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Zusammenfassung

Im Rahmen einer Kooperation des Lehrstuhls fir Luftfahrtsysteme und des Lehrstuhls fur Flugsystemdyna-
mik der Technischen Universitdt Miinchen zusammen mit Cassidian Air Systems (vormals EADS DS) wurde
ein unbemannter, fliegender Versuchstrager entwickelt und gebaut. Das Flugzeug ist mit einem Autopiloten
ausgeristet und hat eine maximale Abflugmasse von 30 kg. Es wird sowohl zum Testen von Sensorik und
Avionik, als auch in den Forschungsbereichen alternativer Antriebslésungen und neuartiger Flugreglerkon-
zepte eingesetzt. In dieser Veréffentlichung werden ausgewéhlte konstruktive Umsetzungen des Anforde-
rungskatalogs vorgestellt und deren Validierung anhand von Boden- und Flugversuchen beschrieben. Es
zeigt sich, dass der realisierte Entwurf alle wesentlichen Merkmale eines effizienten Forschungsflugzeugs
aufweist. So wird der hohe Grad an Modularitdt des Nutzlastbereichs und das auf den intensiven Versuchs-
alltag ausgelegte Bedien- und Sicherheitskonzept durch eine hohe aerodynamische Effizienz des Flugzeugs
erganzt. Aufgrund der konsequenten rdumlichen Trennung des ergonomisch gestalteten Nutzlastbereichs
von der essentiellen Avionik und dem Antriebsstrang sind zudem Testvorhaben mit elektromagnetisch sen-
sibler Messausriustung denkbar. Die wesentlichen Anforderungen an die Struktur, die Flugleistungen und die
Elektromagnetische Vertraglichkeit (EMV) konnten im Rahmen der Erprobungsphase, die Gegenstand die-
ser Veroffentlichung ist, zum gréten Teil bestatigt werden.

1. EINLEITUNG

Bei der Entwicklung von Avionik und Sensorik sowie gan-
zer Luftfahrzeuge als integrierte Systeme ist es von gro-
Rem Vorteil, die essentiellen Subkomponenten bereits in
einem sehr frihen Stadium des Entwurfsprozesses unter
realen Bedingungen zu testen. Auf diese Weise kdnnen
bereits vor der Integrationsphase Defizite und Inkompatibi-
litaten identifiziert werden. Bei fliegenden Systemen bietet
sich in vielen Fallen der Flugversuch als probates Mittel
an, da hiermit ein Grofiteil der erforderlichen Randbedin-
gungen der spateren Einsatzumgebung von sich aus
gegeben ist. Da Flugversuchskampagnen in der Regel mit
einem groRen Aufwand und hohen Kosten verbunden
sind, von denen die Flugstundenpreise einen nicht uner-
heblichen Teil ausmachen, sind fur Tests elektrischer
Subsysteme, wie Flugrechner, Navigationslésungen oder
optischer Systeme glinstig zu betreibende Kleinflugzeuge
als Tragerplattformen aulerst effizient.

Der Lehrstuhl fiir Luftfahrtsysteme und der Lehrstuhl fur
Flugsystemdynamik der Technischen Universitat Minchen
haben aus dieser Motivation heraus in Zusammenarbeit

Erstflug erfolgreich absolviert. In den folgenden Abschnit-
ten werden die Haupttreiber und deren technische Umset-
zung fir den Entwurf des Versuchstrégers beschrieben
und anhand der Erfahrungen aus den Bodentests und
dem daraufhin erfolgten Erstflug bewertet.

BILD 1. Der unbemannte Versuchstrager IMPULLS (Inno-

mit Cassidian Air Systems (ehemals EADS DS) einen
solchen unbemannten Versuchstrédger entwickelt und
gebaut (BILD 1).

Besondere Schwerpunkte der Konstruktion liegen auf der
aerodynamischen Effizienz, kurzen Standzeiten zwischen
den Messfliigen, einer hohen Ausfallsicherheit sowie der
konsequenten rédumlichen Trennung des Nutzlastbereichs
von den sicherheitsrelevanten Systemen, wie dem Autopi-
loten und der Backup-Steuerung. Nach etwas mehr als
einem Jahr seit Projektbeginn hat das Flugzeug seinen
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vative Modular Payload UAV — Lehrstuhl fur Luftfahrtsys-
teme)

2. ANFORDERUNGEN AN DAS FLUGZEUG

Die Motivation dafiir, einen neuen Versuchstrager an der
Technischen Universitat Minchen zu entwickeln, ist aus
einer konkreten Anwendung heraus entstanden, bei der
ein Verbund aus Avioniksystemen, optischen Sensoren
und einem Breitbanddatenlink im Flugversuch getestet
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werden sollten. Eine Neuentwicklung eines Flugzeugs ist
jedoch erst bei groReren Stickzahlen oder bei vorliegen
eines breiteren Anwendungsspektrums wirtschaftlich. Dem
bezuglich der Leistungen restriktiven Anforderungskatalog
stand somit der Gedanke zur Entwicklung eines spéter
multivariabel einsetzbaren und ausriistbaren Flugzeugs
entgegen. Das Flugzeug soll zudem am Boden und in der
Luft leicht zu handhaben sein, so dass stets das aktuelle
Forschungsvorhaben und nicht der Betrieb des Versuchs-
tragers selbst im Mittelpunkt stehen. Ebenso sollen Fehl-
montagen und Bedienungsfehler auch durch nicht einge-
wiesenes Personal durch konstruktive MalRnahmen oder
Farbkodierungen auf ein Minimum reduziert werden. Die
Flugzeugzelle soll zum Transport zerlegbar und mit weni-
gen Handgriffen einsatzbereit gemacht werden kénnen,
wobei die Transportanforderungen die maximalen Abmes-
sungen des Rumpfes auf 3 Meter limitieren. Der Fligel
soll aus Transportgrinden und wegen der Handhabbarkeit
in den Laborrdumen eine Spannweite von 5 Metern nicht
Uberschreiten. Eine der groRen Herausforderungen stellt
sich durch die geforderte Héchstflugdauer in Kombination
mit der Vorgabe des Einsatzes eines zukunftsweisenden
elektrischen Antriebs. Gekoppelt mit der Forderung, bei
reduzierter Nutzlast auch unter 25 kg fliegen zu kénnen,
kann dies konstruktiv nur durch einen duRerst effizienten
aerodynamischen Entwurf gel6st werden. Da die Nutzlas-
ten zum Teil storempfindliche elektronische Schaltkreise
und Sensoren enthalten und die Flugsteuerung als sicher-
heitskritische Baugruppe jederzeit einen kontrollierten Flug
gewahrleisten muss, soll das Flugzeug nach Grundsatzen
elektromagnetischer Vertraglichkeit ausgelegt werden.
Das bedeutet speziell, dass die elektrischen Einzelkom-
ponenten im Systemverbund aus Nutzlast und Flugzeug-
avionik stets fehlerfrei nebeneinander arbeiten und nur auf
entstérten Datenwegen miteinander kommunizieren.
Ebenso zahlt die Méglichkeit, die Nutzlasten schnell aus-
tauschen zu kénnen und einen komfortablen Zugang fir
Wartungszwecke bereitzustellen zu den Entwurfsvorga-
ben.

