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Kurzreferat

Untersuchungsgegenstand ist das im Fachbereich gebaute Blended-Wing-Body Flugmodell

AC 20.30. Der AC 20.30 ist ein ferngelenktes Modellflugzeug mit einer Spannweite von

3,24 m, ausgeriistet mit zwei Impellern mit einer Gesamteingangsleistung von 2800 Watt und

einem Standschub von 60 N. Mit Hilfe eines Messsystems sollen Flugleistungen und, so weit
maoglich, auch Flugeigenschaften dieser ungewdhnlichen Konfiguration mit geeigneten Flug-
versuchen ermittelt werden. Es wurden Flugversuchsmethoden gewahlt, die nur geringen
messtechnischen Aufwand erfordern und dennoch Ergebnisse hinreichender Genauigkelit lie-

fern. Die Daten der verschiedenen Sensoren werden dabei zum Teil an Bord gespeichert, aber

auch telemetrisch zur Bodenstation Ubertragen, um Parameter wie z.B. Fluggeschwindigkeit

und —hdhe zu kontrollieren. Die Flugeigenschaften werden qualitativ und zum Teil auch quan-

titativ untersucht. Nach Auskunft des Modellflugpiloten kann der AC 20.30 als ein wendiges

und gut auf Steuereingaben reagierendes Flugzeug beschrieben werden, das entgegen der an-
fanglichen Beflrchtungen tber harmlose Uberzieheigenschaften verfiigt. Die Flugstabilitat ist
als neutral bis eigenstabil um alle drei Achsen einzust@&gwingungen konnten nicht nach-
gewiesen werden.
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Fluger probung mit einem BWB Flugmodell

Aufgabenstellung zur Diplomarbeit gemal3 Prifungsordnung

Hintergrund

Am Fachbereich wurde ein Flugmodell in einer Blended Wing Body (BWB) Konfiguration
gebaut. Ein elektronisches Mef3system bestehend aus Datenlogger, Telemetriesystem und
Sensoren zur Bestimmung von Hugleistungen und -eigenschaften wurde spezifiziert und
angeschafft.

Aufgabe

Im Rahmen dieser Diplomarbeit soll das Messsystem in das BWB Hugmodell integriert
werden. Es soll kalibriert und zu Messungen eingesetzt werden.

Die Aufgabenstellung beinhaltet folgende Punkte:

* Integrieren des Messsystems einschliefdlich der Videokamerain das BWB Hugmodell.

* Beschreiben des Messsystems — inshesondere der Teile, die nicht dem Standard
entsprechen.

» Kalibrieren aller Sensoren. Dokumentieren der Kalibriermethoden und der Ergebnisse.

*  Programmieren des Messsystems zur optimierten Darstellung der Telemetrieparameter.
Dokumentation der Programmierung.

* Ermitteln und einstellen des Schwerpunktes des Modells. Abstimmen der Ruder.

* Ausarbeiten, durchfihren und auswerten eines Hugversuchsprogramms in Absprache mit
dem Betreuer der Diplomarbeit.

» Zusammenfassen der Messergebnisse und diskutieren wel che Schllisse daraus fir eine
Grof3ausfiihrung eines BWB gezogen werden kénnen.

Bel der Erstellung des Berichtes sind die entsprechenden DIN-Normen zu beachten.
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1 Einleitung

1.1 Motivation

Die Ermittlung von Flugleistungen, Flugeigenschaften und aerodynamischen Derivativen ist
bei sehr ungewdhnlichen Konfigurationen mit den gebréuchlichen Berechnungsmethoden nur
schwierig durchzufihren. So war es bis zum Erstflug des Blended-Wing-Body Modellflug-
zeugs "AC 20.30" trotz umfangreicher Berechnungen im Rahmen einer Diplomarbeit (Dre-
scher 2003) nicht sicher, ob das Flugzeug Uberhaupt flugféahig ist. Die Flugleistungen und —
Eigenschaften des AC 20.30 wurden im Rahmen dieser Diplomarbeit nun qualitativ und so-
weit moglich auch quantitativ erfasst und ausgewertet. Der Vergleich von analytischen Vor-
hersagen mit Flugversuchsergebnissen, durchgeftihrt mit ferngel enkten Modellflugzeugen, ist
mit Hilfe des eingesetzten Messsystems nun am Fachbereich der Hochschule fir Angewandte
Wissenschaften moglich.

1.2 Zid der Arbeit

Diese Arbeit soll zeigen, welche Daten mit relativ einfachen Mitteln bel Flugversuchen mit
ferngelenkten Flugmodellen, und welche Schllisse daraus unter Berlicksichtigung der Skalie-
rung fur eine GrofRausfihrung eines Blended-Wing-Body gewonnen werden kdnnen.

Ein daflr geeignetes Messsystem soll beschafft, integriert, kalibriert und in Betrieb genom-
men werden, ein Flugversuchsprogramm soll erarbeitet werden, und schliefdlich sind nach
Durchfihrung und Auswertung der Versuche die gewonnenen Ergebnisse und Erkenntnisse zu
diskutieren.
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1.3 Begriffsdefinitionen

Blended-Wing-Body

Beschreibt eine Flugzeugkonfiguration, bel der Fliigel und Rumpf ineinander Ubergehen. Cha-
rakteristisch fir einen BWB ist, dass der Rumpf einen grof3en Teil des Auftriebs liefert. Der
AC 20.30ist s BWB zu bezeichnen, ferner als Nurflligel.

Elevon

Aus den Begriffen ,, Aileron* (engl.: Querruder) und , Elevator (engl.: Hohenruder) gebildeter
Begriff, der Flugelklappen beschreibt, die beide Funktionen (Quer- und Hohensteuerung)
Ubernehmen. Die Mischung der beiden Anteile erfolgt entweder elektronisch oder mecha
nisch.

Flugleistungen:

»Die Flugleistungen sind ein Teilgebiet der Flugmechanik und beschreiben das Leistungsver-
mogen eines Fluggerétes und die Fahigkeit, bestimmte Flugmandver ausfihren zu kénnen.”
(http://www.dglr.de/gliederung/fachberei che/techno/t5/t51/index.html)

Flugleistungen beschreiben das Potential eines Flugzeuges in den verschiedenen Flugzustan-
den. Parameter, die fir die Beschreibung der Flugleistungen herangezogen werden, lassen sich
Ublicherweise mit relativ geringem messtechnischem Aufwand quantitativ erfassen. Zu diesen
Flugparametern zahlen:

o Startstrecke

» Hochstgeschwindigkeit

+  Uberziehgeschwindigkeit
* Steigraten

¢ Gleitzahl

und die daraus gewonnenen aerodynamischen Beiwerte.
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Flugeigenschaften
»Der Begriff Flugeigenschaften definiert ein Teilgebiet der Flugmechanik, welches sich mit
Flugzeugeigenheiten beschéftigt, wie z.B.:

o Stabilitat

» Steuerbarkeit

« Uberziehverhalten
» Steuerkréften

Die Flugeigenschaften charakterisieren die Fliegbarkeit eines Flugzeugs und geben Auskunft
Uber die Arbeitsbelastung fur einen Piloten. Hierbei werden gutmitige Eigenschaften ange-
strebt, gegebenenfalls unter zu Hilfenahme von Computern, um den Piloten zu entlasten.
(Meins 2001)

Froudezahl

,Die Froudezahl ist das Kriterium fiir die Ahnlichkeit von Strémungen, die im Wesentlichen
unter dem Einfluss der Schwerkraft stehen. Sie kann als das Verhaltnis von kinetischer und
potentieller Energie beschrieben werden. Sie spielt besonders bei der Untersuchung der Flug-
eigenschaften mit freli fliegenden Flugmodellen eine wichtige Rolle, was bei Versuchen in
Windkandlen nicht der Fall ist. Dabel sind die Modelle auf Waagen aufgehangt, wodurch der
Einfluss des Eigengewichts der Modelle eliminiert wird. Des Weiteren ist die Froude-
Skalierung die unabdingbare Voraussetzung fir das Erreichen der dynamischen Ahnlichkeit.
(Nitschmann 2004)

Neutralpunkt

»Am Flugelschnitt, am Tragfligel und auch am Gesamtflugzeug existiert ein Momentenbe-
zugspunkt, an dem das Moment bel gleicher Anstromgeschwindigkeit unabhéngig vom An-
stellwinkel ist. Dieser Punkt heif3t Neutral punkt.”

(Keilig 2001)

Schwer punkt

»Der Schwerpunkt ist der Punkt eines starren Korpers, den man sich as Angriffspunkt der
Schwerkraft denken kann. Unterstiitzt man einen Korper in seinem Schwerpunkt, so bleibt er
fUr den Fall, dass nur die Schwerkraft auf ihn wirkt, in jeder Lage im Gleichgewicht. Man
kann sich also im Schwerpunkt die gesamte Masse eines K érpers vereinigt denken.”

(Bansa 2004)
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Stabilitat

»unter Flugstabilitét versteht man die Fahigkeit eines Flugzeugs, im Falle einer Stérung der
Flugbewegung selbstandig ohne korrigierende Steuereingaben des Piloten, wieder in die Aus-
gangslage des ungestorten Flugzustandes zurtickzukehren. Stérungen des Flugzustandes kon-
nen aullere Einfllsse wie z.B. Boen oder kurze ungewollte Steuereingaben des Piloten sein.
Man unterscheidet stabiles Flugverhalten, indifferentes Flugverhalten und instabiles Flugver-
halten. Im letzteren Fall wirde sich das Flugzeug bei einer Stérung immer weiter von der
Ausgangslage entfernen und den urspriinglichen Flugzustand nicht wieder erreichen. Die Fra-
ge nach stabilem Flugverhalten stellt sich um alle drei Flugachsen. Man spricht im Falle der
Bewegung um die Querachse von Langs- oder Nickstabilitét.”

(Keilig 2001)
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1.4 Aufbau der Arbeit

Abschnitt 2

Abschnitt 3

Abschnitt 4

Abschnitt 5

Abschnitt 6

Abschnitt 7

Abschnitt 8

Abschnitt 9

beschreibt die Besonderheiten einer "Blended-Wing-Body" Konfiguration
und das Projekt "AC 20.30".

enthdlt eine detaillierte Beschreibung des Messsystems. Anhand dieser Be-
schreibung in Verbindung mit den im Anhang befindlichen Datenbléttern ist
es problemlos moglich, das System im Ganzen oder nur Komponenten des
Messsystems fUr weitere Projekte zu nutzen.

befasst sich mit dem Einbau des Messsystems einschliefdlich der Videoka
merain den "AC 20.30". Anhand dieses Abschnittes sollte es méglich sein,
den Einbau des Messsystems in andere Flugkdrper schnell und einfach
durchzuftihren. Am Ende des Abschnittes befindet sich der Schaltplan as
Ubersicht des Gesamtaufbaus des M esssystems.

beschreibt die Kalibrierung der Sensoren.

befasst sich mit dem Flugversuchsprogramm und der Datenauswertung.

vergleicht die Daten mit denen anderer (theoretischer) Diplomarbeiten zum
Thema BWB.

versucht, den AC 20.30 mit einer ,, Grof3ausfuhrung” zu vergleichen.

enthalt die Schlussbemerkung.
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2 Der AC 20.30
2.1 DieBlended-Wing-Body Konfiguration

Hintergrund

»Durch zahlreiche Flugverbindungen zwischen allen Teilen der Erde ist das Flugzeug heutzu-
tage das wichtigste Transportmittel auf Mittel- und Langstrecken und damit Garant fir wirt-
schaftliche Entwicklung und Zusammenarbeit zwischen allen Kontinenten.

Das prognostizierte Wachstum des Luftverkehrs in den nachsten Jahrzehnten erfordert neue
Technologien hinsichtlich der Effizienz und Umweltfreundlichkeit von Verkehrsflugzeugen.

Damit dem neuen Grofraumflugzeug AIRBUS A 380 die Grenzen der konventionellen Flug-
zeugkonfiguration hinsichtlich Aerodynamischer Leistungsfahigkeit und Kapazitét erreicht
werden, haben Flugzeughersteller und Luftfahrtforschungsel nrichtungen in Europa damit be-
gonnen, neue, ungewohnlichere Entwiirfe von Transportflugzeugen auf ihr Potential als Flug-
zeug einer neuen Generation hin zu untersuchen.

Als besonders vielversprechend hat sich das Konzept des Nurfliigels (Flying Wing, Blended
Wing Body) erwiesen. Mit der Mdglichkeit Passagiere, Fracht, Treibstoff und Systemeim In-
nern des FlUigel s unterzubringen und spannweitig zu verteilen, ertibrigt sich eine Rumpfréhre.
Dies fuhrt zu reduzierten Biegemomenten im FlUgel und somit zu einem gunstigeren Struk-
turgewicht. Auch die benetzte Oberflache ist kleiner, wodurch sich aerodynamische Vorteile
(geringerer Widerstand) ergeben. Man hofft durch diese Effekte, im Vergleich zu heutigen
Flugzeugen, bis zu 30% Treibstoff einzusparen. Auch im Bereich der Larmreduzierung bieten
sich bei diesem Flugzeugtyp neue M dglichkeiten. Es sollen ca. 700 Passagiere tber grofse
Reichwelten transportiert werden.”

(DLR, Institut Aerodynamik und Strémungstechnik, Projekt Vela;

URL: http://www.dlr.de/ag/institut/abteilungen/abt_ke/vela 24.12.2004)

Zwel verschiedene Ansdtze eines BWB-Konzeptes werden derzeit von Airbus untersucht:
Velal (Bild 2.1) und Vela 2. Die Untersuchungen der BWB-Konfiguration an der HAW be-
ziehen sich im Rahmen des AC 20.30 Projektes auf den Vela 2 Entwurf. Aufer Airbus arbel-
ten auch andere Hersteller an BWB-Konzepten, sowohl fur zivile as auch fur militérische
Zwecke. Zu den bereits fliegenden BWB’s gehdrt der Tarnkappenbomber B2, auf den hier
nicht weiter eingegangen wird. Auch Boeing, grofdter Konkurrenz von EADS Airbus, arbeitet
an BWB-Studien (Bild 2.2), die zumindest optisch dem Vela 2 von Airbus sehr dhnlich sind.
Der Verfasser vermag hier nicht zu klaren, welcher der beiden grofiten Hersteller fur Ver-
kehrsflugzeuge zuerst auf die Idee kam, ein Grofraumverkehrsflugzeug in Blended-Wing-
Body Konfiguration zu untersuchen.



19

Bild 2.1 Vela 1l
(URL: http://www.dlIr.de/as/institut/abteilungen/abt_ke/vela)

Bild 2.2 Boeings BWB
(URL: http://www.aerosite.net)
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2.2 Beschreibung des Projektes AC 20.30

»Das Projekt AC 20.30, anfangs A 20.30 genannt stellt eine so genannte Blended Wing Body-
Konfiguration dar und entstand aus einer Zusammenarbeit von Studenten der Technischen
Universitdt Minchen und der Hochschule fir Angewandte Wissenschaften Hamburg / Fach-
Bereich Fahrzeugtechnik und Flugzeugbau. Die gebildete Gruppe beschéftigte sich mit dem
Kabinenlayout und mit den damit verbundenen Fragen wie den Sicht- und Wahrnehmungs-
Verhdltnissen der Fluggaste, des Komforts, dem Catering sowie mit der Evakuierung im Not-
fall. Aus den hieraus gewonnenen Erkenntnissen und aus einzelnen Daten von EADS-Airbus
entstand zunachst ein CAD-Modell, welches das Gesamtkonzept [Bild 2.3 zeigt das von
Miller Rotfuchs angefertigte CAD-Modell, Anm. d. Verf.] des BWB’s AC 20.30 widerspie-
gelt. Daraufhin wurde ein Designmodell im Mal3stab 1:30 gefertigt, welches seit einiger Zeit
auf mehreren Messen und Ausstellungen présentiert wird. Da dieses Projekt in der Fachwelt
und auch in der Offentlichkeit groRRes Interesse geweckt hat, ist der Fachbereich Fahrzeug-
technik und Flugzeugbau zu dem Entschluss gekommen, das Vorhaben weiter zu verfolgen
und vor alem auch andere Fragestellungen nachzugehen und somit andere ingenieur-
wissenschaftliche Gebiete in das bestehende Projekt mit einzubringen. Der erste Schritt in die-
se Richtung ist die genauere Untersuchung der aerodynamischen sowie der flugmechanischen
Eigenschaften des BWB AC 20.30 Konzeptes. Hierflr soll ein flugfahiges, funkferngesteuer-
tes Modell im Maf3stab 1:30 entworfen und gebaut werden, welches nach erfolgreichen Test-
fligen mit Hilfe einer Telemetrie-Anlage vermessen werden soll.“ (Hars, Gahler, Urban 2004,
Seite 3, 4).

Bild 2.3 CAD-Modell des AC 20.30, Miller-Entwurf
(nach Hars, Gahler, Urban 2004)
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Die von Airbus zur Verfligung gestellten Daten bezogen sich dabei auf den Vela 2 Entwurf.
Da keine genauen aerodynamischen Daten wie z.B. Uber die verwendeten TragflUigelprofile zu
bekommen waren, beschéftigte sich Oliver Drescher im Rahmen seiner Diplomarbeit damit,
die Aerodynamik des flugfahigen AC 20.30 Modells auszulegen. Der Verfasser fertigte dar-
aufhin mehrere CAD-Modelle des AC 20.30 an mit Tragfligel profilen aus dem Modellbaube-
reich und dem Design des Vela 2 bzw. des im Fachbereich Flugzeugbau der HAW entstande-
nen Designmodells. Bild 2.4 zeigt den letzten Endes von der Gruppe ausgewahlten Entwurf.
Tabelle 2.1 stellt die wichtigsten Parameter des AC 20.30 Modells und des ,, Originals* ge-
genuber.

Bild 2.4 Screenshot vom CAD-Modell des AC 20.30
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Tabelle 2.1 Technische Daten AC 20.30, Modell und ,Original*
Modell Original
MafRstab 1zu 30 -
Spannweite 3,20m 97,2 m
Lange (Rumpfspitze  bis 2,12m 63,6 m
Winglet)
Hoéhe (mit FW und SLW) 0,6 m 18 m
Flugelflache (projizierte Fla- 2,01 mz 1809 m2
che)
Abflugmasse ca. 10,5 bis 12,5 kg *
Flachenbelastung 5,20 bis 6,22 kg/m2 ?
Triebwerke | Anzahl 2 4
Typ Elektro-Impeller z. B. Trent 900 (Roll-Royce) oder
(Impeller: Aeronaut Turbofan, | GP7000 (Engine Alliance, GE Air-
Motor: Kontronik Tango 45-08) | craft Engines und Pratt & Whitney)
Standschub 22 bis30N°
Reisefluggeschwindigkeit 20 bis 30 m/s Ma 0,8 bis Ma 0,85
Startgeschwindigkeit ca. 15m/s ¢
Landegeschwindigkeit ca. 15m/s ¢

a)

Abhangig von der Ausriistung (Antriebsakkus, Messsystem...)

b Abhangig vom Antriebsakku (aktuell: wahlweise 20, 27 oder 28 NiMh Zellen pro Trieb-
werk, in Planung: 7 bis 9 Lithium Polymer Zellen, Rethenschaltung)

©)

Ermittelt aus Flugversuchen ohne Landekl appenausschlag
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3 DieMessanlage

3.1 Airtel-6

Ein fur die Flugtests mit Modellflugzeugen geeignetes M esssystem sollte folgende Anforde-
rungen erfillen:

- BaugroRe: Das System muss klein genug sein, um esin ein ModelIflugzeug zu in-
stallieren.

- Masse: Um die Flugeigenschaften nicht negativ zu beeinflussen, ist ein Modell-
flugzeug moglichst leicht zu bauen. Daher ist die Masse der Messanlage ein we-
sentlicher Punkt.

- Kompatibilitét: Es sollte moglich sein, fur spétere Projekte andere Sensoren zu ver-
wenden.

- Preiswert bzw. bezahlbar.

- Genauigkeit und Abtastfrequenz: ModellIflugzeuge bewegen sich in einem nur sehr
kleinen Flug-Korridor, so dass die Auflosung der Messwerte und die Abtastrate
moglichst hoch sein sollten.

Das von der Firma Flyheli (Moraw 2004) vertriebene System schien mit Einsschrankungen
die Anforderungen zu erfullen. Zum Zeitpunkt der Auswahl des Systems war trotz |angerer
und umfangreicherer Suche keine bezahlbare Alternative bekannt, so dass auf dieses System
zurlickgegriffen wurde.

Das Gerd wird unter dem Namen Airtel-6 vertrieben, wobel die Ziffer offenbar auf die 6.
Version des Systems verweist. In der Basisversion ist dieses Gerét in der theoretischen Arbeit
von M. Frobeen (Frobeen 2004) und in einer Arbeit des Verfassers (Danke 2004) bereits ge-
testet worden. Beide Arbeiten enthaten ausfuhrliche Informationen Uber das Airtel-6 Basis-
system. Aul3er den genannten Arbeiten sei dem interessierten Leser noch die Homepage der
Firma Flyheli empfohlen (M oraw 2004) sowie die Bedienungsanleitung des Airtel-6 Systems,
zu finden u. a. auf der Begleit-CD zu dieser Arbeit.

Airtel-6 besteht aus einer Grundeinheit auf welche das Mikrocontrollermodul sowie die Sen-
sormodule aufgesteckt bzw. angeschlossen werden. Durch diesen Aufbau ist Airtel-6 zu-
kunftssicher, da spéter verfligbare Sensoren einfach nachgerUstet werden kdnnen.

In den folgenden Unterkapiteln werden die eingesetzten Sensoren, die Module, und die Modi-
fikationen des Basisgerdtes naher beschrieben. Die Beschreibungen sind z. T. der Bedie-
nungsanleitung des Airtel-6 Systems entnommen, und ggf. vom Verfasser erganzt worden.
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3.2 Hohenmesser

»Zur Messung der Flughohe wird der Luftdruck gemessen. Hierzu wird ein hochgenauer, la-
serabgeglichener Motorola Drucksensor verwendet. Damit sind bereits Héhenunterschiede
von einem Meter messbar. Um so kleine Hohenunterschiede zu messen ist eine hochprazise
Verstérkerschaltung notwendig, welche auf Airtel-6 untergebracht ist.

Mit Hilfe der ,, Barometrischen Hohenformel“ wird der gemessene Luftdruck in die Flughthe
umgewandelt. Beim Einschalten der Telemetrie (Modell steht auf dem Boden) wird automa-
tisch auf O Meter kalibriert. Der angezeigte Messwert entspricht also der Héhe Gber Grund. Da
der Hohensensor temperaturstabilisiert ist, braucht er einige Zeit, um sich nach dem Einschal-
ten auf die AulBentemperatur einzustellen. Bel stark schwankenden Temperaturen ist es daher
sinnvoll, Airtel-6 eine Minute eingeschaltet stehen zu lassen bevor man eine Messung startet.

Der Hohensensor ist im Airtel-6 Gehause untergebracht. Daher ist keine externe Verdrahtung
erforderlich.

Der Hohensensor erfasst bereits minimal ste Luftdruckschwankungen. (...)"
(Moraw 2004)

Bei dem beschriebenem Sensor handelt es sich um einen "Motorola MPX4100" — Sensor. Das
Datenblatt zu diesem Sensor ist auf der Begleit — CD enthalten. Wegen dem im Airtel-6 integ-
rierten Hohensensor sollte das Gerdt im Modell so untergebracht werden, dass nur statische
L uftdruckanderungen wahrgenommen werden. Eventuell durch z.B. Kuhllufteinldufe oder ge-
offnete Fahrwerksklappen verursachte Luftstromungen wirden das Messergebnis verfé schen.

Die Messgenauigkeit konnte in Tests bestétigt werden. Zu beachten ist, dass bei Freiflugver-
suchen der Luftdruck am Boden immer um ein paar Millibar variieren wird, so dass die ange-
zeigte Hohe am Boden sich nach einigen Minuten durchaus andern kann. Selbst in geschlos-
senen Gebauden kommt es zu Luftdruckschwankungen, die der Sensor registriert. Ein Hohen-
unterschied von ein paar wenigen Metern am Boden ist daher keinesfals als Fehlmessung
oder Ungenauigkeit des Sensors zu deuten, da, wie erwahnt, die Druckdifferenz im Bereich
von wenigen Metern Hohenunterschied minimal ist.
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3.3 Temperatursensor und GPS-Anschluf3

»Dieses Modul enthdlt zwei Temperatursensoren, welche unabhangig voneinander Tempera-
turen im Bereich von -40 bis +300 Grad messen kénnen. Es konnen ein oder zwei Silizium-
sensoren angeschlossen werden. Diese werden an beliebiger Stelle im Modell montiert und
mit einem Anschlusskabel mit diesem Sensor verbunden. Durch die doppelte Ausfihrung
kann man sowohl z.B. die Motortemperatur als auch die Umgebungstemperatur messen und
so nachvollziehbare Ergebnisse erhalten.

Aullerdem ist hier ein Anschluss fur eine GPS Maus (...)untergebracht. Dieses Modul liefert
die Versorgungsspannung fur den GPS Empfanger und setzt dessen serielles Ausgangssignal
so um, dass es mit Airtel6 empfangen und gespeichert werden kann.

Der GPS Empfanger kann aleine oder gleichzeitig mit dem oben beschriebenen Videomodul
[Anm. d. Verf: Das Videomodul ist in dieser Arbeit weiter unten beschrieben] betrieben wer-
den, woraus sich eine Fulle interessanter Anwendungsmaoglichkeiten ergibt.”

(Moraw 2004)

Das Datenblatt zu den verwendeten Temperatursensoren, es handelt sich um "KTY81-2", her-
gestellt von Philips, ist auf der Begleit — CD zu finden. Die GPS — Maus ist im folgenden
Kapitel getrennt beschrieben.

Im Gegensatz zum Serien-Airtel ist der Anschluss fir die GPS-Maus mit einem Kabel aus
dem Gehéuse gefiihrt. Die Verbindung erfolgt durch einen Standardstecker, Rastermass 2,54
mm. Der Stecker ist mit einem weif3en ,, G* gekennzeichnet.

