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BILD 1.

Entwurf AVIGLE Tiltwing

Zusammenfassung

Im Rahmen des von der Europdischen Union geférdeten F&E-Projektes AVIGLE wird am Lehrstuhl fiir Flug-
dynamik der RWTH Aachen ein unbemanntes, multifunktionales Fluggerat entwickelt. Dies soll kunftig im
Schwarmverbund mit mehreren baugleichen Mustern als avionische Serviceplattform zur aerialen Bilddaten-
erfassung oder ad-hoc Mobilfunkversorgung eingesetzt werden. Durch die Operation im Schwarm und die
unterschiedlichen Aufgabenszenarien ergibt sich ein breites Spektrum von Anforderungen, die das UAV erfll-
len muss. Aus diesen wurden zunéchst die fiir den Entwurfsprozess relevanten Aspekte identifiziert. Im Zuge
einer Untersuchung verschiedener Fluggeratekonzepte wurde eine Tiltwing-Konfiguration als am besten fir
die vorgesehenen Anwendungszwecke geeignet ermittelt. Dieses Konzept wird gegenwartig in ein anwen-
dungsspezifisch zugeschnittenes Fluggerat umgesetzt, welches als Basis fiir die avionische Serviceplattform
verwendet wird. Neben der Definition der Rumpfgeometrie und der bordseitig integrierten Systeme umfasst
der Entwicklungsprozess zunachst die Auslegung der Tragfliigel- und Leitwerkskomponenten sowie der An-
triebskonfiguration.

Hinweis: Bei den in Kapitel 4 bis 6 angegebenen GrdBen und Leistungsdaten handelt es sich um derzeit fiir den Ent-
wurfsprozess abgeschétzte Zahlenwerte. Eine genaue Festlegung erfolgt erst mit Abschluss der Spezifikationsphase im
dritten Quartal 2010.

schiedlichen Nutzlasten ausgestattet werden. Ein Missi-
onskontrollzentrum am Boden gibt den Schwéarmen globa-
le Ziele vor, die dann unter den Drohnen in lokale Ziele

1. EINFUHRUNG

Das vom Ministerium fir Innovation, Wissenschaft, For-
schung und Technologie des Landes Nordrhein Westfalen
in der zweiten Auflage des Technologiewettbewerbs High-
tech.NRW ausgewahlte F&E-Projekt AVIGLE verfolgt die
Vision, in naher Zukunft selbstorganisierende Drohnen-
schwarme flr unterschiedliche aeriale Anwendungszwe-
cke einzusetzen. Vor diesem Hintergrund sollen sich
autonom operierende, unbemannte Fluggerate (engl.
Unmanned Aerial Vehicle, UAV) zu Verbadnden zusam-
menschlieBen und als avionische Serviceplattformen die
ihnen Ubertragenen Aufgaben in Eigenkoordination durch-
fihren. Je nach Auftrag missen die Fluggerate mit unter-

bzw. Arbeitsauftrage aufgeteilt und autonom abgearbeitet
werden. Die Koordination der UAVs erfolgt mittels bord-
seitig integrierter Missionscontroller, die lber ein WiFi-
Kommunikationsnetz direkt miteinander verbunden sind
und permanent mit Informationen Uber andere Schwarm-
teilnenmer versorgt werden. Die Positionierung im
Schwarm soll dynamisch erfolgen, so dass einzelne
Drohnen den Verbund beispielsweise bei niedrigem Ener-
giestatus verlassen kénnen und durch andere ersetzt
werden. Als Datenanbindung zur Bodenstation ist mit
LTE, einem Nachfolgestandard von UMTS, Mobilfunk-
technik der 4. Generation vorgesehen.
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Das interdisziplindre Projekt wird Uber eine Laufzeit von
drei Jahren mit Landes- und EU-Mitteln geférdert. An der
Umsetzung sind neben den drei Hochschulen TU Dort-
mund, RWTH Aachen und WWU Miinster sowie einem
Fraunhofer Institut noch sechs weitere KMU aus Nord-
rhein Westfalen beteiligt. Im Rahmen der Forschungsar-
beiten wird am Lehrstuhl fir Flugdynamik der RWTH
Aachen ein unbemanntes, multifunktionales Fluggerat
entwickelt, das als Basis fir die avionische Serviceplatt-
form speziell auf die vielfaltigen Anforderungen ausgelegt
ist, die sich aus der Koordination und Operation im
Schwarmverbund sowie den unterschiedlichen Anwen-
dungen ergeben.

2. AUFGABEN / SZENARIEN

In AVIGLE sind zwei Anwendungsschwerpunkte fir den
Einsatz der Drohnen vorgesehen: die Aufnahme von
Bilddaten aus der Luft und alternativ die ad-hoc Mobil-
funkversorgung.

Bei der Luftbildaufnahme sollen mit Hilfe der fliegenden
Plattformen flr unterschiedliche Verwendungszwecke
zwei- und dreidimensionale Luftbildaufnahmen generiert
werden. Dabei erstellt eine hochauflésende Kamera
zunachst zweidimensionale Aufnahmen von Objekten wie
beispielsweise Geb&uden aus verschiedenen Blickwin-
keln. Bei ausreichender Uberlappung der Aufnahmen in
Verbindung mit genauen Positionskoordinaten und Lage-
winkeln der Kamera wahrend des Auslésevorgangs kon-
nen die aufgenommenen Objekte inklusive ihrer Textur in
einem nachtréaglichen Verarbeitungsprozess dreidimensi-
onal modelliert und anschlieBend georeferenziert in vor-
handenes Kartenmaterial eingebunden werden. Neben
den gewdhnlichen Luftbildaufnahmen finden die 3D-
Objektdaten unter anderem Verwendung bei der Solarpo-
tentialanalyse von Gebaudedachern, der Stadtemodeller-
stellung zur Katastrierung oder der Kartographisierung
von Industrieanlagen und ahnlichen groBflachig bebauten
Arealen.