Als Optimierungsziel fur die Flugleistungen wurde folgen-
de Designmission zugrunde gelegt. Der Versuchstrager
soll auf einer geméhten Wiese mit oder ohne Unterstut-
zung (Winde/Katapult) starten, auf eine Druckhdhe von
800 Metern steigen (Steigrate: 0,7 m/s) und einen automa-
tischen Luftarbeitsflug von 75 Minuten Dauer bei einer
Fluggeschwindigkeit von 19 m/s durchfihren. Die an-
schlieBende Landung auf demselben Landefeld soll, ge-
nau wie der Start, bei manueller Steuerung erfolgen (vgl.
BILD 2).
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BILD 2. Vertikalprofil der Designmission
3. METHODEN DES ENTWURFSPROZESSES

Die Gesamtheit der Anforderungen ist die Grundlage fur
einen sechs Monate wahrenden Entwicklungsprozess. In

1540

dieser vergleichsweise kurzen Zeitspanne wurde das Ziel
verfolgt, einen sehr leichten und leistungsféhigen unbe-
mannten Versuchstrager zu entwickeln. Lange elektrische
Flugzeiten bedingen den Einsatz von Hochleistungsbatte-
rien als Energiequelle, den beanspruchungsgerechten
Einsatz neuer Werkstoffe zur Gewichtsersparnis, eine
aerodynamisch effiziente Konfiguration sowie ein innovati-
ves Antriebskonzept.

Nahezu jeder Neuentwicklung gehen Konfigurationsstu-
dien voraus. Diese dienen der Findung einer mdglichst
optimalen Konfiguration mit dem Ziel, unter Bertcksichti-
gung der Randbedingungen alle Anforderungen an Flug-
zeug und Mission zu erfiillen. So wird zumeist ein Ausle-
gungspunkt aus Fluggeschwindigkeit, Abfluggewicht, und
Flughthe vorgegeben, der als Grundlage fur die Entwurfs-
ziele wie Reichweite oder maximale Flugdauer herange-
zogen wird. Fur den Detailentwurf musste eine Flugge-
schwindigkeit definiert werden, die es ermdglicht, die
Versuchsaufgaben der Designmission zu erfillen. Der hier
vorgestellte Versuchstrager wird vornehmlich fur die Er-
probung neuer Missionsavionik, Redundanzkonzepten
und zum Aufzeichnen und Ubertragen visueller Informa-
tionen eingesetzt. Daher ist die Optimierung und damit die
Verlangerung der Flugzeit ein wesentliches Ziel. Da die
Fluggeschwindigkeit eine direkte Auswirkung auf die Fla-
chengréBe und damit die dulere Form des Flugels hat,
muss hier ein Optimum aus, Gestalt und Gewicht gefun-
den werden. Entsprechende Versteifungen der Struktur
zum Einleiten der auftretenden Kréfte, die sich wiederum
auf das Gesamtgewicht und damit auf die Flugzeit auswir-
ken, missen bereits zu diesem friihen Zeitpunkt berlck-
sichtigt werden. Um die gegenseitige Interaktion einer
Vielzahl voneinander abhangenden Parameter zu erfas-
sen, wurde am Lehrstuhl fur Luftfahrtsysteme im Vorfeld
bereits eine Software entwickelt. Sie vereinigt die Berech-
nung der Aerodynamik, der Festigkeit und Masse sowie
der Stabilitat in einem iterativen Entwurfsprozess. Zur
Betrachtung der Flugleistungen wurde das elektrische
Antriebssystem inklusive dem Wirkungsgrad des Propel-
lers modelliert. Auf einige wesentliche Inhalte dieser Ent-
wurfssoftware wird im Folgenden eingegangen.

Im sogenannten Entwurfspunkt kommen die Randbedin-
gungen der Entwicklung aus den Anforderungen zusam-
men. Darin enthalten sind im Wesentlichen die Flugge-
schwindigkeit, die Fligel- und Leitwerksgeometrie und
Hebelarme und damit die Aerodynamik beeinflussenden
Parameter. Hinzu kommen das Antriebsvermdgen sowie
das Struktur- und Batteriegewicht fiir die Mission.

Fir die Aerodynamik bei kleinen Reynoldszahlen im Ver-
gleich zu manntragenden Flugzeugen haben Reibungsef-
fekte und somit der Zustand der Grenzschicht einen gro-
Ren Einfluss auf die aerodynamische Effizienz. Zweidi-
mensionale reibungsbehaftete Berechnungsmethoden auf
Profilbasis konnten mit einer erweiterten Traglinientheorie
kombiniert werden, um Ergebnisse fir Fligelauftrieb und
Widerstand zu erhalten. Die Kennwerte fir den Rumpf
wurden mit empirischen Berechnungsmethoden gewon-
nen und mit Realdaten aus vorherigen Entwicklungen am
Lehrstuhl konsolidiert. Die Gewichte der fur den Entwurfs-
punkt geplanten Nutzlastsysteme wie Missionsrechner,
Autopilot und Kamerasysteme sind als konstante GréRRen
in den iterativen Entwurfsprozess eingegangen. Das
Strukturgewicht als ein wichtiges Optimierungskriterium
wird aus der parametrischen Skalierung der Einzelteile wie
dem Rumpf, dem Leitwerk und dem Fllgel sowie deren
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Verstarkungs- und Versteifungselemente integral zusam-
mengesetzt. Als globales Optimierungskriterium wurde die
Minimierung des Leistungsbedarfs im Reiseflug gewahit.
Dabei wurden sinnvolle Limitierungen wie z.B. eine maxi-
male Spannweite von 5 Metern und ein Zielwert fur die
Fluggeschwindigkeit gewahlt. Nachdem der Entwurf eine
Vielzahl von lterationen durchlaufen hat und zahlreiche
Detailldsungen gefunden werden mussten, ist der Ver-
suchstrager IMPULLS (Innovative Modular Payload UAV —
Lehrstuhl fur Luftfahrtsysteme) innerhalb von 15 Monaten
entstanden. Weitere Aspekte des Entwurfsprozesses
kénnen in [1] nachgelesen werden.

