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Zusammenfassung

Ein wichtiges Thema im Hinblick auf kiinftige Betriebsgenehmigungen von unbemannten Luftfahrzeugen (engl. unman-
ned aerial vehicle, UAV) ist die Sicherheit beim Ausfall kritischer Systemkomponenten. Um einen hinreichenden Schutz
fur die Fluggerate und vor allem Dritte zu gewahrleisten, miissen Verfahren und/oder Rettungssysteme implementiert
werden, die im Notfall eine sichere Landung ermdglichen. In diesem Beitrag werden unterschiedliche Notverfahren
vorgestellt, die im Rahmen einer Untersuchung am Lehrstuhl fir Flugdynamik der RWTH Aachen flir den Einsatz in
einer projektierten Drohne betrachtet wurden. Fir eine Bewertung wurden die Verfahren in Matlab/SIMULINK® model-
liert und anschlieBend simuliert. Aus den Ergebnissen konnten Rickschlisse auf die Effektivitdt sowie operationelle

Betriebsbereichsgrenzen der Drohne gezogen werden.
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Beiwert, Sprengstoffmasse
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Energie
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Tragheitsmoment
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Geschwindigkeit
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Blattzahl
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Erdbeschleunigung
Zeitabhéngiger Offnungsfaktor
Katzenberger Faktor
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Geschwindigkeit in x-Koordinatenrichtung
Geschwindigkeit in z-Koordinatenrichtung
Anstellwinkel
Rotordrehgeschwindigkeit
Gleitverhaltnis

Gleitwinkel, Lockzahl
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PS Pilotschirm
S Schirm

w Widerstand
E Effektiv

kin Kinetisch
pot Potentiell

X,Y,Z Koordinatenrichtungen

1. EINLEITUNG

Unbemannte Luftfahrzeuge kénnten in absehbarer Zeit zu
einem festen Bestandteil des allgemeinen Luftverkehrs
werden. Nachdem sie zunachst ausschlieBlich zur Ver-
wendung flr militdrische Zwecke entwickelt wurden, be-
steht mittlerweile auch ein zunehmendes Interesse an
zivilen Anwendungen. Dies héatte mittelfristig eine Koexis-
tenz von bemannten und unbemannten Luftfahrzeugen im
selben Luftraum zur Folge. Bislang ist ein ziviler Betrieb
von UAV noch nicht méglich, da keine international gulti-
gen Zulassungsvorschriften und -verfahren fur diese Luft-
fahrzeuge existieren. Ein besonderes Augenmerk muss
dabei dem Aspekt der Sicherheit gewidmet werden. Diese
ist zwar ebenso wie bei der bemannten Luftfahrt in erster
Linie an die allgemeine Systemzuverlassigkeit gekoppelt,
ein Unterschied besteht aber beim Auftreten eines kriti-
schen Defekts an Bord. In diesem Fall sind UAV flh-
rungslos und ihr weiteres Verhalten ist gegebenenfalls nur
noch unzureichend oder gar nicht mehr von auBen beein-
flussbar. Damit solche Situationen nicht zu Geféhrdungen
von anderen Teilnehmern des Luftverkehrs sowie Perso-
nen und Objekien am Boden fihren, ist es erforderlich,
geeignete Notverfahren zu implementieren. Diese mlissen
in Form von Rettungssystemen und/oder Flugmandvern
sicherstellen, dass ein havariertes Luftfahrzeug in einer
Notsituation den Luftraum unverziglich verlasst, ohne
seine direkte Umwelt in irgendeiner Form zu beeinflussen.
Dabei dirfen vorhandene Luftraumbeschrankungen oder
Hoheitsgebietsgrenzen selbst in einem solchen Ausnah-
mezustand nicht Uberschritten werden, wodurch die Flu-
genveloppe weiter eingeschrankt wird.
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2. ANFORDERUNGEN AN NOTVERFAHREN

An Notverfahren werden vielféltige Anforderungen ge-
stellt. Diese kdnnen in zwei Kategorien unterteilt werden.
Zum einen bestehen die allgemeinen Systemanforderun-
gen, die unmittelbar auf die physikalische Integritdt und
die Leistungsfahigkeit des Systems oder der Prozedur
eingehen. Zum anderen gibt es die Aufgaben eines Not-
verfahrens nach der Aktivierung, womit in erster Linie die
Wirkung beschrieben wird. Eine Vereinigung samtlicher
Aspekte ist nur schwer umzusetzen. Es sollte jedoch stets
das Ziel und auch ein wichtiges Auswahlkriterium eines
Notverfahrens sein, so viele Punkte wie mdglich zu erfil-
len [1].

Allgemeine Systemanforderungen

= Hohe Zuverlassigkeit

=  Hoher Autonomiegrad sowohl bei der Aktivie-
rung als auch der Operation

= Einfache Integrierbarkeit in das vorhandene

Flugsystem ohne bauliche Anderungen

Geringes Gewicht

Wartungsfreundlichkeit bis -freiheit

Sicherung gegen unbeabsichtigtes Aktivieren

Keine oder geringe Nutzung von Ressourcen

des zu sichernden Systems

Aufgaben von Notverfahren

=  Sicherstellung, dass die Grenzen des festgeleg-
ten Betriebsgebiets im Notfall nicht Gberschritten
werden

] Minimierung von Gefahren und Schadigungen
fir Personen und Objekte in der Luft sowie am
Boden

= Rettung des Fluggerats vor einem Absturz mit
Totalschaden

3. UNTERSUCHUNG VERSCHIEDENER
NOTVERFAHREN

Mit diesen Vorgaben wurde am Lehrstuhl fiir Flugdynamik
der RWTH Aachen eine Untersuchung von verschiedenen
Notverfahren zur Rettung havarierter UAV Systeme
durchgefiihrt. Als Versuchstrager wurde eine unbemannte
Koaxialrotordrohne verwendet, tiber die bereits ein Daten-
satz aus einem friheren Projekt des Lehrstuhls bestand.
Die mittels unterschiedlicher Simulationen generierten
Ergebnisse der Verfahren sind zwar aufgrund der speziel-
len Beschaffenheit des Fluggerats nicht allgemeinguiltig,
kénnen jedoch in weiten Teilen auch auf andere UAV,
sowohl Starr- als auch Drehfligler, Ubertragen werden
und geben einen Ausblick auf mdégliche Auswirkungen
und Einsatzszenarien [1].