Einen anderen Aufgabenschwerpunkt bildet die Bereitstel-
lung von Ad-hoc Mobilfunkinfrastruktur an Standorten, wo
kein Kommunikationsnetz vorhanden ist oder ein bereits
bestehendes ergdnzt werden muss. Die Fluggeréate fun-
gieren bei dieser Anwendung als mobile Sende-/ Emp-
fangseinheiten ahnlich den stationdren Mobilfunkmasten.
Als Nutzlast wird in diesem Fall eine entsprechende LTE-
Mobilfunkbasisstation mitgefihrt. Einen besonderen Vor-
teil gegenuber der bodengebundenen Infrastruktur soll die
Option bieten das Netz entsprechend des Nutzerbedarfs
dynamisch zu verlagern. Denkbar ware eine solche Ver-
wendung beispielsweise wahrend GroBveranstaltungen.
Der Aufbau eines autarken Mobilfunknetzes kdnnte z. B.
nach einem Katastrophenfall erforderlich sein.

3. BETRIEBSARTEN

Das Betriebskonzept sieht im Regelfall eine vollautonome
Operation der Drohnen nach Vorgabe einer globalen
Missionsaufgabe vor. Die UAVs planen anhand bereitge-
stellter Zielkoordinaten eigensténdig ihre Flugrouten und
fihren die definierte Aufgabe in Kooperation mit den (bri-
gen Schwarmteilnehmern aus. Das Missionskontrollzent-
rum am Boden hat nach der Aufgabendefinition nur noch
eine Uberwachende Funktion. Demgegeniber besteht
auch eine Option mit aktivem Eingriff eines Operators. Bei

diesem halbautonomen Betrieb werden jeder Drohne die
Flugrouten in Form von Wegpunkten vorgegeben sowie
die Positionierungen und Aktionen im Zielgebiet kontrol-
liert. FUr den Testbetrieb kdnnen die UAVs auch manuell
Uber einen direkten Zugriff auf die Steuerelemente vom
Boden pilotiert werden.

4. ANFORDERUNGEN

Das Fluggerat muss eine Vielzahl unterschiedlicher An-
forderungen erfillen. Besonders die Anspriche an die
Flugeigenschaften und -leistungen sind angesichts der
verschiedenen Anwendungsschwerpunkte aber auch der
Forderung einer gemeinsamen Operation im Schwarm-
verbund sehr vielfaltig. Einige der Anforderungen beein-
flussen sich dabei gegenseitig. Generell besteht die For-
derung nach einer moglichst groBen Ausdauer bzw.
Einsatzreichweite. Diese wird maximal, wenn die Drohne
wéahrend der Operation lange in der Nahe ihres Ausle-
gungspunktes betrieben wird. Die Auslegungsgeschwin-
digkeit fir die meisten Missionsanteile soll 15 m/s betra-
gen. Es ist jedoch auch eine Operation in einer Héhe von
bis zu 300 m mit einer maximalen Fluggeschwindigkeit
von 40 m/s fur weite Transferstrecken oder Luftbildauf-
nahmen im Fernbereich vorgesehen. Demgegenilber
erfordern die Positionierung im Schwarm sowie einige
Anwendungen, wie beispielsweise spezielle Fotoaufnah-
men im Nahbereich oder der Aufbau einer Mobilfunkzelle,
temporédre Langsam- und Schwebeflugzustdénde. Das
UAV muss somit einen weiten Geschwindigkeitsbereich
zwischen Schnell- und Schwebeflug abdecken. Fir eine
gréBtmdgliche operative Flexibilitdt in dicht bebautem
oder infrastrukturell schlecht ausgestattetem Gebiet soll
das Fluggerat die Fahigkeit fur vertikale Starts und Lan-
dungen (VTOL) aufweisen. Dies bedeutet im Bezug auf
den Energiehaushalt einen deutlichen Mehrverbrauch
gegenulber einer konventionellen Startmethode. Von be-
sonderem Interesse ist ferner eine prazise Mandvrierfa-
higkeit in den unterschiedlichen Flugphasen, bei gleich-
zeitig guter Robustheit gegeniiber auBeren Einflissen, so
dass beispielsweise Trajektorien durch enge und verwin-
kelte Industrieanlagen oder Stadteile méglich sind. Dem-
entsprechend missen die Steuerelemente (ber ein kur-
zes Ansprechverhalten verfligen bei gleichzeitig gut ge-
dampftem dynamischem Verhalten des UAVs. Des Weite-
ren muss die Drohne mdglichst kleine, kompakte AbmaBe
besitzen, um auch enge Korridore oder Toreinfahrten
passieren zu kdnnen. Die Koérperachsen sind daher in
ihrer Ausdehnung auf maximal 2 m begrenzt.

Das maximale Abfluggewicht ist gegenwartig mit 10 kg
projektiert. Der Nutzlastgewichtsanteil soll bei 15 % des
MTOW liegen. Fir die Aufnahme verschiedener Nutzlas-
ten muss das Fluggerat eine ausreichende Tragféhigkeit
und Raumkapazitat aufweisen. Ferner sollen die unter-
schiedlichen, missionspezifischen Ladungen schnell und
einfach austauschbar sein. Daher sind definierte Befesti-
gungspunkte sowie eine Schnittstelle zur Anbindung an
die bordseitigen avionischen Systeme zum Nutzdaten-
transfer vorzusehen. Um kurze Rustzeiten und eine
schnelle Einsatzbereitschaft zu gewahrleisten, soll eine
einfache Montage der gegebenenfalls zu Transportzwe-
cken zerlegten Drohne ohne Werkzeug moglich sein.
Ebenso sollen einzelne Systemkomponenten und Ener-
giespeicher modular austauschbar sein. Ein weiteres
Kriterium bei der Konzeption stellen die Sicherheitsanfor-
derungen dar, die fur den Einsatz Uber dicht besiedeltem
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Gebiet zu erfullen sind. Offene Gefahrenquellen, wie
beispielsweise frei drehende Teile, wiirden eine Zulas-
sung erschweren oder die Freiheitsgrade im Betrieb deut-
lich einschranken. Um Totalverluste im Falle eines De-
fekts wichtiger Systemkomponenten zu verhindern, ist ein
Notverfahren oder Rettungssystem zu implementieren.
Das Fluggerat soll ferner, sofern die Konfiguration dies
zuldsst, im Auslegungsflugzustand Uber eine ausreichen-
de statische Langsstabilitat verfligen, damit es im Notfall
auch von einem Piloten manuell gesteuert werden kann.