4. BESCHREIBUNG DES REALISIERTEN
ENTWURFS

Die Konzeptstudien ergaben die in [1] gezeigte Flugzeug-
konfiguration. Es handelt bei dem elektrisch angetriebe-
nen Flugzeug um eine Drachenkonfiguration mit Fligel-
hochlage und V-Leitwerk. Bei einer Spannweite von 5 und
einer Rumpflange von 3 Metern, kann das Flugzeug mit
einem maximalen Abfluggewicht von 30 kg eine Nutzlast
von 10 kg mitfUhren. Diese ist in einem modularen, ergo-
nomisch gestalteten Nutzlastbereich untergebracht. Durch
die Heckanordnung bleibt die Strdmung tber die gesamte
Rumpflange stérungsarm, was den Gesamtwiderstand
senkt und die Verwendbarkeit des Nutzlastbereichs fir
atmosphérische Messungen erhéht. Die angewendete
Leichtbauweise mit Kohlefaser-Sandwichstrukturen er-
moglicht bei Zugrundelegung der heutigen Akkutechnolo-
gie Flugzeiten von mehr als 75 Minuten bei maximaler
Zuladung.

Bereits sehr frih zeigten sich die Vorteile einer Einrumpf-
konfiguration mit Druckpropellerantrieb hinsichtlich der
aerodynamischen Gite und Trimmbarkeit bei dem Trans-
port unterschiedlicher Nutzlasten. Auf der anderen Seite
wurde in Kombination mit dem ebenfalls effizienzsteigern-
dem Einbeinfahrwerk auf eine Selbststartfahigkeit verzich-
tet. Um Propeller-Boden-Kollisionen wahrend des Start-
laufs zu vermeiden, wird stattdessen ein Klapppropeller
verwendet, der wahrend des gesamten Rollvorgangs
angeklappt bleibt. Der Startvorgang wird aus diesem
Grund mithilfe einer Schleppwinde durchgefiihrt, wobei
neben der installierten Leistung des Antriebs auch die der
Winde eine sicherheitskritische Grofie darstellt, die sorg-
faltig dimensioniert worden ist. Die nachstehende Uber-
sicht (TAB 1) enthalt die wichtigsten Kenndaten des Ent-
wurfs.

Parameter Wert Parameter Wert
Rumpflédnge [m] 3,0 Spannweite [m] 5,0
VRgeise [M/S] 19 Flugelflache [m?] 1,6
E’};"‘[’r‘;’]“s‘qughﬁhe 900 | Gleitzahlim Reiseflug[] | 17,2
Flugzeit [min] 75 Flagelprofil %332
MTOW [kg] 30 Nutzlastverhaltnis [%] >33
Stabilitatsmal [%] 25 Flagelstreckung [-] 16

TAB 1. Ubersicht der wesentlichen Entwurfsgréen

Im Folgenden werden die Baugruppen des Flugzeugs, die
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in der Erprobungsphase eine besondere Beachtung ge-
funden haben, illustriert anhand einer CAD-Seitenansicht
vorgestellt (BILD 3):

‘ Nutzlastbereich ‘ Flug- ‘ Antriebsstrang

steuerung -

804 mm

= ey
b e L. [ |

2997 mm

BILD 3. CAD-Seitenansicht (transparent) des Versuchs-
tragers IMPULLS

4.1.

Die Abschnitte A-C (BILD 3) des Rumpfes dienen der
Nutzlastunterbringung und unterscheiden sich strukturell
vom Heckabschnitt der Zelle. Wahrend letzterer als tra-
gende Schalenbauweise gestaltet ist, ist die Struktur des
Nutzlastbereichs aus einem Kragtragersystem bestehend
aus 4 Winkelprofilen (Zwei an der Rumpfunter- und zwei
an der Oberseite), die mit Spannten und Querverstrebun-
gen versteift sind, aufgebaut. Die zu erprobenden Syste-
me werden darin wannenartig eingehangt und fixiert. Aus
BILD 4 ist weiterhin zu entnehmen, dass das Tragersys-
tem zudem die Rollen eines Kabelschachtes und der einer
gemeinsamen elektrischen Masse-Leitung Ubernimmt.
Hierfir ist die Auflageflache an der Oberseite der Kohlefa-
ser U-Profile mit leitendem Aluminium beschichtet. Kom-
ponenten, die mit ihrem Metallgehduse daran fixiert wer-
den, sind automatisch an die gemeinsame Masse aller
Nutzlasten angeschlossen und kénnen galvanisch mitei-
nander kommunizieren.

Nutzlastbereich

BILD 4. Front- und Isometrische Ansicht des vorderen
Rumpfabschnitts

Die Flugzeugaufenhaut in diesem Rumpfabschnitt dient
ausschlieRlich der aerodynamischen Verkleidung und ist
segmentweise vollstdndig abnehmbar. Dadurch wird die
Montage der Komponenten wesentlich erleichtert, wah-
rend die AulRenhaut optional ohne strukturelle Einbuflen
auf die Anforderungen der Nutzlasten angepasst werden
kann. Im Nutzlastbereich befinden sich keine elektrischen
Systeme der Flugsteuerung oder des Antriebs mit der
Intention, bereits bei der Raumgestaltung des Rumpfes
existierende elektromagnetische Storpotentiale weitestge-
hend zu dampfen.

4.2. Flugsteuerung

Der Mittelbereich des Rumpfes unter dem Fligel ist aus-
schlief3lich fur das sicherheitskritische Flugsteuerungssys-
tem reserviert. Da in diesem Teil des Rumpfes bis hin zum
Heckausleger ausschlieBlich Stammkomponenten unter-
gebracht sind, die keinen regelmafRigen mechanischen
Zugang erfordern, ist die Struktur als gewichtsoptimierte,
tragende Sandwichschalenbauweise gestaltet. Die Flug-
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steuerung besteht aus dem Autopilotenzweig und dem
manuellen Steuerzweig fur die Backup-Steuerung. Beide
Zweige verfliigen Uber eigene Stromversorgungen und
kommunizieren Uber galvanisch entkoppelnde optische
Elemente miteinander. Die Signale des Autopiloten als
auch die der Backupsteuerung werden mit einem Monitor-
Verfahren konsolidiert, bevor sie an die Aktuatoren weite-
gegeben werden. Sowohl der Sicherheitspilot, als auch
der Autopilot haben volle Autoritét Gber die Steuerflachen
und den Elektromotor. Da der Antrieb selbst ein starkes
elektrisches Wechselfeld erzeugt, ist dieser als potentielle
Stoérquelle galvanisch von der Signalerzeugung entkoppelt
und durch die Heckanbringung rédumlich separiert. Durch
die doppelte Ausfiihrung der Steuerflachen an Fligel und
Leitwerk sind die gesamten Systeme zur Roll-, Nick- und
Giersteuerung zweifach vorhanden. Dies ist im Hinblick
auf die zukilnftige Zulassung automatisch operierender
Fluggeréte ein logischer Schritt und tragt zudem der zum
Teil wertvollen Nutzlast Rechnung.

