwerke wird, sofern bei den entsprechenden Konfigurationen vorhanden, durch eine anfingli-
che Dimensionierung vorgenommen. Dafiir werden die Werte gewihlt, die geeignet erscheinen und
in der Praxis iiblich sind. Die genauere Betrachtung der Flugeigenschaften findet in Kapitel 5 statt,
wodurch sich weitere Anderungen an den Flugzeuggeometrien und Flugleistungen ergeben werden.
Die Ergebnisse dieses Vorentwurfs konnen also nicht als endgiiltig betrachtet werden, sondern zei-
gen vielmehr Trends auf, die die Basis fiir 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 erwihnt, bilden die ALAADy-Anforderungen Ausschlusskriterien. Die Anforderungen an
die Nutzlast, dessen Unterbringung im Flugzeug sowie die Be- und Entladungsmdglichkeiten werden
bei der konzeptionellen Gestaltung der Flugzeuge beriicksichtigt. Dazu werden die Kriterien flir die
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4. Flugleistungsbetrachtungen 4.1. Flugzeugvorentwurf

Aero- Missions- | Stabilitit/
. Massen/ .
dynamik/ Antricbe anforde- | Steuerbar- | Flugregler Automatischer
Geometrie rungen Kkeit Lufttransport

3 3 3 A [

Abbildung 4.1.: ALAADy-Prozessverlauf

Reichweite, Reisegeschwindigkeit und die Start- und Landestrecken bei der Auslegung der fiir die
Flugleistungen relevanten Parameter beriicksichtigt. Dies bedeutet, dass der Vergleich zwischen den
einzelnen Konfigurationen keine allgemeine Giiltigkeit hat. Stattdessen werden die Konfigurationen
in der Form gegeniibergestellt, in der sie alle Anforderungen in ALAADy erfiillen und somit eine
Option fiir das unbemannte Transportflugzeug darstellen.

Die Auswahl der Fluggerite geschieht dann einerseits auf Basis des Treibstoffverbrauches, anderer-
seits soll ebenfalls eine Konfiguration gewahlt werden, die in kompakter Ausfithrung, also bei geringer
Spannweite, noch immer verhéltnisméBig effizient ist.

Wie in Kapitel 1 erlautert, fordert ALAADy ebenfalls die inhdrente Sicherheit durch ein passives Not-
landekonzept vom unbemannten Transportflugzeug. Allerdings besitzen Starrfliigelkonfigurationen
prinzipiell keine vergleichbaren inhdrenten Sicherheitseigenschaften wie beispielsweise Drehfliigel-
konfigurationen, die im Falle eines Absturzes durch die Autorotation des Rotors bei vergleichswei-
se geringer Aufprallenergie auf den Boden auftreffen. Aufgrund der gewiinschten guten Gleiteigen-
schaften weisen Starrfliigler obendrein ein weites mogliches Absturzgebiet auf. Folglich miissen diese
Konfigurationen mit zusitzlichen Systemen, wie z.B. Schirmsystemen, ausgestattet werden, die die
Sicherheit im Fehlerfall gewéhrleisten. 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 beriicksichtigt.

Das Hauptaugenmerk dieser Vorentwurfsphase liegt in der Erarbeitung der flugzeugabhingigen Un-
terschiede. Daher ist es besonders wichtig, die konfigurationsspezifischen Charakteristika genau
zu modellieren. Nichtsdestotrotz miissen die grundlegenden Geometriedefinitionen aller Flugzeuge
identisch sein, damit eine generelle Vergleichbarkeit gewédhrleistet 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. Abhéngig vom jeweiligen Flugzeugtyp konnen einzelne Pa-
rameter davon abweichen. Diese konfigurationsabhéngigen Unterschiede werden in den folgenden
Abschnitten vorgestellt. Bei der Wahl der Geometrieparameter werden Werte gewéhlt, die einerseits
vergleichbar mit iiblichen Werten in der Praxis sind und andererseits in Bezug auf die Fertigung so
einfach wie moglich sind.

Die Flugleistungsbewertungen werden fiir jede Konfiguration in Abhingigkeit von der Spannweite
vorgenommen. Die Fliigelfldche ergibt sich dariiber hinaus anhand der maximalen Abflugmasse und
einer spezifizierten Fldchenbelastung. Alle weiteren Fliigelparameter in der Reiseflugkonfiguration
sind folgendermaflen gewéhlt:

B Pfeilung: p = 0°

B V-Stellung: 9 = 0°

B Der Einstellwinkel des Fliigels wird derart angenommen, dass der mittlere Auftriebsbeiwert im
Reiseflug beim Nullanstellwinkel des Rumpfes erreicht wird.

Zuspitzung: A = 0, 8
Relative Profildicke der Wurzel: § s = 0, 18
Relative Profildicke der Spitze: dgpjt.e = 0,12

Maximaler Auftriebsbeiwert ohne Klappen: C'4 o, = 1,4

Aus Griinden der Komplexitét und zur Verringerung des Fliigelstrukturgewichts wird auf die Nutzung
von Vorfliigeln verzichtet. Der Hochauftrieb im Langsamflug soll fiir die unbemannten Flugzeugkon-
figurationen lediglich durch den Ausschlag von Einfachspaltklappen geschehen. Die Spezifikationen
der Klappen und Querruder lauten:

Mittlere relative Klappentiefe: [ /I, = 0,3
Mittlere relative Klappenweite: sx /s = 0,4

Mittlere relative Querrudertiefe: [gp /I, = 0,2

Mittlere relative Querruderweite: sgr/s = 0,1

Da in der Vorauslegungsphase alle Aspekte der Stabilitit und Steuerbarkeit der Fluggeréte unbeach-
tet bleiben, miissen die Leitwerksparameter ebenfalls vorab ausgewihlt werden. Dabei werden die
Leitwerke so dimensioniert, dass sie im Hinblick auf statische Stabilitit sinnvoll erscheinen. Die mi-
nimale Hohenleitwerksfldche zur Realisierung von Langsstabilitét und Steuerbarkeit hangt prinzipiell
u.a. von der Fliigelfliche ab. Andererseits soll das Hohenleitwerk nur so grofl wie ndtig ausgefiihrt
werden, damit der parasitidre Widerstand verringert werden kann.

Aus diesen Griinden werden die Abmessungen des Hohenleitwerks in erster Ndherung in Abhingig-
keit der Fliigelabmessungen dimensioniert. Die Hohenleitwerksparameter (Index H LW) lauten:

4#7 Institut fiir Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation 7
DLR

DLR-IB-FT-BS-2017-34



4. Flugleistungsbetrachtungen 4.1. Flugzeugvorentwurf

Spannweite: by = 0,25 -0

Flache: Syw =0,2- S

Pfeilung: oy = 0°

V-Stellung: 9w = 0°

Zuspitzung: Agrw = 0,8

Relative Profildicke der Wurzel: 0 grw, wurzer = 0, 14

Relative Profildicke der Spitze: dgrw, spitze = 0, 10

Mittlerer Auftriebsbeiwert im getrimmten Zustand: C'4 grw = —0, 1

Mittlere relative Hohenrudertiefe: i gr/lgrw = 0,3

Relative Hohenruderweite: sgr/sprw = 1,0

Die Seitenleitwerksparameter wiederum werden unabhéngig von der Fliigelgeometrie festgelegt. Da-
bei bleiben Sicherheitsaspekte im Falle eines einseitigen Triebwerksausfalls unberiicksichtigt, wo-
durch die Abmessungen verhdltnismaBig klein sind. Die Geometriedefinitionen des Seitenleitwerks
(Index SLW) sind gewéhlt zu:

Spannweite: bg,iy = 2,5 m

Fliche: Sgriw = 2,5 m?

Pfeilung: psriw = 20°

V-Stellung: dgri = 0°

Zuspitzung: Agriw = 0,8

Relative Profildicke der Wurzel: dsrw, wurzer = 0, 14
Relative Profildicke der Spitze: dsrw spitze = 0,10

Mittlere relative Seitenrudertiefe: [gp/lsrw = 0,3

Relative Seitenruderweite: sgr/sspw = 1,0

Da der Rumpf im Falle des ALAADy-Fluggerites aufgrund der geringen Flugh6he 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:

B Rumpflinge: [gympr = 7,0 m
B Rumpfbreite: bgympr = 1,8 m

B Rumpthéhe: hgympr = 1,8 m

Diese Abmessungen beriicksichtigen eine minimale FrachtraumgroBe geméll den ALAADy-Anfor-
derungen, wonach zwei Europoolpaletten im Rumpf untergebracht werden miissen. Die Rumpflinge
ist so gewdhlt, dass sie groB3 genug erscheint, um Langsstabilitit zu gewéhren. Zur Be- und Entladung
werden Halbschalentiiren vorgesehen, die entweder vorne oder hinten am Rumpf angebracht werden.
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4.1. Flugzeugvorentwurf 4. Flugleistungsbetrachtungen

Fiir die Motorisierung werden Turboproptriebwerke in Zugkonfiguration gewahlt. Die Gondel- sowie
Propellerdimensionen werden gesetzt zu:

B Linge der Triebwerksgondel: [ 7, = 1,0 m
B Durchmesser der Triebwerksgondel: d 7, = 0,55 m

B Propellerradius: 7pop = 0,7 m

Alle Flugzeugkonfigurationen werden mit zwei hinteren Fahrwerken und einem vorderen Fahrwerk
ausgestattet, die alle am Rumpf angebracht sind. Die Fahrwerksldngen werden dabei zu 0, 75 m ge-
setzt.

Weiterhin werden im Folgenden die geometrischen Besonderheiten des Entenflugzeuges, des Dop-
pelleitwerkstrigers, des Doppeldeckers und des Boxwings vorgestellt.

Konventionelles Flugzeug

Fiir die Modellierung des konventionellen Flugzeuges sind keine weiteren Anpassungen der zuvor
genannten Geometriedefinitionen nétig. Im Rahmen der folgenden Untersuchungen kann das kon-
ventionelle Flugzeug daher als ein Referenzflugzeug betrachtet werden.

Entenflugzeug

Die Modellierung des Entenflugzeugs fiir 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.

Das Hohenleitwerk des Entenflugzeuges ist vor dem Hauptfliigel installliert. Es wird iiblicherweise als
Canard bezeichnet. Durch diese Positionierung trigt es bei der Trimmung zur Auftriebserzeugung bei.
Damit ein stabiles Uberziehverhalten gewihrleistet ist, muss die Stréomung am Canard abreien, bevor
der Stromungsabriss am Hauptfliigel eintritt. Folglich operiert der Canard bei einem etwas hoheren
Auftriebsbeiwert als der Hauptfliigel. Fiir den Reiseflug wird der Auftriebsbeiwert des Canards (Index
C) vereinfachend als

B Cyc=0,3

angenommen. Wie noch in Abschnitt 4.1.7 gezeigt wird, passt dieser Wert in einem mittleren Spann-
weitenbereich zum Fliigelauftriebsbeiwert des Entenflugzeugs im Reiseflug. Infolge des fritheren
Stromungsabrisses am Canard wird allerdings ein abnickendes Moment erzeugt, wodurch das Ma-
ximalauftriebspotential des Hauptfliigels nicht erreicht werden kann. Im Rahmen dieser Untersu-
chungen wird dies modelliert durch eine Verringerung des maximalen Auftriebsbeiwerts um 5%. Der
maximale Auftriebsbeiwert des Entenflugzeuges ohne die Nutzung von Klappen wird daher zu

B Chmee=0,95-1,4
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gesetzt. Dariiber hinaus benétigt der Canard eine hohe Streckung und damit einen hohen Auftriebs-
anstieg, um auch bei hohen Anstellwinkeln einen hoheren Auftriebsbeiwert als der Hauptfliigel zu
gewihrleisten. Abweichend von den zuvor genannten Geometriedefinitionen wird die Spannweite
des Canards daher in Abhdngigkeit von der Fliigelspannweite dimensioniert als

B bc=0,4-0.

Die Triebwerke werden in Zugkonfiguration am Fliigel angebracht, wie auch in Abbildung 2.2 dar-
gestellt. Dies ermdglicht eine vereinfachte Beladung i{iber das Rumpftheck, wo eine Halbschalentiir
angebracht wird.

Doppelleitwerkstriger

Die Modellierung der Flugleistungen des Doppelleitwerkstragers erfordert ebenfalls eine Modifika-
tion der Geometrie. Die Hauptmotivation, die zur Berlicksichtigung des Doppelleitwerkstragers in
dieser Arbeit fiihrte, liegt in der moglichen Rumpfverkiirzung, wie in Abbildung 2.4 veranschaulicht.
GemiB der Anforderungen in ALAADYy ist eine minimale Frachtraumldnge von 3 m bereitzustellen.
Unter Beriicksichtigung der Rumpfstruktur und zusétzlichen Stauraums fiir einige Instrumente sowie
fiir ein passives Sicherheitssystem wird die Rumpflénge des Doppelleitwerkstragers zu

| lRumpf =5m

gesetzt. Der Leitwerkshebelarm, der fiir ausreichend Stabilitit sorgen soll, kann dann iiber die Linge
der Leitwerksarme eingestellt werden. Die Leitwerksarme werden folgendermaf3en dimensioniert:

B Linge der Leitwerksarme: [ gpme = 4,0 m

B Durchmesser der Leitwerksarme: d g;pe = 0,2 m

Dies entspricht einer Vergroflerung des Leitwerkshebelarms, wodurch das invertierte V-Leitwerk, das
fiir diese Konfiguration wegen den beiden Leitwerksarmen gewahlt wird, kleiner gehalten werden
kann als die Leitwerke der anderen Konfigurationen. Aufgrund der kombinierten Kraftgenerierung
des V-Leitwerks in Vertikal- und Transversalrichtung werden dquivalente Ersatzleitwerksfldchen be-
rlicksichtigt:

B Fliche des Hohenleitwerks: Sy = 1/ V20,28

m Fliche des Seitenleitwerks: Sgrw = 1/v/2 - 2,5 m?
Da die Spannweite des dquivalenten Hohenleitwerks von der Spannweite des Fliigels abhidngt und die
des dquivalenten Seitenleitwerks konstant ist, ist auch die V-Stellung des Leitwerks abhidngig von der
Spannweite. Die entsprechenden Parameter des V-Leitwerks (Index LW) sind:

B Pfeilung: o = 0°

m V-Stellung: 9, = —arctan (1/2 - byrw /bsrw)
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Letztlich wird fiir den Doppelleitwerkstrager ein einziges Triebwerk in Druckkonfiguration (vgl. Ab-
bildung 2.4) installiert. Der Propellerradius wird dabei auf

B 7prop = 1,0m

gesetzt. Aufgrund der Anbringung am Rumpfende wird keine Gondel fiir das Triebwerk notig, wo-
durch alle Triebwerkswiderstinde vernachlassigt werden konnen.

Doppeldecker

Die Doppeldeckerkonfiguration wird entsprechend Abbildung 2.7 ausgefiihrt. Sie wird mit einem
konventionellen Leitwerk entsprechend der oben genannten grundlegenden Geometriedefinitionen
ausgestattet. Die Fliigelkonfiguration wird durch zwei identische Fliigel mit gleicher Spannweite wie
ein einzelner Referenzfliigel realisiert. Zur Vereinfachung werden diese libereinander angeordnet,
sodass kein horizontaler Abstand zwischen ihnen liegt. Dabei entspricht die Summe der Einzelflii-
gelflichen der Fliigelfliche des Referenzflugzeugs. Dies bedeutet, dass die Fliigelbezugstiefe halb so
grof} ist wie beim Referenzflugzeug:

| lu = 1/2 . lu,ref

Die geringere mittlere Fliigeltiefe der Einzelfliigel erfordert eine grofere Fliigelstrukturmasse und ver-
ringert den Stauraum im Fliigel, der vorwiegend fiir die Unterbringung des Kraftstoffs genutzt werden
soll. Damit diesen negativen Effekten etwas entgegengewirkt werden kann, werden die Profildicken
vergrofert:

B Relative Profildicke der Fliigelwurzel: 6 .z = 0,24

B Relative Profildicke der Fliigelspitze: dgpitze = 0, 16

Wie in Abschnitt 3.2 gezeigt wurde, hat der vertikale Abstand h zwischen beiden Fliigeln einen maB-
geblichen Einfluss auf den gegenseitig induzierten Widerstand. Damit dieser verringert werden kann,
werden die Fliigel entsprechend in Hoch- und Tiefdeckeranordnung installiert, wodurch der vertikale
Abstand maximiert wird auf

B A= hRumpf =1,8m.

Letztlich muss der Doppeldecker im Hinblick auf eine gute Zuginglichkeit des Frachtraums entwor-
fen werden. Aus diesem Grund werden die Turboproptriebwerke am unteren Fliigel angebracht (s.
Abbildung 2.7). Die Be- und Entladung wird iiber das vordere Rumpfende ermdglicht.

Boxwing

Ahnlich wie beim Doppeldecker ergibt sich die Gesamtfliigelfliche als Summe der beiden Einzelflii-
gel. Die Fliache der Vertikalfliigel wird dabei nicht beriicksichtigt. Die Fliigelbezugstiefe berechnet
sich demnach ebenfalls bezogen auf einen einzelnen Referenzfliigel als
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| lu = 1/2 . l,u,ref-
Dies erfordert gleichermalen eine Anpassung der Profildicken:

B Relative Profildicke der Fliigelwurzel: 6 yyre; = 0,24
B Relative Profildicke der Fliigelspitze: dgpit.e = 0, 16
Beim Boxwing soll die Trimmung vom vorderen Fliigel iibernommen werden. Aus diesem Grund

miissen die Fliigel derart angeordnet sein, dass der mittlere Neutralpunkt des vorderen Fliigels vor
dem Schwerpunkt und der des hinteren Fliigels hinter dem Schwerpunkt liegt. Da in diesem Fall

i | tan(Psrw)bsiw
i
— %
i
: 1Spitze
; lRumpf bVF
— tan(Pyp)byy
=
i Pvkx S
L
i
1
(a) Draufsicht (b) Vorderansicht

Abbildung 4.2.: Abmessungen des Boxwings

der vordere Fliigel zum Ausgleich des Nickmomentes Auftrieb erzeugt, kann auch der Boxwing aus
den gleichen Griinden wie beim Entenflugzeugs nicht das Maximalauftriebspotential ausnutzen. Der
Maximalauftrieb ohne Klappen wird daher als

B Chmee=0,95-1,4

abgeschétzt. Die Trimmung {iber den vorderen Fliigel erfordert also, dass der vordere Fliigel mit po-
sitiver Pfeilung und der hintere Fliigel mit negativer Pfeilung ausgelegt ist, wie in Abbildung 4.2a
veranschaulicht wird. Damit dariiber hinaus der vertikale Abstand zwischen beiden Fliigeln maxi-
miert werden kann, wird der vordere Fliigel als Tiefdecker ausgefiihrt und der hintere Fliigel auf das
Seitenleitwerk gesetzt (vgl. Abbildung 4.2b). Dabei werden die Flugleistunguntersuchungen mit dem
mittleren Wert flir den vertikalen Abstand

B 7 =1/2 (hrumps + bsew + byr)
durchgefiihrt, wobei fiir die Lange der vertikalen Fliigelanteile
B byr=2,0m

bestimmt wird. Aus strukturmechanischen Griinden wird daher das Seitenleitwerk kleiner ausgefiihrt
als bei den anderen Konfigurationen. Die Seitenleitwerksdimensionen lauten:

0 Institut fiir Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation 4#7
DLR

DLR-IB-FT-BS-2017-34



4.1. Flugzeugvorentwurf 4. Flugleistungsbetrachtungen

B Spannweite des Seitenleitwerks: bgr = 2,0 m

m Fliche des Hohenleitwerks: Sgri = 2,0 m?

Die Werte der Fliigelpfeilung sowie der V-Stellung hingen von der Spannweite ab und miissen be-
rechnet werden. Vereinfachend wird eine Boxwing-Konfiguration betrachtet, bei der die Werte der
Pfeilung und V-Stellung beim vorderen und hinteren Fliigel identisch sind. Die Vorzeichen sind aller-
dings entsprechend umgekehrt. Dies ergibt (s. Abbildung 4.2):

B Pfeilung: ¢ = arctan ((lgumps + tan (sw )bscw — Pvi,e — Lspitze — tan (@ vr)byr)/b)
B V-Stellung: ¥ = arctan ((hgymps + bscw — bvr)/b)

Letztlich sollten die Triebwerke aufgrund der hohen Sensitivitit des Boxwings auf Schwerpunktan-
derungen nahe des Schwerpunktes positioniert werden [40]. Dies kann nur realisiert werden, indem
diese direkt am Rumpf angebracht werden. Prinzipiell ermoglicht eine solche Anordnung die Nutzung
eines Mantelpropellers. Effekte beziiglich des Wirkungsgrades, die sich durch eine solche Propeller-
ausfiihrung ergeben, sowie Zusatzwiderstinde und -massen infolge des Mantels werden allerdings in
dieser Arbeit vernachléssigt.

4.1.2. Strategie des Vorentwurfs

Damit der Aufwand des Vorentwurfs der Fluggerite fiir das Projekt ALAADYy so gering wie moglich
gehalten werden kann, sollte auf die Nutzung komplexer Tool-Ketten verzichtet werden. Dariiber hin-
aus erfordert die Frage nach einem geeigneten Flugzeugtyp eine genaue Modellierung der flugzeugty-
pischen Eigenschaften. Aus diesem Grund wurde im Rahmen dieser Masterarbeit ein neues Tool ent-
wickelt, das fiir die unterschiedlichen Flugzeugkonfigurationen in Abhéngigkeit von der Spannweite
eine Vorauslegung durch iterative Rechnungen vornimmt. Die aerodynamischen Kennwerte, Massen-
und Triebwerksleistungsabschitzungen sowie die Flugleistungsparameter werden dabei durch Néhe-
rungsformeln und Handbuchmethoden abgeschétzt. 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 abhédngt. Ein wichtiger
Parameter, der einen grofen Einfluss auf die Landestrecke hat und groBtenteils unabhingig von An-
derungen der Geometrie, Massen und Antriebe ist, ist die Flichenbelastung. Anhand der ALAADy-
Forderung an die Landestrecke (121, ;mq; = 400 m) wird daher in diesem Block die Fliachenbelastung
m/S begrenzt. Auf Basis dieser Flichenbelastung werden alle weiteren Berechnungen durchgefiihrt,
bis eine Aktualisierung der Flachenbelastung notig wird. Die Auslegung der Flugzeugkonfiguration
wird beendet und damit als konvergiert betrachtet, sobald eine Anderung der Flichenbelastung von
A(m/S) < 0,1 kg/m? zwischen zwei Iterationsschritten erreicht ist.

Im néchsten Block, der in Abschnitt 4.1.4 genauer erldutert wird, werden aerodynamische Eigenschaf-
ten und Massenwerte der einzelnen Konfigurationen angenihert. Dabei wird zunéchst auf Basis der
zuvor bestimmten maximalen Flichenbelastung und einer Abschitzung der maximalen Abflugmas-
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se my die Fliigelflache .S berechnet. Zusitzlich werden Widerstinde errechnet. Im Anschluss wird
der Reiseflug betrachtet, der in Abschnitt 4.1.5 beschrieben wird. Zusammen mit den resultierenden
Werten der Reisefluggleitzahl F'r und dem Widerstand im Reiseflug C'y g kénnen sowohl die bend-
tigte installierte Minimalleistung P, bei der durch ALAADy vorgegebenen Reisegeschwindigkeit
von Vg = 200 km/h als auch die benétigte Kraftstoffmasse my fiir die Einhaltung der Reichwei-
tenanforderung von R,,;, = 600 km abgeschitzt werden. Dies resultiert in einer Anderung der
maximalen Abflugmasse und eine erneute Aerodynamik- und Massenberechnung wird notig. Diese
beiden Blocke bilden eine innere Schleife, die beendet wird, sobald sich eine Reichweite ergibt, die
sich um maximal einen Kilometer von der geforderten Reichweite unterscheidet.

AP

— :
P inst
Aerodynamik CA ,max,S

Landestrecke Startstrecke
m/S und Massen m/S

Es

S

Ep mg

(m/S) L my P inst
CA,max,L CW,R

(
Reiseflug
| VR | | Rmin

Abbildung 4.3.: Konzeptskizze der Vorentwurfsstrategie

Im letzten Schritt wird der Startvorgang betrachtet (vgl. Abschnitt 4.1.6). Dabei werden die maxima-
le Flachenbelastung, die Gleitzahl wihrend des Startvorgangs Eg, die installierte Leistung sowie der
maximale Auftriebsbeiwert im Startfall C 4 ;42,5 genutzt, um die Startstrecke abzuschitzen. Sollte die
Startstreckenanforderung Rg ;,q; = 400 m nicht eingehalten werden, wird zusitzliche Triebwerks-
leistung A Ps bereitgestellt, wodurch eine erneute Anpassung der Aerodynamik- und Massenwerte
ndtig wird.

Die Anpassung der Flugzeugkonfigurationen erfordert nun eine erneute Betrachtung der Landestre-
cke, da sich die Landefldchenbelastung (m/.S), durch die Veranderung der Kraftstoffmasse als auch
der maximale Auftriebsbeiwert im Landefall Cg jq.,1, gedndert haben. Dadurch wird ein erneuter
Iterationsschritt notig. Im Folgenden werden alle vier Blocke, die in Abbildung 4.3 dargestellt sind,
im Detail vorgestellt und die zugrunde liegenden Abschitzungsformeln 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 schwache Abhéngigkeit von spiteren Entwurfsparame-
tern aufweisen, wodurch bereits eine gute erste Abschitzung ermoglicht wird. Dariiber hinaus bildet
die Landestreckenanforderung in diesem Fall auch die restriktivste Bedingung an das unbemann-
te Fluggerdt. Wahrend die Startstrecke durch eine Vergréferung der Motorisierung relativ einfach
verringert werden kann, hingt die Landestrecke hauptséchlich 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 Uberfliegen einer bestimmten kri-
tischen Hohe bis zum Aufsetzen beriicksichtigt, sowie der Rollstrecke, die bis zum Stillstand des
Flugzeuges bendtigt wird. Die Landung ohne Schub kann gemal} [48] angendhert werden als

B[y (42)]

Anflugstrecke

Ry =FE,- |Hp+

li(%)L Vrp ?
palg Car ( Vs ) ' 1)

Rollstrecke

Hierbei bezeichnet p die Luftdichte. Aufgrund der Tatsache, dass noch keine Zulassungsvorschriften
fiir vergleichbare unbemannten Fluggeréte wie die ALAADy-Konfiguration existieren, wird die Hin-
dernishéhe als H;, = 15 m angenommen, so wie wie es fiir bemannte Zubringerflugzeuge gefordert
wird [9]. Die Geschwindigkeitsverhaltnisse werden auf Vz, /Vg = 1,2 und Vp /Vg = 1, 1 festgelegt.
Dabei steht V7, fiir die mittlere Anfluggeschwindigkeit, Vs fiir die Uberziehgeschwindigkeit und Vp
ist die Touch-Down-Geschwindigkeit, bei der das Fluggerit auf dem Boden aufsetzt.

Damit Unsicherheiten wie beispielsweise ungiinstiges Flugverhalten oder Riickenwind bei der Lan-
dung kompensiert werden konnen, wird eine Verldngerung der Fahrbahn um einen Sicherheitsfaktor
noétig. Im Rahmen dieser Arbeit wird die Sicherheit allerdings dadurch gewahrleistet, dass eine Lan-
dung auf nasser Fahrbahn betrachtet wird. Deshalb wird das Verhiltnis von Bremsbeschleunigung zu
Erdbeschleunigung zu a/g = 0.15 gesetzt, was Richtwerten fiir nassen Asphalt entspricht [16].

Fiir den Landeanflug wird vereinfachend ein mittlerer Anflugwinkel von —7, 5° und damit ein Gleit-
winkel von 7, = 7,5° angenommen. Dies resultiert in einer mittleren Gleitzahl von Ej =~ 7,5.
Waihrend {iibliche Landeanflugwinkel der bemannten Luftfahrt eher bei 3° liegen, wird dieser Wert
gewdhlt, damit einerseits eine Verringerung der Landestrecke ermoglicht wird und andererseits An-
fliige inmitten hoher Bebauungen oder geographischer Gegebenheiten moglich sind. Der gewihlte
Gleitwinkel soll durch eine kombinierte Nutzung von Klappen sowie Spoilern erreicht werden. Ent-
sprechend (4.1) bleiben noch die Flichenbelastung sowie der Auftriebsbeiwert wihrend der Landung
als Variablen, die die Landestrecke beeinflussen. Dabei resultiert eine Erhohung der Flachenbelas-
tung sowohl in einer VergroBerung der Anflugstrecke als auch in der Startstrecke. Ein vergroferter
Auftriebsbeiwert wiederum verringert beide Anteile.

Der Auftriebsbeiwert hingt insbesondere von den aerodynamischen Eigenschaften des Tragfliigels
und dem Hochauftriebssystem ab und ist daher begrenzt. Wahrend der Landung sollen die Einfach-
spaltklappen des unbemannten Transportflugzeugs um einen Klappenwinkel von dx = 40° ausge-

4#7 Institut fiir Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation 15
DLR

DLR-IB-FT-BS-2017-34



4. Flugleistungsbetrachtungen 4.1. Flugzeugvorentwurf

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

SK
CA,max,L = CA,max + CA& s Qg 5K : ?7 (42)
wobei sich gemél Abbildung B.1, die im Anhang beigefiigt ist, bei einer relativen Klappentiefe von
lk/l, = 0,3 ein Fliigelauftriebswirksamkeitsfaktor von o ~ 0,44 ergibt. Der Auftriebsanstieg
wird durch die Traglinientheorie, wie in [42] beschrieben, mithilfe der Streckung
b? b? b?

A=" bzw Apppe = = = — 43

und entsprechend der Relation
A
A+2

abgeschitzt. Der mittlere Auftriebsbeiwert wiahrend der Landung wird dariiber hinaus noch durch

Cao =21 (4.4)

einen Sicherheitsfaktor verringert, sodass wahrend der Landung gilt:

CAmaJ:L
Car=—7"1,—

_ 4.
’ 1,44 (4.5)

Der einzige Parameter, der frei gewéhlt werden kann, ist die Flichenbelastung wihrend der Landung.
Infolge der in ALAADy formulierten Anforderung an die maximale Landestrecke ist diese allerdings
begrenzt. Eine Umstellung von (4.1) ergibt fiir die maximale Landefldchenbelastung

R max
S L (v 2 \% 2 1 '
(1) + (%) ()
Zusammen mit der verbrauchten Kraftstoffmasse ergibt sich schlieBlich die Abschitzung der maxi-

5= (?)L + @4.7)

Die Flachenbelastung wird mit den getroffenen Annahmen wihrend der Landung also lediglich durch

malen Flachenbelastung:

eine Anderung des maximalen Auftriebsbeiwertes infolge einer Variation der Streckung sowie der
verbrauchten Kraftstoffmasse verdndert. 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 Anderung der maximalen
Flachenbelastung hervorruft.

4.1.4. Massenabschiitzung und Modellierung der Aerodynamik

In diesem Abschnitt sollen die Abschétzung der Widerstands- und Massenwerte beschrieben und die
zugrunde liegenden Naherungsformeln aufgezeigt werden. Damit die Aussagekraft der Ergebnisse,
insbesondere in Bezug auf die konfigurationsabhédngigen Unterschiede, gesteigert werden kann, wer-
den dabei neben den Widerstandsanteilen aller Einzelkomponenten ebenfalls Interferenzwiderstinde
angendhert sowie die Fliigeleffizienz modelliert. Die Strukturmassenanteile der einzelnen Kompo-
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;
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Abbildung 4.4.: Iterative Abschitzung der Massen und Widerstidnde

nenten werden im Rahmen dieser Arbeit in Abhingigkeit von der maximalen Abflugmasse bzw. der
Landemasse abgeschétzt. Zusétzlich héngen die einzelnen Anteile des Widerstandsbeiwerts von der
Fliigelflache ab und fiir den induzierten Widerstand wird der Auftriebsbeiwert benétigt, der wiederum
von der Gesamtmasse abhingt. Aus diesen Griinden ist die Abschitzung der Massen- und Widerstdnde
nur durch einen iterativen Prozess moglich, der beendet wird, sobald sich zwischen zwei Iterations-
schritten eine Anderung der maximalen Abflugmasse von Am 4 < 0,01 kg ergibt. Abbildung 4.4
verdeutlicht dies.

Auftriebsabhingige Parameter

Zunichst miissen fundamentale Parameter berechnet werden, die sich durch einen geforderten Auf-
trieb im stationéren Horizontalflug ergeben und die einen Einfluss auf die Widerstinde und Massen
haben. Im ersten Iterationsschritt werden fiir die Berechnung dieser Parameter zunéchst Schitzungen
fiir die maximale Abflugmasse und die verbrauchte Kraftstoffmasse genutzt. In den nidchsten Schritten
werden dann entsprechend die Werte des vorherigen Iterationsschrittes berticksichtigt. Mit der maxi-
malen Flachenbelastung, die sich durch die Landestreckenbetrachtung ergibt (vgl. Abschnitt 4.1.3),
kann die Fliigelflache bestimmt werden, die sich dann gemal3

ma
(%)
errechnen lasst. Der bendtigte Auftriebsbeiwert, der sich mithilfe dieser Fliigelfliche ergibt, wird
aus der Forderung, dass der Auftrieb die Gewichtskraft kompensieren muss, abgeleitet. Der mittlere

S = (4.8)

Auftriebsbeiwert im Reiseflug ergibt bei Annahme eines stationdren Horizontalfluges

Car=-~— . (4.9)
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Des Weiteren kann die Uberziehgeschwindigkeit Vg errechnet werden, die beispielsweise fiir (4.51)
benotigt wird. Sie ist definiert als die minimal erfliegbare Geschwindigkeit, bevor der Stromungsab-
riss am Fliigel einsetzt. Mithilfe des maximalen Auftriebsbeiwerts ergibt sich

Vs= | ——d .
%p : CA,maac S

(4.10)

Dabei werden die Uberziehgeschwindigkeiten fiir die Reiseflugkonfiguration sowie fiir den Start und
die Landung bestimmt. Dazu miissen lediglich die maximalen Auftriebsbeiwerte gemal (4.2) ange-
passt und entsprechende zugehorige Flugzeuggesamtmassen eingesetzt werden. Néheres zur Konfi-
guration wihrend des Startvorganges wird in Abschnitt 4.1.6 beschrieben.

