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Kurzfassung

Die vorliegende Arbeit thematisiert den numerischen Entwurf und die dynamische Simulation von Luft-
fahrzeugen, die den Auftrieb sowohl aerostatisch als auch aerodynamisch erzeugen. Solche Konfigurati-
onen gehoren zur Kategorie der sogenannten hybriden Luftfahrzeuge und werden oft als ,Hybride” be-
zeichnet. lhren groRten Vorteil sieht man in der besonders wirtschaftlichen Transportfahigkeit von
schweren Lasten und geringer Abhangigkeit von der Bodeninfrastruktur.

Die Arbeit stellt ein Methodenwerkzeug fiir die parametrische Entwurfssynthese und dynamische Simu-
lation von hybriden Luftfahrzeugen vor. Sie untersucht anhand numerischer Werkzeuge zum einen den
Einfluss relevanter missions- und entwurfsspezifischer Parameter auf die Ergebnisse der Entwurfssyn-
these und zum anderen grundlegende Flugeigenschaften solcher Luftfahrzeuge. Bei der Gesamtbetrach-
tung wird vor allem dem Hybridisierungsgrad als zentralem entwurfstreibenden Parameter besondere
Aufmerksamkeit gewidmet.

Neben Parameterstudien und Flugeigenschaften werden die Fragen der Stabilitdt bei der parametri-
schen Auslegung eines hybriden Luftfahrzeugs behandelt und zwei Methoden fiir die Dimensionierung
des Seitenleitwerks und die Positionierung der Fliigel zum Erreichen gewiinschter Stabilitat in der Sei-
ten- und Langsebene herausgearbeitet.

Abstract

The present work focuses on the numerical design and dynamic simulation of aircraft vehicles, which
generates lift both aerostatically and aerodynamically. Such configurations belong to the category of so-
called hybrid aircrafts and are often referred to as "hybrids". Their greatest advantage is seen in the
most economical transport ability of heavy loads and low dependency of the ground infrastructure.

This work presents a methodological tool for parametric design synthesis and dynamic simulation of
hybrid aircraft vehicles. By means of a set of numerical tools it investigates on one hand the influence of
the relevant mission and design specific parameters on the results of design synthesis and on the other
hand basic flight qualities of such aircraft vehicles. In the overall consideration special attention will be
paid before all to the degree of hybridization as a main design parameter.

In addition to parametric studies and flight qualities, this works deals with the aspects of flight stability
in the parametric driven design of a hybrid aircraft. Furthermore, two methods were developed for di-
mensioning the vertical tail and positioning the wings in order to achieve the desired stability in the lat-
eral and longitudinal plane.
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Kapitel 1

Einleitung

1.1 Motivation

Die rasant steigende Nachfrage nach Transportleistung flihrte in den letzen 100 Jahren zu einer beein-
druckenden Entwicklung aller Segmente der Luftfahrt. Die heute auf dem Markt verfligbaren Luftfahr-
zeuge weisen einen sehr hohen technologischen Stand auf und geben nach wie vor fiir viele andere
Transportmittel den technischen Fortschrittsgrad vor. Allen diesen Luftfahrzeugen ist gemein, dass der
zur Uberwindung des eigenen Gewichtes bendtigte Auftrieb im Wesentlichen entweder aerodynamisch,
aerostatisch oder mit einem rotierenden Fllgel erzeugt wird. Das Prinzip der aerodynamischen Auf-
triebserzeugung wird bei den konventionellen Flachenflugzeugen angewandt, Luftschiffe bzw. Ballone
nutzen die aerostatische Kraft als Auftrieb und die Hubschrauber sind die prominentesten Vertreter der
Drehflugler.

Die Knappheit fossiler Treibstoffe und standig steigende Preise sowie ein wachsendes 6kologisches Be-
wusstsein in der Gesellschaft stellen die Luftfahrtindustrie immer wieder vor neue Herausforderungen
und verlangen nach immer effizienteren Luftfahrzeugen. Das Optimierungspotential der gegenwartigen
Konfigurationen ist jedoch bereits jetzt zum groRen Malie ausgeschopft, sodass der weitere technische
Fortschritt nur mit einem enormen technischen und wirtschaftlichen Aufwand erreicht werden kann.
Eine vielversprechende Technologie stellt dabei die Hybridtechnik dar, die eine abstimmbare Mischung
der drei Grundprinzipien der Auftriebserzeugung in sich vereint und somit von den Synergieeffekten
unterschiedlicher Luftfahrzeugtypen profitieren kann. Diese Abstimmung erfolgt tiber gezielte Kombina-
tion der spezifischen Eigenschaften dieser Transportmittel und kann in Form eines Hybridisie-
rungsgrades ausgedriickt werden, der die jeweiligen Auftriebsanteile subsumiert. In der Abbildung 1.1
ist der gesamte Entwurfsraum der hybriden Luftfahrzeuge mit entsprechenden Beispielen in Form eines
raumlichen Dreiecks angegeben. Dessen orthogonale Achsen bilden die jeweiligen Auftriebsformen und
die drei auf den Achsen liegenden Spitzen sind vom Flugzeug, Luftschiff und dem Hubschrauber belegt,
die im Sinne der hybriden Technik lediglich Spezialfalle darstellen.

Die breite Palette aller moglichen Varianten der Konfigurationsgestaltung bei der Verwendung der Hyb-
ridisierung ermoglicht eine gezielte missionsoptimale Auslegung und kann gegeniiber den konventionel-
len Luftfahrzeugen Vorteile, beispielsweise bei Start- und Landemandvern (langsamere Anfluggeschwin-
digkeit, geringer Landebahnbedarf) oder Mandvrierfahigkeiten im Langsamflug, bieten. Nicht zuletzt
sind auch die wirtschaftlichen Aspekte der Hybridtechnologie zu thematisieren, denn die Frage nach den
o6konomischen Vorteilen neuer Technologie ist neben ihrer technischen Umsetzung von herausragender
Bedeutung.
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Abbildung 1.1: Entwurfsraum hybrider Luftfahrzeuge [151]; ASA - aerostatischer Auftrieb, ADA - aerodynamischer
Auftrieb, HS - Hubschrauber

Diverse, in den letzen 40 Jahren durchgefiihrte Machbarkeitsstudien und Kostenanalysen
(vgl. [1], [50], [127]), sehen meist zwei zuklinftige Hauptaufgabenfelder fir hybride Luftfahrzeuge. Zum
einen den ergdnzenden und erweiternden Einsatz von hybriden Luftschiffen zum Transport von schwe-
ren Glitern bei einem im Vergleich zum Flugzeug wesentlich geringerem Kraftstoffverbrauch. Zum ande-
ren als dauerhaft stationierbare Uberwachungsplattformen als Ergdnzung zum Einsatz von Satelliten
(vgl. [138]). Diese Kategorie der hybriden Luftfahrzeuge muss sich damit gegen ein bereits gut ausgebau-
tes Transportsystem bestehend aus Lastkraftwa-
Identifying the Gap gen, Schiffen und Flugzeugen durchsetzen. Lock-
heed  Martin  sieht an  dieser Stelle
(Abbildung 1.2) eine groRe Marktlicke fir hybri-
de Schwerlasttransportsysteme. Neben der Fle-
xibilitdt eines fliegenden Verkehrssystems ist die
Kombination aus Kosteneffizienz und Transport-
geschwindigkeit hierbei einzigartig. Damit kon-
nen die Hybride die Marktliicke zwischen dem
Junrirebrib P Sce- und Landverkehr und dem konventionellen
Luftverkehr schlieBen, wenn nicht sogar einen
neuen Markt schaffen.

Hybrid Aircraft Fill the Cost — Speed Gap Eine dhnliche Aussage geht aus der Darstellung
' ) der Fa. Hybrid Air Vehicles Ltd. (Abbildung 1.3)

Abbildung 1.2: Marktpotential fiir hybride Luftschiffe [73]
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Abbildung 1.3: Spezifischer Kraftstoffverbrauch Hybride
und Flugzeuge [59]

hervor, die unter dem Produktnamen SkyCat hyb-
ride Luftfahrzeige diverser Nutzlastklassen entwi-
ckelt und vertreibt. Die Darstellung zeigt den spezi-
fischen Verbrauch als Funktion der
Transportleistung fiir die SkyCat Produkte und kon-
ventionelle Transportflugzeuge und macht deut-
lich, dass die vier aktuellen SkyCat Produkte (pink-
farbene Linie) bereits jetzt kosten- und
emissionsglinstiger fliegen wiirden als vergleichba-
re Flugzeuge. Das allerdings bei einer deutlich lang-
sameren Fluggeschwindigkeit. Der zukiinftige tech-
nologische Faktor ist mit der orangenen Linie
gekennzeichnet, die den Stand in zehn Jahren
kennzeichnen soll und eine Verbesserung der

Technologie um 20% voraussetzt. Die unterste Kur-

ve zeigt den Technikstand mit der zukunftsweisenden Wasserstofftechnik an. Im Vergleich dazu ist der

aktuelle Stand der Flugzeugtechnologie griin schraffiert dargestellt, sowie dessen prognostizierter Tech-

nologiesprung als blaue Strichlinie.

Die vorteilhaften spezifischen Eigenschaften hybrider Luftfahrzeuge, wie beispielsweise

— grolRe Wirtschaftlichkeit, bedingt durch den geringeren Kraftstoffverbrauch,

— Transportmoglichkeiten sehr groRer Nutzlasten und sperriger Giiter,

bei gegenliber dem

Schiffs- und Landverkehr groRerer Reisegeschwindigkeit,
— hohe Reichweite und Einsatzdauer (bsp. bis zu einem Jahr als solargetriebene Relay-Station),
— Kostensparpotential und geringerer 6kologischer FuBabdruck aufgrund des giinstigeren Infrastruk-

turbedarfs im Vergleich zum Landverkehr,

—  kurze Start- und Landebahnen bzw. Moéglichkeit der operationellen Nutzung von unbefestigten Fla-

chen inklusive Wasser und Eis,

— niedrigere Logistikkosten und ausbleibende Umladezeiten bei

(vgl. [73]), sowie

Punkt-zu-Punkt-Transporten

—  Moglichkeiten des praziseren Lastabwurfes aufgrund der langsameren Fluggeschwindigkeiten

zeigen unter anderem folgende vielfiltige privatwirtschaftliche, hoheitliche und militérische Einsatzfel-

der auf:

— Transport (Gutertransport, Personentransport, Tourismus),

—  Missionsplattform
Umweltmonitoring),

(Verkehrsiiberwachung,

TV-Ubertragung, Minensuche, Grenzkontrolle,

—  Stratospharenplattform (Relais-Stationen fiir die Telekommunikation, Uberwachung und Aufklai-

rung),

— Katastrophengebiete (humanitare Hilfe, Waldbrandbekampfung),

—  Werbung.

Fiir eine optimale Auslegung von hybriden Luftfahrzeugen bedarf es eines Methodenapparats, der ne-

ben den komplexen multidisziplindren Zusammenhangen im Vorentwurf auch den Hybridisierungsgrad

als Parameter bericksichtigt. Bis zum heutigen Zeitpunkt sind aber keine Synthesemodelle verfiigbar,

die in den Entwurf antreibenden Disziplinen, wie beispielsweise Aerodynamik, Flug-, Belastungs-, An-

triebsmechanik nebst den 6kologischen oder den wirtschaftlichen Faktoren, den Hybridisierungsgrad als

Entwurfsparameter bericksichtigen. Nicht zuletzt ist diese Tatsache dadurch bedingt, dass systembe-

dingte konfigurative Veranderungen zwangslaufig zu einem mehr oder minder sprunghaften Verhalten
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der Entwurfszielfunktion filhren und somit die numerische Behandlung des Problems erschweren. Bei
der Vielzahl von Auslegungsgrofien und Geometrieparametern sind die Erfahrungen aus dem klassischen
Flugzeugentwurf nicht anwendbar, da sie beispielsweise auf statistischen Grundlagen basieren, die fiir
hybride Luftfahrzeuge nicht zutreffen. Somit war der Entwurfsprozess, wie er in der Abbildung 1.4 in
Form einer Entwurfsspirale dargestellt ist, fir hybride Luftfahrzeuge bis zum heutigen Zeitpunkt nicht
durchfiihrbar.

Konfiguration Der Hybridisierungsgrad als einer der Hauptent-
¢ wurfsparameter beeinflusst nicht nur den Prozess

Entwurfskonzept
l. Auslegungsrichtlinien

der Entwurfssynthese und die Dimensionierung der

Basisentwurf

~

\ Luftfahrzeuggestalt, sondern auch die Flugeigen-
[CRTREReN schaften. Solche Aspekte wie Stabilitdt oder Steuer-
\1 barkeit im Hinblick auf sukzessive Variation des
Hybridisierungsgrades stellen den potentiellen Pilo-
ﬂ ten eines hybriden Luftfahrzeugs moglicherweise

1. Iteration

Aerodynamik

2. Iteration

, ... Iteration
Strukturmechanik \
Vor- &
Detailentwurf

: : %
Antriebsmechanik | \“‘15 Ko,

(Emisinen] vor voéllig neuartige Flihrungsaufgaben und erfor-
‘ missionen

S— ; dern den Einsatz anderer als der gewohnten Flug-

\1 konzsptentourd " , steuerungstechniken. Bei einem missionsoptimier-

Flugleistungen \ ™| Rollmechanik . " . .
= ) ten hybriden Luftfahrzeug konnen sich die

B | Fugmechanik | & Flugeigenschaften dramatisch verschlechtern und

Abbildung 1.4: Die Entwurfsspirale [151] so den Einsatz von Flugregelungssystemen unab-

dingbar machen. Die aus der Luftschifffahrt bekann-
ten Effekte der Ruderumkehr bei kleinen Geschwindigkeiten oder der virtuellen Masse sind insofern
auch fur hybride Luftfahrzeuge relevant, da ihre Auspragung durch den Hybridisierungsgrad unmittelbar
beeinflusst ist.

Eine typische langsame Eigenbewegungsform eines Flachenflugzeugs in der Langsebe, die auch Phygoide
genannt wird, ist bei den Aerostaten nicht vorhanden, da diese nahezu keine kinetische Energie besitzen
und so beim Steig- oder Sinkflug keine Anderung der Fluggeschwindigkeit erfahren. Die Taumel- oder
auch ,,Dutch Roll” - Schwingung in der Seitenebene eines Flugzeugs wird bei einem hybriden Luftfahr-
zeug durch das moglicherweise fehlende Seitenleitwerk vollstdndig eliminiert. Dafiir kann der sich i.d.R.
unter der Traggashille befindende Schwerpunkt durch seine Pendelwirkung die Kurvenflugdynamik
massiv beeinflussen. Somit werden bei einem hybriden Luftfahrzeug alle die oben genannten dynami-
schen Effekte der Flachenflugzeuge und der Aerostaten als Funktionen des Hybridisierungsgrades in
einer Uberlagerten und sich gegenseitig beeinflussenden Form erwartet.

Am Fachgebiet Luftfahrzeugbau und Leichtbau der Technischen Universitat Berlin werden sowohl Un-
tersuchungen zu verschiedenen Aspekten des Flugzeugentwurfs (larmarme Konfigurationen,
Wingletoptimierung) als auch Forschungsprojekte im Bereich der Aerostatentechnik (HeiRdampfballone,
ballastfreie Luftschiffsteuerung) durchgefiihrt. Beide Kompetenzfelder gepaart mit der traditionsreichen
Kompetenz des Hauses im Leichtbau bilden eine solide Grundlage fiir systematische Forschung im Be-
reich der hybriden Luftfahrzeugtechnologie. Da diese Technik in der Luftfahrt auch heute ein wissen-
schaftliches Neuland ist und angesichts der steigenden Nachfrage seitens des Luftverkehrs in der Zu-
kunft immer mehr an Bedeutung gewinnen wird, fiihlte sich der Verfasser berufen, einen Beitrag zum
verbesserten Verstandnis dieser neuartigen Luftfahrzeuggattung zu leisten.
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1.2 H|stor|sche Synop5|s und Stand der Technik

Abbildung 1.5: Hybrides Luftschiff
Nr.14bis [10]

Abbildung 1.6: Hélicostat [159]

Abbildung 1.7: Aereon lll [4]

Abbildung 1.9: PA-97 Helistat [125]

1906 befestigte der Brasilianer Alberto Santos Dumont die Hl-
le seines selbst erfundenen Luftschiffes Nr.14 auf seinem Flug-
zeug, das er spater 14bis nannte, und startete einen Flugver-
such. Dieser missgliickte jedoch beim ersten Versuch. Selbst
ohne Luftschiffhiille gelang ihm mit dem Flugzeug Nr.14bis ein
kurzer Flug und das drei Jahre nach dem ersten motorisierten
Flug der Briider Wright.

In den 20er und 30er Jahren kombinierte der Franzose Oehmi-
chen ein Luftschiff mit einem Hubschrauber und nannte sein
flugfahiges Gerat Hélicostat. Von ihm wurde eine vollstdndige
Machbarkeitsstudie vorgenommen, die die Struktur, Systeme,
Aerodynamik, Flugleistungen, Flugeigenschaften sowie eine
Wirtschaftlichkeitsbewertung beinhaltete und die Vorziige hyb-
rider Technologie belegte. Hohes technisches Risiko verhinder-
te jedoch eine weitere Entwicklung des Projekts.

Zwischen 1959 und 1965 wurde die Aereon Ill von der noch
heute existierenden AEREON Corporation gebaut. Das hybride
Starrluftschiff bestand aus drei mit Helium gefillten Hillen, die
durch ein Profil verbunden waren. 1967 wurde es durch einen
Unfall bei einem Rolltest zerstort [4].

1971 erfolgte der erste Testflug des ebenfalls von AEREON Cor-
poration gebauten Flugzeugs Aereon 26, welches aus Uberres-
ten der Aluminiumrohre der Aereon Ill gebaut wurde. Dieses
war ein Teil der aerodynamischen Machbarkeitsstudie aus dem
Projekt TIGER und sollte der kleinere Vorlaufer des hybriden
DYNAIRSHIP sein. Da sich jedoch kein Markt fiir ein hybrides
Transportluftschiff abzeichnete, wurde der Prototyp aus Kos-
tengriinden nie gebaut.

1980 entwarf die Piasecki Aircraft Corporation einen Hybriden,
der aus der Prallluftschiffhiille eines ZPG-2W und vier unterhalb
an einem Gestell befestigten Sikorsky S-58 Hubschraubern be-
stand. Diese im Auftrag der US-amerikanischen Marine durch-
geflihrte Machbarkeitsstudie sollte ein 6konomisches und 6ko-
logisches Transportmittel fiir den Holzeinschlag in schwierigem
Geldnde aufzeigen. Mit einer Lange von 105 m war der PA-97
Helistat damit nur 20 m kirzer als der geplante SkyHook HLV
(siehe unten). Eine groRere Version dieses Hybriden sollte spa-

ter bis zu 200 t Nutzlast transportieren kdnnen. Jedoch stiirzte der Prototyp aufgrund eines technischen

Defektes im Fahrgestell wahrend eines Testfluges ab und forderte das Leben eines Piloten, drei weitere

Personen wurden teilweise schwer verletzt. Daraufhin wurde das Projekt eingestellt.
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In der Abbildung 1.10 sind weitere, teilweise sehr
futuristisch aussehende, Konzepte hybrider Luft-
fahrzeuge aus den 30-60er Jahren des 20. Jahrhun-
derts dargestellt. Projekte von hybriden Luftfahr-
zeugen aus jlingster Zeit lassen sich auf den ersten
Blick relativ schwer voneinander abgrenzen. Viele
Entwickler arbeiteten im Laufe der Zeit bei unter-
schiedlichen Unternehmen und wirkten bei ver-
schiedenen Projekten mit. Diese Tatsache macht die

nicht zu Gbersehbaren optischen und technischen
Abbildung 1.10: Futuristische HAV-Projekte 30-60er Ahnlichkeiten einiger Projekte deutlich. Zudem

Jahre [33], [98] wurden einige Produktnamen im Laufe der Zeit ge-
andert und militarische Projekte fiir den zivilen Einsatz unter gedndertem Namen neu konzipiert. Die
technischen Daten mancher Projekte sind aus Griinden der Geheimhaltung fiir die Offentlichkeit nicht
zuganglich. So wurde der Produktname SkyCat beispielsweise von zwei unterschiedlichen Unternehmen
zeitweise gleichzeitig verwendet. Optisch dhneln sich beide Produkte sehr, jedoch betont die Hybrid
Aircraft Corporation (HAC), nicht mit der Hybrid Air Vehicles (HAV) zusammenzuarbeiten [60]. Ein wiede-

rum fast identisches Projekt wurde von Lockheed Martin unter dem Namen P-791 gestartet.

Ohne Anspruch auf Vollstindigkeit stellt die Tabelle 1.1 eine Ubersicht der meisten groRen industriellen
Projekte unserer Zeit im Bereich der hybriden Luftfahrzeuge dar. Im folgenden Abschnitt werden ihre
Entwicklungshistorie und einige technischen Daten prasentiert. In [95] findet man eine erweiterte Zu-
sammenstellung der verfiigbaren technischen Daten dieser Luftfahrzeuge.

Grundprinzip

Prallluft- Starrluft-

Drehflugler | Starrfligler | Tragrumpf schiff schiff

Dynalifter
HAV
P-791
ML866 || B

ATLANT :

skyHook [[FNNNNNNNNE i

Tabelle 1.1: Klassifizierung der aktuellen Hybridprojekten [95]

Projekt

Dynalifter

Projekt: Dynalifter
Unternehmen: Ohio Airships Inc.
Typ: Starrluftschiff + Starrfligler

Status: 1 gebauter fliegender Prototyp

Quellen: [61], [121]
Abbildung 1.11: Dynalifter — Prototyp

Das amerikanische Unternehmen Ohio Airships Inc. wurde 1999 mit dem Projekt Dynalifter gegriindet.
Die technische Grundlage des Projektes basierte auf dem Megalifter-Konzept, das mit dem Tod des Er-
finders Howard Hughes eingestellt wurde. Der erste Prototyp, PSC-4 Dynalifter 1 wurde im Jahr 2006
fertiggestellt und erhielt von der US-amerikanischen Luftfahrtbehorde FAA ein Lufttiichtigkeitszertifikat.



Einleitung 18

2007 wurde der Prototyp jedoch durch einen Sturm beschadigt. Die Testfliige wurden aber Anfang 2009
mit reparierten Prototypen (Two-Man Dynalifter — Ultra-Light Aircraft) fortgesetzt.

Das hybride Konzept Dynalifter (Abbildung 1.12) kombiniert
den aerostatischen Auftrieb eines Starrluftschiffs mit dem ae-
rodynamischen Auftrieb eines Starrfliiglers im Verhaltnis
48/52. Das Traggas (Helium) wird in Zellen gelagert, weshalb
weder ein Lastenausgleich noch Ballonetts, wie bei einem
Blimp, notwendig sind. Die tragende Struktur der Hiille besteht
aus einem einer Hangebricke ahnlichen Tragfachwerk mit

Verseilung. Zusatzlich zum Doppelleitwerk ist am Bug des Luft-

Abbildung 1.12: Dynalifter - Struktur fahrzeugs ein Canard mit intergrierten PTL-Triebwerken einge-
bracht. Die Tragflachen befinden sich mittig im Bereich des

Schwerpunktes und beherbergen jeweils drei Triebwerksaggregate. Die als Lifting Body geformte Hiille

produziert im Reiseflug bis zu 30% des aerodynamischen Auftriebs. Entgegen dem ublichen Trend wird

bei dem Dynalifter keine Hover- oder VTOL-Technik verwendet, sondern das hybride Luftschiff startet

und landet wie ein konventionelles Flugzeug. Dadurch ist es zwar auf die normale Infrastruktur angewie-

sen, es kann dafiir aber auf die Entwicklung teurer und aufwendiger Techniken verzichtet werden. Das

Produkt Dynalifter wird von den Entwicklern in fiinf verschiedenen Varianten angeboten:

—  Dynalifter MDL-1000 Super Freighter (max. 1000+10° [Ib] Nutzlast),

—  Dynalifter MDL-800 Freighter (max. 800+10° [Ib] Nutzlast),

—  Dynalifter MDL-600 Light Freighter (max. 600+10° [Ib] Nutzlast),

—  MDL-100X1 Extended Patroller und Two-Man Dynalifter Ultra-Light Aircraft.

Hybrid Air Vehicles

Projekt: HAV (ehemals SkyCat)

Unternehmen: Hybrid Air Vehicles Ltd. (ehemals Advanced Tech-
nologies Group bzw. SkyCat Group Ltd

Typ: Prallluftschiff + Tragrumpf

o

'
- f Status: 3 gebaute fliegende Prototypen
_ N Quellen: [59], [61], [121], [165]

i

Abbildung 1.13: SkyKitten

Die 1996 gegriindete US-amerikanische Firma Advanced Technologies Group (ATG) entwickelte erstmals
das StratSat Projekt (hochfliegende dauerstationierte Plattform) sowie seit Juni 2000 das SkyCat Pro-
gramm (ehemals AT-08) mit den Derivaten SkyCat 20/200/1000. Bereits im darauf folgenden Monat
absolvierte der Technologiedemonstrator und Prototyp von StratSat mit dem Namen SkyKitten | (Regist-
rierungsnummer: G-86-01, MafRstab 1/10) seinen Jungfernflug. 2004 folgten Tests an SkyKitten Il (Regist-
rierungsnummer: G-86-02). 2005 ging ATG in Insolvenz und wurde seit Juni 2006 von einem italienischen
Konsortium unter dem Namen SkyCat Group Ltd. (SGL) weitergefihrt. Im Jahr 2007 Gibernahm nach der
Insolvenz von SGL die bis heute aktive britische Hybrid Air Vehicles Ltd. (HAV) die Rechte fir alle SkyCat
Produkte. In den Jahren 2008 und 2009 folgten Flugtests des dritten Prototypen HAV-3 (Registrierungs-
nummer: G-OHAV). 2010 gewann HAV in Kooperation mit Northrop Grumman eine Ausschreibung des
US Militars, ein LEMV zu entwickeln (siehe weiter unten im Text). Dieses Produkt wird bei HAV unter
dem Namen HAV 304 gefiihrt und soll im Jahr 2014 in Afghanistan erste Einsatze fliegen. Seit 2011 heift
die Produktreihe nicht mehr SkyCat, sondern wie das Unternehmen HAV. Das Produkt SkyCat 20 ent-
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spricht nun dem HAV 266, SkyCat 50 heilit HAV 366 und SkyCat 200 wird unter dem Namen HAV 606
vertrieben.

Das hybride Konzept HAV kombiniert den aerostatischen Auf-
trieb eines Prallluftschiffes mit dem aerodynamischen Auftrieb
eines Tragrumpfes. Die mit Helium gefiillte Huille hat eine flache
ellipsoide Form und erzeugt im Reiseflug bis zu 60% des Auftrie-
bes aerostatisch, der tbrige Auftrieb wird aerodynamisch er-
zeugt. Vier schwenkbare Mantelpropeller (je zwei im vorderen

Abbildung 1.14: Surveillance HAV Teil der Hille und zwei am Heck) kénnen bis zu 25% des not-

wendigen Auftriebs erzeugen und ermoéglichen somit sowohl
eine STOL als auch VTOL Operation. Zusammen mit dem Luftkissen-Lande-System (orig. Bezeichnung:
Catamaran Hover Cushion Landing System) ist dieses Luftfahrzeug imstande, auf beinahe jeder Oberfla-
che wie Wasser, Eis, Sand oder Sumpf zu landen und zu starten. Zur Verbesserung der aerodynamischen
Eigenschaften kann dieses Landesystem im Flug eingefahren werden. Die Nutzlast kann wahlweise ent-
weder liber eine Rampe in den Frachtraum oder (iber eine Seilkonstruktion wahrend des Stillstandes in
der Luft beladen werden. Auf dem Markt wird das Produkt in drei verschieden Frachterklassen angebo-

ten. Zusatzlich wird das Marksegment der Uberwachung aus groRer Héhe anvisiert.

Im Gegensatz zum Dynalifter ist HAV nicht auf Bodeninfrastruktur angewiesen, wodurch nicht nur
enorme Kosten fiir dessen Aufbau und Unterhalt eingespart werden kénnen, sondern auch Markte be-
dient werden konnen, die keine entsprechende Infrastruktur besitzen. In einer Studie der amerikani-
schen Luftwaffe (vgl. [73]) wird in diesem Zusammenhang auf ein enormes Potential solcher Luftfahr-
zeuge beispielsweise bei der Erdbebenkatastrophe 2010 in Haiti hingewiesen. Hybrid Air Vehicles Ltd. ist
zudem der Meinung, dass ihr hybrides Luftfahrzeug mit einer maximalen Nutzlast von 50 t giinstiger ist
als der LKW-Verkehr Giber die EisstraBen und etwa 30% billiger als der Einsatz von entsprechenden Flug-
zeugen. Die Beforderung eines Frachters mit einer durchaus denkbaren Nutzlast von 1000 t ware dann
genauso teuer wie der Transport mit dem Schiff, hatte jedoch einen entscheidenden Geschwindigkeits-
vorteil.

P-791

Projekt: P-791
Unternehmen: Lockheed Martin Cop.
Typ: Prallluftschiff + Tragrumpf

Status: 1 gebauter und fliegender Prototyp

Quellen: [61], [89]
Abbildung 1.15: P-791

Advanced Development Projects (ADP), auch bekannt als Skunk Works, ist eine Forschungs- und Entwick-
lungsgruppe von Lockheed Martin fir neue Technologien im militarischen Bereich. Hier wurde das Pro-
jekt P-791 ins Leben gerufen, das im Januar 2006 seinen Erstflug mit dem Prototypen N791LM absolvier-
te. Dieser hatte eine geschatzte Lange von etwa 40 m und erreichte eine Fluggeschwindigkeit von ca.
37 km/h. Damit ist es das groRte in den letzten 10 Jahren geflogene hybride Luftschiff. 2007 folgten wei-
tere Tests. 2010 veroffentlichte die National Defense Transportation Association (NDTA) geplante Daten
Uber die Weiterentwicklung vom P-791. Diese sind jedoch relativ widersprichlich (vgl. [115]). Optisch
dhnelt der Aufbau des P-791 sehr stark dem SkyCat, jedoch setzt man hier aufgrund des wesentlich ho-
heren Anteils statischen Auftriebes auf nur vier (zwei seitlich und zwei am Heck angebrachte) Propeller-
triebwerke (Abbildung 1.15). Die dreiteilige Hulle ist mit Helium gefiillt und untereinander verbunden.
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Aeroscraft ML866

Abbildung 1.16: Aeros ML866

Projekt:
Unternehmen:
Typ:

Status:

Quellen:

Aeroscraft ML866

Worldwide Aeros Corporation
Starrluftschiff + Tragrumpf + Starrfllgler
unbekannt

[61], [166]

Im Jahr 2006 startet Worldwide Aeros Corporation offiziell das Projekt Aeroscraft Model Aeros ML866,
zuerst als private fliegende Yacht fir 12-15 Personen, spater wurde auch von hybriden Frachtluftschiffen
berichtet. Mitte 2009 veranlasste Fa. Aeros die Austragung der Spezifikationen des ML866 aus dem Buch
Jane’s All the World’s Aircraft, bis eine hdhere Marktreife des Produktes erreicht wird. Uber den ur-
springlich fir das Jahr 2010 geplanten Erstflug des Prototyps wurden bisher keine Informationen verof-
fentlicht.

Der Hybrid ML866 ist eine Kombination aus Starrluftschiff, Tragrumpf und Starrflligler. Am Bug befinden
sich kleine Canardfliigel und am Heck sind Leitwerke mit Steuerflichen angebracht. Die abgeplattete
ellipsoidférmige Hille ist mit Helium gefillt, das nach Bedarf komprimiert werden kann, wodurch bei-
spielsweise bei der Landung der statische Auftrieb verkleinert werden kann (orig.: Contol Of Static
Heaviness). An den Seiten sind schwenkbare Propeller montiert, die eine STOL Funktion realisieren.

ATLANT

Projekt:
Unternehmen:
Typ:

Status:

Quellen:

ATLANT

RosAeroSystems
Starrluftschiff + Tragrumpf
Suche nach Investoren

[3]1,[133], [134]

Abbildung 1.17: ATLANT — Struktur

RosAeroSystems ist eine 1991 gegriindete russische LTA Entwicklungs- und Herstellungsfirma, bekannt
far die Prallluftschiffe Au-11, Au-12 und Au-30. Das neue Projekt eines hybriden Luftfahrzeugs ATLANT
soll in zwei GroéRenklassen ATLANT-30 sowie ATLANT-100 erscheinen. Geplant ist zunachst die Einfiih-
rung der kleineren Klasse im Jahr 2014, ATLANT-100 soll im Jahr 2016 folgen. Beide Klassen kénnen nach
Angaben des Herstellers wahlweise als Fracht- oder Passagiervariante ausgebaut werden.

[ g ra— .
Abbildung 1.18: ATLANT-30 (links) und ATLANT-100 (rechts)
Bisher wurden nur sehr wenige Daten von dem Projekt veréffentlicht, es ist aber bekannt, dass es sich
um einen Lifting Body handelt. Der Rumpf mit dem Traggas ist ellipsoidférmig, wobei er beim
ATLANT-100 wesentlich abgeflachter ist und nach hinten zusammenlauft. Zudem hat ATLANT-100 zu-
satzlich zum Doppelleitwerk ein V-Leitwerk. Angetrieben wird das Luftfahrzeug durch vier am Heck so-
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wie auf jeder Seite drei montierte Propellertriebwerke. ATLANT-30 hat hingegen auf jeder Seite nur zwei
Propeller. Die Nutzlast wird wahlweise in einen Frachtraum, der sich nahtlos unterhalb der Hiille befin-
det, geladen oder unterhalb des Rumpfes an Seilen befestigt.

SkyHook HLV

Projekt: SkyHook HLV (ehemals JHL-40)

4 hintere
\ Propeller

Unternehmen: SkyHook International Inc. und Boeing

Heck- Typ: Prallluftschiff + Drehfligler
propelier
Status: vorerst eingestellt

Quellen: [19], [61]

Abbildung 1.19: SkyHook HLV

Das kanadische Unternehmen SkyHook International Inc. starte im Juli 2008 zusammen mit Boeing das
Projekt JHL-40, das spater unter dem Namen SkyHook HLV (Heavy Lift Vehicle) weitergefiihrt wurde. In
diesem auf fiinf Jahre beschrankten Joint Venture arbeiteten anfangs sechs Ingenieure von SkyHook mit
38 Boeing Mitarbeitern zusammen. Geplant waren bis zum Jahr 2012 zwei flugféhige Prototypen, die bei
Boeing gefertigt werden sollten. Jedoch musste das Projekt aufgrund von Finanzierungsproblemen nach
ersten Entwicklungsverzogerungen vorerst im Jahr 2010 gestoppt werden. Als mogliche Einsatzfelder fur
den SkyHook wurde vor allem die Suche nach Energieressourcen sowie dessen Transport in der kanadi-
schen Arktis und in Alaska aufgezeigt. Aber auch der Einsatz in abgelegenen Regionen Siidamerikas oder
Afrikas oder ein militdrischer Einsatz sind denkbar.