Die vorgesehene Operation im Schwarmverbund flhrt
ebenfalls zu Aspekten, die bei der Auslegung des Flugge-
rates berilcksichtigt werden missen. Jedes UAV muss
stets aktuelle Informationen Uber Positionen der tbrigen
Schwarmteilnehmer erhalten. Insofern ist ein sténdiger
Kontakt zu allen Beteiligten erforderlich. Bei Abschattun-
gen oder zu groBer Entfernung fir die Funkverbindung
muss die Flugroute eigensténdig geandert werden. Ein-
zelne Teilnehmer sollen ferner den Schwarm verlassen
kénnen, beispielsweise um bei niedriger Restkapazitat
ihren Energiespeicher an der Bodenstation zu tauschen.
Wahrend der Abwesenheit muss sich der Schwarm ei-
genstandig dynamisch reorganisieren, entweder durch
das SchlieBen der entstandenen Liicke oder das Einglie-
dern einer Ersatzdrohne in den Verbund. Eine Definition
von lokalen Zielen erfolgt nur in Koordination mit den
Ubrigen Drohnen.

5. EVALUATION EINES GEEIGNETEN
FLUGGERATEKONZEPTES

Um die Vielzahl der sich teilweise gegenseitig beeinflus-
senden Anforderungen zu erfiillen, wurde zunachst ein
geeignetes Fluggeratekonzept evaluiert, das alle gefor-
derten Aspekte berlcksichtigt und fir die vorgesehenen
Anwendungsfélle die besten Eigenschaften aufweist. Der
Auswahlprozess umfasste mehrere Stufen, in denen zu-
néachst ungeeignete Konfigurationen identifiziert und aus-
gefiltert wurden. So entfielen beispielsweise samtliche
Varianten gewohnlicher Starrfliigler, die zwar aufgrund
ihrer nahezu rein aerodynamischen Auftriebserzeugung
im Horizontalflug die insgesamt energieeffizienteste Kon-
figuration darstellen, jedoch nicht vertikal- bzw. schwebe-
flugtauglich sind. Im weiteren Verlauf der Evaluation wur-
den durch Gegenuberstellung der Eigenschaften weniger
geeignete Konzepte ermittelt und aussortiert. Hubschrau-
berkonfigurationen mit Haupt- und Heckrotor sind z.B.
Varianten mit Koaxialrotor in den Punkten Schub-
/Leistungsverhéltnis, Mandvrierféhigkeit und Kopplungen
von Kréaften und Momenten der Langs- und Seitenbewe-
gung unterlegen und kommen somit auch nicht in Frage.
Quadrokopter oder artverwandte Konfigurationen mit
mehreren Rotoren Uberzeugten zwar durch ihre sehr gute
Mandvrierbarkeit sowie ein simples Bedienkonzept und
einfache Bauweisen, als negativ erwies sich jedoch der
hohe Energieverbrauch, da die Auftriebskrafte ausschlieB-
lich mit Hilfe der Motoren erzeugt werden und nicht wie
bei Hubschraubern die Zelle einen aerodynamischen
Auftriebsanteil beisteuert. Des Weiteren ist ein groBer
Rotor deutlich effizienter als mehrere kleine bei gleicher
Gesamtkreisflache in Summe. Bei Quadrokoptern besteht
dariiber hinaus keine Redundanz bei einem Antriebsver-
lust. Das Fluggerét ist demnach nicht ohne gesonderte
Notverfahren, die zusétzliches Gewicht bedeuten zu ret-
ten. Als finale Auswahl blieben letztlich drei von der Bau-
art und dem Betriebskonzept unterschiedliche, jedoch von

der Eignung und den Leistungseigenschaften &hnliche
Konzepte (brig, die alle die geforderte Schwebflug- und
vertikale Start-/Landeféhigkeit aufweisen. Dabei handelte
es sich um einen Koaxialhubschrauber sowie zwei Hyb-
ridkonzepte, einen Tailsitter und eine Tiltwing- bzw. Tiltro-
torkonfiguration.

Bei einem Koaxialhubschrauber sind zwei gegenlaufige
Rotoren Ubereinander angeordnet. Aufgrund dieser Bau-
art kann auf einen Heckausleger mit Steuerrotor verzich-
tet werden. Ferner kann der Rotorkreisdurchmesser im
Vergleich zum gewdhnlichen Hubschrauber aufgrund
eines héheren Schub-/Leistungsverhaltnis verringert wer-
den, wodurch deutlich kompaktere AbmaBe realisierbar
sind. Infolgedessen weist der Koaxialhubschrauber eine
gute Mandvrierfahigkeit auf. Ferner bietet die Konfigurati-
on eine gute Nutzlasttragfahigkeit. Mit seinem Autorotati-
onsvermdgen im Falle eines Antriebsdefektes ist dartber
hinaus ein systeminharentes Notverfahren integriert.
Negativ hervorzuheben ist die komplizierte Rotorkopfme-
chanik, die jedoch die Betriebseigenschaften nicht ein-
schrankt. Bauartbedingt entsteht im schnellen Vorwaérts-
flug ein héherer Widerstand als beispielsweise bei Starr-
fluglern. Das groBte Problem fiir eine autonome Operation
Uiber besiedeltem Gebiet ist allerdings die Verletzungsge-
fahr durch offen drehende Rotoren.