Widerstinde

Anschliefend konnen die Widerstdnde aller Einzelkomponenten sowie der globale Widerstandsbei-
wert mit Ndherungsformeln abgeschétzt werden. Dabei werden ferner die folgenden Vereinfachungen
angenommen:

B Die einzelnen Komponentenwiderstinde werden durch Abschétzungsformeln nach [48] ange-
néhert. Dabei wird ein Ansatz in Analogie zur Theorie der ebenen Platte verfolgt. Demnach
wird angenommen, dass alle Komponenten eine stromlinienféormige Geometrie aufweisen. Der
Reibungswiderstand jeder Komponente wird dann wie bei einer ebenen Platte iiber einen Rei-
bungsbeiwert (s. Abschnitt A.1 im Anhang fiir weitere Informationen) berechnet, der sich durch

die Reynoldszahl
_ VR : lref
v )

Re (4.11)

bezogen auf eine komponentenabhingige Referenzlinge [,.; sowie einen Rauhigkeitswert, der
hier als kg = 0, 1 mm angenommen wird, ergibt. Da Einfliisse von Grenzschichteffekten und
der Dicke durch die Analogie der ebenen Platte unberiicksichtigt bleiben, miissen diese durch
die Nutzung von Formkorrekturfaktoren einbezogen werden.

B Es wird davon ausgegangen, dass der Reiseflug auf Meeresniveau und in der Normatmosphé-
re durchgefiihrt wird. Dies erscheint sinnvoll, da das unbemannte Fluggerit in einer Flughohe
von unter 150 m operieren soll. Die Atmosphéirendaten werden folglich der Standardatmosphé-
re [21] fiir eine Hohe auf Meeresniveau entnommen.

B Die Widerstandsbeiwerte werden unter Reiseflugbedingungen errechnet. Mit Ausnahme des in-
duzierten Widerstandes und des zusétzlichen Fahrwerkswiderstandes werden zur Betrachtung
der Start- und Landestrecken keine weiteren Anpassungen der Widerstinde vorgenommen. Dies
resultiert zum einen in einer Vernachlédssigung des Effektes, der sich durch die Verdnderung der
Reynoldszahl ergibt. Da die Fluggeschwindigkeiten beim Start und wihrend der Landung ge-
ringer sind, wiirde dies eigentlich eine geringere Reynoldszahl und damit eine leichte Erh6hung
des Reibungswiderstandes nach sich ziechen. Zum anderen wird dadurch auch die inkrementelle
Druckwiderstandserhhung vernachléassigt, die sich durch eine Vergroferung der Stirnflichen
aller Komponenten aufgrund des vergroBBerten Anstellwinkels einstellt.
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B Letztlich werden Kompressibilititseffekte vernachléssigt. Mit der vorgegebenen Reiseflugge-
schwindigkeit von Vr = 200 km/h und der Schallgeschwindigkeit auf Meeresniveau ergibt
sich eine Machzahl geméaf

Ma:@,

a

(4.12)

die bei Magr ~ 0, 16 liegt. Allerdings haben Kompressibilititseffekte laut [41] ohnehin erst ab
einer Machzahl groBer als 0, 3 einen bemerkbaren Einfluss auf die Strémung.

Der Gesamtwiderstandsbeiwert im Reiseflug setzt sich demnach zusammen aus einem auftriebsun-
abhéngigen Anteil, der durch den Nullwiderstand C'yyy beschrieben wird, sowie dem auftriebsabhén-
gigen induzierten Widerstand Cyy; g:

Cw.r=Cwo+Cwir (4.13)

Der Nullwiderstandsbeiwert enthilt alle Komponenten des parasitiren Widerstands. Im Rahmen die-
ser Arbeit werden dabei der Rumpfwiderstand, der Widerstand aller Fliigel, der Widerstand, der sich
beim Boxwing aus der Interferenz zwischen Fliigeln und Vertikalfliigeln ergibt, der Triebwerkswi-
derstand sowie die Widerstéinde der Leitwerke und der Leitwerksarme beriicksichtigt. Dazu werden
ebenfalls die Interferenzwiderstdnde zwischen Fliigel und Rumpf, Fliigel und Triebwerken, Rumpf
und Leitwerken als auch zwischen Fliigel und Canard beachtet. Fiir den Nullwiderstandsbeiwert ergibt
sich damit

Cwo = Cw,Rumps + Cw,Fliget + Cw,int,F—vr + Cw, 7wk + Cw arw + Cw sLw .14)

+ Cw,arme + Cw,mt,F—rR + Cw,mt,F— Twk + Cw,mt,R—w + Cw mmt,F—C-

Abhingig vom betrachteten Flugzeugtyp kdnnen entsprechend einzelne Widerstandsanteile entfallen,
die dann im Rahmen der Flugleistungsbetrachtungen im Vornherein zu Null gesetzt werden.

Rumpfwiderstand: Die Widerstandsabschitzung fiir den Rumpf gemil [48] erfordert zunéchst die
Bestimmung eines dquivalenten Rumpfdurchmessers. Dieser entspricht dem Durchmesser, der zu ei-
ner Rumpfquerschnittsflache fiihrt, die identisch mit der des quadratischen ALAADy-Rumpfes ist:

4
dRumpf eff — i (415)
’ bRumpf : hRumpf

Der Formkorrekturfaktor, der die Dicken- und Grenzschichteffekte am Rumpf beriicksichtigen soll,
hingt dabei mafgeblich vom Schlankheitsgrad des Rumpfes ! pumps/d Rumpf, e ab und kann gemaf

2,2 3.8
( lRumpf )1’5 ( lRumpf )3
dRumpf,eﬁ dRumpf,eﬁ‘

abgeschétzt werden. Der Widerstandsbeiwert des Rumpfes ist dann ndherungsweise gegeben durch

@Rumpf = (4.16)

-5 -(1+0©
O gy = Lot et L Oteryt) (4.17)

Hierbei muss beriicksichtigt werden, dass der Reibungsbeiwert des Rumpfes bei der Reynoldszahl
angenidhert wird, die sich auf die Rumpflinge bezieht. Die umspiilte Oberfliche Sgym,s des quader-
formigen Rumpfes ergibt sich durch grundlegende geometrische Beziehungen.
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Fliigelwiderstand: Der Fliigelwiderstand ergibt sich mithilfe der umspiilten Fliigelfliche. Wahrend
die Fliigelreferenzflache S der gesamten Fliigelgrundrissfliache entspricht, muss zur Berechnung der
umspiilten Fliigelflache, auch als Nettofliigelfliche bezeichnet, der vom Rumpf bedeckte Anteil ab-
gezogen werden, sodass sich die folgende Flache ergibt:

S — 2 - lwurzel - b , Doppeldecker/Boxwin
Sngd _ { Wurzel * Y Rumpf PP g (4.18)

S — I wurzel - bRumpf , ansonsten

Die Fliigelwiderstande des Doppeldeckers und des Boxwings werden hierbei jeweils als eine einzelne
Referenzflache mit gleicher Fliche angenommen. Aus diesem Grund muss die vom Rumpf bedeckte
Flache zweimal abgezogen werden. Der Korrekturfaktor fiir den Fliigelwiderstand wird durch eine
Relation aus [48] berechnet, die ausschlieSlich von der mittleren Profildicke des Fliigels abhéngt:

1) OSni 2 ) OSni 4
@Fldgel _ 2’ 7. ( Wurzel;_ sztze) +100 - ( Wurzel;_ sztze) (419)

Der Fliigelprofilwiderstand ergibt sich dann unter Berticksichtigung des Korrekturfaktors sowie des
auf die mittlere Profiltiefe bezogenen Reibungsbeiwerts und vor dem Hintergrund, dass sowohl
Fliigelober- als auch -unterseite zum Widerstand beitragen zu

S Fliigel
Cw,Fligel = 2 * Cf, Fligel * (1 + © Frigel - COS (90)2) : Tge- (4.20)

Im Falle des Boxwings wird das gleiche Vorgehen ebenfalls fiir die Vertikalfliigel durchgefiihrt. Letzt-
lich muss ebenfalls der Interferenzwiderstand zwischen den beiden Fliigeln und den Vertikalfliigeln
beriicksichtigt werden. Als erste Abschitzung wird dafiir ein Vergleichswiderstandsbeiwert aus [19]
zu Rate gezogen. In dieser Sammlung experimenteller Daten wird der Widerstandsbeiwert einer abge-
rundeten Kante bezogen auf das Quadrat der lokalen Profiltiefe als C'y, gante = 0, 0005 angegeben.
Mit der lokalen Profiltiefe, die hier der Fliigelprofiltiefe entspricht, ergibt sich fiir den Interferenzwi-

derstand

4-1% ., -C
CW,Int,F—VF _ sztzes W, Kante (421)

insgesamt fiir alle vier Kanten des nicht planaren Fliigelsystems. Beim Boxwing werden der Fliigel-
widerstand und der Vertikalfliigelwiderstand im Fliigelwiderstandsbeiwert zusammengefasst.

Leitwerkswiderstand: Der Hohenleitwerkswiderstand besteht einerseits aus einer auftriebsunabhin-
gigen Komponente, die sich aufgrund des Fliigelprofils ergibt, und andererseits aus einer auftriebs-
abhéngigen Komponente, die aufgrund der Auf- bzw. Abtriebsgenerierung des Hohenleitwerks zum
Zwecke der Trimmung induziert wird. Der Gesamthéhenleitwerkswiderstand wird nach [48] folgen-
dermaflen abgeschitzt:

0,33 CEX,HLW SuLw
cos (puLw) A uLw S

Induzierter Widerstand

Cw,mLw = | ¢f,HLW (1 +2,75cos (@HLW)25HLW) + (4.22)

Profilwiderstand

Dabei entspricht die Profildicke des Hohenleitwerks der mittleren Profildicke, die sich durch Mittel-
wertbildung der Werte fiir die Wurzel und die Spitze

4] 0 ;
SHiw = HLW , Wurzel 2+ HLW , Spitze (4.23)
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ergibt. Der Seitenleitwerkswiderstand enthilt lediglich die Profilwiderstandskomponente, die auf
gleiche Weise abgeschétzt wird:

S
Cw,sLw = cf.sLw (1 +2,75 - cos (psiw)” - 5SLW) . SSLW (4.24)

Die Profildicke des Seitenleitwerks kann dabei analog zum Hohenleitwerk nach (4.23) berechnet

werden.

Im Falle des Doppelleitwerkstragers wird das invertierte V-Leitwerk, wie bereits in Abschnitt 4.1.1
beschrieben, in zwei dquivalente Anteile aufgeteilt, deren Widerstandsbeiwerte entsprechend geméaf
(4.22) und (4.24) abgeschitzt werden. Dariiber hinaus wird noch der Anteil fiir die Leitwerksarme
notig, der sich wie fiir den Rumpf berechnen ldsst und fiir beide Leitwerksarme insgesamt

- S -(14+0©
CW,Arme —9. Cf . Arme Armg ( + Arme) ) (425)

ergibt. Der Korrekturfaktor ergibt sich fiir den Schlankheitsgrad der Leitwerksarme 4, /d Arme folg-
lich nach (4.16).

Triebwerkswiderstand: Der Triebwerkswiderstand wird aufgrund der ebenfalls rotationssymmetri-
schen Form auf die gleiche Weise berechnet. Unter Berticksichtigung der Gesamtanzahl der Trieb-
werke N, liefert dies

cr Twk * Stwk + (1 + O 1y
Cw. Tk = Nrup - LT T’“S< Tuk). (4.26)

als Gesamtwiderstandsbeiwert. Wéhrend alle anderen Konfigurationen mit zwei Triebwerken ausge-

stattet sind, ist beim Doppelleitwerkstrager der Propeller in Druckkonfiguration hinter dem Rumpf
angeordnet und die Triebwerksgondel entfallt damit. Bei diesem Flugzeug wird der Triebwerkswi-
derstand aus diesem Grund zu Null gesetzt.

Fliigel-Rumpf-Interferenzwiderstand: Bei der Betrachtung des Fliigel-Rumpf-Interferenzwider-
standes sollen zwei Anteile betrachtet werden. Zum einen fiihrt die Integration des Fliigels in den
Rumpf zu einer Anderung der Zirkulationsverteilung, die in einer VergroBerung des induzierten Wi-
derstandes resultiert. Dies ist insbesondere der Fall, wenn der Fliigel mit einem Einstellwinkel ein-
gebaut wird. Da im Rahmen dieser Untersuchungen davon ausgegangen wird, dass der Fliigel derart
eingebaut ist, dass der mittlere Auftriebsbeiwert bei einem Rumpfanstellwinkel von 0° erreicht wird,
muss dieser Anteil in den Abschétzungen berticksichtigt werden. Dieser Anteil findet allerdings im
Rahmen der Fliigeleffizienzabschitzung (s. (4.33)) Berlicksichtigung und wird daher hier nicht wei-
ter betrachtet. Zum anderen fiihrt der Fliigel-Rumpf-Ubergang zu einer Grenzschichtverdickung und
damit zu einer Beschleunigung der dortigen Strémung [48]. Dies resultiert in einem Interferenzwi-
derstand durch viskose Effekte. Dieser Anteil wird gemédl3 [48] folgendermallen abgeschitzt:

1.5 L] A b - 2
Cw,mt,F—R = — . Fiigel Wugel r-r - c0s (¢) (4.27)

Dabei héngt die Erhhung des induzierten Widerstandes aufgrund der Anderung der Zirkulationsver-
teilung am Fliigel vom Verhéltnis zwischen den Rumpf- und Fliigelabmessungen ab. Der Parame-
ter [r_ g stellt die Schnittkurvenlédnge von Fliigelwurzel und Rumpf dar und wird vereinfachend zu
4, 5-Lyursel gesetzt, was iiblichen Werten fiir Mitteldecker entspricht [48]. Aufgrund der quaderartigen
Rumpfform wird dabei davon ausgegangen, dass dieser Wert in diesem Fall sowohl fiir die konven-
tionelle Konfiguration und das Entenflugzeug als Tiefdecker als auch fiir den Doppelleitwerkstrager
als Hochdecker @hnlich ist.
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Fliigel-Triebwerk-Interferenzwiderstand: Die Triebwerksintegration in den Fliigel fiihrt bei gerin-
gen Anstellwinkeln zu einer Verringerung des Fliigelauftriebs an den entsprechenden Stellen, wodurch
die Zirkulationsverteilung verdndert wird. Dieser Beitrag soll durch die folgende Relation aus [48§]
erfasst werden:

N Ky A
Cw it Tk = —% Sﬁ Tk (4.28)

Hierbei stellt A7, die Triebwerksstirnfldche dar. Der Faktor Ky wird als 0,004 angenommen, was
iblichen Werten fiir Tiefdecker entspricht [48]. Dies ist fiir den Doppeldecker giiltig, da die Triebwer-
ke am unteren Fliigel angebracht sind. Aufgrund der Triebwerksintegration jenseits der Fliigel beim
Doppelleitwerkstrager und beim Boxwing wird der Fliigel-Triebwerk-Interferenzwiderstand bei die-
sen Konfigurationen zu Null gesetzt.

Rumpf-Leitwerk-Interferenzwiderstand: Fiir die Modellierung des Rumpf-Leitwerk-Interferenz-
widerstandes werden Néherungswerte aus [19] genutzt. Dabei werden die gesamten Leitwerke be-
trachtet und die Interenzwiderstinde mit dem Rumpf sowie die selbst erzeugten Interferenzwiderstén-
de als Verhéltnis K, zum Gesamtleitwerkswiderstand angegeben. Dies ergibt fiir die unterschiedli-
chen Konfigurationen die folgenden Abschitzungen:

(Cw,mzw +1/2- Cw spw) , Entenflz., Ky, = 0,03

(Cw.mLw + Cw sLw) , Doppelleitw., K, = 0,03
Cw ot ptw = K . w (4.29)

(Cw,stw +1/2 - Cw Fuiger) , Boxwing, Ky, = 0,05

(Cw,mw + Cw,sLw) , ansonsten, Ky, = 0,05

Beim Doppellleitwerkstriger ergibt dies einen zusétzlichen Interferenzwiderstand infolge des V-
Leitwerks von 3% [19]. Das Entenflugzeug ist mit zwei voneinander getrennten Leitwerken aus-
geriistet, wofiir 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 Abschétzung ergibt.
Beim Boxwing weist der hintere Seitenleitwerk-Fliigel-Ubergang eine T-leitwerkéhnliche Struktur
auf. Die Widerstandserhohung wird als ungefahr 5% des Widerstandes des Seitenleitwerks und des
hinteren Fliigels abgeschétzt. Insbesondere durch den groferen Fliigelwiderstand ist dies ein relativ
groBer Wert. Da allerdings der hintere Fliigel bei deutlich groBeren Auftriebsbeiwerten operiert als
ein Hohenleitwerk, wird hier davon ausgegangen, dass diese Abschitzung akzeptabel ist. Das kon-
ventionelle Drachenflugzeug und der Boxwing haben ein konventionelles Leitwerk, was in einem
Interferenzwiderstand von ungefahr 5% resultiert [19].

Der Interferenzwiderstand, der beim Doppelleitwerkstréger infolge der Leitwerksarme wirksam ist,
wird hier aus zwei Griinden vernachléssigt. Erstens sind die Leitwerksarme nahe der Fliigelhinter-
kante angebracht und weisen einen verhéltnisméBig kleinen Durchmesser auf, weswegen der Inter-
ferenzwiderstand mit dem Fliigel als gering eingeschétzt werden kann. Zweitens wurde der Rumpf-
Leitwerk-Interferenzwiderstand wie bei den anderen Konfigurationen abgeschétzt, obwohl das in-
vertierte V-Leitwerk nicht am Rumpf angebracht ist. Es wird hier angenommen, dass dieser Anteil
die Vernachlassigung des durch die Leitwerksarme erzeugten Interferenzwiderstands kompensieren
kann.

Fliigel-Canard-Interferenzwiderstand: Im Falle des Entenflugzeugs erfordert der gegenseitig indu-
zierte Widerstand zwischen dem vorne angeordneten Auftrieb erzeugenden Canard und dem Haupt-
fliigel eine besondere Beachtung. Wéhrend diese Anordnung eine potenzielle Reduktion des Haupt-
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fliigelauftriebs und damit den durch den Hauptfliigel induzierten Widerstand ermoglicht, geht damit
auch ein entscheidender Nachteil einher. Der Hauptfliigel operiert beim Entenflugzeug im Abwindfeld
des Canards, wodurch seine Effizienz verringert wird. Damit bis zum Stromungsabriss ein groferer
Auftriebsbeiwert des Canards realisiert werden kann als am Hauptfliigel, wird eine Auslegung des
Canards mit einem hohen Auftriebsanstieg und damit mit einer groBBen Streckung nétig. Die dafiir
erforderliche grofle Spannweite des Canards fiihrt allerdings zusammen mit dem hohen Auftriebsbei-
wert zu einem groBen mit dem Hauptfliigel gegenseitig induzierten Widerstand. Bei Drachenkonfigu-
rationen ist sowohl die Spannweite als auch der Auftriebsbeiwert des Hohenleitwerks deutlich kleiner
als die des Hauptfliigels, sodass der gegenseitig induzierte Widerstand zu vernachlissigen ist.

Der gegenseitig induzierte Widerstand von zwei Fliigeln, zwischen denen kein vertikaler Abstand
liegt, kann laut [25] durch die Theorie von Mehrtragflichen bestimmt werden. Fiir den Fall eines
Canards (Index C) und eines Hauptfliigels ergibt sich dabei

bc\ Cac-C
Cwimroc=2 —- (C) —40 “AR (4.30)
o e b m-A
wobei der Faktor fiir den gegenseitig induzierten Widerstand angendhert werden kann durch
o 1(bc\ 1 (bc\* 1 bo>5
T - == — = . 431
=3 (3) s () 56 (G @3

Diese Relation geht von der Annahme aus, dass eine konstante Zirkulationsverteilung am Hauptflii-
gel anliegt, die im Falle eines isolierten Fliigels nicht gegeben ist. Da allerdings der Hauptfliigel im
Abwindfeld des Canards operiert, wird der Auftrieb am Hauptfliigel innerhalb der Canardspannweite
reduziert und auBBerhalb erh6ht. Aus diesem Grund néhert sich die Auftriebsverteilung einer konstan-
ten Verteilung an. Da diese Beziehungen von einer konstanten Zirkulationsverteilung ausgehen, wer-
den diese Verdnderungen der Hauptfliigelauftriebsverteilung beriicksichtigt. Aus diesem Grund sind
(4.30) und (4.31) fiir die Modellierung des gegenseitig induzierten Widerstandes gut geeignet [35].

Beim Boxwing findet der gegenseitig induzierte Widerstand durch einen entsprechenden angepassten
Fliigeleffizienzfaktor Beriicksichtigung. Aus diesem Grund wird an dieser Stelle keine vergleichbare
Berechnung nétig.

Induzierter Widerstand: Letztlich muss noch der induzierte Widerstand berechnet werden. Hierbei
soll ebenfalls der Einfluss der Trimmung beriicksichtigt werden. Da an dieser Stelle noch keine ge-
naueren Betrachtungen beziiglich Stabilitdtsaspekten angestellt werden, findet der Trimmwiderstand
zundchst Beriicksichtigung in Form einer Modifikation des induzierten Widerstandes. Der induzierte
Widerstand im Reiseflug wird demnach folgendermafen berechnet:

2
(CA,R —CauLw - SHSLW) _ 2%
Cwir = e bzw. fiir den Boxwing Cy; g = - :

(4.32)

Entsprechend muss der Fliigel entsprechend beim konventionellen Flugzeug, dem Doppelleitwerks-
trager und dem Doppeldecker einen Zusatzauftrieb generieren, um den Abtrieb des Hohenleitwerks
auszugleichen. Im Falle des Entenflugzeugs ermoglicht die Auftriebsgenerierung durch den Ca-
nard eine Verringerung des Fliigelauftriebs und damit auch dessen induzierten Widerstandes. Beim
Boxwing wird die Trimmung ebenfalls vom vorderen Fliigel {ibernommen. Da das Fliigelsystem bei
dieser Konfiguration allerdings als Ganzes betrachtet wird, braucht dieser Einfluss hier nicht bertick-
sichtigt zu werden.
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Ein Hauptziel dieser Studie besteht aus der qualitativen Darstellung der konfigurationsabhéngigen
Unterschiede. Da diese beim Doppeldecker und beim Boxwing hauptsichlich durch die Unterschiede
infolge des nicht planaren Fliigelsystems herrithren, muss ein besonderes Augenmerk auf der Model-
lierung der Fliigeleffizienzen liegen. Aus diesem Grund sollen die Fliigeleffizienzen ebenfalls mithilfe
von Néherungsformeln abgeschétzt und nicht anhand iiblicher Werte bestimmt werden. Der Fliige-
leffizienzfaktor kann laut [30] fiir planare Fliigel durch einen theoretisch mdglichen Maximalwert
bestimmt werden, welcher anschlieBend durch Korrekturfaktoren angepasst wird:

€ = €theo * ke,F : ke,DO : k@M (433)

Der theoretische Fliigeleffizienzfaktor ist dabei

1
Ctheo = T FON— AN) - A

(4.34)

und héngt von der Streckung A und der Zuspitzung A ab. Die Abweichung von der optimalen Zuspit-
zung A — A\, welche sich in Abhéngigkeit von der Fliigelpfeilung ergibt, wird dabei folgendermaBen
einbezogen:

FA) =0,0524- A —0,15- X3 40,1659 - A2 — 0,0706 - A + 0, 0119

(4.35)
AN = —0,357+ 0,45 - exp (0,0375 - ¢)

Die in (4.33) aufgezeigten Korrekturen betreffen die Verdnderung der Zirkulationsverteilung aufgrund
des Rumpfeinflusses (k. r), den Einfluss des Nullwiderstandes (k.. pg) sowie den Kompressibilitits-
einfluss (k.,pr). Die einzelnen Faktoren ergeben sich durch:

ke,F =1-2. (dRumpf,eﬁ/b)
ke.po = 0,804 |0, 864 (4.36)
ke,M =1

GemiB [30] hingt der Faktor k. py vom Fliigelnullwiderstand ab und ist von der Flugzeugkategorie
abhingig. Im Rahmen dieser Arbeit ergeben sich die Unterschiede durch die Triebwerksintegration.
Aus diesem Grund wird fiir die Flugzeugkonfigurationen mit integrierten Triebwerken am Fliigel in
erster Ndherung der Wert 0, 804 gewéhlt, wihrend fiir die Flugzeuge, dessen Triebwerke jenseits der
Fliigel angebracht sind, 0, 864 gewéhlt wird. Wie bereits eingangs erwahnt, kdnnen Kompressibilitits-
effekte im Geschwindigkeitsbereich, in dem das ALAADy-Fluggerit operieren soll, vernachléssigt
werden. Infolgedessen wird k. s zu 1 gesetzt.

Die nicht planaren Fliigelsysteme des Doppeldeckers und des Boxwings werden als ein dquivalen-
ter einzelner Fliigel betrachtet. Die Besonderheiten, die sich aufgrund der Nichtplanaritit der Fliigel
ergeben, werden dabei in den Fliigeleffizienzfaktor einbezogen. Der Fliigeleftizienzfaktor des Dop-
peldeckers wird mithilfe von Beziehungen aus [32] errechnet. Demnach ergibt er sich im Verhiltnis
zu einem einzelnen Referenzfliigel mit gleicher Streckung und Spannweite nach

21+74-(4)
2.05+3.04- (1)

€bi = Eref (437)

Die gegenseitigen Beeinflussungen der einzelnen Fliigel, die zu einer VergroBerung des induzierten
Widerstandes verglichen zu zwei isolierten Fliigeln fiihren, sowie Auf- und Abwindeinfliisse sind in
dieser Relation inbegriffen und hidngen ausschlieBlich vom relativen vertikalen Abstand der Fliigel
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ab. Fiir den Boxwing kann eine vergleichbare Beziehung aus [40] genutzt werden:

0.44+2.291- (})
0.44+0.9594 - (1)

(4.38)

€hox = Eref °

Der Vergleich von (4.37) und (4.38) zeigt, dass der Boxwing dank der Vertikalfliigel hohere Fliigelef-
fizienzfaktoren erreichen kann als der Doppeldecker und sein Potenzial zur Reduktion des induzierten
Widerstandes damit noch grofBer ist.

Mit allen in diesem Abschnitt aufgezeigten Néherungsformeln kann nun der Widerstandsbeiwert im
Reiseflug nach (4.13) errechnet werden. Die Reisefluggleitzahl ergibt sich anschlieBend als das Auf-

triebs-Widerstands-Verhaltnis:
~ Cagr

Ep =
Cw,r

(4.39)

Im Anschluss an die Abschétzungen der auftriebsabhidngigen Parameter sowie aller Widerstandsan-
teile miissen nun die Massen der Flugzeugkonfigurationen ermittelt werden.

Massen

Die Abschitzung der Massen erfolgt groBtenteils durch die Nutzung der in [33] verdffentlichten Vor-
entwurfsformeln. Darin werden drei Flugzeugkategorien unterschieden - militdrische Kampfflugzeu-
ge, grofe Frachtflugzeuge und Passagierflugzeuge. Fiir die Abschéitzungen, die im Folgenden vor-
gestellt werden, werden die Abschitzungen der Passagierflugzeuge fiir auftriebserzeugende Kom-
ponenten genutzt, da sie von der Grofle her eher mit dem ALAADy-Fluggerit tibereinstimmen. Da
sich die erforderliche Innenausstattung sowie die Auslegung des Rumpfes und der Fahrwerke des
ALAADy-Fluggerites eher mit denen der Frachtflugzeuge deckt, werden die entsprechenden Nahe-
rungen verwendet. Die hier genutzten Formeln stammen aus dem amerikanischen Raum. Aus diesem
Grund muss das amerikanische Einheitensystem verwendet werden. Folglich ergeben sich die Massen
in Pfund. Zur Abschétzung der Massen miissen Léngen in Ful3, Flachen in Quadratful, Geschwindig-
keiten in Meilen pro Stunde und Volumeneinheiten in Gallonen eingesetzt werden. Insgesamt ergibt
sich die maximale Abflugmasse zu

MA = MStruktur T M Ausristung T M Notlandesystem T TN + MK + MK Res- (4.40)

Sie kann untergliedert werden in die Strukturmasse, die Masse der Ausriistung, die Masse, die stell-
vertretend flir ein passives Notlandesystem bereitgestellt wird, die Nutzmasse sowie die verbrauchte
Kraftstoffmasse und einen Anteil fiir den Reservekraftstoft.

Masse des Notlandesystems: Die Ausarbeitung eines passiven Notlandesystems wird im Rahmen
des Projektes ALAADy gefordert. Dies ist allerdings nicht Teil dieser Masterarbeit. Damit die Mog-
lichkeit der Integration eines solchen System in das ALA ADy-Fluggerit allerdings bereits im Rahmen
der Vorauslegung in Erwidgung gezogen wird, wird pauschal eine Masse des Notlandesystems von

™M Notlandesystem = 50 kg (4.41)

zur Verfiigung gestellt. Fiir Starrfliiglerkonfigurationen bietet sich prinzipiell ein Fallschirmsystem an,
dessen Masse die gewahlte Masse fiir das Notlandesystem voraussichtlich nicht iibertreffen sollte.
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Nutzmasse: Die Nutzmasse ist entsprechend der im Projekt ALAADy formulierten Anforderungen
an das unbemannte Fluggerit vorgegeben. Dabei sollen eine Nutzmasse von insgesamt

mpy = 1000 kg (4.42)

transportiert werden, die auf zwei Europoolpaletten im Rumpf untergebracht werden soll.

Masse des Reservekraftstoffs: Zusitzlich zur notwendigen Kraftstoffmasse, die fiir die minimale
Reichweite von 600 km erforderlich wird, wird das ALAADy-Fluggerit mit Reservekraftstoff be-
tankt, der 20% der verbrauchten Kraftstoffmasse betragen soll:

MK Res = 0,2 - mp (4.43)

Dieser ist einerseits erforderlich, damit zusétzlicher Kraftstoff fiir widrige Wettereinfliisse und mog-
liche Warteschleifen vor dem Landeanflug auf dem Firmengeldnde von Unternehmen bereitgestellt
werden kann. Andererseits wird insbesondere durch den eingeschriankten Flugbetrieb Reservekraft-
stoff notig. Infolge der geringen Flughohe diirften haufige Ausweichmandver begiinstigt werden und
vor allem aufgrund der Notwendigkeit des Fluges iiber unbewohntem Gebiet ist davon auszugehen,
dass regelmiBig Umwege notig werden.

Strukturmasse: In der Strukturmasse werden die Massen aller einzelnen Flugzeugkomponenten zu-
sammengefasst. Diese beinhaltet die Rumpfmasse, die Fliigelmasse, die Massen der Leitwerke und
der Leitwerksarme, die Massen beider Fahrwerke sowie aller installierten Triebwerke:

M Struktur = T Rumpf + ™M Fliigel +MyLw + MSLw + M Arme (4 44)

+ M Fahrwerk,h T M Fahrwerk,v + M Twk, inst
Bei den Flugzeugkonfigurationen mit nicht planaren Fliigeln wird entsprechend die Strukturmasse des
gesamten Fliigelsystems in der Fliigelstrukturmasse zusammengefasst. Je nach Flugzeugtyp werden
des Weiteren nicht vorhandene Anteile zu Null gesetzt.

Die Rumpfstrukturmasse wird mithilfe der Abschétzungsvorschrift fiir Frachtflugzeuge, wie sie
in [33] vorgeschlagen wird, abgeschétzt. Dabei ergibt sich eine Gesamtmasse (in Pfund) von

0,1
M Rumpf = 0,328 KgK g (manz)™P 1920 - SES02 (14 K )0 (W) | (4.45)
Rumpf,str

die von einer Vielzahl von empirischen Faktoren und geometrischen Rumpfparametern abhéingt.
Die Rumpfstrukturlinge stellt die Rumpflinge ohne Nase und Heck dar. Sie wird hier auf
LRumpf,str = 6 M, bzZW. I gumpr str ~ 4,5 m beim Doppelleitwerkstriger, geschitzt. Die Rumpf-
strukturbreite wird dazu nach Abzug der Verkleidung als I gympf str ~ 1,6 m angenommen. Der
Faktor K4 beriicksichtigt die Bauweise der Frachtraumtiir. Fiir alle Flugzeugkonfigurationen wird ei-
ne hintere bzw. vordere Halbschalentiir vorausgesetzt, wodurch sich Kz = 1,12 ergibt. Ferner gilt
K4, = 1,12, da die Fahrwerke direkt am Rumpf angebracht sind. Dariiber hinaus hat auch das maxi-
male Lastvielfache n., das ungefihr 150% des Grenzbeschleunigungsfaktors betrigt, einen Einfluss
auf die Rumpfmasse. Mit iiblichen Werten fiir den Grenzbeschleunigungsfaktor von Frachtern erhilt
man n, = 1,5 - 2,5 [33]. Der Faktor K, charakterisiert die notwendige Rumpfverstirkung, die
infolge der Fliigelintegration notig wird. Diese hangt folglich von Rumpf- sowie Fliigelparametern

ab:
142X b-tan(p)

Kus=0,75-
ws 14+ A lRumpf

(4.46)
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Die Fliigelstrukturmasse ergibt sich entsprechend der Néherungsvorschriften fiir Passagierflugzeu-
ge [33]. Sie hiangt nur vom maximalen Lastvielfachen, der maximalen Abflugmasse und Fliigelpara-
metern ab. Sie kann (in Pfund) als

1
Mg = 0,036 - ST - (man )" (2PV1%

0,3 0,6
. (1005> . <A> . )\0,04
cos(p) cos(p)?

bestimmt werden. Diese Beziehung zeigt, dass fast alle Fliigelparameter einen vergroBernden Ef-

0,006
. 0,0035
Mg

(4.47)

fekt auf die Fliigelmasse haben. Eine Ausnahme bildet hierbei die mittlere relative Profildicke 9, die
entsprechend (4.23) bestimmt wird. Eine Vergroferung der Profildicke ermoglicht eine Erleichterung
der Fliigelstruktur. Dieser Einfluss der Profildicke begriindet die Wahl eines dickeren Fliigelprofils fiir
die nicht planaren Flugzeugkonfiguration zum Zwecke einer Gewichtsverringerung (vgl. Abschnitt
4.1.1). Da dies andererseits mit einer VergroBerung des parasitiren Widerstandes einhergeht, wurde
bei den Flugzeugen mit planaren Fliigeln darauf verzichtet.