Die mit Helium gefiillte Hille wird von vier nach auRen versetzten Hubschraubertriebwerken vom CH-47
Chinook unterstitzt, die an beiden Enden an je einem Ausleger an der Gondel unterhalb der Hille befes-
tigt sind (siehe Abbildung 1.19). Angetrieben und gesteuert wird es mit Hilfe von vier ummantelten Pro-
pellern, die unterhalb der Hiille liegen. Im Jahr 2009 wurde das Manovrierkonzept durch ein dreiteiliges
Leitwerk sowie zwei weitere Propeller am Heck der Hille erweitert (Abbildung 1.20). Das hybride Luft-
fahrzeug als eine Kombination aus Drehfligelsystem und Prallluftschiff ist fir den Einsatz im Tempera-
turbereich von -40°C bis +30°C ausgelegt. Die Nutzlast von bis zu 36,3 t wird an Seilen unterhalb des
Hybriden befestigt und kann so bis zu 370 km weit unabhangig von der Bodeninfrastruktur transportiert

werden.

Abbildung 1.20: SkyHook HLV, Design 2008 (links) und 2009 (rechts)
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LEMV

Projekt: LEMV
Unternehmen: DARPA (Autraggeber)
Typ: Prallluftschiff + Tragrumpf
Status: in Entwicklung
Quellen: [61], [31]

Abbildung 1.21: PERSIUS

Die 2008 veroffentlichte Studie ,Platforms for Persistent Communications, Surveillance and Recon-
naissance” vom Army Science Board (vgl. [120]) kam zu dem Schluss, dass UAVs und High Altitude LTAs
fir den Search and Rescue Service (SRC) besonders gut geeignet sind. Dieses Fazit wurde in Zusammen-
arbeit mit der freien Industrie unter anderem Boeing und Lockheed Martin erarbeitet. Von Lockheed
Martin wurde fiir die Studie das Konzept PERSIUS (Persistent Elevated Reconnaissance Surveillance Intel-
ligence Unmanned System) vorgeschlagen (siehe Abbildung 1.21).

Das ausschlieflich militarisch getriebene Projekt PERSIUS, das nie komplett anlief, wurde 2009 vom wei-
terentwickelten Projekt Long Endurance Multi-intelligence Vehicle (LEMV) ersetzt. Aufgrund der Nachtei-
le der LTA Technik hat man sich letztendlich dazu entschieden, die Kombination aus Prallluftschiff und
Tragrumpf zu nutzen. Unter der Leitung von Northrop Grumman Aerospace Systems und mit einem
Budget lber 362 Millionen EUR sind Unternehmen und Abteilungen wie Hybrid Air Vehicles Ltd., DARPA,
AAI Corporation, ILC Dover, L-3 WESCAM, SAIC und Warwick Mills am Projekt LEVM beteiligt. Ziel des
Projektes ist es, eine Plattform zu entwickeln, die die militdrischen Streitkrafte bei der Uberwachung
und Aufklarung sowie der Kommunikation im Krisengebiet unterstitzt. Anfangs sollen drei LEMVs ge-
baut werden.

Nach Alan Metzger (Director of Airship Programs, Northrop Grumman) verbraucht diese Lésung 1/4 so
viel Kraftstoff wie ein Flugzeug mit dhnlicher Nutzlast bei weniger Wartungsarbeit, beziehungsweise
nach Gordon Taylor (Hybrid Air Vehicles Ltd.) halb so viel Kraftstoff wie ein vergleichbares unbemanntes
Flugzeug (vgl. [31]).

1.3 Stand der Forschung

Die ersten wissenschaftlichen Abhandlungen zum Thema hybrider Luftfahrzeuge sind Mitte der 70er
Jahre des 20. Jahrhunderts entstanden. Sie stellten im Wesentlichen unterschiedliche Konzeptentwiirfe
der hybriden Luftahrzeuge vor und analysierten deren spezifischen Eigenschaften im direkten Vergleich
mit anderen Transportmitteln. Solche Konzeptstudien sind beispielsweise in [53], [86] oder [100] zu fin-
den. Die Abbildung 1.22 zeigt einige dieser Konzeptentwirfe. Weitere Entwurfskonzepte, wie beispiels-
weise eines hybriden Zeppelins (Luftschiff mit Deltaflligel), findet man in [93], [94] und [117].

Die meisten Aktivitdten fallen jedoch auf die 80er Jahre und sind mit dem Helistat-Projekt der Firma
Piasecki Aircraft Corporation sowie einem sehr ahnlichen Konzept eines Heavy Lift Airship (HLA) von
Goodyear verbunden. In [123] wurde das aerodynamische Modell fir Flugleistungsrechnungen und
in [124] die Ergebnisse der Validierung dieses Modells anhand der Flugtestdaten des Helistat vorgestellt.
Die US-amerikanische Firma Goodyear kann aber mit Abstand die meisten und umfangreichen Untersu-
chungen rund um das HLA-Projekt und generell zum Thema hybrider Luftfahrzeuge vorweisen. Die im
Auftrag der NASA durchgefiihrten Forschungs- und Entwicklungsarbeiten reichen von allgemeinen Mas-
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sen- und Kostenanalysen, wie z.B. in [52], bis hin zu einer 385 Seiten starken Machbarkeitsstudie von
Browling [23], die samtliche Facetten des Vorentwurfs abdeckt. Darliber hinaus finden sich sehr detail-
lierte Untersuchungen zur Aerodynamik, Stabilitdt und Steuerbarkeit sowie Simulationsmodelle zu die-
sem Projekt (vgl. [110], [111], [112], [113], [114], [154], [160]).
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Abbildung 1.22: HAV-Konzepte 70-80er Jahre, Quellen: [53] (links) und [100] (rechts)

In den 90er Jahren beschéftigten sich weiterhin einzelne Wissenschaftler bzw. Forschungsgruppen mit
den Untersuchungen diverser Konzepte hybrider Luftfahrzeuge (vgl. [136], [147]). Besonders hervorzu-
heben ist hier die Arbeit von Levedag [84], in der sich der Autor ausfihrlich mit Flugleistungen und
Langsdynamik inklusive Flugregelung eines hybriden Luftfahrzeugs auseinander setzte. Das Konzept die-
ses Luftfahrzeugs (siehe Abbildung 1.23) besteht aus einem dreiachsigen Ellipsoid als Auftriebskorper,
der mit vier schwenkbaren Fliigeln kleiner Streckung ausgestattet ist. An den Fliigelenden sind Propeller-
triebwerke montiert, die sowohl zum Erzeugen vom Vortrieb im Reiseflug als auch zum senkrechten
Starten und Landen einsetzbar sind.

In einem Teil der Arbeit wird ein konsolidierter Datensatz fiir den Reiseflug inklusive der getrimmten
Polare aufgestellt und die Flugleistungen einer Kon-
figuration mit 5,5t Nutzlast mit denen eines Trans-
porthubschraubers verglichen. Dabei wurde festge-
stellt, dass die untersuchte Konfiguration bis
150 km/h einen geringeren spezifischen Verbrauch

(bezogen auf die Nutzlast und Reichweite) als ein
vergleichbarer Hubschrauber aufweist. Aullerdem
Abbildung 1.23: Konzept eines HAV 90er Jahre [84] fallt die maximal erzielbare Reichweite bei ver-

gleichbarer Nutzlast deutlich zu Gunsten des Hybri-
den aus. Der zweite Teil der Arbeit behandelt die Langsbewegung im schnellen Reiseflug mit Schwer-
punkt auf die Interferenz zwischen Rumpf und Fliigel und der virtuellen Masse. Hierbei zeigte sich, dass
die Langsdynamik des untersuchten hybriden Luftfahrzeugs ,prinzipiell beherrschbar und nicht kritisch”
ist. Der Nachweis der Regelbarkeit mit einem einfachen Regler wurde sowohl analytisch als auch durch
eine dynamische Simulation erbracht.

Die letzten zehn Jahre des 21. Jahrhunderts zeichnen sich durch das steigende Interesse der Forscher an
hybrider Luftfahrttechnik. Nicht zuletzt nahrt sich dieses Interesse von Auftragen der industriellen, aber
vor allem der militarischen Institutionen, die in den Hybriden eine kostenglinstige Alternative zu Satelli-
ten sehen. So stellte Spearman in [141] ein neues Konzept fiir ein hybrides Luftfahrzeug vor, bestehend
aus zwei als Katamaran angeordneten und mit Helium gefillten Rimpfen, die mit einer aerodynamisch
tragenden Flache miteinander verbunden sind (siehe Abbildung 1.24, links). In [142] und [143] analysiert
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der Autor die Leistungsdaten und die potentielle Einsatzfelder dieser Konfiguration und gibt einen
Uberblick tiber ihre wirtschaftlichen und operationellen Vorziige.

Abbildung 1.24: Konzepte eines HAV aus aktuellen Studien, Quellen: [141], [88], [172] (r., m., I.)

Liu et al. in [88] stellt ein einfaches Modell zur Flugleistungsanalyse einer hybriden Konfiguration
Aeroship (Abbildung 1.24, mittig) vor und bestimmt analytisch den Hybridisierungsgrad als Verhéltnis
des aerodynamischen und aerostatischen Auftriebs fiir optimale Gleitzahl. Dieser hangt laut Autor nur
von dem Verhaltnis der charakteristischen Flachen von Rumpf und Fliigel und deren Widerstandsbei-
werten ab und liegt bei 0,6041 fiir die untersuchte Konfiguration. Abschliefend wurde das Leistungs-
modell mit einem ferngesteuerten Testmodel (Abflugmasse 1,94 kg und 1,08 m* Hiillenvolumen) vali-
diert.

Eine sehr dhnliche hybride Konfiguration (Abbildung 1.24, rechts) wurde von Zhang et al. [172] unter-
sucht und ein erweitertes Flugleistungsmodell, das sowohl stationdre als auch instationdre Flugzustande
abdeckt, entwickelt. Es wurde restiimiert, dass der Hybridisierungsgrad, das Schub—Gewichtsverhiltnis
und die Flachenbelastung des Fliigels die treibenden Entwurfsparameter fir die Flugleistungen darstel-
len.

Neben der Untersuchung von Eigenschaften bestimmter Entwirfe wurden auch diverse parametrische
Studien an hybriden Luftfahrzeugen durchgefiihrt. Talbot et al. [148] untersucht den Einfluss des Hybri-
disierungsgrades, der Froude-Zahl und der Triebwerksleistungsverteilung zwischen dem Rotor und Pro-
peller eines Hybriden mit Hub-Schub auf die Flugleistungen. Die wesentliche Erkenntnis bestand in der
starken Abhangigkeit der Flugleistungen (maximale Steig- und Fluggeschwindigkeit) von dem Hybridisie-
rungsgrad. Fir die maximale Flugleistung sollte das Verhaltnis zwischen der Hub- und Schubleistung,
abhangig vom Hybridisierungsgrad, kontinuierlich an den jeweiligen Flugzustand angepasst werden.

Lancaster [81] von der Goodyear Aerospace Corporation

erstellte eine parametrische Machbarkeitsstudie zum

Konzeptdesign eines Semi-Air Buoyant Lifting Body

Vehicle fiir den Einsatz zur logistischen Unterstiitzung der
US-amerikanischen Marine (Abbildung 1.25). Fiir eine

vorgegebene Eckspezifikation von 150 kt Reisegeschwin-
digkeit, 10000 ft Dienstgipfelndhe, 25000 lbs Nutzlast
und 2150 NM Reichweite wurden mit einem parametri-

Abbildung 1.25: Konzeptdesign eines Semi-Air schen Entwurfsmodell die optimalen Werte fiir Schlank-
Buoyant Lifting Body Vehicle [81] hejtsmaR, Streckung, Hybridisierungsgrad, Reisege-
schwindigkeit, Flughéhe und das Strukturkonzept im Bezug auf die maximal erzielbare Flugzeit be-

stimmt.

Die Streckung des Auftriebskérpers wurde dabei als ein wichtiger Designparameter identifiziert. Das
beste Verhaltnis aus der aerodynamischen Effektivitat schlankerer Formen und dem damit einherge-
henden erhéhten Reibungswiderstand aufgrund der vergroRerten Oberflache wurde bei der Streckung
von ca. 0,6 berechnet. Die geforderte Fluggeschwindigkeit von 150 kt hatte einen erhéhten Kraftstoff-
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verbrauch zur Folge. Fiir die maximale Missionsdauer wurde der Wert 65 kt bestimmt. Als wichtigster
Design- und Performanceparameter wurde der Hybridisierungsgrad festgestellt. Flir die optimale Missi-
onsdauer liegt dieser Wert fiir die vorgestellte Konfiguration bei 0,85. Sollte jedoch die Reisegeschwin-
digkeit im Vordergrund stehen, sind kleinere Hybridisierungsgrade zu empfehlen. Insgesamt zeigten sich
die Werte zwischen 0,6 und 0,7 als ein guter Kompromiss zwischen den beiden Anforderungen.

"W'” Ein Konzept fir ein hybrides Transportluftschiff mit Nut-
zung des Bodeneffekts wurde von Calkins in [26] vorge-

schlagen (Abbildung 1.26). Das Haupteinsatzgebiet sollte
der Frachttransport auf Transatlantikrouten zwischen
" London und New York sein. Der Autor untersuchte techni-
) sche und wirtschaftliche Aspekte des hybriden Konzepts
im Vergleich zu Transportflugzeugen (B-747F) und Luft-
schiffen. Die Parameterstudie deckte den Geschwindig-
) ) ; ' keitsbereich von 75 bis 150 kt und Gross Weight von 250 t

Abbildung 1.26: Hybridkonzept mit Nutzung des ] ]
Bodeneffekts [26] bis 4000 t ab. Es wurde gezeigt, dass ein 1000 t schwerer
Hybrid (Gross Weight) mit 347 t Nutzlast und 150 kt Reise-

geschwindigkeit ca. 43% wirtschaftlicher ist als ein vergleichbares Luftschiff.

e T e e In Rahmen einer Studie zum neuen Okologischen
’ intraregionalen Transportmittel stellte Agte et al. [5] ein
parametrisches Modell fiir ein Konzept des hybriden Luft-
fahrzeugs (Abbildung 1.27) vor. Das Ziel der durchgefiihr-
ten Parameterstudie war die Untersuchung des Einflusses
von Hybridisierungsgrad, Nutzlast und Reichweite auf die

spezifischen Transportkosten und Emissionen. Dem Hybri-
Abbildung 1.27: Konzept eines HAV fir intra- disierungsgrad als Entwurfsparameter fiir die optimale
regionalen Verkehr [3] Reisegeschwindigkeit wurde in der Studie eine entschei-
dende Rolle zugeschrieben. Es zeigte sich, dass sich mit steigendem Abfluggewicht das Minimum der
spezifischen Transportkosten in Richtung gréBerer Hybridisierungsgrade und kleinerer Fluggeschwindig-
keiten verlagerte. Fir die untersuchte Konfiguration wurde festgestellt, dass mit steigenden Dimensio-
nen des Luftfahrzeugs die spezifischen Transportkosten sinken. So kdnnte beispielsweise ein HAV mit
200 t Nutzlast bei mittlerer Reisegeschwindigkeit von 70 kt bei spezifischen Transportkosten von ledig-
lich 15 cent/ton-mile (US) operieren. Die Emissionen wiirden dabei nur ein Drittel eines herkdmmlichen
Flugzeugs betragen. Der Hybridisierungsgrad wurde dabei als Quotient des aerostatischen zum Gesamt-
auftrieb aufgefasst.

1.4 Zieldefinition und Vorgehensweise

Obwohl die Vorziige hybrider Luftfahrzeuge in Fachkreisen unumstritten scheinen, wurden bisher nur
wenige Anstrengungen unternommen, die flr einen Konzeptentwurf relevanten Parameter zu identifi-
zieren und deren Auswirkungen auf die Ergebnisse der Entwurfssynthese systematisch zu analysieren.
Zwar sind einige Parameterstudien zu bestimmten Hybridkonzepten verfiigbar, es ist jedoch unbekannt,
auf welchen Methoden und Annahmen sie basieren. Dariber hinaus leiden sehr oft die Ergebnisse an
den fehlenden Angaben beziiglich der Validierung verwendeter Modelle und Ansatze.
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Noch weniger ist iber das Flugverhalten solcher Luftfahrzeuge und deren grundlegenden Flugeigen-
schaften bekannt. Die zwei einzigen identifizierten wissenschaftlichen Quellen ([23] und [84]) beschafti-
gen sich ausschlieRlich mit einer Hub-Schub-Konfiguration des Hybrides und nur bei Levedag in [84] fin-
det man einen parametrischen Flugmodelleinsatz, der sich jedoch lediglich auf die Langsdynamik
beschrankt.

Einige der noch vorhandenen Liicken in der systematischen Untersuchung der Entwurfsparameter und
Flugeigenschaften von hybriden Luftfahrzeugen soll die vorliegende Arbeit schlieRen. Dabei bedient sich
der Autor der Philosophie und den Methoden des konzeptionellen Vorentwurfs und beschrankt sich bei
der Betrachtung nur auf flugphysikalische Phanomene. Jegliche wirtschaftlichen Aspekte hybrider Tech-
nologie sind nicht Gegenstand dieser Arbeit und werden nur im entsprechenden Kontext erwahnt.

Fiir die anstehenden Untersuchungen wurde ein einfaches Konzept eines hybriden Luftfahrzeugs her-
ausgearbeitet (siehe Bilder im Anhang B.1), das den Auftrieb aerostatisch und aerodynamisch erzeugt.
Die Konfiguration besteht aus dem aerostatischen Auftriebskérper (Luftschiffkdrper), nachempfunden
dem Zeppelin NTO7, an dem zwei Fligelpaare (vorne und hinten) und das Seitenleitwerk (am Heck) an-
gebracht sind. Auf dem vorderen Fligelpaar sind zwei PTL-Triebwerke zum Erzeugen des Vortriebs mon-
tiert. Die Hille hat die Form eines Rotationsellipsoids, unter der Hiille befindet sich die Kabine mit der
Nutzlast, die im weiteren Text als Nutzlastplattform bezeichnet wird. Die Steuerung um die Quer- und
Langsachse erfolgt mit vier einfachen Wolbklappen, die mittig an dem jeweiligen Flligel positioniert sind.
Jede Klappe vereint somit die Funktionen sowohl eines H6hen- als auch eines Querruders. Die Vertei-
lung der Steuerkommandos erfolgt im Verhiltnis 75/25, d.h., dass 75% des maximalen Klappenaus-
schlags fir das Nickkommando und 25% fiir das Rollkommando zur Verfligung stehen. Dieses Verhaltnis
wurde in den vorangegangenen Eigenuntersuchungen als zielfihrend identifiziert. Die Steuerung um die
Hochachse wird mit dem konventionellen Seitenruder realisiert.

Am Anfang der Arbeit (Kapitel 2) wird ausfihrlich ein Methodenapparat vorgestellt, der fiir die Durch-
fihrung der Entwurfssynthese und die Modellierung der Flugdynamik erforderlich ist.

Seitens des Entwurfs betrifft das vor allem die Massenbestimmung einzelner Komponenten des hybri-
den Luftfahrzeugs, die eine Grundlage der Entwurfssynthese darstellt. Hierbei werden bekannte Metho-
den aus dem Flugzeug- bzw. Luftschiffbau im Bezug auf ihre Anwendbarkeit bei hybriden Luftfahrzeugen
evaluiert und ggf. eigene Ansatze herausgearbeitet. Fir die Modellierung der Flugdynamik bereitet ins-
besondere die Beschreibung der aerodynamischen Kriafte und Momente eines parametrisch erstellen
Entwurfs grolRe Schwierigkeiten, da bisher keine entsprechende Methode existiert. Hierfliir nimmt der
Autor die fiir die Luftschiffe entwickelte Methode nach Jones und Delaurier [66] als Basis und erweitert
sie mit einem eigenen Ansatz bezlglich der Bericksichtigung viskoser Effekte bei der Hillenumstromung
und Interferenzeinflisse.

Im nachsten Kapitel werden numerische Werkzeuge fiir die Durchfiihrung der Entwurfssynthese und
dynamischen Simulationen vorgestellt. Diese Werkzeuge basieren auf dem im vorherigen Kapitel vorge-
stellten Methodenapparat und bilden die Ausgangsbasis aller durchgefiihrten Berechnungen und Unter-
suchungen. Zusatzlich wird in diesem Kapitel auf ihre weiterfiihrenden Anwendungsmaoglichkeiten ein-
gegangen, die in der Arbeit nicht so deutlich in Erscheinung getreten sind.

Das vierte Kapitel bildet den Kern der Arbeit. Hier werden am Anfang die Ergebnisse der durchgefiihrten
Parameterstudie vorgestellt und ausfiihrlich diskutiert. Als zu untersuchende Parameter wurden vom
Autor nach der Studie entsprechender Literaturquellen der Hybridisierungsgrad, das SchlankheitsmaR,
die Fluggeschwindigkeit, die Nutzlast, die Reichweite und die Flughdhe identifiziert. Als Hybridisierungs-
grad wird in der vorliegenden Arbeit der Anteil des aerostatischen an dem Gesamtauftrieb verstanden:
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A
X — " “aerostat. X
A
gesamt

Anschlieend wird eine Diskussion Uiber die Notwendigkeit und Dimensionierung eines Seitenleitwerks

in der vorliegenden Konfiguration in Anhangigkeit von ausgewahlten Entwurfsparametern gefiihrt. Nach
der Betrachtung der Seitenstabilitdat werden die Fragen der Langsstabilitat bei der Auslegung eines hyb-
riden Luftfahrzeugs diskutiert und ein aus Sicht der Langs- und Seitenstabilitat , glinstiger” Parameter-
raum fiir den Hybridisierungsgrad und das Schlankheitsmal} bestimmt. Ferner findet eine detaillierte
Betrachtung grundlegender Flugeigenschaften eines beispielhaften Entwurfs eines hybriden Luftfahr-
zeugs statt. Diese beinhaltet das Eigen-, Steuer- und das Storverhalten, welche anhand sowohl eines
linearisierten als auch eines nichtlinearen Modells untersucht werden.

Im abschliefenden Kapitel 5 werden die Ergebnisse der Arbeit in kurzer Form zusammengetragen und
ein Ausblick auf die weiterfihrenden Forschungsmaoglichkeiten innerhalb der vorgestellten Thematik
gewahrt.
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Theoretische Grundlagen

2.1 Konventionen und Koordinatensysteme

2.1.1 Vereinbarungen und Nomenklatur

Die in dieser Arbeit verwendete Nomenklatur entspricht weitestgehend der Norm DIN 9300 ,,Begriffe,
GroRen und Formelzeichen der Flugmechanik” [35]. Teilweise findet die amerikanische Schreibweise
nach [9] Anwendung. Als Mal3system wird so konsequent wie moglich das internationale SI-MaRsystem
verwendet. Fir die gerichteten GroRen (Geschwindigkeiten, Krafte, Momente) wird unabhdngig vom
Koordinatensystem folgende vektorielle Schreibweise vereinbart:

Krafte Momente Geschwindigkeiten Drehgeschwindigkeiten
T T T T
E:[X Y Z} M:[L M N] K:[u v w} Q:[p q r}
Ergdnzend dazu werden folgende Vektoren verwendet:
Lagewinkel Position
T T
P = [CID © \I/] r= [:B Y z]

Die Vektoren werden mit einem und die Matrizen mit zwei Unterstrichen kenntlich ge-
macht. Abbildung 2.1 zeigt beispielhaft ein rechtswinkliges Koordinatensystem mit positiver Richtung
der Achsen und positiver Drehrichtung um die jeweilige Achse.

Der Vektor der Lagewinkel oder der so genannte Eulerwinkel beschreibt die Lage eines Objektes im erd-
festen (geodatischen) Koordinatensystem, stellt aber keinen Vektor in Komponentenschreibweise dar,
da die einzelnen Winkel nicht orthogonal zu einander stehen (vgl. [35]). Sie werden aber zwecks der
besseren Handhabung zu einem Zahlentripel zusammengefasst und als ein Vektor dargestellt. Die Defi-
nition der Eulerwinkel beschreibt im Allgemeinen die Transformation zwischen geodatischem und kor-
perfestem Koordinatensystem.

Sofern nicht anderes angegeben, stehen die tiefer gestellten Indizes fir den Bezug zu dem jeweiligen
Koordinatensystem (bsp.: ,,g“ fiir geodatisch) und die héher gestellten fiir den Ursprung der jeweiligen
GroRe (bsp.: ,A“ fur aerodynamisch). Die Drehungen um die korperfesten Achsen werden, wie in der
Luftfahrt tblich, mit ,Rollen”, ,Nicken” und ,,Gieren” bezeichnet. Fir die mathematische Beschreibung
der Krafte und Momente werden korperfeste (flugzeugfeste), aerodynamische und erdfeste (geodati-
sche) Koordinatensysteme eingefihrt. Sie werden mit f-, a- und g- KOS abgekiirzt. Die Definitionen
dieser Koordinatensysteme sowie der Transformationsvorschriften zwischen den Koordinatensystemen
entsprechen der Norm DIN 9300.
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Entgegen der allgemein Ublichen Konvention wird der Be-
zugspunkt aller drei Koordinatensysteme nicht im Schwer-
punkt, sondern im Volumenmittelpunkt des aerostatischen
Auftriebskorpers gewahlt. Diese Definition hat sich bei der
Modellierung der dynamischen Vorgiange fir die
LTA-Fahrzeuge aus mehreren  Griinden  etabliert
(vgl. [8], [14], [64], [66], [71], [84], [113]). Zum einen ist die-
ser Punkt ortsfest, sodass bei Veranderung der Schwer-
punktlage die geometrischen Definitionen erhalten bleiben.
Zum anderen stellt dieser Ort den Angriffspunkt der aero-
statischen Kraft (eng.: ,Buoyancy”) und der Krafte und Mo-
mente der so genannten ,virtuellen Masse” (vgl. Ab-
schnitt 2.4) dar, die eine signifikante Rolle in den

Bewegungsgleichungen spielt. Auch die aerodynamischen
Krafte und Momente des aerostatischen Auftriebskorpers
w werden vorzugsweise in diesem Bezugssystem formuliert.

Z Nachteilig ist allerdings die Tatsache, dass die massen-
abhidngigen Krafte und Momente (Inertialterme) nicht in

Abbildung 2.1: Achsendefinition [35] diesem, sondern im Massenschwerpunkt angreifen und
daher in den Bezugspunkt simultan transformiert werden miissen. Dieser Rechenschritt wird ndher im

Kapitel 2.2 ausgefihrt.

2.1.2 Steuerflachen und Bedienelemente

Die Ausschlage der aerodynamischen Steuerflaichen werden bezeichnet als:

&€ — Querruder (griechisch: xi),
n — Hohenruder (griechisch: eta),
{—Seitenruder (griechisch: zeta).

Sie bewirken eine Rotation um die entsprechende korperfeste Achse des Luftfahrzeuges. Dabei ist die
positive Winkelrichtung eines Ruderausschlages die positive Drehrichtung um die jeweilige Scharnier-
achse. Die positiven Hohen- und Seitenruderausschldge rufen bei einer konventionellen Anordnung eine
negative Drehbewegung um die entsprechende Achse hervor. Da bei dem Querruder die Vorzeichen-
richtung fiir die rechte und die linke Halfte identisch sind, wird die Querruderkonstellation, die zu einer
negativen Rollbewegung flihrt (rechts - nach oben, links - nach unten), als positiv definiert. Diese in der
Luftfahrt allgemein Gbliche Konvention kann auf die vorliegende Konfiguration eines hybriden Luftfahr-
zeuges nur bedingt Ubertragen werden. Wie bereits in Abschnitt 1.4 erwadhnt, konnen die einzelnen
Steuerklappen am jeweiligen Fligel abhdngig von dem Steuerkommando sowohl als Héhenruder (Nick-
bewegung) als auch als Querruder (Rollbewegung) agieren. Aus diesem Grund ist in dieser Arbeit im
Bezug auf das Hohen bzw. Querruder nicht eine bestimmte Steuerflaiche gemeint, sondern ein mit der
entsprechenden Wirkung korrespondierender Ausschlag der Steuerklappen. Dennoch behidlt die ge-
troffene Vereinbarung Uber die Vorzeichenrichtung der Steuerflachen ihre Glltigkeit.

Fiir die Vorzeichen der Steuerkommandos liber die Bedienelemente wird folgende Konvention verein-
bart: ,positiver Steuereingang bewirkt positive Drehbewegung” und umgekehrt (Abbildung 2.2). Da die
Schubanderung im Regelfall (z.B. ohne Schubumkehr) nur im positiven Bereich erfolgen kann, wird fur
den Schubhebel nur der positive Ausschlag von minimal bis zu maximal verfligbarem Schub vereinbart.
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Abbildung 2.2: Vorzeichenkonvention fir Steuerausschlage [35]

2.2 Bewegungssimulation

Die Formulierung der Bewegungsgleichungen geschieht mit Hilfe der klassischen Starrkérperkinematik.
Das Luftfahrzeug wird dabei als starrer Kérper konstanter Masse und die Erde als ein ruhendes inertiales
Bezugssystem angesehen. Sind diese Voraussetzungen erfillt, so konnen die translatorischen und rota-
torischen Beschleunigungen einer Punktmasse liber die Summe der dufleren Krafte- und Momente aus-
gedruckt werden:

ma=) F, (2.1)

1-Q=>"M, (2.2)

Werden die Beschleunigungen durch die zeitlichen Ableitungen der Geschwindigkeiten ersetzt (Impuls-
bzw. Drallsatz) und der Index ,,CG” fliir den Schwerpunkt als den Bezugspunkt im korperfesten System
angegeben, so ergeben sich die Gl. (2.1) - (2.2) zu:

0 g
St Vo] = {2 Eec), (23)

%{ica Qg }; = {ZMCG }f (2.4)

g
Der Operator { . .}fsteht fiir die Groflen aus dem geodatischen Bezugssystem ,,g“, ausgedruckt im kor-

perfesten Bezugssystem ,f“ Die beiden Gleichungen beschreiben somit die Bewegung des Schwerpunk-
tes eines Luftfahrzeuges im inertialen Raum. Erfahrt das Bezugssystem selbst eine Translation bzw. Ro-
tation beziiglich des Inertialsystems, so missen die Gl. (2.3) - (2.4) durch die entsprechenden Terme
erganzt werden:

0 g i

a{m . KK\CG }f =m:- (KK\CG + QCG X KK\CG) (25)
O 0Vl b o (0 g
a{=CG ._CG}f T =c6 el +—CG X (=CG .—CG) ( . )

Die Anderung der Masse bzw. des Trigheitstensors wird dabei vernachlissigt (m ~ 0, £CC = 0). Ist es

erwiinscht, einen anderen Punkt als Bezugspunkt zu verwenden, so muss die linke Seite beider Glei-
chungen weiter behandelt werden. Die Herleitung der Transformation von den Bewegungsgleichungen
in ein anderes Bezugssystem ist z.B. in [78] zu finden.
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Wie oben bereits erwdhnt, wird der Bezugspunkt fir die Bewegungsgleichungen eines hybriden Luft-
fahrzeuges in den Volumenmittelpunkt des aerostatischen Korpers gelegt (Index ,,CR“). Somit erhalten
die GI. (2.3) - (2.4) nach der Transformation folgende Form:

m - (KK +Qx Tepoe T QX Vg + QX Topcg)) = Z F (2.7)
LQ+Qx(L-Q)+mren.co XV +Qx V) =3 M (28)

T
mit cr oo = |Toe Yoo ?oq| - dem Ortsvektor zwischen dem Referenzpunkt und dem Schwer-

punkt und £ - dem Tragheitstensor.

Die Gl. (2.7) - (2.8) stellen ein differentiales Gleichungssystem in impliziter Form dar. Fir dessen numeri-
sche Behandlung missen alle Ableitungen der Veranderlichen auf die linke und die Veranderlichen

selbst auf die rechte Seite gebracht werden. Dieses geschieht mittels der sog. Kreuzproduktmatrix
X

T , die UGber folgende Beziehungen definiert ist:
= CR—CG
. X
Topace XYk =1 o oo Vi (a)
. X . (2.9)
QX Topce = T opocc i (b)

Werden die Beziehungen aus (2.9) und die Einheitsmatrix £ in (2.7) - (2.8) eingesetzt und alle Zustand-

sanderungsgréRen (beschleunigungsabhangige Terme) auf die linke und die ZustandsgréBen auf die
rechte Seite der Gleichung gebracht, bekommt man:

X .
m-L£ ML rce| ZK _
X
m-r ! &
‘ = CR—-CG = | :
Massenmatriz Ableitungen (2 . 10)
_ XV +QX1repcq) m n ZE
_Qx(i'(_z)_(m'fm?_@cX(QXKK)) ZM
kinematische Transformationen aufere Grofien

Der Aufbau der Massenmatrix und der Matrix flir kinematische Transformationen wird im Anhang (A.4)
in Komponentenschreibweise angegeben. Die Bestimmung der Gesamtmasse des Luftfahrzeuges und
des Tragheitstensors erfolgt im Abschnitt 2.4. Die dulReren GroRRen (auller der Massenkraft) werden im
Abschnitt 2.5 mathematisch modelliert.

In Verbindung mit dem Vektor des Anfangszustandes Io(t) = [UO v, W, P, 4, TU]T legt diese Gleichung

die Zeitantwort eines dynamischen Systems eindeutig fest. Sie wird aber um weitere 6 ZustandsgrofRen
erweitert, um die Lage und die Position des Bezugssystems in erdfesten Koordinaten bestimmen zu
kénnen.

Die Lagednderung wird Uber den folgenden Zusammenhang bestimmt:

& 1 sin®-tan® cosd-tan®

Ol — 0 cos® —sin® .

. i 2.11

0 0 sin ® cos® , (2.11)
cos© cos®

ZEwLm



Theoretische Grundlagen 32

Die zeitliche Anderung der Position kann iiber die Komponenten des Geschwindigkeitsvektors im geoda-
tischen Koordinatensystem ausgedriickt werden:

T U
Yyl = zgf v (2.12)
z w

g !

Werden die Gl. (2.10) —(2.12) zusammengefiigt sowie die Massenmatrix und auf die rechte Seite ge-
bracht (invertiert), erhadlt man das vollstdandige nichtlineare Differentialgleichungssystem in expliziter

Form:
u
v X,
w Y,
Z
p 6x6 . 6x1 + Lf
q f
o M, (2.13)
inverse der Massenmatriz kinematische Terme ——

@ dufSere Grifen
v _ _ ’

3 X 1 - l:Euler p qr
z Lag/ed'r;der'urzg]

T
y [3 X 1] =T - [u v ’v]
V4 h i
Positionsinderung

Nachdem die Massenmatrix und die duBeren GroRen mathematisch definiert sind, kann dieses Glei-
chungssystem (numerisch) gelést werden. Die dulleren GroRen kénnen als Summe der duReren Krafte
und Momente aufgeschlisselt und nach deren physikalischer Herkunft dargestellt werden (der Index ,f“
wird dabei weggelassen):

D E=FEC+F"+F' + P (2.14)

S>M=M+M +M" +M" (2.15)

Diese Krafte und Momente werden in den nachfolgenden Abschnitten ausfiihrlich diskutiert und anhand
mathematischer Zusammenhange als Formeln angegeben.

