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Kurzreferat

Mit der stetig zunehmenden Verbreitung und Vielfalt von Drohnen steigen auch die
Anforderungen an deren Einsatzmdglichkeiten. Eine essenzielle Herausforderung dabei, ist die
sichere und prézise Landung dieser Fluggerite, unabhéangig von den Umweltbedingungen und
den Fihigkeiten des Piloten. Gerade im maritimen Umfeld sind die Umweltbedingungen durch
Wellengang und starke Windboen erschwert. Grofle Helikopter bieten eine Grolie
Angriffsflédche fiir Wind. Mit Einfiihren der kompakteren und leichteren Multikoptern kann die
Integration in das Maritime Umfeld moglicherweise leichter umgesetzt werden. Es wird eine
Landevorrichtung konstruiert, die mit einer hoheren Landegeschwindigkeit als herkdmmliche
Drohnen landen kann, um den Wetterbedingungen im maritimen Einsatz entgegen zu wirken.
Dafiir wird die Konstruktion nach VDI 2222 durchlaufen und der Landevorgang simuliert, um
die optimale Konfiguration aus Feder und Dampfer zu erhalten. Es folgt das Entwerfen mit
CATIA und Dimensionieren wichtiger Bauteile. AbschlieBend wird die Stiickliste fiir den
Zusammenbau der Landevorrichtung dargelegt.
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Abstract

With the ever-increasing spread and variety of drones, the requirements for their possible uses
are also increasing. An essential challenge here is the safe and precise landing of these aircraft,
regardless of the environmental conditions and the pilot's skills. In maritime environments in
particular, the environmental conditions are made more difficult by swell and strong gusts of
wind. Large helicopters offer a large attack surface for wind. With the introduction of more
compact and lighter multicopters, integration into the maritime environment may be easier to
realise. A landing device is being designed that can land at a higher landing speed than
conventional drones in order to counteract the weather conditions in maritime use. For this
purpose, the design is run through in accordance with VDI 2222 and the landing process is
simulated in order to obtain the optimum configuration of spring and damper. This is
followed by designing with CATIA and dimensioning important components. Finally, the
parts list for assembling the landing gear is presented.
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1 Einleitung

1 Einleitung

Die Entwicklung der unbemannten Luftfahrzeuge, insbesondere der Drohnen, hat in den
letzten Jahren ein beeindruckendes Wachstum erlebt. Von urspriinglichen militdrischen
Anwendungen bis hin zu wissenschaftlichen und privaten Nutzungen erstreckt sich das
mittlerweile sehr vielseitige Anwendungsgebiet. Mit der stetig zunehmenden Verbreitung
und Vielfalt von Drohnen steigen auch die Anforderungen an den Einsatzmoglichkeiten.
Eine essenzielle Herausforderung dabei ist die sichere und priazise Landung dieser
Fluggerite, unabhingig von den Umweltbedingungen und den Fahigkeiten des Piloten.

Eine dieser Einsatzmoglichkeiten ist das maritime Umfeld. Die Idee, Drohnen im
maritimen Einsatz fiir eine schnelle Seenotrettung oder fiir Aufkldrungszwecke zu nutzen,
ist nicht neu. Bereits in den 90ern beschéftigten sich fithrende Luftfahrtunternehmen mit
der Umsetzung und Entwicklung. Probleme bei der Landung, fehlende Sensortechnik und
letztendlich der fehlende Bedarf fiir gro3e Helikopterdrohnen verhinderten die
Weiterentwicklung. Mit Einfiihren der kompakteren und leichteren Multikoptern kann die
Integration dieser in das maritime Umfeld moglicherweise leichter umgesetzt werden.

Aufgrund dessen widmet sich diese Bachelorarbeit der Konstruktion einer
Landevorrichtung fiir UAS im maritimen Einsatz. Es soll die Machbarkeit und
Umsetzbarkeit einer Landevorrichtung gepriift werden, die den Einfluss von
Umweltbedingungen, wie starken Wellengang und hohe Windgeschwindigkeit, durch eine
hohe Landegeschwindigkeit nichtig macht. Der Fokus dieser Arbeit liegt bei der
Simulation und Konstruktion.

Der Aufbau der Arbeit wird nach der gingigen VDI 2222 fiir die Konstruktion
durchgefiihrt. In den ersten Kapiteln wird auf die Anforderungen an die Landevorrichtung
und die Drohnenauswahl eingegangen. Es folgt das Konzipieren von zwei
Designentwiirfen und das anschlieBende Konstruieren der Vorzugslosung. Darauthin wird
der Landevorgang simuliert, um die optimalen Parameter fiir das Federsystem zu gewinnen
und alle Bauteile geméal3 vorherrschenden Kriften entwerfen zu konnen. AbschlieBend
werden die Anforderungsbedingungen gepriift und die Stiickliste fiir den Bau der
Landevorrichtung présentiert.




2 Anforderungen an Landevorrichtung

2 Anforderungen an Landevorrichtung

Bevor der Designentwurf und die Konstruktion der Landevorrichtung beginnt, werden in
diesem Kapitel die wichtigsten Anforderungen an die Landevorrichtung
zusammengetragen.

Schadenfrei landen

Die wichtigste Anforderung an die Landevorrichtung ist die effektive Aufnahme der
kinetischen Energie bei der Landung. Es soll eine Landegeschwindigkeit > 1 %

realisierbar sein, ohne dass die Drohne plastischer Verformung ausgesetzt ist oder anders
beschidigt wird. Typische Landegeschwindigkeiten sind in Abbildung 1 dargestellt. Mit

Definition der Drohne als Small Aircraft kann eine Landegeschwindigkeit von 2 — 3 %

fiir realistisch gehalten werden.
Geringes Gewicht

Durch die begrenzte Payload eines Luftfahrzeugs, speziell eines Multikopters, spielt das
Gewicht der Landevorrichtung eine gro3e Rolle. Es soll das Meiste aus geringem Gewicht
erreicht werden, um das Mitnehmen von Kameras oder Messinstrumenten zu ermoglichen.

Kompatibilitit mit Drohne vom Werk

Ein wichtiger Punkt fiir die Integritit der Landevorrichtung ist die Kompatibilitdt von
Drohne und Werk. Die Landevorrichtung muss so konstruiert werden, dass moglichst viele
Interfaces der urspriinglichen, von Werk gefertigten Drohne iibernommen werden kann.

Aircraft type Case Descent rate Lift factor Mass Reference

Civil Large Transport Limit 3.05 m/s (10 ft/s) 1 Max Landing Mass 25.473

Civil Large Transport Limit 1.83 m/s (6 ft/s) 1 Max Takeoff Mass 25.473

Civil Large Transport Reserve Energy 3.7 m/s (12 ft/s) 1 Max Landing Mass 25.723

Light Aircraft Limit 213-3.05 m/s (7-10 ft/s) 0.667 Maximum Mass 23.473

Light Aircraft Reserve Energy 1.2 x limit rate 1 Maximum Mass 23.723

Civil Helicopter - Small  Limit 1.98-2.54 m/s (6.5-8.3 ft/s) 0.667 Maximum Mass 27.725

Civil Helicopter - Small Reserve Energy  2.42-3.11 m/s (7.9-10.2 ft/s) 1 Maximum Mass 27.727

Civil Helicopter - Large Limit >1.98 m/s (6.5 ft/s) 0.667 Maximum Mass 29.725

Civil Helicopter - Large Reserve Energy >2.42 m/s (7.9 ft/s) 1 Maximum Mass 29.727

Army Rotorcraft and Crashworthiness 6.1 m/s (20 ft/s) - no 1 Maximum Mass MIL-STD-1290A
Light Fixed-Wing fuselage to ground contact

Army Rotorcraft and Crashworthiness 12.8 m/s (42 ft/s) - landing 1 Maximum Mass MIL-STD-1290A
Light Fixed-Wing gear may fail

Military Trainers Limit 4 m/s (13 ft/s) 1 Design Landing Mass AS8860
Military Trainers Reserve Energy  1.25 x limit rate 1 Design Landing Mass AS8860
Military Land Aircraft  Limit 3.05 m/s (10 ft/s) 1 Design Landing Mass AS8860
Military Land Aircraft  Reserve Energy  1.25 x limit rate 1 Design Landing Mass AS8860
Carrier Based - up to 8.5 m/s (28 ft/s) 1 Max Landing Mass MIL-A-8863C

Abbildung 1: Typische Landegeschwindigkeiten [RKS20]
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3 Drohnenvorstellung und Drohnenauswahl

Der Fuhrpark des Deutschen Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt hélt fiir Forschungszwecke
einen eigenen Drohnenfuhrpark zur Verfligung. Im Fuhrpark finden sich unterschiedliche
Drohnenmodelle, wobei alle unter dem Oberbegriff Unmanned Aircraft System (UAS) zu
finden sind. Weiter unterschieden werden die UAS’s zwischen Rotationsdrohnen und
Starrfliigel Drohnen. Wie in Kapitel 1 bereits beschrieben, wird in dieser Arbeit eine
Landevorrichtung konstruiert, die fiir den Starrfliigler nicht zu gebrauchen ist. Die
Landevorrichtung wird fiir Rotationsdrohnen, auch Multikopter genannt, entwickelt.

Es werden drei ausgewéhlte Drohnen tabellarisch verglichen und eine Drohne als Basis flir
die Konstruktion der Landevorrichtung ausgewihlt. Da der Fokus dieser Arbeit auf der
Konstruktion der Landevorrichtung liegt, wird dieses Kapitel moglichst kurzgehalten.

Tabelle 1: Tabellarischer Vergleich - Drohnenfuhrpark

Eigenschaft\Drohne PS500 EVO-X8 EVO-X8 Heavy
Eigengewicht 1,3 kg 7,75 kg 10 kg
Payload 1 kg 6,5 kg 10 kg
2> MTOW 2,3 kg 14,25 kg 20 kg

Flugzeit Ca. 25 Minuten Ca. 40 Minuten Ca. 20 Minuten

Max. Windstérke 15 m/s 11 m/s 11 m/s

Abmessungen 383 x 385 x 240 1250 x 1250 x 580 mm 1700 x 1700x 800

mm mm
Auswahl der Drohne

Die PS500 ist mit dem maximalen MTOW von 2,3kg und dem daraus folgenden maximalen
Payload von 1,3kg als Basis fiir die Landevorrichtung weniger geeignet. Der einzige Vorteil
ist das geringe Eigengewicht und die Mdglichkeit die Drohne bei einer hoheren Windstirke

von 15? operieren zu konnen. Die EvO-X8 und die EVO-X8 Heavy sind sich dem Namen

entsprechend sehr dhnlich. Beide wéren fiir die Konstruktion geeignet, da die Payload mit
Anbringen der Landevorrichtung nicht vollends ausgereizt ist. Es konnten also noch
Kameras oder andere Instrumente mitgefiihrt werden. Eine endgiiltige Entscheidung muss
nicht getroffen werden, da sich das Interface der Drohnen (Kapitel 6.2.4, Abbildung 11)
EVO-X8 und EVO-X8 Heavy nicht voneinander unterscheidet.

Die Landevorrichtung wird fiir die Drohnen EVO-X8 und EVO-X8 Heavy konstruiert.
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4 Einblick in Landevorrichtungen

Landevorrichtungen sind fiir jedes Luftfahrzeug notwendig, seien es Hubschrauber,
unbemannte Luftfahrzeuge oder Flugzeug. Sie werden verwendet, um die Krifte bei der
Landung aufzunehmen, die Grundstruktur nicht zu beschadigen und das Luftfahrzeug sicher
zum Stehen zu bringen.

Ein Fahrwerk zeichnet sich dadurch aus, dass es das Luftfahrzeug nicht nur am Boden
stabilisiert und den Rumpf vor dem unter sich befindlichen Terrain schiitzen soll. Anders als
bei den herkdmmlichen Landekufen fiir Helikopter und bei unbemannten Luftfahrzeugen
hat das Fahrwerk viele weitere Aufgaben [AGL20]:

- Aufnehmen der vertikalen, kinetischen Energie und Minimalisieren des Impulses bei
Landung

- Mitfithren der Bremsen, die das Luftfahrzeug bei Landung verlangsamen und beim
Parken vor wegrollen hindern

- Gewidhrleistung der Mandvrierfahigkeit am Boden

- Andockpunkt fiir Pushbacks oder Katapultstart von Militirfliegern

Demnach konnen Fahrwerke je nach Anforderungen unterschiedlichste Designs aufweisen.

Auf den nachfolgenden Seiten werden ausgewihlte Designs vorgestellt, um einen groben
Uberblick iiber die bereits bewihrten Konstruktionen von sowohl Fahrwerken als auch
Landevorrichtungen zu schaffen.

4.1 Flugzeugfahrwerk

Dieser Abschnitt beschéftigt sich primér mit der angewandten Methodik, die kinetische Energie beim
Landen aufzunehmen und abzuleiten. Ein kleiner Teil der kinetischen Energie wird durch die Reifen
und die Flugzeugstruktur aufgenommen. Der Hauptanteil wird allerdings durch die StoBdédmpfer
aufgenommen [DAG20]. Abbildung 2 zeigt den Aufbau eines typischen Hauptfahrwerks eines
Flugzeugs. Neben zahlreichen Streben fiir Einfahr- und Sperrmechanismen sind fiir uns die
strukturellen Streben von Interesse. Darunter fallt die seitliche Strebe (Side Tube), der duBere
Zylinder (Main Fitting) sowie der innere Zylinder (Sliding Tube) und das Torsionsgelenk (Torsion
Link).