Eine Hybridldsung bietet die Mdglichkeit, die Vorziige im
Schnell- und Reiseflug von aerodynamisch ausgelegten
Starrfliglern mit den Langsam- und Schwebeflugeigen-
schaften von Drehfliglern zu vereinen. Dies ist jedoch in
der Regel mit EffizienzeinbuBen in den Vertikal- und Hori-
zontalflugphasen verbunden, da das System durch die
Mischlésung nicht optimal auf die jeweiligen Flugzustédnde
ausgelegt werden kann. Es gibt eine Vielzahl unterschied-
licher Hybridvarianten, von denen im Rahmen der Unter-
suchung nur diejenigen in Betracht gezogen wurden, die
fr alle Flugphasen den gleichen Antriebsstrang verwen-
den und daher keinen ungenutzten Ballast in Form von
inaktiven Antriebssystemen transportieren missen. Eine
Tailsitterkonfiguration entspricht einem gewdhnlichen
Starrfligler, der am Bug mit einem leistungsféhigen Luft-
schraubenantrieb (ggf. auch Koaxialantrieb) versehen ist.
Entsprechend der Namensgebung sitzt das Flugzeug
beim Start auf seiner Heckpartie mit der L&ngsachse
senkrecht zum Boden ausgerichtet. Ahnlich wie bei einem
Hubschrauber ist ein Flug in vertikaler Translationsrich-
tung sowie auch ein Schwebeflug mdglich. Die Lage der
Flugzeuglangsachse bleibt dabei unveréndert, der Auf-
trieb wird ausschlieBlich durch die Luftschraube erzeugt.
Zum Ubergang in den Horizontalflug wird das Fluggerat
dann mit zunehmender Fahrt um seine Querachse rotiert,
bis es in einen aerodynamischen Flug Ubergeht und der
Auftrieb mit Hilfe der Tragfligel erzeugt wird. Diese Vari-
ante bietet im Vertikalflug &hnlich gute Mandvriereigen-
schaften wie ein Drehfligler, ist diesem jedoch in punkto
Energieverbrauch durch den kleineren Luftschrauben-
durchmesser unterlegen. In der Horizontalflugphase an-
dern sich die Verhélinisse. Hier erfordert der Tailsitter
aufgrund seiner aerodynamischen Auslegung einen ge-
ringeren Energieeinsatz, seine Mandvrierféhigkeit redu-
ziert sich jedoch auf die eines Starrfliiglers. Bei einem
Defekt des Antriebs kdnnen die Drohnen in einen Gleitflug
Ubergehen. Durch eine Ummantelung der Luftschraube
kann die Gefahr durch offen rotierende Teile verringert
werden. Herausfordernd dieser Konfiguration sind die
Festlegung eines gemeinsamen Schwerpunktes fiir die
unterschiedlichen Translationsphasen sowie die Anbrin-
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gung der Nutzlast am Rumpf, der seine Lage wahrend der
unterschiedlichen Flugphasen andert. Bei einem Tiltwing
oder Tiltrotor hingegen andert der Rumpf seine Lage
wéhrend der Operation nur geringfligig. Stattdessen kann
der Antriebsstrang als Hauptauftriebskomponente flr den
Vertikalflug seine Orientierung variieren, indem entweder
der Tragfligel samt montierten Antrieben um die Tragfli-
gel-Querachse (Tiltwing) rotiert wird oder alternativ nur die
Antriebsgondeln (Tiltrotor) gedreht werden. Im Falle des
AVIGLE Fluggerates wurde die Variante Tiltrotor nicht
betrachtet, da die in der Regel an den Tragfligelenden
montierten Motoren aufgrund der Spannweitenbegren-
zung zu einem kleineren Tragfligel und Rotorendurch-
messer geflhrt hatte. Die Folge wéren deutliche Leis-
tungseinbuBen gewesen. Der Tiltwing hat in punkto Ma-
ndvrierfahigkeit und Energieverbrauch in den unterschied-
lichen Flugphasen vergleichbares Potential wie der Tailsit-
ter. Ein deutlicher Vorteil ist der besser kontrollierbare und
einfacher regelbare Transitionsvorgang zwischen Vertikal-
und Horizontalflug sowie aus Sicht der Nutzlast die
gleichbleibende Lage des Rumpfes. Je nach Konfigurati-
on bietet ein Tiltwing bei einem Motordefekt die Mdglich-
keiten eines Gleitflugs oder einer Autorotation. Wie auch
bei dem Tailsitter kdnnen die Luftschrauben aus Sicher-
heitsgrinden ummantelt werden.

In Anbetracht aller relevanten Vergleichsparameter, die
hier nur auszugsweise vorgestellt wurden, erweist sich der
Tiltwing durch seine ausgewogenen Flugeigenschaften,
den energieeffizienteren Betrieb im Horizontalflug, die
besseren Sicherheitsaspekte, einer besseren Kontrolle im
Transitionsvorgang sowie der giinstigen Nutzlastintegrati-
on gegenilber dem Koaxialhubschrauber und dem Tailsit-
ter als am besten geeignet. Tabelle TAB 1. stellt die wich-
tigsten Aspekte noch einmal gegeniliber. Das ausgewahlte
Konzept wird nun im Rahmen des sich anschlieBenden
Entwicklungsprozesses in ein anwendungsspezifisch zu-
geschnittenes Fluggerat umgesetzt, welches kinftig als
Basis fur die avionische Serviceplattform verwendet wird.
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TAB 1. Vergleich VTOL-Fluggeratekonzepte

6. TILTWING
6.1. Allgemeine Konfiguration

Fir die Flugzeugzelle ist ein an den Kanten gerundeter
und an Bug und Heck aerodynamisch gunstig geformter
Kastenrumpf vorgesehen. Dieser bietet die Vorteile eines
groBen Stauraums und einer einfachen Integration von
Einbauten im nahezu rechteckigen Querschnitt. Zur Auf-
nahme der Nutzlast ist ein entsprechender Bauraum in
der N&he des Gesamtschwerpunktes an der Rumpfunter-
seite projektiert, der mit definierten Befestigungspunkten
und einer Schnittstelle zur Anbindung der Nutzlast an die
avionischen Systeme fiir den Nutzdatentransfer ausges-
tattet wird.

Als Flugelleitwerkskonfiguration ist ein um seine Quer-
achse maximal 98 ° schwenkbarer Tragfligel in Kombina-
tion mit einem T-Leitwerk vorgesehen. Der Tragfligel wird
auf dem Rumpf angeordnet. Diese Schulterdeckerkonfigu-
ration verflgt Uber die meiste Bodenfreiheit und somit den
gréBten Schwenkbereich fir den Fligel. Durch die Anord-
nung wird die Windfahnenstabilitdt des Fluggerates ge-
ringflgig reduziert, es zeigt sich jedoch eine stabilisieren-
de Wirkung in Bezug auf das Schieberollmoment, die
infolge der Rumpfform noch weiter verstarkt wird [1]. Die
schwenkbaren Fligelteile zu beiden Seiten des Rumpfes
sind Uber eine gemeinsame Achse verbunden und kén-
nen mit einem Elektromotor im Rumpf synchron verstellt
werden. Durch die erhéhte Position des Hbhenleitwerks
kann eine abwindfreie Anstrdbmung und somit optimale
Wirkung sichergestellt werden. Die eckige Rumpfform
beglinstigt dabei die Effektivitat des Seitenleitwerks, wo-
durch die zuvor genannte Reduzierung der Windfahnen-
stabilitdt zum Teil egalisiert wird und ferner die Wirkung
der Steuerflachen auch im langsamen aerodynamischen
Flug gewahrleistet ist [2]. Um das Strukturgewicht gering
zu halten, werden der Rumpf sowie die Tragfligel, Leit-
werke und weitere Strukturkomponenten aus Kohlefaser-
verbundwerkstoffen gefertigt.