2.3 Massensynthese

Die Gewichtskraft beschreibt die Wirkung des Erdschwerfeldes auf einen massebehafteten Kérper. Die-
se Kraft wirkt stets in Richtung des Scheinlotes und ist proportional der Kérpermasse und der Erdbe-
schleunigung. Das resultierende Moment ist das Vektorprodukt der Kraft und des Ortsvektors zwischen
dem Koérperschwerpunkt und dem Koordinatenbezugspunkt:

Ef=1 [0 0 mgr (2.16)

=fq

¢ e
Mf =Tep—ca X E} (2.17)
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Die Erdbeschleunigung kann in den meisten Fallen mit hinreichender Genauigkeit als konstant (9,80665)
angenommen werden. Werden bei der Modellierung signifikante Orts- und Hohenanderungen erwartet,
kann dieser Umstand bei der Bestimmung der Massenkrafte berlicksichtigt werden.

Die Masse eines hybriden Luftfahrzeuges wird iber die Summe der Teilmassen seiner einzelnen Kompo-
nenten abgeschatzt. Die topologische Definition der Komponenten und Baugruppen stiitzt sich auf einen
umfangreichen Erfahrungsschatz aus dem klassischen Flugzeugbau und wird tber die luftschiffspezifi-
schen Details ergénzt. Der Detailierungsgrad orientiert sich primar an den Anforderungen der Aufgabe-
stellung und verldsst nicht die Ebene des Vorentwurfes. Im Anhang B.2 ist diese Systematik in tabellari-
scher Form angegeben.

Da die meisten Methoden der Massenabschatzung empirischer Art sind und nicht selten auf statisti-
schen Beobachtungen basieren, muss stets kritisch gepriift werden, ob bei ihrer jeweiligen Anwendung
deren Gultigkeitsbereich nicht verletzt wird.

2.3.1 Strukturmasse

Luftschiffkorper

Der strukturelle Aufbau des Luftschiffkorpers gleicht dem Prinzip des halbstarren Luftschiffes
(eng.: ,,semi rigid airship”) Zeppelin NTO7. Das Uber die fast gesamte Hiillenlange verteilte Tragwerk aus
Leichtbauelementen bildet die innere Struktur des Luftschiffkdrpers und stellt einen guten Kompromiss
zwischen Gewicht und Steifigkeit dar. Gleichzeitig bietet diese Konstruktion belastungsmechanisch giins-
tige Anschlussmoglichkeiten fir die Hille (an den Knotenpunkten des Dreiecktragers) und anderer
Strukturkomponenten (Ballonetts, Gondel, Fliigel etc.). Die duBeren Krafte der Fligel und die Gewichts-
kraft der Nutzlast werden somit direkt Giber die unteren Dreiecksknoten des Tragwerks in die tragende
Struktur eingeleitet. Abbildung 2.3 zeigt den strukturellen Aufbau des Zeppelin NTO7.

Es wird vereinfacht angenommen, dass die Masse des Luftschiffkorpers sich aus folgenden Komponen-
ten zusammensetzt: Hille (meny), Innenstruktur (M), Ballonetts (myy), Bugaussteifung (mpow), Kabi-
nenbefestigung (m.y), Inspektions- bzw. Wartungseinrichtungen (mj,e;) und sonstige nicht erfasste
Komponenten (Mpyisc).

Die Hiille moderner Luftschiffe wird ausschlieBlich als Verbundwerkstoff aus verschiedenen Komponen-
ten hergestellt, um dem breiten Spektrum der Anforderungen beziiglich der Festigkeit, Gasdichtigkeit,
UV-Bestandigkeit (Alterung) und nicht zuletzt moglichst geringen Gewichtes gerecht zu werden. Das
Material der jeweiligen Schicht Gibernimmt dabei eine oder gleich mehrere der genannten Funktionen.
So besteht beispielsweise die duflere Schicht in der

Regel aus einer PVF-Folie (Polyvinylfluorid), die sich
durch extrem gute Alterungsbestandigkeit aus-

zeichnet. Fir die notwendige Festigkeit kann Ge-

webe aus z.B. Aramid oder PET (Polyethylente-
rephthalat) eingesetzt werden und flur die
Gasdichtigkeit eine Schicht aus
PET-Folie. Abbildung 2.4 zeigt einen charakteristi-
schen Aufbau moderner Luftschiffhillen. Die ein-

zelnen Schichten des Verbundwerkstoffes werden
Abbildung 2.3: Struktureller Aufbau des LZ NT0O7 [138]  miteinander verklebt und durch VerschweilRen,
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Polyvinylfluoridfolie Verndhten oder Verkleben einzelne Folienbander zur fer-
/} Kleber tigen Hille verarbeitet.
o _ Polyesterfolie

_:2  Kleber So vielfaltig die Moglichkeiten der Materialauswabhl fir die

Polyester-

einzelnen Hullenschichten sind, so stark kénnen die Fla-
o chengewichte fertiger Hillen variieren. Khoury und
Gillert [72] geben das Flachengewicht der Hille abhéngig
vom Volumen des Auftriebskdrpers an, wobei in den An-

gaben die Verstarkungselemente bereits enthalten sind.
Abbildung 2.4: Aufbau einer typischen Luft-

schiffhiille [18] Bock und Knauer [18] differenzieren viel mehr das Fla-

chengewicht nach der Art der Zusammensetzung vom
Hillenmaterial und geben typische Werte von 180 bis 375 g/m’ bei einer Gesamtdicke der Hille von
0,17 bis 0,4 mm an. Die Abhédngigkeit des Flachengewichtes vom Hillenvolumen ist plausibel (Kessel-
formel) allerdings entsprechen die Werte fir das Flachengewicht aus [72] im Gegensatz zu [18] nicht
dem aktuellen Stand der Entwicklung. Aus diesen Griinden wird fiir die Bestimmung des Flachengewich-
tes die Systematik aus [72] Gbernommen und auf die aktuelleren Werte aus [18] angepasst, indem die
Werte linear skaliert werden. Die Tabelle 2.1 zeigt in Abhdngigkeit vom Hullenvolumen die Werte fiir das
Flachengewicht des Hillenmaterials aus [72] und die an die Angaben aus [18] angepassten. Die Formel
flir diese lineare Transformation lautet:

AN =1,1471- 4 —0,2215 (2.18)
Hillenvolumen Flachengewicht nach [72] Flachengewicht (angepasst)
[10"-m’] [kg/m’] [kg/m’]
<16 0,35 0,1800
1,6-3 0,40 0,2373
3-6 0,46 0,3062
>6 0,52 0,3750

Tabelle 2.1: Flachengewicht des Hillenmaterials
Kirilin [174] berlcksichtigt Gber zwei Faktoren, die mit dem Flachengewicht multipliziert werden, bei der
Bestimmung der Hillenmasse zuséatzlich den Einfluss der Nahte ( k(i;ld ) und zusatzlicher Verstarkungs-

elemente ( k:jj ). Fur den Einfluss der Fligetechnik werden folgende Korrekturfaktoren vorgeschlagen:

Fligeart Materialbreite | Flachengewicht Nahtbreite [mm]
[m] [ke/m’] 20 25 30
SchweilRen 1,4 beliebig 1,02 1,025 1,03
SchweiBen 0,9 beliebig 1,031 1,038 1,046
Kleben 0,9 200 1,143 1,173 1,204
Kleben 0,9 300 1,105 1,128 1,151
Kleben 0,9 400 1,087 1,106 1,125

Tabelle 2.2: Korrekturfaktoren fiir die Beruicksichtigung der Hiillenndhte [174]

Die Gesamtmasse der Hiille ergibt sich somit zu:

env __ pweld add wett
hull — enw k@nv env S@nv (219)

mit S;f:;tt— der Gesamtoberfliche der Hille.
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Diese kann bei einem Rotationsellipsoid mit Hilfe der folgenden Formel bestimmt werden:

2 2 2
me 3 — b
S::;Zt — 2 CTT - b . b + CZ— - arcsin CL— (220)

Va? —b? @

Hierbei sind a und b - die beiden Halbachsen des Rotationsellipsoids.

Die Masse der Innenstruktur wird Gber die Lange des Luftschiffkorpers abgeschatzt und als Referenz der
Zeppelin NTO7 herangezogen. Dieses Luftschiff hat bei einer Gesamtlange von 75 m eine Strukturmasse
von circa 1000 kg.

Ballonetts gleichen die Volumenanderungen des Traggases aus. Meistens sind das spharische ballonar-
tige Gefalle, die im vorderen und hinteren Bereich des Luftschiffkorpers starr mit der Struktur verbun-
den und mit Luft gefillt sind. Dabei hangt der Fillgrad von dem jeweiligen Betriebszustand (Flughdhe)
ab, kann aber Uber ein System aus Luftpumpen und Druckventilen variiert werden. Die Variation der
Luftmasse im vorderen und hinteren Ballonett macht die Trimmung um die Querachse ohne zusatzli-
chen Trimmballast oder Trimmruder méglich.

Vit [M’] Voal [kg/m?] Die Masse der Ballonetts hdngt entscheidend vom
<10° 0,305 verwendeten Material ab. Gegenliber dem Huil-
310" — 6.10° 0290 lenmaterial ist es nicht solchen extremen Anforde-
> 610" 0275 rungen hinsichtlich der Dichtigkeit, UV-Bestandig-

keit und Festigkeit unterworfen. Daher fillt sein
Tabelle 2.3: Flachengewicht des Ballonettmaterials [72] .. . . ..
Flachengewicht bedeutend kleiner aus. Kiri-
lin [174] beziffert das Flachengewicht von Ballonetts mit 0,55 - 0,7 vom Hullenmaterial und schlagt eine
Korrektur fur die Nahte vor. Der Korrekturfaktor fiir die Nahtverbindung entspricht nach [174] dem fiir
das Hillenmaterial. Khoury und Gillet [72] geben das Flachengewicht der Ballonetts abhidngig vom Hiil-
lenvolumen (siehe Tabelle 2.3) an. Die Bestimmung der Gesamtmasse der Ballonetts erfolgt mittels fol-
gender Formel:
m:iil = My Sﬂfﬁn “Voar keu,;[d (2.21)
Das Flachengewicht der Ballonetts wird mit 0,55 des Hillenmaterials nach [174] abgeschatzt:

Yy = 0,997

. (2.22)
Fiir die Bestimmung der Massen von Bugaussteifung, Kabinenbefestigung, Inspektions- bzw. Wartungs-
einrichtungen und der sonstigen Komponenten werden die Schatzwerte aus [72] verwendet. Da die Au-
toren lediglich den jeweiligen Wertebereich abhdngig von der Konstruktion (des Luftschiffes) angeben,
wird unter Annahme einer fortschreitenden Technologieentwicklung immer der kleinere Wert genom-

men.
Bugaussteifung (17-21 kg / 1000 m® Hiillenvolumen):
m!" = 0,017 - Vo (2.23)

hull

Kabinenbefestigung (10-13 kg / 1000 m? Hiillenvolumen):
att
my, = 0,01-V, (2.24)

hull

Inspektions- bzw. Wartungseinrichtungen (1-3% von Hillenmasse):

minlct — 0,01 A mcnv (225)

hull hull

Sonstige nicht erfasste Komponenten (5% von Gesamthillenmasse):



Theoretische Grundlagen 36

misc __ . env att bow inlet bal
mh,ull - 0’05 <mhull + mhull + mhull + mhull + mhull) (226)
Die Gesamtmasse des Luftschiffkérpers betragt somit:
_ env struct bal att bow inlet misc
mhull - mhull + mhull + mh,ull + mh,ull + mhull + mhull + mhull (227)
Nutzlastplattform

Die Nutzlastplattform des modellierten HAV dient primar zur Unterbringung der Nutzlast und der Besat-
zung. Auch die Treibstofftanks mit entsprechenden Systemen werden hier untergebracht. Diese sind
auch die dimensionierenden Faktoren fiir die Bestimmung deren Strukturmasse. Bei den Flugzeugriimp-
fen spielt das maximale Abfluggewicht (Einleitung der Fliigelkrafte) und der Kabinendruck (Verstarkung
der Rumpfhaut) eine zusatzliche Rolle. Aufgrund einer sehr guten Korrelation wird aber die Nutzlast mit
dem MTOW in Verbindung gesetzt und somit aus der Massenabschatzung eliminiert. Eine typische For-
mel fiir die Abschatzung der Rumpfmasse hat die Gestalt

m :k-(MTOW)m-(S ) (2.28)

body wet

(k — Proportionalitatsfaktor; m, n — Exponenten).

Die Beziehung fur die Rumpfmasse nach Gl. (2.28) ist fir ein HAV nicht anwendbar. So werden bei-
spielsweise die Fligelkrafte nicht in den Rumpf, sondern in die Struktur des Auftriebskorpers eingeleitet
und die Druckbeaufschlagung ist, wenn Uberhaupt, nur fir die Besatzungskabine sinnvoll. Auch in der
Literatur fir Luftschiffbau konnte kein zufriedenstellender Ansatz fiir die Massenabschatzung gefunden
werden, sodass dieser vom Autor entwickelt wurde.

Es wurde angenommen, dass ein HAV in der zu untersuchenden Konfiguration eine reine Frachttrans-
portaufgabe Gbernimmt. Somit besteht die Nutzlastplattform aus einem Raum fiir die Besatzung (Kabi-
ne, eng.: ,,cabine”) und dem Frachtraum (eng.: , hold”). Die Kabine konnte die Gestalt eines mittelschwe-
ren Hubschraubers (6000 Ib < MTOW < 25000 Ib) haben und so kann deren Masse nach Palasis [122] mit

m,, =0,282-(S (2.29)

1,272
i)
abgeschatzt werden (Masse in b und Flache in ft?). Da die Abmessungen der Kabine und somit die Be-
zugsflache nicht bekannt sind, werden sie iber die Anzahl der Besatzungsmittglieder abgeschétzt. Die
Herleitung der Beziehung ist im Anhang (A.1) zu finden. Nach dem Einsetzen der Gl. (A.6) in (2.29) und

Umrechnen in Sl - Einheiten folgt:

m =159,2-(n (2.30)

0,848
body )

Die Strukturmasse des Frachtraumes wird (ber das Strukturgewicht eines Frachtcontainers nach
DIN ISO 668 [38] modelliert. Diese Container werden aus einem wetterbestandigen Stahl (sog.
COR-TEN-Stahl) nach DIN EN 10025-5 [37] hergestellt und kénnen bei einem Eigengewicht von ca.
3870 kg mit bis zu 26700 kg Nutzlast beladen werden. Es wird angenommen, dass der Frachtraum eines
HAV einen dhnlichen strukturellen Aufbau besitzt und somit bei gleicher Strukturmasse die gleiche
Menge an Fracht (Nutzlast) aufnehmen kann. Allerdings wird fir die Struktur anstelle von Stahl der fir
die Luftfahrt tibliche Werkstoff Al2024 (nach DIN EN 755-2: EN AW-2024 [36]) vorgesehen. Dieser Werk-
stoff hat im Vergleich zu Stahl zwar eine geringere Dichte (2,78 g/cm’ vs. 7,85 g/cm?), aber auch eine
geringere Festigkeit (Streckgrenze 290 MPa vs. 350 MPa). Um diesem Umstand Rechnung zu tragen,
wird die Strukturmasse (Leermasse) des Containers aus Aluminium mit dem Verhaltnis der Dichten und
der Streckgrenzen der beiden Werkstoffe gewichtet:
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St

a s Pa Rpoz%

struct struc: (231)
struct struct RpAl

P 0.2%
Dieser Zusammenhang lasst sich leicht am Beispiel eines axial gezogenen Stabes nachvollziehen. Somit
ergibt sich flr die Strukturmasse eines Frachtraums aus Al2024 mit der Nutzlastkapazitdt von 26700 kg
ein Wert von 1615 kg. Das entspricht einem Verhaltnis: 0,0605 kg Strukturmasse pro 1 kg der zu tagen-
den Last.

Zusammenfassend kann man fir die Masse der Nutzlastplattform schreiben:

cab hold 0,848
m =m + mbody = 159,2 . (nm‘ew) + O, 0605 - (mPL +m (2.32)

body body fuel )

Flugel

Im Stadium des konzeptionellen Vorentwurfs sind i.d.R. nur wenige dimensionierende Details Uber den
Fligel verfligbar bzw. bekannt. Diese Tatsache macht den Einsatz der analytischen Methoden zur Mas-
senbestimmung auBerordentlich schwierig (vgl. Udin [157]). Hierflir hat sich der pragmatische Ansatz
mit semiempirischen Methoden bewahrt. Mittlerweile existiert eine Vielzahl von etablierten Verfahren
fir die Abschatzung der Fligelmasse in den unterschiedlichen Luftfahrzeugkategorien. Diese Verfahren
haben alle gemeinsam eine physikalisch begriindete Verknipfung der Parameter mit den gewichtbeein-
flussenden GréRen und entsprechende statistische Absicherung durch Vergleich mit ausgefiihrten Flug-
zeugmustern. So kann beispielsweise das maximale Abfluggewicht mit der Fliigelflache, die Fliigelstre-
ckung mit dem Wurzelbiegemoment und die relative Dicke und Pfeilung mit der Torsionssteifigkeit
korreliert werden. Ublicherweise wird fiir die Verkniipfung der Parameter ein Produktansatz gewahlt,
bei dem der Einfluss einzelner GréRBen durch den entsprechenden Exponenten gewichtet wird. Durch
das Hinzufligen weiterer Parameter kdnnen zusatzliche Effekte wie Vermeiden von Flattern, Entlasten
des Flugels durch Triebwerke und Tank oder Beriicksichtigung der Lebensdauer in die Berechnung mit
einbezogen werden.

Wie bei allen statistisch basierten Abhangigkeiten haben solche Gleichungen zum einen keine Konsis-
tenz beziiglich der Einheiten, sodass sie stets den getroffenen Konventionen entsprechen mussen, zum
anderen sind sie streng auf den Definitionsbereich der verwendeten Parameter beschrankt. Die Nicht-
einhaltung dieser Bedingungen kann aufgrund der mehr oder minder stark ausgepragten exponentiellen
Abhédngigkeiten zu unabsehbaren Fehlern bei der Berechnung fiihren. Dieser Aspekt macht die Anwend-
barkeit der statistisch basierten Methoden bei der Modellierung eines solchen neuartigen Luftfahrzeugs
wie Hybride dulerst fragwiirdig. Diese Annahme wurde von Leifheit in [83] bestétigt.

Am Institut fur Luft- und Raumfahrt der TU Berlin wurde ein Berechnungsverfahren zur direkten Struk-
turdimensionierung und damit zur Abschatzung der Masse der priméaren Fligelstruktur entwickelt. Als
besonders geeignet stellte sich dafiir das sog. Viergurt-Kastenmodell dar. Dieses Modell kommt dem
Fligelkasten eines modernen Verkehrsflugzeugs sehr nahe und gibt die an einem realen Fligel auftre-
tenden Belastungen mit hinreichender Genauigkeit wieder (Abbildung 2.5).

Das Viergurt-Kastenmodell besteht aus vier Eckgurten, welche nur Langssteifigkeiten besitzen, einem
Gurtschubwandpaar, einem Stegschubwandpaar und den schubsteifen Rippenwanden. Die Eckgurte
werden als Stdbe modelliert, die Schubwande besitzen nur Schubsteifigkeit und werden somit als Schub-
felder modelliert.
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Doppelsymmetrischer Fligelkasten Das Modell wird separat auf Biegung, Torsion und

Woélbung ausgelegt. Durch Ausnutzung des Superpo-

Steal Gurt Diskontinuierliches Viergurt-Kastenmodell L. . ) )
° sitionsprinzips kann dann die Gesamtbelastung be-
Lo Ri and . . .. .
| ppeman el Eckgurte stimmt werden. Ist diese bekannt, kénnen die
N

Wanddicken und die Gurtquerschnitte direkt Gber

die zuldssige Vergleichsspannung dimensioniert
e O werden. Diese Herangehensweise ermdoglicht eine
im Sinne des Leichtbaus optimale Strukturausnut-
Abbildung 2.5: Realer doppelsymmetrischer Fligelkas- 2YN8 und gibt die Bestrebungen einer realen Kon-
ten und Viergurt-Kastenmodell [146]  struktion nach einem moglichst leichten Fligel gut

wieder.

Das Viergurt-Kastenmodell wird in der Arbeit bei der Bestimmung der Fligelmasse unter Zuhilfenahme
einer nach Diederich [34] berechneten Auftriebsverteilung eingesetzt. Eine ausfihrliche Beschreibung
theoretischer Grundlagen sowie weiterfiihrende Informationen zu diesem Modell sind dem Strang-
feld [146] zu entnehmen.

Wie bereits oben erwahnt, berechnet das Viergurt-Kastenmodell ausschlieBlich die Masse der Primar-
struktur eines Fligels. Die Gesamtmasse eines Fligels einschlieRlich der Auftriebshilfen, Bremsklappen,
Steuerflachen etc. wird nach [155] abgeschatzt:

— stm(t + 1 2 ( hld + m;}:” )
ing
_

wing wm g wing

(2.33)

m add
wing

h l d

Hierbeisind m ;. —Masse der Auftriebshilfen und m;‘;ng — Masse der Spoiler.

Bei der betrachteten Konfiguration sind auf dem jeweiligen Fligel nur die Steuerklappen vorhanden, die
bei Bedarf als Auftriebshilfen agieren kdnnen. Deren Masse wird mit einer Naherung nach Torenbeek
abgeschatzt (vgl. [155]):

) %
3 Ve | Ve
(Sﬂw bﬂap) i
1 =058, -2,706- (2.34)

umr;

. sin(ny ) - co s(ph ﬂap /e /
flap

max

Hierbei sind Sﬂap — Klappenflache, bﬂa — Klappenspannweite, Moy — MAX. Klappenausschlag,

90;15, — Pfeilungswinkel der Klappenhinterkante und (t/c)ﬂap — relative Klappendicke.

Seitenleitwerk und Finne

Die Masse des Seitenleitwerks und der Finne werden Uber deren Flachen und die spezifische Masse ei-
nes typischen Leitwerks eines modernen Luftschiffes bestimmt:

Myt = Viai '(SSLW + Sﬁn) (2.35)

Bock [18] gibt fur das spezifische Gewicht eines Seitenleitwerks in Faserverbundbauweise Werte von
1,5 -5 kg/m?. Da ein hybrides Luftschiff in einem wesentlich groReren Fluggeschwindigkeitsbereich be-
trieben werden kann und sein Leitwerk somit groReren Belastungen ausgesetzt wird, wird flir das spezi-
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fische Gewicht des SLW der Wert 5 kg/m? zugunsten einer konservativen Annahme festgelegt. Fir die
Finne (ohne Seitenruder) werden 95% dieses Wertes angenommen.

Fahrwerk

Bei einem konventionellen Flugzeug wird das Fahrwerk fiir die Absorption der Energie beim LandestoR
bis zu einem Lastvielfachen von 1,5 dimensioniert. Fir die Dimensionierung ist es Ublich, die Landemas-
se in der Nahe der maximalen Abflugmasse (MTOW) anzunehmen, um das Ablassen des Treibstoffs im
Fall einer Notlandung zu vermeiden. Alternativ kann auch das maximal zuldssige Landegewicht (Maxi-
mum Landing Weight) mit entsprechender Korrektur der angenommenen Sinkgeschwindigkeit fiir die
Dimensionierung des Fahrwerks herangezogen werden. Das Fahrwerk eines Luftschiffes wird nach ahnli-
chen Gesichtspunkten ausgelegt. Der wesentliche Unterschied besteht dabei in der Definition der Lan-
demasse. Ein Luftschiff bei der Landung ist in der Regel nur 5 - 7% schwerer als die umgebende Luft.
Somit betragt seine fiir die Dimensionierung des Fahrwerks effektive Landemasse lediglich wenige Pro-
zent der Gesamtmasse. Fir ein hybrides Luftfahrzeug muss das Fahrwerk beim Lanzenstol8 lediglich die
vom dynamischen Auftrieb getragene Masse, die sog. dynamische Masse (mgy,), abfangen, da die restli-
che Masse vom Traggas getragen wird. Daher liegt es nahe, diese Masse als dimensionierende GroRe
beim Fahrwerk anzusetzen. Diese dynamische Abflugmasse wird lber die folgende Beziehung definiert:

m%l =m,, - (1—x) (2.36)
Ein hybrides Luftfahrzeug weist in Abhangigkeit vom Hybridisierungsgrad in unterschiedlicher Auspra-
gung die Merkmale sowohl eines Flugzeuges als auch eines Luftschiffes auf. Somit kénnen zunéachst rein
formell fir die Bestimmung der Fahrwerkmasse die Methoden aus beiden Fachdisziplinen (Flugzeugbau
und Luftschiffbau) angewandt werden. Knebel [76] modifiziert Gber die Anpassung der Faktoren die
Formel aus [122] fiir leichte bzw. mittelschwere Hubschrauber und wendet sie auf die Luftschiffe an:

m, = 0,0113- M7t fi < 7,7-10° [kg]

l

mlg — 0, 0145 A 6(1,37-10*4-1711_0-0»8,02)7 f’l‘i’r‘ mTO > 7, 7 ) 103 [kg]

(2.37)

Dieser Ansatz ist aufgrund der exponentiellen Abhangigkeit von der Abflugmasse fiir die Gesamtheit
aller moglichen Entwurfskonfigurationen von einem relativ kleinen (3 - 5 t) bis zu einem sehr grofRen
(Uber 100 t) hybriden Luftfahrzeug unginstig. Jenkinson [63] geht von einer linearen Abhangigkeit der
Fahrwerkmasse vom Abfluggewicht eines Flugzeuges aus. So betragt diese bei einem Tiefdecker 4,45%
des MTOW. Diese GesetzmaRigkeit ist wesentlich robuster bezliglich der moglichen grofRen Variationen
der Abflugmasse und folglich vorteilhafter fiir eine komplexe numerische Untersuchung. Die Masse des
Fahrwerks ergibt sich somit zu:

m, = 0,0445-m " (2.38)

lg

2.3.2 Restliche Komponenten

Triebwerke und Zubehor

Die Besonderheit eines hybriden Luftfahrzeugs (vgl. Abschnitt 1.1) besteht in der Beschrdankung seines
operationellen Bereichs auf kleine bis mittlere Fluggeschwindigkeiten. In diesem Bereich bietet sich der
Einsatz eines Propeller-Turbo-Luftstrahltriebwerks (PTL bzw. Turboprop) an. PTL bieten gegeniiber den
Kolbentriebwerken eine wesentlich bessere spezifische Leistung (ca. 0,3 kg/kW vs. ca. 0,7 kg/kW, Anga-
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ben aus [21]) und gegenliber den Turbostrahltriebwerken einen besseren Vortriebswirkungsgrad im
Bereich der moderaten Fluggeschwindigkeiten (bis ca. 600 km/h). Moderne Turbopropantriebe sind in
den unterschiedlichsten Leistungsklassen erhaltlich und aufgrund der Variationsvielfalt ausreichend ge-
nau statistisch erfasst.

900 Eine gdngige Methode der Massenabschatzung
800 /A beim Konzeptentwurf beruht auf der Auswertung
B700 statistischer Daten bereits ausgefiihrter Muster und
zzgg < Verknipfung des Gewichtes mit einem oder meh-
§400 . ': reren charakteristischen Parametern (z.B. Luftmas-
§300 ‘/{ senstrom, Gesamtdruckverhdltnis oder max. Start-
gzoo ‘»‘)/ schub bzw. -leistung). Die von Weiss [162] durch-
100 / gefihrte Korrelationsanalyse unterschiedlicher
0 Ansatze flr die Bestimmung der Triebwerksmassen

0 1000 2000 3000 4000
Aquivalente Triebwerksleistung [KW] zeigte eine relativ geringe Streuung der Ergebnisse,
Abbildung 2.6: Bestimmung der PTL-Massen sodass flr eine ingenieurmalRige Kalkulation der

Triebwerksmassen nur ein Leistungsparameter
(Startschub oder Startleistung) ausreicht. Solche Leistungsangaben sind zum Beispiel in [21],[77], [135]
zu finden. Im Anhang A.2 wurden sie zusammengetragen und in tabellarischer Form dargestellt. Die
Auswertung dieser Daten kann mit Hilfe einer linearen Regressionsfunktion hinreichend genau approxi-
miert werden (relatives BestimmungsmaR R”= 0,95). Diese Abhéngigkeit ist in der Abbildung 2.6 darge-
stellt. Somit ldsst sich das Gewicht eines PTLs Uber die folgende Beziehung abschéatzen:

P kW]

m,, = 0,2296- ———— (2.39)
eng

Die dquivalente Leistung P4 im Startfall ist wie folgt definiert:

F
=P, +—=% (2.40)

Prop

f)eq,TO

Fir die weitere Behandlung der Gl. (2.40) wird die in [21] angegebene Ndherungsbeziehung angewandt,
die besagt, dass der Gasgenerator (Index ,,GG*) eines PTL pro 1 kW Leistung im Durchschnitt einen Pro-
pellerschub von 15,7 N erzeugt. Der gesamte Schub (Frg) eines PTL setzt sich zusammen aus dem Propel-
lerschub (Hauptanteil) und dem Gasgeneratorschub (Restanteil). Wird der letzte vernachlassigt, so kann
geschrieben werden:

P ., =10 % (2.41)
Y

Die Berechnung des nétigen Schubes beim Start setzt eine komplexe Rechnung der Startstrecke voraus,
die wiederum detaillierte Informationen beziiglich der Konfiguration des Luftfahrzeugs und der Lande-
bahn bendtigt. Um den Aufwand der Modellierung an dieser Stelle dennoch in vertretbaren Grenzen zu
halten, wird folgender Ansatz gemacht: es wird angenommen, dass der Schubabfall eines modernen PTL
in etwa der Gesetzmaligkeit aus der Abbildung 2.7a gehorcht. Somit |dsst sich der relative Schubabfall
als Koeffizient in Abhadngigkeit von der Flughhe und der Mach-Zahl darstellen (Abbildung 2.7b). Aus
dem bekannten notwendigen Schub im Reiseflug (gleich dem Gesamtwiderstand) kann der Startschub
Uber die Interpolation des Diagramms mithilfe des relativen Schubabfalls bestimmt werden.
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a) Schubabfall eines modernen PTLs in Abhadngigkeit b) Relativer Schubabfall. Auswertung der Daten aus a)
von der Hohe und Machzahl [96]

Abbildung 2.7: Ansatz fiir die Bestimmung des Schubabfalls eines PTLs als Funktion der Flughéhe und Ma-Zahl

AuBer dem eigentlichen Triebwerk und Propeller setzt sich die Antriebseinheit aus diversen anderen
Komponenten zusammen, die fiir die Massenabschadtzung nach [155] zu einem festen Koeffizienten
kog = 1,35 (flir mehrmotorige Propellerflugzeuge) zusammengefasst werden kénnen. Damit ergibt sich
die Masse der gesamten Antriebseinheit zu:

m =n_-k -(m +m
g eng g eng prop

)+m

nac

(2.42)

Hierbei sind ne, — Gesamtanzahl der Triebwerke, my., — Propellermasse und mp, — Gesamtmasse der
Gondel.

Fiir die Bestimmung der Propellermasse wird die von Keidel [75] hergeleitete Abhdngigkeit Gbernom-
men. Diese wurde fiir eine relativ langsame, hochfliegende Solardrohne mit kleiner Propellerblattbelas-
tung entwickelt und eignet sich daher besser als z.B die in [155] oder [167] angegebenen Formeln, deren
Grundlage auf statistischen Daten der General Aviation basiert.

0,782

D,-P _[kW]
m =012.p%". | T (2.43)

70
prop n
eng

Hierbei sind D, — Propellerdurchmesser und B, — Propellerblattzahl.
Die Masse der Gondel erhdlt man nach [155] aus:

m, =—=86,4- 10° - Peq?

na:

TO (2.44)

Feste Ausriistung

Abhidngig von dem jeweiligen Luftfahrzeugtyp und/oder der jeweiligen Transportaufgabe kann die Art
und dementsprechend die Masse der festen Ausristung (m;.) sehr stark variieren. Eine typische Ausstat-
tung kann beispielsweise APU, Steuerungssysteme, Instrumente, Hydraulik, Elektrik, Avionik, Klimaanla-
ge und Anti-Icing, Sauerstoffsystem sowie weitere Systeme wie Feuerldsch- und Rettungsausriistung
umfassen. Auch das System fir die Treibstoffversorgung (Tanks, Leitungen etc.) sowie das System zur
Aufnahme des eventuell benétigten Ballasts zum Kompensieren der Gewichtsschwankungen (Ausladen
der Nutzlast, Treibstoffverbrauch) konnten Bestandteile eines hybriden Luftfahrzeugs sein. Fir die zah-
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lenmalRige Erfassung dieser Komponenten wird auf die statistische Auswertung bereits ausgefiihrter
Luftfahrzeuge zurlickgegriffen. Dabei wird unterstellt, dass die feste Ausriistung eines hybriden Luftfahr-
zeugs eine dem Luftschiff dhnliche Struktur aufweist und folglich mit dem Hillenvolumens in Verbin-
dung gebracht werden kann. Da das Hillenvolumen eines HAV vom Hybridisierungsgrad abhangt, wird
fir die Berechnung der Masse der festen Ausriistung das dquivalente Hillenvolumen eines Luftschiffes
mit der gleichen Abflugmasse wie beim hybriden Luftfahrzeug genommen. Fir die Berechnung des dqui-
valenten Hillenvolumens kdnnen Gl. (2.77) - (2.78) eingesetzt werden.

Kirilin [174] schlagt fir die Bestimmung der Masse der festen Ausriistung folgende Systematik vor:

- +

m, =m .
fe equip.

mfuel SYS. mballast (245)

Hierbei sind m_ . —Masse der Ausristung,

equip.

—Masse des Treibstoffsystems und m,

allast

m fuel sys.

Masse des Systems fiir die Ballastaufnahme. Die Masse der Ausristung bestimmt sich aus

m =k -V (2.46)

equip. sys hull

mit dem vom dquivalenten Hillenvolumen Vhi:}u abhangigen Koeffizienten

~0,0628 -log, (V) +0,3359 V" <6,3-10" [m’]

.= , ) 2.47
e 0,035 Vh‘u"u >6,3-10" [mg] ( )
Die Masse des Treibstoff- und Ballastsystems bestimmt sich aus
mfuelsys. = O’ 035 ) mfuel (248)
mballast - 0’ 012 (mfuel + mpayload) (2.49)

Betriebsmittel, Besatzung und Nutzlast

Die Masse der Betriebsmittel wird nicht explizit berechnet, da diese bereits in der Gl. (2.30) enthalten
ist. Die Masse eines Besatzungsmitglieds wird auf 100 kg festgelegt und es wird angenommen, dass ein
HAV mit drei Besatzungsmitgliedern an Bord fliegt. Die Nutzlast ist ein unabhangiger Entwurfsparameter
und muss vorgegeben werden.