Daten des betrachteten Versuchstrager

MaBe BxHxL 1,2x0,7x2,65 m
Geschwindigkeit Vmax 150 km/h
VReise 100 km/h
Gewicht MTOW >150 kg
MNutzlast 50 kg
Flughéhe Altservice 3000 m
Koaxial-Rotor Blattzahl 2x3
Drotor 32m
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3.1. Gleitflug / Autorotation

Die einfachste und giinstigste Variante zur Rettung von
UAV-Systemen ist die Verwendung der bordinh&renten
Systeme zur Ausfiihrung von automatischen Notlandever-
fahren. Eine Aufristung der Hardware ist dazu in der
Regel nicht erforderlich, da die Fluggerate bereits mit
allen notwendigen Komponenten sowie leistungsféhigen
Regelungssystemen ausgestattet sind. Allerdings muss
die Software des Flugfihrungssystems um entsprechende
Algorithmen erweitert werden, in denen die Mandverab-
laufe definiert sind. Eine Grundvoraussetzung fir die
Durchfihrung der Verfahren ist jedoch, dass die wichtigs-
ten avionischen Systemkomponenten und Steuerorgane
an Bord noch intakt sind, um die Mandéver kontrollieren zu
kénnen. Ist dies nicht der Fall, bleiben die Reglervorgaben
wirkungslos mit der Folge eines Totalverlustes. Demnach
handelt es sich nicht um unabhéangige Rettungssysteme,
sondern lediglich um kontrollierte Notverfahren unter
Einbezug der bordeigenen Komponenten. Sie konnen
daher nur eingeschrankt beim Defekt bestimmter Syste-
me, wie beispielsweise dem Motor, angewendet werden
und bieten somit keinen universellen Schutz.

Im Falle eines Antriebsverlustes kénnen Starrflligler die
Strecke bis zum nachsten geeigneten Landeplatz im
Gleitflug zurlickzulegen. Bei Drehfliglern besteht als
Aquivalent dazu die Autorotation. Dabei werden die Roto-
ren vom Motor entkoppelt und entnehmen ihre Antriebs-
energie dem Luftstrom, der wahrend des Sinkflugs durch
Blattebene strémt. Auf diese Weise kann (Dreh-) Energie
gespeichert werden, um bei einem Abfangmandéver nahe
dem Boden ausreichend Auftrieb zu erzeugen.

3.1.1. Bewertungskoeffizienten

Zur Beurteilung der Fahigkeiten dieser Verfahren beste-
hen verschieden Bewertungskoeffizienten, die bereits
wahrend der Entwurfsphase des Fluggerats betrachtet
und entsprechend optimiert werden sollten. Fiir den Starr-
flugler ist dies das Gleitverhéltnis, das einen Quotient aus
Widerstandskraft und Auftriebskraft bildet, dessen Rezip-
rokwert annahernd beschreibt wie viel Wegstrecke aus
der aktuellen Héhe durch die Wandlung von potentieller in
kinetische Energie maximal mdglich ist (1),[2].

(1) S—E—tany
A

Das Gleitverhaltnis lasst sich durch eine VergrdéBerung
der Flugelstreckung oder durch eine energieeffiziente
Flugfihrung verbessern. So sollte fir eine maximale Rest-
flugzeit der optimale Gleitwinkel yopt €ingehalten werden.

Beim Drehfliigler existieren ebenfalls entsprechende Be-
wertungsfaktoren. Der ,Autorotative Index” gibt eine quan-
titative Aussage Uber die Abfangfahigkeit der Maschine
beim Landemandver und bezieht sich indirekt auf die im
Rotor gespeicherte Energie (2). Je langsamer diese wéh-
rend des Abfangbogens dissipiert wird, umso langer kann
der benétigte Schub bei groBem Anstellwinkel zum Ver-
zBgern bereitgestellt werden. Die Folge ist eine Landung
mit nur noch minimalen Geschwindigkeitskomponenten in
horizontaler und vertikaler Richtung.
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Der erste Term dieser Gleichung beschreibt dabei die
Flughéhe, die mit der gesamten vorhandenen kinetischen
Energie des Rotorsystems (Haupt- und Heckrotor) er-
reicht werden kann. Im zweiten Term werden die Abzlige
aufgrund der Dichteabnahme und der Rotorscheibenbe-
lastung miteinbezogen. Als gute (satisfactory) Werte wer-
den fir einmotorige Hubschrauber Ergebnisse >60 ft%/Ib
und fir zweimotorige >25 ft¥/lb angegeben [3].

Der ,Katzenberger Faktor” betrachtet das Verhéltnis von
der Rotordrehenergie zur kinetischen Energie des sinken-
den Hubschraubers (3). Je héher der errechnete Wert
dabei ausfallt, umso besser sind die Autorotationseigen-
schaften des Drehfllglers.
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Der Faktor y1 beschreibt die dimensionslose Lockzahl fir
den Hauptrotor (4). Diese wird haufig zur Beurteilung von
Hubschrauberrotoren genutzt und reprasentiert das Ver-
haltnis der aerodynamischen zu den Massenkraften am
Rotor. Fir einen hohen Katzenberger Faktor sollte v
moglichst klein, also der Rotor schwer sein [4].

Entsprechend der Koeffizienten ist die Autorotation in
erster Linie von den Rotortrdgheitsmomenten abhé&ngig.
Ferner kann auch bei diesem Verfahren die maximale
Reichweite durch eine effiziente Flugfiihrung verbessert
werden. Entscheidend fiir eine erfolgreiche Autorotation
ist Uberdies die Einleitung des Abfangmandvers zum
richtigen Zeitpunkt, da der Rotor nur fir kurze Zeit ausrei-
chend Schub bereitstellen kann.