Fir den Antrieb sind zwei in den Tragfligel integrierte
birstenlose Elektromotoren mit ummantelten Luftschrau-
ben vorgesehen. Die Propeller erstrecken sich auf jeder
Rumpfseite Uber den gesamten schwenkbaren Bereich
des Tragfligels abziiglich eines Sicherheitsabstands zur
Zelle. Durch die Ummantelungen wird ein erhéhter Stand-
schub im VTOL-Betrieb erzeugt und das Sicherheitsrisiko
durch frei drehende Teile reduziert. Dafir muss eine Er-
héhung des Widerstandes in Kauf genommen werden.
Zur Stabilisierung im Vertikal- und Schwebeflug wird ein
zusatzlicher elektrischer Impeller in den vorderen Bereich
des Rumpfes integriert. Die Verwendung von Elektro-
anstatt Verbrennungsmotoren ermdglicht eine zentrale
Energieversorgung fir alle integrierten Bordsysteme, die
von speziell konfektionierten Lithium Polymer Akkus ge-
speist wird. BILD 1. auf der Titelseite zeigt einen vorlaufi-
gen Entwurf der Tiltwing Konfiguration ohne Antriebsum-
mantelungen.

6.2. Steuerkonzept

Im aerodynamischen Horizontalflug werden die Steuer-
krafte Uber die primaren Steuerflichen Hohen-, Seiten-
und Querruder erzeugt. Die Wirkung nimmt jedoch mit
abnehmender Fluggeschwindigkeit bzw. Verringerung des
Staudrucks ab. Daher kommen im Langsam-, Schwebe-
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und Vertikalflug andere Steuerkomponenten zum Einsatz.
Die Nicksteuerung erfolgt mit Hilfe des Impellers im Bug
sowie im Abwind des Propellers entlang der Fligelhinter-
kante befindliche, gleichsinnig ausgeschlagene, Strahlru-
der. Die Erzeugung eines Giermoments wird durch ge-
gensétzliches Ausschlagen dieser Ruder erzeugt. Das
Rollmoment kann durch differenziellen Schub der Motoren
kontrolliert werden. Eine Hbéhené&nderung wird durch eine
synchrone Schubdnderung, eine Fahrtdnderung durch
Schwenken des Tragflligels erreicht. In BILD 2. ist ein
Uberblick aller SteuergréBen dargestellt.

Nicksteuerung
/
' N

Giersteuerung

SteuergréBen Horizontalflug

Rollsteuerung o

@ Vortrieb

SteuergrdBen Vertikalflug
Rollsteuerung ‘

(differentiell)

" Tragflugeldrehachse

Auftrieb, Vortrieb

Nicksteuerung \\
(Ruder gleichsinnig)
@/X Tragfliigeldrehachse
Giersteuerung

(Ruder gekreuzt)
BILD 2.  SteuergréBen unterschiedlicher Flugzustande

6.3. Systemarchitektur

Flr die autonome Operation im Schwarmverbund wird ein
mehrstufiges Flugfihrungssystem in Kaskadenstruktur
bestehend aus Navigations-, Bahnfiihrungs- und Flugzu-
standsregler verwendet, das seine Kommandos direkt an
die Steuerelemente vorgibt. Der Flugzustandsregler be-
steht seinerseits aus einem separaten Vertikalflug- und
Horizontalflugregler, die wahrend der Transitionsvorgénge
ineinander Uberblendet werden. Die strikte Trennung nach
Flugzustédnden ist sinnvoll, da jeweils unterschiedliche
Steuerelemente verwendet werden und so eine bessere
Koordination gewéhrleistet ist. Der Navigationsregler im
Flugfihrungssystem erhélt seine Eingangsdaten von einer
bordseitig implementierten Missionssteuerung, die zur
Koordination des Schwarmverhaltens stédndig mit den
Ubrigen Drohnen in Kontakt steht und ferner anwen-
dungsspezifische Zielvorgaben des bodengebundenen
Kontrollzentrums in  Verbindung mit den aktuellen
Schwarmparametern zu individuellen lokalen Zielvorga-
ben verarbeitet. Uber einen zentralen Datenbus werden
sowohl der Missionssteuerung als auch dem Flugfih-
rungssystem neben Luftdaten auch Navigationsdaten
eines kombinierten GPS/INS-Systems sowie Informatio-

nen eines Sensors zur Hinderniserkennung zur Verfligung
gestellt. Zur Kollisionsvermeidung wird das UAV mit ei-
nem in AVIGLE entwickelten 3D-Time-of-Flight-Sensor
(ToF) ausgestattet, der mittels Laserlaufzeitmessung
Entfernungs- und Tiefeninformationen von Objekten im
Flugpfad identifizieren kann und somit auch Missionen in
schmalen Flugkorridoren erméglicht [3]. Die ermittelten
Objektdaten jeder Drohne werden zu einer globalen Hin-
derniskarte verarbeitet, die allen Schwarmteilnehmern fir
die Navigation und ggf. Anpassung der Trajektorien zur
Verfligung gestellt wird. Fir die Kommunikation innerhalb
des Schwarms wird ein mehrfach vermaschtes Wireless
LAN Netz nach dem zukiinftigen Standard 802.11s flr
Mesh-Netzwerke verwendet. Die Anbindung der UAVs an
das Kontrollzentrum zum Transfer groBer Nutzdatenmen-
gen erfolgt per LTE-Mobilfunktechnologie der 4. Generati-

n (4G). Die Nutzlasten sind lber eine Schnittstelle im
Nutzlastabteil direkt an diesen LTE-Datenlink angebun-
den. Zur Ubertragung der Steuervorgaben sowie der Posi-
tions-, Lage- und Geschwindigkeitsdaten wird ein autarker
Steuerlink verwendet. Fiir den Fall eines kritischen Defek-
tes an Bord wird ein Notfallsteuerungssystem implemen-
tiert, das bei Aktivierung sowohl Uber den Flugzustands-
regler als auch direkt Zugriff auf die Steuerelemte hat, um
eine definierte Mandverfolge zu vollziehen. Die gesamte
Systemarchitektur wird in BILD 3. schematisch dargestellit.