3.4 GPS - Empféanger

Da der von Moraw vorgeschlagene GPS-Empfanger (auch GPS-,Maus* genannt) nicht liefer-
bar war, wurde auf ein Alternativ-Produkt (Typ: Holux GM 210) zurlickgegriffen, das nach
Auskunft des Vertreibers Uber den gleichen Chipsatz verfugt. Die technischen Spezifikationen
sind auf der Begleit — CD zu finden. Vom Airtel-6 Gerdt werden die Daten von der GPS-Maus
mit einer Abtastrate von wahlweise einem oder zwei Hz aufgezeichnet. Die Daten enthalten
die Positionsdaten in einem fur GPS Ublichen Format -Langen- und Breitengrade (in Dezi-
malgraden)-, sowie die Geschwindigkeit Gber Grund und die Hohe. Versuche haben gezeigt,
dass die Hohenangaben leider nicht in einem fir die Auswertung brauchbaren Toleranzfeld
liegen, so dass bei der Hohenmessung ausschliefdlich die Daten vom barometrischen Hohen-
sensor verwendet werden. Es wird keine wesentliche Beeintréchtigung des Sattelitenempfangs
durch das Rumpfmaterial erwartet, so dass die GPS-Maus im inneren des Rumpfes verstaut
werden kann.
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3.5 Spannungs- und Stromsensor

Dieser Sensor dient zur Erfassung der Triebwerks(eingangs-)leistung. Der Sensor selbst be-
steht aus einer kleinen Platine, die im Airtel-6 Gehause untergebracht ist, und einem externen
Messwiderstand (Anm. d. Verf: auch ,, Shunt-Widerstand* genannt). ,, Durch Auswahl des pas-
senden Messwiderstandes ist er Gber einen weiten Messbereich einsetzbar (bis fast 100 A).
Beim Fertiggerét wird ein Messwiderstand fur eine Strommessung bis 80 A mitgeliefert. Die
Spannungsmessung hat einen Bereich von 1...53 Volt.”

(Moraw 2004).

Der mitgelieferte Messwiderstand hat einen fur den Antrieb des AC 20.30 passenden Messbe-
reich, er wird direkt in den Stromkreis des Antriebes geschaltet. Da der Shunt-Widerstand nur
einen sehr kleinen Widerstand hat (0,001 Ohm), ist ein Leistungsverlust durch den Sensor
praktisch vernachlassigbar. Gemal’ dem Hinwels in der Bedienungsanleitung des Airtel-6 sind
die Messleitungen vom Shunt-Widerstand zum Airtel-6 Gerét durch Glasrohrsicherungen ab-
gesichert. Bild 3.1 zeigt den Sensor, Bild 3.2 das Anschlussdiagramm.

Drehzahlsteller

Bild 3.1 Spannungs- und Stromsensor

Plus Plus
2um Akku zum VYer br aucher
: o .
Minus Minus
"“"-\______H \
Sicherung
o o
© o
o~ O

auf die LStsnschidsse geseben

Bild 3.2 U/l Anschlussdiagramm



3.6 Geschwindigkeitssensor

Die Geschwindigkeit wird durch einen Differenzdrucksensor Typ ,, MPX-2010 DP* gemessen;
die wichtigsten technischen Daten sind der Tabelle 3.1 zu entnehmen. Der Sensor ist auf einer
externen Platine untergebracht, und wird mit zwei Schlduchen mit einem Staurohr verbunden,
Bild 3.3 zeigt die Platine und das Staurohr. Das Staurohr ist als so genanntes ,, Prandtlsches
Staurohr” ausgefuhrt, und erlaubt laut Moraw eine préazise Messung der Geschwindigkeit ab
ca. 50 km/h. Versuche im Windkanal der HAW zeigten, dass bereits Geschwindigkeiten ab 30
km/h mit guter Genauigkeit angezeigt werden. Die externe Platine (siehe Bild 3.3) des Ge-
schwindigkeitssensors wird Uber ein vieradriges Kabel mit dem Airtel-6 Gerédt verbunden.
Dadurch ist es mdglich, die Sensorplatine nahe am Staurohr unterzubringen, wodurch die
Schlauchverbindung vom Staurohr zur Sensorplatine kurz gehalten werden kann. Das Daten-
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blatt zum ,, MPX 2010 DP* ist auf der Begleit-CD zu finden.

Tabelle 3.1 Technische Daten Differenzdrucksensor
Hersteller: Freescale®
Druckbereich 0 bis 10 kPa
Uberdruck max. 75 kPa
Berstdruck 100 kPa
Betriebsspannung 10 bis 16 V/DC
Stromaufnahme 6 mA
Ausgangsspannung bei max. Druck 25 mv
Empfindlichkeit 2,5 mV/kPa
Linearitat +0,15%
Eingangswiderstand ca. 2 kQ
Ausgangswiderstand ca. 2,5kQ

Arbeitstemperaturbereich

-40 bis +125 °C

( Conrad-Electronic, Hauptkatalog "04, Seite 994)

ey

Bild 3.3 Geschwindigkeitssensor
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3.7 Drehzahlsensor

"Die Drehzahl wird optisch oder magnetisch gemessen.

Bel der optischen Messung wird ein Sensor benutzt, welcher Schwankungen der Lichtstérke
aufnimmt und z&hlt. Der typische Einsatzbereich ist die Messung der Drehzahl von Luft-
schrauben. Man bringt den Fotosensor einfach hinter der Luftschraube an. (...)"

(Moraw 2004)

"Bei der magnetischen Messung werden ein oder mehrere Miniaturmagnete im Modell ange-
bracht. Beispielsweise am Hauptzahnrad eines Hubschraubers oder an der Kupplung eines
R/C-Cars. Der magnetische Sensor wird in der Nahe dieser Magnete (ca. 1mm) im Modell be-
festigt und tastet somit die Drehzahl ab."

(Moraw 2004)

Im Rahmen der Studienarbeit des V erfassers durchgeftihrte Flugversuche mit einem Propeller-
getriebenen Flugmodell haben gezeigt, dass der optische Sensor nur dann einwandfrei arbeitet,
wenn der hell-dunkel Unterschied grof3 genug ist. Fllge in der Abenddammerung fihrten be-
reits zu Fehimessungen. In den Triebwerksgondeln des AC 20.30 ist bisher kein Platz fir ei-
nen optischen Sensor gefunden worden. Zum einen wirde der Sensor innerhalb der Gondel
die Stromung im Luftkanal stéren, zum anderen ist es in den Gondeln einfach zu dunkel fir
optische Drehzahlmessungen. Die magnetische Messung félt auch aus, da fur dessen Durch-
fUhrung die Montage zweier Magnete am funfbléttrigen Rotor des Impellers nétig wére. Der
Rotor ist vom Hersteller dynamisch gewuchtet, ein Nachwuchten des Rotors ist mit Mitteln
der HAW nicht méglich. Aufgrund der hohen Drehzahlen des Impellers (> 24000 U/min)
wrden kleinste Unwuchten zu Vibrationen und Leistungsverlusten fuhren. Aus diesem Grun-
de kommt eine Manipulation des Rotors fur messtechnische Aufgaben nicht in Frage.

Die Leistungsaufnahme der Motoren mit Hilfe der Strom- und Spannungssensoren muss ge-
nigen, um die Leistungsparameter des Antriebes zu bestimmen. Fir diesen Zweck wurden im
Windkanal der HAW vom Kommilitonen Mathias Ullmann Schubmessungen bei verschiede-
nen Anstromgeschwindigkeiten und Leistungsaufnahmen durchgefthrt. Mit diesen Parame-
tern erscheint eine Drehzahlmessung auch nicht mehr nétig. Sollte es fur zuktinftige M essauf-
gaben dennoch nétig sein die Drehzahl der Motoren zu erfassen, so bieten sich zumindest bei
den birstenl osen Elektromotoren folgende Alternativen an:

-Auslesen der Mosfet-Gate Ansteuerfrequenz.
-Auslesen der Daten direkt aus dem Prozessor des Drehzahlstellers.
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3.8 Videomodul

Das im Airtel-6 integrierte Videomodul erzeugt ein PAL Farbfernsehsignal und ist mit alen
PAL-tauglichen Gerdten kompatibel. Ausgewahlte Messwerte des Airtel-6 werden in Echtzeit
in das Bild eingeblendet. Im Lieferzustand des Airtels werden folgende Werte Ubertragen:

- zweimal Temperatur

- Stromaufnahme des Antriebs

- Spannung des Antriebsakkus

- Geschwindigkeit

- aktuelle Hohe (Uber Grund)

- maximal erreichte Hohe wahrend des Fluges
- Drehzahl

Zwei Betriebsarten lassen sich einstellen:
a Ausschlief’liche Ubertragung der M esswerte

Diese Betriebsart wird verwendet, wenn keine Videokamera eingesetzt wird. Das Fern-
sehbild enthalt nur die Messwerte.

b.  Videobild mit OSD (On-Screen-Display)
Das Airtel-6 bekommt ein Videosignal, z.B. von einer kleinen Kamera, und blendet die
Messwerte in dieses Bild ein.

Die beiden Betriebsarten werden mit einer Steckbriicke (am Airtel-6 Gerdt mit "Video" ge-
kennzeichnet) umgeschaltet. Ist keine Steckbriicke eingesteckt, so arbeitet Airtel-6 im
gemischten Modus.

Der AC 20.30 ist mit einer Funk-Videokamera ausgeristet (beschrieben im Kapitel 3.1.8), so
das sinnvollerweise der OSD-Betriebsmodus aktiviert ist. Der Anschluss des Videosenders
und der Kamera an das Airtel-6 ist in Bild 3.4 gezeigt

Sendeantenne

Video- Videokamera
sander

Bild 3.4 Anschluss der Videokamera und
des Videosenders
(Moraw 2004, S. 11)
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3.9 Videolbertragungssystem

Das Videoibertragungssystem besteht aus einer kleinen Farb-Videokamera, wie sie auch fur
Uberwachungsaufgaben eingesetzt wird, einem Sender, einem Empfanger und einer externen
TV-Karte (Anschluss ber USB 2.0) fiir den Laptop. Uber die TV-Karte ist es moglich, das
vom Sender Ubertragene Videobild in Echtzeit auf einem Laptop anzusehen und gleichzeitig
aufzuzeichnen. Anstelle der TV-Karte und dem Laptop kann jedes PAL-taugliche Gerédt an
den Empfanger angeschlossen werden, also z.B. auch ein handelsiblicher Fernseher und ein
Videorecorder.

Die technischen Daten der Videokamera sind leider nicht mehr zu ermitteln, da sie aus dem
Fundus des Verfassers stammt und gebraucht erworben worden ist. Bild 3.5 zeigt die Male
der Kamera

41 35,5
18 27,5
18

[ Anschluss- [ s
- Stecker = —

\ \®\

' ! 1 \ Linse

Bild 3.5 Zeichnung Kamera

27

Videosender

Der Videosender ist ein aul3erst kleines Exemplar, die Abmessungen des Gehauses betragen
lediglich 30 x 44 x 10 mm bel einem Gewicht von 20 g. Dazu kommt noch eine quasi Hucke-
pack aufgebrachte Platine mit den Anschliissen fir die Kamera und einem optionalem Mikro-
fon, dem Anschluss fir die Stromversorgung (6...15 V), einem Spannungsstabilisator (5,0 V)
fr die Stromversorgung und einem Schalter, um einen der vier zur Verfigung stehenden Ka-
ndle auszuwahlen. Die "Huckepack-Schaltung” ist vom Verfasser selbstgebaut, und mangels
professionellen Equipments trotz vieler Bemiihungen etwas grof3 geraten; sie hat in etwa die
gleichen Abmessungen wie der vom Aufbau vielfach komplexere Sender selbst. Die Platine
wird einfach mit doppelseitigem Klebeband am Sender befestigt. Die Stromversorgung des
Senders ist im Kapitel 3.15 beschrieben. Es hat sich gezeigt, dass die relativ hohe Ausgangs-
leistung von 500 mW tatsachlich fur eine einigermal3en stérungsfreie Bildibertragung bend-
tigt wird. Versuche mit einer 200 mW leistenden Anlage konnten nicht Gberzeugen. Weitere
technische Daten sind der Tabelle 3.2 zu entnehmen.
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Tabelle 3.2 Technische Daten Videosender

Ubertragungsart FM

Abmessungen, | x b x h 44 x30x 10 mm ® 44x30x 18"
Masse 209g° 309"

Frequenz (K = Kanal)

K1: 2414, K2: 2432 ; K3: 2450; K4: 2468 MHz

Ausgangsleistung

27dBm, 500mW

Stromaufnahme Ca. 450 mA
Versorgungsspannung 5,0 V DC, extern stabilisiert
Impedanz, Eingang Video 75 Q, typ.

Modulation, Video +900KHz

Impedanz, Eingang Audio 10KQ, typ

Audio Frequenz-Bereich 50Hz-20KHz

Modulation, Audio +40KHz

% ohne Huckepack-Schaltung
® mit Huckepack-Schaltung

Empfanger

Der Empfanger ist ebenfalls sehr klein, seine Abmal3e betragen 33 x 53 x 10 mm bel einem
Gewicht von 28 g. Auch der Empfanger hat eine sel bstgebaute Huckepack-Schaltung erhalten,
mit dhnlichen Aufgaben wie die des Senders, also im Wesentlichen: Anschlisse, Stromver-
sorgung und Kanalwahl. Die Stromversorgung erfolgt mit einer Batterie oder einem Akku mit
einer Spannung von 6...15 V, der in der Huckepack-Schaltung integrierte Spannungsstabilisa-

tor sorgt dafuir, dass der Empfanger eine geregelte Spannung von 5,0 V erhdlt.

Tabelle 3.3 Technische Daten Videoempféanger

Ubertragungsart FM

Abmessungen, | xb x h 53x33x 10 mm * 53 x 33 x 25 mm "
Masse 289g° 409"

Frequenz 2400...2483 MHz, 4-Kanal Synthesizer
Stromaufnahme 135 mA

Versorgungsspannung 5,0 V DC, extern stabilisiert
Ausgangssignal PAL

Impedanz, Ausgang Video 75 Q, typ.

Impedanz, Ausgang Audio 600 Q, typ.

Audio Frequenz-Bereich, Ausgang 50Hz ~ 20KHz

# ohne Huckepack-Schaltung
® mit Huckepack-Schaltung

Bereits die ersten Flugversuche mit einem Modellflugzeug des Verfassers haben gezeigt, dass
ein Videoubertragungssystem mit Echtzeit-Einblendung von Messdaten ein sehr nutzliches
und unverzichtbares Werkzeug fir die Flugtests darstellt. Neben der M6glichkeit, dem Piloten
wichtige Informationen fir die korrekte Durchfiihrung der Flugtests zur Verfiigung zu stellen
(Geschwindigkeit, Hohe, Fluglage...), hilft das Videobild auch spéter bei der Auswertung der

gespeicherten Daten.
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3.10 A/D —Wandler

Um weitere Sensoren an das Airtel-6 Gerdt anzuschlief3en, ist an den serienmal3ig vorhande-
nen, aber in der Basisausfuhrung ungenutzten seriellen Anschluss des Airtel-6 ein A/D —
Wandler angeschlossen. Damit ist es moglich, zusétzliche analoge Messwerte in digitale und
somit fur den seriellen Anschluss verwertbare Datensdtze umzuformen. Der A/D — Wandler
ist eine Einzelanfertigung von Herrn Moraw, und basiert auf zwei "LTC1598" Chips, Daten-
blétter hierzu sind auf der Begleit - CD zu finden. Die beiden "LTC1598" Chips sind auf einer
externen Platine untergebracht, die Uber ein sechspoliges Kabel und einem "MPX" — Stecker
mit dem Basisgerét verbunden ist. An den 16 analogen Eingangen steht eine geregelte 5,0 V
Spannung zur Verfligung, die z.B. as Messspannung in Verbindung mit einem Potentiometer
genutzt werden kann. Bild 3.6 zeigt exemplarisch den Anschluss von einem Potentiometer, in
diesem Fall mit einem Widerstand von 500 Q, an den A/D —Wandler.

MLX
“ANALOG™ Ron
Rsoupce+ INPUT | 450
Vi AAA=O oL MUXOUT LTC1594
/ ADCIN (L Roy LTC1598
C1 ' /7 5000
L
= “COM” dTo—'\N:l_ O
Rsource™ INPUT _T —I 200F
Vin- M I D— =
DE 1594088 « FOS
LT
Bild 3.6 Anschluss eines Potentiometers an den A/D — Wandler.

Auf der Platine des A/D — Wandlers befindet sich eine dreireihige Stiftleiste im Standard —
Rasterformat 2,54 mm, so dass handel siibliche Buchsen, wie sie z.B. auch fur die PC - Tech-
nik verwendet werden, zum Anschluss zusétzlicher Sensoren benutzt werden kénnen. Senso-
ren, die bereits Uber ein normiertes, asymmetrisches 0..5 V Signal verfigen, brauchen nur an
die Messleitung und den Masseanschluss des A/D — Wandlers angeschlossen werden, der 5V
Pin bleibt dann beim entsprechenden Kanal frei. Der A/D — Wandler erhélt seine Versor-
gungsspannung direkt vom Airtel-6 gerét, eine gesonderte Spannungsversorgung ist daher
nicht nétig. Die Daten vom A/D — Wandler werden parallel und mit der gleichen Abtastfre-
quenz wie die Ubrigen Sensoren vom Airtel-6 Speicher aufgezeichnet. Jedoch lassen sich die
Datensétze vom A/D — Wandler nicht wie die tbrigen, serienméal3ig implementierten Sensoren
mit der Airtel — Software auslesen, sondern mussen erst in ein Text-Format kompiliert wer-
den, womit es dann moglich ist, die Daten mit einem Tabellenkal kul ationsprogramm, z.B.
Excel, auszuwerten.



34

3.11 Anstelwinke und Schiebewinkel

Die beiden Flugwindwinkel o (Anstellwinkel) und B (Schiebewinkel) werden mit Hilfe von
Windfahnen aufgenommen, deren Winkelauslenkung auf potentiometrische Winkelencoder
(auch bezeichnet als. Potentiometer oder Drehwinkel geber) Ubertragen werden.

Die Windfahnen bestehen aus einem Balsaholz — Profil, welches zum Schutz vor Witterungs-
einflissen mit Bugelfolie Uberzogen ist, und Auslegern, die aus CFK — Rohren gefertigt sind.
Der Werkstoff CFK gibt hierbei die nétige Steifigkeit bei minimalem Gewicht. Beide Wind-
fahnen sind mit Gegengewichten am Ausleger statisch ausgewogen, um Flatterproblemen vor-
zubeugen. Die Windfahnen besitzen ein symmetrisches Keilprofil, wie es in der Arbeit von
Uwe Probst (Probst 1996) vorgeschlagen worden ist. Die Mal3e sind der Arbeit von Probst
entnommen.

Die Suche nach brauchbaren Potentiometern, die bei den geringen Auslenkungen (geschétzt:
beide Winkel max. £ 10°) prézise und spielfrei anzeigen und zudem maoglichst keine Reibung
aufweisen, gestaltete sich zunéchst als kompliziert, da im Elektronik-Laden keinerlei Poten-
tiometer mit entsprechenden Eigenschaften aufzutreiben waren. In der Arbeit von Probst
(Probst 1996) werden geeignete Exemplare vorgeschlagen, es fehlt jedoch die Bezugsadresse.
Eine Anfrage beim ldaflieg — Vorstand fuhrte schliefdlich zum Héandler (TWK-Elektronik
GmbH), der dankenswerter Weise zwel Exemplare (Typ: VP 12, 10kQ Messbereich, siehe
Datenblatt auf der Begleit — CD) als "Muster” kostenlos zur Verfigung stellte. Der mechani-
sche Aufbau, insbesondere die 15 mm lange Stahl — Achse mit einem @ von 3 mm, erschien
dabel a's stabil genug, um die Windfahnen direkt an den Drehwinkelgebern zu befestigen. Im
Gegensatz zur vorgeschlagenen Lésung von Uwe Probst (Probst 1996) ist diese Lésungsvari-
ante einfacher und gewichtsgunstiger zu verwirklichen. Um die CFK — Ausleger an den Ach-
sen der Potentiometer zu befestigen, ist im Schwerpunkt der Ausleger eine dickwandige, kur-
ze (I = 10 mm, t = 2 mm) Aluhilse festgeklebt, die zwei um 90° versetzte Bohrungen erhielt.
Die erste Bohrung zur Aufnahme der Potentiometer — Achse (@ = 3 mm), in die zweite Boh-
rung wurde ein M 3 Gewinde geschnitten. Der Ausleger wird mit M 3 Madenschrauben an der
Achse festgeklemmt, so dass eine nachtragliche Justiermdglichkeit erhalten bleibt. Einen
Uberblick tGber den Zusammenbau zeigt die Zeichnung auf Seite 35.

Anstellwinkel- und Schiebewinkel sensor werden jewells mit einem dreipoligen Kabel an den
A/D -Wandler angeschl ossen.
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3.12 Scheinlot

Um eine koordinierte Kurve zu fliegen, befindet sich in manntragenden Fluggeréten die so
genannte Libelle. Das ist ein Instrument zur Anzeige der Scheinlotrichtung, um ein Schieben
des Luftfahrzeuges wahrend des Kurvens bzw. im Geradeausflug feststellen zu knnen.

"Mit der Libelle ist es méglich, die Schréglage des Luftfahrzeuges beim Kurvenflug so zu
wahlen, dass die Resultierende aus Zentrifugal kraftvektor und Gewichtskraftvektor parallel
zur Flugzeughochachse verlauft und somit kein Schiebeflug erfolgt.”

(Scholz FS)

Um auf elektronischem Wege eine Libelle zu simulieren, wird ein Neigungssensor der Firma
Seika (Typenbezeichnung: N4) verwendet. Bel den Seika— Sensoren handelt es sich um kapa-
zitiv wirkende FlUssigkeitsneigungssensoren mit integrierter Sensorelektronik. Die Flissigkeit
im inneren der Sensoren dient dabei a's Dielektrikum zwischen zwei Elektroden. Eine Dre-
hung des Sensors um die zu messende Achse bewirkt eine Kapazitéatsanderung, die von der
Sensorelektronik erkannt wird. Als Referenz zum gemessenen Winkel dient dabei der Gravi-
tationskraftvektor (=Gewichtskraftvektor), der im stationéren Betrieb des Sensors orthogonal
Zu der zu messenden Achse verlauft. Im unbeschleunigtem, horizontalen Geradeausflug ist die
Flugzeug-Hochachse (= Z-Achse) parallel zum Gravitationskraftvektor ausgerichtet. Wird der
Seika-Sensor nun einer Querbeschleunigung ausgesetzt, verandert sich also der Winkel zwi-
schen der Resultierenden aus Zentrifugalkraft- und Gravitationskraftvektor, und der Referenz-
achse (= Flugzeug-Hochachse = Z-Achse), so registriert der Sensor das als Drehung um die zu
messende Achse. Ein von 0° abweichender Messwert entspricht also qualitativ dem Ausschlag
einer Kugellibelle. Es wird nicht der Rollwinkel (auch Hangewinkel genannt) gemessen, son-
dern nur der Winkel zwischen Referenz und Zentrifugalkraftvektor! Bild 3.8 zeigt die Abmes-
sungen und die Anschlussbelegung des Seika N4 Sensors.
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Bild 3.8 SEIKA N4
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Der Neigungssensor wird nicht direkt an den A/D — Wandler vom Airtel-6 System ange-
schlossen, sondern wie in Bild 3.9 ersichtlich, an einen Filternormierverstarker von Seika
(Typenbezeichnung NV 8a):

"Beschreibung

Der NV8a dient der Verstérkung, Filterung und Normierung der Sensorausgangssignale von
SEIKA — Sensoren. Das asymmetrische Ausgangssignal gestattet eine problemlose Signalver-
arbeitung mit Gblicher Messtechnik wie (...) A/D — Wandlern, Multimetern usw., die mit die-
sem asymmetrischen Signalpegel (Anm. d. Verf: + 0...5 V) arbeiten. Der NV 8a benttigt eine
unstabilisierte Versorgungsspannung im bereich von 8...30 Volt. Im NV8awird eine hochsta-
bile 5 — Volt — Spannung mit Kurzschlussstrombegrenzung als Sensorbetriebsspannung be-
reitgestellt.

Vidfdtige interne Beschaltungsvarianten gestatten eine optimale Anpassung der Signalverar-
beitung beziglich Einschwingzeit, Filtergrenzfrequenz, Verstarkungs- und Nullpunkteinstel-
lung an die zu |6sende M essaufgabe.

Anwendung

Der NV8a findet Uberall dort Anwendung, wo ein SEIKA —Sensor ohne grof3en Aufwand bei
optimalen Anpassbedingungen mit anwenderspezifischer Messtechnik verbunden werden soll,
und eine nachtragliche Einstellung der Verstarkung und der Signalnullspannung erforderlich
ist. Die Verwendung einer asymmetrischen Ausgangssignalspannung erfordert bei der Sig-
nalweiterverarbeitung einen geringen el ektronischen Aufwand.”

(Seika, 2004)

werstarkungsregler MNullregler

Betriehsspannung AlUsgangs spannung
+8..30Volt @ Oy 0..+5 Vol
GND & O GND
+5 VoIt (max. 10mA)
SENSOR SeEnsorsi nall_eﬂunq
) GMND - (gemeinsame Masse)
Bild 3.9 Seika Normierverstarker

Die wichtigsten technischen Daten sind den Tabellen 3.4 (SEIKA N4 Neigungssensor) und
3.5 (SEIKA NV8a Normierverstarker) zu entnehmen. Die Begleit — CD enthalt aul3erdem die
technische Dokumentation zu den beiden Geréaten.
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Tabelle 3.4 Technische Daten Neigungssensor SEIKA N4
Abmessungen Siehe Mal3skizze
Gewicht 18549
Messbereich +70°

Auflésung <0,01°
Empfindlichkeit ca. 3,2mv/°
Ausgangsspannung (Signal) 25+0,1V
Betriebsspannung 3...6V (+5,00V vom NV8a)
Stromaufnahme bei 5V ca. ImA
Arbeitstemperatur -40 bis +85°C
Elektrischer Anschluss Drei Litzen @ 1mm

Tabelle 3.5 Technische Daten Normierverstéarker SEIKA NV8a

Abmessungen ca. 50 x 25 x 10 mm ohne Anschluss
Gewicht Nicht angegeben
Versorgungsspannung 8...30V

Stromaufnahme ohne Sensor ca. 10mA

Intern erzeugte Sensorbetriebsspannung +5,00V

Max. Ausgangssignalspannungsbereich 0,05...4,95v
Messausgangsspannungsbereich 25+2V

Offsetregelbereich (Nullpunkt) 2,4..2,6V

Elektrische Anschlisse Stiftleisten Raster 2,54mm

Der Normierverstarker wird Uber ein geschirmtes Kabel an den A/D — Wandler angeschlossen.
Der Schirm des Kabels (aul3erer Leiter eines Koaxial — Kabels) dient dabei als Masseleiter.
Der + 5V —Pinam A/D —Wandler wird nicht belegt.
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3.13  Beschleunigung- und Drehratensensoren

Hintergrund

"Der kinstliche Horizont ist im Instrumentenflug das wichtigste Instrument. Beim Sichtflug
wird die Information des kinstlichen Horizontes ersetzt durch die Sicht des Piloten nach
draufRen. Dabei hat der Pilot insbesondere den Horizont im Blick. Sind die Wetterbedingun-
gen im Sichtflug so, dass der Horizont nicht auszumachen ist (z.B. bei leicht diesigem Wetter
Uber dem Meer), dann ist auch der Sichtflieger auf den kinstlichen Horizont angewiesen. Der
Horizont liefert die Flugzeuglage im Raum: Nicklagewinkel und Rollwinkel (auch genannt
Hangewinkel). Der kinstliche Horizont als Instrument im Flugzeug arbeitet mit Kreiselin-
strumenten. Die Kreisel behalten (weitgehend) ihre Ausrichtung im Raum. Das Flugzeug
dreht sich um die Raumfesten Kreisdl.