3.1.2. Untersuchung und Simulation der Auto-
rotation

Im Rahmen der Untersuchung wurden die beiden zuvor
genannten Koeffizienten auch zur Bewertung der Autoro-
tationseigenschaften des Koaxialrotorversuchstragers
bestimmt. Der Autorotative Index erreichte nur etwa die
Halfte des geforderten Wertes von 60 ft%/Ib. Ahnliches
ergab die Berechnung des Katzenberger Faktors, der im
Vergleich mit Kennwerten anderer bekannter Drehfligler
sehr klein ausféllt. Die Ergebnisse offenbarten, dass die
Drohne nicht fir Autorotationsmandver geeignet ist. Dies
ist auf das geringe Rotortragheitsmoment zurtickzufiihren.
In einer Simulation des Verfahrens wurden diese Ergeb-
nisse verifiziert. Dazu wurde ein bereits bestehendes
Sechs-Freiheitsgrade-Modell des Versuchstragers ver-
wendet, das im Kern aus einem Basisregler zur Steue-
rung der Mandverabldufe und einem Modell der Rotorei-
gendynamik, das auf der Blattelemententheorie basiert,
besteht [5].
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In der Simulation wird zu einem definierten Zeitpunkt der
Motor abgestellt, woraufhin sich die Rotordrehzahl sofort
zu verringern beginnt. Des Weiterten wird durch simulier-
tes Auskuppeln der Rotorwelle auch die Ubertragung von
Giermomenten auf die Zelle aufgehoben. Mit einer Reak-
tionszeit von 0,5 Sekunden wird der kollektive Blattan-
stellwinkel von 12° auf 3° verringert, um einen Sinkflug zu
forcieren. Der zu dem Zeitpunkt negative Nickwinkel wird
geringfligig erhdht, um eine bessere Anstrémung durch
die Rotorblattebene zu gewahrleisten. Durch weiteres
Absenken des Kollektivwinkels bei konstantem Nickwinkel
wird die Rotordrehzahl infolge des Sinkflugs wieder erhéht
und néhert sich wieder ihrem Ursprungswert an, wahrend
der Versuchstriger in einen stationdren Sinkflug Uber-
geht. Ein abschlieBender Abfangvorgang konnte nicht
simuliert werden, da das Modell die dynamischen Reakti-
onen in diesem Geschwindigkeitsbereich nicht korrekt
berechnet und die Simulation abbricht.
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BILD 1. Autorotation - Rotordrehzahl
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Zwar kann die Betriebsrotordrehzahl, die nach dem An-
triebsausfall zunachst schnell abnimmt infolge der Autoro-
tation nahezu wieder ihr Ausgangsniveau erreichen, doch
zeigt sich bereits hier die hochagile Reaktion des Rotors
infolge des geringen Tragheitsmoments (BILD 1). In der
stationdren Endphase der Autorotation betragt die Verti-
kalgeschwindigkeit noch 7,4 m/s und die Translations-
geschwindigkeit fiir eine Landung deutlich zu hohe 33,5
m/s (BILD 2). Da sich bei einem Abfangmandéver die
Drehzahl, infolge der geringen Rotortragheit, zu schnell
abbaut kann die erforderliche Drehenergie zum Verzégern
des UAV nicht lange genug bereitgestellt werden.

Die Ergebnisse zeigen, dass unbemannte Luftfahrzeuge
zwar aufgrund ihrer vorhandenen Reglerelektronik mit
entsprechenden Algorithmen in der Lage sind entspre-
chende Notverfahren durchzufiihren, jedoch nicht jedes
System aus physikalischer Sicht dazu geeignet ist.

3.2. Fallschirmlandung

Die Fallschirmlandung ist eine andere Option als Notver-
fahren. Dabei tritt der Fallschirm in Form eines unabhén-
gigen Gesamtrettungssystems in Erscheinung, das eine
unbeschadete Landung des Fluggerats vorsieht. Die wich-
tigste Eigenschaft besteht darin, dass die Endsinkge-
schwindigkeit durch eine entsprechende Auslegung des
Hauptfallschirms frei festgelegt und dadurch bis auf nur
noch sehr geringe Sinkraten bzw. eine maximal zulassige
Landegeschwindigkeit reduziert werden kann. Demnach
kann es optimal auf die Bedlrfnisse der vorgesehenen
Rettungsaufgabe abgestimmt werden.
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Die wesentlichen Nachteile gegeniiber anderen Notver-
fahren bestehen im zusétzlichen Gewicht, dem erforderli-
chen Bauraum sowie einem geeigneten Einbauort. Diese
drei Aspekte wirken sich negativ auf die verbleibenden
Nutzlastreserven sowie die Flugeigenschaften aus. Inso-
fern muss ein solches System bereits in der Entwurfspha-
se des Luftfahrzeugs mit eingeplant werden. Des Weite-
ren ist die Flugbahn der Fallschirm-Last-Kombination
nicht gezielt beeinflussbar, sondern von den Umgebungs-
parametern abhangig.

3.2.1. Funktionsweise eines Fallschirms

Fallschirme existieren fur einen weiten Anwendungsbe-
reich, vom komplexen Schwerlasttréager bis zum einfachen
Bremsschirm. Aufgrund dieser vielfaltigen Anforderungs-
profile sind sie in verschiedenen Bauformen und -gréBen
sowie mit unterschiedlichen Charakteristiken erhéltlich.
Dabei ist das Wirkprinzip jedes Schirms stets gleich.
Durch nichtstarre Verbindungen zwischen Last und Kap-
pe, in der Regel durch Leinen, legt sich der Schirm zu
Beginn des Offnungsvorgangs selbststandig in die Stro-
mung und positioniert sich exakt entgegen der Bewe-
gungsrichtung der Last. Beim anschlieBenden Ausbreiten
der Schirmkappe entsteht eine Widerstandsflache, die je
nach GrdBe und Materialporositat eine Zugkraft entgegen
der Fahrt- bzw. Flugrichtung erzeugt, wodurch eine Ver-
z6gerung der Last bewirkt wird (5). Diese Kraft ist dabei
quadratisch proportional zur Eigengeschwindigkeit und
wird, sofern keine weitere Windkomponente am Schirm
angreift, beim Stillstand der Last zu null.

6 W=C, -S-g-v-|v|

3.2.2. Anforderungen an ein Fallschirmsystem

Ein Fallschirmsystem sollte idealerweise die folgenden
Anforderungen erflllen:

hoher Widerstandsbeiwert
geringe Oszillation
geringes Gewicht
geringer Platzbedarf

Dafiir eignet sich laut [6] am besten ein Verbund, in der
Literatur als Cluster bezeichnet, aus mehreren Fallschir-
men mit

= konischen, multikonischen oder viertelkugelfor-
migen Formen. Diese Formtypen bieten eine
besonders hohe flugdynamische Stabilitdt und
groBe Widerstandsbeiwerte.

= geringer Porositédt der Hauptschirme. Dies fuhrt
ebenfalls zu hohen Cy-Werten. Die Gefahr der
moglichen Oszillation wird sowohl durch den
Verbund aus mehreren Schirmen als auch durch
die dynamisch stabile Schirmform gebannt.