Notfall- a
steuerung

fihrungs-

Steuer-
elemente

Bodenstation
Missionskontroll-
en m

BILD 3.  Systemarchitektur AVIGLE
6.4. Nutzlasten

Das Fluggerat kann je nach Andwendungsszweck mit
unterschiedlichen Nutzlasten ausgestattet werden. Fir die
Bilddatenerfassung sind Kameras mit

» RGB-Sensor fiir Farb- und SchwarzweiBfotoauf-
nahmen

*  Thermalsensor zur Ermittlung von Temperatur-
gradienten

»  Gassensor zur |dentifizierung von Leckagen
(z. B. in Industrieanlagen)

vorgesehen. Eine Nutzung der Drohnen zum Aufbau von
Kommunikationsnetzen erfordert hingegen das Mitfihren
einer zusatzlichen LTE-Mobilfunkbasistation.
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6.5. Entwurfsprozess

In der ersten Phase des Entwurfsprozesses werden zu-
néchst die krafterzeugenden Elemente betrachtet, die das
Fluggerat in den unterschiedlichen Flugphasen tragen
und fortbewegen. Dies sind zum einen die auftriebserzeu-
genden aerodynamischen Komponenten und zum ande-
ren der Antriebsstrang. Ein besonderes Augenmerk bei
der Auslegung gilt dabei einer energieoptimierten Dimen-
sionierung, um eine maximale Reichweite und Operati-
onsdauer zu erreichen.

Im energetisch glnstigeren Horizontalflug wird das Flug-
gerat bei ausreichender Anstrdmgeschwindigkeit fast
ausschlieBlich durch die aerodynamischen Auftriebskréafte
getragen, wahrend der Antriebsstrang nur den Vortrieb
sicherstellt. Im Vertikalflug hingegen missen samtliche
Krafte durch den Antrieb erzeugt werden. Dadurch ist der
Energieverbrauch deutlich hdher. Der aerodynamische
Kraftvektor leistet in dieser Flugphase keinen Beitrag zum
Auftrieb, da er orthogonal zur vertikalen Anstromrichtung
orientiert ist. Die Steuerung des Vortriebs wird durch ein
Kippen des Schubvektors realisiert. Um lange Operati-
onszeiten zu erreichen, sollen die meisten Missionen im
stationdren Horizontalflug mit der Auslegungsgeschwin-
digkeit von 15 m/s durchgefliihrt werden kénnen und nur
geringe Langsam- oder Schwebefluganteile haben. So
kann beispielsweise eine Mobilfunkzelle auch nach dem
Erreichen der Operationshéhe durch Kreisen mit kleinem
Hangewinkel anstatt durch stationdres Schweben reali-
siert werden. Voraussetzung dafir ist allerdings, dass die
umgebende Bebauung eine abschattungsfreie Trajektorie
zulasst.

6.5.1. Aerodynamischer Entwurf

Der Tragflugel ist die wichtigste Komponente zur Erzeu-
gung der Auftriebskrafte. Daher erfordert dessen Ausle-
gung besondere Sorgfalt. Seine Leistungsfahigkeit wird
u. a. beeinflusst von

» der Grundform (Rechteck, Trapez, Delta, etc.)

+ der Geometrie (Spannweite, Tiefe, Streckung,
Pfeilung, Zuspitzung, Verwindung, etc.)

* dem Profil (Geometrie, Symmetrie)

» der Flachenbelastung

» den Hochauftriebshilfen (Bauform, GroBe, Positi-
on, etc.)

Bei einem klassischen Tragfligelentwurf wird in der Regel
zuerst eine minimal bendtigte Bezugsflache abgeschatzt.
Dies geschieht entweder auf Grundlage einer erreichba-
ren stationdren Mindestfluggeschwindigkeit, die bei ma-
ximalem Anstellwinkel erfliegbar sein soll (1) oder einer
maximal zuléssigen Startstrecke, die zum Abheben vom
Boden genutzt werden darf (2), [4].

() Spp=—y= O

CAmax .%‘Vminz B C‘Amax .%'Vminz
2
(2) Smin ~ G &
Sps - Py - P-0,00218 p,,

Diese Annahmegrenzen sind fiir AVIGLE unerheblich, da
aufgrund der Bauart keine untere Geschwindigkeitsgrenze
besteht und fiir Startvorgdnge keine Rollstrecke erforder-
lich ist. Daher erschien es sinnvoller, den aerodynami-

schen Entwurf hinsichtlich der Operation im Auslegungs-
punkt bei einer Geschwindigkeit von 15 m/s zu optimie-
ren, d. h. flr diesen Flugzustand einen im Bezug auf den
Energieverbrauch glnstigen Anstellwinkel bzw. ein gutes
Gleitverhaltnis zu ermitteln (3).

- . A
(3) Gleitverhaltnis: £ =—
w

Somit wurde gegeniiber dem Ublichen Ansatz ein anderer
Prozessweg beschritten, der sich in mehrere Schritte
gliedert, die in BILD 4. zusammenfassend abgebildet sind.

>

Schritt 1 - Ebene Rechteckgrundform

P

Schrittt 2 - Profilierung der Grundform

/

Schritt 3 - GroRenoptimierung der Bezugsflache

/

Schritt 4 {optional) - Vierwindung der Fligel

BILD 4. Entwurfsprozess des Tragfllgels

Zunéchst wurde als Grundform ein einfacher Rechteckfli-
gel ausgehend von der maximal realisierbaren Bezugsfla-
che betrachtet. Die Spannweite ist entsprechend der
Forderung nach kompakten AbmaBen fiir eine gute Ma-
névrierbarkeit auf héchstens 2 m begrenzt. Auch die FIU-
geltiefe ist durch den Schwenkbereich und eine erforderli-
che Bodenfreiheit im vollstandig senkrecht ausgerichteten
Zustand beschrankt. Die maximale Fligeltiefe wurde mit
0,4 m festgelegt, wodurch sich eine grédBtmdégliche Grund-
flache von S = 0,8 m2 ergibt. Dies flihrte unter Einbezug
des projektierten maximalen Abfluggewichts zu einer
vergleichsweise geringen Flachenbelastung G/S von
86 N/m2. Dieses Ergebnis zeigt, dass der Entwurf in die-
ser Form realisierbar ist und auch noch Optimierungspo-
tential beinhaltet.