4.3.

Eine zentrale Bedeutung kommt der Auswahl des elektri-
schen Antriebssystems zu. Es besteht aus einem bursten-
losen AuRenldufermotor, dem Motorregler, einem ange-
passten Propeller und den Energiespeichern in Form von
Lithium-Polymer-Akkumulatoren. Es muss ausfallsicher
und auf die jeweilige Konfiguration hinsichtlich des Schubs
und der Leistungsdichte abgestimmt sein. Insbesondere
die Energiespeicher missen fur kurze Bodenstandzeiten
schnell auswechselbar sein. Dies wurde mittels eines
modularen Schienensystems, auf dem der gesamte An-
triebsstrang samt Akkumulatoren sitzt, verwirklicht. Weni-
ger als 5 Minuten vergehen, bis das Flugzeug mit neuen
Batterien wieder abflugbereit ist. Dank des winden-
unterstiitzen Startvorgangs konnte die installierte Leistung
an den Reiseflug angepasst und somit im Vergleich zu
einer eigenstartfahigen Konfiguration deutlich reduziert
werden. Durch den somit leichteren Antrieb ergibt sich ein
besserer Wirkungsgrad im Reiseflug. Der ausgewahlte
Motor liefert 800 W Dauerleistung und kann kurzzeitig bis
zu 2500 W zur Verfugung stellen. Die Antriebsenergie wird
bei einer Nennspannung von 37 V in Zellen mit einer
Energiedichte von 150 Wh/kg gespeichert.

5. BODENTESTS UND FLUGERPROBUNG

Die praktische Erprobung einzelner Baugruppen spielte
sowohl entwicklungsbegleitend als auch nach der Fertig-
stellung der Flugzeugzelle eine zentrale Rolle, da sie die
Berechnungsergebnisse verifizierten und an anderer Stel-
le belastbare Aussagen Uber analytisch schwer abzubil-
dende Zusammenhange lieferten. Die zweite Erprobungs-
phase umfasste die Systemintegrationstests und erreichte
im Fruhjahr dieses Jahres mit dem Erstflug einen wichti-
gen Meilenstein. Die folgende Ubersicht zeigt die wesent-
lichen Baugruppen, deren Auslegungen und Berechnun-
gen zusatzlich durch experimentelle Nachweise bestétigt
worden sind. Die Nachweisflhrung lasst sich dabei geman
TAB 2 in die drei Bereiche Verformung/Festigkeit, Lei-
stungsrechnung sowie EMV- und Reichweitentest eintei-
len.

Antrieb und Startunterstiitzung
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Nachweis- Baugruppe Berechnungsver- Experimenteller
fiihrung fahren Nachweis
5.1 Flagel Analy- Belastungstest
tisch/Empirisch
Verfor-
mung /
Festigkeit Rumpf Analytisch/FEM Belastungstest
Fahrwerk Analytisch Flugversuch
5.2 Startwinde Numerische Flugversuch
i Lésung der Diffe-
Leistungs- rentialgleichung fur
rechnung das Rollen am
Boden
Antriebs- Schubbedarf aus Testlauf auf dem
strang Widerstandsbe- Motorprifstand
rechnung (Tragli-
nientheorie, Hand-
buchmethoden fir
Rumpf + Anbauten
5.3 Alle Elektri- keine Berechnung, Funktionstest
sche Sys- Grundregeln der der Gesamtheit
EM_V' und teme EMV wurden aller elektrischen
Reich- berticksichtigt Systeme
weitentest

TAB 2. Ubersicht der durchgefiihrten experimentellen
Nachweise

Kritische Bereiche der Flugzeugstruktur wurden auf Basis
von CAD-Modelldaten mit Finiten Elementen Methoden
(FEM) auf ausreichende Festigkeits- und Deformations-
Margen untersucht.

5.1.
5.1.1.

BILD 5 zeigt einen schematischen Profilschnitt des Trag-
flugels, um den Lagenaufbau zu illustrieren. Die Flugel-
holmgurte sind so dimensioniert, dass diese samtliche
Biegemomente aufnehmen und bei der maximalen Ab-
flugmasse von 30 kg Lastvielfache von 5 g schadensfrei

Verformung/Festigkeit
Fligel

Uberstehen.
Mold
Color
Glass fiber //'——\
/

Carbon fiber
Foam core
Glassor carbon fiber

~_/Z

W

Spar (carbon tows/UD layers) I leb (balsa with glass/carbon coating) -

BILD 5. Schematischer Aufbau des Tragflligels

Die Auslegung erfolgte nach dem Kriterium der statischen
Bruchfestigkeit. Da grofRe Flugeldeformationen sich nega-
tiv auf die Flugeigenschaften auswirken und ein Hinweis
auf eine Flatterneigung der Tragflache sein kénnen, wurde
zudem die Biegelinie als Steifigkeitsmal} analytisch mit der
Theorie schubstarrer Balken bestimmt. BILD 6 zeigt die
Berechnungsskizze des Fligelholms bestehend aus den
beiden Gurten, dem Steg und dem Kernmaterial im Quer-
schnitt.
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w UD-Holmgurte (Faserrichtung: 0 Grad) ‘

Holmsteg (Faserrichtung: +/- 45 Grad) ‘

Heu = S (¥)

BILD 6. Berechnungsskizze des Fligelholms und des
Holmgurt-Lagenaufbaus

Der obere und der untere Holmgurt bestehen aus Hoch-
modul-UD-Fasern aus CFK mit einer in Spannweitenrich-
tung y abnehmenden Lagendicke Hg,.: (BILD 6 unten).
Die Breite des Holms Bg,, bleibt in y-Richtung konstant,
wahrend die Gesamthéhe des Holms H zur Flugelspitze
hin gemaR dem Profildickenverlauf abnimmt. Um anhand
der bekannten Auftriebsverteilung auf die resultierende
Durchsenkung des Tragfliigels schlieRen zu kénnen, muss
eine abschnittsweise Bestimmung der Biegelinie durchge-
fuhrt werden. Die Integration der Biegeliniendifferential-
gleichung

1 w'o)=-%

ergibt unter Auswertung der Randbedingungen fiir jeden
Abschnitt eine finitesimal kleine Durchsenkung

(2)
1 My

Wabschnittk = 3 ° o Dker —yi)* + Z;czzEM,—,’; Ok+1 — i) 2
Der zweite Term in Gleichung (2) beinhaltet die Uber-
gangsbedingung zwischen zwei aufeinanderfolgenden
Abschnitten des Holmgurtes. Er berlcksichtigt, dass der
Winkel w!(y,) am Ende eines Abschnitts a an der Stelle
v, derselbe ist wie der Startwinkel des folgenden Ab-
schnitts b. Da der Winkel in der Einspannung (Fligelwur-
zel) definitionsgemaf Null ist, beginnt die Summation erst
bei k = 2.