= langen Schirmleinen. Diese sorgen flr zusatzli-
chen Widerstand. Ferner ist ein ausreichender
Abstand zur Last zu gewahrleisten, damit die
Schirme nicht von deren Wirbelnachlauf ange-
strdmt werden. Als Faustregel wird eine Entfer-
nung zwischen Last und Schirmkappe von vier-
bis sechsmal dem Lastdurchmesser empfohlen.
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Ein Cluster besteht aus verschiedenen Schirmtypen, die
sich in drei Stufen nacheinander entfalten. Als Letztes
sind dies die Hauptschirme, deren GréBe, Form und Ma-
terial darauf ausgelegt sind, das Gewicht der Last zu
tragen und eine entsprechend definierte maximale Sinkra-
te nicht zu Uberschreiten. Die Hauptschirme werden von
jeweils einem Extraktionsschirm anderen Schirmtyps mit
kleineren Durchmesser und Widerstandsbeiwert aus dem
Rumpf gezogen, in dem sie auf ein minimales Packmaf
gepresst verstaut sind. Die Extraktionsschirme wiederum
werden von einem oder mehreren kleinen Pilotschirmen
aus ihrem Stauraum beférdert. Diese werden beim Einlei-
ten des Notverfahrens in die Strémung hinter dem Luft-
fahrzeug katapultiert und bleiben im weiteren Verlauf
entweder Teil des Gesamirettungssystems oder werden
mittels einer Trennvorrichtung gekappt. Bezliglich des
Offnungsvorgangs weisen die Hauptschirme gegeniber
den anderen sich direkt entfaltenden Schirmen noch eine
zusétzliche Besonderheit auf. Sie sind in der Regel zu-
néchst durch eine Leinenvorrichtung am unteren Ende der
Kappe zusammengerefft und kénnen sich so zu Beginn
nur teilweise fullen. Erst nach dem zeitverzégerten Durch-
trennen dieser Reffleine entfalten sie sich vollsténdig.
Dieses Verfahren wird bei den groBen Schirmen bewusst
eingesetzt, um sicherzustellen, dass sie sich im Verbund
gleichmaBig flllen. So wird nach der anfanglichen Teilfdil-
lung zunachst gewartet, bis sich die Kappen in der Stro-
mung stabilisiert haben und dann anschlieBend die kom-
plette Fillung zugelassen. Wird dieser Vorgang nicht
kontrolliert, besteht die Gefahr, dass einer der Schirme
aufgrund seiner temporéren Lage besser angestrémt wird
und sich dadurch schneller flllt. Der abrupte Bremssto3
hétte zur Folge, dass der andere Clusterteil nicht mehr
ausreichend von der Strémung versorgt wirde, um sich
vollends zu entfalten. Somit ware die Wirkung des Ret-
tungssystems stark eingeschrankt, woraus im Extremfall
ein Absturz resultieren wiirde [6].

Ein korrekt ausgelegter Cluster bietet neben einer gerin-
gen bis gar nicht vorhandenen Oszillation noch weitere
Vorteile. Falls ein Schirm nicht korrekt 6ffnet, ist zwar der
Gesamtwiderstand geringer als im Vorfeld ausgelegt und
die Sinkgeschwindigkeit steigt, es zeigen sich jedoch
erfahrungsgemaB deutlich bessere Rettungschancen als
mit einem einzigen teilweise oder gar nicht entfalteten
Hauptschirm. Insofern ist stets eine gewisse Redundanz
vorhanden. Ferner haben mehrere kleine Schirme eine
geringere Filillzeit als ein einzelner groBer und kdénnen
somit schneller eine Verzdégerung der Last einleiten. Ein
Nachteil hingegen ist der bei insgesamt gleicher Schirm-
flaiche etwas geringere Luftwiderstand aufgrund der leich-
ten Schragstellung der Verbundschirme nebeneinander.

3.2.3. Auslegung eines Fallschirmsystems

Die Auslegung eines Fallschirmsystems erfordert zu-
nachst die Bestimmung eines Zustandes (Arbeitspunk-
tes), auf den die Wirkung des Systems optimal angepasst
wird. Typischerweise liegt dieser in der Flugphase, die
den gréBten Anteil an einer Mission hat, in der Regel dem
Reise- bzw. Streckenflug. Ferner muss die spater im
Einsatz erwiinschte stationdre vertikale Sinkgeschwindig-
keit definiert werden, die nicht Uberschritten werden darf,
um das Fahrwerk oder die Rumpfzelle nicht bei der Lan-
dung zu Uberlasten. Dabei gilt: Je geringer die maximale
Sinkrate, desto schwerer wird das Schirmsystem infolge
der verwendeten Materialmenge und -beschaffenheit.
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Aus der festgelegten Sinkrate wird nach [6] der entspre-
chende Staudruck (in der Schirmkappe) bestimmt (6).

P2
6 =— W
6) 9, 5 o
Fir den stationdren Sinkflug muss eine betragsméBige
Ubereinstimmung aus Gewichtskraft und Widerstands-
kraft bestehen. Aus dieser Iasst sich mit den Faktoren
Masse, Staudruck und Erdbeschleunigung die Wider-
standsflache eines Fallschirms (Cw * S) berechnen, der
die Last mit der vorgegebenen Geschwindigkeit tragt

(7).(8).

7 G=W
(8) m'g:(cw'S)Hs'qO

Die letztendlich benétigte Schirmflache héngt noch vom
Widerstandsbeiwert ab, der wiederum durch die Schirm-
form und -porositat bestimmt wird. Sind diese Faktoren
festgelegt kann die berechnete Flache einfach auf mehre-
re Hauptschirme aufgeteilt werden. Dabei gilt es jedoch
einen Verlustkoeffizient infolge der Schragstellung mit
einzuberechnen. Neben der Schirmkappe muss auch die
Lange der Schirmleinen mit Hilfe entsprechender Ausle-
gungsfaktoren, in Abh&ngigkeit des Schirmdurchmessers
und der Schirmart dimensioniert werden. Ferner ist es
erforderlich die Fullizeit entsprechend dem Offnungsver-
halten zu kalkulieren, um die Offnungszeit der Reffleine
sowie einen Zeitpunkt zur Trennung von nicht mehr bend-
tigten Schirmstufen zu bestimmen.

Nach Abschluss der Auslegung des Hauptschirmsystems
muissen die Extraktionsschirme samt Leinen anhand von
Koeffizienten aus der Literatur in Abh&ngigkeit des Haupt-
systems kalkuliert werden. Die Dimensionierung der
Schirmparameter erfolgt dabei nicht mehr hinsichtlich
einer zu erreichenden Sinkgeschwindigkeit. Stattdessen
missen diese eine ausreichende Kraft zur Extraktion der
nachsten Schirmstufe entfalten. In gleicher Weise ist auch
die Berechnung der Pilotschirme durchzufihren [6].