Treibstoff

Die Treibstoffmasse wird tiber den folgenden Zusammenhang bestimmt:
mfuel = SFC ’ 'Peq,cr’ ) tﬂ (250)

Der spezifische Treibstoffverbrauch hangt entscheidend vom konstruktiven Aufbau des jeweiligen
Triebwerkmusters ab und kann in der Phase eines konzeptuellen Entwurfs nur ndherungsweise angege-
ben werden. Moderne Turboproptriebwerke haben einen SFC im Bereich von 0,2 — 0,4 [kg/h/kW]. Eine
statistische Auswertung der Daten aus [21] ergibt einen durchschnittlichen Wert von 0,3081 mit einer
Streuung von ca. 8%. Dieser Wert wird als Basis fur die Bestimmung der Treibstoffmasse verwendet. Die
dquivalente Triebwerksleistung im Reiseflug ist:

— F:’,T‘ ) ‘/cr N DC?‘ ) VCT
n

Die Bestimmung vom Propellerwirkungsgrad np.,, wird in Abschnitt 3.1 angesprochen.

(2.51)

eq,cr

prop npmp
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2.4 Massenkrafte und virtuelle Masse

Massentragheitsmomente und Schwerpunkt

Der Tragheitstensor £ in der Gl. (2.10) gibt Informationen Uber die Tragheit des Systems bei einer rota-

torischen Bewegung im gewahlten Bezugssystem. Im vorliegenden Fall ist dessen Ursprung der Volu-
menmittelpunkt des Auftriebskorpers. Die allgemeine Form des Tragheitstensors lautet:

I I I
T Ty 2z
I=\1 I I (2.52)
= Yy vy yz
I
2r 2y 2z

Die Hauptdiagonalelemente des Tensors sind die Tragheits- und die restlichen die Deviationsmomente.
Den gesamten Tragheitstensor des Modells erhalt man durch Summierung entsprechender Tragheits-
bzw. Deviationsmomente seiner einzelnen Komponenten. Der Elementierungsgrad bei der Definition
der Komponenten richtet sich dabei primar nach Maligaben des Konzeptwurfs und sieht folgende Ele-
mente fur die Bestimmung der Massentragheit vor: Hiille des Auftriebskorpers, Traggas (Helium), Struk-
tur des Auftriebskorpers, Hiille der Ballonetts, Luft in den Ballonetts (abhédngig von dem Fiillgrad), Flligel
und Leitwerke, Triebwerke, Nutzlastplattform mit Kabine und Frachtraum. Dabei wird jedes einzelne
Element als ein einfacher geometrischer Korper, flir den meist eine analytische Berechnung des Trag-
heitstensors moglich ist, aufgefasst. Diese Formeln werden im Anhang A.3 angegeben. Die Tragheits-
bzw. Deviationsmomente um die jeweilige Achse setzen sich zusammen wie folgt:

Zizihull+£gas+'[ +£Z(Z;IZIZ+£ZZ;+I +'[

=struct = wing = tail

+L,,+1 (2.53)

= body

Es wird Symmetrie bezliglich der Lingsebene (X:Z;-Ebene) vorausgesetzt, sodass die Deviationsmomente
Iy und Iy, zu Null werden. Der gesamte Tragheitstensor hat dann folgende Gestalt:

Z I.’l‘l‘ 0 Z I.TZ
Y I= 0 Y1 0 (2.54)

Ahnlich dem Trigheitstensor wird der Schwerpunkt eines HAV aus den Schwerpunkten seiner einzelnen
Komponenten gebildet

1
Tee = — Zf -m, (2.55)
mit
sum hull gas
m - mhull + mgas + mstm(:t + mbull + mball + mwmg + mtu,il + meng + mbody (256)

und M. — Masse der jeweiligen Komponente, 1 — Ortsvektor zum Schwerpunkt der jeweiligen Kompo-

nente (siehe Anhang B.2).

Virtuelle Masse

Der Begriff der virtuellen oder scheinbaren Masse (eng.: ,,added mass“ oder ,apparent mass”) be-
schreibt die Wechselwirkung zwischen einem Kérper und einem Fluid, in dem sich dieser Kérper bewegt.
Das Phdanomen tritt immer bei dynamischen Vorgéangen in Erscheinung und ist von seiner Wirkung her
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umso groRer, je ndaher die Masse des Korpers zur Masse des von ihm verdrangten Fluides steht. Dies ist
nach dem Prinzip von Archimedes immer dann der Fall, wenn sich die Dichte des Koérpers der Dichte des
umgebenden Mediums anndhert. In guter Indikator dafir ist das sog. ,Buoyancy Ratio”

BR = Lo Voo (2.57)
My
Nahert sich dieser Faktor 1, wird der Effekt der scheinbaren Masse signifikant. Tabelle 2.4 stellt beispiel-
haft die BR-Werte unterschiedlicher Kbrper zusammen.

Korper BR Fahrzeuge, die ihren Auftrieb durch die Verdrangung des um-
Boeing 747-400 0,01 | gebenden Mediums erzeugen (U-Boote, Schiffe, Luftschiffe
Aluminiumkugel im Wasser 0,36 | Usw.), versetzen bei ihrer Bewegung durch das Medium dessen
Goodyear ,,Spirit of America“ 0,97 | Teilchen in Bewegung und teilen ihnen somit kinetische Energie
Luftblase im Wasser 800 | zu. Der Betrag der Energie ist von der Masse des verdrangten

Tabelle 2.4: Beispiele fiir Buoyancy Ratio Mediums, also der Dichte des Mediums und des Korpervolu-

mens, respektive der Geschwindigkeit des Koérpers abhangig. Ist
die Geschwindigkeit konstant, so bleibt auch die im Strémungsfeld vorhanden Energie konstant. Erfdhrt
der Korper dagegen eine Beschleunigung, andert sich pro Zeiteinheit die im Stromungsfeld vorhandene
Energie — es wird Arbeit verrichtet. Die dabei wirksame Kraft ist stets entgegen der Kérperbewegung
gerichtet und proportional seiner Beschleunigung. Dieser Effekt hat den Charakter einer zuséatzlichen,

yvirtuellen” Masse, deren Wirkung allerdings richtungsabhangig bzw. gerichtet ist.

Die Anderung der kinetischen Energie bestimmt sich aus der Beschleunigung der Fluidteilchen, wobei
diese wiederum in einem reibungs- und rotationsfreien Feld vor der zurilickgelegten Strecke bei der Um-
stromung des Korpers abhangig ist. Folglich spielt die Geometrie des Korpers bei diesem Phanomen eine
entscheidende Rolle.

Die ersten fundierten theoretischen Grundlagen fir die Behandlung der virtuellen Masse stellte
Lamb [80] anfangs des 20. Jahrhunderts zusammen. Er hat erstmalig den Begriff ,Tensor der virtuellen
Massen” eingefiihrt und die darin enthaltenen Komponenten definiert. Nach Lamb kann man fir die
kinetische Energie eines Fluiden schreiben

j_’:l._T.M._ (2.58)
= 2 =
Hierbei sind £ = [u vow p q T]T — Vektor der BewegungsgrofRen im f~KOS und ]\;4 - Tensor der

virtuellen Masse. Im allgemeinen Fall ist M vollbesetzt und hat folgende Gestalt:

A ¢ B F F F
¢ B A G G &
B A ¢ H H H"
F G H P R ¢
F'' ¢ H R Q P
F// G// H// Q/ Pl R

=
Il

(2.59)

Die 21 unterschiedlichen Elemente des Tensors beschreiben die Wirkung der virtuellen Masse um 3
translatorische und 3 rotatorische Freiheitsgrade. Fiir die weitere Behandlung wird ]\:4 in vier Quadran-

ten-Matrizen aufgeteilt
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- M M
]:W _ 11 12 (2.60)
M21 M22

Bei einem um 3 orthogonale Achsen symmetrischen Kérper sind die Koppelterme ]\421 und ]\412 und alle
Diagonalelemente aus ]\411 und ]\422 gleich null, sodass ]:Wnur auf der Hauptdiagonale durch die Koeffi-

zienten A, B, C, P, Q, R besetzt ist. Fur ]\411 und ]\422 kann man nach Lamb schreiben

-

—

0 Ik 0 0
0 (@), My,=p-| O I -k O (b) (2.61)
k, 0 Ik

zZ

M, =p-V-

oS o

Hierbei sind I;z,fyly,lez — Haupttrigheitsmomente des Kérpers (Achtung: Hier nur das Integral iber die

Oberfliche, ohne Multiplikation mit der Dichte. Einheit: [m’]).

Fir die Modellierung dynamischer Vorgdange missen die Terme aus der Gl. (2.61) bei den Bewegungs-
gleichungen bericksichtigt werden. Dazu werden sie zu einer Blockmatrix zusammengefasst

i M11 0
= 2.62
= 0 M22 ( )
und zu der Massenmatrix aus der Gl. (2.10) addiert
E * M
_| MmE ML ke + n 0
V., x 0 M (2.63)
M-I cpce i 2

Tensor der virtuellen Masse

Massenmatrix
Die Koeffizienten kbzw. k' werden als Koeffizienten der virtuellen Masse bezeichnet. Sie werden (bli-
cherweise in folgender Form angegeben (vgl. [13] bzw. [170]):

(2.64)

und
k/: G2,<70 _ﬂo) k,'l — H2 '(ao _’70) k,'/ — ‘[2 (50 _ao)
' 2G_(70_50>, ’ 2'H_(O[0_’YQ>, ’ 2‘[-(ﬂ0—040>

Fiir den Sonderfall eines Ellipsoids werden Parameter G, H und [ allein durch die drei Halbachsen a, b

(2.65)

und ¢ beschrieben

b2 _ 2 2 2 2 _p2
G = [b2 +02]’ H = [%], = [(Z—er?] (2.66)
C C a a

Die Bestimmung der Koeffizienten aus den Gl. (2.61) - (2.64) fihrt auf die Berechnung der sog.

Green’schen Intergrale zurilick
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I O\ T 0A o))
a=abc | ———,0 =a-b-c- | ——,v,=a-b-c-
’ {(a2+>\)~A g »[(b%w\)A Yo ‘[(CQ—F)\)'A 0.67)

c<b<aiA=f(a> +A)- (0" +X)-( + )

Diese Integrale sind analytisch nicht I6sbar. In [156], [170] oder [173] sind Nadherungsformeln fir die

Bestimmung der Koeffizienten angegeben. Bei einem Rotationsellipsoid ist die Wirkung der virtuellen

Masse aus Symmetriegriinden in Y und Z-Richtung identisch, somit ist k, = k, und /{:2/ = k‘é =k’ Die

Rotation um die X-Achse bewirkt keine Verdrangung des umgebenden Fluides und somit keine Verande-

rung des kinetischen Energie, somit ist kll = 0. In diesem Fall fiihrt die Auswertung der Gl. (2.67) zu

folgenden Beziehungen:

o 2
— ,%:Lﬁ.l.ln[pﬂ]_e (a)
2—aq, e 2 1—e
B 1 [1—62] [1+€]
— 0B =—— -In b
) B, R - (0) (2.68)
4 E—
po o ) ©
2-€)[2-¢ —2-¢) (8, —a,)
Der Parameter e ist hierbei wie folgt definiert:
(2.69)

Die analytisch bestimmbaren Koeffizienten der virtuellen Masse fiir einen Rotationsellipsoid lassen sich

mit guter Naherung auch fir die Berechnung der instationdren aerodynamischen Krafte von Luftschiff-

dhnlichen Koérpern anwenden, wie z.B. von. Lutz [90] durch den Vergleich mit einem 3D-Panelverfahren

nachgewiesen wurde. Die grafische Auswertung der Gl. (2.68) ist in der Abbildung 2.8 dargestellt.
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Abbildung 2.8: Koeffizienten der virtuellen Masse
eines Rotationsellipsoids

Die translatorischen Koeffizienten k1 und k2 haben bei

einem SchlankheitsmalRl gleich eins (eine Kugel) den
gleichen Wert (0,5), denn bei einer Kugel sind alle drei
Bewegungsrichtungen gleichwertig. Der rotatorische

Koeffizient k&’ muss dabei Null werden, denn hier sind
kQ’ = k; = kll = 0. Mit groRer werdendem Schlank-
heitsmal} steigt die Richtungsabhangigkeit des Tensors
der virtuellen Massen, und zwar gewinnt die scheinba-

re Masse in Richtung der Langsausdehnung immer
mehr an Bedeutung. Besonders stark ist der Gradient

bis zu einem Schlankheitsmal von 4 - 5. Dieses bedeutet signifikante Veranderungen der Eigendynamik

eines Korpers, die durch den Einfluss der scheinbaren Masse hervorgerufen werden. Dazu folgendes

Gedankenexperiment:

Man lasse ein Luftschiff mit 5% Schwere bei gleichbleibendem Hiillenvolumen schlanker werden,

und zwar von einem Schlankheitsmaf$ von 3 auf 5 und untersuche den Einfluss der scheinbaren

Masse auf seine dynamischen Eigenschaften.
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Die Gesamtmasse im Sinne der Eigendynamik (vgl. Gl. (2.63)) setzt sich zusammen aus der Eigenmasse
des Luftschiffes m.;, und der Zusatzmasse mgqq. Die Zusatzmasse bei der translatorischen Bewegung ist
nach Gl. (2.61)

My =P Vi k1,2 (2.70)

Bei einem sich im statischen Gleichgewicht befindlichen Luftschiff ist auch

pVyy=095m, (2.71)
und es folgt:
mges = meig + madd = meig + 0’ 95 ’ meig ) kl,? = meig ) (1 + 07 95 ) kl,Z) (272)

Andert sich das SchlankheitsmaR, so dndern sich auch die Koeffizienten der virtuellen Masse ]{312 ent-

sprechend der Gl. (2.68). Die relative Anderung der Gesamtmasse ist dabei

mTIrGU mn'eu (1 + O7 95 . kl'ﬂgu)

ges eig ,
= : (2.73)
m;lfi mzl; (14+0,95-k™%)

Geht man in erster Naherung davon aus, dass bei gleichbleibendem Volumen auch die Eigenmasse des
Luftschiffes konstant bleibt, so ist das Massenverhéltnis nur von den Koeffizienten der virtuellen Masse

/~<:1‘2 fur das jeweilige Schlankheitsmal abhangig. Die Auswertung der Gl. (2.73) fir die Schlankheitsmale

3 und 5 bringt ein Gesamtmassenverhéltnis in X-Richtung von 0,94 und in Y-, bzw. Z-Richtung 1,06. Die-
ses bedeutet, dass ein schlankeres Luftschiff bei einem Beschleunigungsvorgang (z.B. Schuberhéhung)
durch die gleiche dulRere Kraft eine ca. 6% groRere Beschleunigung und im Endeffekt eine gréRere End-
geschwindigkeit erfahren wiirde und bei z.B. einer vertikalen Windboe eine verzogerte (mehr gedampf-
te) Reaktion in Vertikalrichtung zeigen wirde.

Eine allgemeine Aussage Uber die Auswirkungen der scheinbaren Masse auf die rotatorischen Freiheits-
grade bei verdanderter Geometrie ist leider ohne weiteres nicht moglich. Dafiir sind zahlenmaRige Anga-
ben beziiglich des Tragheitsmomentes um die jeweilige Achse vonnéten. Diese sind wiederum stark von
der Korpergeometrie abhangig und lassen sich nur bei bekannten Abmessungen und Massenangaben
der Luftschiffhiille angeben. Daher wird an dieser Stelle auf die Interpretation verzichtet und auf den
Abschnitt 4.3.1 verwiesen.

Wie anfangs erwahnt, wird der Effekt der scheinbaren Masse meistens in Verbindung mit volumindsen
Auftriebskorpern angesprochen. Dieses physikalische Phanomen beschrankt sich aber nicht nur auf die-
ses typische Beispiel, sondern spielt immer eine, wenn auch meist untergeordnete Rolle, bei instationa-
ren Stromungsvorgangen. So werden z.B. Leitwerks- und Fliigelflichen mit einer beschleunigungspro-
portionalen Kraft beaufschlagt, die sich nach der Methode der virtuellen Masse beschreiben lasst.
Kdmpf [71] analysierte die ZweckmaRigkeit der Bericksichtigung der Effekte der scheinbaren Masse bei
der Beschreibung der aerodynamischen Krafte fiir ein Luftschiffsleitwerk und stellte mit Verweis auf
andere Quellen fest, dass dieser bei den Leitwerken und anderen Tragflichen durch die Uberlagerung
mit anderen instationdren Effekten fast vollstandig aufgehoben wird, und somit negiert werden kann.
Sollte dieser Effekt dennoch bei der Modellierung bericksichtigt werden, sind z.B. in Nielsen [119] die
Koeffizienten des virtuellen Masse Tensors fir unterschiedliche Tragflachen-Rump-Konfigurationen an-
gegeben. In Meyerhoff [99] wird ein numerisches Verfahren fiir die Bestimmung der virtuellen Masse fir
rechteckige diinne Platten variabler Streckung angegeben.
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Die Bestimmungsgleichungen des Tensors der virtuellen Masse (2.68) haben ihre Giltigkeit nur fiir ein
ruhendes Fluid ohne Geschwindigkeitsgradienten. Von einem solchen Fluid wird auch in dieser Arbeit
ausgegangen. Wird von einer davon abweichenden Annahme ausgegangen, so muss fiir die Beschrei-
bung der Bewegung im korperfesten Koordinatensystem ein weiterer Satz Bewegungsgleichungen fiir
die Relativbewegung zwischen Korper und Fluid formuliert werden. Eine ausfiihrliche Herleitung dieser
Gleichungen ist bei Thomasson in [149] zu finden. Atkinson et al. in [11] nutzt diesen Ansatz fiir eine
Echtzeitsimulation von einem hybriden Luftschiff und stellt eine destabilisierende Wirkung auf die Be-
wegung in der longitudinalen Ebene bei einem linearisierten Modell im Vergleich zu einem konventio-
nellen Ansatz fest.

2.5 AuBere Krifte

2.5.1 Aerostatische Krafte

Die resultierende Kraft eines vom Fluid vollig benetzten Kérpers ldsst sich lber die Flachenintegration
des auf das Flachenelement wirkenden Druckes bestimmen

= —9§p 04 (2.74)
(4)

Die Auswertung des Integrals fiihrt zuriick auf den bekannten Satz von Archimedes, wonach diese Kraft
gleich dem Gewicht des vom Korper verdrangten Fluides ist. Somit berechnet sich der aerostatische Auf-
trieb (eng.: ,buoyancy”) eines Kérpers aus seinem Volumen und der Dichte der umgebenden Luft

B = Voo.g (2.75)

air body

Diese Kraft greift immer im Volumenmittelpunkt des Korpers und ist der Gewichtskraft entgegen gerich-
tet. Interessiert man sich fiir die Tragkraft eines Gases bei einem Aerostaten (engl. ,,net buoyancy”), so
muss aus dem gesamten aerostatischen Auftrieb nach Gl. (2.75) das Gasgewicht subtrahiert werden

Bnet =Py Vbody "9 T Py Vgas ) (2.76)

Es wird von einem komplett mit Traggas befillten Kérper ausgegangen. In diesem Fall ist das vom Kor-
per verdrangte und vom Gas eingenommene Volumen identisch (Vs = Vioay) und aus der GI. (2.76) folgt:

B,=V,. 9 ;,—p,. (2.77)

Da die GroRen auf der rechten Seiten der Gleichung mit der Hohe stark variieren, ist es praktikabler, sie
durch die Gasmasse (als konstant angenommen), Druck und Temperatur auszudricken. Mit

V.= mgus/pgw und p = p/(R .T)folgt aus der Gl. (2.77):

pai'r ) j—;as ) Rgas
et =My 9 — 1 (2.78)
‘ pgas ) iZ"'(m ’ air

Diese Gleichung setzt voraus, dass sich sowohl Luft als auch das Traggas wie ideale Gase verhalten. Be-
trachtet man nicht den Einfluss der Luftfeuchte auf das Traggas (Verminderung der spezifischen Trag-
kraft), so ist die Genauigkeit dieser Annahme fiir die Zwecke der Arbeit ausreichend.

In erster Naherung entsprechen der Gasdruck und die Gastemperatur den Umgebungsbedingungen. In
der Praxis wird die Hiille des Auftriebskdrpers zwecks Formerhaltung mit einem geringen Uberdruck
(z.B. ca. 500 Pa bei Zeppelin NTO7) beaufschlagt und das Traggas erwdarmt sich zunehmend aufgrund der
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Sonneneinstrahlung und der inneren Energiedissipation. Fliihrt man fir Pps =P

air

+Apga$ und fir

T =T 4 AT ein, sobekommt man nach kurzer Zwischenrechnung aus der Gl. (2.78)

gas air gas

AT
S —
T -1 (2.79)

air

gas

Ap gas
p air

net gas air

1+

Der Ausdruck aus der Gl. (2.79) wird fir die Bestimmung der Krafte und Momente aus dem aerostati-
schen Auftrieb verwendet

F=[0 0 -B,| (a)

)

o i , (2.80)
M= Topoop X L, (b)

Wie oben bereits erwahnt, greift die aerostatische Kraft im Volumenmittelpunkt des Auftriebskorpers
an. Dieser ist gleichzeitig auch der Bezugspunkt aller Koordinatensysteme, sodass die Kraft in allen Be-
zugssystemen momentenfrei ist. Die Transformation der Gl. (2.80) ins kérperfeste KOS ergibt

E =T, E (a)
; . (2.81)
M/ =[0 0 0 (b)

2.5.2 Aerodynamische Krafte

Die Formulierung der Gleichungen fir die Beschreibung der aerodynamischen Krafte bei einem hybriden
Luftfahrzeug kann je nach Anforderungsprofil zu einer sehr komplexen Angelegenheit werden. Sollten
diese Gleichungen in einer dynamischen Simulation zum Einsatz kommen, ist stets ein Kompromiss zwi-
schen der geforderten Losungsgenauigkeit und somit der Komplexitdt der Modellierung und der prakti-
schen Umsetzung des Loésungsalgorithmus innerhalb der Simulationsumgebung zu finden. Speziell die
Beschreibung der aerodynamischen Krafte und Momente des aerostatischen Auftriebskérpers (Hlle)
gestaltet sich aufgrund der hohen Nichtlinearitat auRerordentlich schwierig.

Bleibt die Konfiguration des hybriden Luftfahrzeuges fest, so ist es moglich, mit Hilfe numerischer Me-
thoden (Panel-Verfahren oder CFD-Rechnungen) einen Satz stationdrer und dynamischer Beiwerte zu
bestimmen und diese als Grundlage der Simulationsrechnungen zu verwenden. Diesen Lésungsansatz
verwendet z.B. Batipede et al. [14], [15] bei der Simulation eines neuartigen ferngesteuerten Luftschif-
fes. Mithilfe des Finite-Volumen-Codes ,,NSAERO“ werden hierbei sechs aerodynamische Beiwerte und
drei Dampfungsderivativa bestimmt und fiir die Lésung der Bewegungsgleichungen eingesetzt. Ahnliche
Herangehensweisen beschreibt Gebbie in [48]. Alternativ kénnen aerodynamische Beiwerte aus Wind-
kanalmessungen oder Flugversuchen gewonnen werden. Dynamische GroRRen lassen sich kaum oder nur
mit erheblichem technischem Aufwand im Windkanal erfassen und auch Freiflugversuche bergen zahl-
reiche Unsicherheitsfaktoren, wie z.B. in [78], [136], oder [164] nachzulesen ist. AuRerdem ist die Uber-
tragbarkeit der Messergebnisse aus solchen Versuchen aufgrund der meist signifikanten GroRendiffe-
renz zwischen dem Modell und dem zu untersuchenden Luftfahrzeug stets kritisch zu tGberpriifen.

Eine weitere Methode besteht in der Modellierung einzelner aerodynamisch wirksamer Komponenten
eines hybriden Luftfahrzeugs und anschliefender Fusion ihrer Einwirkungen mit Hilfe von Interferenz-
faktoren zu einem Gesamtmodell. Dieser Ansatz ist besonders vorteilhaft bei konzeptionellen Entwurfs-
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untersuchungen, in denen eine Vielzahl von Konfigurationen mit veranderbaren geometrischen Parame-
tern von vornherein nicht ausgeschlossen werden kdnnte. Beschrdankt man sich auf die Betrachtung der
Komponenten, deren Wirkungen etwa in der gleichen GréRenordnung liegen und verzichtet man auf
Effekte hoherer Ordnung, so gelingt es, die an einem HAV wirkenden aerodynamischen Krafte und Mo-
mente mit vertretbarem Aufwand zu erfassen. Zu diesem Zweck werden in der vorliegenden Arbeit zu-
nachst folgende aerodynamisch wirksamen Komponenten definiert: Fligel mit Steuerklappen, Seiten-
leitwerk mit Seitenruder, aerostatischer Auftriebskorper (Hulle) und die Nutzlastplattform. Die
resultierende aerodynamische Kraft und das Moment setzen sich folglich aus folgenden Beitragen zu-

sammen:
A 4 4 A A
E = Ewﬁng + Etmil + Ezull + Ebody (a) (2.82)
A A A A A .
M = Muving + Mtail + Mhull + Mbody (b)

Die Tragflachen (Fliigel) und die Leitwerke kénnen sehr gut mit Hilfe klassischer Flugzeugentwurfsme-
thoden modelliert werden. Auch fiir den aerostatischen Auftriebskorper existieren diverse Berech-
nungsmethoden, die alle gemeinsam auf dem von Munk (vergl. z.B. [106], [107], [108], [109]) hergeleite-
ten potentialtheoretischen Ansatz basieren. Im folgenden Abschnitt werden diese aerodynamisch
wirksame Komponenten des zu modellierenden HAV naher betrachtet und deren Beitrage zum Vektor
der duReren Krdfte und Momente nach Gl. (2.14) - (2.15) bestimmt. Die dabei auftretenden Wechsel-
wirkungen (Interferenzen) werden implizit in den betroffenen Gleichungen bericksichtigt und separat
erlautert. Sofern nicht anders angegeben, wird in den entsprechenden Gleichungen als Referenzflache

2,
stets das Hullenvolumen Swf = Vhﬁ und fir das Moment: Smf y/

=1V  verwendet.
ref hull

a) Aerostatischer Auftriebskorper

Einfihrung

An einem rotationssymmetrischen Koérper angreifende potentialtheoretische Krafte konnen in analyti-
scher Form mithilfe der Theorie schlanker Kérper formuliert werden. Dabei wird fiir sehr schlanke Kor-
per die Umstromung in jedem Korperquerschnitt als eben angenommen (siehe Abbildung 2.9). Diese
Annahme fiihrt bei der Betrachtung des Impulses und des Drehimpulses eines umstromenden Fluides
auf sehr einfache analytische Ausdriicke fiir aerodynamische Krdfte und Momente. Diese Zusammen-
hinge wurden erstmalig im Kontext der Luftschifffahrt von Max Munk (siehe oben) formuliert. Uber den
Ansatz der virtuellen Massen wurde von ihm die ebene Umstrémung nach der Theorie schlanker Kérper
auf einen dreidimensionalen Fall erweitert. Nach Munk betrdgt die an einen Kérperquerschnitt mit der

Dicke dz angreifende Normalkraft

dF, =q_ % sin(2a) - dz (2.83)

Hierbei sind q.- Staudruck, 8% — lokale Anderung des Querschnitts und « — der Anstrémwinkel.
T

Diese Formel fiihrt bei der Integration Uber x auf den bekannten Ausdruck fiir das destabilisierende
Moment eines Rotationsellipsoids

M=q_-V-(k,—k)-sin(2a) (2.84)
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A dF Die Gl. (2.83) - (2.84) vermogen zwar den qualitati-
Z ven Charakter der aerodynamischen Krafte bei klei-
nen Anstellwinkeln wiederzugeben, liefern aber

— \, aufgrund getroffener Vereinfachungen bei den

<X / ,’ praktikablen SchlankheitsmalRen nicht hinnehmbare
\ ‘\ Fehler. So sind beispielsweise der Einfluss der

u(z) :7 w(z) Grenzschicht (viskose Effekte) und der Ort der ein-
Y J y v 7 setzenden Ablosung der Stromung im hinteren Be-

reich mit diesem Ansatz nicht darstellbar. Als Er-
Abbildung 2.9: Ebene Potentialstrémung . - . . .

gebnis erhdlt man z.B. bei einer reinen
translatorischen Bewegung nach der Integration der Gl. (2.83) Uiber einen rotationssymmetrischen Ellip-
soid keine Normalkraft und ein um ca. 20 - 30% liberhohtes Nickmoment (vergl. [6], [7]). Um der Diskre-
panz zwischen den Messergebnissen und der Approximation nach Munk zu begegnen, erweitert Allen
in [7] den potentialtheoretischen Ansatz liber die Approximation der viskosen Krafte mit dem sog. “cross

flow“-Term. Dabei wird angenommen, dass bei einem schrdg angestrémten schlanken Kérper die Nor-
malkomponente der Anstromung VOC . Sin(a) eine dquivalente Wirkung wie bei einem senkrecht ange-

stromten unendlich langen Zylindern hat. Diese Analogie lasst die in beiden Fallen auftretenden viskosen
Krafte in Verbindung bringen. Die Normalkraft pro Langeneinheit betragt nach Allen

2

p-V,

dF =

C

.Q.R.CD - dx (2.85)

Hierbei sind VC — Normalkomponente der Anstromung, C_ - Zylinderwiderstandsbeiwert und

D

¢

R - Bezugsradius.

Der Zylinderwiderstandsbeiwert hangt in komplexer Weise von der Zylinder-Reynolds-Zahl

V-D
Re ——( ¢ % ab und lasst sich mit handhabbaren analytischen Ausdriicken nicht abbilden. Fir
C V

praktische Zwecke wird daher auf Daten aus Windkanalmessungen zurlickgegriffen. Im Anhang
(Abbildung A.4) ist eine Sammlung der gemessenen Zylinderwiderstandsbeiwerte als Funktion der Rey-
nolds-Zahl in graphischer Form angegeben. Diese Werte gelten nur fiir einen unendlich langen Zylinder
und missen bei einem Korper endlicher Lande nach unten korrigiert werden. Allen nutzt dafir eine gra-

phische Approximation. Im Anhang (A.5) ist der Verlauf der Korrekturfunktion 7) in Abhangigkeit von

dem KérperschlankheitsmaB fir Re, = 8,8 10" angegeben.

V = VOC -sin() eingesetzt in die Gl. (2.85) zusammen mit einem weiteren Korrekturfaktor fiir die

Cc
Wirkungsrichtung der potentialtheoretischen Krafte ergibt nach Allen folgenden funktionellen Zusam-
menhang fir die integrale aerodynamische Kraft an einem Rotationskorper:

l l
. 0A . 9
F=q (k2—kJ-&n(?a)-cos(%)-[a-dx—|—2-770-sm (a)-joﬁR-C’D( ~dz (2.86)

c

potentialtheoretischer Term, Index 'p' viskoser Term, Index 'v'

Diese Gleichung bildet nach Ansicht des Autors die Ergebnisse der Windkanalmessungen fir schlanke
Rotationskorper bei moderaten Anstromungswinkeln und Machzahlen zufriedenstellend ab, liefert aber
bei kleineren Schlankheitsmalien (< 6 - 8) signifikante Fehler. Diese begriindet Hopkins [57] mit der Un-
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terschlagung der Grenzschichtausbildung am hinteren Bereich des Rotationskdrpers, dessen Umstro-
mung durch Abloseeffekte dominiert wird. Er schlagt vor, den umstromten Kérper in zwei Bereiche zu
unterteilen. Im ersten (vorderen) Bereich liberwiegen nach seiner Ansicht die potentialtheoretischen
Krafte und der zweite (hintere) Bereich ist durch die Dominanz der viskosen Krafte gekennzeichnet. Als
Konsequenz daraus werden die Integrationsgrenzen der Gl. (2.86) fiir den potentialtheoretischen und
den viskosen Term angepasst. Die Grenzen der beiden Bereiche bestimmt der Autor auf halbempirische
Weise aus den Daten der Windkanalversuche und setzt sie in Verbindung mit dem Ort des grofSten nega-
tiven Gradienten der Korperkonturlinie. Fir die untersuchten SchlankheitsmalRe der Rotationskdrper
von 4 bis 12,5 werden die Daten aus den Windkanalversuchen mit dieser Methode wesentlich genauer
approximiert. Es ist anzumerken, dass der in [7] und [57] verwendete Widerstandbeiwert eines senk-

recht angestromten unendlich langen Zylinders C’d zwar als eine Funktion der Reynolds-Zahl angege-

¢

ben, aufgrund der unterkritischen Werte dieser ,cross flow” Reynolds-Zahl jedoch als konstant (1,2) an-
gesehen wurde.

Mithilfe der Gl. (2.86) ist es moglich, die aerodynamischen Krdfte und Momente eines Rotationskorpers
bei stationdrer Anstromung zu bestimmen. Fir dynamische Vorgange ist die integrale Schreibweise je-
doch unvorteilhaft. Jones und Delaurier [66] formulieren sie daher fiir ein infinitesimal diinnes Scheiben-
segment unter Berlicksichtigung der lokalen Anstrombedingungen. Diese Herangehensweise ermdglicht
die Erfassung der drehinduzierten Normalkrafte und somit die Berlicksichtigung der ddmpfenden Effekte
bei rotatorischen Bewegungsvorgingen. Die Originalgleichungen beinhalten jedoch Korrekturfaktoren,
die nur durch den Abgleich mit den Windkanalmessungen einer fest definierten Konfiguration gewon-
nen werden kdnnen. Aufgrund dessen ist diese Methode fiir das vorliegende Vorhaben nicht direkt um-
setzbar. Die Herangehensweise des Autors wird jedoch als Grundlage fiir die Entwicklung eines eigenen
dynamischen Modells verwendet.

Im Folgenden werden die Gleichungen fiir die Beschreibung der aerodynamischen Krafte und Momente
zunachst nach der Methode aus [66] formuliert und im Anschluss die vom Autor vorgenommenen Modi-
fikationen diskutiert.

Dynamisches Modell nach Jones und Delaurier

Entsprechend der Abbildung 2.10 betragt die lokale Geschwindigkeit an einem Rumpfsegment der Dicke

dzx im globalen kérperfesten Koordinatensystem
V=V,+twxr (2.87)

oder in Komponentenschreibweise

w(z)|  |u P x
v(z)|=|v| +|g| x|0 (2.88)
w(z)|  |w r 0

CR CR

Die resultierende Normalkraft d/N in der Scheibenebene liegt unter dem Winkel ¢ zur Vertikaleben und
der lokale Anstromwinkel ist y. Der Betrag der Anstromgeschwindigkeit bestimmt sich aus der Summe
der einzelnen Komponente nach

V. =A+u +v" +w (2.89)

Die Normalkraft d/N wird in zwei Anteile entsprechend der Definition aus der Abbildung 2.10 aufgeteilt
und in Komponenten normal zur Langsachse angegeben
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0A
174 k—k sin -cosl-—-d:c-i—...
dN:pTW- ( 1) -sin(27) [2 oz (2.90)
..+ C Sln( ) ‘sin('y)‘ 2R - dx
mit
dZ = —dN -cos(p)=dZ +dZ
(¥) i ! (2.91)

dY = —dN -sin(p) =dY +dY,

Abbildung 2.10: aerodynamische Krafte an einem Scheibensegment

Nun werden die Winkel durch die entsprechenden Komponenten des Vektors der lokalen Geschwindig-
keiten substituiert (der Operator (x) wird dabei weggelassen) und man erhélt unter Berucksichtigung

folgender trigonometrischer Beziehungen

V —u 2.u
3 ’7 _ o0 : o 2 2
sin|L|= |—=2—— und sin(2-~)= AJwT v

nach entsprechenden Umformungen

%4
iz p-(k, —k)-u oc—f—u 0A
p

dZ =—p-C, -w-Nw ‘R dx (b)

und
V.+u 0A
Y =—p-(k,— k) u-v- >V -%-daz (a)
dY =—p- C’ w’ +v* - R-dx (b)

c

(2.92)

(2.93)

(2.94)

Entsprechende Krafte und Momente werden durch die Integration der Gl. (2.93) - (2.94) erhalten:
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I,
f (z,+2,) (a) f (v, +7,) (b)
(2.95)
M:f<Zp+Z1,)'$d$ (c) N:f(Yp+YU>-xdx (d)
Der Index h bei der Integration zeichnet hierbei den vom Seitenleitwerk tiberdeckten Bereich. Fiir die
Axialkraft wird nur die Langskomponente des Anstromungsvektors als wirksam angenommen und
nach [66] direkt in integraler Form angegeben:

pV_ (k2—kl)-sin(Q-’y)-sin[l]-f% de + ...