Die seitliche Strebe sorgt fiir zusétzliche Stabilitdt und die Reduzierung der Biegemomente auf das
gesamte Fahrwerk beim Aufsetzen des Flugzeugs. Der innere und duflere Zylinder bilden das
Herzstiick des Fahrwerks und kdnnen sich ineinander verschieben. In Kombination mit einem Feder-
Dampfer-System, das als Bindeglied zwischen den beiden Komponenten dient, kann die kinetische
Energie aufgenommen werden. Das Feder-Dampfer-System befindet sich innerhalb des dulleren
Zylinders und ist in Abbildung 2 nicht ersichtlich.
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Das Torsionsgelenk soll die Rotation um die Achse vom inneren Zylinder verhindern. Durch
die Leichtbauweise und die enormen Lasten, die bei einer Landung auftreten kdnnen, ist das
Torsionsgelenk sehr anféllig fiir Vibrationen. Um diesen Effekt zu minimieren wird in vielen
Flugzeugen (A320, B737) dieses Torsionsgelenk nicht aus Aluminium gefertigt, sondern aus
Stahl, um die Masse zu erhdhen. Dies hat zur Folge, dass die Rotationstragheit erhoht und
die Vibrationen reduziert werden. Zusétzliche Vorteile von Stahl sind die héhere Steifigkeit
und eine hohere Torsionsfestigkeit [DAG20].

Die Verwendung eines Ddmpfers direkt im Verbindungselement des Torsionsgelenks
(Torsion Link Damper) hat einen dhnlichen Effekt auf die Vibrationsanfilligkeit. Eine
Masse, die sehr weit von der Drehachse entfernt ist, erhoht die bereits oben erwihnte
Rotationstriagheit. Zuséatzlich herrscht somit eine unterstiitzende direkte DAmpfung zwischen
beiden Zylindern bereits im Torsionsgelenk [DAG20].
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4.2 Helikopterfahrwerk

Mit Betrachtung eines Helikopterfahrwerks kommen wir dem Anwendungsfall etwas niher.
Ein Helikopter startet und landet, genau wie ein Multikopter, senkrecht mit vertikaler
Hauptgeschwindigkeitskomponente und einer moglichst geringen horizontalen
Geschwindigkeitskomponente. Daher kommt eine weitere Variante eines Fahrwerks in
Betracht. Die Landekufen. Landekufen sind besonders gut geeignet fiir die Verwendung bei
einem Helikopter, da sie einen geringeren Luftwiderstand und ein geringeres Gewicht als
ein feststehendes Raderfahrwerk bieten. Zudem trégt die recht simple Konstruktion keine
groBen Wartungsarbeiten mit sich [WIK1].

Ein Nachteil der durchaus steifen Konstruktion der Landekufen ist die erhhte Chance von
Bodenresonanz. Eine dynamische Wechselwirkung bei Hubschraubern zwischen
Rotorsystem und der Hubschrauberzelle auf der Landevorrichtung. Hierbei bildet die
Hubschraubergesamtmasse in Verbindung mit dem auf dem Boden stehenden, federnden
Landewerk ein schwingungsfihiges System, die den gesamten Hubschrauber zum
Schwingen bringen kann [FMHO09].

Die Bodenresonanz wird durch Dampfersysteme am Rotor oder direkt an der
Landevorrichtung eingeddmmt. Unter anderem aus diesem Grund wird bei einigen
Helikoptern das Réaderfahrwerk dennoch verwendet. Beispielsweise bei sehr groflen
Modellen, die zusitzlich auf dem Boden oder einem Flugzeugtriager bewegt werden miissen.

Der Aufbau eines Réaderfahrwerks in einem Helikopter unterscheidet sich nicht bedeutend

von dem eines Flugzeugfahrwerks. Fiir die Darstellung geniigt also ein Blick in Abbildung
2.

4.3 Apollo Lunar Landing Module

Es gibt auch Losungen und Konzepte von Landevorrichtungen die auBerhalb der
Troposphére operieren. Dabei handelt es sich um sogenannten Lunar Lander oder auch
Moon Lander, die fiir das landen auf der Mondoberflache entwickelt worden sind.

Im Laufe der Jahre sind viele unbemannte und sogar bemannte Lunar Lander auf der
Mondoberfldche gelandet, die alle unterschiedlichste Missionen verfolgt haben. Bei den
Anforderungen an die Landevorrichtung hat sich am Grundkonzept allerdings wenig
gedndert. Die Anforderungen dokumentiert in den NASA Technologie Notes [NTN72] aus
dem Jahre 1972 stimmen mit den Anforderungen an die Landevorrichtung des ESA Lunar
Lander aus 2018 [ESA23] weitestgehend iiberein.

Die Payload, also das mitzutragende Gewicht des Lunar Landers, die Landeperformance und
die strukturelle Performance werden unter anderen als Anforderungen genannt.

Um nicht jeden einzelnen Lunar Lander darzulegen, wird einer der bedeutendsten Lunar
Lander genauer angeschaut, um das Konzept ndher zu beschreiben. Dabei handelt es sich
um das Apollo Lunar Module, das von 1969 bis 1972 bemannte Mondlandungen
durchgefiihrt hat und in diesem Zeitraum stetig weiterentwickelt wurde.
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Abbildung 3: Lunar Modul Landing Gear [NTN72]

Abbildung 3 zeigt die Landevorrichtung des Lunar Moduls. Auffallend ist die
Leichtbauweise, um das Gewicht des Lunar Moduls nicht unnétig zu vergréBern. Ideal
umgesetzt wurde das hier mit der Fachwerksbauweise.

Die Landevorrichtung besteht aus einem Deployment-System (Ausfahrmechanismus), das
fiir Platzsparmafinahmen in der Trégerrakete bendtigt wird, einer priméren Strebe an der das
FuBlpad befestigt wird und zwei sekunddren Streben, die fiir die Stabilisierung der Primiren
Strebe sorgen.

Eine Besonderheit an diesem Fahrwerk ist das Konzept, um die kinetische Energie beim
Landevorgang aufzunehmen. In der Raumfahrt wird vieles sehr einfach gehalten, um
Komplikationen (Showstopper) zu vermeiden. Daher haben die NASA-Ingenieure
beschlossen, die Landevorrichtung nicht wiederverwendbar zu gestalten. Primér ging es
schlieBlich nur um die einmalige Landung. Es wurden also keine Diampfer oder Federn
eingebaut, um den Impuls bei Landung aufzunehmen, wie es bei vielen Fahrzeugen auf der
Erde der Fall ist. Hier wurden Kohlefaserverbundplatten in Honigwabenstruktur verwendet,
die so hergestellt und tberlagert wurden, um bei einer vorher fest definierten Last
zusammengedriickt zu werden und so den Impuls bei der Landung abfangen zu kdnnen
(Abbildung 4). Dieser Mechanismus findet sich sowohl in der priméren, als auch in der
sekundéren Strebe wieder.
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Abbildung 4: Querschnitt primére Strebe [NTN72]

4.4 GEAMOS/SEAMOS Programm

Die Idee ein unbemanntes Fluggerdt auf einem Schiff zu landen ist keine Neuheit. Der
damalige Flugzeughersteller Dornier hat einige Programme fiir die Umsetzung begleitet.
Unter anderem mit dem sogenannten VTOL-Demonstrator. Der VTOL-Demonstrator ist ein
umgebauter Gyrodyne QH-50 Helikopter, der damals schon als Drohne fungierte und in der
USA fiir die Aufkldrung gesorgt hat [WIK2].

Es gab allerdings starke Probleme bei Start und Landung dieser Helikopter, unteranderen
wegen des starken Wellengangs auf Schiffen. Auch das zeitlich unterschiedliche Aufsetzen
der Fii3e bereitete Probleme. Es fiihrte zu einem Drehmoment, um den zuerst aufsetzenden
FuB. Folglich drohte der Helikopter umzukippen, sobald das Aufsetzen der Fullplatten eine
zu grof3e Differenz hatte [WIK2].

Dornier 16ste das Problem mit einem Lasersystem, das die Decksbewegung analysierte, die
Lage der startbereiten oder landenden Drohne mit einem Laser erfasste und die Drohne
automatisch im richtigen Moment von der Plattform 16ste oder landete [WIK2].

Es wurde eine Plattform entwickelt, die Elektromagnete im Deck eingebaut hatte. Der
VTOL-Demonstrator bekam vier magnetische FuBlplatten als Gegenstiick. Die Energiequelle
fiir die Magneten befand sich demnach auf dem Landedeck und nicht an der Drohne selber.
Dieser Umstand fiihrte bei einem Stromausfall dazu, dass sich die Magnete abschalteten und
die Drohne von der schridgen Plattform rutschte. Der Bedarf der Drohne war bereits in der
Entwicklung strittig, so dass Dornier nach diesem Unfall die Drohne nicht mehr reparierte.
Die Weiterentwicklung wurde 2002 niedergelegt und 2003 wurde das Projekt endgiiltig
eingestellt [WIK2].
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In Kapitel 4 wurden konstruktive Moglichkeiten fiir die Aufnahme kinetischer Energie in
der Luft- und Raumfahrt vorgestellt. In diesem Kapitel wird die Theorie gesammelt
vorgestellt, die fiir die Simulation oder andere Berechnungen gebraucht werden, aber im
Volltext den Lesefluss behindern wiirden.

Kinetische Energie

Die kinetische Energie ist die Energie, die ein Massepunkt oder ein Korper aufgrund seiner
Bewegung erhélt. Diese kinetische Energie ist Abhidngig von der Masse m und der
Geschwindigkeit v des bewegten Korpers [WONOS]. Die kinetische Energie ist im
Stillstand null, somit kann die Kinetische Energie mit der Beschleunigungsarbeit W
gleichgesetzt werden [WONOS8].

1
EKzz-m-vz (1

Potentielle Energie

Die potentielle Energie ist die Energie, die ein Massepunkt oder Korper aufgrund seiner
Lage in Richtung der Erdbeschleunigung besitzt. Die potentielle Energie ist also stark
definitionsabhéngig. Die Lage des gewéhlten Nullniveau bestimmt die potentielle Energie
malgeblich mit. Das Nullniveau kann bei der Betrachtung des Systems also individuell
bestimmt werden. Sie ist demnach abhédngig von der Masse m , der Erdbeschleunigung g
und der Entfernung zum Nullniveau z [WONO0S].

In der Auslegung fiir Flugzeugfahrwerke wird noch eine weitere Grofe eingefiihrt. Der
Hubanteil L. Dieser dient dazu, den Anteil der potentiellen Energie zu dimensionieren. Bei
groflen Verkehrsflugzeugen gilt L = 0. Die potentielle Energie wird zu 0. Fiir
Leichtbauflugzeuge wird L = 0,667 gesetzt [RKS20].

Ep=(1-L)m-g-z )

Arbeit

Arbeit W wird verrichtet, wenn eine Kraft F' auf einen K&rper wirkt und dieser sich
entlang der Kraft mit einer Strecke s verschiebt. Falls die Kraft nicht parallel zum Weg
verlauft, wird nur die Kraftkomponente in Wegrichtung berticksichtigt [WONOS].

W=F-s (3)

F=F - cosa 4)

10
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Formeln fiir die Simulation

Es wird Beschleunigungsarbeit aufgewendet, um die kinetische und potentielle Energie beim
Landevorgang abzubauen. Kinetische und Potentielle Energie ist gleichzusetzen mit Arbeit,
die durch eine Kraft oder der Erdbeschleunigung verrichtet wird [NOWOS].

Die Grundgleichung der Mechanik lautet:

F=m-a &)

Die Kraft erteilt dem Korper also eine gleichméBige Beschleunigung a. Nach einer Zeit t
ergeben sich folgende Werte fiir die Geschwindigkeit v und die Strecke s.

v=a -t (6)

a2 (7

(75
Il
N =

Setzen man nun Gleichung (6) und (7) in die Formel fiir die Arbeit (3) ein, erhdlt man die
weiter oben beschriebene kinetische Energie mit der Gleichung (1).

Der Satz des Pythagoras setzt sich fiir ein rechtwinkliges Dreieck wie folgt zusammen.
Hierbei ist ¢ die Hypotenuse, a und b Ankathete und Gegenkathete.

c? = a*+ b? (3)

Formeln fiir Berechnung der Kippsicherheit

Fiir die Berechnung der Kippsicherheit wird die Druckkraft der Luft auf die Drohne benétigt.
Im ersten Schritt wird der Druckwiderstand nach Gleichung (9) berechnet. ¢, = 1, da wir
die Druckkraft im Staupunkt bestimmen wollen.

Wchp-B-v2

> ©)

Fiir die Druckkraft gilt dann:

11
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6.1 Konzipieren

Mit Grundlagen aus der Literaturrecherche geht es in die Konzipierung. In diesem Kapitel,
der Konzeptphase, werden zwei Entwiirfe vorgestellt und miteinander verglichen. Dabei
sollen beide Designentwliirfe auf die in Kapitel 2 festgelegten Anforderungen gepriift
werden. Der Kinematik, grobe mechanische Berechnungen und das Gewicht.

6.1.1 Designentwurf 1: Feder-Ddmpfer-System mit Torsionsstreben

Abbildung 5: Designentwurf 1 Skizze Abbildung 6: Designentwurf 1 CAD

Der erste Designentwurf besteht aus einem Feder-Déampfersystem |2 |,zwei Torsionsstreben
und einem FuBpad |4|,das mit einem Magnet fiir festen Stand nach dem Aufsetzen sorgt.
Das Feder-Dampfer-System soll die kinematische Energie beim Aufsetzen abbauen und die
Drohne ohne Beschiddigungen auf den Boden bringen.

Die zwei Torsionsstreben haben zwei Aufgaben. Zum einen soll damit die Torsion des
Feder-Dédmpfersystems verhindert und mdgliche Biegemomente beim Aufsetzen
aufgenommen werden. Weiterhin sollen sie als Fiihrung fiir das Feder-Dampfersystem
dienen, ohne die das System willkdirlich in der Luft hingen wiirde. Die Funktionalitdt der
Landevorrichtung wére nicht mehr gewéhrleistet. Aus selbigem Grunde werden am Interface
der Drohne | 1| zwei Verbindungspunkte benétigt.

12
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6.1.2 Designentwurf 2: Lunar Landing Module

Abbildung 7: Designentwurf 2 Skizze Abbildung 8: Designentwurf 2 CAD

Designentwurf 2 orientiert sich stark an dem Aufbau der Landevorrichtung vom Lunar
Landing Module der NASA Apollo Missionen. Wie im Kapitel 4.3 bereits erwihnt, wurde
diese Landevorrichtung fiir die einmalige Nutzung konzipiert. Allerdings kann daraus, mit
Anderungen der dimpfenden Elemente, eine Ldsung gewonnen werden, die fiir die
Anforderungen des Projekts zu gebrauchen ist.