3.2.4. Simulation einer Fallschirmlandung

Mit den Daten des Versuchstragers wurde ein entspre-
chend abgestimmtes Fallschirm-Clustersystem bestehend
aus einem Pilotschirm, zwei Extraktionsschirmen und zwei
Hauptschirmen ausgelegt, das die Forderung nach einer
maximalen vertikalen Sinkrate von 6 m/s erfiillen sollte.
Mit Hilfe einer Simulation wurde im Anschluss die tatsach-
liche Sinkrate ermittelt sowie ein maximaler Radius bis
zum Aufsetzen des havarierten UAV am Boden fir ver-
schiedene Kombinationen aus Eigen- und Windge-
schwindigkeit bestimmt [1].

Fir die Auslegung des Schirmclusters und die Simulation
wurden die folgenden BezuggrdBen verwendet:

= Auslésungshébhe: 3000 m

=  Fluggeschwindigkeit: 27,78 m/s
=  Gesamtgewicht: 200 kg

=  Stationdre Sinkgeschwindigkeit: 6 m/s

Die Simulation betrachtet die sich aufbauenden Wider-
standskréfte der einzelnen Fallschirmstufen Gber die Zeit.
Dabei werden das Offnungsverhalten der unterschiedli-
chen Schirmtypen sowie die zuvor kalkulierten Offnungs-
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und Fudllzeiten berlicksichtigt. Wé&hrend die Pilot- und
Extraktionsschirme ein lineares Offnungsverhalten auf-
weisen, zeichnen sich die Hauptschirme infolge ihrer
Schirmart und der Reffung durch einen nichtlineares Off-
nungsvorgang aus, der anndhernd dem Signalverlauf
einer Reihenschaltung eines PT1 und PT2 Reglers ent-
spricht. In BILD 3 ist das Ausbreiten der Widerstandsfla-
chen in Abhangigkeit der Zeit schematisch flir die unter-
schiedlichen Schirmstufen und -typen dargestellit.

/ SKIRT
2 / L /
v v
o o ,}
S /S S
< :
f—t — fil- ik
T
;
BILD 3.  Offnungsverhalten versch. Schirmtypen [6]

Neben den Schirmkraften werden auch der Widerstand
der UAV-Zelle sowie der Gewichtseinfluss des Versuchs-
tragers sowie der Schirme berucksichtigt. Ferner wird
auch die unterschiedliche Anstrémung der Last infolge
der sich andernden Translationsrichtung erfasst (9) - (14).
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BILD 4.  Offnungsvorgang der Schirmstufen
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BILD 5.

In BILD 4 sind die drei Offnungszeitpunkte der einzelnen
Schirmstufen gut zu erkennen. Der Pilotschirm wird nach
zwei Sekunden ausgeldst und flhrt zu einem geringflgi-
gen Abbremsen der Vorwarts- sowie einem etwas starke-
ren Verzégern der Sinkgeschwindigkeit. Die Extraktions-
schirme beginnen dann nach insgesamt dreieinhalb Se-
kunden mit dem Offnungsvorgang. Hier ist bereits eine
wesentlich deutlichere Verzégerung des Versuchstragers
in beide Komponentenrichtungen festzustellen. Die
Schirme flihren bei vollstandiger Entfaltung dazu, dass
sich die Sinkgeschwindigkeit des fallenden Systems nicht
weiter erhéht und halten diese bis zur Aktivierung der
dritten Rettungsstufe nahezu stationér bei ca. 35 m/s. Die
Fillung der Hauptschirme beginnt dann nach insgesamt
sechs Sekunden. Deutlich erkennbar ist der gereffte Zu-
stand, der zun&chst nur eine Teilflllung zulésst und somit
auch das Bremsverhalten einschrankt, bis die Reffleine
nach weiteren zwei Sekunden durchtrennt wird und die
Schirme sich vollends entfalten. Dies zieht einen groBen
VerzdgerungsstoB nach sich und fihrt an dessen Ober-
grenze zu einem Lastvielfachen von 2 g, das auf die Zelle
einwirkt. Gleichzeitig verringert sich dadurch die Sinkge-
schwindigkeit innerhalb von 1,5 Sekunden auf ca. 6,5 m/s
und es stellt sich nach insgesamt 14 Sekunden ein nahe-
zu stationarer Sinkflug ein. Wahrend der gesamten Zeit
verliert der Versuchstrager etwa 250 m an Héhe. Bis zum
vollstdndigen stationdren Sinkflug ohne Vorwartsge-
schwindigkeit vergehen insgesamt ungeféhr 45 Sekun-
den, wobei die Schirm-Last-Kombination weitere 250 m
an Hohe, also insgesamt 500 m verliert und eine Ge-
samtwegstrecke Uber Grund von 230 m zuriickgelegt hat
(BILD 5). Die Sinkgeschwindigkeit bleibt weiterhin bei
etwas mehr als 6,5 m/s, nimmt jedoch bis zum Bodenkon-
takt auf 5,9 m/s ab. Als gesamte Restflugdauer ergeben
sich vom Auslésen des Notverfahrens bis zum Aufsetzten
ca. 7,5 Minuten.

Flugbahn Schirmsystem+Last Uber Grund

Um die Einsetzbarkeit des Rettungssystems bei anderen
Flugzustédnden beurteilen zu kénnen, wurde die Simulati-
on auch fur eine geringere Translationsgeschwindigkeit
von 13,89 m/s (50 km/h) sowie flir den Schwebeflug 0 m/s
durchgefihrt und so die allgemeine Anwendbarkeit verifi-
ziert (BILD 6).
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BILD 6.  Fallschirmlandung versch. Geschwindigkeiten

3.3. Sprengung

Die Sprengung als Notverfahren hat eine komplette Zer-
legung des Luftfahrzeugs zur Folge. Sie schlieBt somit
bereits von vornherein eine der wichtigsten Forderungen
aus Kapitel 2 aus; die Rettung des Fluggerats. Infolge-
dessen ist sie als eine besondere Variante der Notfallpro-
zeduren zu betrachten, die nur als ,letztes Mittel* angese-
hen werden kann, wenn beispielsweise ein Uberschreiten
von Hoheitsgebietsgrenzen verhindert werden muss oder
die an Bord befindliche Technologie Unbefugten nicht
zugéanglich gemacht werden soll.