X = 5 9 oz (2.96)

hull 2
- CDU -5, cos(7)

Hierbei sind Cg“ll — Nullwiderstandsbeiwert der Hiille und Sref — Referenzflache.

0

Der Nullwiderstandsbeiwert der Hille kann mit guter Naherung nach Hoerner [56] abgeschatzt werden

% 3 S
=, 1,5.[2] +7.[2] e (297
L L

ref

(Cf — Reibungsbeiwert einer ebenen Platte).

Es wird bei den Berechnungen von einer voll turbulenten Umstrémung der Hiille ohne Kompressibili-
tatseinflisse ausgegangen. In diesem Fall ist der Reibungsbeiwert einer ebenen Platte
0,455

c, = 2.98
[ turb (10g10 Re)?,aS ( )

Modifiziertes dynamisches Modell

Wie oben bereits erwahnt, wird der Einfluss der viskosen Krafte Gber die Analogie mit einem senkrecht
angestromten Zylinder nach Allen beriicksichtigt. Dieser Ansatz hat sich durchgesetzt und findet sich in
nahezu allen Quellen, die sich mit der analytischen Beschreibung aerodynamischer Krafte und Momente
rotationssymmetrischer Kérper befassen. Die physikalische ZweckmaRigkeit dieser Analogie erscheint

dem Autor plausibel und unumstritten, die zahlenmaRige Behandlung des Widerstandbeiwertes Cd

dagegen wenig konsistent und differiert sehr stark je nach Autor. So findet man z.B. in einigen Quellen
([71], [101], [102], [104], [161]) den Hinweis von Allen wieder, dass die ,cross flow“-Reynolds-Zahl a
priori im unterkritischen Bereich liege und daher fir den Zylinderwiderstandsbeiwert ein konstanter
Wert 1,2 einzusetzen sei. Andere Autoren (z.B. [57], [68], [70], [130], [131]) verweisen zwar explizit auf
die Abhangigkeit des Widerstandbeiwertes von der Reynolds- und der Machzahl, zitieren aber in diesem
Zusammenhang das Diagramm aus [163] bzw. [129] (Eine Abwandlung der Darstellung aus [128]
zeigt Abbildung A.4 im Anhang). In einigen Quellen ([8], [65], [85], [152]) wird der Widerstandsbeiwert
ohne weitere Angaben in den jeweiligen Formeln verwendet. Allen diesen Autoren ist die Definition der

,cross flow“-Reynolds-Zahl als die Funktion der senkrechten Strémungskomponente VOO ‘Sin(oe) ge-

meinsam. Diese Definition beruht auf dem von Jones [67] eingefiihrtem ,,Unabhangigkeitsprinzip” (orig.:
,independence principle”), das besagt, dass im laminaren Bereich fiir die Zylinderumstrémung nur die
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Strémungsbedienungen in der zur Zylinderlangsachse senkrechten Ebene maRgeblich sind. Unter ande-
ren leitet der Autor aus diesem Postulat folgende Konsequenzen ab:

— der Abstand zum Ablosepunkt in der ,,cross flow“-Ebene ist unabhangig vom Anstellwinkel,

— die kritische Reynolds-Zahl basierend auf dem Zylinderdurchmesser und der senkrechten Kompo-
nente der Anstromung muss Anstromwinkel-invariant sein,

—  die Normalkraft reduziert sich mit dem cos® des Anstromwinkels bedingt durch die Abnahme des
dynamischen Druckes in diese Richtung.

Diese Thesen wurden in spateren Studien (z.B. [25])
weitestgehend bestatigt. Es zeigte sich jedoch auch,
dass im kritischen und (berkritischen Bereich dieses
Prinzip an seine Giltigkeitsgrenzen zu stofRen scheint.
So berichteten Smith et al. [140] bzw. Clark [28], dass
der Ubergang vom laminaren zum turbulenten Bereich,
gekennzeichnet durch die kritische Reynolds-Zahl, viel
mehr durch die Komponente in Richtung der Stromli-
nien beeinflusst wird. Diese verlaufen bei einem schrag
angestromten Zylinder tendenziell in Richtung parallel

zur Anstromung. Als Konsequenz aus dieser Beobach-
Abbildung 2.11: Zur Definition der effektiven Re tung wurde die sog. effektive Reynolds-Zahl definiert,

die mit der Lange und der Geschwindigkeit in Anstrém-
richtung als BezugsmaRe gebildet wurde.

Fir die Bestimmung der effektiven Reynolds-Zahl wurden einige Methoden abgeleitet, die von
Polhamus in [128] analysiert wurden. Er favorisiert die Methode von Esch [42], die die Standarddefiniti-
on der Zylinder-Reynolds-Zahl mit einem Korrekturfaktor zur effektiven Reynolds-Zahl macht

Reeff =K_ -Re, (2.99)
o V_ -D .
Hierbei sind Ka — Korrekturfaktor und ReD = g —auf Zylinderdurchmesser bezogene Rey-

nolds-Zahl.

Der Korrekturfaktor berechnet sich aus dem Verhaltnis des Umfangs einer Ellipse, die als Schnittflache
von einem schrag angestromten Zylinder entsteht und dem Zylinderumfang (Abbildung 2.11)

U,
K — ellipse 2100
! Ucircle ( )

Der Ellipsenumfang kann aufgrund der auftretenden elliptischen Intergrale nur ndherungsweise be-
stimmt werden. Nach Esch kann der Korrekturfaktor mir folgender Funktion approximiert werden:

|

Die Beschreibung der viskosen Krafte auf Grundlage der effektiven Reynolds-Zahl anstelle der ,cross

0,983
sin(a)

+ 0,311 4 0,287 - sin(a)]/l, 581 (2.101)

flow“-Reynolds-Zahl entspricht aus der Sicht des Autors besser den physikalischen Gegebenheiten, da
sie die tatsachlichen Stromlinien (zumindest idealisiert) als Bezug enthalt. Somit ist es angebracht, den
Ansatz von Esch [42] auch auf die Umstromung eines Rotationsellipsoids zu erweitern.

Die Gl. (2.101) fur die Bestimmung des Korrekturfaktors filir einen quer angestrémten Zylinder verliert
bei einem Rotationsellipsoid ihre Gliltigkeit, da in diesem Fall der Umfang der Ellipse in der Schnittebene
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nicht mehr konstant, sondern ortsabhdngig ist (sie-

e {/ he Abbildung 2.12). AuRerdem ist die Bestimmung der
&

beiden Halbachsen der Schnittellipse aufgrund der

V% Dreidimensionalitdt der Fragestellung keine triviale
// Aufgabe mehr. Somit kann fiir den Korrekturfaktor
keine einfache Approximation gefunden werden. Dafiir

Abbildung 2.12: Zur Definition der effektiven Re wurde vom Autor eine numerische Methode zur Be-

eines Rotationsellipsoids

stimmung von Ka fiir einen Rotationsellipsoid entwi-

ckelt. Diese Methode wird nachfolgend vorgestellt.

Korrekturfaktor fiir die effektive Reynolds-Zahl

Abbildung 2.13: Geometrische Beziehungen zur Bestimmung des Korrekturfaktors
fir die effektive Reynolds-Zahl

Der Korrekturfaktor Ka flir ein Segment auf der Ellipsoid-Langsachse an der Stelle X; wird definiert als

der Quotient aus dem Umfang der Schnittellipse ABCD (Abbildung 2.13, grau schattierte Flache) und

dem Umfang des Querschnittes vom Rotationsellipsoid (Kreis) an dieser Stelle

K — Uﬁlhﬁpse
«a U N
circle

Der Kreisumfang berechnet sich aus der Ellipsengleichung an der Stelle X;

—2.7-R,  R=b-

circle

(a und b — Halbachsen des Rotationsellipsoids).
Der Umfang der Schnittellipse ABCD ergibt sich entweder aus der numerischen Integration

=4-a- 1— &’ sin’(y) dt

ellipse

o%m\:\

2 2

a
(e —numerische Exzentrizitat, € = — und ¢ — Umlaufeinkel).
a

Oder mit hinreichender Genauigkeit mit Hilfe der Ndherungsformel

(2.102)

(2.103)

(2.104)
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~7m-(a+b)- |1+ (2.105)

ellipse

3\’ ] N a- b
10+ V4 —3- ) a+b
Die Aufgabe besteht nun darin, die beiden Halbachsen der Schnittellipse (auf der Skizze oben die

Geradensticke AB und CD) zu bestimmen. Dafiir geht man zunachst auf die zweidimensionale Darstel-
lung (Abbildung 2.14) tber.

Die Koordinaten der Punkte A und B ergeben sich als

B

Schnittpunkte einer Geraden durch diese Punkte und
der Konturlinie des Ellipsoids, die in der 2D-Darstel-
lung eine Ellipse bildet. Diese Schnittpunkte ergeben
sich nach dem Einsetzen der Schnittgeradengleichung
i— _— = in die Ellipsengleichung. Die Koeffizienten der Gerad-

| engleichung 2 =m-x +n ergeben sich aus der
*Z Losung der Gleichung fir den Schnittpunkt mit der

X-Achse (z=X,2=10)

Abbildung 2.14: Ellipse und Schnittgerade m = tan(a) n=—-X-m (2.106)
Y ; .

1

2 2
Nach dem Einsetzen der Gl. (2.106) in die Ellipsengleichung (x/a) + (z/b) =1 und der entsprechen-

den Umformung erhalt man eine quadratische Gleichung, deren Wurzel X, und X; - die X-Koordinaten
der Schnittpunkte sind

1 2 2-m-n 2
[_+ﬂ].x2+[_2]-x+["__1]:0 (2.107)
a’ b’ b b’

Die Z-Koordinaten der Schnittpunkte ergeben sich nach dem Einsetzen von X, und Xzin die Geraden-
gleichung. Die groRe Halbachse der Schnittellipse ist

AFE = 0’5'\/(XA _XB)2 +(ZA _ZB)2 (2.108)
und die kleine
CE =~\CF* — EF*® (2.109)

CF ist der Kreisradius nach der Gl. (2.103) und FF' =0,5- (ZA + ZB) — ist der Mittelwert der beiden

Z-Koordinaten.

4

Abbildung 2.15 zeigt den Vergleich der Korrektur-
faktoren fur die Bestimmung der effektiven Rey-
nolds-Zahl gemaR der Gl. (2.99) fiir einen Zylinder
und einen Rotationsellipsoid mit dem Schlank-
heitsmal 5. Die Werte des Rotationsellipsoids (rote

Korrekturfaktor K

Kurve) entsprechen der Schnittebene durch den
Volumenmittelpunkt. Es zeigt sich deutlich, dass die

Konturkrimmung des Ellipsoids besonders bei klei-

nen Anstromwinkeln zu deutlich kleineren Werten
Abbildung 2.15: Korrekturfaktor fiir effektive Re eines

} i i == fiir den Korrekturfaktor fiihrt. Dieser Trend ist aller-
Zylinders und eines Rotationsellipsoids

dings abhangig von dem SchlankheitsmaR des Ellip-
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soids, und zwar nahert sich der Kurvenverlauf beim Ellipsoid mit steigendem Schlankheitsmall immer
mehr dem des Zylinders. Wird das SchlankheitsmaR immer kleiner, so muss die rote Kurve immer flacher
verlaufen, bis sie schlieRlich den Wert einer Kugel (gleich 1) annimmt. Auch mit steigendem Anstrom-
winkel wird der Gradient beider Kurven immer flacher, da die Schnittfliche in beiden Fallen sich immer
weiter dem Kreis anndhert. Wird der Winkel 90° erreicht (senkrechte Anstromung), so treffen sich beide
Kurven und der Korrekturfaktor ist fiir beide Falle gleich eins.

In der Abbildung 2.16 ist der Korrekturfaktor Ka

als Funktion der Anstromrichtung und der relativen

o

Position in Langsrichtung des Ellipsoids aufgetragen.
Die groRten Werte werden im Bereich der kleinen

Korrekturfaktor K
S8

Winkel im mittleren Bereich des Ellipsoids erreicht.

o

s Hier werden die Schnittellipsen flachenmaRig am
40 T 04

Anstromwinkel [deg] s 02 Relative Léinge groRten, dadurch steigt deren Umfang und als Kon-

sequenz auch der Korrekturfaktor.
Abbildung 2.16: Ortsabhangiger Korrekturfaktor fiir

effektive Re eines Rotationsellipsoid Die Nutzung der effektiven Reynolds-Zahl als Funk-

tion der Anstromrichtung und des Ortes auf der

Liangsachse eines Rotationsellipsoids bringt die Berlicksichtigung der viskosen Effekte bei der Berech-
nung der Normalkomponente der aerodynamischen Kraft dN nach Gl. (2.90) besser in Einklang mit
stromungsphysikalischen Gegebenheiten. Der viskose Term dieser Gleichung bleibt nicht mehr konstant,

sondern liefert einen ortsabhangigen Beitrag und zwar bestimmt sich der Widerstandsbeiwert Cd

c

nach Abbildung A.4 mit der effektiven Reynolds-Zahl gemaR der Definition aus der Gl. (2.99).

Van Randwijck und Feldman [158] untersuchten die Verteilung der hydrodynamischen Krafte und Mo-
mente an einem rotationssymmetrischen Auftriebskérper und bestimmten aus der Messung der Nor-

malkraft die axiale Verteilung des Widerstandsbeiwertes C’d flir unterschiedliche Anstellwinkel. Deren

Ausfiihrungen zeigen eine deutliche Anhangigkeit des Widerstandsbeiwertes von der lokalen Rey-
nolds-Zahl. Die fehlende Angabe Uber die BezugsgréRen flur den verwendeten Beiwert macht den direk-
ten Vergleich dieser Ergebnisse mit der oben beschriebenen Methode unmadglich. Der qualitative Ver-
gleich zeigte jedoch einen &hnlichen Trend und rechtfertigte die vom Autor vorgenommene
Modifikation der Methode nach [66] fir die Bestimmung der aerodynamischen Krdfte und Momente fir
den Auftriebskorper.

b) Fliigel und Leitwerk

Einfihrung

Die Wahl eines geeigneten Berechnungsverfahrens fiir die Bestimmung aerodynamischer Krafte leitet
sich aus den allgemeinen Anforderungen an die im Zuge der Arbeit entwickelte Software ab (siehe Kapi-
tel 1). Wie anfangs des Kapitels erértert, sind hochgenaue und rechenintensive numerische Methoden
der Auftriebsbestimmung flir Parameterstudien und dynamische Simulationen in der konzeptionellen
Vorentwurfsphase ungeeignet. Vielmehr finden hier vereinfachte analytische oder semiempirische Ver-
fahren (beispielsweise [135], [139], [155]) Anwendung. Sie gestatten mittels weniger, meist geometri-
scher Parameter die Bestimmung relevanter aerodynamischer Beiwerte und lassen sich aufgrund einfa-
cher Algorithmen gut als Software-Code implementieren. Der Giiltigkeitsbereich dieser Methoden
beschrankt sich auf den linearen Bereich der aufgelosten Polare — den Bereich mit einem konstanten
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Auftriebsanstieg. Auch hinsichtlich der Fliigelgeometrie gibt es erhebliche Einschrankungen. So gibt To-
renbeek in [155] als Giiltigkeitsbereich seiner Methode fiir die Auftriebsbestimmung den Bereich fir die

Fligelstreckung mit A > % ( )und fur die Flugelpfeilung mit ¢ > 35° an. Sind diese
cos( ¢, :

Restriktionen bei einem konventionellen Flugzeugentwurf meistens ohne Belang, so riicken sie bei der
Betrachtung eines hybriden Luftfahrzeuges in Verbindung mit der moglichen Variation des Hybridisie-
rungsgrades in den Vordergrund. Eine ausfiihrliche Diskussion der Anwendbarkeit solcher Methoden fir
Luftschiffe bzw. U-Boote ist z.B. in Putman [130] oder Bohiman [20] zu finden.

Wird der aerodynamische Anteil am Gesamtauftrieb immer kleiner (x steigt), so ahnelt das HAV zwangs-
laufig immer mehr einem Luftschiff. Diese Konfiguration schliet das Operieren bei kleinen Geschwin-
digkeiten und groflen Anstellwinkeln nicht aus und erfordert entsprechende Fahigkeiten vom korres-
pondierenden aerodynamischen Analysemodell. Die Anzahl der verfliigbaren Methoden mit
entsprechenden Eigenschaften ist hierflir sehr gering. So ist beispielsweise in Berens [16] ein parametri-
scher Ansatz zu finden, der abhdngig vom Typ des Ablésemechanismus den Auftriebs— und Wider-
standsbeiwert eines Fllgelprofils im poststall-Bereich kontinuierlich abbildet. Dieser Ansatz ist jedoch
auf den 2D-Fall beschrénkt und kann in dem vorliegenden Fall nicht verwendet werden.

USAF Stability and Control DATCOM [55] beschreibt ein Verfahren fiir die Bestimmung des Normalkraft-
beiwertes fur Tragflaichen im nichtlinearen Bereich (bis zu 90° Anstellwinkel), das sehr flexibel beziiglich
der Wahl der Fligelgeometrie ist. Dieses Verfahren wird fir die Bestimmung der 0°-90°-Polaren der Fli-
gel und des Leitwerks angewandt. Im Folgenden werden die einzelnen Rechenschritte in komprimierter
Form dargestellt. Am Anfang werden die Normal- und Axialkraftbeiwerte bestimmt und ferner mittels
bekannter Transformationsvorschriften in die Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte Uberfiihrt. Auf die
Darstellung zahlreicher Diagramme fiir die Bestimmung der notwendigen Parameter wird an dieser Stel-
le verzichtet und auf die entsprechenden Kapitel im Quelldokument verwiesen.

Der provisorische Ubergang ins aerodynamische Koordinatensystem und die Darstellung der aerodyna-
mischen Krafte als Beiwerte ist an dieser Stelle aus Kompatibilitdtsgriinden zwingend notwendig. So ist
beispielsweise die Definition des Schubeinflusses oder der Fliigel-Rumpf-Interferenz in nahezu allen ver-
figbaren Quellen nur in inkrementeller Form der jeweiligen aerodynamischen Beiwerte gegeben. Eine
geschlossene Beschreibung der aerodynamischen Krafte der Fliigel und Leitwerke ist somit nur in dieser
Form sinnvoll. Erst im letzen Schritt werden aerodynamische Beiwerte entsprechend der jeweiligen Be-
zugsgroRen zu Kraften bzw. Momenten und in das gemeinsame koérperfeste Koordinatensystem Uber-
fihrt.

Bestimmung der Normalkraft

Der Beiwert der Normalkraft im prestall-Bereich ohne Kompressibilitdtseinfliisse berechnet sich aus

in(2
c,=0C, 5in(2a) +C, -sin(a)- \sin(a)\ (2.110)

a )

CN ist der Anstiegskoeffizient der Normalkraft (analog dem Auftriebsanstieg) nach DATCOM 4.1.3.2.

e

Der nichtlineare Koeffizient C’N wird als Summe von zwei Termen gebildet

aa

Cy = (CNM )ref + AONM (2.111)

aa
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Der Referenz-Koeffizient (CN ) basiert auf dem Normalkraftbeiwert bei maximalem Auftriebsbei-
aa /ref

wert

C

L,max

CN (CL,maX) =

Die Werte fiir C, und @,
,max

cos(c,,..|

(2.112)

bestimmen sich nach DATCOM 4.1.3.4.

Cy (O]~ 05-C,, sin(20, |

L,max
( J\Zla )'ref

Der inkrementelle Koeffizient A C’N

J ab

sina, |

J=10,3-(C, —i—l)-%-cos(gpLE)- (C +1)-(C, +1)

sin(ac,, |

(2.113)

hangt in einer komplexen Weise von dem empirischen Parameter

(C, +1)-A -tan(goLE)
7

(2.114)

(Auf die Erklarung der einzelnen GrofRen in der Formel wird an dieser Stelle verzichtet und auf das

Quelldokument verwiesen).

Die Konstanten 01 und 02 sind empirische Korrekturwerte fiir die Fligelzuspitzung nach DATCOM

4.1.3.4. Der Zusammenhang zwischen dem Parameter J und AC,

ist DATCOM (Abbil-

aa

dung 4.1.3.3-55a) zu entnehmen. Im poststall-Bereich ist der nichtlineare Koeffizient C'

C, = (CNM )mf +

aa

(CNM )90° B (ON(m ),,(,, }

aa

tan(ac ) ) CN CL,max (2115)
3t L,max + /6 -D- o, .
tan(a) 27 3 CL,ma.x
(CN ) _ beschreibt den Normalkraftbei-
aa /90

30 40
Anstellwinkel a [deg]

60

Abbildung 2.17: Berechneter Verlauf von Cy, fiir Daten aus [29]

wert bei senkrechter Anstromung und wird
bestimmt nach DATCOM (Abbildung 4.1.3.3-
55b) als Funktion der Flugelstreckung. D ist

ein  empirischer  Korrekturfaktor nach
DATCOM  (Abbildung 4.1.3.3-55a) und
C’me - der maximale Auftriebsbeiwert be-

rechnet nach der Methode fiir Fliigel kleiner
Streckung (DATCOM, Abschnitt 4.1.3.4).

In der Abbildung 2.17 ist der berechnete Ver-
lauf des Beiwertes der Normalkraft fir ein
Beispielprofil als Funktion des Anstellwinkels
im Bereich von 0° bis 90° dargestellt.
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Bestimmung der Axialkraft

Im Vergleich zur Normalkraft spielt die Axialkraft nur eine untergeordnete Rolle bei der Beschreibung
der aerodynamischen Krafte im nichtlinearen Bereich. Mit steigendem Anstellwinkel wird diese Tendenz
immer grofRer. Im poststall-Bereich wird der Beitrag der Axialkraft in den meisten Fallen sogar komplett
vernachlassigt. Diesem Fakt geschuldet, findet man in der entsprechenden Literatur kaum einen Ansatz,
der diese Fragestellung behandelt. Soll die Luftkraft im koérperfesten Koordinatensystem angegeben
werden, so begniigt man sich in den meisten Fallen mit dem von Jorgensen in [69] bzw. [68] vorgeschla-
genen Ansatz

C, = C’X0 - cos’(a) (2.116)

Nach Moore [103] ist dieser Ansatz fiir kleine bis moderate Anstellwinkel (o < 30°) und den Unter-
schallbereich ausreichend. Es wird aber vom Autor berechtigterweise angemerkt, dass die Axialkraft im
Bereich grolRerer Anstellwinkel, wie die Messungen belegen, das Vorzeichen wechselt, was zu signifikan-
ten Fehlern fihren kann. Moore schlagt einen halbempirischen Polynomansatz fiir die Bestimmung der
Axialkraft vor. Die Polynomkoeffizienten bestimmt der Autor aus einer umfangreichen Datenbank der
aerodynamischen Messungen verschiedener Flugkérper und setzt sie in Verbindung mit dem Anstell-
winkel und der Machzahl. Leider ist diese Methode auf bestimmte Konfigurationen (Fliigel extrem klei-
ner Streckung mit Zylinderrumpf) beschrankt, die in der vorliegenden Arbeit keine Anwendung finden.
So wird vom Autor im Folgenden ein Ansatz vorgeschlagen, der die Axialkraft sowohl im linearen Bereich
als auch im Bereich der abgeldsten Stromung beschreibt.

Analog zur Normalkraft wird die Axialkraft separat fiir den linearen und nichtlinearen Bereich berechnet.
Im linearen Bereich kann die Axialkraft aus der Transformationsvorschrift

C,=C, - cos(a)—C, -sin(a) (2.117)
und dem quadratischen Ansatz fiir die Widerstandspolare
o 2
C,= CDO +k-C; (2.118)
bestimmt werden. Dabei ist der Faktor &
k= L (2.119)
m-N-e

und e - der,span-efficiency factor”

e:1,1-[0%]/{}2-[C%]+(1_R)-7r} (2.120)

Parameter R in der Gl. (2.120) ist der sog. ,leading-edge-suction parameter”. Er bestimmt sich nach
DATCOM (Abbildung 4.1.5.2-53) als Funktion der Profilnasenradius-Reynolds-Zahl, Machzahl, Fligelstre-
ckung und —pfeilung.

Der Profilnullwiderstandsbeiwert fiir Profile mit der maximalen relativen Dickenricklage

:

< 35% kann nach [56] abgeschitzt werden

max

Cc C

4
c, =2-C,- 1+2.[i]+60.[£] ] (2.121)

Analog zu (2.117) kann der Auftriebsbeiwert ausgedriickt werden liber
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C, =C, -cos(a)—C, -sin(a) (2.122)
Gl. (2.118) - (2.122) eingesetzt in (2.117) ergibt nach kurzer Umformung

CDU + k- (C'N -cos(a) — C, ~sin(a))2 -cos(a@) — ...
| ) | (2.123)
= (CN -cos(a) —C, ~sin(a)) -sin(a) - C, =0

O

Die Losung dieser Gleichung (numerisch) fiir ein gegebenes CN ergibt den korrespondierenden Wert
flr CX.

Im poststall-Bereich wird vom Autor fir die Approximation der Axialkraft folgender Absatz vorgeschla-
gen:

C ot = k- O - cos (2 (o - a)) (2.124)
Abbildung 2.18 zeigt den Vergleich der Messwerte eines NACA0012 Profils [29] und der mithilfe der
Gl. (2.123) - (2.124) berechneten Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte. Dabei wurde zuerst aus den
Messwerten fir C, und Cp der Verlauf der Normalkraft Cy bestimmt und mit dessen Hilfe die Axialkraft
nach der oben dargestellten Methode berechnet. Anschliefend wurden Axial- und Normalkraftbeiwerte
in Widerstands- und Auftriebsbeiwerte lberfihrt und in die Grafik eingetragen. Der verwendete Ansatz

fiir die Axialkraft zeigt eine gute Ubereinstimmung mit den Messergebnissen.

15

40 5
Anstellwinkel o. [deg]

Abbildung 2.18: Vergleich der Rechnung mit den Messdaten aus [29]

c) Aerodynamische Steuerflachen

Der Ausschlag von aerodynamischen Steuerflachen (Fligelklappen, Seitenruder) ruft eine Verdnderung
der resultierenden aerodynamischen Kraft an der jeweiligen Tragflache hervor. Ublicherweise wird diese
Zusatzkraft bzw. —-moment in Beiwertschreibweise angegeben:

—  Auftriebsinkrement infolge Ruderausschlags AOg,
—  Widerstandsinkrement infolge Ruderausschlags und AC{) ,

— Momenteninkrement infolge Ruderausschlags ACL.
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In der betrachteten Konfiguration werden samtliche Steuerflachen als einfache Wolbklappen (eng.:
»plain flaps“) modelliert. Deren Wirkung beschrankt sich auf die Veranderung der effektiven Profilwol-

bung anhadngig vom Klappenwinkel (5f) und kann mit verhéaltnismaRig geringem rechnerischen Auf-

wand zuverldssig bestimmt werden. Fiir die Bestimmung von AC{ und AC’L wird das Verfahren aus

DATCOM [55] herangezogen. Das Widerstandsinkrement wird mit einer vereinfachten Methode
nach [150] abgeschatzt.

Auftriebsinkrement A C/

Fir ein Flugelprofil betrdgt das Inkrement infolge Ruderausschlags

f Clzs /
AC; :6f~ —-C K (2.125)

ls, theory
ls;theory

Hierbei sind Cz theory " theoretischer Klappeneffektivitat nach DATCOM (Abbildung 6.1.1.1-39a) als Funk-
| the

C

tion der relativen Profildicke und relativen Klappentiefe, b - empirischer Korrekturfaktor nach
l, theory

DATCOM (Abbildung 6.1.1.1-39b) als Funktion der relativen Klappentiefe und K'. empirischer Korrek-
turfaktor nach DATCOM (Abbildung 6.1.1.1-40) fiir nichtlineare Effekte bei groRen Klappenausschlagen.

Fiir einen endlichen Fliigel ist dieses Inkrement

f f CL (aé‘ )C
AC =AC | —|- | —L|- K (2.126)
L l C (Oé ) b
by /e,
CL
Hierbei sind ™ o Verhiltnis vom Auftriebsanstieg eines endlichen Fliigels und dem Auftriebsan-
I
(o),
stieg eines Profils (siehe DATCOM 4.1.1.2 und 4.1.3.2), L ( ) - Verhaltnis vom 3D zum 2D Klap-
a
s/

l

peneffektivitdtsparameter nach DATCOM (Abbildung 6.1.4.1-14) als Funktion der Fltgelstreckung und
Kb - ,flap-span factor“ nach DATCOM (Abbildung 6.1.4.1-15).

Widerstandsinkrement AC/

Beim Ruderausschlag andert sich sowohl der Profilwiderstand als auch der induzierte Widerstand infolge
veranderter Auftriebsverteilung lber die Fligelspannweite. Das Widerstandsinkrement infolge Ruder-
ausschlags setzt sich folglich zusammen aus zwei Anteilen

ACT = AC, +AC, (2.127)

Der Zuwachs am Profilwiderstand ACD kann Thorbeck [150] (durch Abbildung auf S.105) entnommen

P

werden. Das Inkrement des induzierten Widerstands wird mit folgender Formel geschatzt:
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AC, =C,-AC! v +(AC!) -w (2.128)

Die Faktoren v und w sind der Abbildung auf der S.111 in [150] zu entnehmen.

Momenteninkrement AC/,

Flr ein Flugelprofil wird das Inkrement infolge Ruderausschlags aus DATCOM (Abbildung 6.1.2.1-35b) als
Funktion der relativen Klappentiefe bestimmt. Fiir einen endlichen Fliigel betragt dieses Inkrement

AC! =AC +K, - [%] ACT- tan(s%) (2.129)

)

Hierbei sind KA - empirischer Korrekturfaktor fiir Fligelpfeilung nach DATCOM (Abbildung 6.1.5.1-57),

A C'Lf - Auftriebsinkrement nach Gl. (2.126) und

AC! A% / /
AC =K || —n -A(J-Lf-[c_] —0,25-[0_]-[0__1] (2.130)
" " |AC, c c) lc

AC’
Hierbei sind KP - ,flap-span factor“ nach DATCOM (Abbildung 6.1.5.1-61), m AC Differenzen-
L

qguotient nach DATCOM (Abbildung 6.1.5.1-60) als Funktion der relativen Profildicke und relativen Klap-
/
pentiefe und C/ - Verhaltnis der ,extended” Profiltiefe und der Bezugsprofiltiefe (fiir Wolbklappen ist
c

dieser Faktor gleich eins).

d) Nutzlastplattform

Der Widerstandsanteil der Kabine und diverser Anbauten respektive Interferenzwiderstand werden mit
empirischen Beziehungen nach Wright [168] abgeschatzt

0,11-8 40,0574
? front,body ?
CD,body = g (2.131)
ref
_ 15682 107V, (2.132)
D, misc *
Sr@f

Diese Formeln wurden durch lineare Regressionsanalyse der Daten ausgefihrter Luftschiffe gewonnen.
Der Kabinenwiderstand wird mit der Frontalfliche der Kabine und der Interferenzwiderstand mit dem
Hallenvolumen korreliert. Die Gl. (2.131) beschreibt den Rumpfwiderstand bei Frontalanstromung. In
jeder anderen Fluglage wird der Rumpf jedoch mehr oder minder schrag angestromt. Dieser Umstand
macht eine Korrektur der Gleichung fur den Fall der Schraganstromung notwendig. Es wird angenom-
men, dass sich der Rumpfwiderstandsbeiwert proportional der vom Rumpf in Strdmungsrichtung proji-
zierten Flache verdandert. Wird fiir die Form des Rumpfes vereinfacht ein Quader angenommen, so
ergibt sich bei der Schraganstrémung ein Korrekturfaktor als Quotient aus der Schattenflache und der
Stirnflache des Quaders. Der so berichtigte Widerstandsbeiwert ist demnach

body, projected
ODabOdy <a7ﬁ) - ODJ)ody ) (2133)

body, front
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Abbildung 2.19 soll den Sachverhalt veranschaulichen und zeigt beispielhaft einen Quader unter raumili-

chen Anstromung (linkes Bild) und die entsprechende Schattenflache des Quaders in der 2D-Darstellung
(rechtes Bild).

% 5 £ 05 0 05 i 5 2
Abbildung 2.19: Quader unter rdumlicher Anstrdmung und seine Schattenflache

body, projected

In der Abbildung 2.20 wird der Korrekturfaktor als Funktion der Anstell- und

body, front
Schiebewinkel im Bereich von 0° bis 90° fiir den Rumpf der verwendeten Konfiguration dargestellt. Die
Bestimmung der Schattenflache (nur fir positive Anstellwinkel d.h. Anstromung von unten) erfolgt nu-
merisch nach dem Prinzip der 3D-Delaunay-Triangulation mit dem Softwarepaket Matlab. Fir weiter-
fihrende Informationen wird an dieser Stelle auf die Online-Hilfe von Matlab verwiesen (Stichwort:

L
,DelaunayTri“).
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Abbildung 2.20: Korrekturfaktor fiir den Rumpfwiderstandsbeiwert bei raumlicher Anstromung

Die entsprechende Kraft berechnet sich wie folgt:

FD,body - CVD,body (O{, ﬁ) q- Sref (2134)

Die gleiche Kraft im korperfesten Koordinatensystem bekommt man aus

A T
Ebody = zfa, : [_FD,body 0 0} (2135)

Es wird vereinfacht angenommen, dass diese Kraft im Rumpfmittelpunkt angreift, sodass das entspre-
chende Moment sich wie folgt darstellen lasst:

A A
Mbody = Ler-ov,, X Ebody (2.136)
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e) Aerodynamische Interferenzen

Bei der Bestimmung der resultierenden Krdfte und Momente am umstromten Kérper genligt es nicht,
alle aerodynamisch wirksamen Komponenten zu summieren. Die gegenseitige Beeinflussung der Stro-
mungsverhaltnisse (Interferenz) fiihrt zu einer signifikanten Veranderung der Druckverteilung an den
betroffenen Komponenten und muss in der entsprechenden Analyse bericksichtigt werden. Die Natur
dieser Stromungsphanomene ist sehr komplex und erlaubt nur in einem sehr begrenzten Bereich physi-
kalisch fundierte Ansatze, die mit einem angemessenen Aufwand in der Vorentwurfsphase implemen-
tiert werden kdnnen. In den tbrigen Fallen ist man auf empirisch bestimmte Zusammenhange angewie-
sen.