Die Fliigelmasse des Doppeldeckers wird durch eine Auswertung von (4.47) fiir den vorderen so-
wie den hinteren Fliigel bestimmt. Dabei werden beide Teile als einzelner Fliigel betrachtet und das
Gesamtgewicht durch Summenbildung gefunden.

Im Falle des Boxwings werden ebenfalls die Massen des jeweils vorderen und des hinteren Fliigels
durch (4.47) bestimmt. Dartiber hinaus werden die Massen der Vertikalfliigel auf die gleiche Weise ab-
geschétzt. Dies ist ein konservativer Ansatz, da die Verstarkungen an den Ecken nicht das dquivalente
Wurzelbiegemoment aufnehmen miissen wie am Hauptfliigel. Dafiir bleiben durch (4.47) Einfliisse
der V-Stellung vernachldssigt. Es wird hier davon ausgegangen, dass sich diese beiden Fehlereinfliisse
in erster Ndherung ausgleichen.

Die Strukturmassen der Leitwerke ergeben sich auf dhnliche Weise nach [33]. Die Abschétzungsfor-
meln lauten fiir das Hohenleitwerk (in Pfund)

1 0,168
o =0.018- S - man - (L17)

5 ~0,12 A 0,043 (4.48)
' (100 HLW ) ' ( HLW ) L 2\0.04
cos(@rLw) COS(SOHLW>2 HLW
und fiir das Seitenleitwerk (in Pfund)
0,873 0376 (1 2 0122
msrw = 0,073 - Sgry - (1+0,2K,) - (man;)">" - <2pVR)
(4.49)

5 ~0,49 A 0,357
_ (100 SLW > ' ( SLW ) 30,039
cos(psLw) cos(prLw)? SLW

Die Naherungsformel fiir die Seitenleitwerksmasse enthilt zusdtzlich den Faktor K, der eine zu-
satzliche Verstirkung des Seitenleitwerks vorsieht, falls ein T-Leitwerk Verwendung findet. Da beim
Boxwing die Zusammensetzung von hinterem Fliigel und Seitenleitwerk einem T-Leitwerk dhnlich
ist, wird dabei K, = 1 gesetzt. In allen anderen Fillen verschwindet dieser Term aufgrund der un-
terschiedlichen Leitwerksbauweise. Beim Boxwing findet die Hohenleitwerksmasse iiberdies keine
Beachtung und wird zu Null gesetzt.
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Wie bereits bei der Abschéatzung der Widerstdnde erwihnt, wird das invertierte V-Leitwerk des Dop-
pelleitwerks durch die Berechnung eines dquivalenten Hohen- und eines dquivalenten Seitenleitwerks
abgeschitzt. Dariliber hinaus miissen die Massen der Leitwerksarme gefunden werden. Gemaf [48]
kann die Gesamtmasse (in Kilogramm) beider Arme durch

(07 75 - lFlﬁgel + lArme)
%W “d Arme

M Arme = NaArme - 0,23 - \/VD : : Sllélfme (4.50)
abgeschitzt werden. Neben den Parametern der Leitwerksarme wird diese Masse noch anhand der Ge-
schwindigkeit Vp dimensioniert. Dabei handelt es sich um die strukturell bedingte maximal zuldssige
Geschwindigkeit des Fluggerites (Design Diving Speed). Bei einer Uberschreitung dieser Geschwin-
digkeit ist die strukturelle Unversehrtheit des Fluggerites nicht mehr gewérleistet. Als erste Nédherung
wird fiir diese Geschwindigkeit Vp = 1,5 - Vr angenommen [33].

Fiir die Berechnung der Hauptfahrwerksmasse von Frachtflugzeugen ergibt sich laut [33] die Bezie-
hung (in Pfund)

0,888 0,2 ;0,4 0,321 —0,5 0,1
mFahfrvwerk7h - O, 0106 . Kmp . mL . nL . lFahrwerk,h . wa . Nmss . VS,L’ (4.51)

in der ein konventionelles Fahrwerk (K,,, = 1,0) mit insgesamt zwei Reifen (N,,, = 2) und zwei
Dampfungssaulen (N,,s;s = 2) betrachtet wird. Wie bereits erwéhnt, sind die Langen des hinteren
Fahrwerks [ poprwerk,n und des vorderen Fahrwerks [ puprperk,v zu 0, 75 m gesetzt. Ferner beinhaltet
die Gleichung die Uberziehgeschwindigkeit in Landekonfiguration und Vg ;, und das maximale Last-
vielfache wihrend der Landung. Da es sich hier um ein unbemanntes Transportflugzeug handelt und
folglich der Passagierkomfort keine Rolle spielt, kann ein groler Wert gewéhlt werden. Im Sinne ei-
ner konservativen Fahrwerksauslegung wird hierbei ein maximaler Wert von ny, ~ 5 angenommen.
Die maximale Landemasse m, ergibt sich nach Abzug der geschitzten Kraftstoffmasse.

Die Masse des vorderen Fahrwerks (in Pfund) ergibt sich auf dhnliche Weise geméaf [33] zu

0,646 0,2 40,5 0,45
M Fatrwerko = 0,032+ Kpp - my0 02 105 NS, (4.52)

Dabei werden keine Dampfungsséulen vorgesehen. Das vordere Fahrwerk ist ebenfalls als konventio-
nelles Fahrwerk ausgefiihrt und enthélt einen Reifen, wodurch sich K, = 1,0 und Ny, = 1 folgern
lassen.

Die Abschitzung des Triebwerksgewichtes erfordert eine Beriicksichtigung der Triebwerksgrofle und
der installierten Triebwerksleistung. Eine VergroBBerung der Leistung oder des Propellerdurchmessers
hat prinzipiell eine VergroBerung der Triebwerksmasse zur Folge. Da die Triebwerke in diesem Fall
aber mit Ausnahme des Doppelleitwerkstragers die gleiche Grofle aufweisen, soll an dieser Stelle
nur die Triebwerksleistung Beachtung finden. Die Masse eines einzelnen isolierten Triebwerks wird

entsprechend durch die einfache Relation (in Kilogramm)
P Pipst + AP, S
m = = 4.53
" Ky Newn  Ki Ny (%:33)

abgeschétzt. Hierbei setzt sich die Gesamtleistung der Triebwerke aus dem durch den Reiseflug gefor-

derten minimalen Leistungsbedarf P;,s; und zusétzlicher Leistung A Pg, falls sie fiir die Einhaltung
der Startstrecke bendtigt wird, zusammen. Der Faktor K; beschreibt dabei das Leistungs-Massen-
Verhéltnis der Triebwerke. Basierend auf iiblichen Werten von derzeit genutzten Turboproptriebwer-
ken [4] wird ein mittlerer Wert von K; = 3,5 kW /kg genutzt. Die Gesamtmasse (in Pfund) aller
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installierten Triebwerke ergibt sich dann zu

M Twk,inst = 2,575 - m%”fﬁf * Ny (4.54)
Hierbei ist die Masse grofer als die der isolierten Triebwerke, da die zusétzliche Gondel- und Pylon-
masse zum Tragen kommen.

Masse der Ausriistung: SchlieBlich soll noch die Masse der Ausriistung abgeschitzt werden. Auf-
grund der Anwendung des ALAADy-Fluggerites konnen der Grofteil iiblicher Ausriistungen wie
beispielsweise die Kabinenausstattung, hydraulische Systeme oder das Enteisungssystem entfallen.
Insgesamt ergibt sich die Masse der Ausriistung zu

™M Ausriistung = T Elektronik + ™M Frachtsystem + Mnstrumente T M Tanks + M Aktuatoren- (455)

Dabei werden die Massen 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 bendtigten Verkabelung zusammengefasst:

M Elektronik = NBatterien * M Batterien + M Kabel (456)

Dabei werden zwei Batterien mit Massen von jeweils 25 kg bereitgestellt. Fiir die Kabel wird ein
pauschaler Massenwert von 25 kg angenommen.

Fiir die Unterbringung der Nutzlast im Rumpf wird entsprechend [33] ein Frachtsystem bereitgestellt,
dessen Masse (in Pfund) durch

™M Frachtsystem — 27 4- Schhtmum (457)

abgeschitzt wird. Die Aufgabe dieses Frachtsystem besteht einerseits in der Arretierung der Fracht
und andererseits darin, ihre Beforderung von der Frachttiir bis zum Zielort im Rumpf durch die Nut-
zung von Schienen zu gewéhrleisten.

Zur Abschitzung der Masse aller Instrumente kann ebenfalls eine Bezichung fiir Frachtflugzeuge
aus [33] zu Rate gezogen werden. Demnach kann die Instrumentengesamtmasse (in Pfund) durch die
Beziehung

M nstrumente = 4,509 - Ky - Kpp - NEPU - N+ (Lgumpy + 0)™° (4.58)

abgeschitzt werden. Hierbei hingen die empirischen Faktoren K. und K, von der Bauart der Trieb-
werke ab und nehmen in diesem Fall die Werte K, = 1,0 und Ky, = 0,793 an. Dariiber hinaus
steht N fiir die Anzahl der Crewmitglieder. Das ALAADy-Fluggerit operiert unbemannt, wodurch
allerdings die gesamte Abschétzung zu einer Masse von Null fiihren wiirde. Aus diesem Grund wird
N¢ hier in erster Ndherung als 1 angenommen. Diese errechnete Masse soll hierbei die Gesamtmasse
der Sensorik und der Computer einschlie3en.

Die Masse aller Treibstofftanks (in Pfund) lésst sich laut [33] folgendermalB3en abschitzen:

0,606 Vi 0 V;
M Tanks = 2,405 - V;t ' : <1 + > ' (1 + p> * N Tanks (459)
Vi Vi
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Dabei kann das Gesamttankvolumen anhand der mitgefiihrten maximalen Treibstoffmenge entspre-
chend
v, = MK + MK Res (4.60)
PK
berechnet werden. Hierbei werden iibliche Werte fiir die Kraftstoffdichte von Kerosin gewéhlt, so-
dass sich pyr = 800 kg/m? ergibt. Der gesamte Kraftstoff wird in integralen Tanks, die im Fliigel
vorgesehen werden, untergebracht, deswegen ist V;/V; = 1. AuBere versiegelte Tanks werden nicht

vorgesehen, woraus V,,/V; = 0 resultiert.

Die Ausschldge der Steuerflichen sowie das Ausfahren der Fahrwerke soll durch Elektromotoren
realisiert werden. Dementsprechend wird die Masse aller Aktuatoren (in Kilogramm) abgeschitzt
durch die einfache Relation

™M Aktuatoren = [2 : (NSteuerﬂdchen + NFahrwerk) + 1] * M Elektromotor - (461)

Fiir jede Steuerflache sowie jedes Fahrwerk ist die Nutzung von jeweils zwei Elektromotoren vorge-
sehen. Dariiber hinaus soll die Beférderung der Fracht im Rumpf durch einen Elektromotor erleich-
tert werden. Insgesamt ergeben sich unter Beriicksichtigung eines Seitenruders, zweier Hohenruder,
zweier Querruder und vierer Klappen eine Gesamtzahl der Steuerflichen von Ngicyerfischen = 9.
Wie bereits erwdhnt, werden drei Fahrwerke genutzt, also ist Npyprwer: = 3. Flir die Masse eines
Elektrostellmotors wird im Rahmen dieser Arbeit m giertromotor = 9 Kg angenommen.

4.1.5. Betrachtung des Reiseflugs

Im Anschluss konnen mit den in Abschnitt 4.1.4 gefundenen Werten fiir die Fliigelfliche sowie al-
len Widerstandsbeiwerten und Massen weitere Berechnungen hinsichtlich der Reiseflugleistungen
durchgefiihrt werden. Unter Annahme eines stationdren Horizontalflugs ergibt sich der erforderliche
Triebwerksschub im Reiseflug aus der Forderung, dass dieser den auftretenden Widerstand kompen-

sieren muss, gemal
1

Fr~ §p-V§-S-CW,R. (4.62)
Dabei entspricht die Reisefluggeschwindigkeit Vg der in den Anforderungen des AL A ADy-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.
Dartiber hinaus soll im Rahmen dieser Betrachtungen zusétzliche Triebwerksleistung bereitgestellt
werden, die unabhingig von der infolge der Startstreckenanforderung bendtigten Zusatzleistung ist.
Dabei soll sichergestellt sein, dass das ALAADy-Fluggerit zur verbesserten Durchfiihrung von Aus-
weichmanovern ebenfalls auf zusétzlichen Schub zuriickgreifen kann. Dies wird erreicht, indem der
Faktor fp = 0, 75 eingefiihrt 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 fiir den Startvorgang kann nach

1 1 Fg

Pinst = —Pp= — -
st fP fP T Prop

-V (4.63)
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berechnet werden. Hierin ist 7p,,, der Propellerwirkungsgrad, der einerseits durch mechanische Ef-
fekte wie beispielsweise Lagerreibung und andererseits durch Stromungseffekte am Propeller ge-
mindert wird. Unter Vernachldssigung des mechanischen Wirkungsgrades fiir alle Flugzeugkonfi-
gurationen, kann der Wirkungsgrad néherungsweise durch die an den Propellerbléttern induzierten
Geschwindigkeiten beschrieben werden. Demnach ist

VR

. 4.64
Vr + Vi, Prop ( )

N Prop = Mi,Prop =

Die induzierten Propellergeschwindigkeiten hédngen maB3geblich von der Fluggeschwindigkeit, der
Propellergeometrie und des vom entsprechenden Propellertriebwerk erzeugten Schubes ab. Laut [43]

Vr VR)2 Fr/nru
. —__ Tt Ay AW 4.65
U%,Prop 2 * \/< 2 * 2- SProp P ( )

abgeschitzt werden. Die Arbeit, die wahrend des Reiseflugs vom unbemannten Fluggerit verrichtet

konnen diese als

wird, ergibt sich zu

Rmin
Vi '

wobei die mittlere Dauer des Reiseflugs infolge der Anforderungen, die in ALAADy formuliert sind,

Wr=Pr-tp = Pgr-

(4.66)

ungefihr drei Stunden betrégt. Neben der erforderlichen Triebwerksleistung muss ebenfalls die Reich-
weite bei anfanglich voller Beladung betrachtet werden. Die Reichweitenformel nach Breguet, wie
sie beispielsweise [33] entnommen werden kann, lautet fiir propellerbetriebene Triebwerke

R _lbrow ER (1—””(). (4.67)
bp ma

Dabei wird fiir den spezifischen Kraftstoffverbrauch, basierend auf iiblichen Kennzahlen von Turbo-
proptriebwerken, ein Wert von bp = 0, 32 kg/kWh angenommen [44]. Eine Umstellung von (4.67)
liefert die minimal erforderliche Kraftstoffmasse

b
mg > ma- |1 —exp —Rmmgip , (4.68)
T Prop * Er

die benétigt wird, damit die Reichweitenforderung an R,,;, eingehalten wird. Da die Modifikation
der Kraftstoffmasse und damit einhergehend auch die Anderung der Reservekraftstoffmasse in einer
Verdnderung der maximalen Abflugmasse resultiert, erfordert die Reiseflugbetrachtung eine erneute
Berechnung der Widerstandsbeiwerte und Massen geméf} Abschnitt 4.1.4.

4.1.6. Betrachtung der Startstrecke

Im letzten Schritt findet der Startvorgang Beachtung. Dabei wird ein gewohnlicher Start mit um 10°
ausgeschlagenen Klappen ohne Triebwerksausfall und ohne Beriicksichtigung von Windeinfliissen
betrachtet. Die Startstrecke setzt sich aus der Startrollstrecke, der Ubergangsflugstrecke, in der das
Flugzeug einen Ubergangsbogen fliegt, und einer Steigstrecke bis zu einer geforderten Hohe zusam-
men. Die Gesamtstartstrecke l4sst sich mit der folgenden Beziehung, die aus [16] entnommen wurde,

berechnen:
F. C
RS: (%) EOWW_”.CAW Vigmii]_ﬁgvj_}_ HS—HU (469)
O F C ¢ °
LTl N € [0 T e o
N —_——
Startrollstrecke Ubergangsflugstrecke Steigstrecke
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4. Flugleistungsbetrachtungen 4.1. Flugzeugvorentwurf

Grundsitzlich haben die Gleitzahl in der Startkonfiguration, die maximale Flachenbelastung und die
Motorisierung einen entscheidenden Einfluss auf die Startstrecke. Wéhrend die Flachenbelastung be-
reits durch die Landestreckenanforderung begrenzt ist und die Gleitzahl vom Flugzeugtyp und den
entsprechenden Widerstandskomponenten abhidngt und damit nicht beliebig wéhlbar ist, kann die
Startstrecke in einem gewissen MafBle durch eine ausreichend gro3e Motorisierung verkiirzt werden.
Aus diesem Grund bietet es sich an, die Abschidtzung der Startstrecke als letzten Berechnungsteil
durchzufiihren.

Hier wird vereinfachend vorausgesetzt, dass der Triebwerksschub wéhrend des gesamten Startvor-
gangs konstant bleibt. Dies ist gleichbedeutend mit der Vernachlédssigung der induzierten Propeller-
geschwindigkeiten und der damit einhergehenden Verringerung des Propellerwirkungsgrades. Der
erreichbare Startschub Fg wird dafiir mithilfe einer Relation aus [43] angendhert und ergibt sich zu

W=
win

FS = (QPSPmp)K ' (UOPinst)‘ . (470)

Im Rahmen der Startstreckenabschitzung werden ebenfalls die Auswirkungen der viskosen Effekte
und der Rotationen im Propellernachlauf vernachléssigt, sodass in erster Naherung 79 ~ 0 angenom-
men werden kann.

Die Berechnung der Startrollstrecke erfordert die Anpassung einiger Flugzeugparameter derart, dass
Bodeneffekte beim Rollen (Index r) beriicksichtigt sind. Hierbei wird angenommen, dass sich die
effektive Streckung A, um ungefahr 10% bezogen auf die geometrische Streckung erhéht. Dariiber
hinaus soll der Auftriebsbeiwert beim Rollen C'y , dem optimalen Auftriebsbeiwert beim Rollen ent-
sprechen. Er wird mithilfe einer Beziehung aus [16] abgeschitzt. Letztlich fithrt der Bodeneffekt
ebenfalls zu einer VergroBerung des Nullwiderstandes AC'yy ., welche nach [49] abgeschétzt wird.
Die resultierenden Parameter lauten:

Ar=1,1-A
1
Car=g-n-emA 4.71)
m —
ACwo., = (S) g Kwy - mA0,215

Hierbei stellt ;» den Rollreibungskoeffizienten dar und liegt bei einem Start auf Asphalt bei ungeféhr
0,025 [16]. Der empirische Faktor Kyy,. fiir ausgefahrene Klappen liegt bei Ky, = 3,16-107° [49].

Zusétzlich muss die Gesamtwiderstandserhohung durch die Fahrwerke beriicksichtigt werden. Diese
kann bestimmt werden durch die Abschétzung

SReifen,h

CW,Fahrwerlc = (wa ' S

SRei
e R (4.72)
bei der Sgejfen,n, = 0,1 m? und S Reifen,y = 0,02 m? die Reifenstirnflichen des hinteren bezie-
hungsweise des vorderen Fahrwerks darstellen. Der auf diese Stirnflichen bezogene Widerstandsbei-
wert wurde auf Basis des in [36] dokumentierten Wertebereichs fiir Fahrwerke mit Verkleidung als
Cw ,Reifen = 0,5 angenommen. Damit ergibt sich der gesamte Widerstandsbeiwert beim Rollen zu

2
CA,T

Cw,r = Cwo+ ACw k.5 + ACwp,r + Cw, Fahrwerk + .
A€

(4.73)
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4.1. Flugzeugvorentwurf 4. Flugleistungsbetrachtungen

Hierbei tritt der Term AC'w ks auf, der den zusitzlichen Widerstand infolge des Klappenausschla-
ges beriicksichtigt. Dieser setzt sich aus einem Formwiderstand, der aus Abbildung B.2 entnommen
werden kann, und einem Interferenzwiderstand, der bei Einfachspaltklappen ungefihr 40% des Form-
widerstandes ergibt, zusammen, sodass ACyy g g ~ 1,4 -0, 06 gilt.

Dartiber hinaus werden die aecrodynamischen Parameter zum Zeitpunkt des Abhebens (Index 2) be-
ndtigt. Dies soll bei einer Geschwindigkeit geschehen, die 120% der Uberziehgeschwindigkeit ent-
spricht. Fiir den damit verbundenen Auftriebsbeiwert ergibt sich folglich

CA maz,S
C — ) )
A2 1’44 )

(4.74)
wobei der maximale Auftriebsbeiwert wahrend des Starts C4 44,5 mithilfe von (4.2) abgeschitzt
werden kann. Dabei ergibt ein Klappenausschlag von 10° geméif8 Abbildung B.1 einen Fligelauf-
triebswirksamkeitsfaktor von a5 =~ 0,44. Der zugehdrige Widerstandsbeiwert kann dann entspre-

chend
2

C
Cwz = Cwo + ACw k.5 + Cw, Fahrwerk + rﬁi (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 Abschiitzung der Ubergangsflugstrecke wird ebenfalls die Abhebegeschwindigkeit V5 benétigt,
mit der auch wihrend des Ubergangsbogens geflogen wird. Diese ergibt sich durch Anwendung von
(4.10) mit dem entsprechenden Auftriebsbeiwert C4 2. Das Lastvielfache im Ubergangsbogen ng
wird aufgrund des unbemannten Betriebs des Frachtflugzeugs im Vergleich zu iiblichen Werten fiir
Passagierflugzeuge etwas vergroflert, weswegen ny; = 1.5 angenommen wird. Eine Betrachtung von
(4.69) verdeutlicht, dass eine VergroBerung des Triebwerksschubs zwar eine Verringerung der Star-
trollstrecke und der Steigstrecke ermdglicht, allerdings mit einer VergroBerung der Ubergangsflug-
strecke einhergeht. Aus diesem Grund ist die mogliche Startstreckenverringerung durch Zusatztrieb-
werksleistung begrenzt. Wahrend die Landestreckenbedingung theoretisch immer durch eine beliebig
kleine Flichenbelastung erfiillt werden kann, was eine sehr grof3e Fliigelflache und damit Struktur-
masse zur Folge hat, ist die Startstreckenanforderung ab einem bestimmten Punkt nicht mehr erfiill-
bar, was in der Konsequenz zum Ausschluss einer bestimmten Flugzeugkonfiguration bei gegebener
Spannweite flihrt.

Der letzte Startstreckenabschnitt beinhaltet den Steigflug. Dabei soll die Hindernishohe beim Start
Hg erreicht werden, die in Analogie zur Landestreckenberechnung auf 15 m gesetzt wird. Die Linge
und die Notwendigkeit der Steigstrecke hiingt maBgeblich vom Ubergangsbogen ab. Nach Abschluss
der Ubergangsflugstrecke weist das Flugzeug infolge des geflogenen Ubergangsbogens bereits eine
Hohe auf, die nach [16] als

o (Fs _ Cuz)?

Hyy = 2 (s — 22 (4.76)
2.9 ng—1

angegeben werden kann. Sollte diese Hohe geringer sein als die geforderte Hindernishéhe, muss die

Hohendifferenz entsprechend durch den Steigflugabschnitt ausgeglichen werden.
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Die Startstrecke des unbemannten Fluggerites darf laut den Anforderungen in ALAADy die maximal
zuléssige Startstreckenlinge von Rg ;4 = 400 m nicht iiberschreiten. Sollte diese Anforderung
vom Fluggerit allerdings verletzt werden, dann wird zusétzliche Triebwerksleistung bereitgestellt.
Die zusitzliche Triebwerksleistung lisst sich prinzipiell frei withlen und hat bei kleinen Anderungen
lediglich einen schwachen Einfluss auf die maximale Abflugmasse. Die Bereitstellung zusétzlicher
Leistung erfolgt iterativ auf die folgende Weise:

RS - RS,max

APs,. , = APs, + max ( R

-APs, , 0,05 kW) (4.77)
Dabei wird die Zusatzleistung mit der Abweichung der tatsdchlichen Startstrecke von der ALAADy-
Anforderung skaliert. Auf diese Weise wird der Prozess bei grolen Abweichungen anfangs beschleu-
nigt. Im ersten Schritt wird die Triebwerksleistungsvergroerung auf einen Initialwert A Pg, = 20 kW
bezogen, da noch keine Zusatzleistung bereitgestellt wurde. Aufgrund des konvergenten Charakters
des Terms (Rs — RS, maz)/ RS, mas in (4.77) muss bei geringen Abweichungen ein alternativer Wert
fiir die zusétzliche Triebwerksleistung genutzt werden. Die Triebwerksleistung soll im Rahmen der
Vorentwurfsphase mit Ausnahme der Hindernishdhe zunéchst unter Vernachlassigung von Sicherhei-
ten abgeschitzt werden. Aus diesem Grund soll die Triebwerksleistung so dimensioniert werden, dass
die Startstreckenforderung gerade eingehalten wird. Bei geringen Abweichungen wird deswegen auch
nur der geringe zusitzliche Wert der Zusatzleistung von 0, 05 kW bereitgestellt.

Nach jeder VergroBerung der Triebwerksleistung werden vorab aktualisierte Massen- und Wider-
standsbeiwerte errechnet sowie der Reiseflug erneut betrachtet, bevor der Einfluss der grof3eren Trieb-
werksleistung auf die Startstrecke ermittelt wird. Dieser Prozess wird so lange durchgefiihrt, bis ent-
weder die Startstreckenanforderung eingehalten wird oder keine Konfiguration innerhalb von 25 Ite-
rationen gefunden werden konnte.

4.1.7. Ergebnisse

Mithilfe des implementierten Vorentwurfstools werden nun fiir alle fiinf Flugzeugtypen entsprechende
Konfigurationen fiir unterschiedliche Werte der Spannweite ermittelt. Wie bereits beschrieben, erfolgt
die Auslegung derart, dass alle Forderungen aus ALAADYy 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 fiir das entsprechende
Fluggerit bei der spezifizierten Spannweite keine Konfiguration ausgelegt werden konnte, die alle
ALAADy-Anforderungen einhalt.

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 begriindet, dass eine kurze Spannweite mit einer geringen
aerodynamischen Giite einhergeht. Da die Gleitzahl allerdings insbesondere einen entscheidenden
Einfluss auf die Startstrecke hat, wird dadurch eine hohe zusétzliche Triebwerksleistung fiir den Start
benotigt. Dies resultiert seinerseits in einer Erh6hung der maximalen Abflugmasse, wodurch eine wei-
tere Erhohung der Triebwerksleistung notig wird. Wie allerdings in Abschnitt 4.1.5 gezeigt wurde, ist
das AusmaB} der moglichen Startstreckenverkiirzung durch zusétzliche Triebwerksleistung begrenzt,
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4.1. Flugzeugvorentwurf 4. Flugleistungsbetrachtungen

da dies ebenfalls eine Verlingerung der Ubergangsflugstrecke 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
konnen, hingt vom Flugzeugtyp ab. Der vierte Teil von Abbildung 4.5 zeigt die zusitzlich bereitge-
stellte Leistung fiir die Einhaltung der Startstreckenforderung und verdeutlicht, dass die zusétzliche
Leistungserhohung fiir alle Fluggerite auf ungefdhr 100 kW begrenzt ist.

Der erste Teil zeigt den Verlauf der maximalen Flachenbelastung 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 Abhédngigkeit der Flachenbelastung vom maxima-
len Auftriebsbeiwert, der wihrend der Landung erreicht werden kann (vgl. (4.1)). Aus diesem Grund
weist die Flachenbelastung 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 grofBeren Auftriebsanstieg und damit groeren Spannweiten gemil (4.2) und
(4.4) leicht an, wodurch sich der dargestellte Verlauf der Flachenbelastung ergibt.

Die Fliigelflache, veranschaulicht durch den zweiten Teil von Abbildung 4.5, weist in allen Fillen ein
Minimum in einem mittleren Spannweitenbereich auf. Dem liegt zugrunde, dass durch die Landestre-
ckenforderung eine geringe Spannweite nur bei geringen maximalen Flachenbelastungen realisierbar
ist und somit eine groBere Fliigelfliche gefordert wird. Bei groBen Spannweiten wiederum steigt ins-
besondere die Strukturmasse des Fliigels infolge der hohen Streckung an. Die Flachenbelastung kann
hier zwar groBer sein, doch die Fliigelfliche muss das eigene Zusatzgewicht kompensieren, sodass
auch hier wieder eine VergroBBerung der Fliigelfliche erforderlich wird. Der Versatz zwischen den
einzelnen Flugzeugtypen kann durch eine Betrachtung der Kombination von Flachenbelastung und
maximaler Abflugmasse verstanden werden.

Die maximale Abflugmasse ist in Abbildung 4.5, Teil 3 dargestellt. Es zeigt sich, dass sich fiir alle
Konfigurationen eine minimale Abflugmasse in einem Bereich geringer Spannweiten ergibt. Sowohl
eine Verkleinerung als auch eine Vergroflerung der Spannweite fiihrt zu einem Anstieg der maxima-
len Abflugmasse. Dies wird maf3geblich durch den Fliigel beeinflusst. Sowohl eine VergroBerung der
Fligelflache als auch eine VergroBerung der Spannweite resultiert in einer Erhohung der Fliigelstruk-
turmasse (vgl. (4.47)). Zusammen mit der im zweiten Teil abgebildeten Fliigelmasse erklért dies also
den schwachen Anstieg der maximalen Abflugmasse in Richtung geringer Spannweiten und den recht
groflen Anstieg aufgrund beider Effekte in Richtung groBer Spannweiten. Folglich ist das Minimum
der maximalen Abflugmasse auch relativ zum Minimum der Fliigelfliche nach links verschoben.

Es zeigt sich ferner, dass die Abflugmassen des konventionellen und des Entenflugzeuges sehr dhnlich
verlaufen, was durch die vergleichbare strukturelle Bauweise und die gleichen Flugzeugkomponenten
erklart werden kann. Beim Doppelleitwerkstrager kommt die Masseneinsparung durch den kiirzeren
Rumpf, die nur sehr schwach von der Spannweite abhéngt, zum Tragen. Aus diesem Grund zeigt sich
ein iiber den gesamten Spannweitenbereich nahezu konstanter Versatz der maximalen Abflugmasse im
Vergleich zu den anderen planaren Fliigelkonfigurationen. Dariiber hinaus weisen der Doppeldecker
und der Boxwing eine aufgrund des nicht planaren Fliigelsystems zu erwartende hdhere maximale
Abflugmasse auf. Uberraschend scheint hierbei allerdings, dass der Doppeldecker etwas schwerer ist
als der Boxwing, obwohl letzterer mit Vertikalfliigeln ausgestattet ist. Dies liegt darin begriindet, dass
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Max. Abflugmasse Fliigelflache Flachenbelastung

Leistung

Gesamte Kraftstoffmasse
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Abbildung 4.5.: Grundlegende Parameter der resultierenden Flugzeugkonfigurationen
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einerseits die Masse des Hohenleitwerks beim Boxwing entfallt und andererseits die Triebwerksmasse
aufgrund der héheren aerodynamischen Giite geringer ausfillt, sodass die Zusatzmasse infolge der
vertikalen Fliigelanteile und der Pfeilung im Vergleich zum Doppeldecker tiberkompensiert wird.

Die installierte Triebwerksleistung, die durch den Reiseflug inklusive des Schubanteilfaktors gefor-
dert wird (Teil 4), und die gesamte mitgefiihrte 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 Fliigelsyste-
men im Bereich grofler Spannweiten, der vom parasitiren Widerstand dominiert wird, ineffizienter
sind. Wie erwartet, fiihrt die vergroferte umspiilte Fliche und die vergroferte Anzahl von Fliigel-
Rumpf-Ubergingen zu einer Minderung der aerodynamischen Giite.

Der Doppelleitwerkstriager weist in diesem Bereich den geringsten Kraftstoffverbrauch auf, was auf-
grund seines im Hinblick auf parasitiren Widerstand verbesserten Konzeptes den Erwartungen ent-
spricht. Wie allerdings noch aufgezeigt wird, verdankt der Doppelleitwerkstrager im Rahmen dieser
Betrachtungen die hohe Gleitzahl dem Fehlen der Pylonen und Gondeln fiir die Triebwerksintegra-
tion, wihrend der Rumpf sogar einen etwas vergroferten 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
Abhéangigkeit von Rumpflinge und Rumpfbreite auf. Es ist zu erwarten, dass die Rumpfabmessun-
gen des Doppelleitwerkstragers hierbei zu einer im Hinblick auf den parasitdren Rumpfwiderstand
ungiinstigen Form fiihren.

Auf der anderen Seite zeigen sich im Bereich geringer Spannweiten, in dem der induzierte Wider-
stand dominiert, die Potenziale der nicht planaren Fliigelkonfigurationen und des Entenflugzeuges.
Man erkennt, dass diese einen flacheren Anstieg des verbrauchten Kraftstoffs bei geringen Spannwei-
ten aufweisen als die anderen Flugzeugtypen. Beim Doppeldecker ist allerdings iiber den gesamten
Spannweitenbereich ein groB3er parasitidrer Widerstand vorhanden, der anders als beim Boxwing eben-
falls einen Anteil des Hohenleitwerks enthélt. Die Verringerung des induzierten Widerstands reicht
bei geringen Spannweiten nicht aus, um diesen Widerstand sowie den grofleren Fliigelnullwiderstand
zu kompensieren.