Bei einer forcierten Explosion, ausgeldst durch den Ein-
satz eines Sprengstoffs, wird eine Masse in eine Vielzahl
von Fragmenten unterschiedlicher GréBe zerteilt. Im Ge-
gensatz zu einer Sprengung am Boden bestehen in der
Luft keinerlei Reflektionsflachen. Dies hat zur Folge, dass
sich die einzelnen Partikel wahrend der Detonation nahe-
zu gleichméBig in alle Richtungen des Raumes verteilen.
Mit der idealisierten Annahme, dass sie sich bei der Aus-
breitung nicht durch Interaktionen behindern, besitzen alle
Teile nach dem Sprengimpuls die gleiche Geschwindig-
keit, die mit der Analysemethode nach R. W. Gurney
berechnet werden kann [7]. Basis fiir diesen Ansatz ist,
dass ,die kinetische Energie der fliegenden Fragmente
plus der Energie der sich expandierenden Explosionspro-
dukte gleich der internen Energie der Explosion® ist [7].
Mit der Bezeichnung ,interne Energie der Explosion” ist
dabei der Energiegehalt des Sprengstoffs gemeint. Die
Berechnung der Initialgeschwindigkeit der Partikel nach
der Sprengung erfolgt nach (15).
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1/2
Clm
1+K-(C/m)

Die Flugbahn der einzelnen Fragmente nach der Spren-
gung entspricht dabei physikalisch dem so genannten
,schiefen Wurf* [8]. Ahnlich dem KugelstoBen werden
Teile mit einer vorgegebenen Anfangsgeschwindigkeit
aus einer definierten Héhe Uber Grund abgestoBen, in
diesem Fall mit einer Vielzahl unterschiedlicher Abwurf-
winkel gleichzeitig. Auf die Fragmente wirken dann jeweils
die Gewichtskrafte entsprechend der Teilchenmassen in
z-Koordinatenrichtung und die Luftwiderstandskrafte ent-
gegen der Bewegungen in den jeweiligen x-, y- und z-
Koordinatenrichtungen, in Abhangigkeit der Widerstands-
beiwerte, FragmentgréBen und des Staudrucks (16) -(19).

(15) V, =+/=2Ae (

(16)G=m-g

anw. =C, -A-§-M-|u|
(18 W, = C, -A-g-v-|v|
9w, =C, -A-§-W-|w|
3.3.1. Modellierung einer Sprengung des Ver-

suchstragers

Als Grundlage flr eine Simulation musste zunachst ein
Modell der Sprengung erstellt werden. Dazu wurde die
Annahme getroffen, dass jedes Fragment nach der
Sprengung die Geometrie einer Kugel hat, denn nur bei
dieser Form bleibt der Widerstandsbeiwert unabhangig
von der Anstromrichtung. Alle anderen Kérpergeometrien
haben in den verschiedenen Koordinatenrichtungen un-
terschiedliche Cw-Werte und erfahren infolgedessen auch
unterschiedliche Widerstandskrafte in den Koordinaten-
richtungen. Eine Rotation der Gegenstande wahrend der
Sinkbewegung und die daraus resultierenden permanent
wechselnden Kréafte auf die Fragmente wéaren nur sehr
schwer mathematisch abzubilden gewesen. Als Modell
der Sprengprodukte wurde somit ein ndherungsweise
aquivalentes Abbild des Versuchstrdgers aus Kugeln
unterschiedlicher GroBen entwickelt, die sich nach der
Detonation verstreuen. Hintergrund der differenzierten
Massenverteilung ist die Tatsache, dass das Fluggerat
selber aus unterschiedlichen Materialien mit entsprechend
variierenden Dichten besteht. Aus diesem Grund ist an-
zunehmen, dass sich bei einer Sprengung verschiedene
Arten von Fragmenten ergeben. Fiir die Simulation wer-
den insgesamt drei unterschiedliche Kugelradien bzw. -
massen betrachtet, die sich aus einer Abschatzung der
verwendeten Komponentendichten im Versuchstrager
ergeben. So wurden die hauptséchlich metallischen Bau-
teile, wie z.B. der Motor, durch Kugeln modelliert, deren
Dichte etwa dem Wert von Stahl pstan = 7.700 kg/m? ent-
spricht. Das Material der AuBenverkleidung war nicht
bekannt. Es handelt sich aber wahrscheinlich um eine
Kunst- oder Faserverbundstoffabdeckung, die mit einer
Dichte von ca. 2.400 kg/m3 abgeschéatzt wurde. Fir alle
Ubrigen Bauteile wurde ein fiktiver Wert von ca. 5.000
kg/m?® angenommen, womit zum Beispiel Mischkompo-
nenten aus Kunststoff und Metall abgedeckt wurden.
Somit verteilt sich das Systemgewicht von 175 kg (200 kg
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Gesamtgewicht abzlglich 25 kg Treibstoff, die bei der
Explosion verbrennen) auf Kugeln mit den folgenden
Parametern [TAB 1].

In- Anzahl Dichte | Masse | Radius | Masse / Flache
dex [kg/m?] | [kg] [m] [kg/m?]

M1 3.500 2.387 0,01 0,01 31,8

M2 150 4.850 0,4 0,027 174,7

M3 40 7.460 2 0,04 397,9

TAB 1. Modellparameter Kugeln

3.3.2. Abschatzung der Teilchengeschwindig-
keit nach der Sprengung

Als Sprengstoff wurde fir die Simulation das fur militari-
sche Anwendungen weit verbreitete Trinitrotoluol (TNT)
gewabhlt, da es als sehr sicherer Sprengstoff gilt, der aus-
schlieBlich durch Initialzlindung mittels Sprengkapsel zur
Detonation gebracht werden kann. Bei Einwirkung durch
Hitze und Feuer brennt das Material einfach ab, anstatt zu
explodieren [9]. Dies minimiert zusatzlich die Gefahr einer
ungewollten Sprengung am Boden, z.B. bei einem Motor-
schaden mit Feuer. Die Gurney-Konstante /—2Ae¢ hat flr
TNT einen Wert von 2320 m/s [7]. Aufgrund der ellipsoi-
den Form der zu sprengenden Versuchstréagerzelle wird
der Geometriefaktor K mit 3/5 festgelegt. Als Gewichts-
verhéltnis C/m ergibt sich ein halbes Kilogramm Spreng-
stoff auf 175 kg Systemgewicht. Aus diesen Werten er-
rechnet sich dann nach Gleichung (15) eine anfangliche
Fragmentgeschwindigkeit Vi = 123,9 m/s flr jedes Teil,
unabhéngig davon in welche Richtung es fliegt.