Im néchsten und derzeit aktuellen Prozessschritt werden
Tragfligel mit der zuvor definierten Grundform in Kombi-
nation mit mehreren unterschiedlichen symmetrischen
und nichtsymmetrischen Profiltypen untersucht. Dazu wird
die Software XFLR 5° eingesetzt, die eine erweiterte
Vortex Lattice Methode verwendet, um die auftretenden
aerodynamischen Krafte unter freien Anstrémungsbedin-
gungen flr verschiedene Anstellwinkel zu bestimmen. Ein
symmetrisches Profil hatte den Vorteil, dass bei vollstan-
dig geschwenktem Fligel und einem in der Verlangerung
der Sehne montierten Antrieb keine stérenden aerodyna-
mischen Krafte auftreten wirden. Ein Nachteil ist aller-
dings, dass mit einer solchen Geometrie geringere Auf-
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triebsbeiwerte erzielt werden. Mit einem nichtsymmetri-
schen Profil hingegen kdénnen gréBere Auftriebskrafte
erzeugt werden, allerdings missen die im Vertikalflug
auftretenden Kraftkomponenten am Profil durch Klappen-
ausschlage egalisiert werden. Durch die Analyse sollen
drei geeignete Profile ermittelt werden, die glnstige Auf-
triebs- und Widerstandseigenschaften sowie ein geringes
Nullmoment aufweisen und im weiteren Entwicklungspro-
zess genauer betrachtet werden.Im anschlieBenden Ent-
wurfsstadium mussen die Auswirkungen der Propeller auf
die Flugel identifiziert werden, da infolge der Tiltwingkon-
figuration mehr als 75 Prozent der gesamten Tragflache
durch deren Abwind umstrémt werden. Eine genaue nu-
merische Modellierung der auftretenden Effekte ist auf-
wendig und schwer zu validieren. Daher werden Windka-
naluntersuchungen an skalierten Modelfliigeln durchge-
fihrt. Bei den Versuchen missen die erforderlichen Ahn-
lichkeitsbedingungen eingehalten werden, da nur dann
die Ergebnisse auf die Originalausfihrung UGbertragbar
sind. Dabei ist die geometrische Ahnlichkeit, also eine
genaue Skalierung der Dimensionen in allen Kérperach-
sen, und die Reynolds’sche Ahnlichkeit (4), sicherzustel-
len. Aufgrund der geringen Strémungsgeschwindigkeiten
kann die Mach’sche Ahnlichkeit vernachléssigt werden.

pv-l_Vv:l
n (%

Im Rahmen der Tests soll neben den allgemeinen Aus-
wirkungen der Umstrémung auch ein optimaler Abstand
zwischen Motor und Fligelvorderkante durch verschiede-
ne Positionen der Antriebe untersucht werden. Die ge-
messenen Kréafte werden anschlieBend mit den Ergebnis-
sen der numerischen Untersuchungen zusammengefihrt.
In der nachsten Entwicklungsstufe kann nun die Grundfla-
che auf eine fur den Betrieb im Auslegungszustand mini-
mal erforderliche GréBe inklusive einem Sicherheitsfaktor
verkleinert werden. Dabei ist auch eine Optimierung der
Grundform zur Verbesserung der Flugleistungen bzw. zur
Reduzierung des induzierten Widerstandes an den FIU-
gelenden vorgesehen. Dies geschieht durch eine Vergré-
Berung der Streckung, also einer Reduzierung der mittle-
ren Fligeltiefe und damit Verkleinerung der Projektions-
flache beispielsweise durch eine Hinterkantenpfeilung (5).

(4) Reynoldszahl: Re =

b2
(5) Streckung: A = E

Die Flugelvorderkante sollte fur ein symmetrisches Auf-
treffen der Propellerumstrémung mdglichst gerade blei-
ben. Dabei ist allerdings zu bedenken, dass die aufwarts-
eilende Halfte der Propellerebene am Tragflligel einen
zusétzlichen induzierten Aufwind erzeugt, die hinabeilen-
de demgegeniiber einen Abwind. Die daraus resultieren-
den Auswirkungen auf die lokalen Auftriebskréfte sind
ebenfalls aus den Ergebnissen der Windkanaluntersu-
chungen zu identifizieren. In einem letzten Iterationsschritt
kénnte dem auBeren Bereich des Tragflliigels durch Ver-
windung ein gréBerer Anstellwinkel vorgegeben werden,
um so der Auftriebsverlust durch die hinabeilenden Blatter
zu verringern. Damit ist der Auslegungsprozess des Trag-
fligels abgeschlossen. Eine endgultige Validierung des
Entwurfs erfolgt durch eine erneute Windkanaluntersu-
chung des definierten Tragflligels.

6.5.2. Antriebsstrang

Die Auslegung der Antriebskomponenten geschieht in
Kooperation mit der ebenfalls an AVIGLE beteiligten Fir-
ma Schibeler Composites. Zunachst wurde eine Unter-
suchung verschiedener Antriebe und Energiequellen
durchgefihrt [5]. Neben den Arbeitsmaschinen, also den
Bauteilen, welche die mechanische Arbeit in Schub um-
wandeln wie beispielsweise Propeller oder Impeller galt
das groéBte Interesse den Kraftmaschinen. In diesem
Zusammenhang wurden mit der Wellenleistungsturbine,
dem Kolbenmotor und dem Wankelmotor verschiedene
Varianten von Verbrennungsmotoren mit einem Elektro-
motor verglichen. Die Betrachtung unterschiedlicher
Energiequellen verdeutlichte, dass die fossilen Brennstof-
fe selbst modernen elektrischen Energiequellen wie bei-
spielsweise Lithium-Polymerakkus in Bezug auf die Ener-
giedichte um das 30- bis 60-fache Uberlegen sind. Die
Untersuchung fiihrte zu dem Ergebnis, dass Verbren-
nungsmotoren aufgrund der eingesetzten Brennstoffe
deutlich leistungsfahiger, energieeffizienter und durch das
Verbrennen des Treibstoffs fir das Fluggerat auch ge-
wichtsgiinstiger sind. Sie weisen demgegeniber aber
deutliche Nachteile im Bezug auf Vibrationen, Zuverlas-
sigkeit und Ansprechverhalten auf. Aus diesen Grlnden
wurden letztendlich elektrische Antriebe fiir das Fluggerat
gewahlt. Ein positiver Nebeneffekt ist, dass so eine ge-
meinsame Energiequelle fiir den Betrieb aller an Bord
befindlichen Komponenten genutzt werden kann. Die
folgende Tabelle TAB 2. stellt die Ergebnisse der Unter-
suchung noch einmal gegenlber.