Dieser Entwurf besteht aus zwei Streben. Die Hauptstrebe verbindet das Drohneninterface

mit dem FuBpad [4]. Auch hier wird das FuBpad mit einem Magnet versehen, der fiir
einen festen Stand auf dem Boden sorgt. Weiterhin ist die Hauptstrebe mit einem Feder-

Dampfer-System |2 | ausgestattet und soll die kinetische Energie der Landung abbauen.

Die Nebenstrebe wird mit einem zusétzlichen Dampfer |5 | ausgestattet und am starren Teil
der Hauptstrebe und dem Drohneninterface |1| verbunden. Dadurch sorgt sie fiir eine stabile
Position der Hauptstrebe. Die Nebenstrebe muss eine verdanderliche Linge haben, um den
sicheren Stand und das Absenken zu ermdglichen — Mehr dazu in der kinetischen Analyse
in Kapitel 6.3.2. Anders als die Hauptstrebe wird diese gestreckt und nicht gestaucht. Der
Déampfer wiirde flir eine zusitzliche Dadmpfung sorgen und die Lastaufnahme in der
Hauptstrebe unterstiitzen.

13
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6.2 Aufgliedern der Funktionsbestandteile
6.2.1 Federn

Federn sind technische Bauteile, die meist aus Metall gefertigt werden. In beiden Designs
wird die Feder verwendet, um die potentielle Energie aufzunehmen, zu speichern und diese
als Riickstellkraft wieder aufbringen zu kénnen.

Zur Charakteristik der Feder wird die KenngroBBe Federkonstante, oder auch Federhirte,
angegeben. Die Federkonstante ¢ beschreibt den Zusammenhang zwischen Verformung und
Kraft F oder einem Drehmoment M,. Je nach Federnart kann es sich bei der Verformung um
einen Weg s, oder einen Winkel ¢ handeln. Das Hookesche Gesetz beschreibt diesen
linearen Zusammenhang fiir Metallfedern in einer sehr guten Naherung und lautet:

F=c-  Ax (11)

In beiden Designs wird die herkdmmliche Schraubenform eingesetzt, die mit einer Kraft F
beansprucht wird um eine Verformung liber einen Weg s ermdglichen.

6.2.2 Déampfer

StoBdampfer haben die Aufgabe, die Federung zu ergidnzen und Schwingungen der
Konstruktion ziigig abzubauen. Die Stoddmpfer sollen die Wirkung des Impulses beim
Aufprall im Landevorgang positiv beeinflussen. Ein Auf- und Abschwingen des
Drohnengehduse im Landevorgang soll nicht zugelassen werden.

Die Dampferkréfte sind fiir Zug und Druck unterschiedlich, sowie nichtlinear iiber der
Dampfergeschwindigkeit. Die Formel fiir die Dampferkraft F, setzt sich wie folgt
zusammen:

Fp=d- -x=d-v (12)
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Abbildung 9 zeigt beispielhaft das Zusammenspiel der Feder- und Dadmpferkréfte in einem
Oleo-Pneumatischen Stofddmpfer. Diese finden typischerweise in Flugzeugfahrwerken

Verwendung.

Force

Spring Curve

Abbildung 9: Kraft-Weg-Verhalten eines Oleo-Pneumatik System [RKS20]

6.2.3 Gelenk

Deflection

Ein technisches Gelenk ist eine bewegliche Verbindung zwischen zwei starren Korpern.
Gelenke werden nach ihrer Beweglichkeit eingeordnet. Daflir wurde der Begriff
Freiheitsgrade eingefiihrt. Je mehr Freiheitsgrade Gelenke aufweisen, desto beweglicher

sind sie.
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Abbildung 10: Grundform technischer Gelenke [SHB68]
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Fiir die Beweglichkeit der Torsionsstreben wird ein Drehgelenk mit Freiheitsgrad f = 1
verwendet. So entstehen drei Gabelverbindungen im Designentwurf 1. Und zwei im
Designentwurf 2.

Ein Kugelgelenk wire fiir den Magnetfull auch eine Option. Dies wiirde die Aufnahme der
Torsionsstreben am Full aufwindiger gestalten. Da das Kugelgelenk keine grof3en Vorteile
mit sich bringt, wird auf diesen Aufwand verzichtet.

6.2.4 Interface

Ein wichtiger Teil der Drohne ist das Interface fiir die Anbindung der Drohnenvorrichtung.
Dieses dient als Grundlage fiir die Designumsetzung und ist schon an der aktuellen Drohne
vorhanden. Das Interface ist fiir die beiden ausgewéhlten Drohnen identisch und in
Abbildung 11 dargestellt.

360

Abbildung 11: Interface der Drohnen EVO-X8 und EVO-X8 Heavy
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6.3 Bewertung der Varianten
6.3.1 Kinetische Betrachtung

Noch sollen keine inneren Krifte beriicksichtigt werden. Eine AuBere Kraft, die bei der
Landung eine zentrale Rolle spielt, wird in diesem Kapitel kurz angeschnitten. Es geht um
die Kippsicherheit bei der Landung. Natiirlich bieten die MagnetfiiBe keine Moglichkeit fiir
ein Umkippen beim Aufsetzen, allerdings wird hier die Moglichkeit einer Landung auf
anderem Untergrund nicht im Vorhinein ausgeschlossen. Um diesen Wert abzusichern, wird

die Kippsicherheit bei maximal zuldssiger Windgeschwindigkeit von 11% unser

ausgewihlten Drohne ECO-H8 Heavy bestimmt. Der Winkel fiir das Feder-Dampfer-
System in Design 1 und der Hauptstrebe in Design 2 wurde auf =~20° festgelegt, um das
Kippverhalten positiv zu beeinflussen. Die Standweite der Drohne betrigt folglich 340mm .

Die Kippsicherheit ldsst sich aus der Division von dem anliegenden Standmoment Mg und
dem Kippmoment My berechnen.
M;

Sg = — 13
= (13)

Die Kippkante KK (Abbildung 12) bietet hier den Drehpunkt der Drohne und somit den
Drehpunkt fiir den folgenden Momentenvergleich. Mit den Gleichungen (9) und (10) wurde
die Kraft Fj, berechnet (Abgemessene Drohnenfldche 220mm x 150mm). Die Gewichtskraft
G setzt sich aus dem Gewicht der Drohne von 10kg und der Erdbeschleunigung zusammen.

Setzt man die berechneten Momente in die Gleichung (13) ein, erhalten wir eine
Kippsicherheit von:

. _ 98,IN - 0,17m _ "
ST 37N -0375

MSP
# T A

375mm

170mm Ky

Abbildung 12: Schematische Darstellung fiir Berechnung des Kippmoments
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6.3.2 Kinematische Betrachtung

Die Kinematische Betrachtung soll dazu dienen, erste Erkenntnisse liber die Machbarkeit
des Designs zu gewinnen. Es soll veranschaulicht werden, ob das System sich im Verlaufe
der Belastung so verhélt wie es im Entwurf gedacht war. Weiterhin sollen erste Daten fiir
iiberschldgige Berechnungen bestimmt werden. Beispielsweise iiber die Langendnderungen
der Streben, die flir erste Berechnungen der Feder- und Dampferkraft benotigt werden.

Fiir die kinematische Analyse wurde ein Skelett der Designs in CATIA CAD erstellt. Um
eine solide Aussage zu treffen, ob das Design so funktioniert wie es gedacht ist, wurden 2
Fille definiert, die fiir beide Entwiirfe gepriift werden.

Die Hohe des Drohneninterfaces liegt bei 400mm. Die Verbindungelemente sollen auf der
Hohe von 350mm an die neu konstruierte Landevorrichtung angebracht werden. Dieser
Wert entspricht der ungefdhren Hohe der Drohne mit Landevorrichtung von Werk aus.

Es soll nun herausgefunden werden, welche Absenkung die Drohne theoretisch maximal
erreichen kann, ohne sich selbst oder Umgebungsgeometrien zu behindern. Weiterhin soll
fiir die Designauswahl bestimmt werden, wie sich die Absenkung der Drohne auf die
Langendnderung des Feder-/Dampfersystems auswirkt.

Designentwurf 1

Abbildung 13: Skelett Designentwurf 1 in Ursprungszustand

Da die Torsionsstreben in diesem Design ihre Lénge beibehalten, ist das Einknicken dieser
die Begrenzung fiirs Absenken. Mit der oben angegebenen Hohe des Drohneninterfaces von
350mm liegt die kiirzest mogliche Lange der Torsionsstreben bei 180mm . Beim Aufsetzen
der Drohne betrédgt die Linge des Feder-Dampfer-Systems =~ 370mm.
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6 Konzeptphase

Abbildung 14: Skelett Designentwurf 1 - Eingefederte Zustand

Abbildung 14 zeigt den eingefederten Zustand. Die Drohne konnte so weit absenken, bis
die obere Torsionsstrebe die Horizontale erreicht hat und das Drohneninterface beriihrt. Eine
Verkiirzung der Torsionstrebe wiirde zwar helfen, allerdings wéren sie dann zu kurz um den
Regelzustand, und somit die H6he von 400mm vom Drohneninterface zu erreichen. Die
Lange des Feder-Dampfer-Systems ist beim Einfedern auf 198mm gestaucht worden. Somit
kommen wir auf eine maximale Stauchung des Feder-Dadmpfer Systems von 370mm —
198mm = 172mm.

Designentwurf 2

Abbildung 15: Skelett Designentwurf 2 in Ursprungszustand

Da sich im zweiten Designentwurf keine Torsionsstreben zusammenfalten miissen, ist die
begrenzende Geometrie fiir das Absenken lediglich die Beriihrung mit dem Ful3. Hier wurde
40mm als einen plausiblen Abstand zum Fullpad angenommen.

Der dynamische und damit interessante Part der Hauptstrebe beginnt vereinfacht unter dem
Knotenpunkt mit der Nebenstrebe. Die Liange bis zum Fullpad misst = 190mm. Die
Nebenstrebe misst die gleiche Lange von = 190mm.

Mit Einfedern und Absenken der Drohne staucht sich der dynamische Teil der Hauptstrebe
auf = 40mm . Der Hubweg betrdgt demnach =~ 150mm. Interessant wird es beim Dédmpfer
auf der Nebenstrebe. Dieser wird nicht gestaucht, sondern um =~ 15mm gestreckt.

Die Absenkung des Drohnengehiuse liegt bei 170mm.
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6 Konzeptphase

Abbildung 16: Skelett Designentwurf 2 - eingefederte Zustand

Tabellarische Darstellung der Ergebnisse aus der Kinematischen Analyse

Tabelle 2: Kinematische Analyse

Design 1 Design 2
Absenkung der Drohne 200mm 170mm
[mm]
Feder-Dimpfer-Hub [mm] 170mm 150mm
Start-/ Endwinkel [°] 20°/40° 20°/36°
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6 Konzeptphase

6.3.3 Gewichtsanalyse

Wie im Kapitel 2 beschrieben ist eine der wichtigsten Anforderung an das Design der
Leichtbau. Die ausgewéhlte Drohne EV0-X8 Heavy wiegt 10kg. Jegliche
Verbindungselemente, die unabhidngig in jedem der Designs auftreten, werden nicht
mitberechnet.

Fiir die beiden Hauptstreben der beiden Designs (Unter Kapitel 4.1, Bezugsnummer |2] )
wurden iiberschligig das Gewicht von 600g angenommen. Eine Stahlfeder in dieser
GroBenordnung wiegt in der Regel 500g. Mit Riicksichtnahme auf den Leichtbau wird hier
eine Titanfeder verwendet, die mit 400g etwas leichter ist. Der Dampfer wiegt nach einer
Literaturrecherche etwa 500g. Der FuB3 mit der Bezugsnummer |4 | und die Torsionsstreben
wurden im CAD-Programm Vordimensioniert und das Gewicht mit CFK (Dichte = 1,5
kg/m”"3) bestimmt.

Nochmals darauf hinzuweisen ist, dass diese Werte Vordimensionierungen sind und
lediglich eine grobe Abschitzung des Gewichts ermoglichen sollen.

Tabelle 3: Gewichtsanalyse

Bauteil Bezugs-Nr. | Design 1 Design 2
Feder-Dampfer-System 700g 700g

Déampfer - 400g
Torsionsstreben 2x150g -

Fullpad 150g 150g
Gesamtgewicht - 1150g/ 1,15kg 1250g/ 1,25kg
Gesamtgewicht

Landevorrichtung - 3450g / 3,45kg 3750g/ 3,75kg

Das Gesamtgewicht der Landevorrichtung wird mit der Anzahl der Standbeine multipliziert.
Da ein dreibeiniges Design keine negativen Eigenschaften mit sich bringt und zudem fiir
Gewichtersparnisse sorgt, wird die Landevorrichtung mit drei Federbeinen konstruiert.
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6 Konzeptphase

6.4 Auswahl der Vorzugslosung

Beide Designs wurden in den vorherigen Kapiteln auf Gewicht und Kinematik gepriift und
miteinander verglichen.

Die Gewichtsanalyse (Tabelle 3) ergab keine gro3en Unterschiede. Mit ca. 3,5kg sind beide
Designs im akzeptablen Bereich und verlangen der ausgewidhlten Drohne nicht die volle
Payload ab. Die Leichtbaubedingung aus Kapitel 2 erflillen demnach beide Entwiirfe.

Aus der kinematischen Betrachtung geht hervor, dass mit dem ausgewéhlten Design 1 eine
theoretisch maximale Absenkung von 0,2m erreicht werden kann. In der Praxis ist diese
Absenkung aus Bauraumgriinden nicht moglich. Der Hub des Feder Dampfer System ist mit
172mm zwar mehr als ausreichend, allerdings kann nach einer kurzen Recherche kein
Déampfer gefunden werden, der einen Hub von 170mm gewiéhrleistet und gleichzeitig eine
Bauldnge von nur 370mm hat. Eine ausgewéhlte Gasdruckfeder mit Riickstellkraft von
KMS ist als Referenz dem Anhang beigefiigt (Anhang 2). Fiir eine Bauldnge von 370mm,
die aus der kinematischen Analyse hervorgeht, kommt bei diesem Modell nur ein Hub von
maximal 150mm in Frage.