Das Einsparpotenzial des Entenflugzeugs bei geringen Spannweiten durch den Beitrag des Hohen-
leitwerks ist wiederum nicht grofl genug, da einerseits der gegenseitig induzierte Widerstand von
Hauptfliigel und Canard zu groB3 wird und andererseits infolge der ALAADy-Anforderungen keine
Entenkonfiguration mit Spannweiten von b < 10 m gefunden werden konnen. Lediglich der Boxwing,
der die groBte theoretische Reduktion des induzierten Widerstandes ermoglicht, erreicht im geringen
Spannweitenbereich den geringsten Kraftstoffverbrauch von allen betrachteten Konfigurationen. Bei
Spannweiten von b < 10 m kann demnach der hohe parasitire Widerstand durch die Verringerung
des induzierten Widerstands im Vergleich zu den anderen Flugzeugtypen kompensiert werden.

Resultierende Verldufe der zugehdrigen aerodynamischen Parameter sind in Abbildung 4.6 darge-
stellt. Der erste Teil zeigt dabei den mittleren Auftriebsbeiwert im Reiseflug. Laut Definition des
Auftriebsbeiwerts hdngt dieser vom Verhéltnis 1 /S ab, wihrend alle anderen Parameter der dazu ge-
horigen Gleichung entweder Konstanten sind oder durch die ALAADy-Anforderungen vorgegeben
sind. Dies verdeutlicht die Proportionalitit zwischen dem Auftriebsbeiwert und der Flachenbelastung.
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Abbildung 4.6.: Aerodynamische Parameter der resultierenden Flugzeugkonfigurationen
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Folglich ist der Verlaufidentisch zu dem der maximalen Flachenbelastung. An dieser Stelle zeigt sich,
dass der Auftriebsbeiwert des Entenflugzeugs bei der groBten hier betrachteten Spannweite, die 24 m
betrigt, etwas kleiner ist als C'4 g = 0, 3. Fiir alle Berechnungen wurde fiir den Auftrieb am Canard
vereinfachend ein Auftriebsbeiwert von C'4 ¢ = 0, 3 angenommen (s. Abschnitt 4.1.1). Eine Ausle-
gung auf ein liberziehsicheres Flugverhalten des Entenflugzeugs erfordert, dass der Auftriebsbeiwert
am Canard stets etwas grofer ist als am Hauptfliigel. Diese Betrachtung zeigt, dass dies auch bei
groBen Spannweiten sichergestellt ist.

Abbildung 4.6, Teil 2 zeigt die zugehorigen mittleren Widerstandsbeiwerte im Reiseflug. Diese sind
in Drag Counts (DC) angegeben, wobei ein Widerstandsbeiwert von Cyyr = 1 DC einem Wert von
10~* entspricht. Der Widerstandsbeiwert muss prinzipiell mit der Fliigelfliche 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
iiber den gesamten Spannweitenbereich die geringsten Widerstandsbeiwerte aufweisen. Im Hinblick
auf den induzierten Widerstand weisen das konventionelle Flugzeug und der Doppelleitwerkstrager
ein dhnliches Verhalten auf, wobei der Widerstandsbeiwert des konventionellen Flugzeuges aufgrund
des hoheren parasitiren Widerstands durchweg grof3er bleibt. Der Verlauf der Kraftstoffmasse (Abbil-
dung 4.5, Teil 5) hat gezeigt, dass der Doppelleitwerkstriger bereits ab einer Spannweite von b ~ 12 m
am effizientesten ist. Im Hinblick auf den Widerstandsbeiwert ist er aber dem Entenflugzeug sowie
dem Boxwing unterlegen. Dies bedeutet, dass der Doppelleitwerkstrager hauptsiachlich von der ge-
ringeren Fliigelfliche profitiert. Diese wird einerseits durch die groere mogliche Fliachenbelastung
und andererseits durch die geringste maximale Abflugmasse begiinstigt.

Der Verlauf der Gleitzahl wird in Abbildung 4.6, Teil 3 gezeigt. Die aerodynamische Giite fasst prinzi-
piell die gewonnen Erkenntnisse noch einmal zusammen. Es ist zudem bemerkbar, dass der Boxwing,
der den geringsten Widerstandsbeiwert im Reiseflug, aber gleichzeitig auch den geringsten Auftriebs-
beiwert aufweist, tatsdchlich im Bereich geringer Spannweiten die hochste Gleitzahl im Reiseflug
verzeichnet. Dies deckt sich mit den Erwartungen und der Motivation, die zu einer Beriicksichtigung
des Boxwings in dieser Studie gefiihrt haben. Uberdies nihert sich der Verlauf der Gleitzahl des Dop-
pelleitwerkstriagers bei grolen Spannweiten dem des Boxwings an.

Im Rahmen dieser Betrachtungen wurden die nicht planaren Fliigelsysteme des Doppeldeckers und
des Boxwings als dquivalente Einzelfliigel betrachtet und die aerodynamischen Einfliisse der dreidi-
mensionalen Fliigel in Form des Fliigeleffizienzfaktors beriicksichtigt. Zudem wurden ebenfalls die
Effizienzen der Einzelfliigel modelliert. Aus diesem Grund ist eine Betrachtung des Verlaufs der Flii-
geleffizenzfaktoren, wie sie von Abbildung 4.6, Teil 4 geliefert wird, sehr interessant. Zunéchst zeigt
sich, dass alle Werte der planaren Fliigelkonfigurationen eine schwache Abhéngigkeit von der Spann-
weite aufweisen. Dieser Zusammenhang, der iiber den Einfluss der Streckung eingeht, ist in (4.34)
formuliert. Ferner zeigt sich der Einfluss der Triebwerksintegration jenseits der Fliigel im Falle des
Doppelleitwerkstragers in Form einer Erhohung des Fliigeleffizienzfaktors.

Wie erwartet nehmen die Fliigeleffizienzen des Doppeldeckers und des Boxwings Werte von e > 1
an. Dabei verlaufen beide Fliigeleffizienzen qualitativ sehr dhnlich. Die Werte fiir den Boxwing sind
allerdings etwas grofer und erreichen im Maximum bei b = 9 m beinahe Werte von 1, 2. Die Fliigel-
effizienzen der nicht planaren Fliigelkonfigurationen verzeichnen eine deutlich stirkere Abhangigkeit
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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 Abhingigkeit der Fliigeleffizienzen der nicht planaren Fliigelsysteme vom
Verhiltnis zwischen vertikalem Abstand zwischen den Einzelfliigeln und der Spannweite. Dies ist
insbesondere der Grund dafiir, dass der induzierte Widerstand auch bei geringen Spannweiten ver-
héltnisméaBig gering gehalten werden kann. Wéhrend der Fliigeleffizienzfaktor dieser Konfiguratio-
nen bereits grofer ist als im planaren Fall, steigt er mit sinkender Spannweite sogar in einem gewissen
MafBe 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 maBBgeblich fiir die durch die
Landestreckenanforderung begrenzte maximale Fliachenbelastung. Mit Riicksicht auf eine {iberzieh-
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
Verldufen widergespiegelt. Dartiber hinaus steigt die Klappeneffektivitit mit steigendem Auftriebs-
anstieg und ist daher von der Streckung abhingig. Dies erklart einerseits den steigenden Verlauf mit
der Spannweite, andererseits begriindet dies ebenfalls die geringen Unterschiede zwischen den ein-
zelnen Verlaufen. Da sich die Fliigelflichen der einzelnen Konfigurationen unterscheiden, wahrend
die Spannweiten identisch sind, resultiert dies in einer unterschiedlichen Streckung und somit auch
in einer verdnderten Klappenwirksamkeit.

Insgesamt kann gefolgert werden, dass die Fliigelflachen aller Konfigurationen verhiltnisméBig grol3
sind. Dies liegt an der Landestreckenanforderung, die die Fldchenbelastung begrenzt und damit eine
relativ groB3e Fliigelflache bedingt. Die Fliigelflache einer Cessna 208 Caravan beispielsweise betragt
ungefihr 26 m? bei einer maximalen Abflugmasse von rund 3, 5 t. Die Landestrecke dieses Flugzeugs
bei einer Hindernishéhe von 15 m und ohne die Nutzung von Schubumkehr, welche also vergleich-
bar mit der hier betrachteten Landung ist, betrégt allerdings mehr als 500 m [22]. Dies verdeutlicht,
dass die Fliigelflichen der ALAADy-Fluggerite grof3 sind und durch die restriktive Landestrecken-
forderung bedingt werden. Eine groBe Fliigelflache geht grundsétzlich mit einer VergroBerung der
umspiilten Flache und damit des Reibungswiderstandes einher. Zusitzlich bedingt eine grofe Fliigel-
fliche eine verringerte Streckung, wodurch ein hoherer induzierter Widerstand zum Tragen kommt. In
der Konsequenz lauft dies auf eine Minderung der Effizienz und eine geringere Gleitzahl im Reiseflug
hinaus.

Widerstands- und Massenanteile

In diesem Abschnitt soll auf die Zusammensetzung der maximalen Abflugmasse sowie des Reiseflug-
widerstands eingegangen werden. Dabei werden die einzelnen Anteile besprochen, die in Abhingig-
keit von der jeweiligen Flugzeugkonfiguration einen gro3en Einfluss haben oder ein besonderes Ver-
halten aufweisen. Im Folgenden werden alle Flugzeugkonfigurationen mit einer Spannweite von 18 m
zu Grunde gelegt. Dieser Wert wird aus Griinden der Vergleichbarkeit gewahlt. In Abschnitt 4.2.1 wer-
den die Konfigurationen mit zusétzlichen elektrischen Triebwerken ausgestattet, wodurch der Spann-
weitenbereich, in dem Flugzeugkonfigurationen gefunden werden, die die ALAADy-Anforderungen
erfiillen, stark eingeschrankt wird. Da bei der gewéhlten Spannweite von 18 m fiir alle Flugzeug-
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typen ebenfalls eine Konfiguration mit elektrischen Triebwerken gefunden werden kann, wird diese
gewihlt, 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 fiir das konventionelle Flugzeug mit ei-
ner Spannweite von b = 18 m im Reiseflug. Man erkennt, dass sich der Gesamtwiderstand (Abbil-
dung 4.7a) aus ungefihr einem Drittel Rumpfwiderstand, einem Viertel Fliigelwiderstand und einem
Viertel induziertem Widerstand zusammensetzt. Der Leitwerkswiderstand, der beide Leitwerksanteile
enthilt, entspricht ungeféahr zehn Prozent des Gesamtwiderstands. Der Triebwerkswiderstand sowie
die Summe aller Interferenzwiderstinde 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-
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Abbildung 4.7.: Widerstands- und Massenanteile des konventionellen Flugzeugs, b = 18 m

masse ausmacht. Weiterhin stellen der Rumpf mit ungefahr 20%, der Fliigel mit rund 13% und die
gesamte Ausriistung inklusive des Notlandesystems mit ungefiahr 12% die wichtigsten Anteile dar.
Die Fahrwerke, Leitwerke und Triebwerke haben eher einen geringen Einfluss auf die Gesamtmasse.
Ferner féllt auf, dass der Kraftstoffmassenanteil nur bei rund 5% liegt, was an der verhdltnisméafig
geringen erzielten Reichweite liegt.

Im Vergleich dazu zeigt Abbildung 4.8 die Zusammensetzungen fiir das Entenflugzeug. Abbil-
dung 4.8a verdeutlicht, dass der induzierte Widerstand 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 groBen Auftriebsbeiwerts des Canards, sowie der Interferenzwiderstand,
der ebenfalls den durch Fliigel und Canard gegenseitig induzierten Widerstand enthélt, etwas an. Die
Widerstandsreduktion dominiert allerdings, sodass fiir das Entenflugzeug ein geringerer Widerstands-
beiwert erreicht wird. Die Zusammensetzung der Massenanteile des Entenflugzeugs ist fast identisch
mit der des konventionellen Flugzeugs.

Die Betrachtung des Doppelleitwerkstrégers (Abbildung 4.9) zeigt an dieser Stelle den bereits er-
wiahnten Rumpfwiderstand, der im Vergleich zu den anderen Konfigurationen sogar eine leichte Er-
hohung des Widerstandsbeiwerts verursacht. Dies liegt am ungiinstigen Schlankheitsgrad des Rump-
fes. Nichtsdestotrotz ermoglicht die Bauweise des Doppelleitwerkstriagers die Verringerung einiger
Widerstandsanteile. Zum einen féllt in erster Ndherung kein Widerstand am Triebwerk an. Zum ande-
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Abbildung 4.8.: Widerstands- und Massenanteile des Entenflugzeugs, b = 18 m

ren ermoglichen die Leitwerksarme eine Verringerung der Leitwerksflache. 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 enthélt den Widerstand des invertierten
V-Leitwerks sowie den der Leitwerksarme. In der Massenbilanz macht sich die Rumpfverkiirzung
bemerkbar und auch die Triebwerksmasse fillt geringfiigig kleiner aus. Die Leitwerksmasse wieder-
um steigt trotz der geringeren Fliche aufgrund der Leitwerksarme leicht an. In der Summe weist der
Doppelleitwerkstrager aber dennoch die geringste maximale Abflugmasse auf.
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Abbildung 4.9.: Widerstands- und Massenanteile des Doppelleitwerkstragers, 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. Dariiber hinaus ist
der Fliigelwiderstandsbeiwert aufgrund des groflen parasitiren Widerstands erhoht, wodurch der Dop-
peldecker allgemein einen verhéltnismaBig grolen Widerstandsbeiwert aufweist. Die Gesamtmasse
fallt aufgrund des groBeren Fliigelstrukturgewichts durch das nicht planare Fliigelsystem deutlich gro-
Ber aus als bei den anderen Konfigurationen. Die gro3e maximale Abflugmasse in Kombination mit
dem vergleichsweise hohen Widerstand duBert sich zudem in einer Vergroferung des fiir den Start
bendtigten Triebwerksschubs und damit einhergehend auch der Triebwerksmasse.
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Abbildung 4.10.: Widerstands- und Massenanteile des Doppeldeckers, b = 18 m

Abbildung 4.11 verdeutlicht, dass beim Boxwing ein sehr groBer Widerstandsanteil, der beinahe 50%
betrigt, durch den Fliigel ausgemacht wird. Dieser enthilt allerdings die Anteile des vorderen und
des hinteren Fliigels und der vertikalen Fliigel 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 groBen Spannweite von 18 m, bei der der induzierte Widerstand kei-
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Abbildung 4.11.: Widerstands- und Massenanteile des Boxwings, b = 18 m

nen dominanten Einfluss mehr hat, seinen geringen Widerstandsbeiwert einer deutlichen Verringerung
des Leitwerkswiderstands verdankt. Dieser geringe Leitwerkswiderstand ist dem fehlenden Hohen-
leitwerk geschuldet. Die Aufschliisselung der Massenanteile bestétigt, dass die Fliigelmasse infolge
der vertikalen Fliigelanteile auch im Vergleich zum Doppeldecker vergroBert ist. Dieser Anteil wird
durch eine geringe Leitwerksmasse und eine geringere Triebwerksmasse kompensiert, sodass sich
eine dhnliche maximale Abflugmasse ergibt wie fiir 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 erfiillen, im gesamten Spannweitenbereich durch eine verhdltnisméBig grof3e Fliigel-
flache fiir Fluggerdte dieser Grofle gekennzeichnet sind. Eine groB3e Fliigelflache ist grundsétzlich mit
einer hohen umspiilten Oberflache und folglich mit einem vergroferten Reibungswiderstand verbun-
den. In der Konsequenz ist auch die aerodynamische Gite des Fluggerites vergleichsweise schlecht,
wodurch ein erhohter Kraftstoffverbrauch fiir den Betrieb des unbemannten Fluggerites erforderlich
ist. Die Fliigelfliche wird im Rahmen des Projektes ALAADy primédr durch die Landestrecke be-
grenzt. Damit eine Landestrecke unter 400 m eingehalten werden kann, muss die Flachenbelastung
begrenzt werden, was eine minimal notwendige Fliigelfliche bedingt.

Grundsitzlich kann die Landestrecke gemal3 (4.1) allerdings ebenfalls durch eine VergroBBerung des
maximalen Auftriebsbeiwerts verkiirzt werden. Im Rahmen dieser Arbeit wurde die Nutzung von
Vorfliigeln im Hinblick auf die Fliigelstrukturmasse ausgeschlossen. Daher stellt sich die Frage nach
alternativen Mitteln, mit denen der Auftriebsbeiwert im Langsamflug erhdht 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 gegensitzlich rotierenden, kleinen, elektrisch
betriebenen Propellern ausgestattet, die entlang der Fliigelvorderkante verteilt werden. Dies wird als
DEP (Distributed Electric Propulsion) bezeichnet. Informationen iiber aktuelle Arbeiten zu solchen
Konfigurationen konnen in [45] und [46] gefunden werden. Durch die Anordnung der elektrischen
Propellertriebwerke befindet sich der gesamte Fliigel im Nachlauf der Propeller. Infolge des Propeller-
schubs wird der Stromung Energie zugefiihrt. Dies ermoglicht einerseits, dass die Stromung groferen
Klappenausschldgen folgen kann ohne abzulsen. Andererseits fiihrt dies ebenfalls zu einem groBeren
dynamischen Druck. Beide Effekte wirken auftriebsvergroBernd. Letztlich lassen sich dadurch sehr
groB3e Auftriebsbeiwerte bis hin zu Werten von C'4 > 5 erreichen [45]. Da sich dies verkiirzend auf die
Start- und Landestrecken auswirkt, kann die Fliigelflache verringert und damit die Reiseflugleistung
deutlich gesteigert werden.

Das Konzept sieht vor, dass alle Propeller wiahrend des Starts und der Landung aktiv sind. Im Reise-
flug allerdings sollen nur die &uferen elektrischen Propeller betrieben werden. Die inaktiven Propeller
werden wiahrend des Reiseflugs eingeklappt, sodass sich lediglich die Gondelwiderstéinde auf die ae-
rodynamische Giite auswirken [45].

Ein solches Konzept erscheint auch im Hinblick auf das ALAADy-Fluggerit sinnvoll, da es eine
Reduktion der Fliigelfliche auf eine vergleichsweise einfache Art und Weise ermoglicht. Allerdings
stellen die Kapazitit und das Gewicht aktueller Batterien Probleme dar, die gegen die Umsetzung des
beschrieben Konzeptes fiir den gesamten Flug spricht. Derzeit weisen Batterien ein um Vielfaches
groferes Gewicht auf als vergleichbarer Kraftstoff, mit dem die gleiche Menge Energie bereitgestellt
werden soll [18].
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4.2.1. Konzept zur Auftriebserh6hung

Aufgrund der exorbitanten Batteriemasse, die fiir die geforderte Reichweite von 600 km ndtig wiir-
de, schlieBt sich eine rein elektrische Losung, wie in den obigen Projekten untersucht wurde, aus.
Nichtsdestotrotz ist das Potenzial der Auftriebsvergroferung durch die Nutzung kleiner, elektrisch
betriebener Propeller attraktiv fiir das ALAADy-Fluggerit. Aus diesem Grund soll im Rahmen dieser
Arbeit ein Konzept untersucht werden, nach dem die Flugzeugkonfigurationen in Anlehnung an DEP
mit insgesamt vier elektrischen Propellern ausgestattet werden. Diese sollen an den Stellen installiert
werden, an denen die Klappen positioniert sind. Dabei soll der Auftrieb lokal deutlich vergroBert wer-
den, sodass sich im Mittel iiber den gesamten Fliigel eine moderate Erh6hung des Auftriebsbeiwerts
einstellt. Die elektrischen Propeller sollen ebenfalls im Reiseflug eingeklappt werden und nur wéh-
rend des Starts und der Landung aktiv sein. Anders als in [45] soll der Reiseflug allerdings mithilfe
der konventionellen und durch Kraftstoff betriebenen Turboproptriebwerke durchgefiihrt werden. Da
die elektrischen Propeller dabei nur wihrend der kurzen Dauer von Start und Landung aktiv sind, ist
zu erwarten, dass die erforderliche Batteriemasse gering gehalten werden kann.

Der benotigte Kraftstoff sowie die Batterien fiir die elektrischen Triebwerke sollen gleichermalflen im
Fliigel untergebracht werden. Die Dimensionen der elektrischen Triebwerke werden folgendermalien
gewahlt:

Bm Linge der Triebwerksgondel: I 7 ¢ = 0,5 m
B Durchmesser der Triebwerksgondel: d 7y, ¢, = 0,25 m

B Propellerradius: 7 pyop o = 0,5 m

Dabei sind die Triebwerksgondeln auf Hohe der Profilnase an der Fliigelvorderkante angebracht. Die
Lénge der Triebwerksgondel entspricht dabei der nach vorne abstehenden Lange, sodass die Propel-
ler gerade eingeklappt werden konnen. Im Rahmen dieser Arbeit soll der potenzielle Nutzen der In-
tegration von zusétzlichen elektrischen Triebwerken im Falle des ALAADy-Fluggerétes abgeschétzt
werden.

4.2.2. Beriicksichtigung der elektrischen Triebwerke im Entwurf

Die Integration der elektrischen Triebwerke erfordert eine Beriicksichtigung im Vorentwurfsprozess.
Neben den verdnderten maximalen Auftriebsbeiwerten miissen zudem die Auswirkungen der zusitz-
lichen Triebwerksgondeln auf den Widerstandsbeiwert sowie die zusétzlichen Massen infolge der
elektrischen Triebwerke und der Batterien eine Beriicksichtigung finden. Dariiber hinaus stellt sich
die Frage nach der benétigten Triebwerksleistung. Abbildung 4.12 veranschaulicht die angepasste
Entwurfsstrategie, mit der die elektrischen Triebwerke beriicksichtigt werden. Hierbei stellt der grof3e
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. Anschlieend kénnen die
daraus resultierenden maximalen Auftriebsbeiwerte wihrend 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 P,; kdnnen nun ebenfalls die Zu-
satzmassen abgeschitzt werden. Dariiber hinaus werden die Widerstinde, die von den zusétzlichen
Triebwerksgondeln verursacht werden, angendhert. Dieser Block wird in Abschnitt 4.2.4 erldutert.

Der Prozess, der bereits zuvor fiir die Konfigurationsfindung angewandt wurde, wird nun unter Be-
riicksichtigung der angepassten maximalen Auftriebsbeiwerte und den zusétzlichen Massen und Wi-
derstdnden durchgefiihrt. Im Falle einer Nichteinhaltung der Startstrecke wird nun allerdings zusétz-
liche elektrische Triebwerksleistung bereitgestellt anstatt dass die Leistung der Turboproptriebwerke
erhoht wird. Sobald dieser Prozess abgeschlossen ist, kann eine erneute Dimensionierung der elektri-
schen Triebwerksleistung auf Basis des aktualisierten Nullwiderstandsbeiwerts sowie ein angepasster
maximaler Auftriebsbeiwert fiir den Start berechnet werden. GleichermafB3en kann die Batteriemasse
durch die Zeit tg aktualisiert werden, wihrend der die elektrischen Triebwerke betrieben werden.

Der gesamte Prozess wird so lange durchgefiihrt, bis sich eine Anderung der elektrischen Triebwerks-
leistung zwischen zwei Iterationsschritten ergibt, die geringer als 0, 1 kW ist. Die einzelnen Blocke
in Abbildung 4.12 werden im Folgenden vorgestellt.
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4.2.3. Leistungsdimensionierung fiir die elektrischen Triebwerke

Die Integration zusétzlicher elektrischer Triebwerke in die Flugzeugkonfigurationen zum Zweck der
AuftriebsvergroBerung 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 méglich, da der zusétzliche
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 des Anflugwinkels fiihrt und damit eine grof3ere
mittlere Gleitzahl E; wéhrend der Landung zum Tragen kommt. Dies hat laut (4.1) eine Verldnge-
rung der Landestrecke zur Folge. Im Gegenzug bedeutet eine groBere Propellerleistung eine hohere
Energiezufuhr in die Strémung und ermdéglicht somit eine VergroBerung der moglichen Auftriebsbei-
werterhdhung.

Die Dimensionierung der elektrischen Triebwerksleistung stellt also einen Kompromiss dar zwischen
einem geringstmoglichen Schub der elektrischen Zusatztriebwerke und einer maximalen Erhhung
des Auftriebsbeiwerts. Als erster Anhaltswert soll an dieser Stelle daher eine Dimensionierung derart

Abbildung 4.13.: Krifte am Flugzeug im Landeanflug

erfolgen, dass wie im vorherigen Abschnitt ein mittlerer Gleitwinkel von vy, = 7,5° wihrend der
Landung erreicht wird. Da hierbei groe maximale Auftriebsbeiwerte erreicht werden sollen, konnen
keine Spoiler benutzt werden, da diese neben der Widerstandserhdhung ebenfalls eine Auftriebsver-
ringerung herbeifiihren. Der Gleitwinkel soll sich ausschlieBlich durch den Zusatzauftrieb und den
damit verbundenen groflen zusitzlichen induzierten Widerstand einstellen.

Abbildung 4.13 zeigt die am Flugzeug wihrend des Landeanfluges auftretenden Kréfte unter Beriick-
sichtigung des elektrischen Triebwerksschubs. Hierbei repréisentiert Vi die Bahngeschwindigkeit.
Anhand der Abbildung kann der Gleitwinkel mit Triebwerkseinfluss berechnet werden nach

tan(yr) = Wi, — Fa-cos(ar) _ Cw-5p Vi S — Fe-cos(ar)
ks AL + Fe - sin(ay) mp - g+ Fe - sin(ayg)

(4.78)

Da bisher noch keine aecrodynamischen Charakteristika beziiglich des Fliigelprofils betrachtet worden
sind, wird prinzipiell fiir alle Flugzeugkonfigurationen angenommen, dass der maximale Auftriebs-
beiwert bei einem bestimmten Anstellwinkel erreicht wird, sodass der Auftriebsbeiwert der Landung
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bei oy, = 15° erreicht wird. Die Forderung nach einem mittleren Gleitwinkel von ~;, = 7,5° soll

durch die Bereitstellung des elektrischen Triebwerksschubs geschehen. Eine Umstellung von (4.78)

nach Letzterer ergibt

CWVL'%QVLQ'S—mL - g - tan (yr)
tan (vz) - sin () + cos (o)

F, = (4.79)

Hierin hingt der Widerstandsbeiwert maBgeblich vom durch den zusitzlichen Triebwerksschub ver-
ursachten Auftriebsbeiwert ab. Dariiber hinaus ergeben sich abhédngig 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-
groBerung in einem mittleren Spannweitenbereich den grofiten Nutzen mit sich bringt. Bei geringen
Werten der Spannweite ist davon auszugehen, dass ein sehr groBer zuséitzlicher Widerstand induziert
wird und der geforderte Gleitwinkel nicht mehr erreicht werden kann. Bei groflen Spannweiten wie-
derum ist die zusitzliche Triebwerksleistung infolge des geringen Widerstandes begrenzt, wodurch
ebenfalls der Nutzen der Elektrifizierung sinkt.

Nach der Dimensionierung der elektrischen Triebwerke betragt der mittlere Gleitwinkel wihrend des
Landeanfluges und des Abfangbogens nun ebenfalls 7, 5°. Der Unterschied zur Auslegung der Konfi-
gurationen ohne zusétzliche elektrische Triebwerke besteht nun darin, dass der maximale Auftriebs-
beiwert vergroBert ist und dadurch die maximale Flachenbelastung, die durch die Landestreckenfor-
derung begrenzt wird, vergroBBert werden kann.

Die Berechnung der entsprechenden elektrischen Triebwerksleistung kann gemif (4.63) und unter
Ausschluss des Sicherheitsanteils fp erfolgen. Mit der Landegeschwindigkeit nach (4.10) ergeben
sich dafiir die induzierten Propellergeschwindigkeiten der elektrischen Triebwerke nach (4.65) und
der Wirkungsgrad nach (4.64). Der erhohte maximale Auftriebsbeiwert, der sich dank des zusétzlichen
Schubes einstellt, wird mit der Ndherungsformel aus [36] auf

Nk, el
’ Sz Pel
1+4 Y (2 4.80
i=1 <S P VE ' SPTOp,el)] ( )

geschitzt. Hierin stellt S; die entsprechende Fliche dar, die vom Nachlauf des jeweiligen Propellers

CA,maa:,L,el = CA,maa:,L :

betroffen ist. Das Gesamtverhéltnis S; /.S spiegelt damit also den Anteil der im Propellernachlauf ope-
rierenden Fliche zur Gesamtfldche wider und konnte durch die Nutzung weiterer Propeller vergrofert
werden.

Da in diesem Fall eine Landung mit mehr als drei Triebwerken erfolgt, kann der Sicherheitsfaktor
wiahrend der Landung verringert werden. Der mittlere Auftriebsbeiwert wird dadurch begrenzt auf

nunmehr
C'A ymax,L,el

1,32

wie in [16] beschrieben wird. Der zugehorige Widerstandsbeiwert ergibt sich unter Beriicksichtigung

CaLe = (4.81)

des angepassten Auftriebsbeiwerts wie zuvor mithilfe der Relation (4.75).
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Unter Beriicksichtigung dieser angepassten Werte kann der Auslegungsprozess fiir die Konfiguratio-
nen mit zusétzlichen elektrischen Triebwerken auf die bereits bekannte Weise durchgefiihrt werden.

4.2.4. Anpassung von Massen, Widerstinden und Startstrecke

Dabei werden jedoch Anpassungen, die sich auf den Widerstandsbeiwert, die maximale Abflugmasse
und auch auf die Startleistungen beziehen, notwendig. Diese notwendigen Modifikationen werden in
diesem Abschnitt kurz erlautert.

Widerstiande

Infolge der zusétzlichen elektrischen Triebwerke fdllt zusétzlicher Widerstand an, der zum einen zu
zuziiglichem Widerstand fiihrt, der direkt an der Triebwerksgondel anfillt. Dieser wird auf die gleiche
Weise mit (4.26) modelliert, wie es fiir die fossil betriebenen Triebwerke getan wurde. Dariiber hin-
aus wird der zuséatzliche Fliigel-Triebwerks-Interferenzwiderstand nach (4.28) in die Gesamtbilanz
aufgenommen.

Massen

Anderungen der maximalen Abflugmasse 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 Abhingigkeit von der Triebwerksleistung nach (4.53) abgeschétzt, obwohl zu erwarten
ist, dass diese durch die geringere Komplexitit, insbesondere durch das Fehlen des inneren Systems,
eher leichter sind. Dieser konservative Ansatz wird gewdhlt, damit dadurch die zusétzlichen Kabel-
massen zur Versorgung der Triebwerke sowie die der Mechanik, die zum Einklappen der Propeller
genutzt wird, stellvertretend beriicksichtigt werden. Die Massen der installierten elektrischen Trieb-
werke werden ebenfalls nach (4.54) abgeschitzt.

Im Rahmen dieser Arbeit sollen fiir 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 gewihlt, da sie eine vergleichsweise hohe massenspezifische
Energie aufweisen [18] und dadurch das Batteriegewicht verhédltnisméBig gering gehalten werden
kann. Die Batteriemasse wird mithilfe der bendtigten elektrischen Triebwerksgesamtarbeit sowie der
massenspezifischen Energie abgeschétzt zu

Wges,el

g (4.82)
€LiOH

M Batterien,el =

wobei die massenspezifische Energie von Lithium-Luft-Batterien entsprechend [18] bei ungefdhr
ériog =~ 0,2 kWh/kg liegt. Fiir die Auswertung dieser Beziehung wird ferner die gesamte geleis-
tete elektrische Triebwerksarbeit benotigt. Vor dem Hintergrund, dass diese nur wihrend des Starts

4#7 Institut fiir Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation 69
DLR

DLR-IB-FT-BS-2017-34



4. Flugleistungsbetrachtungen 4.2. Integration elektrischer Triebwerke

und der Landung anfillt, 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 Abhéngigkeit der Startdauer tg und der elektri-
schen Triebwerksleistung, die sich aus der Basisleistung sowie moglicherweise zusétzlicher fiir den
Start benétigter Leistung zusammensetzt, ndherungsweise zu

Wges,el =tg- PS,el +ip - Pag=~2- ts - PS,el =2 ts - (Pel + A-PS,el)- (483)

Fiir die Massenabschitzung der Batterien wird folglich die Startdauer bendtigt. Diese setzt sich zu-
sammen aus der Dauer der Rollstrecke, der Ubergangsflugstrecke sowie, falls die Hohe nach Beendi-
gung der Ubergangsflugstrecke H. ¢7 noch unter der Hindernishohe Hg liegt, der Dauer des Steigflugs
bis zur Hindernishoéhe:

2
Fs _ Cwe 1 (Fs 7CW2)
Y2 L gy e i BT Hy |\ T\ T Cn) g,
2 N mag Caz
Startrolldauer Ubergangsflugdauer

Steigdauer

Die Dauer der Ubergangsflugstrecke ergibt sich bei einer Annahme, dass die Linge des erfloge-
nen Kreisbogens niherungsweise der Ubergangsflugstrecke entspricht, wihrend sich die Dauer der
Steigstrecke aus simplen geometrischen Beziehungen errechnen ldsst. Die Beziehung fiir die Star-
trolldauer wird aus [37] entnommen. Die Konstante & betrdgt hierbei

k— M'CA,T _OW,T
Cag - (m%’g —M>

(4.85)

und f(k) wird nach

1
— - arctan(V'k) fir k>0

=

fk) = fir k=0 (4.86)
L 1+V-k
2> vk \1-v—k

abgeschétzt, wobei sich abhingig vom Wert des Faktors £ unterschiedliche Naherungsvorschriften fiir

) fir k<0

f (k) ergeben. Weitere Informationen zu den einzelnen verwendeten Formelzeichen konnen Abschnitt
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. Dariiber hinaus wird der Auftriebs-
beiwert beim Start dhnlich wie in (4.81) nun durch einen Sicherheitsfaktor von 1, 32 begrenzt. Letzt-
lich soll der Zusatzschub, der im Falle einer Nichteinhaltung der Startstreckenanforderung nétig wird,
durch die elektrischen Triebwerke bereitgestellt werden und nicht mehr durch eine Vergréflerung der
Leistung der Turboproptriebwerke.
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4.2.5. Ergebnisse

Die Ergebnisse fiir die resultierenden Flugzeugkonfigurationen mit zusétzlichen elektrischen Trieb-
werken werden in diesem Abschnitt vorgestellt. Dazu zeigt Abbildung 4.14 die Verldufe der grund-
legenden Parameter. Fiir eine verbesserte Vergleichbarkeit mit den Konfigurationen ohne elektrische
Zusatztriebwerke sind ebenfalls die Verldufe des rein fossil betriebenen Doppelleitwerkstrégers auf-
gezeigt. Dieser wird gewéhlt, da er liber weite Bereiche der Spannweite die vielversprechendsten
Ergebnisse beziiglich des Kraftstoffverbrauchs liefert.