Das Flachentragheitsmoment fiir einen Holmgurtquer-
schnitt an der Stelle k lautet nach BILD 6:

Subtraktion des Holmstegs
Bgurt'|Hx)*~ (HWi)—2-Hgurt(Vk))®

) I =

Wie Gleichung zu entnehmen ist, findet der Holmsteg in
der Biegelinienbestimmung keine direkte Bertcksichti-
gung. Er unterbindet zusammen mit dem Stitzmaterial in
der Modellvorstellung jedoch eine Relativbewegung des
oberen und des unteren Holmgurtes. Die Gleichung fur die
Biegelinie bzw. Durchsenkung wgesame an der Stelle i
ergibt sich numerisch aus der Aufsummierung der ab-
schnittsweisen Durchsenkungen und lautet:

12

(4) Wgesamt,i = Z;c=1 Wabschnitt,k
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Da es sich bei dem Versuchstrédger um einen Prototypen-
bau handelt, deren Herstellungsgenauigkeiten erfahrungs-
gemafl gréBeren Schwankungen unterliegen, wurde fir
den Flugel als Verifizierung der Berechnungen ein Belas-
tungstest durchgefihrt. Hiermit sollte sowohl die Bruchfes-
tigkeit unter Héchstbelastung nachgewiesen, als auch die
prognostizierten Deformationen bestatigt werden. Geman
der zu erwartenden Auftriebsverteilung bei maximalem
Anstellwinkel und vorliegender Mandvergeschwindigkeit
wurden Gewichte auf dem umgekehrt montierten Fllgel
entlang des Holms verteilt. Um nicht zu dicht an die Belas-
tungsgrenze heranzugehen, beschrankte sich der experi-
mentelle Nachweis auf ein Lastvielfaches von 4,2 g.

Die Berechnungsergebnisse der Biegelinie sind in BILD 7
dem Belastungstest vergleichend gegenibergestellt. Da-
bei sind jeweils die Auslenkungen ausgehend vom nicht-
belasteten Fligel dargestellt.

—+—Belastungstest —e—Berechnung

300
300

|
|

/

Durchsenkung w [mm]
H
n o un C
q o O © o©

-2500 -1500 -500 500 1500 2500
Spannweitenposition y [mm]

BILD 7. Berechnete (rot) und gemessene (blau) Durchbie-
gung des Tragflligels bei einem Lastvielfachen von 4,2 g

Die berechnete Gesamtdurchsenkung wgesamemax an der
Flugelspitze ist mit 254 mm bezogen auf die rechte Flu-
gelhélfte um 17 mm und bezogen auf die linke um 25 mm
kleiner. Die Abweichungen k&nnen mehrere Ursachen
haben. Ungenauigkeiten im Herstellungsverfahren oder
auch ein zu stark vereinfachtes Berechnungsmodell sind
hier primar anzunehmen. Beim Belastungsversuch ist
dariberhinaus die Verteilung der Gewichte mit Unsicher-
heiten in der y-Position behaftet, was auch eine Erklarung
fur die Asymmetrie der realen Biegelinie sein kann.

5.1.2.

Neben der Auslegung des Fligels wurde die Dimensionie-
rung der Rumpfstruktur durch einen weiteren Belastbar-
keitsnachweis gepriift. Fir die Berechnungen wurde der
Rumpf in zwei Abschnitte aufgeteilt: Den Nutzlastbereich
(vgl. BILD 3, A-C) und den Bereich des Rumpfmittelteils
ab der Flugelvorderkante bis zur Heckspitze.

Rumpf

In [1] wird die numerische Berechnung des Nutzlastberei-
ches naher beschrieben. Im Folgenden werden die Be-
rechnungsergebnisse der Finiten Elemente Methode ge-
zeigt, um sie mit den Resultaten des Belastungstests
vergleichen zu kénnen. Es haben sich maximale Ver-
gleichsspannungen von 85 N/mm? ergeben, womit eine
ausreichende Reserve zur Festigkeitsgrenze von 130
N/mm? gegeben ist. Um eine beanspruchungsgerechte,
leichte Rumpfstruktur zu konstruieren, werden deshalb die
auftretenden, elastischen Deformationen als dimensionie-
rende Gr6Re herangezogen. BILD 8 zeigt das vereinfachte
Ersatzmodell fur die FEM Analyse mit den Angriffspunkten
der Krafte- und Momente und rechts davon die flachige
Ausgabe der resultierenden Verschiebungsvektoren. Die
maximalen vertikalen Durchsenkungen wi, . triger belau-
fen sich bei einem Lastvielfachen von 5 g auf unter 2 mm,
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was konstruktiv beispielsweise durch geeignete Passun-
gen bei der Montage der abnehmbaren Hauben bertck-
sichtigt wird. Es ist jedoch nicht zu erwarten, dass diese
elastischen Verformungen die Sicherheit des Flugbetriebs
geféhrden.

Max. Durchsenkung: 1,17 mm

BILD 8. Links: Ersatzmodell der vorderen Rumpfstruktur
Rechts: Flachige Darstellung der Verformungen
Quelle: [1]

Der Rumpfmittelteil vom Ort des Fliigels bis zum Heckaus-
leger unterliegt ebenfalls gréBeren Beanspruchungen, ist
jedoch, abgesehen von den Krafteinleitungspunkten des
Flugels in die Rumpfstruktur, ausreichend genau mit ana-
lytischen Methoden zu beschreiben. Das Konzept zum
Wiederaufladen der Flugakkus sieht vor, dass diese nach
der Landung zusammen mit dem gesamten Antriebs-
strang als eine Einheit nach hinten aus dem Heckausleger
herausgezogen werden und durch einen neuen getauscht
werden kann (BILD 9).

Biirstenloser
Elektromotor

Antriebsstrang-
Trageraus CFK-
Sandwich

1,5 mm CFK U-Profile zur Aufnahme
des Antriebsstrangs und strukturellen
Versteifung des Heckauslegers

Sicherheitsschalter
furden Antrieb

BILD 9. Konzept zum schnellen Austauschen des Ant-
riebsstrangs nach der Landung

Die Berechnungsskizze in BILD 10 zeigt das Modell zur
Dimensionierung der Heckauslegerstruktur, sowie einen
Schnitt des Antriebsstrang-Tragers, der zwischen zwei U-
Profilen in der Rumpfréhre des Heckauslegers gefihrt
wird. Es wird ein Lastvielfaches von 5 g als Maximallast
angenommen. Die Hauptlasten resultieren dabei aus dem
an der Heckspitze montierten Motor und dem maximal am
Leitwerk erzeugten Abtrieb, den Batterien, dem Struktur-
gewicht des Leitwerks, sowie dem Eigengewicht des Aus-
legers.
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Schnitt A-A:
Antriebsstrang-
Trageru. U-Profile

FAkkus +
Antrieb

FAntrieb+ FAkkus

FLei(werk AN

135 mm

10,5 mm

BILD 10. Berechnungsmodell des Heckauslegers

Unter der Annahme, dass allein die in der Schnittansicht in
BILD 10 skizzierten U-Profile die Lasten aufnehmen und
die Rumpfrohre als stiitzendes Element vernachlassigt
wird, ergeben sich die auftretenden Biegespannungen zu:

N

mm?