Mit der Begrenzung des maximalen Hubs auf 150mm erreicht auch das Design 1 eine
Absenkung von = 170mm. Start- und Endwinkel sind folglich ebenfalls identisch.

Das Design 2 hat das selbe Problem, allerdings ist der theoretische Hub mit 150mm bereits
Deckungsgleich mit dem tatsachlich nutzbaren Hub der KMS Gasdruckfeder. Fiir die zweite
Strebe kann ein kleinerer Ddmpfer von KMS in Betracht gezogen werden, der den Hub von
10mm abdecken kann. Es liegen demnach keine Unterschiede bei der kinematischen
Analyse vor. In der Praxis sind die Bauraumbegrenzungen identisch.

Die Entscheidung fiir die Auswahl des Designs féllt mit Betrachtung der Komplexitit. Beide
Designs erfiillen die in Kapitel 2 aufgefiihrten Anforderungen, aber unterscheiden sich in
der Komplexitit. Mit Blick in den weiteren Verlauf der Konstruktion wird ein
Designentwurf durch seine Komplexitdt mehr Aufwand in der Simulation und Berechnung
erfordern, als der andere. Designentwurf 2 hat mit zwei verdnderlichen Strebenldngen einen
komplexeren Simulationsaufbau. Auch die Kraftverteilung auf beide Streben muss
berechnet und beriicksichtigt werden.

Designentwurf 1 ist simpel, schnell und erkenntnisreicher in der Simulation. Es existiert nur
ein Federbein mit verdanderlicher Lénge, die in der Simulation gut bestimmt werden kann.
Die Torsionsstreben sollen keine Bremsarbeit beim Landevorgang leisten, sondern nur die
Torsion verhindern und als Fiihrung dienen.

Aufgezéhlte Griinde fiihren zu der Entscheidung, den Designentwurf 1, ein Federbein mit
Torsionsstreben, fiir die detaillierte Konstruktion auszuwahlen.

Tabelle 4: Praktisch mogliche kinematische Beweglichkeit

Design 1
Absenkung der Drohne [mm] 170mm
Feder-Dampfer-Hub [mm] 150mm
Start-/ Endwinkel [°] 20°/36°
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7 Simulation

7 Simulation

In diesem Kapitel geht es um die Simulation des ausgewéhlten Designentwurfs 1. Das Ziel
dieses Kapitels ist, die Einfederung der Landevorrichtung mit idealer Feder-
/Dampferkonstante zu simulieren.

Fiir die Modellbildung wird ein Kréftedreieck betrachtet. Alle Malle wurden aus Tabelle 4
im Kapitel 6.4 entnommen. Die Variable x beschreibt den Weg der Absenkung des
Drohnengehduse und ist in der Simulation die mal3gebende Grofle.

Es soll gelten: x; = 170mmund x, =0 => h(x;) = 350mm und h(x,) = 180mm
[(x;) =370mmund l(x,) = 220mm

\7

h(xy) | ==~

180

130 130

Abbildung 17: Skizze Modellbildung Simulation
Die Bezeichnungen in Abbildung 17 setzen sich wie folgt zusammen:

h(x) :Hohe des Drohnengehduse [mm]
[(x) :Léange des Feder-Dampfer-System (Hauptstrebe, Bezeichnungsnummer |2 ] ) [mm]

x : Weg der Absenkung des Drohnengehduse [mm]

u : Hub des Feder-Dampfer-System [mm]

@(x) : Winkeldnderung in Abhédngigkeit von x [°]

F, : Kraft in Simulationsrichtung/ Normalkraft auf Drohne [N]

E, : Querkraft/ Scherkraft auf Drohne [N]
F, : Kraft in Federbein/ Kraftwirkung auf Drohne [N]
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7 Simulation

Abbildung 17 zeigt, dass der Arbeitsweg der Feder und des Dédmpfers nicht kongruent mit
dem Weg der Absenkung sind. Die Winkelbeziehung hat einen negativen Einfluss auf die
Kraftiibertragung. Die Feder und der Dampfer miissen mehr Bremsarbeit leisten um die
Absenkung in x-Richtung entgegen zu wirken (siehe Kriftedreieck Abbildung 17). Diese
Winkeldnderung betrifft alle wichtigen Parameter und wird in der Simulation mit einer
Vereinfachung beriicksichtigt.

Die Standweite von 130mm ist beim gesamten Landeprozess unverdnderlich und ist ein
Produkt aus der Anforderung fiir Kippsicherheit.

Mit Blick auf Abbildung 17 kann jede Grof3e zu jedem Zeitpunkt bestimmt werden, solange
die Liangen h(x) oder l(x) bekannt sind. Entweder unter Verwendung vom Satz des
Pythagoras (Gleichung (8)) oder mit Verwendung der trigonometrischen Funktionen
Kosinus, Sinus, Tangens und dem Winkel ¢.

Mit x als maBgebende Variable fiir die Simulation und der Konstanten Standweite des
Federfules von 130mm kann der Winkel zu jedem Zeitpunkt im Simulationsverlauf
bestimmt werden.

¢(x) = arctan( 18103-?- x) (14)
iy = 130
™ = o0 (15)

Der Hub u des Feder-Dampfer-Systems wird letztendlich wie folgt bestimmt:

u =370 — I(x) (16)
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7.1 Modellierung mit Simulink

Um die Landung der Drohne mit der ausgewihlten Landevorrichtung zu simulieren, muss
die Bewegungsgleichung des Systems ermittelt werden. Dafiir werden die auf die Drohne
wirkenden Krifte bei der Landung ermittelt und das dynamische Gleichgewicht aufgestellt
(Abbildung 18).

VIS IININEIINNI

SANNANNANNANNNNNNNNN

Abbildung 18: Kriftegleichgewicht Landevorgang

Die Federkraft Fr und die Ddmpferkraft F, wirken der Bewegungskraft der Masse entgegen
[WONOS]. Gleiches gilt fiir die Massentriagheitskraft F,, die auch unter der d°Alembertsche
Tréagheit bekannt ist.

Das Kriftedreieck (Abbildung 19) beschreibt die Bezichungen zwischen Fy, F, und F,. Der

Simulink Schaltplan berechnet die Beschleunigung, die Geschwindigkeit und den Weg in x-
Richtung nach Abbildung 17. Fiir die Bewegungsgleichung wird F, mit F,, der tatsdchlich
wirkenden Kraft auf Feder und Dampfer, und dem veridnderlichen Winkel ¢ (x) beschrieben.
Es folgt Gleichung (17):

F. = E, - cos(p(x)) (17)

PN Fpy, Fry
FDxJ FFx

FDy'FFy

Abbildung 19: Kriftedreieck
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7 Simulation

Mit Hinzunahme der Erdbeschleunigung wird das dynamische Gleichgewicht in x- Richtung
ermittelt:

+~L: 0=_Fx _FDX_ FFx+g
Es wird Gleichung (17) eingesetzt.
<=> +1:0=—F — Fpy "cos(p(x)) — Fpy "cos(p(x))+g

Gleichung (11) fiir die Federkraft, Gleichung (12) fiir die Ddmpferkraft und das zweite
Newtonschen Gesetz ergeben:

<=> +l:0=—m- ¥ —d-x-cos(p(x))— c-x-cos(p(x))+g
Mit -1 multipliziert ergibt sich hieraus die Bewegungsgleichung des Systems.
0=m-#+d-%-cos(p(x))+ c-x-cos(p(x))—g (18)
Normiert, also durch die Masse m geteilt und nach X umgestellt:

_d- cos(p(x)) g ¢ cos(p(x)) - g (19)
m m m

Formel (18) ist die Bewegungsgleichung einer freien geddmpften Schwingung mit
Beriicksichtigung einer Winkelbeziehung. Es gibt keine Erregerfunktion, keine
Storfunktion. Mathematisch liegt eine homogene Differenzialgleichung 2. Ordnung vor.

Die Losung einer Differenzialgleichung ist immer eine Funktion. Diese Art von
Differenzialgleichung kann sowohl analytisch als auch nummerisch geldst werden. In dieser
Arbeit wird die Differenzialgleichung nummerisch mit einem Simulink Schaltplan gelost.
Das ist in der Regel aufwéndiger als nach einer analytischen Lésung zu suchen, aber die
nummerische Losung mit Simulink bietet eine Verkniipfung mit dem MATLAB Skript fiir
die Parameterstudie. Was im spdteren Verlauf wegen der hohen Anzahl an
Losungsmoglichkeiten sowieso nicht mehr manuell gelost werden kann.

26



7 Simulation

Der Simulink Gesamtschaltplan kann im Anhang 3 nachgeschlagen werden. In diesem
Abschnitt wird auf die Teilelemente eingegangen.

Losung der Differentialgleichung

A
t;‘

9.81 = o ¥
c F=m-X
Erdbeschleunigung 5 -/ 4
Masse Drohne

¢ | Federkonstante ¢

cos
—r

Abbildung 20: Simulink Schaltplan Lésung DGL

Der in Abbildung 20 gezeigte Teil des Simulink Schaltplans beschreibt die Losung der
Differenzialgleichung (19) mit dazugehoriger Abbildung 18. Der Schaltplan wird im
folgenden Abschnitt im Uhrzeigersinn erldutert.

In der Gleichung (19) befinden sich auf der rechten Seite drei Operatoren. Demnach findet
sich das Operatorkdstchen in der oberen linken Ecke wieder. Hier werden Dampferkraft,
Federkraft und die Erdbeschleunigung mit jedem Iterationsschritt erneut verrechnet um eine
Kraft F,, die Kraft in Simulationsrichtung, zu erhalten. In Gleichung (19) werden alle
Operatoren durch die Masse m geteilt, um alleinstehend die Beschleunigung als Ergebnis zu
erhalten. Die Beschleunigung ¥ wird nun doppelt Integriert um zum einen die
Geschwindigkeit x und den Weg x zu erhalten. Wie in Kapitel 6.2 beschrieben wird die
Dampferkraft in Abhdngigkeit der Ddmpferkonstante d und der Geschwindigkeit x ermittelt.
Die Federkraft berechnet sich durch die Federkonstante ¢ und den Weg x.

Um eine Iteration zu erhalten werden die Integrierten Variablen x und x mit der
Déampferkonstante d und der Federkonstante ¢ mit jedem Iterationsschritt erneut verrechnet.
Lediglich die Erdbeschleunigung bleibt konstant.
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7 Simulation

Beriicksichtigung des verinderlichen Winkels ¢ (x) nach Gleichung (14)

O

Ll_K_

X

Phi_aktuell

Von Meter auf Millimeter

Phi(deltax)

b

Standweite_Federbein [mm]

130

e

v B

fcn X

> 28.71

Enstellung Winkel Phi

i

Umrechnung Bogenmalf in Gradmaf}

Abbildung 21: Simulink Schaltplan Winkeldnderung

Dieser Teil des Simulink Schaltplan nimmt sich in jedem Iterationsschritt den aktuellen x-

Wert, um den aktuellen Winkel ¢ (x) auszurechnen. Der x-Wert, die Absenkungsvariable,
wird in Meter aus der Differenzialgleichung entnommen und in Millimeter umgerechnet.

Die MATLAB Funktion Phi(deltax) in der Mitte des Schaltplanes beschreibt die
Umrechnung fiir ¢ (x) nach Gleichung (14).

Die in Gleichung (17) beschriebene Umrechnung wird im Simulink wie in Abbildung 22

dargestellt umgesetzt.

Fpx

" X
<
d | Dampferkonstante d
@(x)
cos ¢
X
<
<
c Federkonstante ¢
@(x)
cos [«

Abbildung 22: Umsetzung Vereinfachung in Simulink
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7 Simulation

Umrechnung F, in F,,

Die im Simulink Schaltplan nach der Addition und Subtraktion der drei Operatoren
auftauchende Kraft ist die Kraft F, in x-Richtung. Um die wirkende Kraft auf das Federbein
zu bestimmten, wird Gleichung (17) nach F, umgestellt. Im Simulink Schaltplan ist diese
Umrechnung wie in Abbildung 23 dargestellt.

@ (x)

COS

Abbildung 23: Umrechnung Kraft in Federbein
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7.2 Parameter fiir Simulation

Das Simulink Modell beriicksichtigt nur ein Federbein. Demnach muss die Masse so
aufgeteilt werden, dass auch nur die Masse beriicksichtigt wird, die bei Landung eines der
drei Federbeine belastet.

In Tabelle 3: Gewichtsanalyse findet sich das liberschldgige Gewicht der Landevorrichtung
mit 3,45kg. Aus Tabelle 1: Tabellarischer Vergleich - Drohnenfuhrpark kann das
Grundgewicht der ausgewéhlten Drohne EVO-X8 Heavy von 10kg entnommen werden.
Um allerdings eine eher konservativere Berechnung zu haben, wird hier auf das MTOW von
20 kg zuriickgegriffen und nicht mit der Addition von Grundgewicht und Gewicht der
Landevorrichtung gerechnet. Bei drei Federbeinen ergibt sich hier eine Masse von = 7kg,
die pro Federbein abgebremst werden muss.

Den Startwert x, von 170mm, oder 0,17m im Simulink Modell, unseres Designs
entnehmen wir aus dem Kapitel kinematische Analyse, Tabelle 4.

Die maximal zuldssige Landegeschwindigkeit liegt wie in Kapitel 2 beschrieben bei 1 ? und

soll sich erhdhen. Die Parameterstudie wird mit drei verschiedene Landegeschwindigkeiten
durchgefithrt um die bestmogliche Kombination aus Feder und Diampferkonstante

herauszufinden. Dazu gehoren 2% ,2,5 % und 3 %

Das MATLAB Skript fiir die Parameterstudie kann sich im Anhang 3 genauer angesehen
werden. Es durchlduft drei ineinander gebaute Schleifen die jede Kombination aus den drei
gewidhlten Landegeschwindigkeiten mit variabler Federkonstante ¢ und variabler
Dampferkonstante d beriicksichtigt. Die Bedingung fiir die Kombination um als Losung in
Frage zu kommen, ist das die Absenkvariable x zu jeder Zeit > 0 sein soll. Kann eine
Kombination diese Bedingung nicht erfiillen, wird sie nicht mehr beriicksichtigt.