Die Erfassung der aerodynamischen Interferenzen in der vorliegenden Arbeit beschrdnkt sich auf zwei
dominierende Effekte. Zum einen ist das die gegenseitige Beeinflussung von Tragflachen (Flugel, Leit-
werke) und Rumpf und zum anderen die Beaufschlagung der Fligel mit dem Propellerstrahl (Slip
Stream). Die Interferenz zwischen dem Auftriebskoérper und der Kabine wurde in der empirisch hergelei-
teten Gl. (2.132) bereits bericksichtigt.

Ein weiterer wichtiger Einflussfaktor soll jedoch in diesem Zusammenhang angesprochen werden. Be-
finden sich die aerodynamischen Flachen in einer Tandemanordnung zueinander, wie beispielsweise die
Fligel und das Leitwerk bei einer konventionellen Flugzeugkonfiguration (sog. Drachenkonfiguration), so
beeinflusst der vordere Flligel Gber ein nach hinten abgehendes Wirbelsystem die Stromungsverhaltnis-
se am hinteren Fliigel. Die so induzierte zusatzliche Geschwindigkeitskomponente in Vertikalrichtung
(der Abwind) verandert lokal den Anstellwinkel an der hinten liegenden Tragflache. Auch der dynami-
sche Druck hinter einem Fliigel verringert sich bedingt durch die Gesamtenergieverluste in der Stro-
mung. Beide Effekte hdngen unter anderem von der Langsentfernung beider Tragflaichen voneinander
ab. Fir die Abschatzung der Signifikanz dieses Einflussfaktors wird z.B. in [139] als Richtwert das Ver-

2-1
haltnis der Fligeldistanz zur Spannweite des vorderen Fligels ( H% < 2,5 angegeben. Erste Ab-

schatzungen haben jedoch gezeigt, dass bei den zu erwartenden Konfigurationen eines HAV dieses Ver-
haltnis weit Uber dem angegebenen Maximalwert liegen wird. Aus diesem Grund wird auf die
Bericksichtigung des Abwindeffektes und des veranderten dynamischen Drucks am hinteren Fliigelpaar
in der vorliegenden Arbeit verzichtet.

Fliigel-Rumpf-Interferenz

In diesem Unterkapitel soll der Begriff Rumpf abweichend von der globalen Definition dieses Schrifttums
als eine Komponente, an dem die Fliigel und das Leitwerk angeschlossen sind, verstanden werden. So-
mit ist hier als Rumpf stets der aerostatische Auftriebskdrper gemeint.

Betrachtet man die Stromung um ein Rumpfsegment mit einem Fliigelstiick, so lenkt der Fliigel die
Rumpfumstromung in seiner unmittelbaren Nahe in Richtung seiner Ldngsachse. Die Abbildung 2.21
verdeutlicht diesen Vorgang anhand der Wandstromlinien um einen idealisierten Fligel-Rumpf-
Ubergang. Das verringert den lokalen Anstrémwinkel des Rumpfsegments und hat eine Reduzierung der
resultierenden Auftriebskraft des Rumpfes zur Folge. Der Rumpf seinerseits dndert die GrofRe und die
Richtung des Anstromvektors in jedem Flligelschnitt. Zusatzlich wirkt er fir den Fliigel wie eine feste
Wand und lasst somit keine Stromungskomponenten normal zu seiner Oberflache zu. Auch die Rumpf-
grenzschicht beeinflusst die Druckverteilung auf den unmittelbar liegenden Fligelquerschnitten und
bewirkt somit eine Auftriebsverminderung.
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Mit Ausnahme des zuletzt genannten Aspekts (Einfluss
der Rumpfgrenzschicht), lassen sich diese Effekte im
Bereich des linearen Auftriebanstiegs mithilfe der The-
orie schlanker Korper beschreiben. Den ersten theore-
tischen Ansatz dazu findet man bei Multhop [105]. Das
von ihm vorgeschlagene Verfahren wurde von mehre-
ren Autoren auf zahlreiche Fligel-Rumpf-Anordnungen
angewandt und weiter verfeinert (vgl.
z.B. [118], [144], [145]). Eine relativ einfache und prak-
tikable Methode zur Berlicksichtigung der Interferenz

Abbildung 2.21: Umstrémung einer Fligel-Plat-

ten-Konfiguration bei a = 10° [169] gibt Pitts in [126] an. Der Autor erweitert den Ansatz

nach der Theorie schlanker Korper auf nichtschlanke
Korper und stellt den Gesamtauftrieb einer Fligel-Rumpf-Kombination als Produkt aus dem Fligelauf-

trieb LW und dem Interferenzfaktor KC dar
LC = KC . LW (2.137)

Dabei setzt sich der Faktor KC aus dem Anteil vom Rumpf in der Prasenz vom Fliigel KB(W) und dem

Anteil vom Fligel in der Prasenz vom Rumpf KW(B zusammen

)
K,=K,, +K,, (2.138)

mit

L
K — — 5
B(W) LW (CL ) (G)
VW (2.139)
L (CL )
K __WwB) o JW(B) (b)
W(B) LW CL
o /W

Die beiden Interferenzfaktoren sind nur von den geometrischen
Gegebenheiten der jeweiligen Fligel-Rumpf-Kombination, nicht
S jedoch von dem Anstellwinkel abhangig. Im linearen Bereich des
Auftriebsanstieges sind das somit zwei konstante GroRen. Es ist
‘L [ \ dabei zu beachten, dass bei der Bestimmung dieser Interferenz-

r

faktoren als Bezugsfliche die umstromte (nicht vom Rumpf

Uberdeckte) Fligelflache (eng.: ,,exposed wing”) benutzt wurde.
In der Abbildung 2.22 ist diese Flligelflaiche grau schraffiert. Soll-

Abbildung 2.22: Hilfsskizze zur Bestim-  t€ jedoch eine andere als diese Flache als Referenz gewdhlt wer-

mung von K. den, so muss der Korrekturfaktor liber das Verhaltnis Se/Smf
entsprechend skaliert werden.

Ebenso zu beachten ist, dass die von der Fliigel-Rumpf-Interferenz betroffenen Rumpfsegmente nicht
bei der Bestimmung der integralen Rumpfkrafte und —-momente doppelt berechnet werden. Um dem zu
begegnen, werden diese Segmente bei der Durchfihrung der Integration in der Gl. (2.95) aus dem jewei-
ligen Integrationsgebiet ausgeschlossen.
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Wie oben ausgefiihrt, sind Interferenzfaktoren nach Gl. (2.139) fiir eine gegebene Fligel-Rumpf-Konfigu-
ration konstant. Bei der Auftriebsbestimmung kdénnen sie als Summe mit dem Anstellwinkel multipliziert
werden. Diese Operation ist auch physikalisch begriindet, denn die primare Auswirkung der Flugel-
Rumpf-Interferenz duRert sich in einer Anderung des Anstellwinkels am Fliigel. Das Produkt wird zum
neuen effektiven Anstellwinkel zusammengefast und fiir die Bestimmung der aerodynamischen Krafte
verwendet

Qo = (KW(B) + KW(B)) ta (2.140)

Der Interferenzfaktor KW(B> lasst sich unter Berlcksichtigung der Fligelzuspitzung aus folgender Glei-

chung bestimmen

Q5(L+n_{A”J_ﬁRO_AWh{ﬂ

_ S (52 — 7“2) r
KW(B) - . (2.141)
0,5- 1+ N
s+r

Hierbei sind r - Rumpfradius und s - halbe Fligelspannweite.

Der Interferenzfaktor KB(W) hangt in komplexer Weise von der Geometrie des Fligels ab

Ky =K, <K2 + K, — K, - K, —2) (2.142)
wobei die einzelnen Faktoren wie folgt definiert sind:
16.[1 g-m ]
K, = P (@)
) S
. A28 4l (. ¢
w2 o0,
3
B-d|p
K, - B-m+1+05-m) . ®)
B-m
1
. - |2 (2.143)
K, = B-m+1+B-m) c (©)
B-m
g-d||
K, = W'm”[,.] (@)
B-m
| B-m
K_ = tanh™' )
s = B0 \/5-m+(1+/6’~m) [id] )
Hierbei sind 0 = ‘Mi -1, m= ;, d = 2-1r - Rumpfdurchmesser, C, - Flugelprofiltiefe
tan(p, )

an der Flugelwurzel und ¢, - Pfeilungswinkel der Flugelvorderkante.

Die Gl. (2.141) - (2.142) gelten nach [126] nur fir den Parameterbereich: 3. A-1+N)- [L +1|> 4.
B B

m

Darunter soll fiir die Bestimmung der Interferenzfaktoren der vereinfachte Ansatz nach Theorie schlan-
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ker Korper ohne Beriicksichtigung des Fliigelgrundrisses benutzt werden. Flr diesen Fall wertete Gra-
ham [51] die Ausdrucke fiir diese Faktoren aus und fasste sie nach Gl. (2.138) zusammen

2
_ T
Ky + Ky = [1 - g] (2.144)

In der Abbildung 2.23 ist der Verlauf des Korrektur-
faktors K. nach Gl. (2.138) als Funktion der Fligel-
streckung und Fligelzuspitzung dargestellt. Die
freien Parameter s/r = 3 und die Machzahl Ma =0,2
stellen realistische Werte einer moglichen Konfigu-

Interferenzfaktor K,

ration eines HAV dar. Insgesamt lasst diese Darstel-

lung eine deutliche Abhangigkeit des Korrekturfak-

T e e T - tors von beiden GréRen feststellen. Das Maximum
] o erreicht die Funktion bei einem Rechteckfliigel ge-
Abbildung 2.23: Korrekturfaktor fiir Fliigel-Rumpf-

Interferenz, s/r =3, M = 0,2 ringer Streckung. In diesen Fall ist die gegenseitige

Beeinflussung von Fliigel und Rumpf am grofSten.
Mit groRer werdenden Streckungen und Zuspitzungen fallt der Interferenzeffekt monoton ab, hat aber
dennoch ein beachtliches Minimum von knapp tber 1,6.

Nicht nur der Auftrieb, sondern auch der Widerstand der gesamten Fliigel-Rumpf-Kombination ist von
dem Interferenzeffekt betroffen. Der Nullwiderstand lasst sich mit dem empirischen Korrekturfaktor
nach [55] abschatzen

body wing
Cbody — Obgdy X ( wett >e + Cwmg . ( wett >(’, . K (2 145)
D0 Dn ; D0 S ; WB .

Hierbei sind (S:]Ziy) - umsplilte Rumpfoberfls-

che exklusive der Stellen mit aerodynamischen

Tragflachen, (S'“”Zg) - umspiilte Oberfliche der
wett /e

Kws

»exposed wings” und K - Korrekturfaktor fir
0.98

Interferenzeffekte nach Abbildung 2.24 als
Funktion der Rumpf-Reynolds-Zahl (Rumpflange

0.96

0.94

0.92

als Bezugsmal).

. " _ Da der Nullwiderstand bzw. der Nullwider-
Abbildung 2.24: Korrekturfaktor fiir den Nullwiderstand [55] standsbeiwert far den Rumpf und die Tragfla-
chen separat berechnet werden, ist auch die Korrektur fir die Interferenzeffekte fiir beide Widerstands-

anteile separat vorzunehmen.

Die Berticksichtigung des auftriebsinduzierten Widerstandes wird nicht separat vorgenommen, da dieser
Effekt bei der Bestimmung des effektiven Anstellwinkels in der Gl. (2.140) implizit Gber die Widerstand-
polare des Fligels in die Gesamtberechnung eingeht.
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Triebwerkseinfluss

Obwohl das am Fligel installierte Triebwerk primar als eine Schuberzeugungsquelle anzusehen ist, hat
es einen signifikanten Einfluss auf die Fliigelaerodynamik. Dieser Einfluss ldsst sich in zwei Gruppen un-
terteilen.

Die erste Gruppe beschreibt den unmittelbaren Einfluss des Schubvektors auf den Kraftehaushalt am
Fligel. Zum einen hat der Schubvektor selbst Komponenten im aerodynamischen KOS, da die Trieb-
werksachse i. A. nicht in Richtung der Anstromung liegt. Diese Komponenten leisten einen inkrementel-
len Beitrag zum Auftrieb und Widerstand. Zum anderen erzeugt ein schrag angestrémter Propeller auf-
grund der unsymmetrischen Propellerblattbelastung eine Kraft normal zur Propellerebene, die ebenso
den Auftrieb und den Widerstand verandert.

Die zweite Gruppe umfasst den Einfluss des Propellerstrahles auf die Fliigelumstromung, den sogenann-
ten Slipstream-Effekt. Der Slipstream verdndert lokal den dynamischen Druck und die Strémungsrich-
tung hinter dem Propeller. Beide GroRen haben einen unmittelbaren Einfluss auf die aerodynamischen
Krafte und Momente an dem vom Propellerstrahl erfassten Fligelteil.

Im Folgenden wird der Einfluss eines Propellertriebwerkes auf die aerodynamischen GréfRen in inkre-
menteller Form als Beitrag zum Auftrieb, Widerstand und Fligelmoment angegeben. Das Inkrement des
Auftriebsbeiwerts aus dem Propellerschub setzt sich zusammen aus den folgenden Komponenten:

— der Auftriebskomponente des Schubes (A CL)T ,

der Auftriebskomponente der Propellernormalkraft (A C, )N ,

P

der Anderung des Anstellwinkels hinter dem Propeller (A C, )A , sowie

(,Y‘V

— der Anderung des dynamischen Druckes hinter dem Propeller (A CL )A .
q

Es gilt somit:

(ac,), =(ac,), +(A C’L)NP +(ac,), +(ac,) (2.146)

Aoy, Agq

Die Anderung des Fliigelwiderstandes durch den Propeller betrifft sowohl den Null-, als auch den indu-

zierten Widerstand. Der Nullwiderstand verdndert sich aufgrund des verdnderten dynamischen Drucks

im Propeller-Slipstream. Der auftriebsabhangige Widerstand wird in folgender Weise beeinflusst:

— die Schubkomponente und die Komponente der Normalkraft des Propellers in Auftriebsrichtung
reduzieren den Auftrieb und somit den durch ihn induzierten Widerstand,

— der Propeller-Slipstream verandert die Stromungsrichtung hinter der Propellerdiskebene (Abwind-
richtung) und folglich den induzierten Widerstand und

— die axiale Komponente des Propellerschubes hdngt vom Triebwerkseinstellwinkel ab. Ist dieser
nicht Null, hat der Schub eine Komponente in Richtung des Widerstandsvektors.

Damit folgt:
(ac,), = (A O, )P + (A Cp, )P (2.147)

Hierbei sind (ACD ) - Inkrement des Nullwiderstandes und (A CD ) - Inkrement des induzierten

I I

Widerstandes.

Folgende Faktoren verdndern das Fligelmoment bei Propellerinstallation am Flugel: Offset des Schub-
angriffspunktes; Propellernormalkraft bei angestelltem Propeller; Anderung im dynamischen Druck;
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Anderung des Auftriebes. Sie werden gemeinsam zu einem Inkrement zum Fliigelmoment zusammenge-
fasst

(ac,), =(ac,), +(ac,), +(ac,),, +(ac,), (2148

Die Bestimmung der einzelnen Inkremente in den Gl. (2.146) - (2.148) ist duRerst komplex und aufwen-

m

dig. In [55] (Kapitel 4.6) ist das verwendete Verfahren inklusive praktischer Anleitung ausfiihrlich doku-
mentiert. Auf die Darstellung einzelner Rechenschritte wird deswegen an dieser Stelle verzichtet und auf
die entsprechende Quelle verwiesen.

f) Nichtlineare Effekte

Eine Untersuchung der Flugeigenschaften eines HAV macht die aerodynamische Modellierung im nicht-
linearen Bereich unabdingbar, damit moglichst auch Grenzflugzustinde (Langsamflug, Windboe etc.)
modellseitig hinreichend gut abgebildet werden kénnten. Die aufgeldsten Fligelpolaren fir einen An-
stellwinkelbereich bis 90° tragen diesem Umstand Rechnung. Die Beschreibung aerodynamischer Se-
kundareffekte wie beispielsweise Steuerklappenausschldge, Interferenzen oder Propellereinfluss sind
methodisch bedingt entweder nur im linearen Bereich der Auftriebsdanderung oder nur fiir sehr kleine
Anstromwinkel anwendbar. Moglichkeiten, diese Effekte auch im nichtlinearen beziehungsweise im
Poststallbereich mit den Verfahren des konzeptionellen Entwurfes zu erfassen, sind laut Ergebnissen der
durchgefiihrten Recherche nicht vorhanden. Auch eine Extrapolation der oben vorgestellten Methoden
auf den nichtlinearen Bereich erscheint den Autor nicht wissenschaftlich begrindet.

Um die Kontinuitat in der numerischen Modellierung der aerodynamischen Krafte und Momente zu er-
halten, wird eine Ubertragungsfunktion in den nichtlinearen Bereich eingefiihrt. Diese Funktion bildet
die EingangsgrolRe abhangig von zwei Parametern auf den Bereich von 1 auf O stetig ab. Die beiden Pa-
rameter legen den Anfang und das Ende des Ubergangsbereichs fest. Mathematisch sieht dieser Zu-
sammenhang wie folgt aus:

« (e
. o — ps + max ] (2149)
2

In dieser Gleichung legen die Parameter amq und o,

1

den Ubergang zwischen dem linearen Bereich und

0.8

06 dem Bereich der abgeldsten Stromung (eng.: ,post
:604 stall”) fest. Wird die betroffene GroRe mit 770(&)

' multipliziert, so bewirkt das ihre sukzessive Wir-

0.2

kungsminderung abhdngig von a. In diesem Zusam-

menhang soll der Winkel a nicht als Anstellwinkel,

9

sondern allgemein als Stromungswinkel verstanden

Abbildung 2.25: Ubertragungsfunktion fir Berick- werden. In der Abbildung 2.25 ist der Verlauf der

sichtigung nichtlinearer Effekte Ubertragungsfunktion fiir die Parameterkombination

max s

4y @

15° 300} graphisch dargestellt. Inre Anwendung findet diese Funktion beispielsweise bei

der Berechnung der Polare im Ubergangsbereich (prestall zu poststall) oder bei der Modellierung der
Ruderkrafte und der Fligel-Rumpf-Interferenz.
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g) Konsolidiertes aerodynamisches Modell

Die Darstellung der auf das Modell eines HAV wirkenden aerodynamischen Krdfte und Momente ist mit
Abstand die umfangreichste Aufgabe bei der Aufstellung der Bewegungsgleichungen. In diesem Unter-
kapitel sollen die vorangegangenen Ausfiihrungen zu diesem Thema zusammengefasst und in einer
leicht nachvollziehbaren Form dargestellt werden.

Die Abbildung 2.26 zeigt das Flussdiagramm der Berechnung aerodynamischer GréRen. Die Berechnung
dieser GrofRen wird nach dem Ort ihrer Entstehung vorgenommen. Dafiir werden vier wesentliche Bau-
gruppen definiert: die Fligel, das Seitenleitwerk, der Rumpf und der aerostatische Auftriebskorper (die
Halle). Fur Flugel, Seitenleitwerk und Rumpf (rot umrandet) werden Berechnungen zuerst in der Bei-
wertschreibweise vorgenommen. Fir die Berechnung der Hiille ist dieser Schritt nicht notwendig. Hier
berechnen die entsprechenden Gleichungen Krafte und Momente direkt im globalen Bezugssystem. Sie
bedirfen daher keiner weiteren Transformationen.

L V.=V + Qxr

Flugel Seitenleitwerk Nutzlast- Hille
plattform
MIA A

Flugel ' Klappe "sessmmnnn®

A

9

Umrechnen in Krafte und Momente, Koordinatentransformation

A4

Summation aller Krafte und Momente

Abbildung 2.26: Flussdiagramm der Berechnung aerodynamischer GroRRen

Die aerodynamischen Interferenzen werden als dicke gestrichelte Linien dargestellt. Die Pfeilrichtungen
geben die jeweilige Wirkungsrichtung an. Im Falle des Triebwerkes wird zwar auch von einer Interferenz
gesprochen, aber bei der Berechnung der Wechselwirkungen wird nur der Einfluss des Propellers auf die
Fligelaerodynamik bericksichtigt. Aus diesem Grund zeigt der durchzogene Pfeil nur in eine Richtung
vom Triebwerk zum Fligel. Der Block Flugdynamik beschreibt den Einfluss der drehinduzierten Zusatz-
geschwindigkeiten auf den lokalen Anstromwinkel und den dynamischen Druck des jeweiligen Elements.
Betroffen davon sind die Fligel, das Leitwerk und die Nutzlastplattform, da ihre lokalen Koordinatensys-
teme nicht mit dem globalen lbereinstimmen. Die Zusatzgeschwindigkeit ergibt sich aus dem Vektor-
produkt der Drehgeschwindigkeit des globalen KOS und dem Ortsvektor zwischen dem globalen und
dem lokalen Bezugspunkt. Der lokale Bezugspunkt wird bei den Tragflachen (Fligel und Leitwerk) in den
aerodynamischen Bezugspunkt (charakteristische GroRen: Bezugsfligeltiefe und Bezugsfliigellage) ge-
legt. Flir den Rumpf ist das sein Volumenmittelpunkt.

Die Bestimmung der Anstromrichtung unter Berlicksichtigung der drehinduzierten Terme fir alle aero-
dynamisch wirksamen Komponenten erlaubt die Einbeziehung dynamischer Faktoren in die aerodyna-
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mischen Berechnungen. Auf diese Weise wird z.B. die ddmpfende Wirkung der Fliigel oder der Hiille
aber auch die Koppelungseffekte unterschiedlicher Bewegungsformen (Gier-Roll-, Schiebe-Roll-
Bewegung etc.) im Falle einer rdumlichen Bewegung explizit erfasst. Der Zwischenschritt Gber die Stabili-
tats- bzw. Dampfungsderivativa, die definitionsgemal nur fir einen bestimmten Referenzzustand giiltig
sind, entfallt dabei.

Nachdem die Beiwerte aerodynamischer GrofRen fir alle Fliigel, das Leitwerk und den Rumpf bestimmt
wurden, werden sie zu den entsprechenden Krdften und Momenten transformiert. Daflir missen sie
u. A. mit der jeweiligen Bezugsflache multipliziert werden. Die Skizze im Anhang (A.6) zeigt die Definitio-
nen fir die einzelnen Bezugsflachen bei der Berechnung der aerodynamischen Beiwerte sowie die Fla-
chen fiir die Integration der Krdfte und Momente der Hiille. AnschlieBend werden diese Krafte und Mo-
mente und das globale korperfeste Koordinatensystem transformiert und zu einer resultierenden Kraft
bzw. Moment aufsummiert.

2.5.3 Antriebskrafte

Es wird angenommen, dass die Schubkraft ideali-
siert in der Mitte der Propellerebene (in der Propel-
lernabe) in Langsrichtung angreift (Abbildung 2.27).
Da die Triebwerkslangsachse und somit auch der
Schubvektor i. A. mit der Langsachse des globalen

Bezugssystems nicht parallel verlaufen, sondern
einen bestimmten Winkel in der XZ-Ebene des Be-
zugssystems bilden (den Triebwerkseinstellwinkel
ir), muss der Schubvektor zunéachst ins globale Be-

zugssystem Uberfiihrt werden. Diese Transformati-

Abbildung 2.27: Definition des Schubvektors on entspricht der Drehung des schubeigenen Koor-
dinatensystems um den Winkel i;. Fir diese
Operation wird die entsprechende Transformationsmatrix angewendet

Fy=1,(i,0)-[FF 0 of (2.150)

Das Schubmoment im globalen Bezugssystem betragt unter Vernachldssigung des propellereigenen ae-
rodynamischen Moments:

T T

;

Mf = Topor X F (2.151)

Der Schub eines PTLs hdngt sehr komplex von einer Reihe der Parameter (Flugzustand, Umweltbedin-
gungen, Drosselgrad des Triebwerkes, Propellergeometrie und v.a.) ab. Seine Bestimmung bedarf i. A.
umfangreicher thermodynamischer Berechnungen. Dariber hinaus setzt eine solche Rechnung die
Kenntnis der Propellerleistungsdaten voraus. Fir die in der vorliegenden Arbeit angestrebten flugme-
chanischen Untersuchungen ist dieser Schritt jedoch entbehrlich und man begntigt sich daher mit der
einfachen Annahme, dass der Triebwerksschub eine lineare Funktion des maximal verfiigbaren Schubes
und des Triebwerksdrosselgrades ist, und zwar

F,o=6.-F, . (2.152)

Flir den Maximalschub wird angenommen, dass im Auslegungspunkt (eng.: ,design point”) der benétigte
Schub 85% des maximal verfligbaren Schubes betragt.
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Numerische Werkzeuge

Die wissenschaftliche Behandlung des bei der Zielsetzung deklarierten Themas macht einen exzessiven
Einsatz PC-basierter Werkzeuge unentbehrlich. Im Zuge dieser Arbeit wurden auf der Basis des Soft-
warepaketes Matlab zwei Software-Module zum Entwurf und zur dynamischen Simulation diverser Kon-
figurationen von hybriden Luftfahrzeugen herausgearbeitet. Basierend auf den im Kapitel 2 vorgestell-
ten Methoden, stellen sie ein aufeinander abgestimmtes Gesamtpaket zur Verfligung, das es dem
Endanwender erlaubt, anhand weniger Design- und Leistungsangaben eine Entwurfssynthese durchzu-
fihren, die mittels einer CAD-Schnittstelle als ein dreidimensionales CAD-Modell dargestellt werden
kann. AnschlieRend kann die so entworfene Konfiguration mit dem Simulationsmodul mit sechs Frei-
heitsgraden dynamisch simuliert werden. Im Konglomerat mit dem als Open Source verfligbaren Flugsi-
mulator FlightGear besteht die Moglichkeit, das entworfene hybride Luftfahrzeug ,live” zu fliegen, um
bereits einen ersten subjektiven Eindruck von den ,, Handling Qualities” des Entwurfs zu gewinnen.

SORIS
* Numerischer Entwurf (VORIS A \

* Parameteroptimierun

P . J * 6-DOF Simulation
* Parameterstudien « Flugeizenschaftuntersuchungen
« Daten fiir Simulationsmodell ugeigenschattuntersuchunge

(Propellerdesign, Polaren,

* Missionssimulationen

Trimmrechnung, etc.) * Erprobung der Reglerkonzepte J :
. 4 4 2
] o
CAD-Schnittstelle Soft-Real-Time Block
o
>

A 4 4

Parametrisierte

3D-Visualisierung

3D-Darstellung \ /

Entwurf

Simulation

Abbildung 3.1: Konzept der Softwareentwicklung

Im Folgenden werden diese Werkzeuge im Zusammenhang mit ihrem Aufbau und ihrer Funktionsweise
vorgestellt. Zur besseren Vorstellung zeigt die Abbildung 3.1 das bei der Softwareentwicklung realisierte
Gesamtkonzept. Die blauen Pfeile signalisieren den Datenfluss zwischen den einzelnen Modulen und die
rot umrandeten Blocke zeigen die Anbindung der Fremdsoftware bei der Umsetzung entsprechender
Funktionen.
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3.1 Entwurfsmodul SORIS

Das Entwurfsmodul SORIS (Sizing tOol for hybRid vehlicle Simulation) wurde urspriinglich als Design-
werkzeug fir die anschlieBende dynamische Simulation eines hybriden Luftfahrzeuges konzipiert. Seine
primare Aufgabe besteht in der Generierung eines im Sinne der Simulation validen Entwurfs, bestehend
aus einem Datensatz wie beispielsweise geometrische Abmessungen, aerodynamische Beiwerte oder
dem Tragheitstensor. Die Entwicklung der Software hat aber deren Anwendungsmoglichkeiten aufge-
zeigt, die weit Uber den urspriinglich gedachten Einsatzhorizont hinaus reichen. Diesen Erkenntnissen ist
der Abschnitt 4.1 der Arbeit gewidmet.

Folgende Pramissen wurden der Entwicklung von SORIS zugrunde gelegt:

—  Missionsspezifischer Entwurf
Die Entwurfssynthese geht von einer bestimmten, vorher definierten Mission (Transportaufgabe)
aus. Die Mission wird durch die Nutzlast, Reichweite, Reisegeschwindigkeit und die Reiseflughdhe
(Prallnéhe des aerostatischen Auftriebskérpers) definiert.

—  Modularer Aufbau
Das Programm ist in designgerechte Module (Unterprogramme) unterteilt, die bei Bedarf erweitert
oder ausgetauscht werden kdnnen.

— Angemessener Detailierungsgrad
Der angestrebte Detailierungsgrad soll die beanspruchte Rechenleistung nicht beeintrachtigen und
die wiederholte Programmausfiihrung innerhalb einer angemessenen Zeitspanne ermaglichen.

—  Médglichkeiten der Parameteroptimierung
Es besteht die Moglichkeit zur Optimierung der Hauptentwurfsparameter innerhalb der Entwurfs-
synthese.

—  Einbindungsfreundliches Interface
Das Softwareinterface erlaubt eine verhéltnismaRig unkomplizierte Einbindung in hierarchisch
libergeordnete Softwaremodule.

—  Visualisierungsmdéglichkeiten
Die Geometrie der entworfenen Konfiguration kann als parametrisches Modell in einem
CAD-Programm in 3D visualisiert werden.

Ablauf der Entwurfssynthese

Die Aufgabe des Entwurfsprozesses ist es, eine alle bekannten Funktionskriterien erfiillende Entwurfslo-
sung fiir eine gegebene Aufgabenstellung zu finden, die zugleich eine Optimalldsung hinsichtlich eines
Zielkriteriums darstellt. Dieser Prozess wird als numerischer Entwurf verstanden und beschrieben durch
ein nichtlineares System von Gleichungen und Ungleichungen mit:

—  Entwurfsvariablen,

—  Hauptentwurfsparameter,

— Konfigurationsparameter,

— expliziten sowie impliziten Restriktionen.

Somit hat die Entwurfssynthese das Ziel, das Gleichungssystem fiir die abhangigen Entwurfsvariablen
sowie die Ungleichungen fir die Restriktionen zu l6sen. Die so gefundene Entwurfslosung stellt damit
einen validen Entwurf dar. Bedingt durch die Komplexitat der Aufgabe und Nichtlinearitat der Abhangig-
keiten einzelner Entwurfsvariablen, fiihrt der Losungsweg der Entwurfssynthese zu einer Optimierungs-
aufgabe, flur deren iterative Losung unterschiedliche Losungsstrategien verfolgt werden missen. Die
Auswahl eines Optimierungsverfahrens und die hierfiir notwendige Formulierung einer Zielfunktion rich-
ten sich dabei primar nach der, mit der Entwurfsaufgabe gekoppelten, angestrebten Analysetiefe.
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In der vorliegenden Arbeit widmet sich der Autor unter anderem der Fragestellung nach den Schlissel-
parametern beim Konzeptentwurf und der Transportmissionsdurchfilhrung von hybriden Luftfahrzeu-
gen. Als solche werden aus der Sicht des Autors der Hybridisierungsgrad sowie das Schlankheitsmal’ des
aerostatischen Auftriebskorpers angesehen. Diese Hauptentwurfsparameter bilden neben den vielen
missionsspezifischen Vorgaben den mehrdimensionalen Raum der spater folgenden Parameterstudien
und beeinflussen, jede auf eigene Weise, das Ergebnis der Entwurfssynthese. Die tbrigen fir die Synthe-
se notwendigen Entwurfsparameter (Fliigelgeometrie, Leitwerksflachen, Triebwerksleistungsdaten) so-
wie die gesamte Konfiguration des Luftfahrzeugs (siehe Anhang B) werden als Konstanten, hergeleitet
aus den Erfahrungswerten und statistischen Daten, definiert und innerhalb der Synthese nicht veran-
dert. Die fur den Flugzeugentwurf typischen Restriktionen wie Off-Design, Flug-, Start- und Landeleis-
tungen, Stabilitdt und Steuerbarkeit im Flug oder die Kompatibilitat mit der Bodeninfrastruktur werden
in den Prozess der Entwurfssynthese nicht einbezogen, und werden in der Arbeit nicht ndher behandelt.
Betrachtet man die Darstellung der Entwurfsspirale (Abbildung 1.4), so positioniert sich das Entwurfs-
modul SORIS auf der Ebene des Konzeptentwurfs und selbst dort werden bei weitem nicht alle Teilas-
pekte bzw. Disziplinen erfasst. Die einzelnen Funktionen der vorgestellten Software behandeln die Ae-
rodynamik und Aerostatik, Struktur und Massenbilanz, Antriebsbedarf und Flugleistungen der
Konfiguration.

Eingaben Konstanten

Mission Konfiguration

A 4

L |

|_ Geometrie

Aerodynamik

Triebwerke

| Massen

Masseniteration «

Parameteroptimierung

¥

Postdesign

Abbildung 3.2: Schematischer Ablauf der SORIS-Entwurfssynthese

Der Prozess der Entwurfssynthese innerhalb von SORIS beginnt mit der Festlegung der vier missions-
spezifischen (Nutzlast, Reichweite, Reisegeschwindigkeit und Prallhéhe des aerostatischen Auftriebskor-
pers) und zweier konfigurationsspezifischer (Hybridisierungsgrad, SchlankheitsmaR) Parameter (sie-
he Abbildung 3.2). Zusatzlich muss eine Reihe weiterer Entwurfsparameter (siehe oben) und Konstanten
eigelesen werden. Diese betreffen vor allem die Umweltbedingungen, geometrische Verhéltnisse inner-
halb diverser Baugruppen, aerodynamische Berechnungen, Antriebsleistung und Werkstoffkennwerte.
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Die eigentliche Entwurfssynthese besteht in der Bestimmung einer giiltigen Losung, die in ihrer Beschaf-
fenheit das gewlinschte hybride Luftfahrzeug als ein Satz von Daten beschreibt. Dieser Datensatz bein-
haltet u.a. Informationen lber die geometrischen Abmessungen und Massen der Baugruppen oder die
Leistungsdimensionierung der Antriebe. Die Giiltigkeit der gefundenen Losung wird anhand von zwei
Bedingungen gepriift, die jeweils nur fir den Auslegungspunkt (eng.: , design point”) formuliert werden.
Als Auslegungspunkt wird ein stationarer horizontaler Geradeausflug mir vorher festgelegter Reisge-
schwindigkeit und —hohe definiert. Fiir diesen Flugzustand muss die Summe aller Krafte in alle drei Ko-
ordinatenrichtungen gleich null sein. Die Momentenbilanz wird bei dieser Betrachtung nicht einbezogen,
sie ist Gegenstand der anschlieenden Trimmrechnung. Da das hybride Luftfahrzeug bezlglich der
XZ-Ebene als vollkommen symmetrisch angesehen wird, entfdllt die Kraftegleichgewichtsbedingung in
Y-Richtung. Mit anderen Worten lasst sich die Anforderung an ein guiltiges Design wie folgt formulieren:

Im Auslegungspunkt ist der Auftrieb gleich dem Gesamtgewicht und der Schub gleich dem Ge-
samtwiderstand.