M,
(5) Ob,max = W_Z ~ 156

Damit liegen sie eine Gréfenordnung unter der Material-
grenze von 1200 N/mm?, der Ersatzspannung fiir den
Laminataufbau der U-Profile aus CFK. Die zu erwartende
Absenkung wy,.x berechnet sich nach der Biegelinientheo-
rie fir schubstarre Balken:

F-®

— =~ 12 mm
1

6 w, =
( ) max,Heckausleger 3E

Die durchgefiihrten Modellreduktionen erscheinen fur
erste Dimensionierungszwecke legitim. Der Vergleich mit
dem Belastbarkeitsnachweis des Heckauslegers ergibt
jedoch kaum messbare Durchsenkungen. Die zusétzliche
Stitzwirkung der Rumpfréhre ist also signifikant.

5.1.3. Fahrwerk

Das Fahrwerk ist eines der am hdéchsten beanspruchten
Baugruppen eines Flugzeugs. Das Einbeinfahrwerk des
Versuchstragers ist in BILD 11 dargestellt. Der Fahrwerks-
rahmen ist vorne Uber zwei Elastomere und hinten tber
einen Oldruckdampfer an die Struktur angebunden. So
kénnen Landungen mit Driftwinkeln strukturell besser
aufgefangen werden. Der maximal ertragbare Landestof’
Fi 6 soll das 1,7-fache des maximalen Abfluggewichts
plus eines Sicherheitsaufschlags von 20% betragen. Die
Verteilung der Fahrwerkslasten ergibt sich aus dem Mo-
mentgleichgewicht um die Reifenachse:

@) YE=0=F+F—F
(8 XMy g=0=F - (-l)+F- L

7),(8
29 g ~250N

F, ~ 350N

Ein Oldruckdampfer ist
so dimensioniert, dass
das  Fahrwerk beim
maximalen Landestof3
um 5 cm einfedert

Shockmounts  (Elasto-
mere) nehmen einen
Teil des LandestoBes
auf und gleichen ein
driftendes Aufsetzen

FLIG aus.

BILD 11. Lasten des einziehbaren Einbeinfahrwerks

Die Lasten F,;, werden zur Auslegung der Elastomere
sowie zur Auswahl und der Befiillung des Oldruckd&am-
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pfers herangezogen. Der Kolben soll bei dieser Maximal-
last einen Einfederweg von 5 cm nicht Uberschreiten,
damit stets eine ausreichende Bodenfreiheit gewahrleistet
ist.

5.2.
5.21.

Der Versuchstréager wird antriebslos mit einer Seilwinde
gestartet und auf eine sichere Héhe gebracht. Anschlie-
Rend klinkt das Startseil aus und das Flugzeug aktiviert
seinen eigenen Antrieb fir den weiteren Steigflug. Die
Lange der Startrollstecke ist somit von der Windenleistung
abhéngig. Es wurde eine Winde ausgewahlt, die laut Her-
stellerangaben eine Zugkraft von mindestens 300 N Uber
einen groRen Betriebsbereich gewahrleistet. Durch nume-
risches Lésen der Startroll-Differentialgleichung wird be-
stimmt, ob das Flugzeug innerhalb der zur Verfuigung
stehenden Rollstrecke von s = 150 m mit dem gewahlten
Windentyp abhebt. Die Aufstellung des Gleichungssys-
tems erfolgt auf Grundlage der folgenden Skizze:

Leistungsrechnung
Startwinde

s=150 m

BILD 12. Krafte wahrend des Rollens am Boden

Die Kréfte in x-Richtung sind die Seilkraft der Winde F, die
Luftwiderstandskraft D sowie eine Rollreibungskraft
Ur - N in negative x-Richtung. In z-Richtung wirkt die
Auftriebskraft L, die Normalkraft des Fahrwerks Ny und
die Gewichtskraft G. Vereinfachend werden folgende An-
nahmen getroffen:

e Alle Krafte greifen im Schwerpunkt an

e Die Fahrwerksnormalkraft greift im Schwerpunkt
an

e Der Anstellwinkel
Startlaufes nicht

e Das Flugzeug hebt bei V.o wittofy = Vstan * 1.2 =
18 m/s ab

andert sich wahrend des

Die x- und die z-Kraftgleichung lauten demnach:

) Ypx =m-¥=F—D— ug (N5

(10) ZFZ =m'Z'=L—G+N|_/G=0<—>N|_/G=G—L
9),(10

a1y 228 i —F-D— s (G-1)

Der Ausdruck (11) ist numerisch zu I6sen und nach Ge-
schwindigkeit und Weg auszuwerten. Dabei ist aus der
Gleichung zu erkennen, dass die Rollreibungskraft reali-
tédtsnah stetig mit wachsendem Auftrieb abnimmt. Der
Rollreibungsbeiwert pr flir das verwendete Fahrwerk
(Reifendurchmesser: 160 mm) auf Gras war zunachst
unbekannt und wurde anhand desselben Differentialglei-
chungssystems rekursiv aus den Zeitschrieben eines
vergleichbaren Versuchstragers zu ug = 0,275 ermittelt.

Es ergibt sich eine errechnete Rollstrecke von 16 Metern
mit einem Sicherheitsaufschlag von 20%. BILD 13 zeigt
den Zeitschrieb des Startvorgangs vom Erstflug: Ab einer
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Entfernung von etwa 17 Metern von der Startposition
deutet die Hthenmessung darauf hin, dass das Flugzeug
abgehoben ist und sich im Steigflug befindet. Die Berech-
nung ist somit optimistisch, liegt jedoch mit -6% bemer-
kenswert nah an der Realitédt. Beim Erstflug mit einer re-
duzierten Abflugmasse von mpg = 22,3kg wird somit
lediglich 11% der im regularen Flugbetrieb zur Verfligung
stehenden Rollstrecke von 150 Metern bendétigt. Mit der
maximalen Abflugmasse von myrow = 30 kg ergibt die
Lésung der Startroll-Differentialgleichung eine zu erwar-
tende Rollstrecke von 23 Metern an, was einer Bahnaus-
nutzung von 15% entspricht.