Die Berechnungen wurden hier ebenfalls in einem Spannweitenbereich von 6 m bis 24 m durchge-
fiihrt. Es fillt direkt auf, dass sich der Bereich, in dem Konfigurationen gefunden werden konnen, die
die ALAADy-Anforderungen erfiillen, im Vergleich zum nicht elektrischen Fall deutlich verringert
hat. Dies kann mit dem hohen Zusatzauftrieb bei der verhdltnisméBig geringen Spannweite erklart
werden. Der Schub der elektrischen Triebwerke ist geméB (4.79) derart dimensioniert, dass ein mitt-
lerer Gleitwinkel von 7, 5° erreicht wird. Damit héngt er vom Widerstand ab.

Bei geringen Spannweiten ist der Widerstand aufgrund des induzierten Anteils generell groB3er als bei
hohen Spannweiten. In der Konsequenz wird ein grofler Triebwerksschub zur Erreichung des Gleit-
bzw. Anflugwinkels ndtig. Dieser fiihrt bei der entsprechend geringen Streckung allerdings wieder-
um zu einer groen Erhohung des induzierten Widerstands, der nicht mehr durch weitere elektrische
Triebwerksleistung kompensiert werden kann. Auf diese Weise divergiert der benétigte Triebwerks-
schub, sodass sich keine realisierbare Konfiguration ergibt. Abbildung 4.15, Teil 5 zeigt, dass dies
grundsitzlich bei allen Flugzeugtypen ab einem maximalen Auftriebsbeiwert bei der Landung mit
elektrischen Triebwerken von C4 14, 1,e1 = 3 geschieht.

Ferner lasst sich erkennen, dass der Einfluss der elektrischen Triebwerke bei groflen Spannweiten
verschwindet. Dies kann jedoch mithilfe von (4.79) erklart werden. Bei grolen Spannweiten féllt ein
vergleichsweise geringer Widerstandsbeiwert an, sodass auch die geforderte Triebwerksleistung zur
Erreichung des Anflugwinkels gering sein muss. Die geringe zusitzliche Leistung ermoglicht folglich
nur eine geringe Vergroferung des maximalen Auftriebsbeiwerts, wodurch der erwiinschte Effekt auf
die Konfigurationen schwach ist. Anhand Abbildung 4.14 lassen sich ebenfalls die Punkte erkennen,
ab denen die elektrischen Zusatztriebwerke liberfliissig werden. Diese sind durch einen Knick in den
Verldufen charakterisiert, jenseits derer die Kurven einen qualitativ dhnlichen Verlauf annehmen wie
die entsprechenden nicht elektrischen Kurven.

Abbildung 4.14, Teil 1 zeigt die maximale Flachenbelastung. Aufgrund des erhohten zusétzlichen
Auftriebs, der bei geringen Spannweiten grofSer ist, zeigt auch die maximale Flachenbelastung einen
sinkenden Verlauf auf. Die Maxima repréasentieren dabei jeweils die ersten Punkte der Spannweite,
fiir die eine Konfiguration gefunden werden konnte. Diese Spannweite hidngt von der jeweiligen Flug-
zeugkonfiguration ab. Hierbei zeigen sich die Potenziale der nicht planaren Fliigelkonfigurationen,
insbesondere des Boxwings, den induzierten Widerstand zu verringern. Wihrend fiir die anderen Kon-
figurationen erst ab rund 16 m giiltige Konfigurationen existieren, ist dies fiir 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 grofien Spannweiten beginnt die maximale Fldchenbelastung wieder zu steigen. Ab diesem Punkt
ist die Wirkung der elektrischen Triebwerke nichtig und die Erh6hung des Auftriebsanstiegs durch
die Streckung tiberwiegt wieder. Dies kann insbesondere anhand der elektrischen Leistung des Dop-
pelleitwerkstrigers (Teil 4) verdeutlicht werden. Ab einer Spannweite von b =~ 22 m wird bei diesem
Fluggerit keine elektrische Leistung mehr bereitgestellt. Ab hier verhélt er sich wie im Fall ohne die
elektrischen Zusatztriebwerke. Deswegen steigt die maximale Fldchenbelastung durch die mit der
Spannweite wachsende Klappenwirksamkeit wieder an. Nichtsdestotrotz ist ein vertikaler Versatz
zwischen der elektrischen und der nicht elektrischen Version des Doppelleitwerkstriagers erkennbar.
Dieser resultiert aus dem Sicherheitsfaktor, mithilfe dessen bei der Landung der Auftriebsbeiwert im
Verhiltnis zum maximal erreichbaren Auftriebsbeiwert reduziert wurde. Dieser wurde hier aufgrund
der hoheren Triebwerksanzahl von 1,44 auf 1, 32 gesetzt. In den anderen Féllen sorgt die elektrische
Leistung ab diesen Punkten, stellvertretend fiir die vorher betrachtete Zusatzleistung A Pg, fiir die
Einhaltung der Startstrecke.

In Ubereinstimmung mit diesem Verlauf steigt ebenfalls die Fliigelfliche, die in Abbildung 4.14, Teil
2 gezeigt ist, ab dem anfianglichen Minimum konstant an. Sobald die elektrische Leistung keinen
signifikanten Einfluss mehr aufweist, verringert sich die Steigung der Fliigelflache. Es ist erkenn-
bar, dass die Fliigelflichen im mittleren Spannweitenbereich im Vergleich zu den vorhergegangenen
Betrachtungen deutlich reduziert werden konnen.

Abbildung 4.14, Teil 3 zeigt die maximalen Abflugmassen. Diese verhalten sich qualitativ dhnlich
wie im nicht elektrischen Fall. Die zusétzlichen Triebwerks- und Batteriemassen fiihren allerdings zu
einer insgesamt leicht vergroferten Abflugmasse.

Die Kurven der aufgrund des Reiseflugs benétigten Leistung (Teil 4) oder entsprechend der gesam-
ten Kraftstoffmasse (Teil 5) weisen insgesamt einen sehr flachen Verlauf auf. Eine Vergréferung bzw.
Verkleinerung der Spannweite hat hier nur eine sehr geringe Anderung der verbrauchten Kraftstoff-
masse zur Folge. Dies kann durch zwei Trends erkléart werden, die sich prinzipiell ausgleichen. Bei
geringen Spannweiten ermoglicht die groBe Erhohung des maximalen Auftriebsbeiwerts eine Verrin-
gerung der Fliigelfliche, was die aerodynamische Giite begiinstigt. Im Gegenzug ist allerdings der
induzierte Widerstand erhoht, wodurch sich wiederum eine Minderung der aerodynamischen Giite
ergibt. Im Bereich groBer Spannweiten sind diese beiden Sachverhalte entsprechend umgekehrt, wo-
durch sich prinzipiell &hnliche Werte ergeben.

Die Integration der elektrischen Triebwerke fiihrt also generell zu einer Verbesserung des mittleren
Spannweitenbereichs und erlaubt hier einen Kraftstoffverbrauch, der ansonsten eher durch eine Ver-
groflerung der Spannweite erreicht werden kann. Im Rahmen von ALAADYy ist die Kompaktheit des
Fluggerits 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 Doppelleitwerkstriager bei einer Spannweite von 16 m eine Verrin-
gerung des gesamten Kraftstoffs von ungefahr 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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4.2. Integration elektrischer Triebwerke 4. Flugleistungsbetrachtungen

Der Vollstandigkeit halber sind an dieser Stelle ebenfalls die acrodynamischen Parameter der resul-
tierenden elektrischen Fliigelkonfigurationen in Abbildung 4.15 aufgezeigt. Wie erwartet zeigt sich
ein vergroBerter Auftriebsbeiwert im Reiseflug (Teil 1) iiber alle Werte der Spannweite, der mit der
verringerten Fliigelflaiche im Einklang steht. Folglich kommt ein vergroBerter Widerstandsbeiwert
(Teil 2) im Reiseflug zum Tragen, der maBBgeblich durch diesen Sachverhalt und leicht durch den
zusétzlichen Widerstand der elektrischen Triebwerke hervorgerufen wird.

Die Gleitzahl (Abbildung 4.15, Teil 3) ist, wie bereits aus der verbrauchten Kraftstoffmasse erschlos-
sen, grofer als im nicht elektrischen Fall. Dies gilt besonders im mittleren Spannweitenbereich. Dar-
iber hinaus ist erkennbar, dass die Steigung der Gleitzahl jenseits des Punktes, ab dem die elektrischen
Triebwerke kaum noch einen Einfluss haben, wieder groBBer wird. Dies verdeutlicht den schwachen
Einfluss der elektrischen Triebwerke bei grolen Spannweiten. Der Einfluss der Spannweite auf die
Gleitzahl ist hier stirker als die der elektrischen Triebwerke. Der Versatz zwischen dem elektrischen
und dem nicht elektrischen Doppelleitwerkstrager ab diesem Punkt resultiert, wie bereits erwihnt, aus
dem verringerten Sicherheitsfaktor fiir den Landeauftriebsbeiwert im Falle mit elektrischen Triebwer-
ken.

Die Fliigeleftizienzfaktoren, die von Abbildung 4.15, Teil 4 bereitgestellt werden, weisen eine kaum
merkliche Abhéngigkeit von der Elektrifizierung auf. Dies kann dadurch begriindet werden, dass die
Fliigeleffizienz ausschlielich von Fliigelgeometrieparametern beeinflusst wird. An dieser Stelle muss
erwihnt werden, dass die direkte Beeinflussung der Fliigeleffizienzen durch Triebwerksintegrations-
effekte vernachlassigt wurde, da die elektrischen Triebwerke verhéltnisméBig klein sind und direkt
an der Vorderkante angebracht sind. Damit wird die Stromung an der Ober- sowie der Unterseite
gleichartig beeinflusst. Lediglich die schwache Abhéngigkeit von der Streckung ist hier in Form ei-
nes geringen Versatzes zwischen den beiden Doppelleitwerkstriagerversionen erkennbar.

Abbildung 4.15, Teil 5 zeigt die Erh6hung des maximalen Auftriebsbeiwerts wahrend der Landung
bei Nutzung von zusitzlichen elektrischen Triebwerken. Bei der DEP-Konfiguration aus [45] wurden
Werte von C'g ez > 5 bei einer Verteilung der Triebwerke iiber die gesamte Fliigelvorderkante
erreicht. Vor diesem Hintergrund erscheint der maximale Wert von C4 yqz,1,e1 = 3, der hier durch
vier elektrische Triebwerke erreicht wird, durchaus realistisch.

Widerstands- und Massenanteile

In diesem Abschnitt sollen vergleichend zu den in Abschnitt 4.1.7 gezeigten Diagrammen alle Wider-
standsanteile und Massenanteile der elektrischen Konfigurationen bei einer Spannweite von ebenfalls
18 m aufgezeigt werden.

Abbildung 4.16 zeigt diese Anteile fiir das konventionelle Flugzeug. Beziiglich der Widerstandsantei-
le zeigt sich, dass insgesamt bei allen Konfigurationen der am Fliigel anfallende Widerstand geringer
ist als bei den entsprechenden Konfigurationen ohne elektrische Zusatztriebwerke. Der zusitzliche
Widerstand, der durch die elektrischen Triebwerke im Reiseflug verursacht wird, betrégt fiir alle Kon-
figurationen rund 2, 5%.
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4. Flugleistungsbetrachtungen

4.2. Integration elektrischer Triebwerke

Abbildung 4.17 zeigt die Zusammensetzungen des Entenflugzeugs. Die Betrachtung der Widerstands-
anteile zeigt, dass der Anteil des Interferenzwiderstands, verglichen zu den anderen Konfigurationen,
am stérksten verringert wurde. Dies liegt insbesondere an der Reduktion der Fliigelfldche dank der
elektrischen Triebwerke. Damit geht ebenfalls eine Reduktion der Fliache des Canards einher, wo-
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Abbildung 4.16.: Widerstands- und Massenanteile des el. konventionellen Flugzeugs, b = 18 m
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Abbildung 4.17.: Widerstands- und Massenanteile des el. Entenflugzeugs, b = 18 m
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4.2. Integration elektrischer Triebwerke 4. Flugleistungsbetrachtungen

durch sich der gegenseitig induzierte Widerstand verringert. Dariiber hinaus zeigen Abbildung 4.18
die Anteile des Doppelleitwerkstragers, Abbildung 4.19 die des Doppeldeckers und Abbildung 4.20
die des Boxwings. Bei allen Konfigurationen machen die induzierten Widerstdnde ebenfalls einen
grofleren Anteil aus als bei den entsprechenden nicht elektrischen Konfigurationen. Dies liegt am
groBeren mittleren Auftriebsbeiwert, bei dem die elektrischen Flugzeuge im Reiseflug operieren. Im
GroBen und Ganzen ergeben sich allerdings keine signifikanten Anderungen 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 grofer als die der nicht elektrischen Konfigurationen. Die Anteile der Fliigel sind
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Abbildung 4.19.: Widerstands- und Massenanteile des el. Doppeldeckers, b = 18 m

im elektrischen Fall allerdings stets verringert. Die Verringerung der Fliigelflaiche dominiert hier also
leicht die Vergroerung der Streckung. Die zusétzlichen Massen der elektrischen Triebwerke sind sehr
gering und belaufen sich bei ungeféhr einem halben Prozentpunkt. Auch die Massen der Batterien sind
sehr gering, obwohl eingangs erwihnt wurde, dass die heutigen Batterien um ein Vielfaches schwerer
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Abbildung 4.20.: Widerstands- und Massenanteile des el. Boxwings, b = 18 m

sind als Kraftstoff. Dies liegt daran, dass die Batteriemassen mit der verfligbaren Energie skaliert sind
und somit von der Betriebsdauer der elektrischen Triebwerke abhdngen. Insgesamt ergeben sich fiir
den Start und die Landung eine Gesamtdauer von rund einer Minute, weswegen die Batteriemasse sehr
gering gehalten werden kann. Letztlich duBert sich die Integration der elektrischen Triebwerke noch
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4. Flugleistungsbetrachtungen 4.3. Auswahl zweier Konfigurationen

in einer VergroBerung der Instrumentenmasse gemaf3 (4.58). In der Summe iiberwiegen die zusitz-
lichen Massen der Instrumente, der elektrischen Triebwerke und der Batterien die Erleichterung der
Fliigelstrukturmasse, wodurch die leichte Erhohung der maximalen Abflugmasse zum Tragen kommt.

4.3. Auswahl zweier Konfigurationen

Nachdem alle fiinf Konfigurationen im Rahmen des Vorentwurfsprozesses ausgelegt und miteinander
verglichen wurden sowie zudem ein Konzept zur Auftriebserh6hung durch zusétzliche elektrische
Triebwerke untersucht wurde, sollen nun zwei Konfigurationen fiir weitere Betrachtungen im Rahmen
von ALAADy ausgewihlt werden.

Grundsétzlich haben die Untersuchungen gezeigt, dass alle Konfigurationen in einem weiten Spann-
weitenbereich die ALAADy-Anforderungen erfiillen kénnen und somit geeignet sind fiir die auto-
matische Transportaufgabe. Die Auswahl soll allerdings unter Beriicksichtigung der in Abschnitt 1.2
aufgezihlten Gesichtspunkte erfolgen. Die Integration zusétzlicher elektrischer Triebwerke hatte viel-

(a) Doppelleitwerkstrager mit b = 16 m

(b) Boxwing mitb = 12 m

Abbildung 4.21.: Modelle der ausgewéhlten Konfigurationen

versprechende Ergebnisse zur Folge und ermoglicht eine Verringerung der Spannweite. Aus diesem
Grund wird eine elektrische Konfiguration gewéhlt. Wéahrend die Lufttiichtigkeit insbesondere von
der Ausfithrung der Einzelkomponenten und des Betriebssystems abhidngt, wurden die Aspekte be-
ziiglich der Wetterempfindlichkeit und der Lairmemissionen nicht untersucht. Die Grundlagen fiir eine
moglichst einfache Auslegung wurden zudem bereits im Rahmen der Vorbetrachtungen und durch die
Geometriedefinitionen geschaffen.

Aus diesem Grund werden fiir die Auswahl der beiden Konfigurationen das Kriterien der hohen Effi-
zienz und das Kriterium der Moglichkeit einer kompakten Ausfithrung besonders unterstrichen. In der
Konsequenz wird zum einem die elektrifizierte Version des Doppelleitwerkstriagers fiir ALAADy aus-
gewihlt, da diese den geringsten Kraftstoffverbrauch aufweist (vgl. Abbildung 4.14). Aufgrund der
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4.3. Auswahl zweier Konfigurationen 4. Flugleistungsbetrachtungen

Tatsache, dass eine VergroBerung der Spannweite bei dieser Konfiguration lediglich eine sehr geringe
Anderung des verbrauchten Kraftstoffs hervorruft, wird fiir diese Konfiguration eine Spannweite von
16 m gewéhlt.

Dariiber hinaus wird ebenfalls der elektrische Boxwing mit einer Spannweite von 12 m fiir weitere
Untersuchungen vorgesehen. Wie in Abbildung 4.14 aufgezeigt, kann der Boxwing mit einer sehr
kleinen Spannweite ausgefiihrt werden. Durch eine kompakte Ausfithrung werden nur geringe Anfor-
derungen an die Startplitze nétig, wodurch der Boxwing fast {iberall im Rahmen des Werksverkehrs
landen konnte.

Abbildung 4.21 zeigt die Modelle der ausgewihlten Flugzeugkonfigurationen, so wie sie im Rah-
men des Vorentwurfs analysiert wurden. Im néchsten Schritt werden Aspekte der Stabilitdt und der
Steuerbarkeit betrachtet, wodurch sich an den skizzierten Konfigurationen allerdings voraussichtlich
weitere Anderungen ergeben werden.

Flugleistungsparameter Doppelleitwerkstriger Boxwing
Spannweite 16 m 12 m
Fliigelfliche 29.4 m? 33.5 m?
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 ausgewahlten Flugzeugkonfigurationen

In Tabelle 4.1 sind die wichtigsten Flugleistungsparameter fiir die ausgewéhlten elektrischen Versio-
nen des Doppelleitwerkstriagers und des Boxwings zusammengefasst. Sie verdeutlicht, dass der Dop-
pelleitwerkstriager eine um knapp 30 kg geringere Gesamtkraftstoffmasse aufweist als der Boxwing.
Dafiir fillt die Spannweite des Boxwings um insgesamt vier Meter geringer aus, was wiederum im
Betrieb auf den Flugplétzen fiir eine erhdhte Konkurrenzfahigkeit sorgen kann. Die Widerstands- und
Massenanteile der ausgewéhlten Flugzeugkonfiguration sind in Abbildung B.6 und Abbildung B.7
im Anhang zu finden.

Letztlich muss beriicksichtigt werden, dass diese Untersuchungen mithilfe von Naherungsformeln
und vereinfachten Modellen durchgefiihrt wurden und daher nur Trends aufzeigen.
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5. Flugeigenschaftsbetrachtungen

Im Anschluss an die im Rahmen des vorigen Kapitels angestellten Flugleistungsbetrachtungen finden
nun ebenfalls Aspekte der statischen und dynamischen Stabilitit Beriicksichtigung. Grundlage dafiir
bilden die in Kapitel 4 gefundenen Flugzeugkonfigurationen. Folglich sollen die Geometrien des Dop-
pelleitwerkstragers mit einer Spannweite von 16 m und des Boxwings mit einer Spannweite von 12 m
im Sinne der Stabilititsanforderungen modifiziert werden. Dabei soll zunéichst sichergestellt werden,
dass einerseits der zuldssige Schwerpunktbereich eingehalten wird und die Derivativa die korrekten
Vorzeichen aufweisen, damit gewiinschte Flugzeugreaktionen auf Stérgroen gewahrleistet sind, und
sich andererseits nur geringe Anderungen der Flugleistungen einstellen. Letztlich sollen die Deriva-
tiva der resultierenden Konfigurationen mit dem Programm AVL (Athena Vortex Lattice) abgeschitzt
und die Polstellen der Eigenbewegungen dargestellt werden.

5.1. Stabilitatsbetrachtungen

Dieser Abschnitt befasst sich mit grundlegenden Betrachtungen der statischen und dynamischen Sta-
bilitit. Dafiir sollen anhand von einfachen Kriterien geringe Anderungen der Flugzeuggeometrie vor-
genommen werden. Abbildung 5.1 gliedert den aktuellen Arbeitsschritt in den ALAADy-Prozessver-
lauf, der im Rahmen dieser Masterarbeit behandelt wird. An dieser Stelle werden keine nachtraglichen

Aero- Missions- | Stabilitéit/
. M / .
dynamik/ Alfti?:‘tr)le anforde- | Steuerbar- | Flugregler Automatischer
Geometrie rungen Kkeit Lufttransport

A 3 [

Abbildung 5.1.: ALAADy-Prozessverlauf mit Eingliederung der Flugeigenschaftsbetrachtungen

Modifikationen zur Einhaltung der ALAADy-Anforderungen vorgenommen. Dies liegt darin begriin-
det, dass die zur Abschitzung der Flugleistungen genutzten Methoden grundsétzlich nur sehr ungenau
sind. Es kann daher angenommen werden, dass die aus den Geometriednderungen resultierenden Min-
derungen der Flugleistungen im Bereich des Fehlerbereichs der Flugleistungsabschitzungen liegen.
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5.1. Stabilititsbetrachtungen 5. Flugeigenschafisbetrachtungen

Eine nachtragliche Modifikation der Konfigurationen im Hinblick auf die ALAADy-Anforderungen
erscheint daher nicht sinnvoll. Allerdings werden die resultierenden Anderungen der Flugleistungen
anschlieBend ermittelt und bewertet.

Die hinsichtlich der Steuerbarkeit und Stabilitit vorzunehmenden Anpassungen der Geometrie sollen
so gering wie moglich ausfallen, damit die Anderungen der Flugleistungen ebenfalls begrenzt sind.
Aus diesem Grund ist ein automatisiertes Vorgehen, so wie es in Abschnitt 4.1 verfolgt wurde, ratsam.
Dafiir werden analytische Methoden nétig. Die flugmechanischen Derivativa sind allerdings, zusétz-
lich zur stark eingeschrinkten Giiltigkeit, die nur nahe des Arbeitspunktes gegeben ist, von einer
Vielzahl von Flugzeugkomponenten und Interferenzeffekten abhéingig. Die Abschitzungen mittels
analytischen Methoden ist daher nur sehr ungenau und in ihrer Aussagekraft stark beschrankt.

Aus diesem Grund werden die Derivativa der modifizierten Konfigurationen im Anschluss mittels
des Programms AVL erneut abgeschéatzt. Dieses Programm basiert auf dem Wirbelleiterverfahren,
weswegen angenommen werden kann, dass die Ergebnisse eine groere Aussagekraft haben. Letztlich
wird die Stabilitdt der unbemannten Fluggerdte im Reiseflug abschlieBend mithilfe der Polstellen der
Eigenbewegungsformen bewertet.

5.1.1. Strategie der Geometriemodifikation

Zur Automatisierung der Geometrieinderungen mit Riicksicht auf Stabilititskriterien wurde das Tool
aus Abschnitt 4.1.2 um die entsprechenden Methoden erweitert. Die grundlegende Strategie, die fiir
die Geometriednderungen 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 kdnnen
zundchst die Schwerpunkte aller Komponenten sowie der Gesamtschwerpunkt ermittelt werden. Die
Schwerpunktberechnung wird in Abschnitt 5.1.2 thematisiert.

Ferner erméglichen die daraus hervorgehenden Fliigel- und Leitwerkshebelarme eine erste analyti-
sche Abschitzung der flugmechanischen Derivativa im Reiseflug. Derivativa, die sich im Langsa-
manflug und unter Beriicksichtigung der elektrischen Triebwerke ergeben, finden im Rahmen dieser
Masterarbeit keine Verwendung. Genauere Informationen zur Derivativberechnung und insbesondere
der fiir den Boxwing angepassten Abschitzungsformeln konnen in Abschnitt 5.1.4 gefunden werden.

Im nachfolgenden Block wird eine Stabilitéitspriifung durchgefiihrt. Dabei wird aus Griinden der
Komplexitit allerdings nicht die Dynamik der Eigenbewegungen betrachtet. Stattdessen werden ein-
fache Kritierien beziiglich der statischen Stabilitiit und einzelner Derivativa beriicksichtigt. Die Uber-
priifung des zuldssigen Schwerpunktbereichs hinsichtlich der Léngsstabilitdt und der Steuerbarkeit
wird entsprechend der in Abschnitt 5.1.3 beschriebenen Beziehungen durchgefiihrt.

Dariiber hinaus werden einzelne Derivativa betrachtet. Hierbei werden prinzipiell der Nickmomen-
tenanstieg C',q, der Schieberollmomentenbeiwert C'g und die Windfahnenstabilitét in Form des Deri-
vativs C,, 5 iiberpriift. Da eine genauere Bewertung der Stabilitit an spéterer Stelle erfolgt und die ver-
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Berechnung der
Konfiguration Schwerpunkte und Priifung auf Angepasste
aus Vorentwurf Abschétzung der Stabilitét Konfiguration
Derivativa
Anpassung der Aktualisierung der S
Geometrie Flugleistungen

Abbildung 5.2.: Konzeptskizze der Geometrieinderungsstrategie

wendeten analytischen Methoden ohnehin recht ungenau sind, wird dabei in erster Ndherung nur auf
ein korrektes Vorzeichen geachtet. Letztlich soll das unbemannte Fluggerit im Rahmen von ALAADy
mithilfe eines Flugreglers betrieben werden.

Im Falle einer Nichteinhaltung der hier geforderten Stabilitétskriterien werden Modifikationen der
Geometrie und eine erneute Uberpriifung notig. Dabei sollen die Geometriesinderungen eine mog-
lichst geringe Auswirkung auf die im Vorfeld ermittelten Flugleistungen haben. Folglich werden diese
Anderungen schrittweise vorgenommen. Dariiber hinaus werden die Parameter, die eine Auswirkung
auf das entsprechende Stabilitdtskriterium haben, entsprechend ihres Einflusses auf die Flugleistun-
gen hierarchisiert und die Anderungen in umgekehrter Reihenfolge vorgenommen. Dieses Vorgehen
wird in Abschnitt 5.1.5 beschrieben.

Sobald sich entsprechende Konfigurationen des Doppelleitwerkstrégers und des Boxwings ergeben,
die die Anforderungen erfiillen, werden diese als resultierende Konfigurationen fiir weitere Untersu-
chungen ausgewdhlt. Zusatzlich werden nochmals die Flugleistungen der modifizierten Fluggerite
abgeschiitzt, ohne weitere Anderungen zur Einhaltung der ALAADy-Anforderungen vorzunehmen.

Dieser Prozess wird primér fiir den Fall mit voller Beladung durchgefiihrt. Eine Ausnahme bildet der
zuldssige Schwerpunktbereich. Wéhrend die Derivativa im Rahmen dieses Geometrieinderungspro-
zesses ausschlieBlich fiir die Flugzeuge bei voller Beladung ermittelt werden, muss die Schwerpunkt-
verschiebung im Falle ohne Beladung beim zulédssigen Schwerpunktbereich beriicksichtigt werden
und kann dabei auch Anderungen der Geometrie hervorrufen.

5.1.2. Schwerpunktberechnung

Fiir die Ermittlung der Schwerpunkte spielt die Unterbringung der Nutzlast im Rumpf eine sehr wich-
tige Rolle. Da die Masse der Fracht sowohl beim Doppelleitwerkstriger als auch beim Boxwing unge-
fahr 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 ausfillt. Auf der anderen Seite erfordert eine Auslegung auf Langssta-
bilitét, dass der Gesamtneutralpunkt, der sich aus Fliigel und Leitwerk ergibt, hinter dem Schwerpunkt
liegt. Im Falle des Doppelleitwerkstrégers erfordert dies aufgrund des kurzen Rumpfes eine Anbrin-
gung des Fliigels 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 Doppelleitwerkstriager so weit wie mdglich nach vorne ge-
legt, sodass auch der Schwerpunkt nach vorne wandert. Prinzipiell ist es zwar erstrebenswert, dass
die Fracht so nah wie mdglich am Schwerpunkt des leeren Flugzeugs liegt, damit sich eine geringe
Schwerpunktverschiebung bei der Entladung ergibt, doch dies ist aufgrund der Geometrie des Doppel-
leitwerstrdagers nicht ohne Weiteres moglich. Eine identische Anordnung beim Boxwing ermdglicht
iiberdies eine Verjiingung des Rumpfes hinter dem Laderaum, wodurch die Rumpfmasse und ebenfalls
der parasitire Widerstand verringert werden konnen. Diese Uberlegungen werden zwar nicht in den
Flugleistungsbetrachtungen beriicksichtigt, sollen allerdings bei der Frage nach der Unterbringung
der Ladung im Rumpf sowie bei den spateren Modellen fiir VLM (Vortex-Lattice Method) eine Rolle
spielen. Abbildung 5.3 zeigt eine Seitenansicht des ALAADy-Rumpfes, so wie er fiir das unbemannte
Fluggerit Anwendung finden konnte.

Fracht, Teil 1 Fracht, Teil 2 i
Notlande- Phd

system -

Abbildung 5.3.: Unterbringung der Fracht und des Notlandesystems im Rumpf

Hierbei ist zudem eine Rumpfnase der Lange von einem Meter vorgesehen, die einerseits den Druck-
widerstand verringern soll und andererseits die Beladung durch die Ausfiihrung als Halbschalentiir
ermoglichen soll. Die Fracht, die auf zwei identische Frachtboxen, der Grofe einer Europoolpalette
aufgeteilt ist, wird direkt dahinter untergebracht. Nahe des Rumpfhecks ist zudem eine Kiste un-
tergebracht, die stellvertretend fiir das Notlandesystem mitgefiihrt wird. Die Rumpfausfithrung des
Boxwings ist in gestrichelten Linien dargestellt. GemiB der Uberlegungen wird der Rumpf dabei
hinter dem Frachtraum verjiingt.

Die Berechnungen der Flugzeuggesamtschwerpunkte werden unter einigen vereinfachenden Annah-
men durchgefiihrt. Zunichst wird davon ausgegangen, dass die Dichte aller Einzelkomponenten ho-
mogen ist und die Massenschwerpunkte damit den geometrischen Schwerpunkten entsprechen. Zu-
satzlich werden die Massen der Tanks und des Kraftstoffs dem Fliigel zugeordnet sowie die Masse
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der Elektronik und der Instrumente zusammen mit dem Rumpfanteil zusammengefasst. Die Aktuato-
ren werden ihrer Anzahl entsprechend auf die Leitwerke, den Fliigel, die Fahrwerke und den Rumpf
aufgeteilt.

Die Berechnung des Gesamtschwerpunkts erfolgt unter Verwendung der Massen aller Komponenten
und den entsprechenden Einzelschwerpunkten geméfl den einfachen Beziehungen

N N N
, 1($s,z‘ ) ) (Ysi - ™) ) (25 - M)
Ts = 1—N7’ Ys = PNi und zz = Z_Ni (5.1)
=1 i=1 i=1

Die Tabellen B.1 und B.2, die im Anhang B.2 zu finden sind, geben eine Ubersicht iiber die Massen
und Einzelschwerpunkte aller Komponenten.

5.1.3. Zulassiger Schwerpunktbereich

Aus Griinden der verbesserten Lesbarkeit und damit die konventionelle Nomenklatur, die fiir 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' fiir den Fliigel, R
fiir den Rumpf, H fiir das Hohenleitwerk und S fiir das Seitenleitwerk genutzt werden.

Zunéchst wird der zuldssige Schwerpunktbereich der unbemannten Flugzeugkonfigurationen iiber-
priift. Aufgrund der Unterschiede der Trimmung und Langssteuerung zwischen dem Doppelleitwerks-
trager und dem Boxwing miissen unterschiedliche Beziehungen genutzt werden. Abbildung 5.4 zeigt
die Krifte und Momente, die im getrimmten Zustand am Doppelleitwerkstrager (Abbildung 5.4a)
bzw. am Boxwing (Abbildung 5.4b) wirken.

AAH

AR | M2 Y D
Mo /‘\ :l A, T /% ﬁ
I § /
<—C OXS _@Xs I:‘

1§31 Iy I, Iy

(a) Doppelleitwerkstrager (b) Boxwing

Abbildung 5.4.: Momentenbilanz der Langsbewegung
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Fiir den Doppelleitwerkstriager ergibt sich die minimal bendtigte Hohenleitwerksflache wie flr ge-
wohnliche Drachenkonfigurationen gemaf [14] zu
Ts—TFR li . Cm(),FR
S7H — CA’FR . i . "H + iy Carr . (52)

S Cawm qu 1 — ZsZrR
: .

Hierbei wird ndherungsweise angenommen, dass die Staudriicke am Fliigel und am Hohenleitwerk
identisch sind, wodurch sich ¢/qy = 1 ergibt. Der Term 77, stellt den Abstand zwischen dem Flii-
gelneutralpunkt und dem Hohenleitwerksneutralpunkt dar und kann fiir den Doppelleitwerkstrager
gemal

ry=rg+rpr=rg+xs—xpr bzw. firden Boxwingzu ri =1, + 1y (5.3)

berechnet werden. Die Auswertung von (5.2) erfordert weiterhin den Fliigelnullmomentenbeiwert
Cmo,rr- Dieser wurde mithilfe des frei verfiigbaren Tools XFLRS ermittelt. Dafiir wurden Profile
der fiinfstelligen NACA-Serie gewéhlt. Entsprechend Abschnitt 4.1.1 enthilt der Fliigel das Profil
NACA 23018 an der Wurzel und NACA 23012 an der Fliigelspitze. Das Fliigelnullmoment ergibt
sich schlieBlich zu C',,p, pr = —0,01.