Alle Kombinationen, die diese Bedingung erfiillen, werden in einer Exceltabelle erfasst. Es
wird die Kombination rausgesucht, die die geringste resultierende Kraft beim Landevorgang
auf die Drohne ausiibt. Diese Suche wiirde durch die Anzahl an Moglichkeiten manuell zu
lange dauern. Es wird ein weiteres kurzes MATLAB Skript mit einer Find-Funktion fiir den
geringsten Wert in einer Spalte verwendet.

Tabelle 5: Parameterauswahl

Parameter Werte
Landegeschwindigkeit v, 27,257 und 3.
Drohnenhohe x 0.17m

Masse m 7kg

Federkonstante ¢ 50 — 200 %
Déampferkonstante d 50 — 200 %
Erdbeschleunigung g 9,81 ?
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7.3 Ergebnisse

Losungen ,die eine Absenkung < 0.17 ergeben, werden durch das MATLAB Skript
automatisch in eine Exceltabelle geschrieben. Zusammen mit der Landegeschwindigkeit, der
maximalen resultierenden Kraft auf die Drohne mit und ohne Landevorrichtung, der Feder-
und Dampferkonstante der Losung und die maximale Absenkung in x-Richtung (sieche

Abbildung 24).

vO FoVL Fmax Xxmin xmax Federkonstante Dampferkonstante
-2 1400 180,264834 0,019897915 0,17 60 90
-2 1400 200,264834 0,033533788 0,17 60 100
-2 1400 220,264834 0,044603973 0,17 60 110
-2 1400 240,264834 0,053707359 0,17 60 120

Abbildung 24: Bespiel Ergebnistabelle

Aus der Simulation gehen drei Konfigurationen hervor, die die geringste Kraftwirkung auf
die Drohne zur Folge haben. Diese Konfigurationen sind in Tabelle 6 zusammengetragen.
Im Anhang 3 finden sich die grafischen Darstellungen der Simulationsergebnisse.

Tabelle 6: Simulationsergebnisse fiir gegeben Landegeschwindigkeit

vo[m] FoLV [N] Fu [N] Fx [N] Ax[m] C[ﬁ] d[E]
S m m

2 1400 156 146 0,17 200 90

2,5 2188 253 237 0,17 190 110

3 3150 381 357 0,17 110 130
Mit:
v0:  Landegeschwindigkeit [%]
F,;y : Theoretische Kraftwirkung auf Drohne ohne Landevorrichtung [N]
Fnax @ Maximale Kraftwirkung auf Drohne [N]
Ax :  Maximale Absenkung der Drohne [m]
c: Federkonstante [L]

mm

d: Déampferkonstante [%]
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& Konstruktion

8.1 CAD-Modell

In diesem Kapitel wird das Design im CAD-Modell vorgestellt und grundlegende
Berechnungen fiir die Dimensionierung wichtiger Bauteile durchgefiihrt. Die

Dimensionierung der Bauteile wird mit der Landegeschwindigkeit von 2,5 % durchgefiihrt.

Das CAD-Modell wird in seiner Gesamtheit in Abbildung 25 abgebildet. Lediglich die griine
Platte spiegelt ein vorhandenes Bauteil an der Drohnenunterseite wieder.

Isometric view

Abbildung 25: CAD-Modell der Landevorrichtung
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Anbindungsinterface

Beim Design wurde darauf geachtet, viele der bereits vorhandenen Interfaces an der
Drohnenunterplatte zu nutzen. Ein Interface zur Anbindung der Landevorrichtung wird
dennoch bendétigt, da das vorhandene Interface an der Drohne wegen Bauraummangel nicht
geniigend Anderungsméglichkeiten bietet.

Abbildung 26 zeigt das Anbindungsinterface, welches sich direkt unter dem
Drohnengehduse befindet. Das Anbindungsinterface wird aus CFK oder GFK Platten
gefertigt, welche sich durch die geringe Dichte bei hoher und gerichteter Festigkeit
auszeichnen. Gefertigt wird das Anbindungsinterface beim DLR in Braunschweig.

Die in einem Dreieck angeordneten Gewindegénge unter der Positionsnummer |1 |bilden die
Verbindung mit den in Abbildung 11 dargestellten Interface unserer ausgewdhlten Drohne.
Hier werden die urspriinglichen Schrauben durch eine lingere Version ersetzt, um die
erforderliche Klemmlénge zu erreichen. RUTHEX Gewindeeinsidtze werden eingesetzt, um
eine kraftschliissige Verbindung zu gewéhrleisten.

Das Anbindungsinterface und das Drohneninterface bieten keinen Bauraum fiir einen
Schraubenkopf in der Zwischenebene, was eine Senkschraube unverzichtbar macht. Diese
werden fiir die Anbringung der Brackets auf der Unterseite bendtigt. Positionsnummer
zeigt die Senkbohrungen fiir M4 Senkschrauben.

Isometric view

Abbildung 26: Interface Anbindung Landevorrichtung an Drohnengeometrie
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Mounting Brackets

Abbildung 27 zeigt das Mounting Bracket. Hier werden Torsionsstreben und das Federbein
mit dem Anbindungsinterface verkniipft. Das Mounting Bracket wird aus ULTEM 9035
Thermoplast 3D gedruckt. Hergestellt wird das Mounting Bracket beim DLR in
Oberpfaffenhofen.

Die Schraubverbindung mit dem Anbindungsinterface wird in Abbildung 30 genauer
beschrieben und auf dynamische Festigkeit gepriift. Positionsnummer 10 zeigt den
RUTHEX M4 Gewindeeinsatz fiir die Schraubverbindung. Diese werden nach dem 3D-
Drucken in das Bauteil eingeschmolzen, um eine Formschliissige Krafteinleitung und
maximale Sicherheit gegen Axiales rausdrehen zu haben.

Positionsnummer 13 zeigt das Sinterlager nach DIN 1850 Form V fiir den Bolzen und
Realisierung der Gabelverbindung. Die Gabelverbindung ist in Abbildung 31 dargestellt und
wird im Anschluss auf Festigkeit gepriift.

Isometric view

Abbildung 27: Mounting Bracket
Torsionsarm

Die Torsionsstreben (Abbildung 28) werden ebenfalls in Oberpfaffenhofen aus ULTEM
9035 Thermoplast 3D gedruckt. Fiir die Gabelverbindung werden Sinterlager und eine
Messingbuchse verwendet. Die Gabelverbindungen werden in Kapitel 8.3 detaillierter
beschrieben und dimensioniert.

Isometric view

Abbildung 28: Torsionsstrebe
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8 Konstruktion

Feder-Dampfersystem

Das Feder-Dampfersystem wird nicht selber entworfen, sondern wird als Fertigteil
zugekauft.

In Kapitel 6.4 Auswahl der Vorzugslosung wird bereits angeschnitten, dass eine
Gasdruckfeder der Firma KMS fiir die Aufnahme der Landekréfte in Betracht gezogen
wird. Die KMS Stoddmpfer GmbH stellt jegliche Arten von StoBddmpfern her. Eine
Gasdruckfeder bietet die Besonderheit, dass sie schnell austauschbar, leicht und die
Ausschubkraft bei Bestellung frei wihlbar ist. Nach dem Testen und Sammeln erster
Erfahrungen kann ein umtauschen der Gasdruckfeder in Betracht gezogen werden.

Eine klassische Federung mit einer Feder und zugehorigem Déampfer kann bei
Nichterreichen der erwiinschten Performance ebenfalls in Betracht gezogen werden. Die
Federkonstante und Dampferkonstante flir die Beschaffung kann aus Tabelle 6 gelesen
werden.

Mit der Federbeinkraft von F, = 253N, dem E-Modul und dem

. A2
Flachentragheitsmoment I = % kann nach Gleichung (20) die Kolbenstange auf

Knicken iiberpriift werden [LIN15].

n?-E -1
Firie = — 5z = Fy (20)

Ausgewihlt wurde eine die KMS Gasdruckfeder der Baureihe 8-19.

Bestellkennung: 8-19-150-390-AU19-AU19-300N (Anhang 2)

Die Ausschubkraft reicht von SON-700N. Gewéhlt wird 300N. Der Durchmesser der
Kolbenstange betragt 8mm. Der Hub ist mit 150mm ausgewéhlt und wird als Stablénge [
angenommen. Angenommen wird der Eulerfall 2 (Abbildung 29). Mit [ = [, folgt.

w2 210000 —= - 9,87mm?
Fopup = mm
” (150mm)?

=909,18N = 253N

Fi.ri¢ 1t groBer als F,. Die Kolbenstange ist mit einem Durchmesser von 8mm ausreichend
dimensioniert. Es tritt kein Knicken auf.
Euler-Fall D 1 1

T | F F
L

Eigenwert- coskl =0 sinkl =0 tanx/! =/ Kl sinkl =

gleichung 2(1—cosx/)

Kleinster Tt kl=n k(=449 kl=2n

Eigenwert

Knicklinge 21 ( ~ 0.7/

€y

Abbildung 29: Euler-Knickfille
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8 Konstruktion

8.2 Berechnung der Bracket-Interface-Verbindung

Abbildung 30 zeigt den Schnitt der Bracket-Interface-Verbindung. Verwendet wird eine
einreihige Schraubverbindung mit zwei Senkkopfschrauben mit Innensechskant ISO 10642
— M4 x 16 — 8.8. Zum Aufbringen der benétigten Klemmkraft wir ein RUTHEX
Gewindeeinsatz M4x8.1 aus Messing in das Mounting-Bracket eingeschmolzen.

|
AT
@

Abbildung 30: Schraubverbindung Anbindungsinterface und Bracket

Tabelle 7: Stiickliste Bracket-Interface Verbindung

Anbindunginterface 1 Stk.
Mounting Bracket 1 Stk.
Senkschraube ISO 10642 M4x16 - 8.8 2 Stk.
RUTHEX Gewindeeinsatz M4x8.1 - Messing 2 Stk.

Die Auslegung der Schraubenverbindung wird mit Berechnungen, Normungen und
Tabellenwerten aus dem Roloff/Matek Maschinenclemente [RMMO09] und dem
dazugehorigen Tabellenbuch [RMTO09] durchgefiihrt. Alle in der Berechnung aufgezidhlten
Tabellen sind im Anhang 4 beigelegt.

Die Hauptbelastung fiir die Schraubenverbindung ist eine dynamisch schwellende axiale
Druckkraft und Abscherung. Die Kraft ist beim Aufsetzen maximal, erfihrt keine
Vorzeichendnderung und tritt nur beim Landevorgang auf (Anhang 3, Abbildung 40). Bei
dynamischer Betriebskrifte sind die Kraftverhdltnisse in der Schraubverbindungen im
Verspannungsschaubild dargestellt (Siche Abbildung 43).
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8 Konstruktion

Mit Betrachtung des Kriftedreiecks in Abbildung 19 kann die Querkraft F, wie folgt
bestimmt werden.

E, = sin(p(x)) - F,
Beim Aufsetzen gilt ¢ (x) = 20° (Tabelle 4) und E, = 253N (Tabelle 6). Es folgt:
F, = sin(20) - 253N

E, = 865N

Wirkt auf die Schraubenverbindung eine Betriebskraft senkrecht zur Schraubenachse (siche
F,, in Abbildung 30), sollen die Schrauben ein Verschieben der beiden Teile verhindern. Ziel
ist es, die fiir die Schraubenverbindung ungiinstige Scherbeanspruchung zu vermeiden. Die
dynamische Querkraft F, muss durch Reibschluss aufgenommen werden, der durch eine
entsprechend hohe Vorspannkraft F;; zwischen den Berlihrungsflachen realisiert wird. Es
muss gelten Fp = F,, um die Schraubverbindung lediglich in Achsrichtung zu
beanspruchen [RMMO09].

Die erforderliche Klemmkraft Fg; je Schraube und Reibfliche ergibt sich aus Gleichung
(21).

Fop = —2 21
W= e
Mit
1 = 0,3 (Reibungszahlen TB 4-1, Kunststoff auf Kunststoff)
z=2
P 86,5N
™03 -2
FKL = 14'4,16N

Bei dieser zu dimensionierenden Schraubverbindung ist eine Betriebskraft Fz = F, in
Langsrichtung der Schraube aufzunehmen und eine vorgegebene Klemmkraft Fy;, zur
Verhinderung unerwiinschter Scherbeanspruchung, gefordert. Mit Beriicksichtigung des
Setzens der Verbindung durch F;, der Streuung der Vorspannkraft beim Anziehen durch den
Anziehfaktor k4, dem Krifteverhiltnis fiir Krafteinleitung durch die Schraubenkopf- und
Mutterauflage @, und dem Krafteinleitungsfaktor n, kann die Montagevorspannkraft Fy,
bestimmt werden.

Foy=kg [Fgp+ Fg -(1—n - @)+ F; (22)

Mit Fsp, der maximal zuldssigen Spannkréfte auf die Schraube, kann die Bedingung fiir eine
ausreichend dimensionierte Schraube mit der Gleichung (23) aufgestellt werden [RMMO09]:

Fsp = Fyy (23)

37



8 Konstruktion

Fsp kann nach Tabelle TB 8-14 fiir verschiedene metrische Gewinde abgelesen werden. TB
8-14 zeigt keine Fsp fiir M4 Regelgewinde. Es wird Fsp flir ein M5 Regelgewinde mit einer
Sicherheit von 2 und pg.s = 0,1 angenommen.

Demnach gilt:
_ 7,2kN

Fop =
SP 2

Fep = 3,6 kN = 3600N

Der Anziehfaktor k, kann aus der Tabelle TB 8-11 abgelesen werden. Je nach
Anziehverfahren reicht der Faktor von 1 — 4. Fiir Das Anziehen mit einem Drehschrauber
bringt einen Anziehfaktor von 1,7 — 2,5. Als konservative Basis wird gewahlt.

k, =25

Die Betriebskraft Fp kann aus Tabelle 6 entnommen werden. Es gilt Fg = F, = 237 N.
Allerdings handelt es sich hier um eine Druckkraft, die als Negativkraft beriicksichtigt wird
[RMMO09]. Die Belastung der Schraube nimmt ab und die verspannten Teile werden
zusitzlich zusammengedriickt. Es gilt:

Fg = —237N.