Die priméare Aufgabe einer Flugsteuerung ist, die fur das Flugzeug gewlinschte Lage im Raum
einzuregeln. Esist klar, dass auch im Flugversuchswesen die Parameter Nicklagewinkel und
Rollwinkel von grof3er Bedeutung sind.

Flugdynamik
Bilden wir die Summe der Kréfte an einem Flugzeug in x-, y-. und z-Richtung, so erhalten wir
folgende Gleichungen (Herleitung: siehe Skript FM2):

a, =U+QW-RV +g[&n0o
a, =V +RU - PW -g[€os@ Ein®
a, =W +PV -QU - g [tosO [tos®

Darin sind a die gemessenen linearen Beschleunigungen. U, V, W sind die Geschwindigkeiten
(gegentber der mit gleicher Geschwindigkeit und Richtung stromender Luft) in x-, y- und z
Richtung. P, Q, R sind die Drehraten um die x-, y- und z-Achse. © ist der Nicklagewinkel
und ® der Rollwinke. (...)"

(Scholz FS)

Um die auftretenden Beschleunigungen und Drehraten in allen drei Achsen zu messen, ist ein
kompaktes Sensormodul gefunden worden: Der "Gyrocube” (siehe Bild 3.10).

Bild 3.10 Gyrocube Bild 3.11 Gyrocube im Gehause
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Auf der Basisplatine mit den Abmessungen von nur 30,5 x 32,0 x 11,5 mm sind drei piezo-
kristalline Kreisel — Sensoren untergebracht, die die flugmechanischen Groéfen:

- Langs-, Quer- und Normal beschleunigung
- Nick-, Gier- und Rollraten

messen. Die auf der Platine integrierte Elektronik wandelt die Messwerte in ein normiertes,
analoges Signal um. Aul3erdem verflgt die Schaltung Uber einen Temperatursensor, um ein
durch Temperaturschwankungen verursachtes Driften der Sensoren zu verhindern. Beim An-
schluss des Gyrocubes an den A/D — Wandler ist darauf zu achten, dass die + 5 V Pins am
A/D — Wandler Eingang unbenutzt bleiben. Es genligt ein gemeinsamer Masseanschluss fir
alle Messwerte, so dass ein sechspoliges, geschirmtes Kabel ausreicht, wenn auf die zusétzli-
chen Informationen des integrierten Temperatursensors verzichtet wird. Die inneren Leiter
(die so genannten "Seelen”) Ubertragen die Daten, und der &ul3ere Leiter (der "Schirm") dient
als Masseleiter. Auf diese Weise ist gleichzeitig sichergestellt, dass die inneren Leiter vor ein-
strahlender Hochfrequenz, was unter Umsténden zu einer Verfalschung der Messwerte fihren
konnte, geschiitzt sind. Die wichtigsten technischen Daten sind der Tabelle 3.6 zu entnehmen,
weitere Informationen enthdt die technische Dokumentation, zu finden auf der Begleit — CD.
Die Platine ist in einem kleinen, leichten Balsaholz Kasten untergebracht (Bild 3.11), der mit
einer speziellen, Metallbedampften Folie beklebt ist, as weiteren Schutz vor HF-Einstrahlung.

Tabelle 3.6 Technische Daten Gyrocube
Abmessung Sensorplatine 30,5x32,0x 11,5 mm
Gehause 48 x 42 x 28 mm
Gewicht Sensorplatine 7049
Platine, Gehause, Kabel, Buchse 31g
Versorgungsspannung +4,75...5,25V
Temperatur-Bereich -40...+85 °C
Beschleunigungen: | Messbereich +10G
Auflésung 312 mVIG
Drehraten: Messbereich + 150 °/s
Auflésung 12,5 mV/°/s
Tabelle 3.7 Anschlussbelegung Buchse Gyrocube-A/D — Wandler
Nr Farbe Farbe original Kabel Signal Draufsicht Buchse
1 Weil3 Grau Beschleunigung x-Achse
2 Schwarz Lila Beschleunigung y-Achse
3 Blau Blau Beschleunigung z-Achse 1]2[3/4/5 6]
4 Grin Grin Drehrate x-Achse |
5 Gelb Gelb Drehrate y-Achse 7
6 Rot Rot Drehrate z-Achse
7 (Schirm) schwarz Masse
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3.14 Ruderwinkel sensor

Fur einige der geplanten Flugversuche ist es auch erforderlich, bestimmte Ruderwinkel bzw.
Klappenausschlége zu erfassen. Verschiedene Umsetzungsvarianten fir einen Ruderwinkel-
sensor wurden in Betracht gezogen:

-Aufnahme der Winkel Uber ein Potentiometer direkt am Ruder, die Aufzeichnung der Daten
wirde dann wie beim Anstellwinkel- und Schiebewinkel sensor erfolgen.

Nachteil: Es mussten zusétzliche Kabel durch den Fllgel gezogen werden, um z.B. die Quer-
ruderausschlage zu messen, eine stromungsginstige Unterbringung fur das Potentiometer
musste noch gefunden, und eine Anlenkung zwischen Ruder und Potentiometer, z.B. beste-
hend aus Gestange und Ruderhorn, musste konstruiert werden.

-Abgriff desim Servo integrierten Potentiometers, Anschluss an den A/D —Wandler.

Nachteil: Auch bei dieser Lésungsvariante missten zusétzliche Kabel im Flugel verlegt wer-
den. Bei dieser Losungsvariante bestiinde eine direkte elektrische Verbindung zwischen Da-
tenlogger / Telemetrie und der Fernsteuerung, was wegen moglicher gegenseitiger Beeinflus-
sung unbedingt vermieden werden muss!

Umfangreiche Recherchen und Gesprache mit befreundeten Modellfliegern fuhrten schlief3-
lich auf eine Schaltung, die im Buch "SMD-Elektronik im Modellbau” (Jung, 1994, S.73) be-
schrieben ist. Die Schaltung ist Bestandteil eines Eigenbau-Drehzahlsteller fir Elektromoto-
ren. Sie wandelt die vom Empfénger der Fernsteuerung kommenden Impulse, (die auch fir die
Ansteuerung der Servos verwendet werden), in eine der Knilippelstellung des Fernsteuersen-
ders proportionale Gle chspannung um. Diese Gleichspannung dient dann als Eingangssignal
fur den Drehzahlregler. Da wegen moglicher Stérungen der Empfangsanlage der Fernsteue-
rung eine direkte elektrische Verbindung zwischen dem Antrieb und der Fernsteuerung zu
vermeiden i, ist ein so genannter Optokoppler Bestandteil der Schaltung. Ein Optokoppler
wandelt im Prinzip ein elektrisches Signal in ein optisches um (Elektroniker mégen mir diese
doch recht einfache Erklarung verzeihen), er stellt also sozusagen das Bindeglied zwischen
Antrieb und Fernsteuerung dar, ohne eine elektrische Verbindung.

Entsprechend modifiziert |asst sich diese Schaltung zwischen den fir die Ansteuerung eines
beliebigen Ruders verwendeten Servo und dem Empfanger schalten, und erzeugt aus dem Ser-
voimpuls eine dem Ruderwinkel proportionale Gleichspannung, die der A/D —Wandler verar-
beiten kann. Die Schaltung wertet vier frei wahlbare Kandle aus; es lassen sich also vier
verschiedene Ruderwinkel messen und aufzeichnen, ohne Kabel im Fligel verlegen zu mis-
sen und ohne eine elektrische Verbindung zwischen dem Messsystem und der Fernsteuerung
(Optokoppler). Der Aufbau erfolgte auf einer entsprechend zugeschnittenen Universal-Platine
(einer so genannten Lochrasterplatine) mit Standard-Bauteilen, die fertige Schaltung ist auf
Bild 3.12 zu sehen.
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Bild 3.12 Ruderwinkelsensor

Auf dem Bild ist der Optokoppler as kleines, schwarzes Rechteck zu erkennen, etwa in der
Mitte der Platine, halb versteckt unter den Kabeln. Auf der Empfangerseite wird der Opto-
koppler aus dem Empfanger mitversorgt, auf der anderen Seite dient ein Spannungsstabilisator
Typ "LM 7805" as Spannungsversorger, der an den Akku des Messsystems angeschlossen
wird. Der "LM 7805" erzeugt eine stabilisierte Gleichspannung von + 5 V, so dass eventuelle
Spannungsschwankungen, die die Messgenauigkeit beeintrachtigen konnten, ausgeschlossen
werden konnen. Die grof3en Zylinder an der rechten hinteren Ecke sind Elektrolyt-
Kondensatoren (kurz: Elko), die eventuelle Schwingungen des im "LM 7805" integrierten
Schaltkreises, (auch solche Schwingungen konnten das Messsystem oder die Fernsteuerung
storen), unterbinden sollen. Vermutlich sind sie etwas Uberdimensioniert, aber zuviel kann
hier nicht schaden. Die weiteren Bauteile, noch mehr Elkos, ein par Transistoren und einige
Widerstande sind zum Teil von den Kabeln verdeckt, auf dessen genaue Funktion kann der
Autor mangels fundierter Kenntnisse im Bereich der Elektronik hier nicht weiter eingehen. Da
der Spannungsstabilisator mit der Schaltung noch langst nicht ausgelastet ist, ist ein zusétzli-
cher Abgang vorhanden, um eventuell weitere Sensoren mit einer stabilisierten Spannung zu
versorgen. Der Schaltplan inkl. Bauteilelisteist auf der folgenden Seite abgebildet (Bild 3.13).
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3.15 Stromver sorgung der Messanlage

Serienméaldig wird das Airtel-6 — System mit einem 9V — Block Akku betrieben. Erste Versu-
che haben gezeigt, dass der kleine Akku Uber eine zu geringe Kapazitét (typisch: 170 mAh)
verflgt, um eine ausreichend lange Versorgung sicherzustellen. Kurzzeitige Spannungsein-
briiche, vermutlich durch Stromspitzen im System verursacht, hatten hdufig zu Fehlmessun-
gen gefuhrt. Da zudem das im AC 20.30 eingesetzte Messsystem noch einige Verbraucher
mehr enthdlt (z.B. Videoubertragungssystem, Gyrocube), wird als zentrale Stromversorgung
ein 11,7 V Lithium-Polymer Akku verwendet, dessen Kapazitéat von 1800 mAh fur mindes-
tens eine Stunde Messzeit (hier ist auch die "Bodenzeit" zu berticksichtigen) ausreichen sollte.

Derzeit sind sechs Verbraucher an die Stromversorgung angeschlossen:
- Airtel-6

- VideoUbertragungssystem (Kamera und Sender)

- Seika Messverstarker

- Gyrocube

- Ruderwinkel sensor

- Kuhlung Drehzahlregler

Alle Anschlsse fur die Verbraucher sind mit Dioden gegen nicht ganz auszuschlief3ende Be-
eintrachtigungen untereinander abgesichert, bis auf den sechsten Anschluss fir die nachtréag-
lich installierte Kiihlung der Drehzahlregler fir den Antrieb. Der Gyrocube erhdt die von ihm
benttigte stabilisierte 5,0 V Spannung von einem Zwischengeschalteten Spannungsstabilisa
tor, Typ LM 7805, der sich auf einer kleinen Platine zusammen mit den Dioden und den E-
lektrolyt-K ondensatoren fir den Spannungsstabilisator befindet. Eine erste Version der Schal-
tung war noch ohne Elkos ausgerustet, erste Funktionstests deuteten aber auf die Notwendig-
keit dieser Bauteile hin. Noch ein Spannungsstabilisator gleichen Typs befindet sich auf der
Platine fir den Videosender, ein weiterer auf der Platine des Ruderwinkel sensors. Das Airtel-
6 und der Seitka-Messverstarker erhalten die volle Akkuspannung, da bei beiden Geréten die
Spannung intern auf den jeweils benttigten Wert aufbereitet wird. Alle Verbraucher sind an
eine Masse angeschlossen. Am Ruderwinkelsensor befindet sich ein noch freier Ausgang mit
einer stabilisierten + 5,0 V Spannung. Bild 3.14 zeigt den Lithium-Polymer Akku und die Pla-
tine der Spannungsversorgung.

Bild 3.14 Spannungsversorgung der Messanlage
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3.16 Der ,, Ping*

Es hat sich herausgestellt, dass nach dem Einschalten des Airtels und dem Beginn der Daten-
speicherung meistens (!) etwa 13 Sekunden vergehen. Um einen eindeutigen Bezugspunkt
zwischen der Protokoll-Zeit und dem Datensatz zu haben, wird einer der Kandle des A/D-
Wandlers mit einem von aul3en zugéanglichen Schalter kurzgeschlossen. Der Schalter verbin-
det bel Betdtigung einen der Signal-Eingadnge mit der Masse, wie im Schaltplan gezeigt. In
dieser Stellung werden vom Airtel fir diesen Kanal nur Nullen aufgezeichnet. Im gedffneten
Zustand ist der Wert immer ungleich Null.

Nachtrag:

Eine zweite Version des ,,Ping” besteht aus einem Umschalter. In der einen Position ist, wie
oben beschrieben, der Signal-Eingang mit der Masse kurzgeschlossen, in der anderen Position
ist der Signal-Eingang mit einem Zwischenwiderstand (5,6 kQ2) mit dem + 5,0 V Ausgang des
A/D-Wandlers verbunden. Auf diese Weise wird in einer Stellung 0, in der anderen Stellung
jedoch ein konstanter Wert ungleich Null gespeichert, was eleganter als die Lésung ,,irgend-
was ungleich 0 erscheint. Der Widerstandswert bestimmt dabel den gespeicherten Wert und
ist zunachst einmal von untergeordneter Rolle; er sollte grof3 genug sein, um nur einen kleinen
Strom flief3en zu lassen.

Fur zuktnftige Flugversuche kann es vom Vorteil sein, auch in der Luft per Fernsteuerung ei-
nen ,,Ping" auszuldsen. Entsprechende elektronische Schalter sind im Modellbau-Handel er-
haltlich. Es sollte jedoch unbedingt darauf geachtet werden, dass die Schaltstufe der Elektro-
nik via Optokoppler vom Rest der Schaltung und damit vom Stromkreis der Fernsteuerung ge-
trennt ist. Warum hier eine Trennung der beiden Stromkreise (Messsystem und Fernsteue-
rung) empfohlen wird, was ein Optokoppler ist und wie er funktioniert, ist bereits im Kapitel
» Ruderwinkelsensor* ausfuhrlich erklart.
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4  Einbau der Messanlage

41 Airtel-6

Damit eine gute Zuganglichkeit gewahrleistet ist, ist das Airtel-6 Basisgerét direkt an der Re-
visionsklappe des AC 20.30 befestigt, wiein Bild 4.x gezeigt. Die Klappe lasst sich nach vorn
aufklappen, so dass ale Anschlisse, z.B. zum Auslesen der Messdaten und zur Konfiguration
des Messsystems, schnell und einfach zuganglich sind. Um eine Abschirmung gegen HF-
Einstrahlung (z.B. vom Antrieb) und —Abstrahlung (die u. U. die Empfangsanlage fir die
Flugsteuerung beeintréchtigen konnte) zu erreichen, ist das Airtel-6 Gerét mit alukaschiertem
Styropor verkleidet, das zudem noch einen gewissen Schutz vor Vibrationen bietet.

GPS-Empfanger

11,7V LiPo-
Akku
(ausgebaut)

Temperatur-
sensor

n
A

i

§

Bild 4.1 Airtel-6, eingebaut
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4.2 HoOhenmesser

Der Hohenmesser ist im Airtel-6 Gerdt integriert. Um Fehlmessungen auszuschlief3en ist dar-
auf zu achten, dass das Gerét an einem Ort installiert wird, an dem Zugluft auszuschlief3en ist.

4.3 Temperatursensor

Die beiden Temperatursensoren werden am Airtel-6 an die vorgesehenen Buchsen (gekenn-
zeichnet mit "1" und "2") angeschlossen. Wird die Lénge der Anschlussleitungen der Senso-
ren verandert, so ist aufgrund des verénderten Leitungswiderstandes eine erneute Kalibrierung
der Temperatursensoren durchzufihren. Einer der beiden Temperatursensoren ist an der Revi-
sionsklappe befestigt, siehe Bild 4.1, um die Temperatur der Umgebungsluft im ungestorten
Bereich zu messen. Der andere ist direkt am Kuhlblech eines der Drehzahlsteller befestigt.
Sollte der Drehzahlsteller wérmer als ca. 75°C werden, so wéren geeignete Kihlmal3nahmen
zu treffen, um einem Ausfal des Antriebes vorzubeugen. Bei Testfliigen im Zeitraum von
Dezember 2004 bis Juli 2005 blieb die Temperatur am Kuhlblech unterhab von 35° C, was
auf einen guten Wirkungsgrad des Drehzahlreglers schlief3en | asst.

4.4  GPS-Empfanger

Auch der GPS — Empféanger ist wiein Bild 4.1 gezeigt - an der Revisionsklappe befestigt.
Wie in der Bedienungsanleitung des Empfangers vorgeschlagen, ist eine aufrechte und hori-
zontale Einbaulage gewahlt worden. Eine Beeintréchtigung des Empfangs durch das Rumpf-
material (GFK) ist auszuschlief3en. Der GPS — Empfanger wird an dem mit "G" gekennzeich-
netem Stecker am Airtel-6 angeschl ossen.

4.5 Spannungs- und Stromsensor

Der Spannungs- und Stromsensor wird zwischen Antriebsakku und Drehzahlsteller des zu
messenden Antriebsstranges angeschlossen. Der Anschluss fur den Akku ist mit "Akku" ge-
kennzeichnet, siehe Bild 3.1. Am Airtel-6 ist der Anschluss (MPX — Stecker) flr den Sensor
mit "U/I" markiert.



4.6 Geschwindigkeitssensor

Das Prandtl-Rohr fir den Geschwindigkeitssensor sowie die dazugehdrige Sensorplatine sind
im Nasenmast integriert. Der Nasenmast wird im Kapitel 4.16 ausfihrlich beschrieben. An der
gewdhlten Einbauposition sind keine Interferenzwirkungen durch den Rumpf oder die Trag-
flugel festzustellen. In Bild 4.2 ist der eingebaute Sensor zu sehen, das Gehause des Nasen-
mastes ist in diesem Bild aufgeklappt. Das Kabel von der Sensorplatine ist mit einem vierpo-
ligen Stecker (Rastermass 2,54 mm) kurz hinter dem Sensor trennbar ausgefihrt. Am Airtel-6
Gerét wird der Geschwindigkeitssensor mit einem ,, MPX*"-Stecker verbunden.

Bild 4.2 Eingebauter Geschwindigkeitssensor

4.7 Drehzahlsensor

Nicht elngebaut.

4.8 Videomodul

Im Airtel-6 integriert, der Anschluss der Videokamera und des —Senders sind in Kapitel 3.8
und der Gebrauchsanleitung des Airtel — 6 erlautert.
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4.9 VideolUbertragungssystem

Fir die Unterbringung des Videotibertragungssystems, bestehend aus Kamera und Videosen-
der, ist ein separates Seitenleitwerk gebaut worden, dass bel Bedarf durch das Standard-SLW
ausgetauscht wird. Der Einbauort bietet einen guten Blickwinkel fir die Kamera. Aul3erdem
ist so der Videosender mit einigem Abstand zur Ubrigen Elektronik, besonders der Fernsteue-
rung, eingebaut, was helfen soll, gegenseitige Stérungen zu unterdriicken. Die Stromversor-
gung erfolgt aus der fur die Messanlage installierten zentralen Stromversorgung, beschrieben
im Kapitel 3.15. Samtliche Verbindungskabel (Verbindung zum und vom Airtel-6 Videomo-
dul und Stromversorgung) sind zur Unterdriickung von Stérungen geschirmt ausgefhrt. Ein-
zelheiten zur Verkabelung sind dem Schaltplan am Ende des Kapitels zu entnehmen.

Zur Unterbringung des Videoubertragungssystems erhielt das SLW eine strémungsginstige
Verkleidung, die in Faserverbundtechnik vom Kommilitonen Mathias Ullmann gebaut wor-
den ist, und aus derselben Form stammt wie die Verkleidung des Nasenmastes. Bild 4.3 zeigt
das (rechte) modifizierte SLW zur Aufnahme der Videoanlage. In dem Bild ist auch die
schwarze Antenne des Videosenders zu sehen, die paralée zur Flugrichtung und damit im
Winkel zur Antenne des Fernsteuer-Empféngers verlegt ist. Erfahrungen des Autors haben ge-
zeigt, dass unter alen Umstanden die beiden Antennen (Fernsteuerung und Videosender) kei-
nesfalls paralel zueinander verlegt werden sollten, da es sonst zu Empfangsstérungen der
Flugsteuerung kommen kann.

Aerodynamische = ’

Verkleidung Linse der Video-
| kamera

Antenne Video- Wy

sender

-

Bild 4.3 Seitenleitwerk mit eingebauter Videokamera
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4.10 A/D —Wandler

Der A/D — Wandler ist an der Revisionsklappe befestigt, wie in Bild 4.1 gezeigt. Er ist zur
Abschirmung gegen HF — Einstrahlung in alukaschiertem Styropor eingepackt. An den A/D —
Wandler sind folgende Sensoren angeschl ossen:

-Anstellwinkel und Schiebewinkel (2 Kanéle)
-Scheinlot (1 Kanal)

-Beschleunigungs- und Drehratensensoren (6 Kanéle)
-Ruderwinkel sensor — Sensor (4 Kandle)

Von den 16 zur Verfligung stehenden Kanden sind also noch drei Kandle unbenutzt und kon-
nen flr spétere Erweiterungen verwendet werden.

4.11 Anstellwinkel und Schiebewinkel

Die beiden Potentiometer fur die Windfahnen sind am Gehause des Nasenmastes befestigt, in
dem sich auch das Prandtl-Rohr befindet. Interferenzwirkungen mit dem Gehéause des Nasen-
mastes oder dem Rumpf konnten nicht festgestellt werden, die Windfahnen werden in allen
Fluglagen ungestért angestromt. Beide Windfahnen lassen sich um mehr als +/- 20° auslen-
ken, was sowohl fur den Schiebewinkel als auch fir den Anstellwinkel einen grof3ziigigen
Messbereich darstellt. Bild 4.4 zeigt die montierten Windfahnen. Der Anschluss an den A/D-
Wandler erfolgt mit einem geschirmten Kabel und ist kurz hinter den Potentiometern mit ei-
nem 6-poligen Stecker trennbar. Die Stecker-Belegung ist dem Schaltplan zu entnehmen.

Bild 4.4 Windfahnen am Nasenmast
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4.12 Das Scheinlot

Der im Kapitel 3.12 ausfihrlich beschriebene Sensor ist am mittleren Rumpfspant des
AC 2030 instaliert. Gleich daneben befindet sich der dazugehdrige Normierverstéarker.
Bild 4.5 zeigt den Einbauort des Sensors.

4.13 Beschleunigungs- und Drehratensensoren

Der im Kapitel 3.13 beschriebene "Gyrocube" befindet sich im Schwerpunkt, kurz vor der
Revisionsklappe an der oberen Rumpfhalbschale des AC 20.30 befestigt. Die x-Achse des
Sensors ist parallel zur Flugzeug-Querachse ausgerichtet, und zeigt in Flugrichtung gesehen
nach links. Die y-Achse ist parallel zur Langsachse und positiv nach entgegen der Flugrich-
tung, und die z-Achse parallel zur Hochachse, positiv nach unten, ausgerichtet. Bild 4.5 zeigt
den Einbauort des Gyrocube.
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Bild 4.5 Einbauort Scheinlot und Gyrocube
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4.14 Ruderwinke sensor

Der Ruderwinkelsensor stellt keine besonderen Anforderungen beziglich des Einbauortes.
Um die nétigen Kabelverbindungen zwischen Servos, Empfanger und Sensor maéglichst kurz
zu halten, ist der Ruderwinkelsensor in der Nahe von einem der beiden Empfanger eingebaut.

4.15 Stromver sorgung der Messanlage

Die Platine mit den Spannungsreglern ist mit Klettband an der Revisionsklappe befestigt. Der
ebenfalls mit Klettband befestigte Lithium-Polymer Akku befindet sich daneben. Beim Akku
ist aufgrund des Gewichtes darauf zu achten, dass hochwertiges Klettband verwendet wird,
damit sich der Akku nicht im Flug ungewollt |6sen kann.

4.16 Nasenmast

Um das Prandtl-Rohr (Kapitel 3.6 und 4.6) fur die Geschwindigkeitsmessung und die beiden
Windfahnen (Kapitel 3.11 und 4.11) fur Anstell- und Schiebewinkelmessungen am AC 20.30
Zu befestigen, wurde ein Nasenmast, auch “Nose Boom* genannt, konstruiert. Es wurde zu-
néchst die Lange des Nasenmastes durch einen Vergleich mit an manntragenden Fluggerdten
installierten Nasenmasten bestimmt. Eine Auswertung von in der Diplomarbeit von Jilisch
(Julisch 2000) verdffentlichten Fotos flhrte zu folgender Tabelle:

Tabelle 4.1 Nasenmastlange

Flugzeugmuster Verhaltnis Nasenmast : Rumpflange
Dornier Do 128 1:53
General Dynamics F-16 1:55
Bell/Boeing V-22 Osprey 1:6,5
Bombardier CRJ700 1:8
Cessna Citation CJ2 1:45
Dornier Do 328 1:8
Raytheon Premiere 1:7

Das Verhdltnis zwischen Rumpflange und Nasenmast liegt demnach bei 1: 4,5 bis1: 8, was
bei der Rumpfléange des AC 20.30 von 2,0 m eine Lange zwischen 250 und 444 mm fir den
Nasenmast ergeben wirde. Diese Betrachtung berticksichtigt jedoch lediglich das optische
Verhdtnis und nimmt in keiner Weise Riicksicht auf die flugmechanischen, aerodynamischen
und strukturellen Gegebenheiten der verschiedenen Luftfahrzeuge.