Da im Rahmen des Geometriednderungsprozesses die meisten Parameter in (5.2) verdnderbar sind,
kann diese Gleichung nicht ohne Weiteres ausgewertet werden. Aus diesem Grund werden im Sin-
ne einer ersten Abschétzung Werte fiir C'4 pr/Ca g vorgegeben, die sinnvoll erscheinen. Fiir die
Steuerbarkeitsgrenze, die fiir die vorderste Schwerpunktlage wirksam wird, soll C 4 pr/Ca g ~ —2
angenommen werden, wihrend fiir die Stabilititsgrenze bei der hintersten Schwerpunktlage ein Wert
von Cy pr/Ca.mg ~ 1,4 gewihlt wird [51].

Fiir den Boxwing muss die Beziehung abgeéndert werden. Hierbei soll der vordere Fliigel (Index v)
zur Trimmung genutzt werden. Unter der Beriicksichtigung, dass die Gesamtfliigelfliche der Summe
des vorderen und des hinteren Fliigels (Index h) entspricht, ergibt sich als eine erste Abschétzung fiir
die vordere Fliigelflache (s. Abschnitt A.4 fiir weitere Informationen):

o lu Cmo
& _ Can ™m'a Can (5.4)
S C rn, (Can _ '
A =\ 1)+1

Das Gesamtfliigelnullmoment wird unter Verwendung der Profile NACA 23024 fiir die Fliigelwurzel,
NACA 23016 fiir die Fliigelspitze sowie des symmetrischen Profils NACA 0016 fiir die Vertikalflii-
gel mittels XFLRS5 zu Cy,p rr = —0, 1. Da der Schwerpunkt beim Boxwing zwischen beiden Flii-
geln liegt und diese bei dhnlichen Auftriebsbeiwerten operieren, wird hier davon ausgegangen, dass
die Steuerbarkeit des Boxwings keine Herausforderung darstellt. Prinzipiell kénnen zur Steuerung
zusétzlich die Klappen des hinteren Fliigels zur Hilfe genommen werden. Fiir die Stabilititsgren-
ze bei vorderster Schwerpunktlage soll davon ausgegangen werden, dass das Auftriebsverhéltnis bei
Ca,n/Ca,p = 1,2 liegt. Vor dem Hintergrund, dass der vordere Fliigel bei etwas groBeren Auftriebs-
beiwerten operieren sollte als der hintere Fliigel, erscheint dieser Grenzwert sinnvoll.
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5.1.4. Abschitzung flugmechanischer Derivativa

Dieser Abschnitt beschreibt die Naherungsformeln, mithilfe derer die flugmechanischen Derivativa
fiir die beiden Flugzeugkonfigurationen analytisch abgeschétzt werden. Aufgrund der ungewdhnli-
chen Anordnung des Boxwings, die durch das geschlossene Fliigelsystem, die verdnderte Seitenleit-
werkseffektivitit, die Vertikalfliigel und die Nutzung des vorderen Fliigels zur Trimmung bedingt
sind, erfordert die Ermittlung der Derivativa einige Anpassungen der genutzten Beziehungen. Da
diese fiir das Verstdndnis der resultierenden Derivativa wichtig sind, kann auf die Darstellung der
verwendeten Formeln an dieser Stelle nicht verzichtet werden.

Fiir die nachfolgend aufgezeigten Beziehungen werden eine Reihe von vereinfachenden Annahmen
getroffen. Diese umfassen die folgenden Vereinfachungen:

B Es gelten alle Vereinfachungen, die in Abschnitt 3.1 getroffen wurden.

B Die Derivativa ergeben sich filir einen um den Reiseflug linearisierten Arbeitspunkt. Dadurch
wird in erster Ndaherung davon ausgegangen, dass die Langs- und Seitenbewegungen entkoppelt
sind.

B Die Derivativa des Doppelleitwerkstragers werden unter der Annahme von &quivalenten
Hohen- und Seitenleitwerken ermittelt. Die kombinierten Ruderausschlédge, die sich durch das
invertierte V-Leitwerk ergeben, werden dabei vernachléssigt.

B Infolge von Reibungsverlusten und Verdriangungen entspricht der dynamische Druck, der am
Fliigel wirkt, eigentlich nicht dem am Leitwerk. Dies wird hier allerdings vernachlassigt, sodass
fir die Staudruckverhéltnisse am Hohenleitwerk g7 /¢ = 1 und am Seitenleitwerk gs/q = 1
angenommen werden. Diese Formelzeichen werden in den Formeln nicht mehr erwéhnt.

Sofern nicht explizit anders erwéhnt, werden fiir den Boxwing die gleichen Beziehungen genutzt,
wobei im Falle der Langsbewegung der Teil des Hohenleitwerks durch den hinteren Fliigel und des
Fliigels durch den vorderen Fliigel ersetzt werden muss. Die Trimmung des Boxwings soll zwar vom
vorderen Fliigel {ibernommen 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 C 4., den Nickauftriebsbei-
wert C' 4, sowie den Hohenruderauftriebsbeiwert C' 4.

Auftriebsanstieg: Der Auftriebsanstieg des gesamten Flugzeugs ergibt sich aus der Summe des Flii-
gelanteils sowie des Leitwerksanteils, wobei zu beriicksichtigen ist, dass die Anstellwinkelerhhung
am Fliigel zu einer Zirkulationsvergroerung und damit zu einem vergroBerten Abwind am Hohen-
leitwerk fiihrt, der durch den Term dayy /O« charakterisiert ist. Der Auftriebsanstieg kann nach [37]
also ndherungsweise als

== (Can)py (5.5)
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abgeschitzt werden. Die Auftriebsanstiege der einzelnen Anteile hangen hauptsachlich vom Grund-
riss ab und kénnen im Falle des Doppelleitwerkstrigers mithilfe der Traglinientheorie bzw. fiir kleine
Werte der Streckung nach der erweiterten Traglinientheorie abgeschitzt werden [42]. Fiir das Hohen-
leitwerk ergibt sich dabei unter Beriicksichtigung des Effizienzfaktors eg [51]:

Ageqy
2+ Agen
(CAQ)H = T - AHGH (56)

fir Ag <5
V1+iAZed +1

Dieselbe Beziehung soll ebenfalls fiir den Hauptfliigel genutzt werden. Zur Bestimmung des Flii-

2 fir Ag>5

geleffizienzfaktors des invertierten V-Leitwerks muss die gro3e V-Stellung beriicksichtigt werden.
Aus diesem Grund wird zur Modellierung dieses Faktors eine Beziehung aus [30] gewéhlt, die wie
(4.33) von einem theoretisch moglichen Maximalwert ausgeht. Allerdings findet hier zusétzlich der
Korrekturfaktor k. y Verwendung:

€ = €theo - k;e,F : ke,DO : ke,M : ke,ﬂ

2
1 1 (5.7)
k‘e,ﬂ = [1 + TWL . (COS(Q?) — 1> ‘|

Aufgrund der groflen V-Stellung wird gemiB [30] ein verhéltnisméBig hoher Wert von ky, = 3,0

genutzt. Der am Hohenleitwerk induzierte Abwind wird fiir den Doppelleitwerkstrager mithilfe der
Beziehung

R L L B B9 e = o

Oa 2+\/4+A2-((DS(1W—MQ2)

abgeschitzt, die aus [17] entnommen ist und ausschlieBlich von geometrischen Gréfen abhéngt.

Fiir die Berechnung des Gesamtauftriebsanstiegs des Boxwings kann gleichwohl (5.5) Verwendung
finden. Allerdings erfordert das geschlossene Fliigelsystem einige Anpassungen. Die Auftriebsan-
stiege beider Teilfliigel sollen dabei nach [40] anhand entsprechender Referenzfliigel der gleichen
Grundrisse abgeschétzt werden, was mithilfe von (5.6) geschehen kann. Die Auftriebsanstiege der
einzelnen Teilfliigel des Boxwings ergeben sich dann nach

24 \/Aref : (1 + tan(go)z) +4

2+ \/4 “Aref - (1 + tan(go)2) +4

(CAOé)box,'[so = ) (CAOé)ref : (5.9)

Auch bei der Abschitzung des induzierten Abwindes am hinteren Fliigel muss der nicht planaren Natur
des Fliigelsystems 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 Fliigeln einbezieht. Unter Vernachlédssigung der Kompressibilitét lautet sie

Oaw
87:4,44‘]€A‘k‘/\~k?h/b-\/COS(QO), (5.10)

(0%
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wobei die Faktoren ky Effekte der Streckung, k) den Einfluss der Zuspitzung und kj,;, die bereits
genannten Auswirkungen des vertikalen Abstands reprasentieren. Diese Beziehungen werden nach

L
ATA T 14 AT
10—3- A
kxzf (5.11)
Lo 1=/
RNCASEE

ausgewertet. Dabei werden die Streckung, die Zuspitzung und die Pfeilung des vorderen Fliigels ge-
nutzt.

Nickauftriebsbeiwert: Aufgrund der verdnderten Anstrdmung der Fliigel und des Leitwerks, wenn
das Fluggerit eine Nickbewegung vollfiihrt, ergibt sich eine Anderung des Gesamtauftriebs. Aufgrund
des meist geringen Abstands des Fliigels vom Schwerpunkt und der damit verbundenen geringen
Anstromungsénderung wird dieser Teil vernachléssigt, sodass sich fiir den Doppelleitwerkstriger ein
Derivativ nach [37] von

T S
Cag=(Caa)pr - Z—H : ?H (5.12)
m

ergibt. Im Falle des Boxwings nehmen die Abstinde des vorderen und des hinteren Fliigels vom
Schwerpunkt relativ dhnliche Werte an. Eine Vernachléssigung einer dieser Anteile ist daher nicht
mehr zuldssig. Somit ergibt sich fiir den Boxwing eine angepasste Beziehung, die

Ty Sy

- Caay g (5.13)

T Sh

CAq - (CAa)h ’ E S

lautet. Hierbei leistet der hintere Fliigel wie das Hohenleitwerk in (5.12) einen positiven Beitrag,
wéhrend der vordere Fliigel aufgrund der lokalen Anstellwinkelminderung eine Verringerung des Ge-
samtauftriebs hervorruft.

Hohenruderauftriebsbeiwert: Infolge eines Hohenruderausschlags ergibt sich eine lokale Zusatz-
zirkulation, die durch eine Anstellwinkeldnderung da/On repréasentiert werden kann. Diese ruft am
dquivalenten Hohenleitwerk des Doppelleitwerkstriagers bzw. am vorderen Fliigel des Boxwings eine
Auftriebsédnderung hervor, die nach [37] mit

SH Oo

Can= (Caa)y - S oy

(5.14)

bestimmt werden kann. Die Anderung des Anstellwinkels kann dabei mithilfe der Relation

0 l l l
g _ SHE 1——~ [arccos\/HR \/HR 1_HR>] ) (5.15)
on S 7r

die in Analogie zu [13] gebildet werden kann, abgeschitzt werden. Dabei spielt das Verhéltnis zwi-

schen Hohenrudertiefe und Fligeltiefe [z /1, eine entscheidende Rolle. Vor dem Hintergrund, dass
sich das Hohenruder nicht {iber die gesamte Spannweite des Fliigels erstreckt, wurde die Beziehung
aus [13] in erster Naherung um das Verhéltnis syp /s erweitert.
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Widerstand

Die Berechnung der Widerstandsderivativa soll im Rahmen dieser Arbeit auf den Widerstandsanstieg
Cw ., begrenzt werden.

Widerstandsanstieg: Mit der Annahme, dass sich der Widerstand lediglich durch eine Anderung
des induzierten Widerstandes dndert, kann der Widerstandsanstieg durch eine einfache Ableitung des
Widerstandes nach dem Anstellwinkel gefunden werden und ergibt sich ndherungsweise durch die
Relation

2 Odaw \ Sg Ae

Cwa = e (Ca)Frr(Caa)FR + <1 - 804) < Aen

(Ca)a(Can)u |, (5.16)

die flir Doppelleitwerkstrager und Boxwing gleichermallen 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 C'y g,
den Rollseitenkraftbeiwert C'y;,, den Gierseitenkraftbeiwert C'y; sowie den Seitenruderseitenkraft-
beiwert C'y.

Schiebeseitenkraftbeiwert: Infolge einer Queranstromung unter einem Schiebewinkel 8 wird am
Flugzeug eine Seitenkraft hervorgerufen. Dabei haben beim Doppelleitwerkstriager sowohl der Fliigel
und der Rumpf als auch das Seitenleitwerk einen Anteil an der Gesamtseitenkraft [37]:

Cys = (Cyp)p + (Cyp)p + (Cyp)g ges (5.17)

Der Fliigelanteil setzt sich zusammen aus einer Erhohung des Fliigelwiderstandsbeiwerts infolge des
Schiebewinkels C'yy 3 sowie einem Anteil, der sich bei einer V-Stellung durch den veridnderten lokalen
Anstellwinkel ergibt. Der Fliigel kann laut [37] durch

(Cyg)p = —Cwp — (Caa)rr - 9 (5.18)

dargestellt werden, wobei die Widerstandserh6hung durch den Schiebewinkel klein ist und aus diesem
Grund C'wg ~ 0 gesetzt wird [3]. Der Rumpfbeitrag héingt vom Rumpfvolumen Vg ab. Nach [37]

kann dieser ndherungsweise als
/3

(Cyg)p=—0,2- —f;, (5.19)

bestimmt werden. Der Beitrag des Seitenleitwerks hat einen dhnlichen Einfluss wie das Hohenleit-
werk auf den Auftriebsanstieg. Durch die Fliigel-Rumpf-Kombination stellt sich ein Seitenwind ein,
der den effektiven Schiebewinkel am Seitenleitwerk um 95y /05 dndert. Fiir den Seitenleitwerksan-
teil ergibt sich damit nach [37] die Bezichung

0 S
(Cy8)g ges = (1 + ggv) gs (Cyp)g- (5.20)

0Bs/0B
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Die Schiebewinkeldanderung 05g/00, die sich am Seitenleitwerk einstellt, kann mithilfe von Abbil-
dung B.3 im Anahng in Abhingigkeit von der Fliigelanordnung abgelesen werden. Fiir den Doppelleit-
werkstrager ergibt sich damit ein Wert von 08g/98 =~ 0,5 im Reiseflug. Beim Boxwing ergibt sich
aufgrund der Ausfiihrung des vorderen Fliigels als Tiefdecker ein erhohter Wert von 0535/98 =~ 1, 25.
Der Schiebeseitenkraftbeiwert des Seitenleitwerks kann in Analogie zum Auftriebsanstieg mithilfe der
Relationen (5.6) und (5.7), allerdings mit umgekehrten Vorzeichen, ermittelt werden.

Fiir den Boxwing kommt zu den Anteilen, die in (5.17) aufgezéhlt sind, noch der Anteil der Vertikal-
fliigel hinzu. Somit ergibt sich der gesamte Schiebeseitenkraftbeiwert zu

CYB = (Cyg)F + (CYB)R + (CYB)&ges + (CYB) VF,ges ' (5.21)

An dieser Stelle wird vereinfachend angenommen, dass sich die Anstromverhéltnisse an dem der
Stromung abgewandten Vertikalfliigel aufgrund der vorherigen Umstromung des Rumpfes nicht si-
gnifikant dndern, sodass sich der Anteil fiir beide Vertikalfliigel mithilfe von

(CYﬂ) VF,ges 2- SigF (CYﬁ)VF (5.22)
abschitzen lasst. Hierbei werden erneut (5.6) und (5.7) fiir die Berechnung der Einzelschiebeseiten-
kraftbeiwerte zu Rate gezogen. Letztlich ist der hintere Fliigel des Boxwings auf dem Seitenleitwerk
angebracht. Dadurch ergibt sich ein Endscheibeneffekt, der die Effektivitit des Seitenleitwerks stei-
gert. Nach [47] kann dies durch eine verdnderte Streckung beriicksichtigt werden:

Ag eff = — (5.23)
KS
Fiir den Korrekturfaktor ergibt sich fiir den Fall, dass die Seitenleitwerksspannweite deutlich kleiner
als die der Endscheibe ist (b/bs > 3), ein Korrekturfaktor von kg ~ 0, 52

Rollseitenkraftbeiwert: Fiir die Seitenkraft infolge einer Rollbewegung ergibt sich laut [37] fiir beide
Flugzeugtypen ein Rollseitenkraftbeiwert von

1 Sg bg

Beim Boxwing wird der Einfluss der V-Stellung dabei vernachlissigt, weil der vordere und der hin-

Cyyp

tere Fliigel anndhernd symmetrisch sind. Die Unterschiede, die sich aufgrund des durch den Rumpf
verdeckten Fliigelanteils ergeben, werden als gering angenommen.

Gierseitenkraftbeiwert: Der Gierseitenkraftbeiwert ergibt sich fiir den Doppelleitwerkstrager und

den Boxwing unter der Annahme, dass nur das Seitenleitwerk einen Einfluss hat, nach [37] zu
Ss s

CYr:_g S (Cyg)s. (5.25)

Dieser Anteil ergibt sich durch die effektive Anstromungsénderung am Seitenleitwerk infolge der
Giergeschwindigkeit.

Seitenruderseitenkraftbeiwert: Ein Ausschlag des Seitenruders fiihrt zu einer Vergroflerung der Zir-
kulation am Seitenleitwerk, wodurch eine Seitenkraft erzeugt wird. Dies kann mit der Beziehung

dBs Ss
Cye=— —-(C 5.26
ve="3¢ 5 (Ovals (5.26)
berechnet werden [37]. Die Anderung des effektiven Schiebewinkels am Seitenleitwerk 935 /0¢ kann
dabei ebenfalls mit (5.15) abgeschitzt werden.
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Rollmoment

Im Rahmen der Rollmomentenderivativberechnung werden der Schieberollmomentenbeiwert Cjg,
das Rollddmpfungsderivativ C',, der Gierrollmomentenbeiwert C',. sowie infolge der Ruderausschli-
ge der Querruderrollmomentenbeiwert Cj¢ und der Seitenruderrollmomentenbeiwert C berechnet.

Schieberollmomentenbeiwert: Im Falle des Doppelleitwerkstragers ergibt sich der Schieberollmo-
mentenbeiwert unter Beriicksichtigung der Fliigel- und Seitenleitwerksanteile. Zur Abschétzung des
Derivativs ergibt sich somit nach [37] die Bezichung

Cis = (Cig)p, + (Cig)g (5.27)

wobei die Anteile, die die Einfliisse der Fliigelpfeilung und der V-Stellung beschreiben, beim Dop-
pelleitwerkstrager entfallen. Somit bleibt der Einfluss, der sich aufgrund der Position des Flii-
gels am Rumpf ergibt. Mithilfe von Abbildung B.4 im Anhang lésst sich grafisch ein Wert von
(Cig) Py —0, 1 fiir einen quaderférmigen Rumpf ermitteln. Fiir den Boxwing ergibt sich entspre-
chend fiir Tiefdecker (C)g) Fp 0, 1. Der Anteil des hinteren Fliigels findet dabei keine Beachtung,
da er nicht direkt am Rumpf installiert ist. Der Anteil des Seitenleitwerks kann laut [37] als

%u). S5 15 (2

(Cig)g = (1 + B e a) (Cyp)g (5.28)

abgeschitzt werden. Dabei entspricht zg dem vertikalen Abstand des mittleren Seitenleitwerksneu-

S s

tralpunktes zum Schwerpunkt. Fiir den Reiseflug wird ein mittlerer Anstellwinkel von a@ = 2,5°
angenommen.

Das Schieberollmoment des Boxwings kann auf eine dhnliche Weise aufgestellt werden. Die Einfliisse
der Pfeilung und der V-Stellung werden hier ebenfalls aufgrund der néherungsweise symmetrischen
Natur der Fliigel vernachléssigt. Allerdings muss der Beitrag der Vertikalfliigel einbezogen werden,
sodass sich

Cis = (Cig) g, + (Cig)g + (Cig) v (5.29)

ergibt. Dabei entspricht der Vertikalfliigelanteil dem Moment, das infolge der Seitenkraft und durch
den vertikalen Versatz zwischen mittlerem Vertikalfliigelneutralpunkt und dem Schwerpunkt hervor-

gerufen wird:

S z
(Cia)yp =25~ (Cva)yp (5.30)

In Abhéngigkeit vom Schwerpunkt kann dieser Anteil stabilisierend oder auch destabilisierend wir-
ken. In jedem Fall ist dieser Anteil allerdings gering.

Rolldimpfungsbeiwert: Die Rollddmpfung wird maBigeblich durch den Fliigel hervorgerufen. Aus
diesem Grund kann der Anteil, der sich aus dem Seitenleitwerk ergibt, vernachléssigt werden.
Laut [42] kann die Rollddmpfung durch

1 TA
4 A2
\/T+4+2

angendhert werden. Dabei handelt es sich um eine Beziehung fiir ungepfeilte Fliigel. Dies entspricht

Cp = — (5.31)

beim Boxwing einer erheblichen Vereinfachung.
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Gierrollmomentenbeiwert: Der Gierrollmomentenbeiwert enthélt sowohl fiir den Doppelleitwerks-
trager als auch fiir den Boxwing Anteile, die vom Fliigel, und Anteile, die vom Seitenleitwerk hervor-
gerufen werden [37]:

Cpr = (Cp)p + (Cr)g (5.32)

Der Fliigelanteil ergibt sich aufgrund der ungleichen Anstrdomung der beiden Fliigelhilften, die auf
der vorlaufenden Seite zu einer Erhohung und auf der riicklaufenden Seite zu einer Verringerung des
Auftriebs fiihrt. Dies fiihrt zu einem Rollmoment, dessen Anteil vereinfachend durch

o VA +1+1
Cr)p=— |1+ =" (5.33)
VA +4+2

beschrieben werden kann. Dabei handelt es sich streng genommen um die Formel fiir einen Ellipsen-
fliigel [37]. Der Seitenleitwerksanteil ergibt sich durch die verdnderte Anstromung gemal

Ss rs [zs—rs-«
(Cu)s == 72 (B0 Oy (534
Hierin stellt g den horizontalen Abstand des mittleren Seitenleitwerksneutralpunktes vom Schwer-
punkt dar.

Querruderrollmomentenbeiwert: Der Querruderrollmomentenbeiwert wird fiir beide Flugzeug-
typen unter der Annahme eines antisymmetrischen Ruderausschlags auf beiden Fliigelhdlften ge-
mal [37] mithilfe der Relation

3/2

4 A Ja YOR

it O i () 539
3o/ paq O §

abgeschiitzt. Die Anderung des effektiven Anstellwinkels im Bereich der Querruderposition da /¢

wird ebenfalls mithilfe von (5.15) ermittelt. Die Koordinate ygr reprisentiert den mittleren Abstand
in y-Richtung des Querruders vom Schwerpunkt.

Seitenruderrollmomentenbeiwert: Der Seitenruderausschlag fiihrt aufgrund des vertikalen Ab-
stands des Seitenruderdruckpunktes zum Schwerpunkt zu einem Rollmoment, das in Analogie zum
Schieberollmomentenbeiwert berechnet werden kann [37]:

S 0
Cz<=s-m-(z—a)'§f'(0w)s (5.36)

Auch die Anderung des Seitenleitwerksschiebewinkels infolge des Seitenruderausschlags 08s/9¢
kann nach (5.15) angendhert werden.

Nickmoment

Die Betrachtung der Nickmomentenbeiwerte beinhaltet den Nickmomentenanstieg C',,, das Nick-
ddmpfsderivativ C',4, den Hohenrudernickmomentenbeiwert C',;, sowie den Nickmomentenbeiwert
aufgrund eines Klappenausschlags C,s, .

Institut fiir Flugsystemtechnik, Abteilung Flugdynamik und Simulation 4#7
DLR

92 DLR-IB-FT-BS-2017-34



5.1. Stabilititsbetrachtungen 5. Flugeigenschafisbetrachtungen

Nickmomentenanstieg: Der Nickmomentenanstieg ergibt sich in Analogie zu (5.5) unter Hinzunah-
me der entsprechenden Hebelarme zu [37]:

Ts —TFR (1 805W).7"?{‘SH. (Can)y

— 5.37
dax lp S (Can)pp ( )

Cma - (CAa)FR : [ l
o

Diese Beziehung ist in dieser Form ebenfalls fiir den Boxwing nach Anpassung der entsprechenden
Anteile fiir den vorderen und den hinteren Fliigel giiltig.

Nickdampfungsbeiwert: Der Nickdimpfungsbeiwert des Doppelleitwerkstrigers kann aufgrund des
geringen Hebelarms des Hauptfliigels durch den alleinigen Anteil des Hohenleitwerks angendhert
werden. Dadurch ergibt sich nach [37]

S r \

Cmg = =28 ) (Can)y - (5.38)
S Iy

Fiir den Boxwing miissen aufgrund der dhnlichen Werte der Hebelarme beide Fliigelanteile beriick-

sichtigt werden, wodurch sich

2 2
Cmq = _% ’ <TU> (CAa)v - % ’ (Th> (CAa)h (5.39)

lu

ergibt. Hierbei wirken beide Fliigel der Nickbewegung entgegen und haben in der Konsequenz eine
ddmpfende Wirkung.

Hohenrudernickmomentenbeiwert: Das Hohenrudernickmoment ergibt sich durch eine lokale Auf-
triebserhohung, die durch den Ausschlag des Hohenruders hervorgerufen wird. Dieser fiihrt zu ei-
ner VergrofBerung des effektiven Anstellwinkels am Hohenleitwerk da gy /On, welche ebenfalls durch
(5.15) abgeschétzt werden kann. Das Hohenrudernickmoment des Doppelleitwerkstriagers ergibt sich
dabei nach [37] zu
S H TH da H
c. —_=22 4 778 (o . 5.40

mn S l,u 877 ( Aa) H ( )
Ein positiver Ruderausschlag fithrt damit zu einem negativen Nickmoment und wirkt damit abni-
ckend. Im Falle des Boxwings soll der vordere Fliigel zur Trimmung genutzt werden. Dabei sorgt ein
positiver Ruderausschlag folglich fiir ein aufnickendes Moment. Die Anwendung von (5.40) fiir 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 grof3em In-
teresse. Fiir den Doppelleitwerkstrager resultiert ein Klappenausschlag am Fliigel zunédchst in einer
Erhohung des lokalen Anstellwinkels da/00 5 (Abschitzung durch (5.40)), wodurch sich eine Ver-
groflerung des Auftriebs am Hauptfliigel einstellt. Gleichzeitig fiihrt dies zu einer VergroBBerung des
Abwindes am Hohenleitwerk, wodurch sich das durch das Hohenleitwerk hervorgerufene Moment
verringert. Der zugehorige Nickmomentenbeiwert wird daher gemaf3

Ts — Tpr O daw O ) gy Se (Caa)y
Crmse = (Caa : : Nl = 5.41
sic = (Caa) l L, 90k ( 9o 90x) 1S Cawpg| O
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abgeschitzt. Im Falle des Boxwings soll eine Auftriebserhohung durch den kombinierten Klappen-
ausschlag am vorderen und am hinteren Fliigel erreicht werden. Unter der Voraussetzung, dass diese
gleichermaflen ausgeschlagen werden, kann (5.41) ndherungsweise zu

Cm51( = (CAa)U : |:TU Oa (1 — <M/ _ 1) Oox > . er ) ﬁ ) (CAa)h

Rt Nl 42
I, 101% oo 0k Ly S (CAa)v (42

erweitert werden. Nihere Informationen zur Abschétzungsformel fiir das Nickmoment durch den
Klappenausschlag konnen Abschnitt A.4 im Anhang entnommen werden.

Giermoment

Fiir die Gierbewegung werden der Schiebegiermomentenbeiwert C', 3, der Rollgiermomentenbeiwert
Chnyp, das Gierddimpfungsderivativ C),;, der Querrudergiermomentenbeiwert C',¢ sowie der Seitenru-
dergiermomentenbeiwert C',¢ betrachtet.

Schiebegiermomentenbeiwert: Der Schiebegiermomentenbeiwert enthélt nach [37] Anteile, die
durch den Rumpf sowie durch das Leitwerk verursacht werden, sodass fiir den gesamten Schiebe-
giermomentenbeiwert

Cnﬂ = (CnB)R + (Cnﬁ)s (5.43)

gilt. Der Rumpfanteil kann mithilfe des dquivalenten rotationssymmetrischen Rumpfvolumens V3
und einem Rumpfformfaktor folgendermalen angendhert werden:

*

lr
(Cng)p=—2-k* SVR mit V3 = %/bR(x)de (5.44)
0

- S

Der Rumpfformfaktor kann grafisch anhand der im Anhang beigefiigten Abbildung B.5 ermittelt wer-
den und ergibt fiir den Doppelleitwerkstriger k* ~ 0, 64 sowie fiir den Boxwing k* ~ 0, 75. Ein posi-
tiver Wert des Schiebegiermomentenbeiwerts bedeutet, dass ein Riickstellmoment wirksam wird, das
den Schiebewinkel verkleinert. Aufgrund des stets negativen Vorzeichens dieses Terms ist erkennbar,
dass der Rumpf stets eine VergroBerung des Schiebewinkels verursacht.

Der Seitenleitwerksanteil ergibt sich entsprechend durch die erzeugte Seitenkraft sowie den horizon-
talen Hebelarm des Seitenleitwerks rg. Damit ergibt sich laut [37] ein Schiebegiermomentenbeiwert
durch das Seitenleitwerk von

B s
(Cug)g = — (1 n ggv) : §S : %S (Cyp)g- (5.45)

Aufgrund des geringen horizontalen Hebelarms der Vertikalfliigelanteile kann der entsprechende Bei-
trag vernachlissigt werden. Folglich kann der Schiebegiermomentenbeiwert des Boxwings analog
bestimmt werden.

Rollgiermomentenbeiwert: Das Rollgiermoment wird hauptsédchlich vom Fliigel und durch das Sei-
tenleitwerk hervorgerufen, sodass entsprechend [37] fiir den gesamten Rollgiermomentenbeiwert

Crp = (Crnp)p + (Crp) g (5.46)
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angesetzt werden kann. Der Anteil des Fliigels wird dadurch hervorgerufen, dass die Rollbewegung
eine ungleiche Auftriebsverteilung auf der linken und der rechten Fliigelhélfte verursacht. Die daraus
resultierende ungleiche Verteilung des induzierten Widerstands sorgt fiir ein Giermoment, das derart
wirkt, dass die Fliigelhélfte mit dem geringeren Auftrieb vorlduft. Nach [37] kann dieser Teil durch

1 3
(Cp)p = e (1 - m) Oy (5.47)

angendhert werden, wobei diese Relation nicht fiir gepfeilte Fliigel zutrifft. Der Seitenleitwerksanteil
kommt zum Tragen, da die durch die Rollbewegung verursachte Seitenkraft neben dem riickstel-
lenden Rollmoment ebenfalls ein Giermoment verursacht. Dieses kann laut [37] in erster Ndherung
beschrieben werden als | g h
(Crp)g = 3 gs : %S - ?S -(Cyp)g - (5.48)
Diese Relation geht vereinfachend von einem Anstellwinkel von o« = 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.

Gierdimpfungsbeiwert: Der Gierdimpfungsbeiwert wird mafigeblich vom Fliigel und vom Seiten-
leitwerk beeinflusst. Andere Anteile wie beispielsweise die des Rumpfes sind vernachléssigbar, wes-
wegen

Cnr = (Cnr)F + (Cnr)s (5.49)

angenommen werden kann. Fiir den Fliigelanteil ergibt sich unter der vereinfachten Annahme eines
Rechteckfliigels nach [51] die folgende Beziehung:

(Crr)p = —%Cw (5.50)

Der Seitenleitwerksanteil ergibt sich durch das durch die Gierbewegung hervorgerufene riickwirkende
Giermoment laut [37] zu ,

s =2 () Crag. (5.51)
Prinzipiell haben auch die Vertikalfliigel im Falle des Boxwings eine ddmpfende Wirkung auf das
Giermoment. Allerdings werden fiir die Vertikalfliigel symmetrische Profile vorgesehen, sodass sich
durch die erhohten oder entsprechend verringerten Anstromungsgeschwindigkeiten keine Auftriebs-
dnderungen ergeben. Da diese somit nur durch eine Verdnderung des Druckwiderstandes zum Giermo-
ment beitragen, kann von einem geringen Anteil ausgegangen werden, der deswegen vernachléssigt
wird.

Querrudergiermomentenbeiwert: Der Querrudergiermomentenbeiwert kann fiir beide Flugzeugty-
pen unter der vereinfachten Annahme, dass lediglich der zusétzliche induzierte Widerstand infolge
des Querruderausschlags einen Einfluss hat, abgeschétzt werden. Ein antisymmetrischer Ausschlag
der Querruder auf der linken und der rechten Fliigehilfte resultiert ndherungsweise in einem Querru-
dergiermomentenbeiwert von

Yar do
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Weitere Informationen zur Abschitzung des Querrudergiermomentenbeiwerts konnen im Anhang 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 dafiir die Beziehung
Ss rs 9Bs
Coo=—75 ——-(C . 5.53
n¢ S S ac— ( Yﬁ)s ( )
Diese Relation findet sowohl fiir den Doppelleitwerkstréger als auch fiir den Boxwing in dieser Form
Verwendung.

5.1.5. Anpassung der Geometrie

Nachdem die Schwerpunkte und die Derivativa abgeschitzt wurden, nimmt das zum Zwecke dieser
Arbeit implementierte Tool anhand einiger Kriterien Anderungen an der Geometrie vor. Die Stabilitiit
der Eigenbewegungsformen héingt von einer Vielzahl von Parametern ab und ist dariiber hinaus ab-
hingig vom jeweiligen Betriebspunkt. Aus diesem Grund kann an dieser Stelle und im Rahmen des
frithen Entwurfsprozesses noch keine Auslegung des unbemannten Fluggerites auf Stabilitit vorge-
nommen werden. Nichtsdestotrotz sollen der zuldssige Schwerpunktbereich sowie ausgewéhlte De-
rivativa liberpriift werden und die Geometriedanderungen derart vorgenommen werden, dass die ent-
sprechenden Derivativa im Reiseflug die korrekten Vorzeichen aufweisen. Tiefgriindigere Analysen
erfordern ohnehin genauere Methoden zur Bewertung der Flugeigenschaften.