Die Erfillung dieser Bedingungen wird mit den drei Entwurfsvariablen Fligelflache, Hiillenvolumen und
Triebwerksschub hergestellt. Da diese GrofRen direkt von der Abflugmasse abhéangig sind, wird die Ab-
flugmasse wahrend der Synthese solange iteriert und die abhangigen Variablen neu berechnet, bis ihre
Anderung im Vergleich zum vorangegangenen lterationsschritt eine bestimmte Toleranzschwelle nicht
unterschreitet (hier 0,1%).

Ist die Masseniteration erfolgreich beendet, so liegt ein Design vor, das die Missionsanforderungen mit
der festgelegten Genauigkeit erfillt. Wird an solch einen Entwurf eine dynamische Simulation ange-
schlossen, missen weitere Berechnungen durchgefiihrt werden. Diese Berechnungen umschlieRen vor
allem den Off-Design Bereich und betreffen unter anderem die Bestimmung der aerodynamischen
Kennwerte flr Fligel, Klappen und Leitwerke in Form von Interpolationstabellen, Berechnung des Pro-
pellerkennfeldes, Bestimmung der Tragheitsterme, Trimmrechnung sowie weitere geometrische Be-
rechnungen fir die Darstellung im CAD Programm.

Optional besteht die Moglichkeit, bestimmte Designparameter, wie z.B. das Schlankheitsmal des aero-
statischen Auftriebskorpers oder die Reisegeschwindigkeit im Bezug auf eine frei definierbare Zielfunkti-
on, wie beispielsweise die Gesamtmasse des Luftfahrzeugs oder die Transportleistung, zu optimieren. In
diesem Fall wird der Synthesevorgang mehrmals durch die externe Optimierungsroutine ausgeldst. Wei-
terfiihrende Informationen zu Optimierungsmaoglichkeiten innerhalb des Softwarepaketes werden im
Abschnitt 3.4 angesprochen.

Propellerdesign

Die Bestimmung der aerodynamischen GroRRen fiir die Fligel unter Berlicksichtigung des Propellerein-
flusses nach Abschnitt 2.5.2 erfordert tiefergehende Informationen tber den geometrischen Aufbau und
die Leistungsdaten des eingesetzten Propellers. Dem verfolgten Konzept des parametrischen Entwurfs
eines hybriden Luftfahrzeugs steht demnach die Notwendigkeit gegeniiber, sich auf eine feste Propel-
lergeometrie mit bekannten Leistungsdaten bereits zu Beginn der Entwurfssynthese festlegen zu mis-
sen. Um den Anforderungen an das Entwurfsmodul SORIS gerecht zu werden, wurde in die Entwurfssyn-
these eine Softwareroutine zur Propellerauslegung implementiert.

Die Funktion fur das Propellerdesign basiert auf dem von Adkins [2] entwickelten Verfahren zum Design
eines optimalen Propellers. Dieses Verfahren nutzt die von Betz [17] formulierte Kondition fiir die Pro-
pellergeometrie mit minimalem Energieverlust — den optimalen Propeller. Ausgehend von der klassi-
schen Propellertheorie nach Glauert [49] verbesserte Adkins die erstmals von Larrabee [82] veréffent-
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lichte ,straightforward” Methode und brachte sie in besseren Einklang mit der analytischen Lésung. Der
vom Autor durchgefiihrte Vergleich mit experimentell gewonnen Daten zeigt eine gute Ubereinstim-
mung, was das Verfahren fiir die konzeptionelle Auslegung der Propeller im leichten und mittleren Be-
reich der Propellerblattbelastung (Schub pro Propellerdiskflache) rechtfertigt.

Die Einbindung des iterativen Algorithmus nach Adkins in die Software erfolgt mittels des von
Hepperle [54] entwickelten Programms ,JavaProp”. Die als Freeware angebotene Software berechnet
anhand weniger Anfangsinformationen die Geometrie- und Leistungsdaten fiir einen optimalen Propel-
ler und stellt sie lber eine Matlab—Java-Schnittstelle zur Verfligung. Folgende Daten werden dafiir be-
notigt: Propellerblattanzahl, -durchmesser, -drehzahl, -schub, Profilaerodynamik, Anstromgeschwindig-
keit, Umweltbedingungen (die kursiv hervorgehobenen GroRen sind freie Parameter, deren Wahl dem
Anwender Uberlassen ist).

Im Anhang B.2 befindet sich das Ergebnis der optimalen Propellerauslegung in Form von Geometrie- und
Leistungsdaten fir den im Anschnitt 4.3 untersuchten Entwurf. Es sei an dieser Stelle auch auf die rele-
vanten Definitionen fiir die Propellerberechnung hingewiesen (siehe Tabelle 3.1).

174 P
Fortschrittsgrad: J = —= Leistungsbeiwert:  C), = 3 5
n-D p-n D)
T
C = CT * J
Schubbeiwert: r p-n’ .Dﬁ Wirkungsgrad: n, = o
P

Tabelle 3.1: Relevante Definitionen fiir die Propellerberechnung

Trimmrechnung

Als Trimmung wird i. A. das Herstellen eines Gleichgewichtzustandes (eng.: ,equilibrium®) mithilfe einer
oder mehrerer TrimmgroRen bezeichnet. Bezogen auf ein dynamisches System miissen sich alle Krafte
und Momente im getrimmten Zustand im Gleichgewicht befinden und infolgedessen alle Ableitungen
der ZustandsgrofRen zu Null werden. Innerhalb der Entwurfssynthese priift das Modul SORIS nur das
Kraftegleichgewicht im Auslegungspunkt, die Momentenbilanz ist in diesem Stadium ohne Belang. Fir
die weiterflihrenden Betrachtungen ist es jedoch wiinschenswert und in manchen Fallen sogar zwin-
gend erforderlich, dass sich die Konfiguration nicht nur im kraftefreien, sondern auch im momenten-
freien Zustand befindet. Beispielhaft dafiir sind die nachstehenden dynamischen Untersuchungen (siehe
Kapitel 4.3), die i.d.R. von einem stationaren horizontalen Flugzustand ausgehen. In diesem Zusammen-
hang tritt der Begriff Trimmung als ein notwendiger Zwischenschritt zwischen dem Design und einer
dynamischen Simulation eines HAV in Erscheinung.

Im Auslegungszustand befindet sich das hybride Luftfahrzeug im stationdren horizontalen Flugzustand.
Aufgrund seiner Symmetrie in der XZ-Ebene verschwinden bei neutralen Steuerflachen die Momente um
die Roll- und Gierachse. Der Momentenhaushalt um die Nickachse hdngt in einer komplexen Weise von
den topologischen Gegebenheiten der Konfiguration eines hybriden Luftfahrzeugs und von den Anstro-
mungsbedingungen seiner Komponenten ab. Im Bezug auf die Trimmung ist die Topologie (Gestalt und
Lage aerodynamisch wirksamer Komponente) als konstant anzusehen. Deren Verdnderung durch die
Trimmung wirde auRer der Momentenbilanz unweigerlich auch die Kraftebilanz beeinflussen und somit
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die durchgefiihrte Entwurfssynthese auBer Kraft setzen. Es muissen also Krafte bzw. Momente ohne
Rickkoppelung mit der Entwurfssynthese hergestellt werden.

Solche Krafte und Momente lassen sich beispielsweise durch die Ausschlage der Steuerklappen realisie-
ren. Allerdings fuhrt das im Dauerflug zu einem signifikanten Widerstandszuwachs (sog. Trimmwider-
stand) und ist daher nicht praktikabel. Eine andere Moglichkeit ist die Anpassung der Fligeleinbauwin-
kel, d.h. der Winkel zwischen der Fligelprofilsehne und der Langsrichtung des Bezugssystems. Diese
Winkel miissen dabei derart adaptiert werden, dass zum einen das Kraftegleichgewicht in der Vertikal-
ebene aufrechterhalten bleibt und zum anderen das Momentengleichgewicht um die Nickachse herge-
stellt wird.

Es zeigte sich sehr schnell, dass die Trimmung eines hybriden Luftfahrzeugs aufgrund der Komplexitat
seines flugmechanischen Modells selbst im einfachsten Fall eines Geradeausfluges eine nicht triviale
Angelegenheit ist und mit analytischen Methoden kaum zu bewadltigen ist. Im Folgenden wird ein Algo-
rithmus vorgestellt, welcher in der vorliegenden Arbeit zu diesem Zweck zum Einsatz kommt. Der
Trimmalgorithmus wurde vom Buchholz [24] speziell zum Trimmen von dynamischen Systemen inner-
halb von Simulink (Simulationsumgebung von Matlab) entwickelt und liegt als Open Source in Form von
Matlab—Code vor.

Ein dynamischer Prozess kann mit einem System nichtlinearer Differentialgleichungen beschrieben wer-
den (auf die explizite Kennzeichnung der Vektoren mit einem Unterstrich wird hier verzichtet)

d = f(z,u) (a)
y = g(z,u) (b)
Hierbei sind d - Vektor der Ableitungen der ZustandsgroBen, y - Vektor der Ausgangsgrofen, x - Vektor

(3.1)

der ZustandsgroRen, u - Vektor der EingangsgroRen, f und g - nichtlineare vektorwertige Funktionen.

Die Vektoren x und u sind unabhdngige Variablen und kénnen somit zu einem gemeinsamen generali-
sierten Eingangsvektor zusammengefasst werden: zu = [a;,u]T. Die Vektoren d und y sind Funktions-

|" kombiniert. Damit geht die

werte. Sie werden zu einem generalisierten Ausgangsvektor dy = [d,y
Gl. (3.1)in

dy = h(zu) (3.2)
tiber und die Funktion h = [f, g]" stellt den generalisierten Systemvektor dar.

Sollte ein dynamischer Prozess einer numerischen Simulation unterzogen werden, so miissen zum Star-
ten der Simulation (erste Evaluierung der Gl. (3.2)) alle Elemente des Vektors xu bekannt sein. Ublicher-
weise liegt aber die Definition eines Trimmpunktes als ein Satz von Trimmanforderungen vor, der eine
Mischung der Elemente aus allen vier Vektoren x, u ,d und y ist. Beispielsweise konnten die Trimmanfor-
derungen fiir einen stationdren Horizontalflug folgendermalen aussehen:
o Ausgangsgroflen (Vektor y)

—  Fluggeschwindigkeit gleich Reisegeschwindigkeit,

—  Vertikalgeschwindigkeit gleich Null,

— Langslagewinkel gleich Null.
e Ableitungen der ZustandsgroBen (Vektor d)

—  Anderung der Fluggeschwindigkeit gleich Null,

—  Anderung der Vertikalgeschwindigkeit gleich Null,

—  Anderung des Langslagewinkels gleich Null.
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Zu diesen Anforderungen aus dem generalisierten Vektor dy existiert immer ein Satz Konditionen aus
dem Vektor xu, die a priori bekannt sind. Die Gbrigen Elemente des Vektors xu sind durch den Trimmal-
gorithmus zu bestimmen. Ist das geschehen, kdnnen die unbekannten Elemente des Vektors dy durch
Evaluierung der Gl. (3.2) bestimmt werden. Beide Vektoren kdnnen somit in bekannte (,,k“) und unbe-
kannte (,,n“) Anteile aufgespalten werden:

dy = |dy,,dy, ]T (a)

Tu = [xuk, U, ]T (b) )

Die Gl. (3.2) kann dementsprechend auch in den bekannten und den unbekannten Teil geteilt werden
T

dyk = hk, (zu) = hk ([xuk,xun] ) (a)
T

Nun muss der Trimmalgorithmus ein nichtlineares Gleichungssystem (3.4) mit dem Vektor der Unbe-

(3.4)

kannten xu, (die , Trimmvariablen”) I6sen. Der Vektor dy, bezeichnet dabei die , Trimmanforderungen®”.
Die eindeutige Losung kann nur dann gefunden werden, wenn die Anzahl der Trimmvariablen zur Anzahl
der Trimmanforderungen dquivalent ist.

Zum Losen des Gleichungssystems (3.4) wird das modifizierte multidimensionale New-
ton-Raphson-Verfahren herangezogen. Das Verfahren sucht iterativ nach der bestmoglichen Losung
Uber die Linearisierung der vektorwertigen Funktion und Bestimmung deren Ableitungen im jeweiligen
Punkt. Sind die Trimmanforderungen sinnvoll formuliert und kénnen durch die Trimmvariablen erreicht
werden, so konvergiert das Verfahren gegen eine giiltige Losung, deren Genauigkeit durch die festzule-
gende Toleranz bestimmt wird.

Werden fiir die Trimmung im Auslegungspunkt die Trimmanforderungen festgelegt (siehe Beispiel
oben), missen entsprechende Trimmvariablen in gleicher Anzahl (in diesem Fall sechs) formuliert wer-
den. Dieses Vorgehen erfordert allerdings moglichst genaue Kenntnisse tiber die Wirkungspfade einzel-
ner EingangsgroRen und die Wechselwirkungen innerhalb des zu trimmenden Systems. Auch eine gewis-
se Erfahrung und physikalisches ,Feingefiihl“ sind dabei vom Nutzen. Folgende Kombination der
Trimmvariablen zeigte sich zielfiihrend:

ZustandsgroRen (Vektor x) " EingangsgrofRen (Vektor u)

Fluggeschwindigkeit Flugeleinstellwinkel vorne
Vertikalgeschwindigkeit Fligeleinstellwinkel hinten
Langslagewinkel Drosselgrad der Triebwerke

Die Wahl des Flugeleinstellwinkels als Trimmvariable wurde bereits diskutiert. Der Schubhebel als
TrimmgroRe wird bendtigt, um geringfligige Diskrepanzen im Kraftegleichgewicht in Langsrichtung, be-
dingt durch die Fliigelverstellung, zu kompensieren. Die Ubrigen drei Trimmvariablen ergeben sich aus
der Forderung nach gleicher Anzahl von Trimmanforderungen und Trimmvariablen. Sie korrespondieren
mit den entsprechenden Trimmanforderungen in dem Ausgangsvektor y.

CAD-Schnittstelle

Die visuellen Darstellungsmoglichkeiten von SORIS dienen dem Zweck einer schnellen Plausibilitatspri-
fung nach der abgeschlossenen Entwurfssynthese. Das Entwurfsprogramm bendtigt im reguldren Fall
lediglich die Eingabe von sechs Parametern fir die Durchfiihrung der Entwurfsberechnungen. Viele ge-
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ometrische GroRen werden dabei nicht absolut, sondern bezogen auf ein sinnvolles MalRR angegebenen
Die dabei eventuell auftretenden geometrischen Unstimmigkeiten lassen sich mit einem gelibten Auge
und ingenieursmaBigen Verstand schnell aufdecken.

Fiir die parametrische Darstellung der entworfenen HAV-Konfiguration werden die notwendigen geo-
metrischen Berechnungen (iber die entsprechende Schnittstelle des Moduls vorgenommen und in ei-
nem CAD-Programm-konformen Format abgelegt. In dem vorliegenden Fall wurde fir die Darstellung
das Programm ,Solid Edge” eigesetzt. Die Abbildung 3.3 zeigt beispielhaft eine gerenderte
3D-Darstellung eines mit SORIS generierten HAV-Beispielentwurfs.

Abbildung 3.3: Beispieldarstellung eines HAV-Entwurfs mittels CAD

3.2 Simulationsmodul VORIS

Der Simulationsbegriff wird im Folgenden bezeichnend fiir Computersimulationen eingesetzt. Ihr Ziel ist
es, grundlegende Aussagen Uber die Eigendynamik des hybriden Luftfahrzeugs aufzustellen, weshalb alle
Simulationen deterministisch durchgefiihrt werden. Das bedeutet, dass gleiche Eingabeparameter stets
exakt dasselbe Simulationsergebnis liefern.

Speziell in der Phase des konzeptionellen Entwurfs sind die Vorziige von Software-Simulationen offen-
sichtlich. Es reduzieren sich Arbeits- und Kostenaufwand, da weder die Notwendigkeit der Anfertigung
von Fluggerdtemodellen besteht, noch eine aufwandige Flugdatenakquisition erfolgen muss. Diese
Schritte werden durch eine physikalisch-mathematische Modellierung am Computer substituiert. Daraus
ergeben sich umfangreiche konfigurative Maoglichkeiten fiir die Anpassung von Fluggerdtemodellen,
welche zudem in grofRer Anzahl untersucht werden kdnnen. Auch kdnnen Umgebungsbedingungen ge-
zielt eingestellt werden, sodass die Untersuchung von selten auftretenden Flugsituationen
oder -mandvern realisiert werden kann.

Aus genannten Griinden eignen sich Simulationen zur Konzeptionierung real noch nicht existierender
Systeme, wie etwa dem betrachteten HAV. Dennoch ist eine Computersimulation stets ein Surrogat des
realen Prozesses und vermag diesen nur bis zu einem bestimmten Detaillierungs- und Genauigkeitsgrad
wiederzugeben. Dieser Grad wird unter anderem durch die verfligbare Rechnerkapazitat und den
Kenntnisstand (iber den zu simulierenden Prozess bestimmt. Eine dynamische Simulation beruht i.d.R
auf der numerischen Integration der Bewegungsgleichungen. Dabei entstehen durch die Quantelung der
zeitlich kontinuierlichen GrofRen numerische Fehler, die im Proporz zur verstrichenen Simulationszeit
anwachsen. Alle diese Faktoren verlangen stets eine kritische Uberpriifung der Simulationsergebnisse
und, sofern moglich, eine Validierung des jeweiligen Modells.
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Aufbau und Konfiguration

Das Simulationsmodul VORIS (AdVanced nOnlinear hybRid vehicle Simulator) versteht sich als eine Ap-
plikation innerhalb der Simulationsumgebung Simulink, die ein Bestandteil jeder Matlab-Distribution ist.
Zwei Einstellungsparameter von Simulink haben entscheidenden Einfluss auf den Simulationsablauf bzw.
die Simulationsergebnisse und sollen an dieser Stelle angesprochen werden. Das ist der verwendete
Loser (eng.: ,solver”) der Differentialgleichungen und die Schrittweite der einzelnen Simulationsschritte.

Als Solver stehen dem Anwender diverse Verfahren zur Verfiigung, die in ihrer Komplexitat und zwangs-
laufig damit verbundenen Rechenzeit vom einfachsten Euler-Verfahren bis hin zu einer hochkomplexen
Methode nach Dormand-Prince reichen. Die Erfahrungen haben gezeigt, dass fiir die meisten Ingeni-
eursaufgaben das Verfahren der 4. Ordnung nach Runge-Kutta einen gelungenen Kompromiss zwischen
der geforderten Genauigkeit und der bendtigten Rechenleistung darstellt. Alternativ kann das Verfahren
nach Bogacki-Shampine, das ein simplifiziertes, dafiir aber schnelleres Runge-Kutta Verfahren darstellt,
eingesetzt werden.

Die Schrittweite eines DGL-LOsers bei Simulink kann entweder fest oder variabel sein. Durch die Anpas-
sung des Berechnungsintervalls an die Anderung der berechneten GréRen bei der variablen Schrittweite
werden numerische Integrationsfehler ohne Beeintrachtigung der Simulationszeiten minimiert. Aller-
dings sind die sich dabei ergebenden Simulationsschritte nicht deterministisch. Diese Eigenschaft stellt
einen entscheidenden Hinderungsfaktor bei der Anbindung der Simulation an die Visualisie-
rungssoftware dar und rechtfertigt die Wahl einer festen Simulationsschrittweite (eng.: ,fixed step”).

Fir die Festlegung der Schrittweite und des Solvers wurden im Vorfeld Konvergenzuntersuchungen
durchgefiihrt. Dabei wurde ein reprasentatives HAV-Model Gber ein langeres Zeitintervall (10 min.) mit
verschiedenen Losungsverfahren und Schrittweiten getestet. Als Referenz wurde das Ergebnis der Simu-
lation mit dem bestverfiigbaren Verfahren nach Dormand-Prince und einer Schrittweite von 0,01 Sekun-
den (100 Hz) herangezogen. Es hat sich gezeigt, dass das Runge-Kutta Verfahren 4. Ordnung bei 50 Hz
kaum eine nennenswerte Abweichung von den Referenzwerten liefert. Diese Einstellungen wurden so-
mit als Basis fir alle im Rahmen dieser Arbeit durchgefiihrten Untersuchungen verwendet.

Die Abbildung 3.4 zeigt ein Blockschaltbild des Simu-

2(t x(t ; i :
ogdynamic i(t) fﬁ it ( lationsablaufes innerhals des VORIS-Moduls. Vor
dem Simulationsstart wird das entsprechende Mo-

dell initialisiert, indem die notwendigen Konstanten,

Abbildung 3.4: Blockschaltbild der VORIS-Simulation die Startwerte und die Daten aus der Trimmrech-
nung in den Arbeitsspeicher von Simulink geladen

werden.

Den Kern der Simulation bildet der Block fiir die Berechnung der Flugdynamik. In diesem Block werden
alle auf das System wirkenden Krafte und Momente bestimmt und die zeitlichen Ableitungen samtlicher
ZustandsgroBen fir den aktuellen Zeitschritt berechnet. Optional kann das System Uber die Eingangs-
groRRen dynamisch angeregt werden. Die zentrale EingangsgroRe ist der Steuervektor u(t). Er beinhaltet
4 Kommandos fiir die Ausschlage der Steuerorgane und kann optional als Eingangskanal fur die Regler
fungieren. Der Vektor z(t) stellt die sog. StorgroBen dar und wird zur Simulation des Windeinflusses be-
nutzt.
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Der Datenaustausch zwischen einzelnen Funk-

Rumpf Triebwerke

tionen innerhalb der Simulation erfolgt mittels

der sog. Common Data Base (CDB). Dies ist ein

Hille Fligel global verfligbarer Speicherbereich, in dem die
(aerostatisch) gemeinsam genutzten Daten zur Verflgung
gestellt werden. Die Abbildung 3.5 zeigt das

Hiille ] Prinzip des Datentransfers innerhalb der Simu-
(aerodynamisch) Leitwerk lation. Am Ausgang wird der Zustandsvektor

Konstanten

x(t) mit den eventuellen weiteren GrofRen zum

Abbildung 3.5: Datentransfer innerhalb der Simulation Ausgangsvektor y(t) verknulpft, der auch die
aktuellen Simulationsergebnisse bereitstellt.

Flugsimulator VORIS™

Die Ausgangsdaten der VORIS-Simulation stellen den zeitlichen Verlauf der ZustandsgréRen im Zahlen-
format fir weiterfiihrende Analysen und qualitative Beurteilungen bereit. Aufgrund der fehlenden Refe-
renzwerte aus beispielsweise durchgefiihrten Flugversuchen oder validierten Simulationsmodellen ist
die Plausibilitatsprifung der erzeugten Daten sehr erschwert. Selbst wenn der Verlauf einzelner Zu-
standsgrofRen den Erwartungen entspricht oder keine Auffalligkeiten aufweist, ist es mangels entspre-
chender Erfahrungen kaum moglich, eine solche Flugbewegung um alle Freiheitsgrade anhand der Zah-
lenwerte und Diagramme nachzuvollziehen.

Eine seit der Zeit der ersten Computer bewdhrte Methode, diesem Problem zu begegnen, ist ein Flugsi-
mulator mit zeitrealistischer visueller Darstellung des Flugzustandes. In Bezug auf die vorliegende Arbeit
gestattet solch ein Flugsimulator dem flugerfahrenen Anwender z.B. eine schnelle Beurteilung der Reak-
tion auf die Steuerangaben, das Flugverhalten bei verschiedenen Flugbedienungen (Schnell-, Langsamf-
lug, Flugmanover etc.) oder dulleren Stérungen, wie beispielsweise eine Windbde. Zu diesem Zweck
wurde das VORIS-Modul zu einem einsatzfahigen Flugsimulator VORIS™ komplettiert und in dieser Funk-
tion erfolgreich erprobt. Den kompletten Aufbau und die Konfigurationsmoglichkeiten des Flugsimula-
tors VORIS™ sowie seine Entwicklungshintergriinde sind Klawes [74] zu entnehmen. An dieser Stelle
werden sie nur kurz vorgestellt.

VORIS™ ist ein PC-basierter , Soft-Real-Time“-Flugsimulator fiir Windows-Betriebssysteme. Seine Archi-
tektur folgt dem Prinzip der verteilten Simulation. Dieses Prinzip bedeutet gleichzeitige Einbindung von
mehreren Rechnern in den Simulationsprozess. Die eigentliche Simulationsrechnung wird dabei von
einem leistungsstarken Server-PC bewiltigt, der eine anndhernde Echtzeit-Berechnung (deswegen der
Begriff ,,Soft-Real-Time*) des Flugzustandes ermdoglicht. Die visuelle Darstellung kann dagegen an einem
beliebigen (auch mobilen) Computer — Client erfolgen, der Gber eine Netzwerk- oder Internetverbindung
zum Hostrechner verfligt. Dazu muss auf dem Client-Rechner lediglich eine kompatible (kostenfreie)
Version des Flugsimulators FlightGear [43] installiert sein.
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Abbildung 3.6: Funktionsprinzip der verteilten Simulation bei VORIS®

Die Abbildung 3.6 zeigt das Funktionsprinzip der verteilten Simulation bei VORIS™. Die einzelnen Schritte

sind dabei wie folgt:

(1)

(2)

(3)

(4)

(5)

(6)

Die Vorgabe der Steuerkommandos erfolgt tGiber einen Joystick, welcher an der USB-Schnittstelle
einer Workstation angeschlossen ist. Das mittels Plug and Play von der Workstation erkannte Ein-
gabegerat ist nach kiirzester Zeit einsatzbereit.

Uber eine Remote Desktop Verbindung wird eine bidirektionale Netzwerk- oder Internetverbindung
zwischen Server-PC und Workstation als Client hergestellt. Dabei werden auf dem Client-PC die
Bildschirmausgaben des Servers abgebildet. Zeitgleich kann dieser ausgehend von der Workstation
per Maus, Tastatur und Joystick angesteuert werden.

Auf dem Server-PC wird die Berechnung der zeitlich varianten Zustinde des Simulationsmodells
durchgefiihrt. Die ausgelesenen Joystick-Eingaben sind zugleich Eingangsdaten des Simulationsmo-
dells und werden von diesem interpretiert und entsprechend den Anforderungen des Simulations-
modells in Steuerkommandos umgewandelt.

Das Simulink-Modell fiihrt die Berechnungen der Simulationsdaten durch und stellt sie zur Weiter-
verwendung bereit.

Die berechneten Daten des flugmechanischen Zustandes werden in ein FlightGear-konformes For-
mat umgewandelt und Uber eine unidirektionale UDP-Verbindung auf einen Port des Client-PC ge-
sendet.

Auf der Workstation wird eine Instanz des Flugsimulators FlightGear ausgefiihrt, welche sich im
Leerlauf befindet und dabei auf eintreffende Daten an dem festgelegten UDP-Port wartet. Ankom-
mende Zustandsdaten werden durch die Software erfasst und zur Visualisierung der Lage und Dar-
stellung des Flugzustandes auf den Bordinstrumenten genutzt.

Die Aktualisierung des Flugzustandes erfolgt mit 25 Hz, was zum einen die Berechnungen in dem zur

Verfligung stehenden Zeitrahmen (40 ms) erméglicht und zum anderen eine fliissige grafische Darstel-
lung nicht beeintrachtigt.

Zur Darstellung der Fluglage und der AuBensicht wurde das grafische Model des Zeppelin NT verwendet,

was dem untersuchten Fluggerat optisch am nachsten kommt.
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Abbildung 3.7: HUD und AuRenansicht in VORIS™

Abbildung 3.7 zeigt die AuRensicht und das HUD des verwendeten Grafikmodells. Folgende Anzeigen der
Fluginstrumente werden wahrend des Fluges aktualisiert und stehen dem Pilot zur Verfliigung
(vgl. Abbildung 3.8):

(1) Fahrtmesser (5) Drehzahlmesser
(2) Wendezeiger und Kugellibelle  (6) Variometer
(3) Kiinstlicher Horizont (7) Héhenmesser

(4) Kurskreisel (8) Magnetkompass

Abbildung 3.8: Innenansicht und Instrumenten-Panel in VORIS™

StorgroRenmodell

Fir dynamische Untersuchungen ist die Reaktion eines Fluggerates auf die duReren Stérungen in Form
z.B. einer Windboe von grollem Interesse. Eine vollstandige Beschreibung der Luftbewegung innerhalb
einer Windboe als Funktion der Zeit und des Ortes ist jedoch eine hochkomplexe Aufgabe. Aus diesem
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Grund wird hier ein vereinfachtes raumliches Windmodell vorgestellt, das bei den spateren Untersu-
chungen zum Einsatz kommen soll.

Eine Windboée wird als ein homogenes raumliches Geschwindigkeitsfeld im geodatischen Koordinaten-
system aufgefasst. Weiterhin treten innerhalb dieses Feldes keine Geschwindigkeitsgradienten auf, d.h.
in jedem Ort des Feldes haben Geschwindigkeitsvektoren gleiche Richtung und gleiche aber zeitvariable
Amplitude. Die Amplitude des Geschwindigkeitsvektors gehorcht dem 1 - COS Gesetz

Aw(ﬂ::(l5-f%-[1——005{%§.tﬂ (3.5)

Hierbei sind Ao - maximale Amplitude der Bée und 71’ - Dauer der Bée.

Wird ein Flugobjekt von dieser Windbde erfasst, so dndert sich seine Geschwindigkeit:
V=Vi-Vy (3.6)

Der Vektor der Zusatzgeschwindigkeiten Vy, bedingt durch die Windboe, lasst sich im korperfesten Ko-
ordinatensystem mithilfe der geometrischen Beziehungen aus der Abbildung 3.9 bestimmen.

Abbildung 3.9: Komponenten der Windboe im f-KOS

Es sei eine Windboe mit der Maximalamplitude AO = 1/ui + vi + wg durch die Geschwindigkeits-

T
gegeben. Zunachst muss sie vom geodatischen ins korperfeste Koordinaten-

komponenten [uo v, W,
system transformiert werden
(KW )f - zfg ((Da o, \1/) ’ (KW )g (3.7)

Da die Richtung der Windbde sich nicht verdndert, sind beide Winkel §; und &, (Abbildung 3.9) konstant.
Fir sie gilt:
w
sin((Sl) = . (a)
g + 0+

1/2)2 +w
sin (8, ) = 0o (b)
Jue + v+

Nach kurzer Zwischenrechnung folgt:

(3.8)
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0, (1) = A, () Jsin’ (8,) — sin’ (6 () (3.9)

w,, (1) = A, (t)sin(8)) (c)

T
Der Vektor V, (t) = [uw(t) v, (1) ww(t)] beschreibt den Zustand in der Bewegungsgleichung (2.13)

unter dem instationdren raumlichen Windeinfluss. Die Abbildung 3.10 zeigt beispielhaft die Auswertung
der Gl. (3.9) in Form der zeitlichen Anderung des Anstell- und Schiebewinkels beim Durchfliegen mit

T T T T
Ve= [50 0 O] und [® © ¥]" = [0 0 0} einer Windbde mit [UO v, wo} = [0 -5 — 3} und ei-
ner Dauer von 10 Sekunden. Die Boe kommt in diesem Fall von unten rechts und verursacht eine maxi-

male Anderung der Anstrémrichtung [amax ﬁmax} = [5, 7° 3,4°

In der Zulassungsvorschrift fur zivile Verkehrsflugzeuge CS 25.341 [40] ist die Starke einer seitlichen
Windboée auf 17,07 [m/s] festgelegt. Sofern nichts anderes angegeben, wird der Windeinfluss mit dieser
Amplitude modelliert.

_‘
T
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
sl _L__

Abbildung 3.10: Anderung der Anstrémrichtung beim Durchfliegen einer Windbée

3.3 Methodenvalidierung

Die Uberpriifung der Giiltigkeit der verwendeten Ansitze und getroffenen Annahmen innerhalb der
vorgestellten numerischen Werkzeuge gestaltet sich aufgrund des Mangels an zuverlassigen Daten au-
Rerordentlich schwierig. Die meisten hybriden Luftfahrzeuge existieren nur virtuell in Form von mathe-
matischen Modellen, nur wenige davon wurden tatsachlich als Prototypen und Testmodelle gebaut (vgl.
Abschnitt 1.2). Ein operationell betriebenes hybrides Luftfahrzeug ist nach wie vor nur in Planung. Ange-
sichts dieser Lage ist eine Validierung im klassischen Sinne im vorliegenden Fall nur eingeschrankt mog-
lich.

3.3.1 Entwurfsmodul

Die Validierung des Entwurfswerkzeuges SORIS basiert auf den von Mathwig in [95] zusammengetrage-
nen technischen Daten ausgefiihrter und nur als Designkonzepte existierender Luftfahrzeuge. Hierbei ist
jedoch zu beachten, dass jedem dieser Konzepte ein eigener Konstruktionsansatz zugrunde liegt und
somit ein direkter Vergleich untereinander nicht aussagekraftig ist. Das gréRte Problem sind jedoch,
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trotz der scheinbaren Vielfalt der Konzepte, die mangelhaften Detailinformationen Uber beispielsweise
die Kraftstoffkapazitdt oder den realisierten Hybridisierungsgrad. Um dem parametrischen Aufbau und
dem flexiblen Einsatzbereich von SORIS gerecht zu werden, wurden fir die Validierung folgende Konzep-
te hybrider Luftfahrzeuge ausgewahlt: MDL-1000/600, ATLANT-30 und Au-30. Das Hauptaugenmerk
wurde dabei auf ein moglichst grofes Spektrum an Nutzlastklassen und unterschiedlichen Hybridisie-
rungsgrade gelegt.

MDL-1000 MDL-600 ATLANT-30 cargo Au-30
18%

13%

§ 8%
0
S 3%
< - I |
g~ B J L
3
f: 7%

-12%

Nutzlast: 145,2t Nutzlast: 20t Nutzlast: 16,4t Nutzlast: 1,5t
17%
W Hillenvolumen W Lange B Durchmesser M Flugel-Halbspannweite
Fliigelflache Leistung  Abfluggewicht max. M Kraftstoffmasse

Abbildung 3.11: Ergebnis der SORIS-Validierung

Der Vergleich der Massen- und Leistungsdaten industrieller Projekte mit den Vorhersagen von SORIS ist
in der Abbildung 3.11 dargestellt. Die dieser Darstellung zugrunde liegenden Daten sind im Anhang C.2
zu finden. Trotz der teilweise relativ groRen Abweichungen der Werte sowohl in positive als auch in ne-
gative Richtung kann der Vergleich als zufriedenstellend angesehen werden. Der mittlere Fehler Gber
den gesamten Datensatz liegt bei lediglich -0,14%.