Letztlich kamen noch mehr Faktoren zusammen, die die Konstruktion des Nasenmastes beein-
flussten, wie z.B.:
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- Demontierbarkeit fur einfachen Transport des AC 20.30

- Moglichst stark gedampftes Eigenschwingverhaten

- Aus vorhandenen oder kurzfristig beschaffbaren —und kostengiinstigen- Halbzeugen zu
fertigen

- In kurzer Zeit herzustellen (1)

- Geringe Masse

- Geringer Luftwiderstand

Zunéchst wurde die Eigenschwingfrequenz berechnet, zu diesem Zeitpunkt sollte der Nasen-
mast so aussehen, wieim Bild 4.6 gezeigt:

Bild 4.6 Erster Entwurf Nasenmast

Fur die Rechnungen wird angenommen, dass die Winkelaufnehmer am Ende des Kragtragers
etwa 30 g wiegen. Bei einem angenommenen maximalen Lastvielfachen von 3,5 G entspricht
das einer Masse von 100 g bzw. einer Gewichtskraft von 1 N (beide Werte gerundet). Das Ei-
gengewicht des Rohres wird vernachlassigt. Die Lagerung des Rohres im Rumpf wird als fes-
te Einspannung betrachtet. Als Material fir das Rohr des Mastes wurde CFK gewéhlt, mit ei-
nem Auf3endurchmesser von 10 mm und einer Wandstérke von 1 mm. Bei der Auswahl wurde
auf das in einem Laden fur Drachenbau vorhandene, stérkste Rohr zurtickgegriffen. Andere
Mal3e missten bestellt werden, was zu einem hoheren Kosten- und Zeitaufwand geftihrt hétte.
Aluminium schied aufgrund des im Vergleich zu Kohlefaser niedrigerem E-Modul aus. Auch
hat der Verfasser mit CFK-Rohren aus der beschriebenen Quelle (Handel sname: Prospar) nur
gute Erfahrungen beziiglich Preis und Qualitét, so dass auf die zeitraubende Suche nach alter-
nativen Bezugsquellen verzichtet wurde.

Die Festigkeitskennwerte fur Kohlefaser sind der Homepage des Instituts fur Konstruktion
und Verbundbauweisen eV. (www.kvb-chemnitz.de) entnommen, siehe Diagramm 4.2.




Diagramm 4.2
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Festigkeitskennwerte FVB-Werkstoffe

210

1600 200 7.8 10
HM CFK
{in UD-
Faser-
140 richtung]
HT 5 23
600 = e
= t
. 2.7 % ( )
£ 12
1,6
120 l - Alu
| | | | 5] |
Zugfestigkeit Elastizitats- - Wiarmeausdeh-
(MP a) | modul (GPa) | Dichte (g/em? |0 n g (1006 K-1)

Da hochwertige Halbzeuge zum Einsatz kommen, wird mit einem
E-Modul von 200000 N/mmg2 gerechnet.

Das Flachentrégheitsmoment “1* fur ein Rohr mit R =5 mm und einer Wandstérke von

t=1mm:

| zg[ﬂR“ —r4):§tﬁ5“ ~4*) = 289,8 mm"

Bel einer vorlaufig gewéhlten Lénge des Auslegers von | = 300mm errechnet sich damit eine

Durchbiegung von:

FOs _

1N BOOmm®

Mit der Federkonstante ,, c*:

.. F _3EO _ 3[200000N / m?(289,8mm"

S= =
3(EO  3[200000N / mm?[289,8mm’

S |3

300mm?®

wird die Kreisfrequenz Q berechnet:

w=,c/m=

6440N /m

0,1kg

=253,8Hz

Die Eigenschwingfrequenz betrégt:

=0,156 mm

= 6440 N/m

_ G :253,8Hz
207 207

=404 Hz
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Da nur leider Uberhaupt gar keine Referenzdaten fir die zuléssigen Eigenschwingfrequenzen
eines Nose-Boom zu bekommen waren, sind die gewonnenen Ergebnisse zwar interessant,
aber eigentlich nicht besonders hilfreich. Der Verfasser hat hierdurch gelernt, dass praktische
Versuche einfach nicht durch die Theorie ersetzt werden kénnen, jedenfalls im beschriebenen
Fall nicht mit den vorgeschlagenen Lésungswegen.

Ein Praxisversuch fur die Eignung des Halbzeuges fir die vorgesehene Verwendung sah wie
folgt aus. Das Kohlefaserrohr wurde in einen Schraubstock eingespannt, so dass eine freie
Lange von 300 mm zur Verfligung stand. Mit einer Kraft von 1 N wurde das Rohr am freien
Ende belastet, die gemessene Durchbiegung betrug etwa 1,5 mm, was mit den errechneten
Werten zusammenpasst. Eine zlgige Entlastung (<0,1 sek.) fuhrte zu keiner messbaren
Schwingung oder Auslenkung in die Gegenrichtung. Eine idealisierte Betrachtung wirde bei
einer Auslenkung von 1,5 mm zu einem Winkelfehler der entsprechenden Windfahne (befes-
tigt bei | =300 mm) von

. 15mm
Orenier = ACIN
300mm

=0,28°

fuhren, was wohl gerade noch vernachlssigt werden kann.

Eigentlich war geplant, das CFK-Rohr in eéinem GFK-Rohr mit einem Innendurchmesser von
10 mm zu lagern (eine saugend passende Kombination lasst sich mit etwas Geduld aus dem
Sortiment raussuchen, ein weiterer Vorteil des “Drachenladens um die Ecke"), wobei das n6-
tige Verbindungskabel zwischen Ausleger und Airtel durch das Rohr gefiihrt werden sollte. In
der Praxis funktionierte es aber besser, den Ausleger mit dem GFK-Rohr auszurtisten und das
CFK-Rohr fest mit dem Rumpf des AC 20.30 (ausgerichtet parallel zur Profilsehne des
Rumpfes und in Flugrichtung) zu verkleben. Das Kohlefaser-Rohr (schwarz) reicht bis zum
ersten Spant des Nose Booms, zu sehen im Bild 4.2, und das Glasfaser-Rohr (gelb) reicht bis
zum Rumpf. Um eine feste Verbindung zu erzielen, ist das GFK-Rohr des Auslegers am Ende
geschlitzt, mit einer Schraubklemme lasst es sich somit fest mit dem CFK-Rohr verspannen.
Entgegen dem Bild 4.6 (Screenshot aus dem CAD-Programm) erhielt der Nasenmast eine aus
GFK gefertigte, stromungsgunstige Verkleidung, in der auch das Prandtl-Rohr inklusive der
Elektronik Platz findet, wie im Bild 4.4 ersichtlich. Die Potentiometer der Windfahnen wer-
den durch die Verkleidung verschraubt und durch den zweiten Spant zusétzlich stabilisiert.
Versuche im Windkanal der HAW haben gezeigt, dass die Windfahnen nicht durch die Um-
stromung der Verkleidung beeintrachtigt werden. Geplante Versuche in einem grof3eren
Windkanal, in dem der komplette AC 20.30 Platz gefunden hétte, konnten nicht mehr durch-
gefuihrt werden. Trotzdem kann aufgrund der Beobachtungen des fliegenden AC 20.30 vom
Boden aus und der Auswertung der Videoaufnahmen der Onboard-Kamera bestétigt werden,
dass die gewéhlte Lange von 300 mm offenbar ausreichend ist, um nicht in den durch den
Rumpf gestorten Stromungsbereich zu kommen.
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5 Kalibrierung der Sensoren

5.1 Einleitung

Serienmdldig wird das Airtel-6 Gerét vom Hersteller kalibriert, auszugsweise folgt der , Wa-
renausgangstest Airtel-6* vom 30.08.2004, durchgefuhrt von Kurt Moraw:

Tabelle 5.1 Warenausgangstest Airtel-6

Prufschritt | Messwert | Sollwert Ergebnis

Versorgungsspannung:

CPU 5,16 4,90 - 5,20 i. 0.

Sensor 5,15 4,90 - 5,20 i. O.

GPS-Interface 5,10 4,90 - 5,20 i. 0.

Stromaufnahme 73 40 — 60 mA (65 — 85 mA mit Video) i. O.

Mikrocontroller

Programmieradapter Download der Firmware i. O.

Datenibertragung zum PC Auslesen einer Testmessung i. O.

Speicher I6schen Jumper aufstecken zum léschen i. O.

GPS Interface:

Erkennung von GPS Daten LED D2 muss ausgehen sobald Position | i. O.
erkannt wurde

Ausmessen einer Teststrecke i. O.

Temperatursensoren:

Sensor 1: Sensor und Ref.-Thermometer 5 Minu- | 101 Referenzwert: 100° C i. O.

ten in Wasser hangen. Abweichung vom Referenzwert max. 5%

Sensor 2 102 Wie Sensor 1 i. O.

Spannungs-/Stromsensor:

Spannungsmessung 12 Zellen Akku 11,8 Referenzwert: 12 V i. O.
Abweichung vom Referenzwert max. 5%

Strommessung an zwei 12V/35 W Halogenlampen | 17,4 Referenzwert: 17,6 A i. O.
Abweichung vom Referenzwert max. 5%

Drehzahlsensor:

Optische Messung einer 220V Leuchtstofflampe 3030 3030 i. O.

Magnetische Messung Sensortest mit Testprogramm i. O.

Héhensensor:

Definierte Strecke ausmessen | 8 | 8m [i.o.

Geschwindigkeitssensor

Abgleich auf 100 und 200 km/h | [i.o.

Videomodul:

Begruungstext nach Einschalten i. O.

Anzeige der Messwerte i. O.

Kamerabild sichtbar i. O.

Ausgang serielle Daten (Displaymodul)

Messwerte mit 4800 Bd i. O.

Anzeige der Messdaten im Display i. O.

Externer 16-Kanal ADC

Messung und Excel Export | [i.o.

Einige der durchgefiihrten Prifschritte konnen mangels geeigneter Hard- und Software bzw.
notigen Kenntnisse im Bereich der Elektronik nicht nachgepriift werden. Fir die nicht serien-
malkigen Sensoren bzw. veranderte Sensoren (Lénge der Verbindungskabel etc.) werden in
den folgenden Kapiteln geeignete Methoden fir eine sinnvolle Kalibrierung durchgeftihrt.
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5.2 Ho6henmesser

Um den Hohenmesser zu kalibrieren, wurde an einem windstillen Tag das an einem Sell be-
festigte Airtel-6 System aus dem Fenster eines hoheren Gebaudes herunter gelassen. Vorher
wurden an dem Seil Markierungen im Abstand von 1,0 m angebracht. Das Airtel wurde am
Boden von einer zweiten Person eingeschaltet, so dass der Boden die Referenzhthe h =0 m
fur diesen Versuch darstellt. Anhand von Stoppuhr und dem markierten Seil konnten nun re-
levante Hohenschritte ,,abgefahren” werden. Um die Zeitverzogerung zwischen Einschalten
und Beginn der Datenaufzeichnung zu berticksichtigen, verblieb das Airtel in den gewéhlten
Hohenschritten einige Sekunden ( < 10 s). Tabelle 5.2 zeigt die Ergebnisse des Versuches.
Der Hohenmesser zeigt demnach sehr préazise mit einem absoluten Fehler von etwa +/- 2 m
an. Bei den Flugversuchen zeigte das Airtel manchmal nach ein paar Minuten (> 10 min.) eine
Flughdhe von einigen Metern (< 5 m) am Boden an. Es kann sich hierbei um kurzfristige
Luftdruckanderungen handeln, es ist aber auch nicht auszuschlief3en, dass ein bisher nicht er-
fasster aul3erer Einfluss das Messergebnis derart verfascht (einstrahlende Hochfrequenz, star-
ke Temperaturschwankungen, schlechte Steckverbindungen ...). Die gespeicherten Hohenan-
gaben enthalten keine Dezimalstellen.

Tabelle 5.2 Kalibrierung barometrischer Héhenmesser
Sollwert Istwert Absoluter Fehler Relativer Fehler
[m] [m] [m] [%]
0 1 1
3 3 0 0,0
5 4 1 20,0
10 8 2 20,0
15 17 2 -13,3
20 19 1 5,0
25 26 2 -4,0

5.3 Temperatursensor

Die Temperatursensoren wurden im Wasserbad kalibriert. Anhand eines Fieberthermometers
als Referenz (Genauigkeit 0,02 °C) wurde eine maximale Abweichung von +/- 1 °C gemes-
sen, der Anzeigebereich des verwendeten Thermometers betrug allerdings nur 35 °C bis 42
°C. Zu beachten ist, dass nach einer Verdnderung der Kabellénge oder der Steckverbinder
zwischen Sensor und Airtel eine erneute Kalibrierung nétig ist. Die gespeicherten und ange-
zeigten Temperaturangaben enthalten keine Dezimal stellen.

Tabelle 5.3 Kalibrierung Temperatursensoren
Sollwert [ °C] T1[°C] AT1[ °C] T2[°C] AT2 [ °C]
36,0 36 0 35 1

40,0 41 1 40 0
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54 GPS-Empfanger

Bei der Uberprifung der Genauigkeit des GPS-Datensatzes ist zunachst einmal zwischen rela-
tiver Genauigkeit und absoluter Genauigkeit zu unterscheiden.

Absolute Genauigkeit

Mit absoluter Genauigkeit ist dabei die Genauigkeit gemeint, mit der die Position im geogra-
phischen Koordinatensystem der Erde bestimmt wird; man spricht in diesem Zusammenhang
auch von absoluter Positionsbestimmung. Vergleiche mit anderen GPS-Handheld Geréten er-
gaben dabel keine Abweichungen der Datensétze bis zur 4. Dezimalstelle, was einer theoreti-
schen Auflésung von etwa 11 m entspricht. Aufgezeichnet werden vom Airtel-6 Ubrigens
sechs Dezimalstellen, was wiederum einer Auflésung von 11 cm entsprechen wirde. Die im
Internet vertffentlichten GPS-Koordinaten (http://62.154.236.83/ULplatz/GPS.html) fir den
Flugplatz ,,Hungriger Wolf“ lauten: 53,9936° geographische Breite und 9,5786° geographi-
sche Lange. Aus den Datensétzen der Flugversuche vom 29.05.05 (zum Beispiel) geht hervor,
dass sich der AC 20.30 innerhab eines Flugkorridors von 53,992382° bis 53,997663° geogra-
phischer Breite und 9,564313° bis 9,577032° geographischer Lénge aufgehalten hat. Nach
Rechnung ergibt sich eine max. Entfernung von 174 m zwischen der Langenangabe 9,577032°
und der verdffentlichten Lange, 9,5786°. Die vertffentlichte Breitenangabe liegt innerhalb der
aufgezeichneten Daten. Da hier alerdings der 6rtliche Bezug zur angegebenen Position fehit,
sind die Rechnungen so nicht besonders aussagekréftig. Es ist davon auszugehen, dass alle
genannten Koordinaten Positionen beschreiben, die zumindest innerhalb des Flugplatz-
Gelandes ,, Hungriger Wolf* liegen.

Kinstliche Fehler:

Esist bekannt, dass das amerikanische Verteidigungsministerium (DoD: Departement of De-
fence) einen Teil des von den Satelliten ausgesendeten Code verschlisselt, damit die volle
Genauigkeit nur den militérischen Empfangern zur Verfligung steht (AS: ,, Anti-Spoofing*).
Des Weiteren ist durch unregelméaidiges Verandern der Tragerfrequenz und Verfélschen der
Almanachdaten (SA: , Selective Availability*) durch das amerikanische Verteidigungsminis-
terium mit einem zusdétzlichen Fehler von bis zu 70 m zu rechnen. Angeblich wurde dieser
kinstliche Fehler (SA) von der Clinton Regierung abgeschafft, er scheint aber von der derzei-
tig amtierenden Regierung wieder eingefiihrt worden zu sein. Die Angaben hierzu sind wider-
spriichlich. Die beiden Angesprochenen und weitere Fehlerquellen sowie deren Auswirkungen
auf das Messergebnis sind in der Tabelle 5.4 aufgelistet. Im ungunstigsten Fall kann es dabei
zu einer Addierung der einzelnen Fehler kommen. Mogliche Methoden, den Fehler zu mini-
mieren bestehen z. B. darin, mehrere GPS-Empfanger im Verbund zu verwenden (DGPS: Dif-
ferentia-GPS) und/oder eine Phasenauswertung (zusétzlich zur Laufzeitbestimmung der Sig-
nale, wird versucht zu bestimmen, wie viele Wellenlangen zwischen Satellit und Empfanger
sind) durchzufthren.
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Tabelle 5.4 Ungenauigkeiten und deren Quellen:

|Que||e ||Ungenauigkeit ||Erklarung |
|SA ||0 - 70 Meter ||KUnstIicher Fehler vom DoD |
|I0nosphére ||0 - 30 Meter ||Atmospharischer Fehler |
|Troposphare ||0 - 30 Meter ||Atmospharischer Fehler |
|Messungenauigkeit ||0 - 10 Meter ||z.B. durch verrauschte Signale |
|Ephermis Daten ||0 - 5 Meter || |
|Clock Drift ||0 - 1.5 Meter ||Abweichung der Atomuhren |
|Mu|tipath ||0 - 1 Meter ||durch Reflexionen |

[Quelle: Introduction to the GPS for GIS and TRAVERSE]

Relative Genauigkeit

Im Ubrigen ist die absolute Position des AC 20.30 auch fiir die Auswertung der Daten uninte-
ressant. Interessant ist die relative Auflésung, damit ist die Genauigkeit einer Positionsangabe
relativ zu einer anderen Positionsangabe des gleichen Datensatzes gemeint, ohne Bezug zum
Koordinatensystem der Erde. Es interessiert also nur der Abstand zwischen zwel Punkten,
oder anders ausgedriickt, die Auflésung mit der Wegstrecken erfasst werden. Um die relative
Genauigkeit zu bestimmen, wurde ein vermessenes Rechteck mit der Kantenlange 75 x 50 m
abgeschritten. Die spétere Auswertung der GPS-Daten ergab eine maximale Abweichung von
etwa 5 m, Uber die meiste Zeit aber lag der Fehlerbereich bel 2 bis 3 m, ein guter Wert. Spéter
bei den Flugtests fiel allerdings auf, dass die aus den Koordinaten abgeleiteten Geschwindig-
keiten in Relation zu den Geschwindigkeitsangaben des Differenzdrucksensors um etwa zwei
Sekunden nach hinten verschoben sind. Einmal kam es sogar zu einer Zeitverschiebung um 4
Sekunden, zu sehen im Diagramm 6.12. Tendenziell werden von dem GPS-Datensatz mit der
verwendeten Berechnungsmethode - im Abschnitt 6, Kapitel GPS-Datenauswertung ndher be-
schrieben - eher zu geringe Geschwindigkeiten, aber teilweise auch deutlich zu hohe Werte
berechnet. Des Weiteren wurden 6fters zwei aufeinander folgende Koordinatenpaare mit iden-
tischem Wert wahrend des Fluges aufgezeichnet, der Fehler wiederholte sich in einem Inter-
vall von 5 Sekunden und verschwand nach unterschiedlichen Wiederholungen wieder. Ein
Muster war auf3er der Wiederholrate nicht zu erkennen, an manchen Tagen tauchte dieser Feh-
ler auch gar nicht auf. Alles in allem wére die GPS-Koordinatenerfassung eine feine Sache,
wenn man sich auf die Daten verlassen kdnnte, jedoch lassen die unberechenbaren Fehlmes-
sungen eine ernsthafte Auswertung schwierig bis fragwirdig erscheinen. Moglicherweise las-
sen sich mit héheren Datenraten (Datenaufzei chnung beim Logger und Wiederholrate bei dem
verwendeten GPS-Empfanger) und einem anderen GPS-Empfanger (oder eben mehreren
Empfangern, DGPS) brauchbare Messungen durchfihren. Eine aus dem Datensatz abgel eitete
Geschwindigkeit entspricht dabei der tatséchlichen Geschwindigkeit Uber Grund, so dass mit
Hilfe der Daten vom Differenzdrucksensor z.B. der Wind einfach rausgerechnet werden kénn-
te, weswegen zukinftige Flugtests moglichst mit zuverldssig funktionierendem GPS-
Empfanger durchgefiihrt werden sollten. Bei den spéteren Auswertungen der Flugversuche
war es immer auch hilfreich, sich den Flugweg mit Hilfe der GPS-Koordinaten anzusehen.
Bild 6.1 zeigt einen solchen Flugweg. Fur solche qualitativen Zwecke erscheint der verwende-
te GPS-Empfanger durchaus geeignet.
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5.5 Spannungs- und Stromsensor

Als Referenzgerét fir die Uberpriifung der Genauigkeit des Spannungs- und Stromsensors
dient ein Digitalmultimeter Typ ,,VC 150“ aus dem Vertrieb von Conrad-Electronic. Die vom
Hersteller angegebenen Messtoleranzen dieses Gerdtes sind der Tabelle 5.5 zu entnehmen.

Tabelle 5.5 Messtoleranzen VC-150

Betriebsart Messbereich Genauigkeit Auflésung
Gleichspannung 2 +/-0,5% + 2dgts 10 mV
20 +/-0,5% + 2dgts 100 mV
200 +/-0,8% + 3dgts 1V
Gleichstrom 0,2 +/-0,8% + 2dgts 100 yA
20 +/-1,2% + 5dgts 10 mA

Angabe der Messtoleranzen in +/- % der Ablesung + Anzahl der Digits = Digitalstellenfehler
Quelle: Auszug aus der Bedienungsanleitung

Spannung
Um die Genauigkeit der Spannungsanzeige zu Uberprifen, wurde eine Autobatterie an den

Sensor angeschlossen. Die Anzeige auf dem Airtel-Display deckt sich dabel mit der Anzeige
vom Digitalmultimeter: 13,2 Volt (Leerlaufspannung). Im spateren Messbetrieb wurden spo-
radische Uberpriifungen der Anzeige durchgefiihrt. Die Uberpriifung der Spannung ist sehr
einfach, weil ein Voltmeter parallel in den Stromkreis angeschlossen werden kann. Die Mess-
toleranz des Sensors lag dabel innerhalb von +/- 2 %. An dieser Stelle der Hinwel's, dass der
Sensor fur den Einsatz an Akkumulatoren konstruiert wurde, nicht fir den Einsatz an netzab-
hangigen Spannungsquellen (Netzteile)! Die Verwendung eines Netzteils kann zu Fehlmes-
sungen oder sogar zu Schaden am Airtel fhren!

Strom

Im Gegensatz zu einem Voltmeter wird ein Amperemeter in Reihe des zu messenden Strom-
kreises geschaltet, was zur Folge hat, dass besonders bei hoheren Stromen eine Beeintréchti-
gung durch das Messgerét stattfindet, es sei denn, man verwendet ein Zangen-Amperemeter,
dessen Genauigkeit jedoch in der Regel nicht besonders gut ist. Es wurden daher nur geringe
Stréme fur die Kalibrierung gemessen. Als Verbraucher dienen dabei 12 Volt Halogenlampen,
mit einer Nennleistung von 30 und 50 Watt. Fir die 80 Watt Messung sind eine 30 und eine
50 Watt Lampe parallel geschaltet, fur 100 Watt entsprechend zwei 50 Watt Lampen. Die
Messdaten sind der Tabelle 5.6 zu entnehmen, die Toleranz liegt innerhalb der von Moraw
angegebenen 5%.

Tabelle 5.6 Kalibrierung Spannungs- und Stromsensor
Last Spannung Strom [A], Spannung Strom [A], AV /% AA
[V], Airtel Airtel [V], Referenz Referenz
30 12,8 2,4 12,70 2,36 0,10/0,8 0,04/1,7
50 12,6 4,3 12,46 4,35 0,14/11 0,05/3,2
80 12,4 6,8 12,57 6,68 0,17/14 0,12/1,8
100 12,2 8,2 12,28 8,24 0,08/ 0,7 0,04/0,5
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5.6 Geschwindigkeitssensor

Eine Mdglichkeit, den Geschwindigkeitssensor zu kalibrieren, ist in der Bedienungsanleitung
des Airtel-6 wie folgt beschrieben:

»Ein Abgleich aus dem Fenster eines fahrenden Autos ist wegen der Verkehrssicherheit [und
weil die Strdomung mit Sicherheit nicht ungestért ist, Anm. d. Verf.] nicht sinnvoll. Daher
wurde eine andere und genauso genau [sehr viel genauere! Die Stromung ist nicht durch Inter-
ferenzen gestort, und Autotachos haben im Allgemeinen einen Toleranzbereich von wenigs-
tens 5%, Anm. d. Verf.] Methode entwickelt:

Der Abgleich wird fir 200 km/h durchgefihrt. Die anderen Werte sind dann automatisch kor-
rekt. Eine Geschwindigkeit von 200 km/h erzeugt im Staurohr einen Druck von 1,89 kPa. Ge-
nau den gleichen Druck erzeugt eine Wassersaule von 18,9 cm Tiefe. Zum Abgleich nimmt
man ein moglichst durchsichtiges Geféld mit 20 cm Tiefe (grof3e Flasche) und fullt dieses bis
zum Rand mit Wasser.

Das Staurohr wird zum Abgleich nicht benétigt und entfernt. An den Druckanschluss (nicht
den Referenzanschluss, dieser bleibt offen) schlief3t man einen langen Spritschlauch an und
taucht diesen ins Wasser, bis die Schlauchéffnung genau 18,9 cm tief ist. Jetzt fihrt man eine
Messung durch welche 200 km/h zeigen muss. Zum Abgleich dreht man das kleine Poti am
Sensormodul solange bis 200 km/h angezeigt werden.

Fur diesen Abgleich ist die Verwendung des Videomoduls [oder des , Real-Time Displays®,
Anm. d. Verf.] sinnvoll, daman hier die aktuelle Geschwindigkeit wahrend des Abgleichs di-
rekt ablesen kann.”

(Moraw 2004, S.19)

Ein Abgleich mit der beschriebenen Methode wurde kurz nach Erhalt des Airtel-6 durchge-
fahrt. Es hat sich gezeigt, dass auf diese Weise mit relativ geringem Aufwand eine sinnvolle
Kalibrierung durchgefihrt werden kann, und der Airtel-6 Geschwindigkeitssensor im Liefer-
zustand bereits abgeglichen und damit Einsatzfahig ist.