= Geschwindigkeit [m/s] Steigrate [m/s] ==—=H&he [m]
22 - === =111
20 1 Abhebepunkt H I
et
18 | Berechnung !
16 pp—— g-— Jd I_.I..-f"'—.-
- Al
E 14 7 1
E_ 12 / u
3 10 v g M ======
E 8 /| I Abhebepunkt |
= / | 1
6 1, Flugversuch
4 / ' L gv | /
/ i, | =
2 I
o} ——
0 5 10 157 20 25 30 35 40
Entfernung vom Startpunkt [m]

BILD 13. Messschrieb von der Rollstrecke bis zum Abhe-
bepunkt des Erstfluges

5.2.2. Antriebsstrang

Die Dimensionierung des Antriebsstrangs erfolgte gemafn
dem in BILD 2 dargestellten Flugprofil, wobei das erforder-
liche Steigvermégen von w = 0.7 m/s fur die Erfullung der
Missionsanforderungen aus Sicherheitsgrinden auf
w =3 m/s heraufgesetzt wurde, um beim Durchstarten
gréRBere Reserven vorzuhalten. Weiterhin soll davon aus-
gegangen werden, dass der Steigvorgang mit Reiseflug-
geschwindigkeit vgimp = 19 m/s und bei einem Wider-
standsbeiwert von Cp = 0.058 durchgefihrt wird. Der Wi-
derstand ergibt mit der Fliigelflache von S = 1,55 m? bei
einer mittleren Luftdichte p = 1,13 kg/m?

(12)

Die erforderliche elektrische Steigleistung P.,¢ ergibt sich
aus einer Bilanzierung der aufzubringenden Leistung zur
Uberwindung des Widerstandes Dgjimp * Vaimp, Und der
aufzubringenden Leistung fir den Hohenzuwachs
Mro * g - Wi

(13) Perf, — (DclimbVelimb— (MT0°g-W)) ~ 2050 W

NAntriebstrang

— P 2 ~
Delimb = Cpclimb * 5 Velimb~ * S = 18 N.

Mit dem Gesamtwirkungsgrad des Antriebsstrangs
Nantriebstrang = 0,6 ist fur den Steigflug eine elektrische
Leistung von 2000 W erforderlich. Der folgende Zeit-
schrieb (BILD 14) des Erstflugs zeigt den Verlauf der
Motortemperatur und der abgegebenen elektrischen Leis-
tung. Es zeigt sich, dass der gewahlte Antrieb Leistungen
jenseits von 2000 W bei moderaten Kerntemperaturen
aufbringen kann. Die maximal Uber einen langeren Zeit-
raum gemessene Steigrate liegt im Zeitschrieb zwischen
Sekunde 300 und 400 bei einem Wert von mehr als 5 m/s.
Damit sind die Anforderungen an den Steigflug fir eine
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Startmasse von mpq = 22,3 kg fir die Erstflugkonfiguration
erfullt.

—Elektrische Antriebsleistung —Flughdhe liber Grund Motortemperatur
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BILD 14. Zeitschrieb der Motortemperatur und Leistung
vor dem Vertikalprofil des Erstflugs
Quelle: [2]

5.3. EMV-und Reichweitentest

Besonders bei kleineren unbemannten Konfigurationen
(<100 kg MTOW), die sich gewdhnlich durch eine hohe
Elektronikdichte auszeichnen, spielt die elek-
tromagnetische Vertraglichkeit bei jedem Entwicklungspro-
jekt eine Rolle. Die bis vor kurzem noch haufig fur die
manuelle Backup-Steuerung zum Einsatz gekommene 35
MHz-Sendetechnik aus dem RC-Flugmodellbau zeigte oft
nur wenig Robustheit gegenliber den in unmittelbarer
Néhe betriebenen Flugsteuerungsrechnern. Deren Pro-
zessortaktfrequenz ist haufig eine harmonische des Sen-
dekanals und interferiert mit diesem. Neben den Transis-
toren der Rechner ist oft auch deren Spannungsversor-
gung als potentielle Stérquelle anzusehen, sofern diese
nach dem Schaltnetzteil- oder Transformatorprinzip arbei-
tet. Werden gréRere Leistungen benétigt, so werden diese
Wandler-Typen aufgrund ihres hohen Wirkungsgrades
meist bevorzugt. Linearregler besitzen keinen periodisch
schaltenden oder wechselrichtenden Bauteile, sondern
fungieren wie ein geregelter Widerstand, mit ebenso ho-
hen Verlustleistungen. Wird die Ausristung der unbe-
mannten Flugzeuge komplexer, so kommen zur essentiel-
len Backup-Steuerung noch weitere, oft bidirektional und
breitbandig arbeitende Datenlinks hinzu. Der hier vorges-
tellte Versuchstrager verfiigt neben den drei Empféngern
fur die Backup-Steuerung (sechs 2,4 GHz-Antennen) Gber
folgende weitere Datenlinks:

e 3 GPS-Antennen

e 1 Antenne fir den C2 Command & Control
Data Link

e 1 Antenne fir den Breitbanddatenlink

An dem nur 3 Meter langen Rumpf des Versuchstragers
sind demnach 11 Antennen angebracht, von denen 8
permanent senden sollen. Durch den Einsatz der heute
Ublichen 2,4 GHz-Sendetechik mit Frequenzhopping und
2-Kanaltechnik fallen Stérungen in vielen Fallen geringer
aus. Ein Nachteil des 2,4-GHz-Frequenzbandes ist in der
lichtahnlichen Ausbreitungscharakteristik der Wellen zu
sehen. So vermindern selbst dinnwandige Hindernisse in
der direkten Sichtverbindung von Sender und Empfénger
die Signalamplitude erheblich. Eine gleichzeitige Abschat-
tung aller sechs um den Rumpf verteilten Empféngeran-
tennen ist jedoch unmdglich.
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Da fur die Entwicklung kein EMV-Labor zur Verfliigung
stand, ist im Rahmen des Entwurfs ein Gesamtfunktions-
test vorbereitet worden. Da die Flugzeugzelle zu diesem
Zeitpunkt nattrlich noch nicht zur Verfiigung stand, ist ein
Holz-Mockup im Mafistab 1:1 errichtet worden, an dem
alle elektrischen Bauteile geometrisch &hnlich zum spéte-
ren Flugzeug angeordnet werden kénnen.

BILD 15. Mit der gesamten elektrischen Ausristung be-
stlcktes Holz-Mockup (Mafistab 1:1) fir den EMV- und
den Reichweitentest

Die Reichweitentests belegten fiir die Entwurfsmission
ausreichende Resultate, was die sicherheitskritischen
Komponenten angeht. Es zeigte sich jedoch, dass eine im
Nutzlastbereich unterzubringende GPS-Antenne bei ein-
geschalteten Nutzlastsystemen kein GPS Empfang mehr
aufwies. Die betreffende Antenne wurde daraufhin in eine
Mulde auf dem Heckausleger platziert, wo sie fehlerfrei
arbeitete. Erst nachdem der EMV- und Reichweitentest
erfolgreich beendet worden ist, wurde auf Grundlage die-
ser Erkenntnisse mit dem Bau des Flugzeugrumpfes be-
gonnen.