Fiir das Bestimmen der Vorspannverluste F, gilt es, die Nachgiebigkeit § der Schraube und
der zu verschraubenden Bauteils zu ermitteln [RMMO09].

__k
Os + Or

F; (24)

Der Setzbetrag f, ist ein Tabellenwert aus TB 8-10, der von der Rauhtiefe R, abhingig ist.
Fiir Beanspruchung bei Querkraft und Léngskraft sind unterschiedliche Setzbetrige zu
wihlen. Der Mittelwert bei Beanspruchung mit Léngskrifte sind 0,011mm [RMMO09]. Fiir
Querkraftbeanspruchung liegt der Mittelwert bei 0,0145 mm und wird hier, wegen
anliegender Querkraft F,, gewahlt.

fz = 0,0145mm

Die Nachgiebigkeit der Schraube 65 und der Bauteile J; kann nach Gleichung (25)
bestimmt werden.

6= 77 (25)

Fiir die E-Module der Komponenten gilt:

Schraube: E, = 210000 —— (S235JR)

mm
Anbindungsinterface: Er; = 55000 mljnz (Kohlenstofffaser)
Mounting-Bracket: Er, = 2200 mI:InZ (ULTEM 9085)

38



8 Konstruktion

Fiir die Nachgiebigkeit der Schraube §5 wird Diese in Einzelelemente der Lange [; unterteilt
und mit einem Ersatzzylinder beschrieben. Welche Einzelelemente wie beriicksichtigt
werden, kann in Anhang 4 Abbildung 44 und Abbildung 45 nachvollzogen werden.

Die Nachgiebigkeit 67 der zu verspannten Teile bendtigt einen Ersatzquerschnitt A,,.s. Je
nach Dimensionen der Schraubverbindung existieren unterschiedliche Formeln fiir die
Berechnung dieses Ersatzquerschnitts A,,.

Fiir vorliegenden Fall gilt D, > dy, + [

Mit

[, = 8mm (Klemmlinge siche Anhang 4, Abbildung 47)

dy = 8,96mm (Kopfdurchmesser nach TB 8-9 [RMT09])

Dy = 30mm (Kleinster AuBendurchmesser siche Anhang 4, Abbildung 46)

Aers = ' (dwz - th) + g ' dw[(dw + lk] - dw] ) [(x + 1)2 - 1] (26)

N

Mit x = 3/lkD' Ciw , dp = 4,5mm (Durchgangsloch fiir M4 Schrauben)
A

Ubersichtshalber werden die Nachgiebigkeit der Schraubensegmente und Bauteile
tabellarisch dargestellt.

Tabelle 8: Nachgiebigkeit der Schraube

Schraube l; A; Nachgiebigkeitd
Schraubkopf 1,6mm 12,6mm? 61077

Schaft 2,1mm 12,6mm? 7,9 - 1077
Freies Gewinde 43mm 7,75mm? 2,6 - 107°
Verschraubtes Gewinde 2mm 7,75mm? 1,2 - 10°°
Nachgiebigkeit Sacklochgewinde | 1,32mm 12,6mm? 5-1077

Schraube Gesamt 8 - - 569 - 107°

Tabelle 9: Nachgiebigkeit der Bauteile

Bauteile l; Aers Nachgiebigkeitd
Anbindungsinterface 6mm 55,48mm? 1,96 - 10°°
Mounting Bracket 6mm 55,48mm? 4,9 - 107°
Bauteile Gesamt d7 - - 51-107°

f, , 05 und 67 konnen nun in die Gleichung (24) fiir den Vorspannverlust F, eingesetzt

werden.
F, = 14,Ti7;110_3mm __
5,69 - 10_6T+ 51 - 10_5T
F, = 255,78N
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8 Konstruktion

Nach Bestimmung der Nachgiebigkeit von Schraube und Bauteilen wird das
Krifteverhéltnis nach Gleichung (28) ermittelt.

d=n- P, 27)

Der Einleitungsfaktor n wird mit Abbildung 47 im Anhang 4 bestimmt werden. Da eine
Querbeanspruchung vorliegt, wird n = 1 gewihlt. Fiir &, gilt

o
By = —0 (28)
6r + &g
®, = 0,9

Die errechneten Werte werden in Gleichung (22) eingesetzt werden.

3600N > Fyp, = 2,5-[144,16N + (—237N) - (1—1 - 0,9) + 255,78N]
3600N > 940,6N

Damit ist die bendtigte Vorspannkraft Fi,,, kleiner als die maximal zuldssige Spannkraft auf
fiir eine M4 Schraube. Die Verbindung ist somit ausreichend dimensioniert.

Schraubenkennung: Senkschraube ISO 10642 — M4 x 16 — 8.8
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8 Konstruktion

8.3 Berechnung und Dimensionierung der Gabelverbindungen

8.3.1 Gabelverbindung Mounting-Bracket mit Federbein

77777
‘ (19

E

Fy

7 \g
/é, 13
o 2000 NN 7
[ 16

7
2

N\
R

=N

-
o
~

Abbildung 31: Bolzenverbindung Mounting Bracket-Federbein

Tabelle 10: Stiickliste Bolzenverbindung Mounting Bracket-Federbein

Mouting Bracket 1
Stk.
Torsionsstrebe 1
Stk.
@ Buchse DIN 1850 - V6x7 - 14x2 Sint-A51 2
Stk.
Buchse DIN 1850 - J6x10 - Sint-A51 1
Stk.
@ Bolzen ISO 2340 - B - 6 x 32 - St 1
Stk.
Splint ISO 1234 - 10x12 1
Stk.
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8 Konstruktion

Die Auslegung der Bolzenverbindung wird mit Berechnungen, Normen und Tabellenwerten
aus dem Roloff/Matek Maschinenelemente [RMMO09] und dem dazugehdrigen
Tabellenbuch [RMTO09] durchgefiihrt. Die Verbindung wird auf das maximale
Biegemoment, der groBten Schubspannung und der Flichenpressung gepriift. Alle in der
Berechnung aufgezéhlten Tabellen sind im Anhang 4 beigelegt.

Die Belastung der Bolzenverbindung ist, mit derselben Begriindung wie bei
Schraubenberechnung, dynamisch schwellende Druckkraft F;,.

Bei der Gabelverbindung unterscheidet man zwischen 3 Einbaufillen. Im Vergleich zeigt
sich, dass sich mit Einspannen des Bolzens in der Stange (hier Torsionsstrebe) die
Biegebeanspruchungen in der Verbindung stark herabsetzen ldsst. Nach Einbaufall 3,
UbermaBpassung in der Stange und eine Spielpassung in der Gabel, wird die
Biegebeanspruchung mit Gleichung (29) bestimmt [RMMO09].

E, - tg

Mp max = 4 (29)

Mit t; = 7mm
253N - 7mm

b max 4

= 442,4 Nmm

Uberschliigige Berechnung Bolzendurchmesser

Der Bolzendurchmesser kann mit einer einfachen Berechnungsgleichung (30) bestimmt
werden [RMMO9].

i~k 2ot (30)
Obp zul
Mit
k=12 (Einspannfaktor fiir Einbaufall 3 [RMMO09])
K,=2 (Anwendungsfaktor fiir stoartige Belastung TB 3-5)
Op gu1 = 72 mI:InZ (Maximal zuléssiges Biegemoment)

0p 7 1St Abhdngig von der Mindestzugfestigkeit R,, = K; - R,y des Bolzens. K; kann
nach TB 3-11a fiir den Bolzen aus Baustahl beriicksichtigt werden. Fiir d = 10mm ist
Kt = 1.

R,y fiir angenommenen Baustahl aus S235JR kann aus TB 1-1 mit 360 mI:InZ
werden. Bei einer schwellenden Belastung kann oy, ,,; = 0,2 - R,, angenommen werden

[RMMO9]. Es folgt, mit einem Sicherheitsfaktor von 1,5:

abgelesen

d=~15-1.2 - ~ 4,7 mm

Der néchstgroere Nenndurchmesser fiir den Bolzen nach DIN EN ISO 2340 betrigt S5Smm.
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8 Konstruktion

Uberpriifung der Verbindung auf Biegespannung, Schubspannung und
Flachenpressung

Das herrschende Biegespannung bei Beanspruchung wird nach Gleichung (31) berechnet
und mit der zuldssigen Biegespannung verglichen. Es muss gelten:

KA " Mb
Op = ?d";ax < Opzul (31)
2-442,4 Nmm
%= "071.55 < Opzul
0y = 70,784 —— < 72 —

Mit einem Bolzendurchmesser d = émm kann die Biegespannung noch etwas verringert
werden.

N
o, = 40,9—— < 72

,mm?2 mm?

Die grofite Schubspannung fiir den Vollbolzen wird nach Gleichung (32) ermittelt. Fiir die

zuldssige Schubspannung gilt bei schwellender Belastung 7, ,,; = 0,15 - R, = 54 m?;z .
Es muss gelten
4 K, - E,
Tmax = 3 ' 1. -2 =< Tazuwl (32)
S
.62

Mit 4, = 22

4 2 - 253N < 54 N

tmax = 3 50,2mm?2 -2 ~ ~ mm?

N
Tmax = 11,93@ < 54mm2

Die vorhandene mittlere Fliachenpressung p wird mit Gleichung (33) bestimmt. Die
zuldssige Flachenpressung p,,; wird durch die VerschleiBrate des Lagerwerkstoffes
bestimmt [RMT09].

Fiir die Lagerbuchsen aus Sinterbronze mit Festschmierstoff gilt nach TB 9-1: p,,; =

80 —— .
mm
p= b < Pzu (33)
Aproj
MitApTOj: 2 * d tG+d " tS
2+ 253N N
P= i3 < ;
144mm mm
= 3,51 N < 80 N
p=2 mm?2 ~ mm?2
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8 Konstruktion

Die Bolzenverbindung wurde auf Biegespannung, Schubspannung und Fliachenpressung
iiberpriift. Mit einer 1,5fachen Sicherheit des Bolzendurchmessers d und ausreichend
Differenz zwischen anliegenden und zuldssigen Spannungen ist die Bolzenverbindung
ausreichend dimensioniert.

Auf eine Verjlingung des Bolzendurchmessers d wird aus Sicherheitsgriinden verzichtet.
Eine Anderung nach erfolgreichem Testflug ist vorbehalten.

8.3.2 Gabelverbindung Magnetfuf3
10 10 7:9

NN 79
ZN,

N
%
=

2

Abbildung 32: Bolzenverbindung Federbein-Ful3-Torsionsstrebe

Tabelle 11: Stiickliste Bolzenverbindung Federbein-Fuf3-Torsionsstrebe

Buchse DIN 1850

V10x13x7,5 - Sint-A51 |2 Stk.

Torsionsstrebe 1 Stk.
Federbein 1 Stk.
FuB 1 Stk.
@ Splint ISO 1234 - 25x12 1 Stk.
Bolzen ISO 2340 - B - 10 x 55 - St 1 Stk.
Buchse DIN 1850 - J10x10 - Sint-A51 3 Stk.
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Uberpriifung der Verbindung auf Biegespannung, Schubspannung und
Flachenpressung

Die Uberpriifung auf die oben genannten Lastfille wird wie in Kapitel 8.3.1 durchgefiihrt.
Um unndtige Wiederholungen zu verhindern, wird auf eine ausfiihrliche Berechnung
verzichtet. Alle zuldssigen Beanspruchungen koénnen und werden aus Kapitel 8.3.1
tibernommen.

Die Torsionsstrebe, Positionsnummer 03, nimmt keine Kraft auf und dient nur als Fithrung.
Eine dreischnittige Bolzenverbindung mit deutlich groBerem Hebelarm t; = 22,5mm zur
Gabelverbindung als dieser bei dem Mounting Bracket. Folge ist ein sehr gro3es maximales
Biegemoment in der Verbindung, die demnach die dimensionierende Grof3e ist (Gleichung
(29)). Die Beanspruchung durch das Federbein bleibt F,, = 253N.

253N - 22,5mm

Der iiberschldgige Bolzendurchmesser nach Gleichung (30) bringt d = 3,7. Bereits bei
kleinerem t; hat dieser Durchmesser nicht ausgereicht. Um die maximale
Biegebeanspruchung aufnehmen zu koénnen wird ein Bolzendurchmesser d = 10mm
gewdhlt.

N
op = 285 — < 72 — (32)
mm mm
N N
Tomax = 4,29 — < 54mm2 (33)
N (34)
= 2,024 < 80
p ’ mm?2 ~ mm?2

Aproj = 2 - d - (tg —15mm)+d - tg =2+ 10mm- (22,5mm — 15mm) + 10mm - 10mm
Aproj = 250mm?

Die Bolzenverbindung ist ausreichend dimensioniert.

Die Beweglichkeit und Effizienz des Gelenks sind noch zu testen. Anderungen der unter
Positionsnummer 19 in Abbildung 32 verwendeten Buchsen kdnnten die reibungsfreie
Funktion des Gelenks verbessern. Die Buchsen Form J konnte durch die Flanschform V
ersetzt werden, als Abstandhalter zwischen Stangen und Gabel dienen, und das Gleiten
erleichtern.
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8 Konstruktion

8.4 Magnetfull

Isometric view

Abbildung 33: Magnetful3

: Stiickliste Magnetfuf3

FuB 1 Stk.
Zylinderschraube IS0 4762-M5x12 1 Stk.
Scheibe ISO 7092-5-140 HV-A2 1 Stk.

RUTHEX Gewindeeinsatz M5x9.5 - Messing |1 Stk.

Buchse DIN 1850 - V10x10 - Sint-A51 2 Stk.

Tremba Elektromagnet GT0-40-0.5011 1 Stk.

086600k

In diesem Kapitel wird auf die Montage (Abbildung 34), auf die Auswahl und auf die
Eigenschaften des Elektromagneten eingegangen. Des Weiteren werden Komponenten
angegeben, die fiir die Inbetriebnahme des Elektromagneten benétigt werden.