Im AC 20.30 befindet sich die Sensorplatine fir den Geschwindigkeitssensor im “Nose
Boom*, die Zuleitung zum Airtel-6 ist etwa 1,2 m lang (Lieferzustand: 0,2m), so dass eine
Beeintrachtigung der M essergebnisse durch den héheren Leitungswiderstand zu erwarten, und
deswegen eine erneute Kalibrierung notwendig war, die im Windkanal des Fachbereiches
durchgefthrt wurde. Auf diese Weise kdnnen auch der Einfluss verschiedener Anstellwinkel
und mogliche Interferenzen mit dem Gehéuse des “Nose Boom* erfasst werden. Tabelle 5.7
zeigt die Messergebnisse aus den verschiedenen V ersuchsdurchgangen:
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Tabelle 5.7 Kalibrierung des Geschwindigkeitssensors
Sollwert Istwert Mittelwert | Absoluter Fehler | Relativer
(km/h) [km/h] [A km/h] Fehler [%)]

[m/s] | [km/h] | 1.Versuch | 2.Versuch | 3.Versuch

8,0 28,8 25/29 - - 27,0 1,8 6,25
8,9 32,0 29/32 - - 30,5 1,5 4,69
12,0 | 43,2 38/41 38/41/43 38/41 40,0 3,2 7,41
12,7 | 457 41/43 - - 42,0 3,7 8,10
13,9 50,0 43/46/48 46/48 - 46,2 3,8 7,60
15,5 55,8 52 50/52/54 50/52 51,7 4,1 7,35
16,0 57,6 52/54 - - 53,0 4,6 7,99
17,9 64,4 58/59 59/61 59/61 59,5 4,9 7,61
20,0 72,0 66/68 68/69 66/68 67,5 4,5 6,25
22,0 79,2 72/74 72/74 - 73,0 6,2 7,83
23,3 83,9 76 78 78/79 77,8 6,1 7,27
24,0 86,4 - - 79/80 79,5 6,9 7,99
25,3 91,1 - - 83/84 83,5 7,6 8,34
26,8 96,5 - - 89 89,0 7,5 7,77
27,4 98,6 - - 90/92 91,0 7,6 7,71
28,0 | 100,8 - - 93/94 93,5 7,3 7,24
Durchschnittlicher Fehler [%] 7,34

Randbedingungen:

Die Versuche fanden am 08.06.2005 im Windkana Typ “Eiffel® der HAW statt, bei einem
Umgebungsdruck von p,, = 1035,5 hPa und einer Umgebungstemperatur von T = 22° C. Die
Versuchszeit der einzelnen Versuche war aufgrund von Speicherproblemen des Airtel-6 auf
jeweils 20 min beschrankt. Aufgrund des engen Zeitfensters fir die Versuche wurden nicht
bei alen Versuchen ale Geschwindigkeiten angefahren. Bel fast alen Geschwindigkeiten
kam es zu einer wechselnden Anzeige der Geschwindigkeit. Es wurden daher mehrere Werte
notiert, von denen spater der Mittelwert gebildet worden ist.

Einfluss des Anstellwinkels:
Es wurden bel verschiedenen Anstromgeschwindigkeiten Anstellwinkel von bis zu +/- 20° (1)
gefahren, ohne einen messbaren Einfluss auf das Messergebnis festzustellen.




5.7 Drehzahlsensor

Da weder der magnetische noch der optische Drehzahlsensor zum Einsatz kam, erdibrigt sich
eine Kalibrierung. Andererseits lasst sich gerade der optische Sensor sehr einfach auf die von
Moraw beschriebene Weise testen, in dem als Referenz eine Leuchtstofflampe im 50 Hz
Wechselstromnetz ,,vermessen® wird. Der somit gemessene Wert fir die Drehzahl aterniert
zwischen 3000 und 3030, wobel ein Wert von 3030 von Moraw as Referenzwert angegeben
wird, siehe Tabelle 5.1. Eine Frequenz von 50 Hz wurde eigentlich einer Drehzahl von exakt
3000 U/min entsprechen. Wieso sowohl Referenzwert a's auch die Messwerte teilweise davon
abweichen, bleibt unklar, angesichts der Differenz von nur 1 % erscheint eine Klarung aber
nur Zeitverschwendung, der Sensor wird ohnehin nicht verwendet.

58 Anstellwinkel und Schiebewinkel

Die Winkelaufnenmer fur Anstell- und Schiebewinkel sollten bei der Kalibrierung des Ge-
schwindigkeitssensors im Windkanal, Kapitel 5.6, mit abgeglichen werden. Leider waren die
Daten aufgrund eines Verdrahtungsfehlers nicht auswertbar. Die Fehlersuche fihrte erst am
07.07.2005 zu einem Ergebnis, einen Tag vor dem Absturz des AC 20.30. Da die Flugvorbe-
reitungen zu diesem Zeitpunkt wichtiger waren, wurden die Winkelaufnehmer nicht mehr ka-
libriert. Beide Potentiometer und die Windfahnen wurden bei dem Absturz zerstort. Jedoch
kann qualitativ anhand von Beobachtungen im Windkanal bestétigt werden, das die Windfah-
nen aufgrund der gewéahlten Profilierung absolut stabil und ohne Flattertendenzen in der
Stromung stehen, und das bereits ab einer geringen Anstromgeschwindigkeit von unter 10
m/s. Auch schnelle Anstellwinkelanderungen (> 20° /s) fihrten nur zu geringen Schwingun-
gen, die Windfahnen halten innerhalb von einer %2 Sekunde ihre Position.

59 Schenlot

Die vom A/D Wandler aufgezeichneten Daten enthielten eine Nulllagedrift, wie sie auch bei
den Beschleunigungssensoren registriert wurde. Anders as bel den Beschleunigungssensoren
war hier nicht nur die Nulllage, sondern auch die Skalierung der Daten betroffen, so dass eine
dauerhafte Kalibrierung nicht moglich war.

Bis zum Absturz des AC 20.30 am 08.07.05 gelang es nicht, den Fehler zu beheben.
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5.10 Beschleunigungs- und Drehratensensoren

5.10.1 Beschleunigungssensoren

Um die Beschleunigungssensoren des Gyrocube zu kalibrieren, wurde die Sensorplatine ein-
fach auf einer vorher mit der Wasserwaage nivellierten Tischplatte so ausgerichtet, das nach-
einander ale drei Achsen senkrecht zur Unterlage gerichtet waren, einmal in positiver und in
negativer Richtung. Jewells die beiden Achsen des Gyrocube, die dabel orthogonal zum
Schwerkraftvektor ausgerichtet sind, zeigen 0 G an, die dritte Achse 1,0 G. Das Diagram 5.1
zeigt den Verlauf der vom Airtel-6 aufgezeichneten Signale. Die Y-Achse des Diagrams zeigt
die“A/D-Wandler Schritte” an.

Diagramm 5.1 Abgleich Beschleunigungssensoren
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Randbedingungen:
Der Abgleich der Beschleunigungssensoren wurde am 01.05.2005 im Keller des Fachberei-
ches bei einer Umgebungstemperatur von 22 °C durchgefihrt.

Die Abkirzung “Acc* steht fir das englische Wort Acceleration (= Beschleunigung), und
wird im weiteren Verlauf dieser Arbeit verwendet werden.

Eine Auswertung mit “Excel” ergab folgende Werte:
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Tabelle 5.8 Umrechnungsfaktoren Beschleunigungssensoren
A/D — Schritte: 0G +1G -1G A1G Umrechnungsfaktor
Acc X 1948,76 2107,44 1788,53 159,46 (x-1948,76)/159,46
AccY 2000,47 2158,35 1839,37 159,49 (y-2000,47)/159,49
Acc Z 2049,15 2209,89 1891,22 159,34 (z-2049,15)/159,34

Die oben angegebenen Umrechnungsfaktoren fiihren zu folgendem Diagramm:

Diagramm 5.2 Abgleich Beschleunigungssensoren, skaliert
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Bel den durchgefihrten Flugversuchen kam es regelméidig zu einer Nullpunktverschiebung, so
dass die Nulllage fur jeden Flugversuch neu zu ermitteln ist. Der Grund fir diese Nullpunkt-
verschiebung konnte nicht geklart werden, Versuche bei unterschiedlichen Umgebungstempe-
raturen bestatigten jedenfalls, dass die Sensoren temperaturkompensiert arbeiten, Temperatur-
schwankungen also keinen Einfluss auf die Messergebnisse haben. Ebenso scheint nur die
Nulllage betroffen zu sein, der Umrechnungsfaktor von 159,5 (gemittelt fir alle drel Achsen)
bleibt erhalten. Die max. Abweichung der Nulllage wahrend der fur diese Arbeit durchgefihr-
ten Versuche betrug ca. 20 A/D — Schritte, das entspricht einer Beschleunigung von etwa
20/159,5 = 0,125 G. Um die Nulllage fur einen Versuch zu bestimmen, geniigt es, aus einem
représentativen Datenbereich ein Diagramm zu erstellen und die entsprechenden Werte abzu-
lesen. Der Bereich sollte sinnvoller Weise so gewdhlt werden, dass ein Zeitfenster erfasst
wird, in dem die Sensoren bzw. das Flugzeug nicht bewegt wird und horizontal steht. Da nach
dem Einschalten des Airtel-6 Gerétes das Flugzeug fir mind. 60 sek. nicht bewegt werden
sollte, um den Selbsttest und automatischen Null-Abgleich der diversen anderen Sensoren
nicht zu beeinflussen, bietet sich dieser Zeitraum an.
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5.10.2 Drehratensensor en

Um Drehratensensoren sinnvoll zu kalibrieren, ist offenbar professionelles Equipment nétig.
Jedenfalls fuhrten Versuche, den Sensor mit dem PKW zu kalibrieren, zu keinem auswertba-
ren Ergebnis. Bel den PKW-V ersuchen wurde ein vorher ausgemessener Kreisbogen gefahren,
die Rundenzeiten wurden gestoppt. Es ist mit Stoppuhr und Tachoanzeige nur schwer mog-
lich, eine fur die Kalibrierung nétige konstante Geschwindigkeit einzuhalten, Vibrationen und
Fahrbahnunebenheiten verschlechtern die Qualitdt der Daten auf3erdem noch. Die bei anderen
an den A/D-Wandler angeschlossenen Sensoren beobachtete Nulllagedrift trat wieder auf.

Sollten in Zukunft die Probleme mit der Nulllagedrift in den Griff zu bekommen sein, wére
eine Verwendung der Drehratensensoren winschenswert. Mdglicherweise sollte dann auf
Hochschul-Ubergreifende Hilfe zurtickgegriffen werden. Beispielsweise gibt es an der Univer-
sitét Saarland offenbar einen Lehrstuhl fir Prozessautomatisierung, man beschéftigt sich dort
intensiv mit Inertialmesssystemen und deren statischen und dynamischen Kalibrierungen mit
Hilfe von Industrierobotern (!), siehe Bild 5.1.

IMS-
Referenz-KS

Drehraten-
aufnehmer

Beschleunigungs-
aufnehmer

Vertikal

Bild 5.1 Kalibrierung Beschleunigungs- und Drehratensensor

Weitere Informationen sind den PDF-Dokumenten ,, Robotergestiitztes Verfahren zur dynami-
schen Kalibrierung von Inertialmesssystemen und ,, Statische Kalibrierung von Inertial senso-
ren mit Hilfe eines Industrieroboters® zu entnehmen, beide Dokumente befinden sich auf der
Begleit-CD.
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6 Flugversuche

6.1 Einleitung

Bevor mit der Durchfiihrung von Flugversuchen begonnen werden konnte, war zunéchst ein-
mal der bel einem Absturz im Juni 2004 stark beschadigte AC 20.30 zu reparieren, wobei die
Reparatur angesichts der Schwere der Schaden als Neuaufbau gewertet werden sollte. Neben
der Neuanfertigung der Tragfligel, der Reparatur des stark beschadigten Rumpfes und der
Rumpfspanten, erhielt der AC 20.30 neue, schubstérkere Impeller mit neuen, leichteren Gon-
deln, ein Einziehfahrwerk und diverse andere Modifikationen, wozu auch der komplexe Ein-
bau des Messsystems zéhlt, ausfuhrlich im Kapitel 4 dieser Arbeit beschrieben. Erst im De-
zember 2004 konnte der AC 20.30 wieder zu einem Testflug abheben, wobel eine endgultige
“Einsatztauglichkeit”, ein Zustand den der Verfasser so definieren mochte, dass zumindest
aul3er gelegentlichen Wartungsarbeiten keine groéf3eren Umbauten oder Modifikationen mehr
notig sind, eigentlich nie wirklich erreicht worden ist, jedenfalls nicht bis zum 2. Absturz am
08.07.2005, der auch gleichzeitig das Ende der fir diese Arbeit durchgefihrten Testfllige be-
deutete. Einschliefdich des letzten Fluges wurden im Zeitraum Dezember 2004 bis Juli 2005
16 Testfllige durchgefihrt, bei 5 dieser Flugversuche setzte das Messsystem komplett aus (es
wurden keine Daten aufgezeichnet), bel alen anderen Fliigen funktionierten eigentlich nie alle
Sensoren gleichzeitig. Die beiden Winkelaufnehmer z.B. lieferten erst beim letzten Flug Da-
ten, wobei der Geschwindigkeitssensor aus nicht bekannten Griinden bei diesem Flug aussetz-
te. Welitere Probleme bereiteten das Wetter, der Transport zum Flugplatz, Probleme mit der
Hard- und Software, mehr als drel Fllige an einem Tag waren aufgrund der Wartezeiten beim
Laden der Antriebsakkus nicht moglich, der Pilot hatte in der Regel nur am Wochenende
Zeit... Mehr ds die Halfte der Fliige dienten der allgemeinen Funktionskontrolle von modifi-
zierten oder umgebauten Komponenten (besonders das Einziehfahrwerk erwies sich als stér-
anfallig), so dass letzten Endes nur sehr wenige Flige tatsachlich a's Testflug mit einem ent-
sprechenden Flugprogramm durchgefihrt wurden, und diese hauptsachlich zur Ermittlung von
Flugleistungen. Einige wenige Versuche dienten der Ermittlung von Flugeigenschaften, die
aber zunachst nur qualitativ erflogen wurden, wobel eine quantitative Auswertung von Flug-
eigenschaften mit dem vorhandenen Messsystem aufgrund der geringen Datenrate von maxi-
mal 2 Hz ohnehin fragwurdig erscheint.
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6.1.1 Darstellung der Diagramme
Die Diagramme werden, wenn nicht anders beschrieben, im folgenden Format abgebildet:

Abszisse: Auf der x-Achse wird die , Airtel“-Zeit aufgetragen. Die Airtel-Zeit beginnt mit der
Aufzeichnung der Daten vom Airtel fur den jeweiligen Flugversuch und stammt direkt aus
dem Datensatz des Airtel-M esssystems.

Ordinate: Die Zahlenangabe der Ordinate bezieht sich auf mehrere Messdaten, im Einzel nen:

-Fluggeschwindigkeit in [km/h]
-Flughdhe in [m]

-Stromin [A]

-Spannung in [V]

In den Diagrammen werden meist mehrere Kurven fir Messdaten aufgezeichnet sein, um eine
schnelle Unterscheidung zu gewdhrleisten, sind folgende Farben verwendet worden:

-Blau: Geschwindigkeit vom Staudrucksensor
-Lila: Geschwindigkeit vom GPS-Datensatz
-Rot: Flughthe

-Gelb: Strom

Welitere Werte werden gegebenenfalls gesondert erlautert.

Die Einheiten fir Flughdhe und —geschwindigkeit wurden bewusst abweichend vom internati-
onalen Luftfahrt-Standard (Geschw. in Knoten [kn] und Hohe in Feet [ft]) gewéhlt, dader Da-
tensatz des Airtel standardméaldig die Einheiten knvh bzw. m zur Verfiigung stellt und eine
Ubersichtlichere Darstellung der beiden wichtigsten Werte - Geschwindigkeit und Hohe - im
gleichen Diagramm so méglich ist.

Auf eine einheitliche Skalierung der Diagramme wurde zu Gunsten der besseren Ablesbarkeit
verzichtet.
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6.1.2 Einstellen des Schwer punktes

Ein wichtiger Punkt der Flugversuchsvorbereitungen ist das Einstellen des Schwerpunktes.
Die im Folgenden beschriebene Variante macht es erforderlich, zundchst einma das
Gesamtgewicht zu bestimmen, das ohnehin fir die spatere Auswertung benétigt wird. Da der
AC 20.30 aufgrund seiner Grof3e nicht mit allen drei Fahrwerksbeinen gleichzeitig auf
handelsiibliche Waagen passt, werden die Radlasten W1, W2, und W2g nacheinander
bestimmt (W1 = Bugfahrwerk, W2, = linkes Hauptfahrwerk, W2 = rechtes Hauptfahrwerk,
siehe Bild 6.1).

, 1200 20
/—\\
Q@ <
;) @
tm 900 125th
a b ©

Bild6.1  Schwerpunkt, Radlasten

Die Gesamtmasse berechnet sich mit:

W =W1+W2_ + W2

Der AC 20.30 wird auch um die Langsachse ausgewogen, es gilt daher:
W2, =W2r

Die Bugfahrwerkslast W1 kann Uber das Momentengleichgewicht um den Schwerpunkt mit
den angegebenen Hebelarmen ermittelt werden:

Wi= (W2, +W2,) 2
a

Lost man die drei Formeln nach W1 auf, ergibt das:




71

Die Waage wird nun unter das Bugfahrwerk gestellt, wobei die Hauptfahrwerke so unterlegt
werden, dass der AC 20.30 horizontal steht. Durch Verschieben des Antriebsakkus wird die
erforderliche Bugfahrwerkslast W1 eingestellt, um den Schwerpunkt in den gewiinschten Be-
reich zu bekommen. Wéhrend der Flugversuche hatte der AC 20.30 ein Fluggewicht von 12,5
kg, was nach oben angegebener Formel und den Werten fir die Hebellangen a und b (siehe
Bild 6.1) sowie der gewlinschten Schwerpunktlage von 1200 mm, gemessen von der Rumpf-
spitze, eine Bugfahrwerkslast von W1 = 1,5 kg ergibt. Die Hauptfahrwerkslasten W2, und
W 2R betragen jewells 5,5 kg.

Der tatséchliche, optimale Schwerpunkt hangt von sehr vielen Faktoren ab, und kann nur er-
flogen werden. Eine interessante Methode wird unter anderem von Herrn Hartmut Siegmann
auf seiner Homepage beschrieben. Hartmut Siegmann beschéftigt sich mit der Aerodynamik,
dem Design, der Entwicklung und der Berechnung von RC-Flugmodellen. Der Entwurf von
Nurfligeln und Segelflugmodellen steht dabel im Vordergrund. Durch viele Publikationen in
der Fachpresse ist Hartmut Siegmann in der , Szene" bekannt geworden. Der Link zu seiner
Homepage: http://www.aerodesign.de. Die Methode ist auch as,, Dive-Test* oder ,, Quabeck-
Methode" (nach Helmut Quabeck, siehe: http://www.hg-modellflug.de) bekannt.

Der ,Dive-Test"

In ausreichender Hohe (') wird ein steiler Sinkflug (empfohlener Sinkwinkel >50°) eingel eitet,
mit neutralem Hohenruder wird nun das Verhalten des Flugzeuges beobachtet. Fliegt das
Flugzeug einem deutlichen Abfangbogen, lasst sich der Schwerpunkt noch vorsichtig (!) wei-
ter nach hinten verlegen, bis das Flugzeug keinen Abfangbogen fliegt, sonder leicht unter-
schneidet, also der Sinkwinkel steiler wird. Das Unterschneiden bedeutet, dass der Schwer-
punkt jetzt direkt auf oder sogar kurz hinter dem Neutral punkt liegt (liegt er zu weit hinten, ist
das Flugzeug bereits kurz nach dem Start abgestirzt). Den Neutralpunkt markieren! Der
Schwerpunkt kann jetzt je nach gewtinschtem Stabilitdtsmal? ermittelt und eingestellt werden,
das Stabilitdtsmal’ berechnet sich, formal ausgedriickt, mit:

(NP - SWP)/Bezugsfliigeltiefe* 100 = Stabilitatsmal (in [%])

Ubliche Werte fir das Stabilitdtsmald liegen bei 5 bis 15% (Drachen-Flugzeuge!). Niedrige
Werte bedeuten mehr Leistung (hohere Gleitzahlen), hthere Werte eben eine hdhere Stabili-
tét. Ein Stabilitétsmald ab 10 % gilt as gutmitig (Drachen-Flugzeuge!). Das Stabilitétsmald
hat direkten Einfluss auf die statische Langsstabilitét. Fir Nurfllgel wird daher ein geringeres
(1) Stabilitdtsmal3 von 4 % bis maximal 8 % empfohlen, da sonst die Anstellwinkelschwin-
gung (im Kapitel 6.8.1 beschrieben) zu schwach gedampft und der Langsamflug nicht mehr
Uber verninftige Hohenruderausschl ége erreichbar ist. (RufRow, 1992/1993)
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6.1.3 GPS-Datenauswertung

Standardméaldig sind die GPS-Positionsdaten im Airtel-Datensatz in Langen- und Breitengra-
den angegeben, und zwar als Dezimalgrade mit 6 Dezimalstellen. Wie im Kapitel 5 bereits
beschrieben, ist die Positionsangabe in diesem Format eher ungeeignet fir eine Auswertung
im Rahmen dieser Arbeit. Bendtigt werden K oordinatenangaben in Metern, um daraus die Ge-
schwindigkeit und Position relativ zu einem Ursprung (sinnvoller Weise der Startpunkt) abzu-
leiten, und gegebenenfalls den Flugweg in eéinem sinnvollen Raster aufzuzeichnen, wie z. B.
im Bild 6.3 gezeigt. Um die Koordinaten entsprechend umzurechen, ist zumindest ein grund-
sdtzliches Verstéandnis des Aufbaus des Koordinatensystems der Erde nétig, was hier im Fol-
genden vermittelt werden soll.

Geographisches Koor dinatensystem der Erde
Das Koordinatensystem der Erde ist als Gradnetz mit trapezformigen Maschen aufgebaut, bei
denen die kurze Seite jewells zu den Polen zeigt, siehe Bild 6.2.
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Geographisches
Koordincatensystem der Erde

Siidpol: Breite 90°S

Bild 6.2 Geographisches Koordinatensystem der Erde

Eine Breitenminute ist exakt eine Seemeile lang (1852 m), wobel die Breitenkreise alle paral-
lel verlaufen und bis zu den Polen hin immer den gleichen Abstand haben. Eine Langenminu-
te entspricht dagegen nur am Aquator exakt einer Seemeile, da der Abstand der Langenkreise
untereinander zu den Polen hin immer enger wird. Um die Lange einer Langenminute zu
bestimmen, ist der dazugehorige Breitengrad nétig, die Lange wird dann, formal ausgedriickt,
mit der Formel:

Lange einer Langenminute = 1,852 - cos (Breitengrad); [km]

berechnet. Einem Grad entsprechen tbrigens 60 Minuten.
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Um also die GPS-Koordinatenangaben in Langen- und Breitengrad (angegeben in Dezimal-
grad), as Beispiel (BL/L1), in ein rechteckiges Koordinatensystem mit einem Rastermald in
Metern umzurechen, im Beispiel als (B1nvVL1m) bezeichnet, sind folgende Formeln nétig:
Blm=B1-60- 1852 m

LiIm=L1-60- 1852 m - cos(B1)

Eine Berechnung wird sicherlich in den meisten Falen mit MS-Excel erfolgen, dabel ist zu
beachten, dass die Gradmal3e in das Bogenmal3 tUberfuhrt werden, durch Multiplizieren mit
PI()/180). In Excdl lauten die entsprechenden Formeln:

B1m=B1*60* 1852

L1m=L1*60* 1852* COS(B1* PI()/180)

Fur B1, und L1 sind die entsprechenden Excel-Zeilen einzufligen.

Mit den so berechneten Koordinaten in [m] kann der Flugweg jetzt direkt in einem Excel-
Diagramm (Bild 6.3), oder, zusammen mit den (barometrischen) Hohenangaben sogar dreidi-

mensiona in einem entsprechenden CAD-Programm dargestellt werden. Der in Bild 6.4 ge-
zeigte Flugweg ist mit dem CAD-Programm ,, Catia V5" entstanden.
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Bild 6.3 GPS-Flugweg vom 29.05.05, Flug 2, Excel-Diagramm, 50 x 50m Raster
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Die im Bild 6.2 farbig markieren Koordinaten (t = 268 s und t = 285 s) zeigen den Anfangs-
und Endpunkt des im Kapitel 6.3 beschriebenen Gleitflugs an, die Pfeile weisen auf die Flug-
richtung hin.

Abstand zwischen zwei Punkten, Geschwindigkeit

Den Abstand x zwischen zwei Punkten P1 und P2 mit den Koordinaten (B1nvL1m) und
(B2m/L2m) zu berechnen, ist mit den umgerechneten Koordinaten dann nur noch einfache A-
rithmetik:

x = /(BIm - B2m)? + (L1m — L2m)2

Sind P1 und P2 zwei im Airtel-Datensatz aufeinander folgende Punkte, so entspricht der ab-
stand x bei einer Datenrate von 1 Hz der Geschwindigkeit in [m/s], und zwar der Geschwin-
digkeit Uber Grund.
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6.2 Gleitflug—Versuche

Wie sich herausgestellt hat, zahlen definierte Gleitflige, d.h. Sinkflige mit konstanter Ge-
schwindigkeit, mit zu den am einfachsten durchfihrbaren Versuchen. Die Messanlage verfigt
in der Form in der sie zum Zeitpunkt der Flugversuche fir diese Diplomarbeit eingesetzt wur-
de Uber eine ausreichende Genauigkeit und Datenrate (Uberwiegend wurden die Gleitflug —
Versuche mit 1 Hz Datenrate aufgezeichnet). Anhand der Gleitflug - Versuche lassen sich die
beiden wichtigen aerodynamischen Beiwerte, Auftriebs- und Widerstandsbeiwert, sowie
Gleitzahlen, Sinkraten und Sinkwinkel ermitteln. Aus den berechneten Beiwerten l&sst sich
die Polare erstellen.