6. ERGEBNISSE DER VALIDIERUNGSPHASE
UND DES ERSTFLUGS

Die Validierungsversuche haben die Auslegungsrechnun-
gen fir die Flugleistungen in ihrer hohen Genauigkeit
bestatigt. Die Auswahl der Startwinde als auch die Ausle-
gung des Antriebsstrangs flhrten zu einem ausgewoge-
nen Flugverhalten. Die Forderungen an den Steigflug
wurden fir das reduzierte Abfluggewicht des Erstfluges
erfullt. Es bleibt noch zu zeigen, dass auch bei der maxi-
malen Abflugmasse das Steigvermégen oberhalb der
geforderten 3 m/s liegt. Im Rahmen der nachsten Flugvor-
haben wird die geforderte Hochstflugdauer nachgewiesen.
Die Startwinde hat eine deutliche Uberschussleistung.
Gerade diese Reserve sorgt dafiir, dass die Steuerflachen
des Versuchstragers nach nur wenigen zehntel Sekunden
aerodynamisch wirksam werden und einen kontrollierten
Startvorgang ermdglichen.

Bei der Auslegung der Fligelstruktur und des Rumpfes
wurden zur Modellierung zum Teil Vereinfachungen ge-
troffen, um den Rechenaufwand Uberschaubar und flr den
Vorentwurf praktikabel zu halten. Weiterhin sind die Kraft-
flisse bei Faserverbundwerkstoffen komplexer Bauteile
schwer zu erfassen. Die Durchsenkungen des Fligels
fallen in der Realitat zwar etwas gréRer aus als in der
Berechnung. Berlcksichtigt man jedoch den geringen
Detailgrad der Modellierung, so sind Fehler von maximal
10% fur eine erste Abschatzung akzeptabel.

Die Rumpfstruktur scheint zunadchst Uberdimensioniert.
Das zeigen sowohl die Berechnungsergebnisse als auch
der Belastungstest. Es sprechen neben der Festigkeit und
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der Steifigkeit jedoch oft noch andere Griinde fir eine sich
in gewissen Grenzen bewegende Uberdimensionierung.
So ist das Kragtragersystem des Nutzlastbereiches schon
deshalb etwa massiver ausgelegt, damit die Einzelprofile
mit einem groRen UD-Faseranteil durch StdRe oder zu
festes Anziehen der Schrauben im rauen Versuchsalltag
keinen Schaden nehmen. Der Heckausleger besteht aus
einer dinnwandigen Rumpfréhre (Wandstarke: ca. 1 mm),
die durch zwei U-Profile verstarkt wird. Die U-Profile die-
nen im Nominalfall der Aufnahme des Antriebsstrang-
Tragers. Es wurde jedoch gezeigt, dass alleine die U-
Profile bereits die gesamte Last des Heckauslegers tragen
kénnen. Eine gewisse Mindeststarke sollte die Aulenhaut
des Rumpfes jedoch bereits fiir den Transport aufweisen,
um ein Einknicken des Laminats zu vermeiden.

Die gezeigten vereinfachten Rechenverfahren anhand
einer analytischen Biegelinienbestimmung sind somit fir
Teile des Flugels und des Rumpfes anwendbar und aus-
sagekraftig. Fir die Nachweisfiihrung sollten sie jedoch
mit einem Sicherheitsfaktor versehen und das jeweilige
Bauteil im Nachhinein durch ein méglichst realitdtsnahes
Experiment mit den Anforderungsgrenzen validiert wer-
den.

Bei EMV-Tests von kleineren unbemannten Flugzeugen
zeigen sich in vielen Féllen Probleme, die oft auch die
manuelle Flugsteuerung betreffen. Da diese sicherheitskri-
tisch ist und von allen Funktionen die héchste Verfugbar-
keit und Ausfallsicherheit aufweisen muss, ist hier auftre-
tenden Defiziten mit héchster Prioritdt nachzugehen. Mit
Einflhrung der 2,4 GHz-Technik fir Fernsteuerungen ist
die Storanfalligkeit des RC-Zweiges deutlich gesunken.
Auch im Fall dieses Versuchstragers ergaben die EMV-
und Reichweitentests keine merklichen Stérungen oder
Reichweitenverminderungen, was die manuelle Backup-
Steuerung betrifft. Dennoch lieferte der EMV-Test wichtige
Erkenntnisse Uber mégliche Positionierungen der stéran-
falligen GPS-Antennen. Die notwendigen Modifikationen
an der Flugzeugzelle konnten durch den vorgezogenen
Test somit noch in den Detailentwurf und somit in die
Fertigung einflieRen.

Die Erprobungsflige sind nach den Integrationstests ein
zusammenfassender Indikator fur den Erfolg eines Flug-
zeugentwurfs. SchlieBlich zeigen sie, ob das Flugzeug als
Gesamtsystem dem Anforderungskatalog genlgt. Die
Festigkeit der Zelle und ausgewahlte Aspekte der Flugleis-
tungen wurden in diesem Manuskript vergleichend mit den
Auslegungsrechnungen gegenibergestellt. Wahrend der
Flugvorbereitung fir den Erstflug sind bereits die ersten
Erfahrungen Uber den Transport, die Montage und die
Bedienbarkeit gesammelt worden. Die Flugeigenschaften,
wurden vom Sicherheitspiloten bewertet und ebenfalls als
gutmuitig beurteilt.

Der Erstflug fand am 5. April 2011 mit Erfolg statt.
7. AUSBLICK

Als nachster Schritt sind im Rahmen der Implementierung
des Flugreglers weitere manuelle Flige geplant. Hierbei
sollen die Steuersignale jedoch im Gegensatz zum Erst-
flug den Flugsteuerungsrechner passieren, um von dort
aus eins zu eins an die Aktuatorik weitergegeben zu wer-
den. Damit hat der Flugsteuerungsrechner zum ersten Mal
volle Autoritét tUber alle Stellglieder des Versuchstragers,
jedoch ohne Autopilotenfunktionalitat. Die Parameterflige
fur die Identifizierung der aerodynamischen Derivativa
schlieen sich daran an. Der erste automatische Flug ist
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noch im Laufe dieses Jahres geplant. Erste Anwendungen
des Versuchstragers werden neben Tests neuartiger
Avioniksysteme die Integration und der Flug mit einer
Wasserstoff-Brennstoffzelle sowie aeroakustische Ver-
messungen sein.
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