Zudem ist die Frage der Zertifizierung des unbemannten Fluggerits nicht geklart. Wie in Kapitel 1
beschrieben wurde, soll das ALAADy-Fluggerit auf eine mittlere Lufttiichtigkeit ausgelegt werden.
Die Sicherheit anderer Luftverkehrsteilnehmer soll durch die Begrenzung der Flughdhe sowie die
der Menschen am Boden durch die Restriktion eines Fluges {iber unbewohntem Gebiet, gewéhrt wer-
den. Aufgrund dieses Sicherheitskonzeptes ist ein unbemanntes Fluggerit, das mithilfe eines Reglers
kiinstlich stabil gehalten werden muss, ebenfalls denkbar. Die Auslegung auf natiirliche Stabilitét auf
Kosten der Flugleistungen kann dabei sogar eher hinderlich sein. Vor diesen Hintergriinden erscheint
dieses Vorgehen, bei dem lediglich grundlegende Stabilitdtsaspekte betrachtet werden, sinnvoll.

Abhiéngig von der Konfiguration und des entsprechenden Kriteriums kdnnen 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 mdglich sein.

Aus diesem Grund werden die Anderungen der Geometrie in einer Hierarchie angeordnet und je-
weils in kleinen Schritten iterativ vorgenommen. Diese Anderungen werden realisiert bis entweder
die gewiinschte Vorzeichendnderung am Derivativ eintritt oder aber die Begrenzung der Geometrie-
variation erreicht ist. Die Geometrieinderungen sowie die dabei festgesetzten Grenzen werden im
Folgenden aufgezeigt. Dabei ist anzumerken, dass die erste Geometrieanderung bis zum Erreichen
der Begrenzung vorgenommen wird, bevor der nichste Parameter variiert wird.
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Uberpriifung des zuliissigen Schwerpunktbereichs

Vorab wird der zuldssige Schwerpunktbereich iiberpriift und die Flugzeuggeometrie variiert, sodass
die in Abschnitt 5.1.3 genannten Forderungen erfiillt werden. Diese Anderungen beinhalten:

B Doppelleitwerkstriager

1.) Verschiebung des Fliigels nach hinten, bis die Fliigelhinterkante einen minimalen Abstand
zum Rumpfheck von 0, 5 m aufweist

2.) Verldngerung der Leitwerksarme bis zu einer maximalen Lidnge von 5 m

3.) VergroBerung der Hohenleitwerksflache bei konstanter Streckung, bis eine maximale Ho-
henleitwerksspannweite erreicht ist, die 40% der Fliigelspannweite betragt

B Boxwing

1.) Verschiebung des Fliigels nach vorne bis die Fliigelvorderkante einen minimalen Abstand
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 Flachen des vorderen und des hinteren
Fliigels identisch bleiben.

Uberpriifung des Nickmomentenanstiegs

Statische Stabilitit in der Langsbewegung ist dadurch gekennzeichnet, dass eine Auslenkung des
Flugzeuges aus der Ausgangslage durch Storungen stets ein riickfiihrendes Moment zur Folge hat.
Dies ist durch die folgende Forderung gekennzeichnet:

!
Cma <0 (5.54)

Dies soll fiir die Fluggerite sichergestellt werden, indem die im Folgenden aufgezeigten Anderungen
der Flugzeuggeometrien vorgenommen werden:

B Doppelleitwerkstréager

1.) Verschiebung des Fliigels nach hinten, bis die Fliigelhinterkante einen minimalen Abstand
zum Rumptheck von 0, 5 m aufweist

2.) Verldngerung der Leitwerksarme bis zu einer maximalen Linge von 5 m

3.) VergroBerung der Hohenleitwerksflache bei konstanter Streckung, bis eine maximale Ho-
henleitwerksspannweite erreicht ist, die 40% der Fliigelspannweite betragt

B Boxwing

1.) Verschiebung des Fliigels nach hinten bis die Fliigelvorderkante einen maximalen Abstand
zur Rumpfnase von zwei Metern aufweist

2.) Erhohung der Seitenleitwerksspannweite bis zu einem maximalen Wert von 3 m
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5. Flugeigenschafisbetrachtungen 5.1. Stabilititsbetrachtungen

Die Verschiebung des Fliigels beim Boxwing nach hinten ist durch die Forderung an den Schwer-
punktbereich begrenzt. Eine Erhdhung der Seitenleitwerksspannweite ist dann die einzige Parame-
tervariation, die noch méglich ist. Die Verringerung des Nickmomentenanstiegs wird dabei durch
eine VergrofBerung des mittleren vertikalen Abstands hervorgerufen, welche zu einer Verringerung
des Abwindes und damit zur Erh6hung der Effektivitét des hinteren Fliigels fiihrt.

Uberpriifung des Schieberollmomentenbeiwerts

Ferner soll der Schieberollmomentenbeiwert iiberpriift und durch Geometrievariationen verandert
werden. An dieser Stelle soll lediglich tiberpriift werden, dass

Cis <0 (5.55)

gilt. Auf die betragsmiflige Einschriankung des Schieberollmomentenbeiwerts wird an dieser Stelle
verzichtet. Die mdglichen Anderungen umfassen:

B Doppelleitwerkstriager

1.) VergroBerung der Seitenleitwerksfliche durch eine VergroBerung der Hohenleitwerks-
spannweite bei konstanter V-Stellung bis zu einem maximalen Wert von 40% der Flii-
gelspannweite

2.) VergroBerung der Leitwerkstiefe, bis ein Wert erreicht ist, der 70% der Fliigelbezugstiefe
entspricht

3.) BetragsmiBige VergroBerung der V-Stellung des Leitwerks bis zum Wert von —45°
B Boxwing

1.) Erhohung der Seitenleitwerksprofiltiefe, bis der maximale Wert von 100% der Fligelbe-
zugstiefe erreicht ist

2.) Erhohung der Seitenleitwerksspannweite bis zu einem maximalen Wert von 3 m

Die Anderung der V-Stellung des V-Leitwerks ist nur mdglich, falls zuvor im Sinne des Nickmomen-
tenanstiegs Modifikationen an der Hohenleitwerksspannweite vorgenommen wurden.

Uberpriifung der Windfahnenstabilitit

Letztlich soll ebenfalls die Windfahnenstabilitét tiberpriift werden. Diese erfordert, dass das Flugzeug
einer Storung in der Seitenbewegung entgegenwirkt. Dabei muss die Bedingung

Cpp >0 (5.56)

gepriift 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
Geometriednderungen umfassen:
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5.1. Stabilititsbetrachtungen 5. Flugeigenschafisbetrachtungen

B Doppelleitwerkstriager

1.) VergroBerung der Seitenleitwerksflache durch eine VergroBerung der Hohenleitwerks-
spannweite bei konstanter V-Stellung bis zu einem maximalen Wert von 40% der Fli-
gelspannweite

2.) Verldngerung der Leitwerksarme bis zu einer Lange von 5 m

3.) BetragsmaBige VergroBerung der V-Stellung des Leitwerks bis zum Wert von —45°
B Boxwing

1.) Erhdhung der Seitenleitwerksspannweite bis zu einem maximalen Wert von 3 m

Allgemein kann zur Realisierung der Windfahnenstabilitit nicht jede mogliche VergroBBerung der Sei-
tenleitwerksflache genutzt werden. Vielmehr muss sichergestellt sein, dass das Seitenleitwerk eine
grofBBe Streckung aufweist und damit einen groBen Schiebeseitenkraftbeiwert besitzt.

5.1.6. Resultierende Geometrieinderungen

Mithilfe dieses Tools (vgl. Abbildung 5.2) wurden fiir die aus dem Vorentwurf hervorgegangenen
Konfigurationen des Doppelleitwerkstriagers und des Boxwings die Schwerpunkte und Derivativa im
Reiseflug berechnet sowie, falls erforderlich, auf Basis der zuvor genannten Kriterien ausgewahlte
Geometriednderungen vorgenommen.

Dabei mussten fiir den Boxwing keine Anderungen vorgenommen werden. Die aufgestellten Stabi-
litatskriterien wurden bereits durch die im Rahmen des Vorentwurfs vorgegebene Geometrie erfiillt.
Anders verhélt es sich beim Doppelleitwerkstriager. Die Einhaltung der Kriterien bedingt einige Ver-
anderungen gegeniiber der Ausgangsgeometrie, die in Tabelle 5.1 zusammengefasst sind.

Doppelleitwerkstriger Doppelleitwerkstriger
Verinderte Geometrieparameter PP 5 PP g

(nach Vorentwurf) (modifiziert)
Fliigelvorderkantenabstand z. Nase 1,5m 2,5m
Hohenleitwerksspannweite 4,0 m 5,0 m
Aquivalente Hohenleitwerksfliche 4,2 m? 6,6 m?
V-Stellung des Leitwerks —45,0° —38,5°
Leitwerksarmlénge 4,0m 5,0m

Tabelle 5.1.: Resultierende Geometrieinderungen des Doppelleitwerkstragers

Aus diesen Anderungen geht hervor, dass hauptsichlich die Forderung nach Lingsstabilitit fiir die
Geometrieanderungen verantwortlich ist. Sowohl die Fliigelvorderkantenposition als auch die Leit-
werksarmlénge, die vorwiegend fiir den zuldssigen Schwerpunktbereich und den Nickmomentenan-
stieg variiert werden, entsprechen den Werten der Begrenzungen. Zudem ist auch die Hohenleitwerks-
spannweite um einen Meter vergrofert. Die Tatsache, dass die Streckung des dquivalenten Hohenleit-
werks keine Anderung erfahren hat und ebenfalls die V-Stellung des invertierten V-Leitwerks nicht
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5. Flugeigenschafisbetrachtungen 5.1. Stabilititsbetrachtungen

Doppelleitwerkstrager
nach Stabilitétsbetrachtungen

Doppelleitwerkstrager nach
Vorentwurf

(a) Draufsicht (b) Frontansicht

Abbildung 5.5.: Resultierende Geometrieanderungen des Doppelleitwerkstragers

dem maximalen Wert von —45° entspricht, zeigt, dass keine Anderungen im Hinblick auf den Schie-
berollmomentenbeiwert oder die Windfahnenstabilitit vorgenommen wurden. Abbildung 5.5 veran-
schaulicht die Geometrieinderungen des Doppelleitwerkstréigers.

Tabelle 5.2 dokumentiert die aus der verdnderten Geometrie resultierenden Auswirkungen auf die
Flugleistungen. Diese fithren zunéchst aufgrund des groBBeren Leitwerks und der langeren Leitwerks-
arme zu einer um rund 50 kg hoheren maximalen Abflugmasse. Die Leitwerksfldche fiihrt dariiber
hinaus zu einem grofleren Widerstand, der einerseits aus dem erhdhten parasitdren Widerstand und

Verinderte Doppelleitwerkstriger (nach Doppelleitwerkstriger
Fugleistungen Vorentwurf) (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 Anderungen der Flugleistungen des Doppelleitwerkstriigers

andererseits aus dem groBeren Trimmwiderstand nach (4.32) resultiert. Dies fiihrt insgesamt zu einer
VergroBerung des Reiseflugwiderstandes um ungefihr 5% und in Ubereinstimmung damit zu einer
um rund 5% erhohten erforderlichen Leistung im Reiseflug. Die Auswirkungen auf die Start- und
Landestrecken fallen relativ gering aus und liegen bei jeweils ungefiahr 1%. Es kann davon ausge-
gangen werden, dass die Unsicherheiten, die sich aufgrund der Abschitzungsformeln ergeben, grofer
sind als die Verdnderungen der Flugleistungen durch die Geometrieinderungen, sodass eine erneute
Anpassung der Geometrie zur Einhaltung der Landestrecke nicht sinnvoll ist.
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5.1. Stabilititsbetrachtungen 5. Flugeigenschafisbetrachtungen

Der Einfluss auf die Reichweite liegt bei ungefihr 7,5%. Die geforderte Mindestreichweite wird
dadurch um ungefihr 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 diesem Abschnitt sollen die resultierenden Flugzeugkonfigurationen sowie die Schwerpunkte vor-
gestellt werden. Abbildung 5.6 zeigt ein skaliertes Modell des Doppelleitwerkstragers sowie das aus
dem Schwerpunkt bei maximaler Abflugmasse hervorgehende flugzeugfeste Koordinatensystem. Wie
die Abbildung zeigt, liegt der Schwerpunkt bei voller Beladung kurz vor dem Gesamtneutralpunkt.
Im Falle des leeren Doppelleitwerkstragers wandert der Schwerpunkt, der durch einen Kreis mit ge-
strichelter Linie dargestellt ist, um ungeféhr einen halben Meter nach hinten. Dies liegt hauptsichlich
an der Fracht, die weit vorne im Rumpf untergebracht ist und einen groflen Teil der Gesamtmasse
ausmacht. Dies fithrt dazu, dass der Gesamtneutralpunkt nun vor dem Schwerpunkt liegt. Dies ist im

— Schwerpunkt bei Neutralpunkt _
2 voller Beladung ]

z; (m)

Schwerpunkt
B 1 ohne Fracht und 7
B ohne Kraftstoff 7
T T N T T [ T [ Y O O A A B B N
2 0 -2 -4 -6
X¢ (m)

Abbildung 5.6.: Schwerpunkte des Doppelleitwerkstrigers

Hinblick auf die statische Stabilitét als kritisch zu bewerten, da sich dadurch eine Vorzeichenumkehr
des Nickmomentenanstiegs einstellt. In der Konsequenz verliert der Doppelleitwerkstriger seine sta-
tische Langsstabilitdt. 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 Teilfliigeln des nicht planaren Fliigelsystems. Die Schwerpunkt-
wanderung betrdgt analog zum Fall des Doppelleitwerkstrigers ungefahr einen halben Meter und fiihrt
ebenfalls zu einem Verlust der statischen Langsstabilitét. Es ist zudem erkennbar, dass der Schwer-
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5. Flugeigenschafisbetrachtungen 5.2. Berechnung der Trdgheitsmomente

— Schwerpunkt bei ~ Neutralpunkt
voller Beladung

z; (m) L

Schwerpunkt
ohne Fracht und
ohne Kraftstoff

X¢ (m)

Abbildung 5.7.: Schwerpunkte des Boxwings

punkt bei voller Beladung um mindestens einen Meter ndher am vorderen Fliigel liegt als am hinteren.
Dies kann sich mitunter negativ auf den Maximalauftrieb des Boxwings auswirken, da dadurch die
Moglichkeit der Nutzung von Klappen am hinteren Fliigel begrenzt wird.

5.2. Berechnung der Tragheitsmomente

Zur Betrachtung der Eigenbewegungen der Flugzeugkonfigurationen miissen ebenfalls die Tragheits-
momente berechnet werden. Diese ergeben sich durch grundlegende geometrische Beziehungen und
konnen folgendermaflen abgeschitzt werden:

N
Iy = Z xx,1 + Zmz ((ys,i - ys)2 + (zs,i - 23)2)
v
Iy, = Z yy.i t Zm% ) ((xS,i - x8)2 + (2, — Zs)2>
]:VO (5.57)
Iz == Z 22,1 + Zmz . ((‘rs,i - xs)Z + (ys,i - ys)Q)
N
I, = Z x2,i + Zmz (xs,i - .%‘5) : (Zs,i - Zs)

Hierbei werden die Massenanteile analog zum in Abschnitt 5.1.2 erlduterten Vorgehen zu Kompo-
nenten zusammengefasst. Die Einzeltragheitsmomente werden durch die Vereinfachung dieser Kom-
ponenten als einfache Korper abgeschitzt. Aufgrund der Symmetrie der Flugzeuge in der zy-Ebene
sowie in der yz-Ebene konnen die entsprechenden Anteile direkt zu Null gesetzt werden. Der Tréig-
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5.3. Ermittlung flugmechanischer Derivativa mit VLM 5. Flugeigenschafisbetrachtungen

heitstensor des Doppelleitwerkstragers ergibt sich schlieBlich zu

Ly Iy —In 13,03 0,00 4,90
I=|-I, I, —I,|=1000 14,94 0,00 |-10°kg-m?. (5.58)
I, I, I, 4,90 0,00 25,32

Fiir den Boxwing ergeben sich dariiber hinaus die folgenden Trégheitsmomente:

12,81 0,00 3,09
I=10,00 10,79 0,00 |-10°kg-m? (5.59)
3,09 0,00 17,59

Dabei fillt auf, dass die Tragheitsmomente des Doppelleitwerkstrigers grundsitzlich trotz der gerin-
geren Masse grofler sind. Dies kann durch die Kompaktheit des Boxwings begriindet werden. Die
Tragheitsmomente 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 fiir die Abschétzungen der Derivativa angenommen
wurden, sollen jene mithilfe des von Mark Drela entwickelten frei verfligbaren Programms AVL iiber-
priift werden. Dieses Programm basiert auf dem Wirbelleiterverfahren (VLM) und nutzt zudem die

(a) Doppelleitwerkstrager (b) Boxwing

Abbildung 5.8.: VLM-Modelle der Flugezugkonfigurationen

Theorie schlanker Korper, um die Aerodynamik schlanker Kérper anzunihern [8]. Aus diesem Grund
ist anzunehmen, dass die durch VLM ermittelten Ergebnisse eine hohere 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, miissen die
Riimpfe rotationssymmetrisch ausgefiihrt werden.
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5. Flugeigenschafisbetrachtungen 5.3. Ermittlung flugmechanischer Derivativa mit VLM

Wie bereits erwéahnt, wurden fiir den Fliigel des Doppelleitwerkstragers fiir die Fliigelwurzel das Flii-
gelprofil NACA 23018 und NACA 23012 fiir die Fliigelspitze ausgewdhlt. Der Fliigel ist ohne Ein-
stellwinkel installiert und weist keine Verwindung auf. Damit das Hohenleitwerk prinzipiell &hnliche
aerodynamische Charakteristika aufweist, wurde dies mit den Profilen NACA 23014 an der Wurzel
und NACA 23010 an der Spitze ausgestattet.

Fiir den Boxwing werden sowohl fiir den hinteren als auch fiir den vorderen Fliigel die Profile
NACA 23024 an der Wurzel und NACA 23016 an der Spitze bei einem ebenfalls unverwundenen
Fliigel genutzt. Die Vertikalfliigel bestehen aus dem symmetrischen Profil NACA 0016, wihrend fiir
das Seitenleitwerk die Profile NACA 0014 fiir die Wurzel und NACA 0010 fiir die Spitze gewahlt
werden.

Tabelle 5.3 zeigt die mithilfe von VLM ermittelten Derivativa auf und stellt zudem einen Vergleich mit
den analytisch ermittelten Werten bereit. Dabei handelt es sich um die Derivativa, die sich fiir die Flug-
zeugkonfigurationen bei den maximalen Abflugmassen ergeben. Man erkennt, dass die analytischen
Werte bis auf wenige Ausnahmen relativ gut mit den durch VLM ermittelten Werten iibereinstimmen.
Dies gilt insbesondere fiir die Derivativa der Seitenbewegung. Ein Vorzeichenunterschied ergibt sich
jedoch beim Doppelleitwerkstriger fiir die Rollseitenkraft C'y,. Dies konnte aus der Leitwerksaus-
filhrung resultieren. Im Rahmen der analytischen Rechnungen wurde vereinfachend ein dquivalentes
Seitenleitwerk angenommen. Mdglicherweise wirkt das invertierte V-Leitwerk in der Rollbewegung
jedoch insgesamt eher wie ein Fliigel mit negativer V-Stellung, welcher eine entgegengesetzte Kraft
erzeugt.

Dariiber hinaus lassen sich deutliche Diskrepanzen im Nickmomentenanstieg C,, erkennen. Im Falle
des Doppelleitwerkstragers wird der analytische Wert verglichen zu den Ergebnisse, die mit VLM
erhalten wurden, deutlich iiberschitzt. Der Wert ist mehr als 10 mal groBer als der entsprechende
VLM-Wert. Dies konnte ebenfalls am V-Leitwerk liegen, da hierfiir wie im Falle des Seitenleitwerks
von einem dquivalenten Hohenleitwerk ausgegangen wird.

Beim Boxwing verhélt es sich umgekehrt. Der Wert, der durch VLM erhalten wurde, ist sechs mal so
gro3 wie der analytische Wert. Dazu ist auch der Wert der Nickdimpfung C,,, ungefihr vier mal so
grof} wie der analytisch ermittelte.

Tabelle 5.4 zeigt zudem die Derivativa fiir den Fall der leeren Flugzeuge. Hierbei féllt sofort auf, dass
der Doppelleitwerkstrager sowohl gemall den analytischen als auch den Werten durch VLM keine
statische Langsstabilitdt mehr besitzt. Dies liegt in der Tatsache begriindet, dass der Gesamtneutral-
punkt ohne Beladung und ohne Fracht vor den Schwerpunkt wandert und sich somit das Vorzeichen
des Nickmomentenanstiegs umkehrt (vgl. Abbildung 5.6). Dariiber hinaus hat sich ebenfalls die Wind-
fahnenstabilitét, die durch das Derivativ C,,3 gekennzeichnet ist, reduziert.

Im Falle des Boxwings ist die statische Léngsstabilitdt laut den VLM-Ergebnissen noch gegeben,
obwohl der analytische Wert von C',, 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 koénnen mit den effektiven
Einzelneutralpunkten begriindet werden. Fiir die analytische Ermittlung wurden diese ndherungswei-
se durch eine Betrachtung der Grundrisse des hinteren und des vorderen Fliigels bestimmt. Der vor-
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5.3. Ermittlung flugmechanischer Derivativa mit VLM

5. Flugeigenschafisbetrachtungen

Doppelleitwerkstriger Boxwing
analytisch VLM analytisch VLM
Widerstand Cwa 0,1775 - 0,2056 -
Cygs -0,133 —0,218 —0, 647 —0,689
Seitenkraft Cyp —0,022 0,043 —0,032 —0,132
Cyr 0,153 0,041 0,115 0,119
Cye¢ 0,059 - 0,040 -
Cia 5,41 0,64 3,97 4,28
Auftrieb Caq 3,10 6,60 9,56 9,69
Cay 0,55 - 0,54 -
Cis —0,116 —0,043 —0,083 —0,050
Cip —1,008 —0,557 —0,685 —0,451
Rollmoment Cir 0,215 0,071 0,217 0,062
Cie —0, 542 — —0,432
Cic —0,022 - —0,051
Cha —1,290 —0,071 -0, 306 —1,923
Nickmoment Cmg —11,56 —15,47 —6,87 —26,13
Cmy —2,052 - 0,107 -
Cmsy —2,777 - —2,028 —
Cnp 0,007 0,017 0,011 0,016
Crp —0,052 —0,022 —0,026 —0,020
Giermoment (', —0,150 —0,079 —0,094 —0,050
Che —0,015 - —0,015
Che —0,101 - —0,076

Tabelle 5.3.: Flugmechanische Derivativa bei voller Beladung, o = 2,5°, 8 = 0°

dere Fliigel ist nahe der Symmetrieachse allerdings durch den Rumpf verdeckt. Dadurch, dass der
Rumpf einen geringeren Auftrieb erzeugt als der Fliigel, liegt die spannweitige Position der mittleren
Neutralpunkte der linken und rechten Fliigelhilften also etwas weiter von der Flugzeugsymmetrie-
achse entfernt als dies beim hinteren Fliigel der Fall ist. Durch die gro3e Pfeilung des vorderen Fliigels
geht dies mit einer Verschiebung des mittleren Neutralpunktes des vorderen Fliigels in Richtung Heck
einher. Dadurch liegt der Neutralpunkt des vorderen Fliigels also insgesamt etwas weiter hinten, wo-
durch sich eine Verschiebung des Gesamtneutralpunktes nach hinten ergibt. Dieser Effekt wird bei
der Derivativberechnung mittels VLM beriicksichtigt, wihrend er in der analytischen Betrachtung
unberiicksichtigt bleibt.

Abweichungen ergeben sich ebenfalls beim Derivativ C,, 5. Die Werte, die mit VLM bestimmt wurden,
deuten hier auf Windfahnenstabilitét hin, wihrend dies nicht fiir den analytischen Wert gilt. An dieser
Stelle muss beriicksichtigt 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 konnte die konstant groeren Werte von C',5 in allen vier Féllen erklaren.
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5. Flugeigenschafisbetrachtungen 5.4. Betrachtung der Eigenbewegungsformen

Doppelleitwerkstriger Boxwing
analytisch VLM analytisch VLM
Widerstand Cwea 0,1775 - 0,2056 -
Cygs —0,133 —0,218 —0, 647 —0,689
Seitenkraft Cyp —0,022 0,038 —0,032 —0,132
Cyy 0,141 0,024 0,100 0,107
Cy¢ 0,059 - 0,040 -
Cia 5,41 0,64 3,97 4,28
Auftrieb Caq 2,88 2,71 9,56 9,06
Cay 0,55 - 0,54 -
Cis —0,115 —0,046 —0,077 —0,050
Cip —1,008 —0,558 —0,685 —0,451
Rollmoment Cir 0,210 0,068 0,209 0,062
Cie —0,941 — —0,432 —
Cic —0,020 - —0,048 -
Cha 0,072 1,818 1,031 —1,608
Nickmoment Cmg -9,91 —14,48 —6,30 —25,18
Cmy —1,900 - 0,152 —
Cmsy —2,478 — —1,287 —
Chp 0,001 0,009 —0,008 0,010
Chp —0,053 —0,020 —0,027 —0,021
Giermoment (), —0,133 —0,077 —0,077 —0,049
Che —0,015 - —0,015 -
Che —0,093 - —0, 066 -

Tabelle 5.4.: Flugmechanische Derivativa der leeren Flugzeuge, o = 2,5°, § = 0°

Nichtsdestotrotz sollen fiir die folgende vereinfachte Betrachtung der Eigenbewegungen alle Deriva-
tiva Berlicksichtigung finden, die mithilfe von AVL ermittelt wurden. Aufgrund der erheblichen Ver-
einfachungen, die wéhrend der analytischen Bestimmung der Derivativa gemacht wurden, erscheinen
Letztere nicht aussagekriftig genug.

5.4. Betrachtung der Eigenbewegungsformen

Letztlich wird im Rahmen dieses Abschnitts die dynamische Stabilitét der betrachteten Flugzeug-
konfigurationen im Reiseflug betrachtet. Dafiir werden die Polstellen der Eigenbewegungsformen
auf Basis der zuvor berechneten Triagheitsmomente und den mit AVL modellierten Derivativa abge-
schitzt und anschliefend in der komplexen Zahlenebene abgebildet. Die Naherungsformeln, die fiir
die Bestimmung der Polstellen genutzt werden, sind in Abschnitt A.6 dokumentiert.
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5.4. Betrachtung der Eigenbewegungsformen 5. Flugeigenschafisbetrachtungen

Abbildung 5.9 zeigt die Polstellen des Doppelleitwerkstriagers fiir die Langsbewegung (5.9a) und
die Seitenbewegung (5.9b). Grundsitzlich kann eine Eigenbewegung als instabil betrachtet werden,
sobald ihre Polstellen in der rechten Halbebene liegen, der Realteil also grofer als Null ist. Es ist
erkennbar, dass die Anstellwinkelschwingung relativ weit auf der linken Halbebene liegt und eine
relativ hohe Dadmpfung aufweist. Im Falle des Doppelleitwerkstragers ohne Beladung erhdhen sich die
Eigenkreisfrequenz und auch die gedampfte Kreisfrequenz, die dem Imaginérteil entspricht, deutlich.
Das konjugiert komplexe Polpaar der Phygoidbewegung liegt ebenfalls auf der linken Halbebene und
ist somit gleichwohl stabil. Diese Bewegung ist relativ schwach gedampft und weist eine geringere
Eigenfrequenz auf. Der Einfluss der Beladung auf die Phygoide ist schwach, jedoch ist erkennbar,

dass eine Entladung des Doppelleitwerkstragers zu einer geringen Dampfungserh6hung der Phygoide
fithrt.
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Abbildung 5.9.: Polstellen der Eigenbewegungen des Doppelleitwerkstragers

Die Polstellen der Seitenbewegung zeigen, dass die Roll-Gier-Schwingung fiir beide Félle instabil
ist. Dabei fiihrt die Entladung des Fluggerits wie bereits bei der Anstellwinkelschwingung zu einer
deutlichen VergroBerung der Frequenz der Roll-Gier-Schwingung. Diese Eigenbewegungsform weist
eine Abhéngigkeit vom Verhiltnis Cig/C),5 (vgl. (A.26) im Anhang) auf, welches hier fiir beide un-
bemannten Fluggerite betragsméBig relativ grof ist. Dies ist ein wichtiger Grund fiir die Instabilitét
der Roll-Gier-Schwingung. Die Rollbewegung sowie die Spiralbewegung sind stabil. Dabei liegt die
Polstelle der Rollbewegung relativ weit in der linken Halbebene. Fiir den Doppelleitwerkstrager 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 fiir den Boxwing. Die Lingsbewegung
verhélt sich dhnlich wie im Falle des Doppelleitwerkstragers. Die Anstellwinkelschwingung weist
dabei eine etwas groflere Frequenz auf. Es fallt auf, dass eine Entladung anders im vorherigen Fall
beim Boxwing eher eine dimpfende Wirkung hat. Dies liegt kann in der Schwerpunktwanderung in
Richtung der Mitte zwischen dem vorderen und dem hinteren Fliigel bei der Entladung begriindet lie-
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Abbildung 5.10.: Polstellen der Eigenbewegungen des Boxwings

gen. Somit gleichen sich die Hebelarme beider Fliigel, wodurch sich die Nickddmpfung vergroBert.
Die Phygoide ist ebenfalls stabil und weist eine sehr geringe Abhingigkeit von der Schwerpunktver-
schiebung auf.

Die Polstelle der Rollbewegung des Boxwings liegt weit in der linken Halbebene wéhrend die Pol-
stelle der Spiralbewegung nahe des Ursprungs liegt, jedoch noch stabil ist. Anders als beim Dop-
pelleitwerkstriger 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 fiir beide Beladungszustinde 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 Ausfiihrung nicht
fiir alle Bewegungsformen stabil ausgelegt sind. Wahrend sowohl der Doppelleitwerkstréger als auch
der Boxwing aufgrund der Roll-Gier-Schwingung in der Seitenbewegung nicht dynamisch stabil sind,
mangelt es dem Doppelleitwerkstrager ohne Beladung zudem an statischer Langsstabilitét, wie aus
dem positiven Wert des Nickmomentenanstiegs (vgl. Tabelle 5.4) hervorgeht. Abhingig von der Art
der Zertifizierung des UAV werden also weitere Modifikationen der Geometrie notig, falls das Flug-
gerit natiirliche Stabilitét in allen Bereichen aufweisen muss.
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6. Flugsimulation

Abschliefend wird im Rahmen dieses Kapitels eine Flugsimulation mithilfe von MATLAB/Simu-
link durchgefiihrt, mit der die Flugleistungen des unbemannten Fluggerites demonstriert werden sol-
len. Die in dieser Arbeit durchgefiihrten Simulationen bleiben auf die Flugzeugldngsbewegung be-
schrénkt. Dafiir wird ein bereits am DLR vorhandenes Simulationsmodell zu Rate gezogen und fiir
das ALAADy-Vehikel angepasst. Zusitzlich wird ein Regler fiir die Flugzeugldngsbewegung imple-
mentiert. Abbildung 6.1 zeigt den bereits vorgestellten ALAADy-Prozessverlauf und gliedert den
aktuellen Arbeitsschritt ein.

Aero- Missions- | Stabilitit/
. M / .
dynamik/ Ar?ti?:llnle anforde- | Steuerbar- | Flugregler Automatischer
Geometrie rungen keit Lufttransport

A A A

Abbildung 6.1.: ALAADy-Prozessverlauf mit Eingliederung der Flugreglerimplementierung

Dariiber hinaus hat dieses Kapitel ebenfalls zum Ziel, die Ergebnisse, die aus den vorherigen Kapiteln
hervorgegangen sind, zu verifizieren. Dies wird zunéchst anhand des Doppelleitwerkstragers durch-
gefiihrt. Fiir die Vorauslegung des Doppelleitwerkstragers und des Boxwings wurden grundsitzlich
mit Ausnahme der Modellierung der flugzeugspezifischen Charakteristika dieselben Beziehungen fiir
die Flugleistungen zu Grunde gelegt. Aus diesem Grund kann in erster Ndherung davon ausgegangen
werden, dass der Vergleich der Simulation mit den vorigen Ergebnissen fiir den Boxwing dhnliche
Ergebnisse liefert wie im Falle des Doppelleitwerkstrigers.

6.1. Hohen- und Geschwindigkeitsregelung

Da das unbemannte Fluggeridt im Rahmen von ALAADy ausschlieBlich 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 fiir
diese Untersuchungen der Flugzeuglingsbewegung genutzt wird. Die Fluggeschwindigkeit, die in der
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6. Flugsimulation 6.1. Hohen- und Geschwindigkeitsregelung

Abbildung durch V représentiert wird, entspricht dabei der Geschwindigkeit relativ zur Luft und die
Nickgeschwindigkeit ¢ bezieht sich auf die Flugbahn. Das Modell der Dynamik der Flugzeugléngsbe-
wegung basiert auf den in Abschnitt 3.1 aufgezeigten Gleichungen und enthélt ebenfalls ein Modell,
das das dynamische Verhalten des Fahrwerks bei Bodenkontakt simuliert. Die Nickddmpfung wird

. Léngslageregler
He Ve Gesamt, - En Flugzeug-
;O* eoamienergle >0>  (PI-Regler) [>0O>{  Aktuatoren | uereus
- regler - + langsbewegung
kn().P ’ kne.l
HvV Y.V 0
Nickdampfer
(P-Regler)
Kan 1

Abbildung 6.2.: Skizze des geschlossenen Regelkreises fiir die Lingsbewegung

durch einen einfachen P-Regler mit der Reglerkonstante k, realisiert. Weitere Informationen zu den
einzelnen Reglerkonstanten sowie den Begrenzern fiir Raten und Ausschlige, die fiir dieses Modell
gewahlt wurden, konnen Tabelle B.4 im Anhang entnommen werden. Zur Regelung der Langslage
wird ein PI-Regler mit den entsprechenden Konstanten k, p fiir das P-Glied und k; ; fiir das I-Glied
verwendet.