6.2.1 Versuchsbeschreibung

Der AC 20.30 wird in ausreichender Flughohe und Entfernung vom Piloten horizontal ausge-
richtet. Die Triebwerke werden abgeschaltet und der Sinkflug wird eingeleitet. Die fir den
Versuch bestimmte Geschwindigkeit wird nur durch Einsatz des Hohenruders konstant gehal -
ten, wobei die Geschwindigkeit von einem Assistenten am Laptop abgelesen und standig dem
Piloten mitgeteilt wird. Esist aus Sicherheitsgriinden unbedingt davon abzuraten, dass der Pi-
lot selbst die Fluggeschwindigkeit vom Laptop abliest. Zwar wére eine Lageerkennung relativ
zum Horizont mit Hilfe des Videobildes mdglich, aber die Flugzeugposition kann nur durch
stéandigen Augenkontakt zum Flugzeug sicher erkannt werden. Diagramm 6.1 zeigt einen der
ersten durchgefiihrten Versuche dieser Art. Gut zu sehen ist die ,, vorsichtige® Anndherung an
die Richtgeschwindigkeit, in diesem Fall 85 km/h. Bel spéteren Gleitflligen konnte der Pilot,
Frank Heitmann, durch mehr Ubung und Erfahrung mit dem AC 20.30, die gewiinschte Ge-
schwindigkeit schneller erreichen und diese in einem engeren Toleranzfeld halten, wie z.B.
Diagramm 6.2 zeigt. Die Gleitfllige wurden mit unterschiedlichen Geschwindigkeiten wieder-
holt. Um den Einfluss des Windes mdglichst Auszuschlief3en, sollten in der Zukunft Flugver-
suche einma mit und anschlief3end mit gleicher Geschwindigkeit gegen den Wind durchge-
fuhrt werden. Wie aus den Diagrammen ersichtlich ist, sind die zur Verfligung stehenden Zeit-
raume, in denen mit halbwegs konstanter Geschwindigkeit geflogen wird, sehr knapp. Das
liegt zum einen an der grundsétzlichen Dynamik von Flugmodellen, zum anderen an der Not-
wendigkeit, eine maximale Entfernung nicht zu Uberschreiten, um eine eindeutige Lageerken-
nung des AC 20.30 noch zu erméglichen. Weiter eingeschrankt wurde der Flugkorridor durch
ortliche Gegebenheiten, in unserem Fall die Auflage, ein bestimmtes Gebiet nicht zu verlas-
sen, um den Flugverkehr der ,richtigen” Flugzeuge am Flugplatz Hungriger Wolf in Itzehoe
nicht zu gefahrden. Von den insgesamt 16 durchgefihrten Flligen vom Dezember "04 bis Juli
"05 sind die Daten von 9 Gleitfligen erfasst und ausgewertet worden, 6 davon fallen auf den
29.05.05. Fur die nahere Betrachtung werden nur diese 6 herangezogen. Die Daten inklusive
der angefertigten Diagramme zu allen Gleitflligen befinden sich auf der CD im Anhang.
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Flugversuch vom 29.05.05, 1. Flug, 1. Gleitflug
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Diagramm 6.2

Flugversuch vom 29.05.05, 3. Flug, 1.Gleitflug
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6.2.2 Generelle Daten

Wie im vorangegangenen Kapitel beschrieben, werden nur die Gleitfliige vom 29.05.05 zur
ndheren Auswertung herangezogen. Der Vorteil dieser Vorgehensweise beruht auf der Tatsa-
che, dass auf diese Weise viele Parameter, wie z.B. Temperatur, Luftdruck, Schwerpunktlage
usw., gleich oder zumindest dhnlich sind.

Aus dem Flugversuchsprotokoll vom 29.05.05 gehen folgende Daten hervor:

-Masse: 12,5 kg (Flug 1 und 3 mit 2x28 Zellen, Flug 2 mit 2x27 Z.)
-Schwerpunktlage: 1220 mm

-Lufttemperatur: 225°C

-Windrichtung: NWN

-Windgeschwindigkeit: 13 kt

-Luftdruck: 1018 hPa

Fur weitere Rechnungen wird benétigt:

Spannweite: b = 3,20 m
Fligelflache : S= 2,018 m?

Hinwels. Die Fligelflache bezieht sich im Allgemeinen (bei Drachen-Flugzeugen) nur auf die
Fltgel. In wiefern der AC 20.30 im konventionellen Sinn in Fliigel und Rumpf aufgeteilt wer-
den sollte, kann nicht im Rahmen dieser Arbeit beantwortet werden. Da der Rumpf bel einem
BWB und insbesondere beim AC 20.30 mal3geblich zum Auftrieb beitragt, wird hier die ge-
samte (projizierte) Flache fir die Rechnungen verwendet werden.

6.2.3 Berechnung der Sinkraten

Die Sinkrate berechnet sich aus dem Hohenverlust pro Zeit. Arbeitet das Airtel mit einer Da-
tenrate von 1 Hz, so entspricht die Sinkrate der Differenz zweier aufeinander folgenden Ho-
henangaben. Die Rohdaten sind auf der Begleit-CD zu finden. Fur die eigentliche Auswertung
ist es notwendig, sich die Datensétze und insbesondere die daraus abgeleiteten Diagramme
sorgféltig anzusehen, um reprasentative Bereiche herauszufiltern. Aus diesen Bereichen wur-
den schliefdich die Mittelwerte gebildet, wobei es dann immer noch notwendig ist, eventuelle
Fehlmessungen auzusortieren, um brauchbare Ergebnisse zu erhaten. Die Ergebnisse sind zu-
sammengefasst in der Tabelle 6.1 und dem Diagramm 6.3 zu finden.

Sinkrate = ROS = A—h
At
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6.2.4 Berechnung der Sinkwinkel
Der Sinkwinkel y berechnet sich aus der Sinkrate und der wahren Fluggeschwindigkeit, also

der vom Airtel aufgezeichneten Geschwindigkeit. Die Ergebnisse stehen in der Tabelle 6.1
und dem Diagramm 6.3, die Rohdaten sind auf der Begleit-CD.

Sinkwinkel y = arcsi n—ROS
\Y;

6.2.5 Berechnung der Gleitzahlen
Die Gleitzahl berechnet sich wie folgt:

1

E:L:—
D tan(y)

Die Ergebnisse sind wieder am Ende dieses Kapitels in der Tabelle 6.1 bzw. dem Diagramm
6.3 zu finden.
6.2.6 Berechnung der Auftriebs- und Wider standsbeiwerte

Der Auftriebsbeiwert C_ fur die jeweilige Geschwindigkeit in Abhangigkeit des Sinkwinkels
berechnet sich mit:

_ LIlcos(y)
C,=——"""—
}ém@#@
Wobei die Luftdichte p mit der Formel

P

P RO

berechnet wird.

Der Widerstandsbeiwert Cp ergibt sich aus folgendem Zusammenhang:
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6.2.7 Ergebnisse der Gleitflugver suche vom 29.05.05
Tabelle 6.1 Ergebnisse der Gleitflugversuche vom 29.05.05
Flug Airtel- Geschw. | Geschw. Sinkrate | Sinkwinkel | Gleitzahl C. Co
Nr. Zeit [m/s] [km/h] [m/s] [°] E
1 557...584 13,7 49,2 3,08 13,05 4,31 0,529 | 0,125
1 357...407 16,9 60,7 3,00 10,25 5,53 0,351 | 0,063
1 292...301 20,8 74,7 2,80 7,75 7,34 0,233 | 0,032
3 385...410 29,3 105,6 3,85 7,53 7,56 0,117 | 0,016
3 275...290 35,9 129,2 7,63 12,27 4,60 0,077 | 0,017
3 281...289 36,2 130,5 7,78 12,39 4,55 0,075 | 0,017

Hinweis: Die ,Flugnummer* wird fiir jeden Tag neu vergeben

Diagramm 6.3 Gleitzahl. Sinkwinkel und Sinkrate in Abhangigkeit der Fluggeschwindigkeit
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Der Vollstéandigkeit wegen sind die Werte der Testfllige vom 19.12.04 sowie vom 15.05.05 in
der Tabelle 6.2 eingetragen.

Tabelle 6.2 Ergebnisse der Gleitflugversuche vom 19.12.04 und vom 15.05.05

Datum/Flug Airtel-Zeit | Geschw. Geschw. Sinkrate Sinkwinkel | Gleitzahl E
Nr. [m/s] [km/h] [m/s] [°]

19.12.04/F2 247...261 22,01 79,23 2,56 6,68 8,54

15.05.05/F2 628...662 18,10 65,17 1,86 5,90 9,68

15.05.05/F2 640...644 18,78 67,62 1,00 3,05 18,77 (1)

15.05.05/F3 297...305 27,07 97,44 3,33 7,07 8,06
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Mit der Excel-Funktion , Trendlinie” sind die drei Graphen jeweils noch einmal idealisiert
dargestellt (in der Legende mit dem Zusatz ,, Polynomisch” versehen). Fur diese ideadisierten
Graphen lassen sich folgende Gleichungen ausgeben:

Gleitzahl: fe(x) = —0,0022-x2 + 0,3917-x — 9,9610
Sinkrate: fros(X) = 0,1844-10™*x3 — 0,0034-x2 + 0,2008x — 0,6411
Sinkwinkel: f,(x) = 0,0036-x?—0,6584-x + 36,7440

Mit Hilfe der ersten beiden Gleichungen lassen sich die Geschwindigkeiten fur das beste Glei-
ten und fUr das geringste Sinken ableiten:

Bestes Gleiten:

Bel maximaler Gleitzahl, also bei fg'(x) = 0

Nach Rechnung ergibt sich eine maximale Gleitzahl Enax = 7,86 bei ener Gleit-
Fluggeschwindigkeit. von v = 91,0 km/h

Geringstes Sinken:

Bel minimaler Sinkrate, also bei fros' (X) =0

Die geringste Sinkrate von ROSyin = 2,8 m/s ergibt sich bei einer Gleit-Fluggeschwindigkeit
vonv = 78,1 km/h

Das Diagramnm 6.4 zeigt die Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte sowie die Gleitzahl E in
Abhangigkeit der Fluggeschwindigkeit.

Diagramm 6.4 Beiwerte und Gleitzahl vs. Fluggeschwindigkeit
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6.2.8

Ermittlung der Polaren
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Mit den in den vorangegangenen Kapiteln berechneten Auftriebs- und Widerstandsbeiwerten
werden die lineare Widerstandspolare, Diagramm 6.5, sowie die parabolische Lilientha Pola-
re, Diagramm 6.6, gezeichnet.

Digramm 6.5 Widerstandspolare
0,14
012
//
0.1
L~
008 //
8 /
0,06
L~

0,04 //
s —— /

1]

0,04

01

014

02

0,25

03

Diagramm 6.6

Lilienthal'sche Polare

0,6

04

0.4

03

C.

02

01

¥

0,02

0,04

0,06

Co

0,1

0,12

014




82

6.2.9 Induzierter- und Nullauftriebswider stansbeiwert,
Fltgelformkorrekturfaktor, Oswaldfaktor

Der Widerstandsbeiwert Cp setzt sich aus dem Nullauftriebswiderstandsbeiwert Cpp und dem
induzierten Widerstandsbeiwert Cp, zusammen. Es gilt:

Cp =Cpo + Cp)

Der induzierte Widerstandsbeiwert wird aus dem Flugelformkorrekturfaktor k sowie dem Auf-
triebsbeiwert C, gebildet:

Coi< =k Ci?
> Cp=Cpp+k:-C2

Mit den in den vorangegangenen Kapiteln ermittelten Werten fur die Auftriebs- und Wider-
standsbeiwerte lassen sich jeweils 2 Gleichungen mit 2 Unbekannten (Cpp und k) aufstellen:

Cb1=Cpo + k- C1?
Cp2=Cpo + k- C.2?

Daraus folgt:

2 — 2
C — CDZ L1 CDl IJ:LZ
DO —
2 - 2
CL1 CLZ

CD' - CDo

Ci2

k=

Fur den Fligelformkorrekturfaktor k gilt auf3erdem:

K= =
TtLA (&

A = Flugelstreckung; e = Oswaldfaktor

Damit ergibt sich fir den Oswal d-Faktor €:
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Die Flugelstreckung A berechnet sich wie folgt:
A =b¥S b = Spannweite; S = Fllgelflache
Mit b= 3,20 mund S = 2,018 m? betrégt A = 5,074

Aus den 5 zur Verfiigung stehenden Wertepaaren wurden drel représentative Paare herausge-
sucht, die Ergebnisse der Rechnung sind in Tabelle 6.3 zu finden.

Tabelle 6.3 Aerodynamische Beiwerte, Fligelformkorrekturfaktor, Oswaldfaktor

Flug Nr. | Airtel-Zeit | Geschw. Co C.2 Coo k e
[m/s]
1 292...301 20,75 0,03181 0,05433 0,0068 0,460 0,136
1 357...407 16,86 0,06337 0,12296
1 357...407 16,86 0,06337 0,12296 0,0152 0,391 0,160
1 557...584 13,65 0,12475 0,27981
1 557...584 13,65 0,12475 0,27981 0,0099 0,410 0,153
3 385...410 29,34 0,01551 0,01362

Anmerkung: In den Tabellen werden jeweils gerundete Werte dargestellt, die Rechnungen erfolgten stets mit der
vollen Anzahl der von Excel zur Verfligung gestellten Dezimalzahlen.

Zumindest fur den Fligelformkorrekturfaktor und den Oswaldfaktor lassen sich die Mittele-
werte sinnvoll bilden:

Fligelformfaktor k = 0,42
Oswaldfaktor e = 0,15

An dieser Stelle sei noch einmal darauf hingewiesen, dass der AC 20.30 sich in wesentlichen
Punkten von den konventionellen Drachen-Flugzeugen unterscheidet. Es ist davon auszuge-
hen, dass sdmtliche zur Anwendung gebrachten Formeln aber eben fir Drachen-Flugzeuge
aufgestellt worden sind, und der Sonderfall , BWB*" hiermit nicht vollstandig erfasst wird. Die
Fllgelflache z.B. bezieht sich im Allgemeinen eben nur auf die Fligel, wie in Kapitel 6.1.2
bereits erlautert. Samtliche davon abhangige Daten, wie die Fligelstreckung A und damit
auch der Oswaldfaktor e, sind daher mit Einschrankung nicht mit ,, konventionellen* Ergeb-
nissen vergleichbar. Des Weiteren verfigt der AC 20.30 als BWB naturgemald tiber kein kon-
ventionelles Hohenleitwerk. Vielmehr wird die Hohensteuerung von Elevons tbernommen,
d.h. die (&ufReren) Flugelklappen dienen als Hohenruder, zugleich auch als Querruder. Wird
wie in den beschriebenen Gleitfligen die Geschwindigkeit mit den Ailerons reguliert, so be-
deutet das, dass die Aerodynamik der Fligel verandert wird, was natirlich erheblichen Ein-
fluss auf die Beiwerte haben muss. Aus den genannten Grinden sind daher die Ergebnisse
vorsichtig zu interpretieren.
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6.3 Gleitflug mit neutralem Hohenruder

Bel diesem Versuch wird der AC 20.30 mit abgeschatetem Antrieb in einen Gleitflug ge-
bracht, ohne jedoch wie bei den vorangegangenen Versuchen die Geschwindigkeit mit dem
Hohenruder zu kontrollieren.

Diagramm 6.7 Gleitflug mit neutralem Ruder, 29.05.05 Flug 2
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Auszug aus dem Flugversuchsprotokoll von 29.05.05 (Flug 2)

-Masse: 12,4 kg (2x27 Zellen)
-Schwerpunktlage: 1220 mm
-Lufttemperatur: 225°C
-Windrichtung: NWN
-Windgeschwindigkeit: 13 kt

-Luftdruck: 1018 hPa

Bel t = 277 sek. in einer Hohe von etwa 75 m erfolgte aus Sicherheitsgriinden ein Abfangma-
nover. In diesem Diagramm ist auch das Lastvielfache in Z-Achse (Hochachse) dargestellt
(Acc Z), um dem interessierten Leser die Belastung bei solch einem Flugmandver zu zeigen.
Es ist ein fast linearer Geschwindigkeitszuwachs zu beobachten. Interessant wéren dhnliche
Gleitfluge aus grofReren Hohen, die jedoch aufgrund des Absturzes vom 08.07.05 nicht mehr
stattfanden. So kann dem AC 20.30 jedenfalls keine ausgepragt Stabilitét um die Querachse
(Langsstabilitét) bescheinigt werden, der AC 20.30 verhdlt sich, zumindest in dem betrachte-
ten Geschwindigkeitsbereich, neutral.
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6.4 Steigflug—Versuche

Anhand von Steigflugversuchen lassen sich Steigraten und Steigwinkel bel unterschiedlichen
Fluggeschwindigkeiten ermitteln. Als Resultat solcher Steigflugversuche sollten die optimale
Fluggeschwindigkeit fir das beste Steigen und den besten Steigwinkel berechnet werden kon-
nen, was im vorliegenden Fall leider zu keinen sinnvollen Ergebnissen fuhrte.

6.4.1 Versuchsbeschreibung

Die algemeine Vorgehensweise fir solche Versuche (beschrieben u. a. in der Studienarbeit
von Oliver Meins, siehe Meins 2001) sieht vor, einen Steigflug mit maximaler Antriebsleis-
tung durchzufthren. Es soll mit einem konstanten Steigwinkel geflogen werden, der die fir
den Flugversuch benétigte konstante Fluggeschwindigkeit ergibt. Die Messungen sollen an-
schlieffend mit unterschiedlichen Fluggeschwindigkeiten wiederholt werden. Soweit die Theo-
rie. In der Praxis erwies sich die Durchfiihrung von fir die Auswertung geeigneter Steigfliige
mit dem AC 20.30 als deutlich komplizierter, im Vergleich zu den Gleitflug-Versuchen. Of-
fenbar verhdt sich der AC 20.20 ,dynamischer” beim Steigen als beim Gleiten, konstante
Versuchsbedingungen (Fluggeschwindigkeit-Steigwinkel-Antriebsleitung) werden praktisch
nicht Uber einen Zeitraum von mehr als ein paar Sekunden erreicht.

6.4.2 Generelle Daten
Die Forderung nach @hnlichen Randparametern (Temperatur, Luftdruck...), ergab nach Sich-
tung und Auswertung sémtlicher zur Verfligung stehender Daten, dass die am 15.05.05 durch-

gefuihrten Steigfliige am ehesten flir eine genauere Betrachtung tauglich erschienen.

Auszug aus dem Flugversuchsprotokoll vom 15.05.05:

- Masse: 12,5kg

- Schwerpunktlage: 20 mm vor Bezugspunkt
- Lufttemperatur: 20,0°C

- Windrichtung: NWN

- Windgeschwindigkeit: 15 km/h
- Luftdruck: 1010 hPa
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6.4.3 Berechnung der Steigraten

Die Steigraten berechnen sich aus dem Hohengewinn pro Zeit. Des Weiteren gelten die im
Kapitel 6.1.3 zur Berechnung der Sinkraten aufgefiihrten Ausfihrungen. Die Ergebnisse sind
in der Tabelle 6.4 zusammengefasst.

Steigrate = ROC = ah
At
6.4.4 Berechnung der Steigwinkel

Analog zur Berechnung der Sinkwinkel berechnet sich der Steigwinkel wie folgt:

Steigwinkel § = arcsin R2oC
\

6.4.5 Berechnung des Triebwer ksschubs

Anhand der von der Firma Kontronik veroffentlichten Messdaten zur gewdhiten Antriebs-
kombination (Motor-Impeller-Drehzahlregler), die auf der firmeneigenen Homepage
(www.kontronik.com) zusammen mit vielen weiteren Antriebsvermessungen verdffentlicht
sind, entstand das Diagramm 6.8. Die vom Kommilitonen M. Ullmann angefertigten Messun-
gen sind ebenfalls mit eingezeichnet und zeigen eine gute Ubereinstimmung mit den Mess-
werten von Kontronik. Mit der Excel-Funktion , Trendlinie” lasst sich dann eine passende
Kurve durch die Messwerte setzten. Die entsprechende Formel fur diese Kurve l&sst sich an-
zeigen, und lautet:

T =-0,0000031 - P? + 0,0234718 - P + 3,23403

T : Standschub [N]
P : Eingangsleitung [Watt]

Mit der angegebenen Formel lasst sich der Schub eines Impellers berechnen. Der Gesamt-
schub des AC 20.30 ist doppelt so grof3, vorausgesetzt die Eingangsleistung und der Wir-
kungsgrad beider Impeller wird als identisch betrachtet, was mit sehr guter Néherung auch
hinkommt.
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Diagramm 6.8 Standschub vs. Eingangsleistung
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6.4.6 Ergebnisse der Steigflug-Versuche

Um ein halbwegs brauchbares Diagramm zu erhalten, sind von den funf ausgesuchten Steig-
fligen jeweils die Mittelwerte der Daten gebildet worden, in der Tabelle 6.4 blau dargestellt.
Das daraus resultierende Diagramm 6.9 zeigt einen Steigratenverlauf, der entgegen des zu
erwartenden Ergebnisses ein Minimum bel einer Geschwindigkeit von etwa v = 63 km/h
zeigt. Erwartet wurde ein Maximum in diesem Geschwindigkeitsbereich (60...80 km/h).
Auch scheint der Triebwerksschub scheinbar keinen direkten Einfluss auf die Steigrate zu ha-
ben. So jedenfalls kann aus dem Diagramm keine Geschwindigkeit fur das beste Steigen er-
mittelt werden, hochstens eine fiur die niedrigste Steigrate, ndmlich etwa 63 km/h. In Zukunft
sollten geeignete Steigflug-Versuche mit dem AC 20.30 wiederholt werden, um das Ergebnis
zu verifizieren. Dabel sollte darauf geachtet werden, dass auch der Triebwerksschub bei den
Versuchen Uberprift wird, und nicht mit vollem Schub geflogen wird, da die Werte ansonsten
doch zu stark variieren. Auch sollte der Anstellwinkel mit berticksichtigt werden. Fur sinnvol-
le Steigflug — Versuche sind demnach mindestens die Faktoren Triebwerksschub, Geschwin-
digkeit und Steigwinkel, ferner Anstellwinkel, in einem vertretbaren Toleranzfeld (etwa +/-
5%) zu halten. Nach Auffassung des Autorsiist es fur einen Model Iflugpiloten praktisch nicht
moglich, diese drei (vier) Parameter zu kontrollieren und gleichzeitig das Flugzeug im Auge
zu behalten. Sollten weitere Steigflug-Versuche durchgefihrt werden, so wére es nicht ver-
kehrt, sich Uber eine autonome Flugsteuerung Gedanken zu machen.
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Tabelle 6.4 Steigflug-Versuche vom 15.05.05

Flug | Zeit | Hohe | Leistung® | Schub® | Geschw. | Geschw. | Steigrate | Steigwinkel
[s] [m] [Watt] [N] [m/s] [m/s] [m/s] [°]

F2a 139 14 1684,80 41,61 88,02 24,45 5 11,80
140 19 1684,80 41,61 83,73 23,26 5 12,41
1684,80 41,61 85,87 23,85 5 12,11
F2a 298 4 1924,24 45,89 80,51 22,36 3 7,71
299 9 1895,70 45,39 81,58 22,66 5 12,75
300 13 1883,28 45,17 79,43 22,06 4 10,44
1901,07 45,49 80,51 22,36 4 10,30
F2b 615 105 1621,46 40,45 76,21 21,17 4 10,89
616 108 1621,46 40,45 72,99 20,28 3 8,51
617 112 1616,44 40,36 69,77 19,38 4 11,91
618 116 1605,00 40,15 69,77 19,38 4 11,91
619 119 1605,00 40,15 69,77 19,38 3 8,90
1613,87 40,31 71,70 19,92 3,6 10,43
F3 435 70 2218,44 50,91 53,67 14,91 5 19,60
436 73 2212,88 50,82 51,52 14,31 3 12,10
437 77 2188,30 50,41 53,67 14,91 4 15,56
438 81 2171,68 50,13 53,67 14,91 4 15,56
439 86 2156,00 49,87 53,67 14,91 5 19,60
440 89 2150,50 49,78 49,38 13,72 3 12,63
2182,97 50,32 52,60 14,61 4 15,84
F3 448 100 2025,00 47,64 57,96 16,10 2 7,14
449 101 2019,60 47,55 62,26 17,29 3,31
450 104 2003,40 47,27 62,26 17,29 3 9,99
451 108 1995,98 47,14 62,26 17,29 4 13,37
452 113 1983,20 46,92 57,96 16,10 5 18,09
2005,44 47,31 60,54 16,82 3,5 10,38

a) Es ist die Eingangsleistung P, beider Antriebe angegeben
b) Der Triebwerksschub bezieht sich auf den Gesamtschub beider Impeller
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Diagramm 6.9 Auswertung der Steigflug-Versuche vom 15.05.05
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6.5 Alternative Auswertung eines Steigflugs

Da es offenbar nicht mdglich ist, mit den vorhandenen Datensdtzen der vorangegangenen
Steigflug-V ersuche nach Handbuchmethoden sinnvolle Ergebnisse zu erzielen, wird in diesem
Kapitel ein Start mit anschlief3endem Steigflug auf Gber 300 m Hohe tber Grund mit aterna-
tiven Methoden beschrieben. In Diagramm 6.9 sind einige Daten aufgezeigt.

Diagramm 6.10  Start und Steigflug, 3.Flug vom 29.05.05
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Aus dem Flugversuchsprotokoll vom 29.05.05 gehen folgende Daten hervor:

-Masse: 12,5 kg (mit 2x28 Zellen)

-Schwerpunktlage: 20 mm vor Bezugspunkt (Vorderkante Revisionsklappe)
-Lufttemperatur: 225°C

-Windrichtung: NWN

-Windgeschwindigkeit: 13 kt = 24 km/h

-Luftdruck: 1018 hPa

-Startstrecke: 36,2m

Bel einer durchschnittlichen Geschwindigkeit von etwa 80,5 km/h hat der AC 20.30 im be-
trachteten Zeitraum (t = 140 s bis 260 s) eine Strecke von fast 2,7 km zurtickgelegt. Da die in
den vorangegangenen Kapiteln bereits angesprochenen Grinde Geradeausfliige grof3erer Dis-
tanz nicht erlauben, sind die GPS-Daten zu diesem Steigflug interessant. Bild 6.4 zeigt den
Flugweg. Mit den Hohenangaben erlaubt das verwendete CAD-Programm (Catia V5) den
Flugweg dreidimensional zu betrachten, soweit das die Genauigkeit der GPS-Daten zul ésst.
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Bild 6.4 GPS-Flugweg vom 29.05.05, 3. Flug, t = 140 s bis 260 s

Dargestellt sind die Draufsicht (oben) und die Seitenansicht (linksist Westen, rechts Osten) in
einem 100 x 100 m Raster. Einige markante Punkte sind markiert, die passenden Werte dazu

sind in der Tabelle 6.5 zu finden.