&
N $ S S
3 I 5 &
S
§ § § §
N s ) o
2 o X &
& N 'S =
N 9 & R}
& N S G
&
N

Energiedichte der

" ++ ++ ++
Energiequelle
Leistungsdichte der

. ++ ++ ++ o
Energiequelle
Larmemission - - - T+
Waérmeemission -- - - -+
Vibration + - N +
Zuverlassigkeit o - - ++
Rustzeit - - - -+

Legende: ++ sehr gut, + gut, o befriedigend, - schlecht, -- sehr schlecht

TAB 2. Vergleich Kraftmaschinen [5]

In einer weiteren Untersuchung wurden verschiedene
Propellerdimensionen fiir den Betrieb im Schwebezustand
betrachtet [6]. Dabei wurden die Parameter Propeller-
durchmesser, zu tragendes Gesamtgewicht und Schwe-
beflugzeit variiert und der jeweils benétigte Energiebedarf
mit Hilfe der vereinfachten Propellertheorie und der An-
nahme eines Propellerwirkungsgrades von npropetier= 70 %
sowie eines Motorwirkungsgrades von Ny, = 80 % abge-
schatzt (6), (7).

P Strahl ,Schweben

F ’ G. °

(6) Pel,Schweben = nPropeller ' nMoror :

Schweben Gesamt

(7) PStrahl,Schwehen -

Rotor Rotor

Die Ergebnisse wurden anschlieBend unter Annahme der
Verwendung von Lithium Polymer-Zellen als Energiespei-
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cher in erforderliche Akkumassen umgerechnet (8).
el,Schweben -t
140[Wh/kg]

Das Strukturgewicht wurde vereinfacht als 25 % des Ge-
samtgewichts angenommen und die Motormasse nach (9)
abgeschatzt.

(9) mMotor = 0’0015 [kg /W] : Pel,Schweben

(8) mLipn =

(1 O) mverf = mGemmt - mStmktur - mMotor - mLiPo

Aus der Differenz aller Massen ergab sich nach (10) eine
Abschatzung des noch fir Systemkomponenten und
Nutzlast verfligbaren Gewichts. Die Ergebnisse werden in
BILD 5. grafisch dargestellt.

6

]
E Flugzeit: 30imin ,78:
£ —  oom
2 / 70m
/‘d
/§§
P N ?\\ R
Flugzeit: 60 min D=0,
10=0,75 m prorem | des
D=0,65 m LIPO-Akkus: 140 kg/Wh
Gesamtgewicht: 10kg | D=0,65m :|
BILD 5. Vergleich unterschiedlicher Propellerkonfigu-

rationen im Schwebeflug [6]

Aus der Untersuchung konnten Erkenntnisse bezlglich
realisierbarer Schwebeflugzeiten in Abhangigkeit verfig-
barer Akkukapazitdten und Propellergr6Ben gewonnen
werden.

Gegenwartig wird die Option zur Integration einer Propel-
lerblattverstellung untersucht, um die Steigung der Blatter
wahrend des Betriebs optimal an den jeweiligen Flugzu-
stand anzupassen. Neben der Verbesserung der Effektivi-
tat des Propellers durch Adaption wird mit einer Verstell-
mechanik auch die Mbglichkeit zur Durchfihrung einer
Autorotation im Notfall geschaffen.

7. AUSBLICK

Nach Abschluss der Auslegungsarbeiten firr die auf- und
vortriebserzeugenden Komponenten sollen als nachstes
im Rahmen einer flugmechanischen Betrachtung der
Gesamtkonfiguration das Leitwerksvolumen und dessen
Hebelarm bestimmt werden. AnschlieBend wird unter
Beriicksichtigung der Forderung nach statischer Langs-
stabilitdt die relative Lage des Schwerpunktes definiert.
Ferner ist eine Dimensionierung und Konfektionierung der
Steuerruder vorzunehmen. Dies kann erneut auf Basis
einer numerischen Analyse mit dem Softwareprogramm
XFLR 5® kombiniert mit den in Windkanaluntersuchungen
identifizierten Strdmungsauswirkungen der Propellernach-
laufe erfolgen. Parallel dazu sollen die bislang noch nicht
definierten Systemkomponenten bestimmt und ggf. deren
dynamisches Verhalten ermittelt werden, z. B. das An-
sprechverhalten von Servos. Im né&chsten Schritt

sind Windkanaluntersuchungen an einem Modell der
Drohne durchzuflihren, um die statischen Derivative der
Langs- und Seitenbewegung zu identifizieren. Die Be-
stimmung der dynamischen Derivative erfolgt unter An-
wendung von Handbuchmethoden und dynamischen
Untersuchungen an einem Early Demonstrator. Aus den
ermittelten Daten soll dann im folgenden Arbeitsabschnitt
eine Simulation des UAVs mit sechs Freiheitsgraden in
Matlab/SIMULINK® adaptiert werden, auf deren Basis das
Flugfihrungssystem entworfen wird. Nach einem Validie-
rungsprozess kann die Steuerungssoftware auf der bord-
seitigen Hardware des Final Demonstrators Ende 2012
implementiert werden.

8. BEZEICHNUNGEN

A [N] Auftriebskraft

Ca [-1 Auftriebsbeiwert

E [-1 Gleitverhaltnis

F [N] Schubkraft

G [N] Gewichtskraft

H [-] Index Flughdhe

P [W] Leistung

S [m3] Bezugsflache

\ [m/s]  Geschwindigkeit

W [N] Widerstandskraft

b [m] Spannweite

I [m] Bezugslange, Flugeltiefe

m [ka] Masse

SRs [m] Startstrecke, Rollstrecke

t [s] Zeit

0 [] Index Normalbedingungen

A [-] Fligelstreckung

n [kg/ms|-]Dynamische Viskositat | Wirkungsgrad
v [m%s] Kinematische Viskositat

p [kg/m?] Dichte

KMU  Kleine und mittelstdndische Unternehmen
LTE Long Term Evolution, Mobilfunkstandard
MTOW Maximum Take Off Weight

RGB Rot Griin Blau, Farbraum

ToF Time of Flight, Laufzeitmessung

UAV Unmanned Aerial Verhicle

UMTS Universal Mobile Telecommunications System
VTOL Vertical TakeOff and Landing

WiFi Wireless LAN, Drahlosnetzwerk
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