3.3.3. Simulation einer Sprengung

Mit einem 2D-Modell (x-,z-Koordinatenrichtungen) wurden
die Auswirkungen einer Sprengung des Versuchstragers
in 3000 m Héhe simuliert. Dazu wurden die modellierten
Fragmente unter verschiedenen Winkeln vom -90° bis +
90° in 15°Schritten mit der berechneten Ausbreitungsge-
schwindigkeit abgestoBen. Fur die Formulierung der auf
die Teile wirkenden Kréfte wurde ein erdlotfestes Koordi-
natensystem verwendet, dessen Ursprung in eine Héhe H
von 3000 m Uber Grund gelegt wurde. Mit den zuvor defi-
nierten Parametern wurde ein Modell der physikalischen
Auswirkungen erstellt. Aus den berechneten Kréaften, die
auf die einzelnen Fragmente wirken lassen sich die Be-
schleunigungen, Geschwindigkeiten und Wegstrecken der
Teile berechnen (20), (21), [1].

(20) F, = —=Chger = Skuger " =1 -|u| =m - %

@) F, =—C

N N

wKugel'SKugel‘ W|W|+mg=mz

©DGLR 2009

m M1
3 = M2
3000 T - M3 |

2500

2000 -

th

Héthe tiber Grund h [m]

2500 3000 3500

BILD 7. Ergebnisse Sprengung Schwebeflug

Die Ergebnisse in BILD 7 zeigen, dass die Kugeln mit
dem gréBeren Verhaltnis aus Masse zu Projektionsflache
eine weitere Flugstrecke zurlicklegen und damit einen
gréBeren Radius des Aufprallgebiets erwirken. Dieses
Resultat ist auf den ballistischen Koeffizient B zuriickzu-
fihren, der beschreibt, wie stark ein Fragment verzdgert
wird (22). Je groBer die Werte dabei ausfallen, desto
geringer ist die Bremswirkung [10]. Da fiir alle Kugeln der
gleiche Cw-Wert von 0,45 angenommen wurde, ist nur das
Massen-Flachen-Verhéltnis entscheidend, das laut TAB 1
von M1 nach M3 gréBer wird [8].

m
22) f=——
= s

Bereits im glinstigsten Fall, einer Sprengung im Schwebe-
flug ohne Windeinfluss, ergibt sich ein maximaler Streu-
radius der gréBten Fragmente von 2230 m. Innerhalb
dieser Zone am Boden besteht die Gefahr von Teilen des
Versuchstragers getroffen zu werden. Im Weiteren wurde
auch eine Sprengung bei verschiedenen Vorwartsge-
schwindigkeiten untersucht. Die folgende Abbildung BILD
8 zeigt die Ergebnisse fir die groBte Fragmentklasse, die
entsprechend den weitesten Streuradius aufweist. So
erhéht sich der Streuradius bei Reisefluggeschwindigkeit
von 100 km/h noch um ca. 300 m auf knapp 2,5 km, die
aus Sicherheitsgriinden als Mindestabstand zu bewohn-
tem Gebiet eingehalten werden missten. Dadurch wirde
das Einsatzgebiet erheblich eingeschrankt.
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BILD 8. Ergebnisse Sprengung Translationsflug (M3)
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3.3.4. Berechnung der Aufprallenergien

Die Aufprallenergie hat ausschlieBlich einen kinetischen
Anteil, da die potentielle Energie am Boden zu null wird.
Demnach ist die quadratisch eingehende Einschlagge-
schwindigkeit ein MaB fur die Aufprallenergie (23).

1
(23) Eges (h=0) — Epot (h=0) +Ey, :m-g-h+5‘m‘vz

Die Fragmentgeschwindigkeiten beim Aufprall wurden
ebenfalls durch Simulation bestimmt. Der Vergleich mit
der Geschwindigkeit eines Squashballs aquivalenter E-
nergie (zum besseren Anschaulichkeit in km/h) zeigt die
Auswirkungen eines Einschlags. Bereits der Aufprall eines
10 g - Fragments am Boden hat die gleiche Einschlags-
wirkung wie ein Squashball mit 80 km/h.

Kugelmasse [kg] Vautpran [M/S]  Eiin [J] E Vsquashban [km/h]
0,01 35 6 i 80
0,4 85 1.440 ; 1.247
2 125 15.613 i 4.106

TAB 2. Vergleich der Aufprallenergien

4. OPERATIONELLE
BETRIEBSBEREICHSGRENZEN

Aus den Ergebnissen der einzelnen Untersuchungen und
den simulierten Flugbahnen nach Aktivierung der Verfah-
ren konnten die operationellen Betriebsbereichsgrenzen
fir den Versuchstrager bestimmt werden. Die folgenden
Abbildungen (BILD 9 - 11) zeigen den Mindestabstand zur
Grenze (rechte Ordinate) fiir verschiedene Geschwindig-
keiten der Drohne sowie auch den Einfluss einer zusétz-
lich auftretenden Rickenwindkomponente. Ferner beste-
hen Beschrankungen durch die maximale Operationshéhe
des Versuchstragers sowie verfahrensabhéangige Mindest-
flughéhen. Hinweis: Die Abszissen sind unterschiedlich
skaliert.
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BILD 9.

BILD 9 zeigt die theoretischen Betriebsbereichsgrenzen
flr die Autorotation im Geradeausflug. Die Untergrenze
ergibt sich aus dem Héhenunterschied bis zum Ubergang
in den stationdren Sinkflug. Die grenzseitige Beschran-

Betriebsbereichsgrenzen Autorotation
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kung wurde anhand der Gleitzahl 3,5 bestimmt, die wéah-
rend der stationdren Phase ereicht wird. Bei einem Ab-
fangmandver, das nicht Teil der Simulation war, verringert
sich dieser Koeffizient, so dass sich der Betriebsbereich
geringfligig nach rechts erweitert. Im Fall einer Ricken-
windkomponente von 5 m/s markiert die rote Linie die
auBerste Grenze (fir den betrachteten Fall).
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BILD 10. Betriebsbereichsgrenzen Fallschirmlandung

In BILD 10 sind die Betriebsbereiche fur eine Fallschirm-
landung bei verschiedenen Geschwindigkeiten zum Zeit-
punkt der Systemauslésung dargestellt. Die untere Be-
schrankung ergibt sich aus der Mindesthéhe zur Schirm-
offnung. Die Grenze fir den Schwebeflug unmittelbar an
der rechten Ordinate existiert nur theoretisch, da die Ge-
fahr besteht von einer Bée darliber hinaus getrieben zu
werden. Ferner zeigen die roten Linien, dass der Einfluss
einer Rulckenwindkomponente zu einer wesentlichen
Einschrankung des Operationsgebiets fuhrt.
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BILD 11.