92

Tabelle 6.5 Start und Steigflug, 29.05.05 Flug 3
Nr. | Airtel- | Kapazitat? | Geschw | Steigrate | Steigwinkel | Hohe | Leistung | Schub
Zeit [mAh] . [km/h] [m/s] [°] [m] [Watt] [N]
0 140 0,0 0,0 1 0,00 1 0,0 0,0
- 147 58,5 51,5 0 0 2 2332,8 52,8
- 148 69,7 55,8 1 3,70 3 2307,5 52,4
- 149 80,8 67,6 -1 -3,05 2 2282,3 52,0
1 150 91,7 76,2 3 8,15 5 2253,7 51,5
2 168 282.8 77,3 3 8,03 72 2098,1 48,9
3 177 347,1 79,4 1 2,60 86 1393,8 36,2
4 193 483,6 63,3 4 13,14 146 2020,0 47,6
5 199 543,1 83,7 6 14,95 163 1975,3 46,8
6 222 776,4 85,9 1 2,40 242 1954,7 46,4
7 238 902,0 89,1 3 6,96 276 1399,3 36,3
8 241 921,6 98,8 -3 -6,28 268 1384,6 36,0
9 245 947,2 104,1 1 1,98 266 1390,6 36,1
10 253 998,4 103,0 2 4,01 277 1402,7 36,3
11 260 1044,1 80,5 7 18,24 306 1434,0 36,9
1%} - - 80,6 2,5 6,44 - 1776,9 429
max. - 1044,1 112,7 9 25,16 306 2482 55,2
min. - 0 0 -4 -9,30 0 0 0

a) Entnommene Kapazitat aus einem der zwei Akkupacks. Es wird davon ausgegangen, dass das
zweite Pack nahezu identische Werte hat. Da beide Packs natirlich gleichzeitig entladen werden, ist
mit den angegebenen Werten zu rechnen. Bei einer theoretischen (Nenn-) Kapazitat von 3200 mAh
wéare demnach bereits 1/3 der zur Verfugung stehenden Ladungsmenge verbraucht. Praktisch bei
Hochstrom-Entladung entnehmbar sind nach Erfahrung und Fachliteratur ca. 80% der Nennkapazitat,
also etwa 2600 mAh, demnach sind also bei t = 260 s bereits 40% der zur Verfiigung stehenden Ener-
gie verbraucht.

In den letzten drel Zeilen der Tabelle 6.5 sind die durchschnittlichen, maximalen und minima-
len Werte angegeben, und zwar fir den gesamten betrachteten Zeitraum (t = 140...260 s). In
diesem Zusammenhang sind noch weitere Parameter interessant:

- Spannung: Ug=290V
Umax.- =37,1V (bei | =0A)
Umin. =27,1V (bei | =354 A;t=22859)

- Strom: l=31,06 A
Imax =42,5A (bel U=29,2V;t=1445)
Imin=00A

Betrachtet wird in diesem Fall jewells ein Akkupack, wobel davon auszugehen ist, dass der
andere nahezu identische Werte hat (s. 0.). Bei einem aus 28 Zellen bestehenden Akkupack
ergibt das eine (Leerlauf-) Spannung ohne Last von 37,1V / 28 = 1,33 und eine Spannung von
0,97 V unter Last (bei einer Entladung mit immerhin 35 A 1) pro Zelle, was sich mit Erfah-
rung und Fachliteratur deckt.
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Den genauen Zeitpunkt des Abhebens festzustellen, ist mit dem verwendeten Equipment nur
schwer moglich. Der Hohenmesser mit einer Anzeige ohne Dezimalstellen und einer Genau-
igkeit von etwa +/- 1 m, die unbekannte Abweichung der GPS-Daten sowie die Messfrequenz
von nur 1 Hz setzten hier Grenzen. Das Protokoll, die GPS-Daten und die Hohenangaben (und
die daraus abgeleiteten Werte fur Sinkrate und —winkel) grenzen den Zeitraum auf t = 148 s
bist = 150 sein. Die Abhebegeschwindigkeit kann demnach nur in der Form:

V1o = 55,8...76,2 km/h
angegeben werden.

Wie weiter oben beschrieben betragt die Startstrecke, gemessen vom stehenden AC 20.30 bis
zum Abheben, 36,2 m.

Weitere Werte:

Pro Hohenmeter sind etwa 3,4 mAh Kapazitét verbraucht worden (1044,1 mAh / 306 m); pro
Sekunde 8,7 mAh.

Bel einer durchschnittlichen Steigrate von 2,5 m/s sind 702,6 Watt bzw. 17 N Schub pro Ho-
henmeter nétig;

Das bedeutet, dass der AC 20.30 bei sonst gleichen Randbedingungen (1), und einer technisch
sinnvoll nutzbaren Kapazitat von 2600 mAh, theoretisch eine maximale Flughthe von hpa =
765 m (2600mAh / 3,4 mAh / m) in 6 min (2600 mAh / 8,7 mAh /s) erreichen wirde. Den
Rickflug zur Startstelle misste der AC 20.30 dann im Gleitflug zuriicklegen. Bei der in den
vorangegangenen Kapiteln ermittelten maximalen Gleitzahl von En = 7,9 bel einer Flugge-
schwindigkeit von v = 91,0 km/h und einer Sinkrate von 3,0 m/s kdnnte der Flieger dabel eine
Strecke von max. 6043,5 m (765 m - 7,9) in 4 min 15 s zurilicklegen, oder bei v = 78,1 km/h,
der Geschwindigkeit des geringsten Sinkens (ROSyin = 2,8 m/s bei einer Gleitzahl von E =
7,5), sich max. noch 4 min 33 sin der Luft halten, und k&me dann nur noch 5737,5 m weit...
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6.6 Uber zieh-Versuche

Gemeint sind hier Flugversuche zum Uberzogenen Flugzustand, im Weiteren wird hierfr
auch der englische Begriff , Stall* verwendet werden. Versuche dieser Art dienen der Ermitt-
lung der Uberziehgeschwindigkeit, d.h. der Geschwindigkeit, bei der es bei einem herkémm-
lichen Flugzeug aufgrund eines zu hohen Anstellwinkels zu einem Stromungsabriss auf den
Tragfligeln kommt. Im Allgemeinen folgt dann ein Durchsacken oder Abkippen, letzteres
kann auch zum Trudeln fuhren. Neben der Uberziehgeschwindigkeit ist auch das Flugverhal-
ten im Langsamflug bis zum Uberziehen interessant.

6.6.1 Versuchsbeschreibung

In ausreichender Flughthe wir das Flugzeug horizontal ausgerichtet, anschlief3end werden die
Triebwerke abgeschaltet (Vorteil der durch Elektromotoren angetriebenen Impeller, die lassen
sich abschalten; bei anderen Antrieben kann nur auf Leerlauf gedrosselt werden, wobei in der
Regel ein Restschub bleibt). Um weiterhin eine horizontale Flugbahn beizubehalten, muss der
Anstellwinkel mit sinkender Geschwindigkeit erhdht werden. Bel zu geringer Geschwindig-
keit bzw. zu hohem Anstellwinkel sollte es bei herkémmlichen (Drachen-) Flugzeugen zum
oben beschriebenen Abkippen oder Durchsacken kommen. In der Regel lasst sich schon an
verzogerten Reaktionen auf Steuereingaben erkennen, dass die Uberziehgeschwindigkeit bald
erreicht ist. Von Nurfliigeln wird gelegentlich vom so genannten ,, Propellern” berichtet, ein
Flugzustand der dem Flachtrudeln dhnelt und meistens zum Absturz fihrt, da der Zustand
nicht mehr beendbar ist. Von Delta-Flugzeugen dagegen ist bekannt, dass sie oftmals nur sanft
durchsacken, ohne abzukippen (wobei die beschriebenen Beobachtungen und Schilderungen
aus der Modellfliegerszene stammen). Wie sich dagegen ein Blended-Wing-Body verhélt, war
nicht vorherzusehen. Die Fliigelgeometrie des AC 20.30 lief3 darauf schlief3en, dass eher ein
kritisches Uberziehverhalten zu erwarten war (starke Pfeilung, hohe Streckung, besonders am
Fllgelende geringe Flachentiefe, geringe Profildicke).

6.6.2 Versuchsdurchfiihrung und Auswertung

Da wie oben beschrieben bel den Stall-Versuchen mit dem AC 20.30 damit gerechnet werden
musste, dass schwierig zu beherrschende bzw. zu beendende Flugzustéande auftreten kdnnten,
ist mit dieser Art der Flugversuche erst zu einem spéten Zeitpunkt der Flugerprobung begon-
nen worden. Wie sich herausgestellt hat, war die anfangliche Sorge unbegriindet; nach Auf-
fassung des Autors verfiigt der AC 20.30 uber ein aulRerordentlich gutmiitiges Uberziehverhal -
ten, er ist alstrudelfest zu bezeichnen (Bild 6.5 zeigt schematisch den Flugweg beim Trudeln).
Bel einer Fluggeschwindigkeit von etwa 50 bis 55 km/h beginnt der AC 20.30 sanft durchzu-
sacken, wobel die Quer- und Hohenruderwirkung immer noch als sehr gut zu bezeichnen ist.
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Es kam vor, dass der AC 20.30 in diesem Flugzustand nach ein paar verlorenen Héhenmetern
die Hohe hielt und sogar kurzeitig wieder anfing zu steigen. Die Beobachtungen deckten sich
spater mit den Videoaufzeichnungen der Onboard-Kamera. Bei Fligen mit am Rumpf aufge-
klebten Wollfaden lief3en sich bei hohen Anstellwinkeln so genannte Titen- oder Strakwirbel
beobachten. Das Auftreten solcher Wirbel ist verbunden mit einem kurzeitigem Auftriebsge-
winn, daher steigt der AC 20.30 wieder fir ein paar Sekunden. Das beschriebene Uberzieh-
verhalten macht es schwierig, die genaue Uberziehgeschwindigkeit zu ermitteln. Ankiindi-
gende Symptome fir einen Stall, wie z.B. schlechte Ruderwirksamkeit oder Vibrationen,
konnten nicht beobachtet werden. Zwei typische Uberziehversuche zeigen die Diagramme
6.11 und 6.12. Ein seitliches Abkippen konnte nicht einmal durch ein ,,Mannchen" bei star-
kem Seitenwind provoziert werden. Bei dieser Figur wird das Flugzeug mit ausreichender Ge-
schwindigkeit senkrecht nach oben gezogen, bei Erreichen des Scheitelpunktes falt es dann
im Idealfall ein paar Meter rickwarts, daraufhin erfolgt eine 180° Drehung um die Langsach-
se. Das dann senkrecht nach unten fallende Flugzeug wird anschlief3end abgefangen (Bild 6.6
zeigt schematisch den Flugweg bei einem Mannchen). Dabel kommt es mit Sicherheit zu ei-
nem vollstandigen Strémungsabriss (Fluggeschwindigkeit im Scheitelpunkt = 0). Eigentlich
ist diese Flugfigur Kunstflugzeugen vorbehalten. Bei einem so ausgepragt gutmitigem Uber-
ziehverhalten wieim Falle des AC 20.30 jedoch ist es interessant, das Verhalten bei einem auf
diese Weise erzwungenem Stréomungsabriss und den darauf folgenden Abfangbogen zu beo-
bachten. Diagramm 6.13 zeigt die wahrend des Mannchens aufgezeichneten Daten. Auffallig
sind hier wieder einmal die zeitlich versetzten GPS-Daten. Sehr schon ist zu erkennen, wie die
Fluggeschwindigkeit im Scheitelpunkt gegen Null geht. Diagramm 6.14 zeigt die bel diesem
Manover auftretenden Lastvielfache.
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Diagramm 6.11
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Uberziehversuch, Flug 1 vom 29,05,05, t = 380...410 s
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Diagramm 6.12

Uberziehversuch, Flug 1 vom 29,05,05, t = 554...570 s
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Diagramm 6.13
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Méannchen, Flug Nr.2 vom 15.05.05
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6.6.3 Generelle Daten

Sind z.B. dem Kapitel 6.2.2 zu entnehmen.

6.6.4 Berechnung des maximalen Auftriebsbeiwertes

Der maximae Auftriebsbeiwert wird kurz vor dem Durchsacken erreicht. Er berechnet sich
mit der Formel:

L

S S el

Wobei darauf zu achten ist, das aus den Datensétzen (Tabelle 6.6) der beiden naher untersuch-
ten Uberziehversuche (Diagramme 6.11 und 6.12) die Werte zur Berechnung von Ci max Ver-
wendet werden, bei denen der AC 20.30 horizontal fliegt, d.h. die Sinkrate O betragt (in der
Tabelle 6.6 kursiv und fett dargestellt).

Die Auswertung ergibt einen erschreckend geringen maximalen Auftriebsbeiwert von:
CiLmax = 0,46

Bei einer Uberziehgeschwindigkeit von

Vmin = 53,7 km/h

Bel den Gleitflugversuchen wurde ein Auftriebsbeiwert von 0,53 bel einer Geschwindigkeit
von 49,2 km/h ermittelt, allerdings bei einer Sinkrate von 3 m/s (siehe Tabelle 6.1). Weiterhin
gelten die in den vorangegangenen Kapiteln beschriebenen Einschrankungen bezliglich der
Verwendbarkeit des herkébmmlichen Formelwerkes. Besonders in Bezug auf die Fligelflache
mussten hier u. U. Anpassungen vorgenommen werden, um die Werte mit denen konventio-
neller Drachen-Flugzeuge vergleichen zu kdnnen. Es kann auch nicht ausgeschl ossen werden,
dass hier mehrere Messfehler in ungunstigster Konstellation zu den niedrigen Ergebnissen
beigetragen haben. Anzumerken ist hier noch, dass alle bisher durchgefihrten Versuche ohne
Landeklappen erfolgten, moglicherweise wird der Einsatz der Landeklappen hier zu besseren
Ergebnissen fuhren. Eine theoretische Abschétzung der Wirkung der Landeklappen ist nicht
moglich, da Uber die Auswirkungen von Landeklappen bezlglich der Fluge genschaften und
Flugleistungen bei Blended-Wing-Bodys das herkémmliche Formelwerk nach bisheriger Er-
fahrung keine verlasslichen Ergebnisse liefern wird.
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Tabelle 6.6 Uberziehversuche vom 29.05.05
Airtel-Zeit | Geschw. [km/h] | Geschw. [m/s] Sinkrate [m/s] Cimax
380 80,5 22,4 1 0,205
381 73,0 20,3 1 0,249
382 70,8 19,7 1 0,264
383 63,3 17,6 0 0,331
384 62,3 17,3 0 0,342
385 62,3 17,3 0 0,342
386 58,0 16,1 0 0,395
387 53,7 14,9 0 0,461
388 53,7 14,9 3 0,461
389 53,7 14,9 2 0,461
390 60,1 16,7 4 0,367
391 63,3 17,6 3 0,331
392 62,3 17,3 3 0,342
393 63,3 17,6 2 0,331
394 63,3 17,6 0 0,331
395 53,7 14,9 -1 0,461
396 51,5 14,3 -1 0,500
397 53,7 14,9 0 0,461
398 55,8 15,5 0 0,426
399 49,4 13,7 1 0,544
400 49,4 13,7 1 0,544
401 51,5 14,3 4 0,500
402 53,7 14,9 3 0,461
403 53,7 14,9 5 0,461
404 53,7 14,9 4 0,461
405 55,8 15,5 4 0,426
406 55,8 15,5 4 0,426
407 62,3 17,3 3 0,342
408 51,5 14,3 0 0,500
409 53,7 14,9 1 0,461
410 67,6 18,8 7 0,290
554 76,2 21,2 -6 0,229
555 67,6 18,8 -2 0,290
556 60,1 16,7 -4 0,367
557 55,8 15,5 -1 0,426
558 55,8 15,5 0 0,426
559 53,7 14,9 0 0,461
560 49,4 13,7 1 0,544
561 49,4 13,7 2 0,544
562 49,4 13,7 2 0,544
563 51,5 14,3 4 0,500
564 49,4 13,7 3 0,544
565 53,7 14,9 4 0,461
566 55,8 15,5 2 0,426
567 53,7 14,9 2 0,461
568 51,5 14,3 1 0,500
569 49,4 13,7 0 0,544
570 49,4 13,7 2 0,544

Hinweis: Negative Sinkraten zeigen ein Steigen an, entsprechen also dem Betrag nach der Steigrate.
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6.7 Statische Stabilitat

Ein Flugzeug gilt as statisch stabil, wenn es wahrend des stationdren Fluges nach &uferen
Stérungen wieder in die Ausgangslage zurlickkehrt. Die Datenrate des eingesetzten M esssys-
tems ist fur die quantitative Auswertung entsprechender Versuche zu gering, sie sollte fir die
Erfassung dynamischer Bewegungen Freguenzen von wenigstens 20 Hz aufweisen (LTH FV
54 000-02). Daher werden ale zur statischen (und dynamischen) Stabilitét durchgefihrten
Versuche lediglich qualitativ ausgewertet.

6.7.1 Langsstabilitat

Damit ist die Stabilitdt um die Querachse gemeint. Die Langsstabilitét hangt ganz erheblich
von der Lage des Schwerpunktes ab, genauer vom Stabilitétsmal3, ausfuhrlich im Kapitel
» Einstellen des Schwerpunktes® beschrieben. Hierbei ist wieder darauf zu achten, dass in der
Fachliteratur fast immer Drachen-Konfigurationen beschrieben werden, und da gibt es grofie
Unterschiede zu Nurfligeln oder Blended-Wing-Bodys. Wahrend ein beispielsweise um 3 %
hoheres Stabilitétsmald bei einem Drachen-Flugzeug fur eine héhere Langsstabilitét sorgt, oh-
ne besonders grof3en Einfluss auf die Leistungsfahigkeit (Gleitzahl) zu nehmen, kann eine ent-
sprechende Verlagerung des Schwerpunktes bel einem Nurfliigel oder Blended-Wing-Body
bereits die Flugleistungen derart verschlechtern, dass ein Flugbetrieb nicht mehr sinnvoll er-
scheint. Das héngt unter anderem damit zusammen, dass bel einer Verénderung des Schwer-
punktes die gesamte Auftriebsverteilung eines Nurfligels verandert wird. Ein Drachenflug-
zeug lasst sich in der Regel auch mit geringen Hohenruderausschlégen fir den horizontalen
Flug fur unterschiedliche Geschwindigkeiten austrimmen. Aufgrund des kleineren Hebelarms
sind bei einem Nurfllgel groRere Ausschldge nétig. Da die Hohenruder zudem konstruktions-
bedingt Bestandteil des Tragfllgels sind, wird die Tragfligelwdlbung, und damit auch sémt-
liche aerodynamischen Parameter des Tragflligels, veréndert. Besonders bei positiven Aus-
schlagen wird der induzierte Widerstand vergrofiert, zudem findet eine aerodynamische Ent-
wolbung des TragflUigel profils statt, was einen geringeren Auftriebsbeiwert zur Folge hat, und
das wiederum macht groRRere Anstellwinkel nétig. Be dem AC 20.30 macht sich eine
Schwerpunktverlegung in Richtung stabil, also nach vorn, zunéchst in einer deutlich langeren
Startstrecke bemerkbar. Um Uberhaupt die Nase hoch zu bekommen, sind gréRere Héhenru-
derausschlage notig, was einen geringeren Auftrieb zur Folge hat, wodurch gréf3ere Anstell-
winkel zum Abheben nétig werden, was wiederum auch den Widerstand erheblich vergrofert
(...). Alleine das Startverhalten macht also deutlich, das eine grof3e statische Langsstabilitét
nicht unbedingt winschenswert ist, weil die Flugleistungen darunter zu sehr leiden. Bei
Nurfligeln wird man daher eher einer neutralen bis sogar leicht instabilen Langsstabilitdt den
Vorzug geben. Im Kapitel 6.3, Gleitflug mit neutralem Hohenruder, ist es gelungen, eine neut-
rale Langsstabilitét, trotz der im Anfang dieses Kapitels genannten Einschrankungen (Daten-
rate), auch quantitativ nachzuweisen. Nach Auffassung des Modellflugpiloten, Frank Heit-
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mann, und Beobachtungen aller bisherigen Flugversuche, kann die Langsstabilitdt mit der zu-
letzt geflogenen Schwerpunktlage (1220 mm) als indifferent bis leicht stabil bezeichnet wer-
den.

Bel den ersten Fliigen mit deutlich geringerem Fluggewicht (und damit geringerer Flachenbe-
lastung) und einem weit vorn liegendem Schwerpunkt konnten Gbrigens Schwingungen um
die Querachse beobachtet werden. Bei spateren Fligen mit zuriickverlegtem Schwerpunkt tra-
ten diese Schwingungen nicht mehr auf. Diese Schwingungen werden als Anstellwinkel- oder
Alphaschwingungen bezeichnet und im Kapitel 6.8.1 ndher beschrieben.

6.7.2 Quer stabilitat

Mit Querstabilitdt wird die Stabilitét um die Flugzeug-Langsachse bezeichnet. Bel einer Aus-
lenkung um die Langsachse (z.B. vertikale Bden) sollte sich das Flugzeug selbstéandig ohne
Steuereingaben vom Piloten wieder aufrichten. Eine positive V-Form und rickwaértige FlU-
gelpfeilung sind die beiden am haufigsten genutzten Mechanismen, um das erforderliche Ge-
genmoment nach einer Stérung zu erzeugen. Deren Wirkungsweisen sind der Fachliteratur,
z.B. dem Skript zur Vorlesung Flugmechanik von Prof. Scholz (Scholz FM) zu entnehmen.
Bel Nurfllgeln sorgt in der Regel die starke, riickwartige Pfeilung der Fligel fur ein ausrei-
chend grofRes Rickstellmoment um die Langsachse. Die meisten dem Autor bekannten,
gepfeilten Nurfliigel haben sogar eine negative V-Form, um die ausgeprégte Querstabilitét
durch die Flugelpfeilung zugunsten besserer Mandvrierbarkeit wieder zu reduzieren. Der AC
20.30 hat sowohl eine starke Fltgelpfeilung (25° gemessen an der 25% Linie), as auch eine
positive V-Form (2° pro Seite). Da der Rumpf zudem als Delta angesehen werden kann, ist
auch zusétzlich noch mit einer Querstabilitét durch den Rumpf zu rechnen (hier greift das
gleiche Wirkprinzip wie beim gepfeilten Flugel). Der AC 20.30 hétte demnach Uber eine zu
grof3e Stabilitdt um die Langsachse verfligen kdnnen. Tatséchlich reicht die Querruderwirkung
dennoch aus (sie ist sogar sehr gut), und die Querstabilitét ist nicht zu grof3.

Nach Auswertung der Videoaufzeichnungen werden Querneigungen bis etwa 20° selbstandig
ausgesteuert. Bis zu einer Querneigung von etwa 30° verhdt sich der AC 20.30 erstaunlich
neutral, das heil3t die Querneigung wird beibehalten, bei Winkeln grof3er als 30° nimmt die
Querneigung zu.
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6.7.3 Stabilitat um die Hochachse

Wird auch as Windfahnen-, Richtungs- oder Kursstabilitét bezeichnet. Die Stabilitét um die
Hochachse hangt im Wesentlichen mit der Form und Groéf3e des oder der Seitenleitwerke(s)
sowie dessen Hebelarm, und der Flugelpfeilung zusammen. Genau genommen sollten die Sta-
bilitét um die Hochachse immer zusammen mit der Stabilitdt um die Langsachse behandelt
werden, da eine Auslenkung um eine der beiden Achsen immer eine Auslenkung auch um die
andere Achse zur Folge hat.

Die beiden grol3en Seitenleitwerke, die beiden Winglets, die starke Fligelpfeilung und der
Deltarumpf sorgen beim AC 20.30 fir ein ausgesprochen grof3es Stabilitétsmal’ um die Hoch-
achse. Die ersten Fllge fanden ohne Winglets statt, und selbst da war kein Schieben zu beo-
bachten. Leider hat der Schiebewinkelsensor nie sinnvolle Daten geliefert, und selbst wenn,
wére die Datenrate von 1 Hz viel zu gering fir eine Auswertung. So bleiben zur Bewertung
der Stabilitdt um die Hochachse nur die Beobachtungen, die Videoaufzeichnungen und die
Berichte vom Modellflugpiloten Frank Heitmann. Den Beobachtungen und Videoaufnahmen
zur Folge ist selbst bel starkem Seitenwind kein Schieben zu beobachten. Als Wechselwir-
kung der ausgepragten Windfahnenstabilitét ist leider die Steuerbarkeit mit den beiden Seiten-
rudern als mangelhaft zu bezeichnen. Selbst mit vollen Ausschlégen (ca. 45°) finden kaum
Kursanderungen statt. Frank Heitmanns Angaben zufolge ist aber durch die Elevons eine aus-
reichende Steuerbarkeit des AC 20.30 gewahrleistet, so dass auf die Seitenruder tatséchlich
verzichtet werden kann. Durch eine geniigend grof3e Differenzierung der Querruderausschlage
(Ausschlag nach unten etwa 50 % von dem Ausschlag nach oben) ist auch kein negatives
Wendemoment zu beobachten.

Sollte dennoch in Zukunft eine grofdere Seitenruderwirksamkeit gewlnscht werden, so ist zu-
néchst einmal die Seitenleitwerksflache zu verringern. Als nachstes kénnten die Winglets Ru-
derklappen erhalten, die aufgrund eines grofReren Hebelarms bessere Wirkung zeigen sollten
als die Seitenruder. Die Winglet-Ruder konnten als Frieseruder ausgefuihrt werden, um die
Wirksamkeit weiter zu erhéhen und schliefflich wére auch der Einsatz neuer, leistungsfahige-
rer Profile mit groRerem Auftriebsbeiwert fir die Seitenleitwerke denkbar. Dass das Naca
0009 als Seitenleitwerksprofil sicher nicht optimal ist, bestétigt ein genauer Blick auf moderne
Segelflugzeuge. Moderne Segelflugzeuge sind in der Regel dicht am derzeit technisch mach-
baren, aerodynamischen Optimum, so dass es sich immer lohnt, sich aus dieser Ecke Anre-
gungen zu holen. In Frage kamen wohl Profile von Wortmann (z. B. das FX 71-L150-30, mit
15 % Dicke allerdings ziemlich dick) oder von Quabeck (z. B. HQ 0-9 oder HQ 0-10). Bel «i-
nem Vergleich der Profile muss immer auch deren Eignung als Klappenprofil berticksichtigt
werden! Einen entsprechenden Vergleich durchzufiihren, wirde an dieser Stelle aber zu weit
gehen; es sei nur als Anregung fir spétere Optimierungen erwahnt.