Abbildung 33 zeigt den Magnetfull. Der FuB} stellt die Verbindung zwischen Magnet und
Drehgelenk sicher. Positionsnummer zeigt das Durchgangsloch, das die Kabel des
Elektromagneten als Fiihrung dienen soll. Der FuBl wird vorerst beim DLR in
Oberpfaffenhofen aus ULTEM 3D gedruckt. Da es sich um ein sehr wichtiges Bauteil
handelt, ist diese Auswahl mit Vorbehalt. Alternativ wiirde eine Aluminiumlegierung der
7er Reihe zum Einsatz kommen.
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8 Konstruktion

10

Abbildung 34: Magnetanbindung

Die Montage des Elektromagneten erfolgt mit einer Schraubverbindung. Im Fuf} ist ein
RUTHEX Gewindeeinsatz M5x9.5 eingesetzt und bietet der M5 Zylinderschraube mit einer
Einschraublinge von 7,5mm genligend Gewindeginge, um eine feste Verbindung
herzustellen, da gilt [TBM14]

Mindesteinschraublange = 1,5 - Nenndurchmesser

Anders als bei dem fritheren unter Kapitel 4.4 beschriebenen Dornier Modell QH-50 +
Landeplattform, wird der Elektromagnet samt Energiequelle und zusitzlichen Komponenten
mit der Drohne mitfliegen.

Die Firma Tremba GmbH bietet zwei extraflache Magneten an, die speziell fiir die Robotik
und Transportsysteme entwickelt wurden. Diese sind besonders flach und bieten eine sehr
hohe Kraftvolumenrelation (Tabelle 13 und Abbildung 35).

Die spezifischen Werte der Elektromagnete gelten nur fiir den Betriebszustand und bei
einem vollflachigen Kontakt der Anzugsplatte und Omm Luftspalt. Um diesen speziellen
Arbeitsbedingungen entgegen zu wirken, wird der Elektromagnet vorerst {iberdimensioniert
und die Charakteristik beim Testflug beobachtet. Es wird der GTO-40-0.5011
Elektromagnet gewihlt.

Tabelle 13: Auswahl Elektromagnete

Nennleistung Kraft (100%) Durchmesser Standardspannung
[W] [N] [mm] [V]
GTO-25- 2 195N 25 6, 12 und 24
0.5001:
GTO-40-0.5011 | 3 500N 40 6, 12 und 24
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Isometric view

Abbildung 35: Tremba Elektromagnet GTO-40-0.5011

Der Elektromagnet wird mit Anbringen eines elektrischen Stromes I angeschaltet. Dieser
soll aus einem zusétzlichen Akku, oder aus dem Akku der Drohne genommen werden.

Mit der Nennleistung P aus Tabelle 13 und der Standardspannung U der Magnete kann die
Stromstédrke I nach Gleichung (34) bestimmt werden.

P=U"-] (34)

Um den Stromverbrauch und die Akkuauslastung zu senken, gerade wenn kein zusétzlicher
Akku mitgeflogen wird, muss die Stromstirke geringgehalten werden. Die Spannung im
Schaltkreis bestimmt der Elektromagnet. Nach Tabelle 13 wihlbar mit 6V,12V oder 24 V.

Fiir den GTO-40 Elektromagnet wiirde eine Stromstirke von 0,25 A bendtigt werden, um
mit einer Spannung U = 12V die Nennspannung P = 3W zu erreichen.

Es wird ein Schalter verwendet, um die Stromzufuhr fiir den Magneten an- und
auszuschalten. Der Schalter kann ein Transistor oder Mikrocontroller (Ardunio oder
Rasperry Pi) sein. Da die Spannung des Akkus fiir den Transistor oder Mikrocontroller zu
hoch sind, bendtigen beide Varianten einen zusétzlichen Spannungswechsler. Alle
Komponenten werden oben am Drohnengehduse platziert und nicht unten am Magnetful3.
Die Kabelfithrung erfolgt durch das Durchgangsloch (sieche Positionsnummer in
Abbildung 33) und iiber die Torsionsstreben nach oben.

Auf die genaue Auswahl der Komponenten wird in dieser Arbeit verzichtet.
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9 Zusammenfassung und Ausblick

Die vorliegende Bachelorarbeit beschéftigte sich mit der Konstruktion und Simulation einer
Drohnen-Landevorrichtung, die aufgrund der steigenden Bedeutung von Drohnen in
verschiedenen Anwendungsbereichen notwendig geworden ist. Ziel war es, eine
technologisch durchdachte Losung zu entwickeln, um die kinetische Energie bei einer
Landung im maritimen Umfeld zuverldssig und ohne Schidden an der Drohne zu
gewihrleisten.

Im Verlauf der Forschungsarbeit wurde eine Vorzugslosung anhand der zuvor festgelegten
Anforderungen konzipiert. Dabei lag der Fokus auf der kinetischen und kinematischen
Analyse, sowie die Gewichtsanalyse. Das Endgewicht der Landevorrichtung belduft sich auf
3,07kg. Die Leichtbauanforderung wurde somit sogar unterschritten.

Im Anschluss wurde der Landevorgang der Vorzugslosung mit Simulink simuliert und die
ideale Feder- und Dampferkonstante fiir gegeben Landegeschwindigkeit ermittelt. Es hat

sich gezeigt, dass eine Landegeschwindigkeit mit diesem Design von bis zu 3 % erreicht
werden kann. Wobei die weitere Konstruktion mit einer Landegeschwindigkeit von 2,5%
durchgefiihrt wurden und der optimalen Federkonstante vonc = 190 % und der optimalen

Déampferkonstante d = 110 %

Zudem kann mit dem Vergleich zwischen der Theoretischen Kraftwirkung ohne
Landevorrichtung F,,; und der tatsichlichen Kraftwirkung F, auf die Drohne eine
Kraftreduktion von fast 90% festgehalten werden.

Die Gasdruckfeder von KMS Stof3ddmpfer GmbH mit der Kennung 8-19-150-390-AU19-
AU19-300N wurde fiir erste Testfliige ermittelt.

Die Kompatibilititsbedingung konnte zwar erfiillt werden, allerdings ist ein
Anbindungsinterface notig gewesen um dieses zu realisieren (Abbildung 26). Der Bauraum
und das Interface der Drohne von Werk aus hat keine zuverldssige Anbindung zugelassen.

Fiir den weiteren Entwurf wurden wichtige Gabelverbindungen und Schraubverbindung mit
aus der Simulation gewonnenen Kréften auf ihre Festigkeit tiberpriift und mit dem Ergebnis
der Zulassigkeit abgeschlossen.

Zum Abschluss wurde ein Elektromagnet fiir den Magnetfull gewidhlt. Ein Tremba
Elektromagnet GTO-40-0.5011 sorgt fiir eine Anzugskraft von bis zu S00N bei 100%iger
Kontaktfliche und Omm Luftspalt. Diese Bedingung hort sich kritisch an, wird aber durch

die zuldssige Landegeschwindigkeit von bis zu 3 ? voraussichtlich keine Probleme bereiten.

Um diesen Umstand zusétzlich Abzusichern bietet der Elektromagnet geniigend Anziehkraft
bei 50% der Leistung um die Drohne auf dem Schiffdeck zu halten.

Mit dem Fertigstellen dieser Arbeit wurde ein Grundstein fiir die Erweiterung des
Anwendungsgebietes von Multikoptern gelegt. Es folgt eine Testphase in der die
Gasdruckfeder und der Elektromagnet auf Performance gepriift werden. Falls Anderungen
vorgenommen werden miissen, ermdglicht das Design einen schnellen und unkomplizierten
Wechsel der Komponenten Die Teile werden bei Zulieferern bestellt und/oder beim DLR
zur Fertigung beauftragt.

Im Anhang 1 findet sich die Stiickliste der Landevorrichtung mit allen Bau- und Normteilen
die fiir den Zusammenbau der Landevorrichtung bendtigt werden.
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Anhang 1

Tabelle 14: Stiickliste Landevorrichtung

Anbindungsinterface 1 Stk.
Mounting-Bracket 6 Stk.
Torsionsstreben 6 Stk.
KMS Gasdruckfeder 8-9-150-390-AU19-AU19-300N |3 Stk.
FuB 3 Stk.
Zylinderschraube ISO 4762-M5x12 - 8.8 3 Stk.
Scheibe ISO 7092-5-140 HV-A2 3 Stk.
Senkschraube ISO 10642 M4x16 8.8 12 Stk.
RUTHEX Gewindeeinsatz M4x8.1 - Messing 18 Stk.
RUTHEX Gewindeeinsatz M5x9.5 - Messing 3 Stk.
Buchse DIN 1850 - V6x7 - 14x2 Sint-AS51 18 Stk.
Buchse DIN 1850 - J6x10 - Sint-A51 9 Stk.
Bolzen ISO 2340 - B - 6 x 32 - St 9 Stk.
Splint ISO 1234 - 10x12 6 Stk.
Splint ISO 1234 - 25x12 3 Stk.
Bolzen ISO 2340 - B -10 x 55 -St 3 Stk.
Buchse DIN 1850 - J10x10 - Sint-A51 9 Stk.
Buchse DIN 1850 - V10x13x7,5 - Sint-A51 6 Stk.
Tremba Elektormagnet GT0-40-0.5011 3 Stk.
Mikrocontroller Ardunio 3 Stk.
Spannungswechsler 3 Stk.




Anhang 2
GASDRUCKFEDER KIS

Baureihe 8-19  Ausschubkratt: 50 N bis 700 N
Progression: 30 %
Kolbenstange: @ 8 mm, Stahl, hartverchromt
Druckrohr: @ 19 mm, Stahl, schwarz lackiert
Anschliisse: Stanhl, blau verzinkt bzw.

schwarz lackiert

M8
B8
M8

10 Hub 10

Gewindezapfen M8: GzZ10
g 1

Auge: AB1 1 nur am Druckrohr méglich |' = 1 0—_ O}

p1d

(weitere Anschlusse flr M8 auf Seite ,Anschlisse®)

Baulange [mm]|L = 2 x Hub + 70
Gesamtlange [mm] | GL = Baulange L + Einzellangen der Anschliisse
Standardhublangen [mm] |40, 50, 60, 70, 80, 100, 120, 140, 150, 160, 180, 200, 220,
250, 300, 350, 400, 500
Bestellbeispiel | 8-19-300-730-WG30-PF30-650N

8-19 Baureihe

300 Hub in mm

730 ausgefahrene Lange in mm (GL)
WG30 Anschluss Kolbenstange

PF30  Anschluss Druckrohr

650N  Ausschubkraft

Extras|e Olkammer
e Ventil
e Schutzrohr
e schwimmender Kolben (GL = GL + 0,7 x Hub)
e Einschubsicherung (GL = GL + 30mm)
e ausfahrend ohne Dampfung
e Edelstahl-Ausfihrung V2A
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Abbildung 36: Simulink Schaltplan

close all

clear all

dv = [50:10:200]; %Schrittweite Dampfer und Federkonstanen

vev= [-2:-08.5:-3]; %Schrittweite Landegeschwindigkeiten

1xoben=0.17 %Startpunkt

1xunten=0 %Maximale Einfederung erreicht

m=7; %Abzubremsende Masse pro Federbein

v = 1; %Landegeschwindigkeit

Ekin = m*0.5%(ve)"2;

FoVL = Ekin/@.01 %Theoretische Kraftwirkung auf Drohne ohne LV
= 10; %Dampferkonstante

c = 10; %Federkonstante

for i = 1:length(veVv)
disp(vev(i))

for j = 1l:length(dV) %Schleife fiir Federkonstante
for p = 1:1length(dV) %Schleife fiir Dampferkonstante

vO=veV(i);
c=dV(j);
d=dV(p);

sim("Einfedern_Testen.slx",5)

if find(ans.x.Data<lxunten,1)
elseif find(ans.x.Data>lxoben,1)
continue

else

dX = ans.x.Dataﬂ

dF = ans.F.Data;

xmax = max(dX);

xmin = min(dX);

Fmax = max(dF);

Ekin = m*0.5%(v0)"2;

FoVL = Ekin/@.01;

L = [ve,FoVL,Fmax,xmin,xmax,c, d,]
writematrix(L, 'Auswertung_4.x1lsx"', 'WriteMode', 'append');

end

end

end
end



Simulationsergebnisse Landegeschwindigkeit 2 ?

Abbildung 37: Losung DGL Landegeschwindigkeit 2 m/s

Abbildung 38: Kriftewirkung auf Drohne pro Ful3 2 m/s



Simulationsergebnisse Landegeschwindigkeit 2, 5%

Abbildung 40: Kriftewirkung auf Drohne pro Fuf3 2.5



Simulationsergebnisse Landegeschwindigkeit 3 ?

S T

Abbildung 42: Kriftewirkung auf Drohne pro Ful3 3 m/s



Anhang 4
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Abbildung 43: Verspannungsschaubild bei dynamischer Druckkraft [RMMO09]

TB 4-1 Reibungszahlen

a) Haft- und Gleitreibungszahlen
Anhaltswerte fiir den Maschinenbau

Werkstoffpaarung Haftreibungszahl p, Gleitreibungszahl p
trocken? geschmiert trocken? geschmiert
Stahl auf Stahl 0,5...08 0,10 04...07 0,10
Kupfer auf Kupfer - — 06...10 0,10
Stahl auf Gusscisen 0,2 0,10 0,20 0,05
Gusscisen auf Gusseisen 0,25 0,15 0,20 0,10
Gusscisen auf Cu-Legicrung 0,25 0,15 0.20 0,10
Bremsbelag auf Stahl — — 05...06 -
Stahl auf Eis 0,03 — 0,015 -
Stahl auf Holz 0,5...06 0,10 0,2...0,5 0,05
Holz auf Holz 04...06 0,15...0,20 02...04 0,10
Leder auf Metall 0,60 0,20 02...025 0,12
Gummi auf Metall = - 0,50 -
Kunststoff auf Metall 025...04 - 0,1...03 0.04...0.1
Kunststoff auf Kunststoff 03...04 = 02...04 0.04...0.1

' Dic Haftreibungszahl p, ciner Werkstoffpaarung ist meist geringfiigig groBer als die Gleitreibungszahl . Sie ist
nur fir den Grenzfall des Ubergangs in dic Bewegung definiert. )
“ Bei technisch wiblichen, geringen Verunreinigungen.