BILD 11 stellt ebenfalls die Betriebsbereiche fiir die drei
untersuchten Fluggeschwindigkeiten dar. Die grenzseitige
Beschrankung wurde anhand der Fragmentflugbahnen
konstruiert. Eine Untergrenze firr die Sprengung existiert
nicht, da sie auch am Boden erfolgen kann. In diesem Fall
treten jedoch Reflektionseffekte auf, die bei der Simulati-
on der Fragmentbahnkurven nicht bertcksichtigt wurden.
Trotzdem wird deutlich, dass selbst der Flugbetrieb in
geringer Hohe einen groBen Abstand von mindestens 1,5
km zur Gebietsgrenze erfordert. Der Einfluss einer Ru-
ckenwindkomponente ist im Verhaltnis deutlich geringer
als bei der Fallschirmlandung und liegt etwa auf dem
Niveau der Autorotation.

Betriebsbereichsgrenzen Sprengung
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5. FAZIT UND AUSBLICK

Die Untersuchung von drei mdglichen Notverfahren fir
den Versuchstrager - Autorotation, Fallschirmlandung und
Sprengung - verdeutlicht die Komplexitét samtliche Anfor-
derungen an ein Notverfahren mit einem einzelnen Sys-
tem bzw. einer Prozedur zu erflllen. So ist bei der Spren-
gung bereits von vornherein klar, dass keine Rettung des
Fluggeréts erzielt, sondern allenfalls ein Uberschreiten
von Fluggebietsgrenzen verhindert werden kann. Die
Ergebnisse einer simulierten Explosion der Drohne in
3000 m Hdéhe zeigen ferner, dass dabei eine fast 16 km?
groBe Flache von Trimmerteilen verschiedener GréBen
betroffen wére, die am Boden zu schweren Verletzungen
und Beschadigungen fiihren kénnten (BILD 7). Selbst bei
einer Sprengung in Bodenné&he ergibt sich noch ein meh-
rere Quadratkilometer groBer Streukreis (BILD 11). Inso-
fern ist dieses Verfahren nur in ausreichendem Abstand
zu bewohntem Gebiet einsetzbar, wodurch der Wirkradius
des UAV stark eingeschrankt wirde. Eine Fallschirmlan-
dung hingegen zeichnet sich selbst bei hohen Flugge-
schwindigkeiten als préadestiniertes Verfahren aus. Bei
geeigneter Dimensionierung des Systems sind die Sinkra-
ten nahezu frei definierbar, so dass das havarierte Flug-
gerat im Idealfall unbeschadigt auf dem Landegestell
aufsetzen kann (BILD 4). Somit bietet das Verfahren gute
Chancen zum vollstandigen Erhalt des Luftfahrzeugs in
Notsituationen. Die Betrachtung der mdglichen operatio-
nellen Betriebsbereiche verdeutlicht die Vorteile des Fall-
schirmsystems, welches durch die Verzégerungswirkung
der Schirme bereits nach kurzer Wegstrecke in einen
stationaren vertikalen Sinkflug Gbergeht und in Kombina-
tion mir einer geringen Mindestauslésungshbéhe insge-
samt das groBte Operationsgebiet zulasst. Allerdings
muss beachtet werden, dass im Verhéltnis zu den ande-
ren Verfahren eine grdBere Beeinflussbarkeit durch Ru-
ckenwind besteht, wodurch der Betriebsbereich deutlich
eingeschréankt werden kann (BILD 10). Als dritte mdgliche
Notfallprozedur erweist sich die Autorotation als nur be-
dingt geeignet. Sie kann nur eingeschrankt beim Defekt
bestimmter Systeme angewendet werden, sofern die
erforderlichen Regler- und Steuerkomponenten noch
intakt sind. Ferner ist nicht jeder Drehfliigler aufgrund
seiner physikalischen Beschaffenheit dazu geeignet aus-
reichend Energie flur ein Abfangmandver im Rotor zu
speichern. Im untersuchten Fall deuteten bereits die be-
rechneten Bewertungskoeffizienten darauf hin, dass der
Versuchstrager aufgrund seines, verglichen mit anderen
Drehfliglern, geringen  Rotortradgheitsmoments, ein
schlechtes Autorotationsvermdgen aufweist. Die Simulati-
on eines Motordefekts hat gezeigt, dass der Rotor im
Freilauf zu schnell an Drehgeschwindigkeit verliert und
somit die fir den Abfangbogen bendtigte Drehenergie
nicht lange genug zur Verfigung stellen kann. Die Folge
ist eine wahrscheinlich fir das Landegestell zu hohe Auf-
setzgeschwindigkeit, welche einen Totalschaden des
Rumpfes bedeuten kdnnte (BILD 1, BILD 2). Um dies zu
verhindern, misste das Notverfahren durch weitere aktive
oder passive Systeme erganzt werden, welche die hohe
Aufprallenergie absorbieren bzw. umzuwandeln. Eine
Betrachtung des operationellen Betriebsbereichs zeigt
einen vermeintlich groBen notwendigen Abstand zur Ge-
bietsgrenze (BILD 9). In der Abbildung ist allerdings nur
ein theoretischer Bereich fir den unglnstigsten Fall dar-
gestellt, bei dem das Fluggerat ausschlieBlich in eine
Richtung fliegt. In der Praxis ist die Drohne jedoch steuer-
bar und kann ihre Flugrichtung &ndern und demnach vor
der Gebietsgrenze abdrehen.
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Die vorgestellten Ergebnisse verdeutlichen sowohl die
Notwendigkeit, als auch das Potential von verschiedenen
Notverfahren fiir unbemannte Luftfahrzeuge. Dabei sind
die Resultate nicht ohne weiteres auf jeden Typ von UAV
Ubertragbar. Sie heben jedoch die Vor- und Nachteile der
einzelnen Verfahren hervor und zeigen Probleme bei der
mdglichen Implementierung auf. Diese Erkenntnisse kén-
nen bei der Entwicklung zukinftiger Fluggerate dazu
genutzt werden, entscheidende Parameter bereits in der
Entwurfsphase mit zu berlcksichtigen. So sollte bei-
spielsweise bei Drehfliiglern auf ein ausreichendes Rotor-
tradgheitsmoment fur eine optionale Autorotation geachtet
werden. Ferner erscheint es sinnvoll, genligend Bauraum
oder stabile Installationspunkte fir zusatzliche Rettungs-
systeme vorzusehen. Dariber hinaus miissen durch die
verschiedenen Luftfahrtbehdrden einheitliche Standards
geschaffen werden, die nicht nur die allgemeine Prifung
und den Betrieb von UAV regulieren, sondern auch Min-
destanforderungen und zu erbringende Nachweise flr
Notverfahren genau definieren. Es besteht somit fur die
Zukunft noch Forschungs- und Entwicklungsbedarf bis der
risikolose Einsatz von unbemannten Luftfahrzeugen még-
lich wird.
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