103

6.8 Dynamische Stabilitat

» Ein Flugzeug ist dynamisch stabil, wenn die Rickkehr aus einer Stérung in die Ausgangslage
aperiodisch oder in gedampften Schwingungen verlauft.* (Meins 2001) Grundsétzliche Vor-
raussetzung fur dynamische Stabilitét ist die statische Stabilitét. Wie bereits im vorangegan-
genen Kapitel erwahnt, ist fir die quantitative Erfassung der Bewegungsablaufe eine deutlich
hohere Datenrate nétig. Daher kénnen auch hier nur Beobachtungen wiedergegeben werden.

Es wird unterschieden zwischen der dynamischen Stabilitét der Langsbewegung, zu der
Anstellwinkel schwingungen (auch bekannt als Alpha-Schwingung) und die Phygoide zéhlen,
und der dynamischen Stabilitat der Seitenbewegung, zu der Taumelschwingungen (Dutch
Roll), Spiralbewegungen (spiral mode) und Rollbewegungen (roll mode) zdhlen. Sofern halb-
wegs brauchbare Beobachtungen vorliegen und dokumentiert wurden, wird im Folgenden auf
die unterschiedlichen Zustande eingegangen. Geeignete Versuche zur Spiralbewegung sind
nicht durchgefiihrt worden, daher fehlt eine entsprechende Beschreibung.

6.8.1 Anstellwinkelschwingung

Anstellwinkel- oder Alphaschwingungen sind Rotationen um die Querachse, wobei die Flug-
richtung und die Flughthe konstant bleiben, es findet also nur eine (periodische) Schwingung
des Anstellwinkels statt. Bel zu grof3em Stabilitétsmald (siehe Kapitel Schwerpunkt) nimmt
die Dampfung dieser Schwingung ab, so dass fur Nurfliigel ein Stabilitdtsmal’ bis maximal 8
% empfohlen wird (Ruf3ow, 1992/1993). Anstellwinkelschwingungen laufen meistens sehr
schnell ab, bei manntragenden Segelflugzeugen werden Frequenzen von 0,5 bis 1 Hz genannt.
Bel kleineren Flugzeugen, und erst recht bei Modellflugzeugen, sollte die Frequenz eher noch
hoher sein.

Bel den ersten Fligen des AC 20.30 konnten tatsachlich Anstellwinkel schwingungen beo-
bachtet werden. Die bei diesen Fliigen aus Sicherheitsgrinden gewéhlte Schwerpunktlage in
Richtung kopflastig (= stabiler) passt zu den Beobachtungen. Die Frequenz betrug etwa 1 bis
3 Hz, die Schwingung war deutlich sichtbar gedampft. Wenn bei zukinftigen Versuchsfligen
der Neutralpunkt endlich durch entsprechende Versuche (siehe ,Dive-Test® im Kapitel
Schwerpunktbestimmung) bekannt ist, das Messsystem ber eine ausreichende Datenrate ver-
flgt (> 20 Hz) und die Windfahnen zuverlassige Daten liefern, wére eine Versuchsreihe zur
Bestimmung der Frequenz und der Amplitude dieser Schwingungsform in Abhéngigkeit des
Stabilitdtsmal3es sicherlich interessant.



104

6.8.2 Phygoide

Nach einem durch Steuereingabe oder &ufferer Storung eingeleitetem Sinkflug fangt sich ein
(Drachen-Flugzeug) von selbst ab (bei genligend grof3em Stabilitétsmal?), und fangt wieder an
Zu steigen. Zu erkléren ist dieses Verhaten mit dem Aufgrund der steigenden Fluggeschwin-
digkeit steigendem Auftrieb. Im Umkehrpunkt sind die Verhaltnisse gegensétzlich. ,, Die Phy-
goide a's zweite Bewegungsform der Langsbewegung besitzt eine (...) niedrigere Frequenz als
die Anstellwinkelschwingung und ist deutlich weniger gedampft. Dabei zeigt sich die Damp-
fung als wenig abhéngig von der Fluggeschwindigkeit, wahrend die Frequenz zu hoheren
Fluggeschwindigkeiten hin abnimmt.” (Siepenkdtter 2003)

Ein Gleitflug zur Uberprifung der dynamischen Stabilitét ist durchgefuihrt worden, siehe Ka-
pitel 6.3 und Diagramm 6.7. Aufgrund des (vermutlich) geringen Stabilitdtsmalies konnte da-
bei kein Abfangen des AC 20.30 beobachtet werden, der (Modellflug-)Pilot musste bei Unter-
schreiten einer Sicherheitshthe das Abfangmanéver einleiten.

6.8.3 Taumelschwingung

Form und aerodynamischer Hintergrund dieser Schwingung sind in der Arbeit von Oliver
Meins detailliert (Meins 2001) erklért. Besonders anféllig fur diese Schwingungsart sind
Flugzeuge, mit starker, rickwartiger Pfeilung der Tragfléachen kombiniert mit einer positiven
V-Form. An anderen Modellflugzeugen, die diese konstruktiven Eigenheiten aufweisen
(Nachbauten von Verkehrsflugzeugen), konnte sehr schon ein entsprechendes Verhalten nach
einer Storung beobachtet werden, trotz ihrer geringen Grof3e und geringen Tragheit. Nurfltgel
gelten as besonders anfdlig fur Taumelschwingungen, weswegen die Pfeilung der Fligel
immer mit einer neutralen oder negativen V-Form kombiniert wird. Da der AC 20.30 sowohl
Uber eine starke Pfeilung als auch Uber eine positive V-Form verfugt, hétten eigentlich Tau-
mel schwingungen beobachtet werden missen. Wahrend der gesamten Flugversuche konnten
jedoch nicht einmal ansatzwei se Taumel schwingungen provoziert werden.

6.8.4 Rollbewegung

Um eine Dampfung der Rollbewegung - detailliert erklért in der Arbeit von O. Meins (Mens
2001) - nachzuweisen, mussten neben der Drehrate, oder besser noch der Drehratenbeschl eu-
nigung, die Querruderausschldge gemessen und protokolliert werden, und zwar mit einer deut-
lich hoheren Datenrate (>> 20Hz). Eine Auswertung der Videoaufzeichnungen ist nicht aus-
reichend, da der aktuelle Querruderausschlag im Videobild nicht zu sehen ist. So kann nur die
Aussage von Frank Heitmann (Pilot) wiedergegeben werden, wonach die Rollgeschwindigkeit
dem Querruderausschlag proportional ist.
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6.9 Statistische Werte

Die folgende Tabelle soll einen Uberblick tber die Testfliige ermdglichen. Anhand der ange-
gebenen Maximal-Werte lassen sich Komponenten in Zukunft besser auslegen, z.B. die Struk-
tur auf die zu erwartenden Belastungen, Antriebsoptimierung etc.

Tabelle 6.7 Statistische Werte

Datum Flug | Flugzeit® | Kapazitat® | Leistung ® | Strom | Lastviel- | Schub ©
Nr. ) fache ¢
[min:sek] [mAhR] Pmax [W] Imax [Al Tmax [N]

19.12.2005 1 04:20 1850 964 36,6 0,4...2,0 45,9
19.12.2005 2 03:00 980 1088 39,7 -0,5...2,3 50,2
19.12.2005 3 -- -- -- -- -- --
26.03.2005 ? -- -- -- -- -- --
16.04.2005 | 17?7 05:25 2320 1168 41,2 -- 52,8
16.04.2005 | 2?7 08:44 2320 1168 40,7 -- 52,8
15.05.2005 1 -- -- -- -- --
15.05.2005 2a 03:46 1100 1059 38,1 0,3...2,4 49,2
15.05.2005 2b 05:10 1500 1183 42,7 0,2...2,6 53,3
15.05.2005 2 08:56 2600 1183 42,7 0,2...2,6 53,3
15.05.2005 3 08:10 2640 1355 45 0,1...2,8 58,7
29.05.2005 1 09:18 2450 1257 43,2 0,3...2,5 55,7
29.05.2005 2 02:48 800 826 32,5 0,3...2,4 41,0
29.05.2005 3 05:58 1790 1241 42,5 0,2...2,4 55,2
08.07.2005 1 05:09 2786 1792 53,8 -0,7...10,4 70,7

a) Gemessen vom Abheben bis zur Landung, Rollzeit wird nicht gezahilt.
b) Die bei Triebwerksprobeldaufen und beim Rollen verbrauchte Energie wird mit erfasst.
¢) Eingangsleistung eines Antriebsstrangs, gemessen vor dem Drehzahlregler.

d) Es sind die minimalen und maximalen Werte angegeben, in Z-Richtung (Flugzeug-Hochachse).
e) Angegeben ist der jeweils max. Standschub beider Triebwerke.

19.12.2004, Flug 3: Stromversorgung des M esssystems ausgefallen

26.03.2005: Speicherfehler des Messsystems, keine Daten und kein Protokoll vorhanden.

16.04.2005: Speicherfehler: Die Datensétze fur Flug 1 und Flug 2 sind bis auf die ermittelte
Flugzeit gleich und zeigen denselben Verlauf. Gyrocube ausgefallen.

15.05.2005, Flug 1: Speicherfehler. Flug 2 mit Zwischenlandung, deswegen a) und b)

08.07.2005: Absturz bel t = 754 s (Airtel-Zeit), maximaler Messbereich G-Sensor: 10 G, als
Antriebsakku kamen hier erstmals Lithium-Polymer Zellen zum Einsatz, daher
die hohen Leistungsangaben
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7 Vergleich der Daten

In diesem Kapitel werden die in Flugversuchen ermittelten Daten mit den von Drescher be-
rechneten Werten (Drescher 2003) verglichen. Tabelle 7.1 enthdlt neben den aerodynami-
schen Beiwerten auch andere Parameter, die sich gegentiber den Entwurfsparametern von

Drescher geéndert haben.

Tabelle 7.1 Vergleich mit den Drescher-Daten
Drescher Flugversuch Einheit Abweichung7)
Masse [kg] 7 12,5 kg 78,6
Flachenbelastung 3,52 6,26 kg/m2 77,8
Startgeschwindigkeit 10 mind. 15,5 m/s 55,0
Auslegungsgeschwindigkeit 17 -- m/s --
Landegeschwindigkeit 8 157 m/s 87,5
max. Flugdauer 8 9 min 12,5
Schwerpunktlage 1210 1200 £+ 20 mm --
Gleitzahl bei C,* 20,4 67 - 70,6
Auslegungs-C* 0,2 0,35 Y -- 75
max. Gleitzahl -- 7,86 -- --
max. Auftriebsbeiwert Cmax -- 0,46 ¥ -- --
Widerstandsbeiwert Cp, bei C,* 0,0106 0,06 > (0,025 ) - 466 (135)
Antrieb
Motoren Tango 45-05 Tango 45-08 --
spezifische Drehzahl 500 800 U/min/V --
Antriebsakku pro Motor 16 NiMH Zellen | (27) 28 NiMH Zellen --
Unenn 19,2 (32,4) 33,6 Y 75
Wellenleistung 500 1000 w 100
Standschub pro Motor 30 30 N 0
Vortrieb Propeller Impeller -- --

1) Angegeben ist die Uberziehgeschwindigkeit

2) Abgelesen aus Diagramm 6.3 fur die von Drescher angegebene Auslegungsgeschwindigkeit
3) Abgelesen aus Diagramm 6.4 fur Auslegungsgeschwindigkeit (17 m/s)

4) Siehe Kapitel 6.6.4

5) fir C_ = 0,46, abgelesen aus Diagramm 6.6

6) fur CL = 0,2, abgelesen aus Diagramm 6.6

7) Abweichung in Prozent, 100% entsprechen den von Drescher angegebenen Werten

Dreschers Berechnungen mit dem Paneelverfahren ,,Pan Air* beruhen dabei auf ein stark ver-
einfachtes Modell, und z. T. sehr groben Schéatzungen (Fluggewicht...). Eine weitere Diplom-
arbeit (Schmidt 2005) verwendete ein wesentlich verbessertes Modell fur die Berechnung mit
Pan Air, jedoch sind in der Arbeit von Schmidt keinerlei vergleichbare (Bei-)Werte oder Pa-
rameter angegeben.
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8 Vergleich mit der ,, Grof3ausfuhrung*

Die aerodynamischen und geometrischen Parameter des AC 20.30 Modells wurden in der
Diplomarbeit von Oliver Drescher (Drescher 2003) zum grof3en Teil festgelegt. Dazu gehor-
ten die Spannweite, Rumpflange, die Profilwahl und weitere Parameter wie Flgel pfeilung,
Schrankung und dergleichen. Der Autor dieser Arbeit fertigte daraufhin ein 3D CAD-Modéll
(Bild 1.4) an, welches sich, mit geringen Abweichungen auf die hier nicht weiter eingegangen
wird, an den wenigen von Drescher vorgegebenen Parametern hielt. Das CAD-Modell, nach
dem der AC 20.30 dann auch gebaut worden ist, ist also eine ,, Eigenentwicklung” des Fachbe-
reichs, und kein entsprechend skaliertes Modell von irgendeiner geplanten Grof3ausfihrung
eines BWB.

Zu Beginn des Projektstarts des ferngelenkten BWB AC 20.30 hief3 es, man wolle eine ,Un-
tersuchung der aerodynamischen sowie der flugmechanischen Eigenschaften des BWB AC
20.30 Konzeptes* (Hars, Gahler, Urban 2004) durchfihren. Es sind jedoch niemals irgend-
welche Bestrebungen durchgefuihrt worden, das AC 20.30 Modell nach einem der bekannten
Skalierungsgesetzte aerodynamisch an eine mogliche Grof3ausfihrung anzulehnen, was jedoch
an dieser Stelle bitte nicht as Kritik zu verstehen ist! Zum Tell lag das daran, dass damals
keine detaillierten Daten fur eine ,, Grofl3version vorlagen. Zu kléren, ob es tUberhaupt Sinn
macht, ein im transsonischen Bereich fliegendes Verkehrsflugzeug mit einem derart kleinen
Mal3stab (1 zu 30) zu skalieren, um dann brauchbare Ruckschlisse auf Flugleistungen oder
Flugeigenschaften ziehen zu konnen, wirde vom Aufwand wohl fir eine weitere Diplomar-
beit ausreichen! Es existieren Uberhaupt keine Vergleichsdaten fir Blended-Wing-Bodys, und
das fur die Flugmechanik verwendete Regelwerk taugt auch nur bedingt fur Nurfltgel, weni-
ger noch fir BWBS, wie sich herausgestellt hat. Keine der bisherigen Diplomarbeiten im
Rahmen des AC 20.30 Projektes hat sich mit dem Thema,, aerodynamische Skalierung* auch
nur im Ansatz beschéaftigt.

Die Aufgabe bestand am Anfang des Projektes darin, ein optisch dhnliches Modellflugzeug
zum fliegen zu bringen, mehr nicht. S&mtliche Untersuchungen basieren daher auf einem M o-
dellflugzeug. Samtliche Parameter, Profilwahl, einfach alesist fir ein M odel lIflugzeug ausge-
legt worden. Zwar ein BWB, aber dennoch ,,nur ein Modell. RiickschlUisse fur eine GrofRaus-
fuhrung eines BWB sind daher a's fragwirdig anzusehen.

Informationen dartber, wie kompliziert eine Skalierung ist, welche verschiedenen Parameter
(Froudezahl, Machzahl, Reynoldszahl...) beachtet werden mussen, Skalierungseffekte und
weitere Uberlegung zu diesem Thema enthédt ein PDF-Dokument der Universitat Stuttgart
(Nitschmann 2004), auf der Begleit-CD zu finden.

Eine zumindest geometrische Gegentiiberstellung zwischen ,,Modell* und ,,Original“ ist in der
Tabelle 1.1 zu finden.
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Ein ehemaliger Kommilitone, Johannes Eissing, beschaftigt sich nunmehr seit einigen Jahren,
auch beruflich mit dem Thema Skalierung. Er kann derzeit als der einzige , greifbare” Experte
zu diesem Thema angesehen werden. Mehrere Gespréche mit ihm, ein Vortrag von ihm und
schliefdlich auch seine Vertffentlichungen fihren zu dem Schluss, dass offenbar eine Skalie-
rung nach Froude (- Froudezahl) fir Modellflugversuche (ganz allgemein und nicht auf den
AC 20.30 bezogen) noch am sinnvollsten zu sein scheint.

Am Beispiel der Abflugmasse und der Fluggeschwindigkeit wird hier trotz der angesproche-
nen Unzulanglichkeiten des AC 20.30 Modells hinsichtlich der Skalierung, eine Froudeskalie-
rung durchgefihrt:

Die Abflugmasse der ,, Grol3version nach Froude wird wie folgt berechnet:
Mwmodel = Morigina * N2
n = Skalierungsfaktor

Daraus ergabe sich fur das Original bel einem Skalierungsfaktor von 1 zu 30 (n =1/ 30) ein
Abfluggewicht von 337,5 Tonnen, wenn man das derzeitige Fluggewicht von 12,5 kg des AC
20.30 als Basis verwendet. Ein Airbus A 380 hat z .B. eine Abflugmasse von etwa 550 Ton-
nen. Wirde man davon ausgehen, dass die ,, Grol3version” des BWB in der geplanten Dimen-
sion ein Fluggewicht von wenigsten 600 t hétte, so wirde das fir ein Froude-skaliertes Modell
im Mal3stab 1 zu 30 bedeuten, dass es mindestens 22 kg schwer sein misste. Bel einer Fligel-
flache von 2,0 m2 wirde die Flachenbel astung einen Wert von mehr als 100 g / dm? erreichen,
was fur ein Modellflugzeug dieser Grofde entsprechend miese Fugleistungen und —
eigenschaften zur Folge hétte. Der derzeitige Antrieb des AC 20.30 wére vermutlich fir eine
Eigenstartfahigkeit zu schwach, die strukturelle Belastung und die c,-Belastung wahrschein-
lich zu grof3.

Die Fluggeschwindigkeit wird nach Froude wie folgt skaliert:

VModel = Vorigina Jn

Bel einer angenommenen Reisegeschwindigkeit der ,, Grol3version” von etwa 900 km/h misste
der AC 20.30 eine Geschwindigkeit von etwa 165 km/h erreichen. Die Geschwindigkeit hat er
bereits erreicht. Zwar ist der Leistungsbedarf daftir recht hoch, was entsprechend kurze Flug-
zeiten zur Folge hat, aber der Schub der beiden Impeller reicht aus, um im Horizontalflug auf
165 km/h zu beschleunigen. Bei einem Geradeausflug wirde der AC 20.30 allerdings bel der-
art hohen Fluggeschwindigkeiten innerhalb weniger Sekunden auf3er Sichtweite des Piloten
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gelangen, was nach Erfahrung des Autors mit ferngelenkten Modellflugzeugen doch eher zu
vermeiden ist...

Wirde man nun die Flugeigenschaften unseres kleinen BWB zu Simulationszwecken mit
maoglichen Grof3versionen verwenden, so kann zunéchst einmal dem Vorurteil, ein BWB wr-
de schwierig zu fliegen sein, oder schwer zu beherrschen, widersprochen werden. Es hat sich
gezeigt, dass der AC 20.30 eben Uber ausgepragt gutmutige Flugeigenschaften verfugt, und
sich nach Auskunft des Modellflug-Piloten sehr harmonisch steuern lasst, und ohne Verzége-
rung auf Steuereingaben reagiert. Besonders die Uberzieheigenschaften kénnten nicht besser
sein. Die Flugstabilitét, dynamisch und statisch, ist, soweit dass die Beobachtungen zulassen,
als gut einzustufen. Es traten keine Eigenschwingungen auf, bis auf die bei den ersten Fligen
sporadisch und stark gedampften Alpha-Schwingungen. Nicht einmal Roll-Gier-
Schwingungen (Dutch-Roll) konnten provoziert werden, obwohl der AC 20.30 dafir schein-
bar pradestiniert ist. Ferner ist es ohnehin unklar, wo denn Uberhaupt das Vorurteil herkommt.
Nurfligel und Schwanzlose Flugzeuge, ob als Modell oder manntragend, fliegen seit Jahr-
zehnten problemlos. Fir Deltas gilt das gleiche, sei es nun die Concorde oder z. B. die Avro
Vulcan. Fly-by-wire oder andere elektronische Hilfen waren bel den genannten Typen nicht
notig. Woher kommt also dieses Vorurteil? Sicherlich (vermutlich) ist die Northrop B2, der
Stealth-Bomber, nur mit fly-by-wire zu fliegen, aber ein Vergleich zwischen einem Stealth-
Bomber mit einem BWB-V erkehrsflugzeug ist vollkommen unzulanglich, obwohl genau die-
ser Vergleich leider schon 6fters von den Medien aufgestellt wurde, weil der B2-Bomber der
»€enzige fliegende Nurflugler ist, was ja nicht einmal stimmt, zumal es den Autor sowieso
immer wieder argert, dass der Begriff Nurfllgler verwendet wird; es heil3t Nurfligel. Und so-
bald Winglets oder sogar Seitenleitwerke vorhanden sind, ist die richtige Bezeichnung
»Schwanzlos'. Und wann genau ein Nurfliigel oder eben ein Schwanzoser als Blended-Wing-
Body bezeichnet wird, ist wohl zunéchst mal nur philosophisch zu kléren und an dieser Stelle
nicht angebracht.
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9 Zusammenfassung

Die vorliegende Arbeit hat gezeigt, dass Testfllige mit Modellflugzeugen durchaus sinnvoll
durchfuhrbar sind. Sie hat aber auch gezeigt, dass dafiir sehr viel mehr Zeit veranschlagt wer-
den muss, als anfangs von allen Beteiligten erwartet. Mit dem Messsystem steht dem Fachbe-
reich nun unter Berticksichtigung der angesprochenen Probleme ein Werkzeug zur Verfligung,
dass interessante Simulationsverfahren und , Feldversuche® ermdglicht, fernab von der tro-
ckenen Theorie. Besonders gut haben dabei die Gleitflugversuche funktioniert, wahrend im
Gegensatz dazu die Steigflugversuche eigenartiger Weise kaum sinnvoll ausgewertet werden
konnten. Leider konnten die Flugleistungen der optimistischen Theorie nicht ganz gerecht
werden. Die maximale Gleitzahl von weniger als 8 mag zunéchst enttauschen, dafir waren die
Flugeigenschaften umso erfreulicher, besonders die zahmen Uberzieheigenschaften. Fairer-
weise muss hier noch mal eindringlich darauf hingewiesen werden, dass die durchgefihrten
Berechnungen von Drescher auf einem um mehr als 50 % niedrigerem Fluggewicht basieren.
Und Anbauteile wie der Nose Boom oder die Videokamera, aber auch die Triebwerksgondeln,
lief3en sich natdrlich zu einem frilheren Stadium kaum oder gar nicht mit einplanen, vielleicht
lassen sich somit die Differenzen wenigstens zum Tell erkldren. Nicht verschwiegen werden
soll auch, dass bel der Auswertung der Daten viel , Fingerspitzengefthl* und Intuition nétig
war, um aus dem ,, Datenberg® brauchbare Daten rauszufiltern. Wie heif3t es doch so passend:
»Wer viel misst, misst viel Mist.”

Ungeklart bleiben die vielen Ausfélle von Sensoren oder sogar dem kompletten Messsystem.
Hierfur scheint offenbar viel Fachwissen und Erfahrung auf dem Gebiet der Messtechnik no-
tig zu sein, um ein zuverlassiges System aufzubauen. Die anfangs vom Autor vertretene Mei-
nung, ein derart komplexes Messsystem wirde nach'géung & play” Prinzip funktionieren,
wurde jedenfalls grundlich widerlegt.

Als Nebeneffekt der Flugversuche lasst sich auch feststellen, dass das bekannte Formelwerk
auf so exotische Flugwesen wie dem BWB nur bedingt anwendbar ist. Hier fehlt es einfach an
Grundlagenforschung, die vielleicht bald mit einem Uberarbeiteten Messsystem durchgefiihrt
werden. Den Autor jedenfalls wirde es freuen, wenn die vorliegende Arbeit zumindest den
Anstol3 fur weitere Flugversuche an und mit Modellflugzeugen, speziell dem AC 20.30, lie-
fern kann. Als néchstes sollte man sich der Erprobung geeigneter Hochauftriebssysteme und
einer Verifizierung der mit dieser Arbeit gewonnenen Daten beschéaftigen.
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10 Schlussbemer kung

Nur die Flugversuche haben den Autor immer wieder dazu ermutigt, trotz des immer grofer
werdenden Arbeits- und Zeitaufwandes, ungezéhlten Stunden im Bastelkeller, immer wieder
auftretenden kleinen und grof3en Problemen und Ruckschl&gen, die Arbeit nicht abzubrechen.

Ob die gewonnenen Ergebnisse letzten Endes den Aufwand rechtfertigen, vermag der Leser
fur sich selbst entscheiden.
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Anhang A: Vordruck Flugversuchsprotokaoll

Flugver suchsprotokaoall

Datum:
Flugversuch Nr.

Generélle Daten

-Masse: [kq]
-Schwerpunktlage: hinter / vor Bezugspunkt [mm], (nicht zutreffendes durchstreichen)

Wetter

Temperatur: [°C]

Luftdruck QNH: [hPa]

Windrichtung: [°]

Windgeschwindigkeit: [kt / km/h], (nicht zutreffendes durchstreichen)

Startbahnrichtung: [°]

Mano6ver Nr.: | Beginn Ende Bemerkung
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Anhang B: Inhaltsver zeichnis Begleit-CD

Airtel-6
Bedienungsanleitungen, diverse
kmtel-Software

Firmware

Weitere Datenbl étter

Danke 2005
Diese Arbeit im PDF-Format

Datenblatter:
Festspannungsregler LM 78xx
GPS-Maus GM 210
Gyrocube, diverse
Drucksensor MPX 210
Optokoppler PC 847

Seika, diverse

Transistor BC 548

Flugversuche
Samtliche Rohdaten, Excel-Diagramme, Messprotokolle zu den Flugversuchen

Kalibrierung I nertialmesssysteme

PDF-Dokumente:
FV_54 000-02: Handauswerteverfahren zur Ermittlung von Derivativen

Nitschmann 2004: Entwicklung und Bau eines Demonstratormodells fir eine Blended
Wing-Body Konfiguration und Durchftihrung von Flugver suchen

RuBow 1992/1993:  Schwerpunktlage und Langsstabilitat bel Seglern mit komplizierter
FllUgelgeometrie

Seika 2004: Datenblatter zu den Seika Sensoren

Videos
Diverse Videos, Onboard-K amera
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