Die Regelung der Hohe und der Fluggeschwindigkeit soll durch einen Gesamtenergieregler gesche-
hen, der aufgrund der Verkopplung von Hoéhen- und Geschwindigkeitsregelung eine recht genaue
Flugbahnfiihrung ermoglicht [3]. Aufgrund der geringen Flughdhe des unbemannten Fluggerites ist
eine genaue Flugbahnfithrung unabdingbar. Beim entkoppelten Regler wird die Regelung dieser bei-
den GroBlen separat vorgenommen, wodurch sich in bestimmten Féllen eine Abnahme der Gesamt-
energie einstellen kann. Diese kann bei der geringen Flughohe des UAV sehr kritisch sein. Im Falle
des Gesamtenergiereglers wird der Schub zur Regelung der Energie eingesetzt, wahrend das Ho-
henruder insbesondere der Verteilung dieser Energie in kinetische und potenzielle Energie dient [3].
Dariiber hinaus soll das ALAADy-Fluggerit ebenfalls im Hinblick auf einen flexiblen Betrieb eine
geringe Empfindlichkeit gegeniiber Stdreinfliissen, wie beispielsweise Boen oder Windscherungen,
aufweisen. Hierflir ist die Nutzung einer verkoppelten Hohen- und Geschwindigkeitsregelung, so wie
es beim Gesamtenergieregler der Fall ist, ebenfalls hilfreich [3].

Abbildung 6.3 zeigt den Gesamtenergieregler, der fiir den Doppelleitwerkstrager implementiert wur-
de. Auf Basis der Abweichungen AH und AV werden zunédchst Vorgaben an den Gleitwinkel und
die Geschwindigkeitsdnderung erstellt. Diese werden anschlieend in Energiegroflen umgerechnet,
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6.1. Hohen- und Geschwindigkeitsregelung 6. Flugsimulation

mithilfe derer sich Vorgaben fiir den Triebwerksschub und den Langslagewinkel ergeben. Informa-
tionen zu den physikalischen Hintergriinden des Gesamtenergiereglers konnen beispielsweise in [3]
gefunden werden.
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Abbildung 6.3.: Skizze des Gesamtenergiereglers, angelehnt an [3]

Der Reiseflug des Doppelleitwerkstragers wird nun mithilfe des in Abbildung 6.2 aufgezeigten Re-
gelungssystems simuliert. Dabei wird ausgehend vom stationdren Horizontalflug in einer Hohe 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 sicht zunichst eine Hoheninderung mit ei-
nem Steigwert von 5 m/s und ein anschlieendes Absinken auf die Ausgangshdhe vor. AnschlieBend
wird durch eine Hohenénderungsvorgabe von 50 m ein vertikales Ausweichmandver simuliert. Letzt-
lich soll die Steigleistung des ALAADy-Fluggerites mit diesem Regler durch einen vorgegebenen
Hohensprung von 400 m iiberpriift werden. Diese Vorgaben entsprechen nicht zwangsldufig den Be-
triebsanforderungen des ALAADy-Fluggerites, sondern sollen vielmehr einen qualitativen Eindruck
von den Flugleistungen des Doppelleitwerkstrigers geben.

Abbildung 6.4 zeigt den Flugverlauf des Doppelleitwerkstrigers bei voller Beladung. Abbildungsteil
1 zeigt dabei das Hohenprofil des Flugzeugs auf. Es ist erkennbar, dass die kommandierte Steigge-
schwindigkeit von 5 m/s vom Doppelleitwerkstréger nicht ganz eingehalten werden kann. Die erflo-
gene Hohendnderung liegt hierbei eher bei rund 4 m/s. Die anschlieBende Hohenabnahme entspricht
dafiir der Vorgabe. Insgesamt ist erkennbar, dass das Flugzeugverhalten bei Nutzung des derzeitigen
Reglers relativ trdge ist und den Vorgaben um ungefahr zehn Sekunden nacheilt.

Abbildung 6.4, Teil 2 zeigt den zugehorigen Geschwindigkeitsverlauf. Man sieht, dass die Geschwin-
digkeitsdnderungen durch die Hohendnderung beim ersten Mandver rund 10 m/s betragen. Durch die
Anpassung des Gesamtenergiereglers kann hier entsprechend die Aufteilung der Energie angepasst
werden, sodass entweder die Hoheninderung schneller vollzogen oder die Fluggeschwindigkeitsian-
derung verringert werden kann. Beim letzten Manover féllt die Geschwindigkeit unter 40 m/s. Das
Flugzeug benotigt ungefahr zwei Minuten, um die kommandierte Hohe von 400 m zu erreichen. Da-
mit realisiert es die Hohendnderung mit einer Steiggeschwindigkeit von rund 3, 3 m/s.
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Abbildung 6.4.: Flugverlauf des geregelten Doppelleitwerkstragers bei voller Beladung

Abbildung 6.4, Teil 3 zeigt das Steuersignal des Schubs als Anteil des mdglichen Schubs, der bei
voller Leistung erreicht werden kann. Zunédchst ist erkennbar, dass dieser wiahrend der Flugphasen,
in denen ein anndhernd stationdrer Horizontalflug erflogen wird, rund 75% betrédgt. Dies entspricht
dem in Kapitel 4 vorgegebenen Wert fiir den Reiseflug. Somit stimmen die Simulationsergebnisse im
Reiseflug gut mit den Ergebnisse der analytischen Flugleistungsbetrachtungen iiberein. Da der Schub
direkt vom Widerstand abhéngt kann hiermit auch davon ausgegangen werden, dass der Kraftstoffver-
brauch und damit die erforderliche Reichweite in guter Ubereinstimmung mit den zuvor errechneten
Werten sind.

Ferner operieren die Triebwerke wie erwartet beim Steigflug unter Volllast, wodurch die Steigleistung
begrenzt ist. Abbildungsteil 4 zeigt schlieBlich den Hohenruderausschlag, der den Erwartungen ent-
spricht und zur Gewahrung der Nickbewegung negativ fiir den Steigflug und positiv fiir den Sinkflug
ausgeschlagen ist.
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6.1. Hohen- und Geschwindigkeitsregelung 6. Flugsimulation

Abbildung 6.5 zeigt den Flugverlauf fiir den Doppelleitwerkstrager ohne Beladung. Es ist erkennbar,
dass die grundsitzlichen Verlaufe denen des voll beladenen Doppelleitwerkstragers dhneln. Infolge
des geringeren Gewichts féllt der Schubbedarf im stationéren Horizontalflug allerdings geringer aus
als zuvor und liegt bei rund 65%. Dies duBert sich in einer Erh6hung der Steigleistung, sodass die
Sollhdhen etwas schneller erreicht werden.
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Abbildung 6.5.: Flugverlauf des geregelten Doppelleitwerkstrigers ohne Beladung

Der Hohenruderausschlag zeigt, dass der Ruderausschlag in negativer Richtung im Vergleich zum
beladenen Fall insgesamt deutlich geringer ausfallt. Der Ruderausschlag im letzten Manover liegt
hierbei bei rund —2° wihrend im beladenen Fall fast —7° nétig waren. Dies resultiert aus der in
Kapitel 5 gezeigten Schwerpunktverschiebung, wodurch das abnickende Moment durch die Anderung
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 abschlieBend eine Betrachtung beziiglich der
Startstrecke durchgefiihrt werden. Hierbei wird die Startstrecke fiir den Doppelleitwerkstréger bei
maximaler Abflugmasse betrachtet werden. Abbildung 6.6 zeigt die Simulationsergebnisse fiir den
Startvorgang.
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Abbildung 6.6.: Startvorgang des Doppelleitwerkstrigers bei voller Beladung

Der Start wird durch Steuereingaben und ohne Regler durchgefiihrt. Der Startvorgang wird nach fiinf
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 Uberziehgeschwindigkeit angenommen wird, erfihrt das Hohenruder 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 Steuerausschlédge dar. Sie dienen lediglich der Demonstration und dem Nachweis iiber die
moglichen Startleistungen.

Man erkennt, dass die Fluggeschwindigkeit ab dem Moment des Abhebens leicht absinkt und nach Er-
reichen der Hindernishohe von 15 m (gestrichelte Linie), die das Ende des Startvorgangs kennzeich-
net, unter die Rotationsgeschwindigkeit féallt und anschlieSend wieder leicht ansteigt. Die gesamte
Startstrecke betrdgt bei Erreichen der Hindernishdhe ungeféahr 310 m. Dieser Wert deckt sich sehr gut
mit dem analytisch ermittelten Wert von 320 m fiir den Doppelleitwerkstridger nach Anpassung der
Geometrie (Tabelle 5.2). Die Startrollstrecke macht den groften Anteil der Startstrecke aus.

Prinzipiell erfordert der Hohenruderausschlag weitere Anpassungen, sodass ein Absinken der Flugge-
schwindigkeit bei Erreichen der Hindernishdhe vermieden wird. Nichtsdestotrotz zeigt diese Simula-
tion bereits, dass die erforderliche Startstrecke aus den Simulationsergebnissen gut mit dem analytisch
ermittelten Wert iibereinstimmt und stiitzt somit die zuvor angenéherten Ergebnisse.
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7. Zusammenfassung

Das Ziel dieser Masterarbeit bestand aus der Auswahl und des Vorentwurfs von zwei geeigneten Flug-
zeugkonfigurationen fiir den im DLR-Projekt ALAADYy (Automated Low Altitude Air Delivery) vor-
gesehenen unbemannten Transport einer Nutzlast von einer Tonne.

Dafiir wurden zunichst die im Projekt ALAADy formulierten Anforderungen beleuchtet und dar-
aus notwendige sowie hilfreiche Konfigurationsaspekte fiir das unbemannte Fluggerit 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 ungewdhnliche Flugzeugkonfigurationen Beriicksich-
tigung. Letztlich wurden eine konventionelle Drachenkonfiguration, ein Entenflugzeug, ein Doppel-
leitwerkstriager, ein Doppeldecker sowie ein Boxwing fiir genauere Analysen ausgewihlt.

Im Anschluss wurde mit MATLAB ein automatisierter Flugzeugvorentwurf auf Basis von Flugleis-
tungsabschitzungen realisiert. Die ALAADy-Anforderungen an die Start- und Landestrecken sowie
die Reichweite wurden direkt in den Vorentwurfsprozess integriert. Fiir 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 Naherungsformeln vorgenommen. Dabei lag das Hauptaugenmerk
dieses Vorentwurfs auf dem Vergleich flugzeugspezifischer Unterschiede. Dafiir wurden identische
Basisparameter fiir alle Konfigurationen gewihlt sowie die konfigurationellen Besonderheiten sorg-
faltig modelliert. Im ersten Schritt wurden Flugzeugentwiirfe ermittelt, die aufgrund der Start und
Landeanforderungen eine relativ grofe Fliigelfliche und eine geringe Flachenbelastung aufwiesen
und damit die beste Gleitzahl und den optimalen Betriebspunkt bei Geschwindigkeiten unterhalb der
Reisefluggeschwindigkeit aufwiesen.

Zur Verringerung der Fliigelfliche wurde ein Konzept untersucht, mithilfe dessen der Auftrieb in
der Hochauftriebskonfiguration vergroBert und damit die Lande- und Startstrecken verringert werden
konnen. Dafiir wurden vier zusétzliche elektrische Propellertriebwerke entlang der Fliigelvorderkan-
te verteilt, wobei die Propeller im Reiseflug eingeklappt und bei Betrieb im Langsamflug durch den
Propellerstrom iiber Fliigel und Klappensysteme zu einer VergrofBerung des Auftriebs fithren sollten.
Bei der Auslegung des Propellerschubes wéhrend der Landung musste ein Kompromiss zwischen der
Minimierung des Schubs und der Maximierung des zusitzlichen Auftriebs gefunden werden. Aus die-
sem Grund 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-
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7. Zusammenfassung

benen Triebwerke realisiert wurde, konnte das Batteriezusatzgewicht sehr gering gehalten werden.
Dieses Konzept fiihrte insbesondere in einem mittleren Spannweitenbereich zu vielversprechenden
Ergebnissen.

Letztlich wurde die elektrische Version des Doppelleitwerkstragers mit einer Spannweite von 16 Me-
tern dank des geringsten Kraftstoffverbrauchs dieser Konfiguration ausgewahlt. Dariiber hinaus wur-
de auch der Boxwing bei einer Spannweite von 12 Metern dank der Mdglichkeit einer sehr kompakten
Ausfiihrung fiir weitere Untersuchungen in ALAADy vorgesehen. Dieser konnte durch das nicht pla-
nare Fliigelsystem auch bei geringen Spannweiten ausgefiihrt werden.

Aus Griinden der Einfachheit und der verbesserten Vergleichbarkeit wurden im Rahmen des Vorent-
wurfs keine Aspekte der Stabilitdt oder Steuerbarkeit betrachtet. Vor diesem Hintergrund wurden im
Anschluss Schwerpunkte, Tragheitsmomente und die flugmechanischen Derivativa ermittelt sowie
Untersuchungen zu Flugeigenschaften bei voller Beladung angestellt. Dabei wurden auf Basis der
statischen Léngsstabilitit, der Windfahnenstabilitdt, dem Schieberollmomentenbeiwert sowie dem
zuldssigen Schwerpunktbereich sukzessive leichte Anderungen an den Flugzeuggeometrien vorge-
nommen. Am Boxwing mussten keine Anderungen vorgenommen werden. Beim Doppelleitwerks-
triger wurden die dquivalente Hohenleitwerksfliche und die Lénge der Leitwerksarme vergrof3ert.
Die dadurch hervorgerufenen Anderungen der Flugleistungen blieben gering. Analysen der Flugge-
rite ohne Beladung zeigten auf, dass der Doppelleitwerkstrager aufgrund der Schwerpunktwanderung
seine statische Léngsstabilitit verliert.

Da die Abschétzung der Derivativa auf erheblichen Vereinfachungen beruhte, wurden diese anschlie-
Bend erneut mit dem Programm AVL, das auf dem Wirbelleiterverfahren und der Theorie schlanker
Korper basiert, ermittelt. Mit diesen Werten wurden der Doppelleitwerkstriager und der Boxwing auf
dynamische Stabilitét untersucht. Dabei stellte sich heraus, dass beide Konfigurationen eine instabile
Roll-Gier-Schwingung aufweisen. Je nach Art der Zertifizierung, die fiir das unbemannte Fluggerit
wirksam wird, muss dies entweder vom Flugregler kompensiert werden oder weitreichende Anpas-
sungen der Geometrie werden notig.

AbschlieBend wurde ein Regler fiir die Langsbewegung des Doppelleitwerkstrigers implementiert.
Die Regelung der Hohe und der Geschwindigkeit wurde dabei durch einen Gesamtenergieregler vor-
genommen, der aufgrund der geringen Flughohe des unbemannten Fluggerits gewéhlt wurde. Der
geregelte Reiseflug sowie einfache Ausweichmandver wurden durch die Vorgabe eines Flugpfades si-
muliert sowie die maximale Steigleistung beleuchtet. Zudem wurde eine Simulation des Startvorgangs
durch gezielte Steuereingaben durchgefiihrt. Sowohl die im Reiseflug erforderliche Triebwerksleis-
tung als auch die Startstrecke stimmten gut mit den analytisch berechneten Werten iiberein.

Die im Rahmen dieser Masterarbeit erzielten Ergebnisse sind erste Abschitzungen und werden wei-
teren Untersuchungen im Projekt ALAADy dienen. Die charakteristischen Eigenschaften der Flug-
zeugtypen wurden sorgfiltig modelliert, wodurch von einer guten Aussagekraft der grundlegenden
Trends ausgegangen werden kann. Allerdings sollten komplexere Verfahren genutzt werden, um das
Flugzeugverhalten der finalen Entwiirfe mit einer hoheren Genauigkeit bestimmen zu kénnen.
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8. Ausblick

Die in dieser Masterarbeit erzielten Ergebnisse dienen einer Reihe von weiteren Anwendungen als
Grundlage. Zunéchst sollten die Rahmenbedingungen der Zertifizierung des unbemannten Fluggera-
tes geklart werden. Fiir den Fall, dass das ALAADy-Vehikel mit einer natiirlichen Stabilitit ausge-
legt werden muss, miissen weitergehende Untersuchungen zur dynamischen Seitenstabilitéit angestellt
werden und die Roll-Gier-Stabilitdt gewéhrleistet werden. Eine weitere VergroBerung der Seitenleit-
werksfliche oder die Vergrofierung des horizontalen Leitwerkshebelarms kdnnen dabei eine Rolle
spielen. Zudem sollte die statische Langsstabilitit des leeren Doppelleitwerkstragers realisiert wer-
den.

Dariiber hinaus sollte im Rahmen weiterer Arbeiten ein Flugregler fiir die Seitenbewegung implemen-
tiert werden, der den Kurs des Fluggerites regelt und fiir eine erhohte Stabilitdt in der Seitenbewegung
sorgt. Zusitzlich konnen die Modelle und der Regler fiir den Boxwing angepasst werden und fiir die-
se Konfiguration weitere Flugsimulationen durchgefiihrt werden. Fiir die als Abschluss des Projektes
ALAADy vorgesehene Betriebssimulation ist die Realisierung eines Flugreglers ohnehin erforderlich.

Weitere Aspekte, die in dieser Masterarbeit unberiicksichtigt geblieben sind, umfassen die Mano-
vrierbarkeit und Fragestellungen der Boenlastabminderung. Beide sind allerdings fiir das unbemann-
te Lufttransportsystem von groer Wichtigkeit. Das ALAADy-Fluggerit muss aufgrund der geringen
Flughdhe so ausgelegt werden, dass es schnelle und kurze Ausweichmandver fliegen kann und zudem
besonders robust auf dulere Stdrungen reagiert.

AulBlerdem wurden in dieser Arbeit nur sehr ungenaue Methoden genutzt, die lediglich qualitative
Ergebnisse und Vergleiche geliefert haben. Fiir genauere Abschéitzungen der Flugzeugmasse soll-
ten strukturmechanische Verfahren genutzt und auch fiir die aerodynamischen Betrachtungen sollten
Verfahren hoherer Genauigkeit, optimalerweise numerische Stromungssimulationen zu Rate gezogen
werden.

Eine wichtige Anforderung an das ALAADy-Fluggerit besteht ebenfalls in der Moglichkeit 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 inhédrenten Sicherheitseigenschaften aufweist.
Die hier betrachteten Starrfliigler miissen dafiir mir geeigneten Systemen ausgestattet werden. Denk-
bar wiren beispielsweise Fallschirmsysteme.
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8. Ausblick

Letztlich handelt es sich bei dieser Arbeit um den ersten Schritt des Projektes ALAADYy, die Konfigu-
rationsfindung. Dementsprechend umfassen kiinftige 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 Abschatzungsformeln

A.1. Abschitzung des Reibungsbeiwertes

In diesem Abschnitt soll gezeigt werden, wie der Reibungsbeiwert ¢ nach [17] abgeschitzt werden
kann. Unter Beriicksichtigung des Verhiltnisses von Rauhigkeit zu Referenzlinge kdnnen drei unter-
schiedliche Grenzreynoldszahlen bestimmt werden:

1
Rey = %
(%)
102,086
Reo = ———
€2 (]LS>1,0652 (A.1)
1
1 2,88
Reg 0

Dazu werden entsprechende Reibungskoeffizienten bestimmt:

0,455
log (Re;)*™®

¢5 = (1,89 +1,62 - log (ks /1) ")
¢s.0 = (0,8606 — 0,01145 - log (ks/1)) - cf.3

Cf71
(A2)

Abhingig von der Reynoldszahl ergibt sich der Reibungsbeiwert zu:

0,455
log (Re)"™ st
1 —1
10'8(ers) 4 08 (¢r.2 o8l 1) (log (Re) —log (Re1)) , Re1 < Re < Rey
= log (Res

I 0 2 (Cf ,2) + U

) (cr,1)
) — log (Rey) (A3)
; E )> - (log (Re) —log (Re2)) , Rez < Re < Res

ct,3 , Re > Res
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A. Weitere Abschdtzungsformeln A.2. Zuldssiger Schwerpunktbereich des Boxwings

A.2. Zulassiger Schwerpunktbereich des Boxwings

Unter Zuhilfenahme von Abbildung 5.4b kann die Momentenbilanz um den Schwerpunkt des
Boxwings folgendermallen aufgestellt werden:

o ! Ty Sy r, S
My = 0=-Cpo—Chp- 45 +C T TS A4
> 0= Caogog +Can LS (A4)

Dabei wird davon ausgegangen, dass die Staudriicke am vorderen und am hinteren Fliigel identisch
sind und das Staudruckverhiltnis somit zu ¢s/q = 1 wird. Im Falle des Boxwings soll der vordere
Fliigel zur Trimmung genutzt werden. Da beide Fliigelanteile an der Generierung von Auftrieb be-
teiligt sind, entspricht die Summe beider Fliigel der Referenzflache, sodass die hintere Fliigelflache
durch

Sp=8-25, (A.S)

substituiert werden kann. Damit ergibt sich aus (A.4):

TR S—SU
+Can l“- 5

Ty Sy

0= —Chp—Cry-
0T FAYL TS

Sy

r Ty r
= —Cho + Cap- 2 — (CA,U'+CA,h'h> g

Ly Ly

Eine Umstellung nach S,,/S liefert:

Laut (5.3) kann 7, ersetzt werden durch
Ty = T}k;[ — Th. (A6)

Damit ergibt sich

Th __ Cm(]

Sy . Can ) Iy Can

S C "a=Th 4 Can
Ay I +

Can Iy
Th C'm(]

. Can I,  Can

T Cay Ty (Cah_1).ma
Avo gt e — 1)

Die Multiplikation des Zéhlers und des Nenners mit [,,/r7; liefert schlieBlich die gesuchte Relation

ol Cug
& _ Can o ™h . Can (A7)
S Ca, Th.(m_l)_Fl '
’ T Cav
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A.4. Nickmoment durch Klappenausschlag A. Weitere Abschdtzungsformeln

A.3. Widerstandsanstieg

Eine vereinfachte Mdglichkeit, den Widerstandsanstieg am Arbeitspunkt unter der Voraussetzung zu
ermitteln, dass sich eine Anderung 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 Fliigel-Rumpf-Segments und des Hohenleitwerks zusammen:

8aw

Cwra = ol + (1= 2 ) (Cway (A®)

Die Anwendung der Kettenregel ergibt

O — (8CW 80,4) <1 8aw> (0CW 80,4)
Wa=aCs da ) g dal 9Cs Oa )y
Unter Beriicksichtigung der quadratischen Abhéngigkeit des induzierten Widerstandes vom Auftrieb
ergibt sich
0Cw Ca
=2 A9
0C 4 mAe (A9)
sowie per Definition
oC
A Oy (A.10)
fJe
Mit diesem Bezichungen folgt fiir den Widerstandsanstieg
(Ca)rr ( 3Oéw> (Ca)n
w=2- . N 2.(1— . . o
Cw mAe (Caa)rr+ Oa mAgen (Caa)u

und nach kurzer Umformung ergibt sich der Widerstandsanstieg schlieBlich zu

2 daw \ SH Ae

Cwa = = | (Ca)rr(Caa)Pr + (1 ~ oo ) S Anen

(Ca)r(Caa)u |- (A.11)

A.4. Nickmoment durch Klappenausschlag

Der von der Auftriebserh6hung infolge der Klappenausschlidge hervorgerufene Teil der Nickmomen-
tenerh6hung kann durch die Betrachtung der zusitzlichen Zirkulation angendhert werden. Die erhohte
Zirkulation hat prinzipiell eine Erhdhung des effektiven Anstellwinkels zur Folge. Das Derivativ, das
das Nickmoment infolge eines Klappenausschlags charakterisiert, soll deswegen iiber den Nickmo-
mentenanstieg berechnet werden. Unter der Annahme, dass der Klappenausschlag ausschlieBlich zu
einer Verdanderung des effektiven Anstellwinkels und einer Erhohung des Abwindes am Hohenleit-
werk fiihrt, kann

Oaw\ 15 SH
s = (O (1= R - o A.12
C Sk (C 5K)FR ( 85K) lﬂ S (CA )H ( )
angenommen werden. Zusammen mit

oCp, _ 0C,, Oa (A.13)

00K Oa 06k
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A. Weitere Abschdtzungsformeln A.6. Eigenbewegungsformen

und 5 9 5
o oy O
= A.14
00k Oa 00k ( )
ergibt sich schlieBlich
Ts —Tpr O Odaw Oa ) iy Sa (Caa)y
— . ) (=W 2 e PH AP Aa)H Al
Cmare = (Caa)rr L, 9k ( da k) 1, S (Cas)pg (A.15)

A.5. Querrudergiermomentenbeiwert

Zur Abschitzung des Querrudergiermomentenbeiwerts wird lediglich der Teil beriicksichtigt, der sich
aufgrund der Unterschiede im induzierten Widerstand ergibt. Der Querrudergiermomentenbeiwert

ergibt sich dann zu
1 ON

q-S-s Of"

Unter der vereinfachten Annahme, dass beide Querruder antisymmetrisch ausgeschlagen werden und

Che = (A.16)

dass sich dariiber hinaus ein konstanter zusétzlicher Auf- bzw. Abtrieb {iber den Querruderbereich
ergibt, kann das Giermoment abgeschétzt werden als

N =—2-AW; - yor. (A.17)

Aus (A.16) wird damit

_ . Yer 9Cw
Cne = =2 S o0&

_ 5. Yor 0Cwda

N s da OE°

Letztlich ergibt sich ein Querrudergiermomentenbeiwert von

Oa
Cre = _2.9%.6?.@%)%, (A.18)

A.6. Eigenbewegungsformen

In diesem Abschnitt werden die Ndherungsformeln, die fiir die Darstellung der Polstellen der Eigen-
bewegungsformen in der komplexen Zahlenebene genutzt werden, aufgezeigt. Dafiir wird von den
linearisierten und entkoppelten Bewegungsgleichungen ausgegangen.

A.6.1. Langsbewegung

Unter der vereinfachenden Annahme, dass die Eigenbewegungsformen der Langsbewegung eine aus-
reichend grof3e Stabilitdt aufweisen, konnen die Charakteristika der Anstellwinkelschwingung und der
Phygoide folgendermaflen abgeschitzt werden [14].
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A.6. Eigenbewegungsformen A. Weitere Abschdtzungsformeln

Anstellwinkelschwingung

Die Realteile der Anstellwinkelschwingung ergeben sich nach [51] fiir den Reiseflug zu

Vr mo o
~ — : a7 I - m mao Al
oA SR Ca T, b (Cmg + Cma) (A.19)
mit dem Derivativ C,,4, das gemal [3] als
S x 0
Cmd:_i.@.@.ﬂ.(cAa)H7 (A.20)

S I, Iy O«

abgeschitzt wird sowie mit der normierten Masse

2-m
= —. A.21
n= S, (A.21)
Die ungeddmpfte Eigenkreisfrequenz kann nach [51] mithilfe von
m  Cya <8Cm Cmg )
I I Ve e . + (A.22)
0,A R Iyy L 6CA L

bestimmt werden. Allgemein ergibt sich der Imaginérteil dann entsprechend der Bezichung

Wi =/wi — o2, (A.23)

die auf fundamentalen geometrischen Gegebenheiten beruht.

Phygoide

Der Realteil der Phygoide kann unter der vereinfachten Annahme, dass weder das Nickmoment noch
der Widerstand eine Anderung mit der Geschwindigkeit erfahren, gemif [51] mithilfe von

nv\ Cwpr g
oo (1) SR 9 A24
or ( 2) Car Vg (A.24)

angendhert werden, wobei ny, den Exponenten der Schubabhingigkeit von der Geschwindigkeit dar-
stellt und bei Propellertriebwerken ny = —1 betrédgt [14]. Die ungeddmpfte Eigenkreisfrequenz ergibt
sich durch
Wi g V2 L (A.25)
’ VR

A.6.2. Seitenbewegung

Zudem konnen die Polstellen der Seitenbewegung ermittelt werden. Diese Eigenbewegungsformen
umfassen die Roll-Gier-Schwingung sowie die in den meisten Féllen aperiodischen Roll- und Spiral-
bewegungen.
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A. Weitere Abschdtzungsformeln A.6. Eigenbewegungsformen

Roll-Gier-Schwingung

Laut [51] konnen der Realteil der Roll-Gier-Schwingung als

L. Cip | I
VR o m I:cz I, C B Tox < o m )
~ - |C — - (C —Cp)— ——— | Cgp—s“—C A.26
ORG 2/,L,5‘8 Yﬁ+$ Izz ( nr + Izz lr) 1+ %gw AR S Izz np ( )
zx LUng
und die ungeddmpfte Eigenkreisfrequenz als
V3 m 1
W%,RG ~ g - (Crp + Tm - Cl) (A.27)
ns 2z T

abgeschétzt werden, wobei g die normierte Seitenleitwerksmasse darstellt und in Analogie zu (A.21)
mit der Halbspannweite berechnet werden kann.

Rollbewegung

Fiir die rein reellen Polstellen der Rollbewegung ergibt sich ndherungsweise

Ve-s m
OR ~ c—
uns I,

- Cip, (A.28)

wie [51] entnommen werden kann.

Spiralbewegung

Letzlich ergibt sich fiir die Spiralbewegung laut [51] die Ndherung von

i ) Clr : Cn,B - CZ,B : Cm"

_ A.29
VR Clp : Cnﬁ ( )

og ~

die ebenfalls eine rein reelle Polstelle darstellt.
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B. Diagramme und Tabellen

B.1. Diagramme
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FLAP DEFLECTION, &g (dcg)

Abbildung B.1.: Fliigelauftriebswirksamkeitsfaktor fiir Einfachspaltklappen, kopiert aus [36]

Abbildung B.2.: Zusatzwiderstandsbeiwert durch Einfachspaltklappen, kopiert aus [36]
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B. Diagramme und Tabellen

B.1. Diagramme
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Abbildung B.3.: Anstromung des Seitenleitwerks, kopiert aus [51]
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Abbildung B.4.: Schieberollbeiwerte fiir verschiedene Fliigelpositionen, kopiert aus [51]
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Abbildung B.5.: Rumpfformfaktor, kopiert aus [51]
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B.1. Diagramme B. Diagramme und Tabellen

Rumpf: 15,5%

Rumpf: 29,5% _ Induziert: 27,7%

Fahrwerk: 4,2% ~._

Leitwerk: 4,3% Fracht: 41,9%

Triebwerke: 2,8% —
El. Triebw.: 0,6% -
Interferenz: 2,8%

/™ Bl Triebw.: 2,6%

~ N Leitwerk: 10,7%
“Kraftstoff: 4,9%

Flugel: 26,3% Ausristung: 14,1 %! \‘Batterien: 0,3%

(a) Widerstandsanteile, C'yy, g = 300 DC (b) Massenanteile, m4 = 2386 kg

Abbildung B.6.: Zusammensetzung des ausgewéhlten Doppelleitwerkstragers

Rumpf: 18,4%

Rumpf: 23,9%

~ Induziert: 32,7%
Fah - 3.9% _~ Fracht: 37,3%
ahrwerk: 3,9% -,
Leitwerk: 0,8%
Triebwerke: 3,2%
El. Triebw.: 1,4%

™ Interferenz: 2,19 /
\Ef“Terieebr\ff.‘:Zz,f%A’ Fligel: 14,8% ~ . /
* Triebwerke: 4,7% e

/ _
Leitwerk: 2,1%

Fliigel: 32,1% " Kraftstoff: 5,4%

Ausriistung: 13,3% Batterien: 0,9%

(a) Widerstandsanteile, C'yy, p = 321 DC (b) Massenanteile, m4 = 2675 kg

Abbildung B.7.: Zusammensetzung des ausgewdhlten 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
Fliigel (rechts) 3,48 3,85 1,60 257,5
Fliigel (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, auB3en) 2,43 2,80 1,60 3,8
El. Triebwerk (links, au3en) 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 Doppelleitwerkstragers; korperfestes Koordinatensys-

132

tem mit Ursprung am untersten Punkt der Flugzeugnase, z-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
Fliigel (rechts, vorne) 2,64 2,89 0,43 172,3
Fliigel (links, vorne) 2,64 —2,89 0,43 172,3
Fliigel (rechts, hinten) 5,80 2,89 3,37 172,3
Fliigel (links, hinten) 5,80 —2,89 3,37 172,3
Vertikalfliigel (rechts) 4,37 6,00 1,90 16,6
Vertikalfliigel (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; korperfestes Koordinatensystem mit Ur-

sprung am untersten Punkt der Flugzeugnase, x-Richtung zum Heck, y-Richtung nach

oben, z-Richtung entsprechend

Trigheitsmoment Doppelleitwerkstriger Boxwing
I, (kg - m?) 10682 10688
Iy, (kg - m?) 19074 12252
1, (kg - m?) 26670 17479
I, (kg - m?) —6976 —3654

Tabelle B.3.: Tragheitsmomente der leeren Flugzeugkonfigurationen
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B. Diagramme und Tabellen

B.2. Tabellen
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Nickdidmpfung kay 0,1

k —0,45
Lingslageregler P ’

kno,1 —0,05

kpe 0,00024

ke 0,14

kv 0,04
Gesamtenergieregler kr p 1,2

kp 0,35

kp.p 1,2

k.1 0,35

e [~10°, 10°]

) —2° 2°
Begrenzer e [=2°/s,2°/3]

AVe [-10m/s, 10 m/s]

Ve [~1m/s?, 1 m/s?]

Tabelle B.4.: Verwendete Reglerkonstanten
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