TB 8-9 Fortsetzung

DIN 106462 (S0 2009
ruhinder e hrauher kcrhrauben
! ! a0 w20 o T i 74 £ Earm
i ¥ ,‘...f._: o P ’\ a one97n il { ’,” /Iy%r,;:F
B 'ffgrk_» @ s J O
WY 4 \l 54 V751
..l‘J |t [ ]_r 7]
el o2 o | L
"‘_ s | Lk L = 9
16 |17 18|19 2 21 P2 | 2 [ 25 [26[27 || 29 |%
3106-52 2009 |10642| 2009 [10642 10642 2009 DIN EN ISO
974T1 15065|74T1{15065|74T1 DIN
Kopf- Kopf- Nennldngenbereich’ ¥ Senkdurchmesser® Gewinde
durch- hohe
messer s o~ o
AERERE
&~ = & p—+
21212 |2
° 2 l1a|a |a
z z |z |z |z
z o |w|Q (A
-‘.; —_ - w o© z zZ |z |Z
E £ £ 2 2|4 (e |a |2
5 R IENEIERE
dy | ds | ks | ke | s ls de | dy | dy | ds | ds | ds [~n[=n d
672 55| 186| 165 2 ... 30(25) 5... 3030)| 65| 7 9 8| 63| 75| L6 | LS M3
896| 84| 248 2.7 251 8... 40(25)] 6... 40(40)| 8 9110 ] 10 94 | 10 26 | 24 Mf
1121|9331 |27 3 K... 5030)] 8... 50@4S)| 10| 1 13 13 1w4af125] 26 | 3.1 M35
Baalnal 32|33 4 | 8. 0G| K. 0@ 11| 13|15 |15 | 126 145] 3 | 36 M6
1792158 496 465 5 [10... BO@S)[I0... BO4S)| IS |16 | I8 20 |173(1Y 43 | 46 M8
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TB 8-10 Richtwerte fiir Setzbetrag und Grenzflichenpressung (nach VDI-2230)
a) Richtwerte fiir Setzbetrdge bei massiven Schraubenverbindungen
Liangskraft Querkraft
Rautiefe der Oberfliche Rz in um <10 10... <40 . <160 <10 10...<40 | 40...<160
im Gewinde 3 3 3 3 3 3
{; je Kopf- oder Mutterauflage 2,5 3 4 3 45 6.3
Hm  je innere Trennfuge 15 2 3 2 2,5 35
Summe?) 9,5 11 14 11 14,5 19.5

! Setzbetrag fiir Durchsteckschraube

mit einer inneren Trennfuge.




TB 8-11 Richtwerte fiir den Anzichfaktor ka (nach VDI 2230)

Anzichverfahren

Streuung der
Vorspannkrifte

Bemerkungen

Anziehfaktor
ka

Langungsgesteuertes Anziehen mit Uliraschall

42 % bis £10%

kleinerer Wert bei direkter
mechanischer groBerer bei
indirekter Ankopplung

1.05 bis 1.2

Streckgrenzgesteuertes oder drehwinkelgesteuertes
Ancziehen von Hand oder motorisch

+9% bis £17%

Schrauben werden mit Fy min
berechnet, d. h. Fymin = Fvum

1.2 bis 1.4

Hvdraulisches Anziehen

+9% bis £23%

kleinerer Wert fiir Schrauben
Iy/d>5
groBerer Wert fiir Schrauben
L/d<?2

1.2 bis 1.6

Drehmomentgesteuertes Anzichen mit Dreh-
tschliissel, signalgebendem Schliissel oder
Drehschrauber mit dyr her Drehmoment-
messung und versuchsmiBiger Bestimmung der An-
ziehdrehmomente am Originalverschraubungsteil

+17 % bis £23 %

kleinerer Wert fiir groBe An-
zahl von Einstell- und Kon-
trollversuchen (z. B. 20) und
geringe Streuung des abge-
gebenen Momentes

1.4 bis 1.6

Drehmomentgesteuertes Anzichen mit Drehmoment-
schliissel, signalgebendem Schliissel oder Dreh-
schrauber mit dynamischer Drehmomentmessung
und Bestimmung der Anzichdrehmomente durch
Schitzen der Reibungszahl (Oberflichen- und
Schmierverhiltnisse)

fiir pg = pg = 0,04—-0,10
+23 % bis £33 %

fir pg = pg = 0,08-0,16
+26 % bis 43 %

kleinerer Wert fiir messende
Drehmomentschliissel bei
gleichmiBigem Anziehen und
fiir Priizisionsdrehschrauber
groBerer Wert fiir Signal
gebende oder ausknickende
Drehmomentschliissel

1.6 bis 2.0

1,7 bis 2.5

Anzichen mit Schlagschrauber oder Impulsschrauber
Anziehen von Hand ohne Messung des Anzich-
momentes

+43 % bis +£60 %

kleinerer Wert fiir groBe An-
zahl von Einstellversuchen
(Nachziehmoment), spielfreie
Impulsiibertragung

2,5 bis 4.0




Nr | Bereich der Nachgiebigkeit Modellierung-Durchmesser fir A, | Modellierungs-Lange |,

1 | im Schraubenkopf d Gewinde-Nenndurchmesser B 0,5 d Sechskantschr.
0,4 d Zylinderkopfschr.

2 | Schaft1 d, Schaftdurchmesser Schaftiinge |,

3 | Schaft2 d, Schaftdurchmesser Schaftiinge |,

4 | nicht eingeschr. Gewindeteil d, Gewinde-Kerndurchmesser freie Gewindelinge |,

5 | eingeschraubtes Gewinde d, Gewinde-Kerndurchmesser 0,50d

6a | + Nachgiebigkeit Sacklochgewinde | d Gewinde-Nenndurchmesser 033d

6b | oder Nachgiebigkeit Muttergewinde | d Gewinde-Nenndurchmesser 0,40d

Abbildung 44: Modellierungs-Durchmesser und Modellierungs-Lange flir §¢ [RMMO09]
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Bild 8-9 Mitfedernde
Einzelelemente einer
Dehnschraube

Abbildung 45: Einzelelemente der Schraube [RMMO09]
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Abbildung 46: Gedriickte Bereiche in einer Durchsteckverschraubung [RMMO09]
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Bild 8-14 Krafteinleitungsfaktoren fiir typische Konstruktionstille.

a) Querbeanspruchte, reibschliissige Schraubenverbindung, b) Deckelverschraubung mit weit von der
Trennfuge liegendem Kraftangriffspunkt (ungiinstig), ¢) und d) mit niher zur Trennfuge riickendem
Kraftangriffspunkt (giinstiger)

Abbildung 47: Auswahl Krafteinleitungsfaktor n [RMMO09]
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TB 1-1 Stahlauswahl fiir den allgemeinen Maschinenbau

Festigkeitskennwerte in N'mm? fiir dic Normabmessung dy
Schwingfestigkeitswerte nach DIN 743-312) (Richtwerte)

Elastizititsmodul £ = 210000 N/mm?2, Schubmodul G = 81 000 N/mm?

TB 3-11 Faktoren K fiir den GroBeneinfluss
a) Technologischer GroBeneinflussfaktor K fiir Walzstahl

10
N 1
K, \ \ \\\ N
ANER &
08 \\ N
N 3 N os
N
07 \\
1 Nitrierstshle” und 067
Baustshle? (Zugfestigkeit) | |\
Ky =1-023 lg(d/100mm)
05 2 Baustshle (Streckgrenze)
Ky =1- 0,26 - lg(d/ 32 mm)
3 Vergitungsstshle": 3
05" K,=1-026lgld/6mm) N
4 FEinsatzstahle”.
Ky =1-041-lgld/ 1 mm) -
04~ 1520 30 50 W w0 200 400
dinmm

1) Bei Nitrier-, Vergiitungs- und Einsatzstihlen ist K, fiir Zu

2) jst auch fiir dynamische Festigkeitswerte zu verwenden.
3 fiir Cr-Ni-Mo-Einsatzstihle gelten die Werte der Vergiitungsstihle.

Stahlsorte A Ron R Taun O TN relative E ften und
Kurzname Werkstoff- % Reon (Opasean) (Maan) (tisenw) Werkstoff-
oummer | min. | min, min. kosten
a) Unkegicrte Baustahle, warmgewalze, nach DIN EN 10025-2 Warmgewalzte, unlegierte Qualitatsstahle
Licferzustand: +N oder 4+ AR ohne Eignung zur Wirmebehandlung. die
durch Zugfestigkeit und Streckgrenze ge-
I:nmmel und fir d-z \kmnn)ung bei
ge-
Mklen und pn:huubml Baulnkn be-
Normabmessung dy = 16 mm stimmi sind. unberuhigter Stahl nicht zuliissig
Stahlsorten mit Werten flir die Kerbschlagar-
beit (2. B. J2: Kerbschlagarbeit 27 bei -20°C)
SR 10038 Standardwerkstoff im Maschinen- und Stahl-
S23800 10114 2 60 2§ 140 (235) | 180 (280) | 105 (165) n bau, bei mabiger Beanspruchung: Flach- und
S23802 Lon? Langerzeugnisse: gut bearbeitbar, Schweib-
cignung verbessert sich bei jeder Sorte voa
Gutegruppe JR bis K2
S275IR 1.0044 Bei mittlerer Beanspruchung: gut bcub:w
27500 1.0143 2 430 275 170 (275) | 215(330) | 125 (190) 1,05 bar und unformbar, gute Schweileignung:
12 1.0145 z. B. Wellea, Achsen, Hebel, Sch-mﬂlﬂle
S355IR 1.0045 d rkstoff fur hoch
presd st | 2 | om0 [ s [asass | s |00 i ooty S Bruckenbau
S355K2 1.059% both beanspruchte Sﬁvm&:* im Maschi-
nenbau
$45030 1,059 17 | sso 40 | 20(400) | 275 (s08) | 165 (310) -~ ""] Langerzeugnisse (Profile. Stibe.
Stahlsorten ohne Werte fiir die Kerbschlag-
arbeit (Erzeugnisse aus diesen Stahlen dur-
fen nicht mit CE gekenazeichnet werden)
Siss 10035 18 o 185 - - - untergeordnete Maschinenteile bei geringer
Beanspruchung, pressschweibibar; 2. B Ge-
lnder, Treppen
E295 1.0050 20 90 295 195 (295) | 245(3s5) | 145 (205) IR gut bearbeitbar: meist verwendeter Maschi-
pressschweibbar; 2. B Wellen, Achsen, Bolzen
E33s 1.0060 16 590 35 235 (335) | 290 (400) | 180 (230) (%} fur hoher beanspouchte verschleiBfeste Ma-
schisenteile, pressschweilbar, 2. B Wellen,
Ritzel, Spindela
EM0 1LO070 n @0 360 275 (360) | MS (430) | 208 (250) hixchst beanspeuchic verschleiBfeste Maschi-
neoteile in naturhartem Zustand, press-
schweibar: 2. B Nocken, Walzen, Gesenke,
Stevcrungstede

gfestigkeit und Streckgrenze gleich.




TB 3-5 Fortsetzung

c) fiir SchweiB-, Niet-, Stift- und Bolzenverbindungen

Betriebsart Art der Maschinen bzw. der Bauteile Art Anwendungs-
(Beispiele) der StoBe faktor K

gleichférmige umlaufende elektrische Maschinen, Schleifmaschinen, Dampf- leicht 1,0.0.1,1

Bewegungen und Wasserturbinen, umlaufende Verdichter

gleichférmige hin- und her- Dampfmaschinen, Verbrennungskraftmaschinen, mittel 12...14

gehende Bewegungen Hobel- und Drehmaschinen, Kolbenverdichter

umlaufende bzw. hin- und her- Kunststoffpressen, Biege- und Richtmaschinen, mittelstark 13...15

gehende stoBiiberlagerte Walzwerksgetriebe

Bewegungen

stoBhafte Bewegungen Spindelpressen, hydraulische Schmiedepressen, stark 15...20
Abkantpressen, Profilscheren, Sigegatter

schlagartige Beanspruchung Steinbrecher, Himmer, Walzwerkskaltscheren, sehr stark 20...30
Walzenstinder, Brecher

TB 9-1 Richtwerte fiir die zulidssige mittlere Flichenpressung (Lagerdruck) p,y bei niedrigen Gleitge-
schwindigkeiten (z. B. Gelenke, Drehpunkte)

pou wird durch die VerschleiBrate des Lagerwerkstoffes bestimmt. ( )-Werte gelten fir kurzzeitge
Lastspitzen

Bei Schwellbelastung gelten die 0,7-fachen Werte.

Zeile Gleitpartner (Lager-/Bolzenwerkstoff)") P in N/mm?

bet Trockenlauf (wartungsfrei):
1 PTFE Composite” /St 80 (250)
2 ighidur X*'/St gehirtet 150
3 ighdur G* /St gehirtet 80
4 DU-Lager® /5'. . 60 (140) " Harte und geschliffene Bolzenobertliache
5 Sinterbronze mit Festschmierstoff/St 80 (R, ~ “-41;1“) gilnstig,
6 Verbundlager (Laufschicht PTFE)/St 30 (150) 2 Kunststoftbeschichteter Stahlriicken
7 | PA oder POM/SI 20 Hersteller: SKE
8 PE/St ) 10 3 Thermoplastische Legierung mit Fasern
9 Sintereisen, olgetrankt (Sint-B20)/St 8 und Festschmierstoffen.

bei Fremdschmierung n I'lcnl-cllcr: igus GmbH, Bergisch Gladbach
10 Tokatbronze®' /St 100 " Aul Stahlricken (Buchse, Band)
11 St gehirtet/St gehirtet 25 aulgesinterte Zimnbronzeschicht, deren
12 Cu-Sn-Pb-Legicrung/St pehirtet 40 (100) Hohlriume mut PUFE und Pb getullt sind.
13 Cu-Sn-Ph-9egicrung/St 2 Hersteller: Rarl Schinde GinbH,
14 GGISt N Neckarsulm.
15 Ph-Sn-legicrung /St 3 (20) "N Bleibronze beschicheter Stahl

— ~ Hleosteller: Rugler Bunctal, Le Lignon: Genl.