Eine weitere, ,indirekte” Validierungsmethode besteht in der Uberpriifung der wohlbekannten Gesetz-
maRigkeiten aus der Luftfahrt, wie beispielsweise Square Cube Law (SQL) und Economy of Scale (EoS).
Das SQL besagt, dass wenn eine Komponente in der Dimension r skaliert wird, andert sich ihr Volumen V
und ihre Masse m kubisch, wahrend die Oberflache O sich quadratisch mit der Dimension andert
Oberflache ~ 12~ V?/3
Masse ~1r3~V

Diese GesetzmaRigkeit hat beispielsweise zur Folge, dass eine FligelvergroRerung zu einer Uberpropor-
tionalen Fligelmasse fiihrt. Bei Luftschiffen verliert dieses Gesetz dagegen seine Giiltigkeit.

e ~~s Im Gegenteil, deren Effizienz steigt sogar mit der

S~ Dimension, da das Volumen und damit der aerosta-

o

T
T tische Auftrieb um eine Potenz schneller wachsen,

~

- als die Oberflache. Diesen Zusammenhang macht
die Abbildung 3.12 deutlich. Sie zeigt die relative
Anderung der Oberfliche eines Rotationsellipsoids

w

relative Oberflache
N

SN

s in Abhdngigkeit von der Volumenanderung und dem
Schiankheitsmalt 5 Schlankheitsmal. Es kann gezeigt werden, dass die
Abbildung 3.12: Anderung der Ellipsoidoberfliche mit Oberflache neben Volumen auch von dem Schlank-

Volumen und SchlankheitsmaR heitsmall abhangt. Diese Abhdngigkeit hat in etwa
einen exponentiellen Charakter und kann mit guter

N&dherung mit der Gl. (3.10) approximiert werden.
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U 2
S~ 4,0236 - @ -v% (3.10)
k(p)

Verfiinffacht sich das Volumen bei einem Schlankheitsmal} von 1, so steigt die Oberflaiche um den Faktor
2,92. Bei einem SchlankheitsmaR von 15 fihrt dagegen die gleiche VolumenvergroRerung zur Vergrofle-
rung der Oberflache um den Faktor 5,27. Das SchlankheitsmaR verstarkt somit (unterproportional) die
OberflachenvergrofRerung.

Die EoS ist eine weitere GesetzmaRigkeit in der Luftfahrt, wonach die Luftfahrzeuge mit steigenden
Nutzlasten wirtschaftlicher werden. Dieser Trend ist sowohl fiir Flugzeuge als auch fiir Luftschiffe gliltig
und begriindet sich v. A. durch die verbesserte Aerodynamik mit steigender Reynolds-Zahl. Zuséatzlich
wirken sich abnehmende Massenanteile wie beispielsweise die Avionik oder die Cockpitbesatzung posi-
tiv auf die Gesamtmassenbilanz aus. Unterproportional wachsende Massen wie beispielsweise der Hilfs-
turbine (APU) fliihren zusammen mit dem Schneeballeffekt der Massenzu- bwz. abnahme zu einem un-
terproportional wachsenden Gesamtgewicht.

Um die oben genannten Effekte zu verdeutlichen, wurde die Masse der Fliigel und des Luftschiffkorpers,
zwei Komponenten, die reprasentativ fiir zwei verschiedene Auftriebsarten stehen, fir zwei extreme
Hybridisierungsgrade bei verschiedenen Nutzlasten bestimmt. Die Gbrigen Missions- und Designparame-
ter wurden dabei konstant gelassen (Reichweite = 1000 km, Flugh6he = 1500 m, Fluggeschwindig-
keit = 150 km/h, SchlankheitsmaR = 6). Der kleinste mit dem Modell realisierbare Hybridisierungsgrad
0,1 soll die Flugzeuge und 0,95 die Luftschiffe darstellen. Der Verlauf der beiden Massen in
der Abbildung 3.13 zeigt den progressiven Zuwachs der Fligelmasse (SQL) und den leicht degressiven
Verlauf der Masse des Luftschiffkorpers, der ab ca. 25 t mit guter Naherung als linear steigend angese-
hen werden kann.
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Abbildung 3.13: Massen der Fligen und des Luftschiffkdrpers fir unterschiedliche Nutzlasten

Mit dem Wissen dieser beiden GesetzmaRigkeiten wird der Nutzlastfaktor (Definition siehe im Ab-
schnitt 4.1) als Funktion der Nutzlast und des Hybridisierungsgrades fir die gleiche Kombination der
Ubrigen Parameter berechnet. Das Ergebnis ist in Abbildung 3.14, links dargestellt. Da fir die Analyse
nur der Verlauf der beiden Randkurven mit dem kleinsten (x = 0,3) und dem gréRten (x = 0,9) Hybridisie-
rungsgrad von Interesse ist, werden diese Kurven als separate Grafik links dargestellt.

Die blaue Kurve im rechten Bild mit dem Hybridisierungsgrad von 0,9 entspricht in etwa dem eines Luft-
schiffes. Sie steigt, wie das SQL voraussagt, wurzelformig. Bei einer Nutzlast von 1,9t entspricht der
Nutzlastfaktor in etwa dem des Zeppelin NTO7 von 0,24. Der Kurvenverlauf mit dem kleinsten Hybridisie-
rungsgrad (ein dem Flugzeug ahnliches Vehikel) ist bei kleinen Nutzlasten dhnlich dem des Luftschiffes.
Dieses Verhalten ist auf die oben besprochene EoS zusammen mit dem Schneeballeffekt zurlck zu fih-
ren. Die Kurvenlinie fur x = 0,3 beginnt etwas oberhalb der des Luftschiffes und entspricht mit y = 0,27
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ungefahr dem Nutzlastfaktor von kleinen Frachtflugzeugen, wie der Cessna Grand Caravan [27]. Mit
zunehmender Nutzlast (ab etwa 25 t) greift das SQL immer stadrker ein und ldsst den Nutzlastfaktor bei
hoheren Nutzlasten sinken. Bei einer Nutzlast von 200 t wird ein Nutzlastfaktor von 0,43 erreicht. Dieser
Wert ist fiir ein Frachtflugzeug wie etwa der B-747F relativ hoch. Wird jedoch die Tatsache beachtet,
dass im vorliegenden Fall immerhin noch 30% des aerostatischen Anteils vorhanden sind und auch die
Ubrigen Daten (Reichweite, Flughohe und Geschwindigkeit) nicht direkt vergleichbar sind, kann der Kur-
venverlauf als qualitativ richtig angesehen werden.

rH T~ Nutzlast [t]

Abbildung 3.14:  Nutzlastfaktor als Funktion der Nutzlast und des Hybridisierungsgrades

Der Einfluss des Hybridisierungsgrades auf den Nutzlastfaktor wird aus der dreidimensionalen Darstel-
lung (linkes Bild) ersichtlich. Ausgehend von einer Randkurve (bsp. fiir x = 0,3) Gberfiihrt er anndhernd
linear den Nutzlastfaktor in eine andere Randkurve. Diese Abhadngigkeit ist jedoch von der Nutzlast ab-
hangig. Bei kleineren Nutzlasten (bis ca. 25 t) sinkt der Nutzlastfaktor allm&hlich mit dem Hybridisie-
rungsgrad. Bei groBeren Nutzlasten hingegen kehrt sich dieser Trend um, und zwar wird der Nutzlastfak-
tor mit dem Hybridisierungsgrad immer besser. Der Hybridisierungsgrad wichtet somit die domi-
nierenden nutzlastabhangigen Effekte beider Randkurven (Flugzeug vs. Luftschiff) gegeneinander.

3.3.2 Simulationsmodul

Das aerodynamische Modell spielt bei der dynamischen Simulation eines hybriden Luftfahrzeuges in
dieser Arbeit eine herausragende Rolle. Insbesondere nichtlineare Aerodynamik des aerostatischen Auf-
triebskorpers, basierend auf dem modifizierten Modell nach Jones und DelLaurier, muss einer kritischen
Expertise unterzogen werden. Dabei liegt es nahe, mangels entsprechender Daten fiir ein hybrides Luft-
fahrzeug, den Vergleich mit einem Luftschiff anzustellen.

Die Flugdynamik der Luftschiffe ist ein gut ergriindetes Wissenschaftsgebiet. Zahlreiche Forschungspro-
jekte befassten sich in den 70-90er Jahren mit dem Thema und hinterlieBen einen breiten Fundus an
Daten und Erkenntnissen. Zu den neusten Forschungsvorhaben gehort die zwischen 1996 und 2003 akti-
ve und durch die Deutsche Forschungsgemeinschaft geforderte (FOR 256) Forschergruppe , Luftschiff-
technologie” (FOGL) der TU Stuttgart. Im Rahmen dieser Forschergruppe wurden zahlreiche Aspekte der
Aero- und Flugdynamik des unbemannten Solarluftschiffs ,LOTTE” untersucht und veréffentlicht
(vgl. [44] - [46]). Ausgewadhlte Ergebnisse dieser Untersuchungen wurden der Validierung des Simulati-
onsmoduls VORIS, das auf die entsprechende Konfiguration (eines Luftschiffes) angepasst wurde, zu-
grunde gelegt. Die Abbildung 3.15 zeigt die wichtigsten technischen Daten und ein Bild dieses Luftschif-
fes.
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Gesamtvolumen: 109 [m3]

Lange: 15 [m]

GroRter Durchmesser: 4,0 [m]
Spannweite der Leitwerke: 4,4  [m]
max. Flughéhe: 1000 [m]

max. Geschwindigkeit: 45 [km/h]

Ristmasse: 135 [kg]

Abbildung 3.15: Solarluftschiff LOTTE [79], [91]

a) Stationdres Verhalten

Die stationdren aerodynamischen Krafte und Momente kdnnen einen ersten und entscheidenden Auf-
schluss Uber die Glte des entsprechenden Simulationsmodels geben, denn deren richtige Modellierung
hat einen wesentlichen Einfluss auf die Flugdynamik. Zu diesem Zweck wurden die aerodynamischen
Beiwerte aus den Windkanalmessungen von LOTTE [91] mit den generisch erzeugten Daten des
VORIS-Moduls verglichen. Zum Einhalten der Strémungsahnlichkeitskennzahl (Re) wurde das simulierte
Modell um den Faktor 1:20 entsprechend kleiner skaliert. Die Abbildung 3.16 zeigt den grafischen Ver-

lauf der gerechneten und der Messwerte.
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Abbildung 3.16: Vergleich der aerodynamischen Beiwerte VORIS vs. LOTTE, Rey = 3,9x10°

Auf dem oberen Bild wird der Verlauf des auftriebsabhdngigen Widerstandsbeiwertes angegeben. Im
Bereich der kleinen Anstellwinkel bis etwa 10° ist eine gute Ubereinstimmung zwischen den gemessenen
und den gerechneten Werten festzustellen. Ferner macht sich der Einfluss der nichtlinearen Effekte zu-
nehmend bemerkbar. Die gerechneten Werte aus dem Modell liegen insgesamt etwas hoéher als die
Werte aus der Windkanalmessung. Dieser Trend setzt sich beim Auftriebsbeiwert fort (mittleres Bild).
Die Momentenbeiwert-Kurve zeigt hingegen eine leichte Abnahme beziglich der Referenzwerte (unte-
res Bild) im Bereich ab ca. 15° Anstellwinkel. Die Ursachen fiir diese Abweichungen sind vielfaltiger Na-
tur. Zum einen kann die Geometrie des Referenzluftschiffes mit den modelleigenen Mitteln nur bedingt
genau abgebildet werden. Das Modell geht bei der Hillenform von einem Rotationsellipsoid aus, wah-
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rend LOTTE zwar auch rotationssymmetrisch ist, aber im Grundriss einige Abweichungen im Bug- und
insbesondere im Heckbereich aufweist (vgl. Abbildung 3.17, links). Ahnliches gilt auch fiir die Leitwerke,
deren aerodynamische Eigenschaften innerhalb des Modells nur (iber den Grundriss abgebildet werden

konnen.
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Abbildung 3.17: LOTTE. Links: Grundriss, rechts: Einfluss der Hiille auf die Leitwerke [92]

Viel mehr sind die Unterschiede in der komplexen Aerodynamik des Heckbereichs, die von starker Nicht-
linearitdt und 3D-Effekten gepragt ist, zu suchen. In [92] berichtet Lutz Gber die experimentellen Unter-
suchungen der Interferenzeffekte zwischen dem Rumpf (Hille) und den am Heck platzierten Leitwerken
des Luftschiffes LOTTE und geht dabei auf die auftretenden Strémungsphdanomene ein. Sehr typisch fir
die Umstréomung solcher Korper ist die selbst bei kleinen Anstellwinkeln einsetzende Stromungsablo-
sung stromab des maximalen Rumpfradius und deren starke Ausbreitung in die 3. Dimension (quer zur
Stromungsrichtung).

Die Komplexitat der Heckumstromung macht sich auch an der Aerodynamik der Leitwerke bemerkbar.
Als ein Beispiel dazu sei der sog. ,Lift Carry Over“-Faktor (LCO) zu nennen. Er beschreibt den Auftriebs-
zuwachs am Leitwerk infolge des Rumpfeinflusses. Die Abbildung 3.17 (rechts) zeigt den fir das Luft-
schiff LOTTE experimentell bestimmten LCO. Der Verlauf zeigt eine sehr starke Nichtlinearitat dieses
Stromungsphanomens, welches auch in mehreren anderen Untersuchungen zur Luftschiffaerodynamik
festgestellt wurde (vgl. z.B.[30], [32], [47]).

Bei den beiden angesprochenen Effekten stoRt das entwickelte aerodynamische Modell von SORIS an
seine Grenzen. Abloseeffekte konnten mit keiner verfligbaren analytischen Methode im Modell berick-
sichtigt werden. An dieser Stelle konnen nur moderne CFD-Verfahren eine Abhilfe schaffen. Der aerody-
namischen Interferenz zwischen dem aerostatischen Auftriebskérper und den Tragflachen wird im Mo-
dell zwar Rechnung getragen (vgl. Abschnitt 2.5.2), der Korrekturfaktor ist aber konstant, d.h.
unabhéangig vom Anstellwinkel.

In Anbetracht der getroffenen Annahmen und Vereinfachungen kénnen die festgestellten Diskrepanzen
zwischen den Ergebnissen der Modellrechnung und den Referenzwerten als akzeptabel und das statio-
nare aerodynamische Modell als geeignet fiir die bevorstehenden Untersuchungen angesehen werden.

b) Dynamisches Verhalten

Die Betrachtung des dynamischen Verhaltens fiir Validierungszwecke erfolgt separat flr die Langs- und
Seitenbewegung. Fir die Langsbewegung wurde ein Datensatz aus der Versuchskampagne zur System-
identifizierung (vgl. [78] und [164]) des Luftschiffes LOTTE mit der Bezeichnung ,Flug F455e“ ausgewahlt.
Bei diesem Flug wurde das vollstéandig ausgetrimmte Luftschiff mit 98% statischer Schwere (B/G) von
einem horizontalen Geradeausflug mit ca. 10 m/s Fluggeschwindigkeit aus mit einer Dublette Gber das
Hohenruder angeregt. Die relevanten Flugdaten wurden mit dem ,on-board” Messsystem aufgezeich-
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net. Weiterfiihrende Informationen zur Instrumentierung, dem Versuchsaufbau und -durchfiihrung sind

Wimmer [164] zu entnehmen.
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Abbildung 3.18: Vergleich der translatorischen Geschwindigkeiten aus der Simula-
tion mit Messdaten von LOTTE

Die Abbildung 3.18 zeigt die Gegenliiberstellung der Messdaten und der mit Hilfe von VORIS erzeugten
Simulation fiir die translatorischen Geschwindigkeiten der Langsbewegung und den korrespondierenden
Hohenruderausschlag. Im ausgetrimmten Zustand hat das Luftschiff ein kopflastiges Moment, welches
mit der positiven Auslenkung des Hohenruders von ca. 6° kompensiert werden muss. Wahrend des
Anregevorgangs folgt der Verlauf der beiden ZustandsgroRen aus der Simulation tendenziell denen aus
dem Flugversuch. Die zeitlichen Verlaufe der Amplituden beider Geschwindigkeiten weichen nur gering
(max. ca. 1,5 m/s) von den gemessenen Werten ab. Bei der Vertikalgeschwindigkeit ist eine deutlich
verzogerte Reaktion auf die Stérung, verbunden mit kleineren Extrema, zu beobachten. Nach dem Ab-
klingen der Storung kehrt das Modell analog zum realen Liftschiff in seine Ausgangslage zurick.
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Abbildung 3.19: Vergleich der Nickgeschwindigkeit und -lage aus der Simulation mit
Messdaten von LOTTE
Auch der zeitliche Verlauf der Nickgeschwindigkeit und der daraus resultierenden Langslage, dargestellt
in der Abbildung 3.19, gibt den realen Verlauf dieser ZustandsgroRen gut wieder. Zu beobachten ist eine
Tendenz zur schnelleren Reaktion auf den Héhenruderausschlag, die aber deutlich geringer als z.B. bei
der Vertikalgeschwindigkeit ausfallt. Die maximalen Werte der Nickgeschwindigkeit und des Nickwinkels
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liegen sehr dicht bei den gemessenen und das Abklingen der Stérungsantwort verlduft sehr nahe zum
realen Flug.

In der Seitenbewegung wird mangels anderer Datenquellen das Ergebnis der Simulationsrechnung fiir
das Luftschiff LOTTE aus Kdmpf [71] als Referenz herangezogen. Die Abbildung 3.20 stellt den Vergleich
beider Simulationsmodelle grafisch dar. Es ist eine allgemeine Tendenz zu geringfligig erhohten Ampli-
tuden in der Anfangsreaktion im Fall von VORIS zu beobachten. Die quasi stationdren Werte sind nahezu
identisch.

Wie auch bei dem Vergleich der stationdren aerodynamischen Beiwerte sind die Ursachen der Abwei-
chungen der dynamischen Reaktionen von den als Referenz angenommenen Werten vielfaltig. Die dort
bereits genannten Diskrepanzen finden sich in der instationdren Aerodynamik einer dynamischen Simu-
lation unverkennbar wieder. Hinzu kommen noch diverse Faktoren, wie beispielsweise Dynamik der
Stellglieder oder Messunsicherheiten respektive der Umwelteinfliisse, die im realen Flug eine bedeu-
tende Rolle spielen kdnnen und im Simulationsmodell kaum oder gar nicht bericksichtigt werden. Somit
ist bei dem vorliegenden Detailierungsgrad der Modellbildung und deren theoretischen Eindringtiefe
eine detailgetreue Rekonstruktion eines realen Fluges nahezu undenkbar. Selbst bei einem viel komple-
xeren dynamischen Modell des Luftschiffs Lotte nach [71], mit CFD- und windkanalgestiitzten Parame-
tern stellt eine solche Modellierung (vgl. Wimmer [164]) eine erhebliche Herausforderung dar. Die zu-
sammenfassende Betrachtung der dynamischen Reaktionen zeigt jedoch eine gute Ubereinstimmung

der VORIS-Simulation mit den Referenzwerten sowohl in der Langs- als auch in der Seitenebene.
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Abbildung 3.20: Vergleich der ZustandsgrofRen der Seitenbewegung aus der Simula-
tion mit VORIS und nach Kampf [71]
In der Tabelle 3.2 sind mittlere Abweichungen der ReferenzgréRen und der mit dem Simulationsmodul
VORIS bestimmten Werte angegeben. Alle Abweichungen liegen aus der Sicht des Autors in einem fiir
den angestrebten Genauigkeitsgrad akzeptablen Bereich und lassen einen Schluss lber die Verwendbar-
keit des Simulationsmoduls zu.
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Langsebene: Seitenebene:
Auz(),él[m/s} Aw%0,2[m/s] Ar = 0,46 °/S AB ~ 0,9
Aq =~ 0,32 °/s AO =~ 2,5 AP ~ 1,44 [°]

Tabelle 3.2: Mittlere Fehler beim Vergleich der Mandéver in der Léngs- und Seitenebene

3.4 Numerische Optimierung

Der modulare Aufbau und hohe Parametrisierungsgrad der beiden Softwaremodule zum Entwurf und
zur dynamischen Simulation der Hybriden Luftfahrzeuge bieten ein breites Arbeitsfeld fir numerische
Untersuchungen an. Bestimmte Fragestellungen im Rahmen dieser Untersuchungen lassen sich sehr
effizient behandeln, indem sie als Optimierungsaufgaben formuliert werden. Einige Beispiele dieser Ein-
satzmoglichkeiten innerhalb von SORIS wurden am Anfang des Kapitels bereits genannt. Auf die anderen
Einsatzbeispiele wird explizit im Kapitel 4 der vorliegenden Arbeit eingegangen.

Innerhalb der Entwicklungsumgebung Matlab stehen dem Benutzer zahlreiche Méglichkeiten fir nume-
rische Optimierungen zur Verfligung, die sich je nach Problemstellung eines breiten Spektrums von Op-
timierungsverfahren bedienen. In den meisten hier anzutreffenden Fallen besteht die Optimierungsauf-
gabe in der Minimierung einer nichtlinearen mehrdimensionalen Zielfunktion, deren Parameter nicht
zwingend stetige Ableitungen besitzen. Fiir solche Falle hat sich das gradientenfreie Verfahren nach
Nelder und Mead [116] (das sog. ,Downhill-Simplex-Verfahren”) als besonders robust herauskristalli-
siert.

Das Downbhill-Simplex-Verfahren basiert auf einem Volumenkoérper im N-dimensionalen Parameterraum,
der mit N+1 Eckpunkten aufgespannt wird. Dieses Gebilde wird als Simplex bezeichnet. Die Koordinaten
jedes Punktes entsprechen dabei einem Satz der gesuchten bzw. zu optimierenden Parameter mit dem
entsprechenden Funktionswert, der als Zielfunktion anzusehen ist. Unter diesen N+1 Punkten werden
der ,,schlechteste” und der , beste” Funktionswert ermittelt. Von einem Iterationsschritt zum nachsten
wird der ,schlechteste” dieser Punkte durch einen neu generierten Punkt ersetzt. Der ,beste” Punkt
wird als bisher beste Losung beibehalten. Der eigentliche Vorteil dieser Strategie besteht in der Berech-
nung der Koordinaten des neuen Simplex im nachsten Iterationsschritt. Dabei kann das Simplex, ausge-
hend von der aktuellen Position, reflektieren oder kontrahieren bzw. expandieren. Die Iteration wird so
lange weitergefiihrt, bis das Konvergenzkriterium erfillt ist. Das Simplex verlagert sich dabei in Richtung
des lokalen Optimums und zieht sich um dieses herum. Dieser Ablauf ist im Anhang A.7 als ein Flussdia-
gramm grafisch dargestellt.

Wird im Folgenden in Bezug auf eine durchgefiihrte Optimierung explizit kein anderes Verfahren ange-
geben, so ist stets das Downhill-Simplex-Verfahren gemeint.
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Entwurf und flugdynamische
Bewertung von hybriden
Luftfahrzeugen

4.1 Parameterstudien

Die folgende Parameterstudie zeigt den Einfluss einiger relevanter Entwurfs- und Missionsparameter auf
die Effizienz des jeweiligen Entwurfs, wobei der Begriff , Effizienz” in diesem Zusammenhang zunachst
einmal zu definieren ist. Im Rahmen dieser Studie werden folgende Parameter untersucht: Nutzlast,
Reichweite, Fluggeschwindigkeit, Flughdhe, Schlankheitsmall und Hybridisierungsgrad. Die Festlegung
dieser Parametermenge beruht auf Erkenntnissen aus Literaturstudien (vgl. Abschnitt 1.3) und eigener
ingenieursmaRiger Erfahrung des Verfassers.

Als Resultat der Parameterstudien werden Informationen erwartet, die bei der Vorgabe missionsspezifi-
scher Parameter (Reichweite und Nutzlast) die Bestimmung lbriger Entwurfsparameter (aus der Menge
der Untersuchten) fiir einen optimalen bzw. effizienten Entwurf erméglichen.

Fir die Beurteilung der Entwurfseffizienz werden an dieser Stelle die aus dem Flugzeugbau wohl be-
kanntesten massenspezifischen Kennzahlen Nutzlastfaktor y = ms, / myo, Kraftstofffaktor x = mg,e / mmo
und Ristmassenfaktor 8 = mogy / Mo eingefiihrt.

Der Nutzlastfaktor bezieht die Nutzlast auf das Abfluggewicht, wodurch sich eine spezifische Kennzahl
ergibt, mit der auch technologisch und konfigurativ unterschiedliche Luftfahrzeuge untereinander ver-
gleichbar sind. Der Nutzlastfaktor ist jedoch stark reichweitenabhangig, da mit steigender Reichweite
der Kraftstoffanteil zunimmt. Zudem beriicksichtigt der Nutzlastfaktor nicht den Einfluss der Flugge-
schwindigkeit. Somit ist der Nutzlastfaktor ein Ausdruck der Effizienz eines Transportvehikels ohne Be-
achtung der Geschwindigkeit oder der Reichweite. Der Kraftstofffaktor gibt den Kraftstoffanteil an der
Gesamtmasse wieder. Je niedriger dieser Massenanteil bei gleicher Reichweite und Fluggeschwindigkeit
ist, desto geringer sind die kraftstoffbezogenen Betriebskosten. Somit spiegelt dieser Faktor die aerody-
namische Gite eines Luftfahrzeugs und die Effizienz seiner Propulsion wider. Der Riistmassenfaktor ist
der Quotient aus der Rist- und der Abflugmasse. Er wird durch die Betriebsleermasse (OEM) bestimmt
und stellt den strukturmechanischen Gitefaktor dar. Dies beinhaltet die Struktur, den Antrieb sowie die
feste Ausrlistung eines Luftfahrzeugs. Sein Wert gibt Auskunft (ber die technologische Effizienz (Struk-
turausnutzung) des jeweiligen Luftfahrzeugs. Die Summe aller drei Faktoren ist definitionsgemaR gleich
eins.

Ein weiterer Vorteil der massenspezifischen Kennzahlen besteht in deren Korrelation mit direkten Be-
triebskosten (DOC) und somit einer Moglichkeit der Wirtschaftlichkeitsbewertung entsprechender Luft-
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fahrzeuge. Werden diese Kosten auf die Transportarbeit (TKO) bezogen und vereinfachend in zwei An-
teile zerlegt, so kann gezeigt werden, dass

DOC C - C -k
—_— _€ =1 b + 2 (4.2)
Dabei subsummiert der erste Term in der Gl. (4.1) die Kosten fiir gekaufte Flugzeugmasse und der zwei-
te — den stiindlichen Kraftstoffverbrauch. Die beiden Konstanten C; und C, driicken den Flugzeug- bzw.

Kerosinpreis aus (vgl. [150]).

4.1.1 Nutzlast-, Kraftstoff- und Riistmassenfaktor

Bevor mit der Interpretation der massenspezifischen Kennzahlen bei der Parametervariation begonnen
werden kann, ist es zunachst sinnvoll nachzuvollziehen, wie sich die Masse einzelner Komponenten ei-
nes hybriden Luftfahrzeugs gemall den Definitionen aus Abschnitt 2.3 bei dieser Parametervariation
verhalten. Flr diesen Zweck wurden fiir drei typische Nutzlastenklassen (10, 50 und 100 t) und drei ver-
schiedene Hybridisierungsgrade fir eine Reisegeschwindigkeit von 150 km/h, eine Flugh6he von 1500 m
und ein Schlankheitsmald von 6 bei einer Reichweite von 1000 km die prozentualen Massenanteile der
Komponenten bestimmt. Die Ergebnisse sind in der Abbildung 4.1 als Tortendiagramme in Matrixform
dargestellt.

Nutzlast=10t Nutzlast =100 t

0,5

0,65

X =

3.3% : 1.7%
B Nutzlast H Kraftstoff Li1Antrieb L1 Huillenstruktur B Tragflaichen © Ristrestmasse

Abbildung 4.1: relative Komponentenmassen bei Variation von Hybridisierungsgrad und Nutzlast

Fiir die bessere Ubersichtlichkeit wurden die Massen einiger Komponenten zusammengefasst. So bein-
haltet die Masse der Tragflachen sowohl die Fliigel, als auch die Seitenleitwerksmasse, die Hullenstruk-
tur beinhaltet alle Massenkomponenten my,,,;; gemall der GI. (2.27) und die Restriistmasse setzt sich
zusammen aus der Masse der Nutzlastplattform inklusive Fahrwerk und der Masse der festen Ausris-
tung.
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Aufféllig in der Darstellung ist der relativ hohe Nutzlastfaktor. Mit Werten zwischen 47 und 64 Prozent
ist er deutlich hoher als bei Flugzeugen. Beachtet man jedoch die wesentlich geringere Fluggeschwindig-
keit und Reichweite im Vergleich zu den Flugzeugen und einen somit deutlich geringeren Kraftstoffanteil
an der Gesamtmasse, so ist der Wert auch erklarbar. Im Vergleich mit den anderen hybriden Luftfahr-
zeugen (vgl. Abschnitt 3.3.1) liegen die Werte des Nutzlastfaktors auf dem erwarteten Niveau. Der Anteil
der Ristmasse hat eine klare Abhangigkeit von der Gesamtmasse und somit von der Nutzlast, da deren
Bestandteile von diesen beiden GréRen direkt abhangig sind. Im betrachteten Bereich bleibt der Anteil
der Restriistmasse stets unter dem Niveau der Nutzlast. Die Anteile von Kraftstoff und Antriebseinheit
fallen insgesamt sehr gering aus. Die Werte variieren zwischen 5,2% und 8,2% fir den Kraftstoff und
zwischen 1,7% und 3,3% fir den Antrieb und verbessern sich bedingt durch die EoS mit steigender Nutz-
last. Fiir die Masse der Hillenstruktur und der Tragflachen ist dagegen das SQL malgebend, die Trends
sind allerdings gegenlaufig. So fiihrt die Erhéhung der Nutzlast zur iberproportionalen Zunahme der
Fligelmasse, die Masse der Hillenstruktur dagegen wachst durch die unterproportionale Oberflachen-
vergroBerung auch unterproportional (vgl. Abbildung 3.12).

Der Hybridisierungsgrad spielt bei dieser Betrachtung eine eher untergeordnete Rolle. Die Abhangigkeit
des Nutzlastfaktors von beiden Parametern wurde bereits diskutiert (vgl. Abschnitt 3.3.1). Fir die Masse
der Tragflachen und der Hillenstruktur ist er ein trivialer Einflussfaktor, da er den Proporz der beiden
Auftriebsanteile festlegt und somit deren Massen direkt beeinflusst. Die restliche Riistmasse ist vom
Hybridisierungsgrad nahezu unabhangig, da sie priméar durch die Gesamtmasse beeinflusst wird, diese
aber relativ schwach mit dem Hybridisierungsgrad variiert (vgl. Tabelle C.1 im Anhang).

In der Abbildung 4.2 ist der Kraftstoff- und Riistmassenfaktor als Funktion von Hybridisierungsgrad und
Nutzlast aufgetragen. Flr den Kraftstofffaktor gilt zundchst unabhangig vom Hybridisierungsgrad, dass
mit steigender Nutzlast der relative Kraftstoffanteil bei gegebener Reichweite degressiv sinkt. Dieser
allgemeine Trend ist bei allen Hybridisierungsgraden zu finden. Der Einfluss des Hybridisierungsgrades
ist ahnlich dem des Nutzlastfaktors. Die Auspragung ist jedoch wesentlich schwéacher, was man an der
relativ (im Vergleich zur Abbildung 3.14) schwachen Neigung der Linien konstanter Nutzlast erkennt.
Somit kann festgestellt werden, dass die kraftstofftreibenden Faktoren wie etwa der Widerstand eines
HAV in ungefahr gleicher Weise sowohl von der aerostatischen als auch von der aerodynamischen Auf-
triebserzeugung abhéngen.
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Abbildung 4.2: Kraftstoff- und Riistmassenfaktor als Funktion von Hybridisierungsgrad und Nutzlast

Der Ristmassenfaktor (rechtes Bild) ergibt sich aus dem Verlauf der beiden anderen Faktoren, mit dem
Wissen, dass die Gesamtsumme immer gleich eins ist. Beachtet man jedoch relativ kleine Werte des
Kraftstofffaktors, so folgt der Verlauf des Riistmassenfaktors tendenziell dem Reziprokwert des Nutzlast-
faktors. Auch in diesem Fall kommt die Wirkung der oben beschriebenen GesetzmaRigkeiten des SQL
und der EoS auf die Komponentenmassen eines Luftfahrzeugs zum Tragen. Wahrend der Riistmassenan-
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teil bei grolRen Hybridisierungsgraden mit der Nutzlast und damit der Abflugmasse immer weiter sinkt,
so gibt es bei kleineren Hybridisierungsgraden ein ausgepragtes Minimum des Ristmassenfaktors, das
im Bereich der Nutzlasten von etwa 50 t liegt.

Die mit Abstand wichtigsten Faktoren bei der Bestimmung der Riistmasse und somit des Riistmassenfak-
tors sind die Fligel- und Hillenmassen. Sie werden daher separat in Form ihrer Anteilen an der Ge-
samtmasse in Anhangigkeit von den gleichen Parametern wie beim Ristmassefaktor in Abbildung 4.3
dargestellt. Der Verlauf dieser beiden GroRen konnte qualitativ bereits anhand der Massendia-
gramm-Matrix (Abbildung 4.1) antizipiert werden.
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Abbildung 4.3: Fligel- und Hillenfaktor als Funktion von Hybridisierungsgrad und Nutzlast

Der Massenanteil der Fligel ist bei hohen Hybridisierungsgraden erwartungsgemaR klein und der Ein-
fluss der Nutzlast ist im Verhaltnis beinahe vernachladssigbar. Der Flligelfaktor wachst in etwa umgekehrt
proportional zum Hybridisierungsgrad. Mit steigender Nutzlast verstarkt sich der Einfluss des Hybridisie-
rungsgrads und der Verlauf wird leicht progressiv. Bei niedrigen Hybridisierungsgraden ist der Einfluss
der Nutzlast wesentlich groRer als bei grolRen Hybridisierungsgraden. In diesem Bereich scheint der Ein-
fluss des SQL eine dominierende Rolle zu haben.

Der Hullenfaktor dagegen ist bei niedrigen Nutzlasten und hohen Hybridisierungsgraden maximal und
verlauft tendenziell gegenlaufig zum Fllgelfaktor. Die Hillenmasse wachst bei hohen Nutzlasten mit
steigendem Hybridisierungsgrad linear zur Nutzlast bzw. Abflugmasse, wahrend bei niedrigen Nutzlasten
die Hiillenmasse liberproportional zur Abflugmasse steigt (vgl. Abbildung 3.13).

4.1.2 SchlankheitsmaR und Geschwindigkeit

Der Einfluss des Schlankheitsmalies auf den Entwurf eines HAV ist vielfaltig. Zum einen vergréRert das
SchlankheitsmaR bei gegebenem Volumen die Hiillenoberflache, was sowohl das Gewicht des Hillenma-
terials vergroRert, als auch den Reibungswiderstand der Hiille erhéht. Zum anderen wachst mit dem
Schlankheitsmall der Aufwand fiir die innere Struktur der Hille, da die Biegespannungen vor allem mit
der Lange der Hiille ansteigen. Auf der anderen Seite sinkt mit dem SchlankheitsmaR die Stirnflache der
Hille und somit der Druckwiderstand. Alle genannten Faktoren verdndern sich zwar in etwa proportio-

2
nal zu Vhﬁ , Uben aber in unterschiedlicher Weise Einfluss auf die Gesamtmasse aus. Die Hillenoberfla-

che beispielsweise hat mit ihrem Flachengewicht einen unmittelbaren Einfluss auf die Gesamtmasse,
wahrend die beiden Widerstandsanteile sich nur indirekt (iber die Masse der Antriebseinheit in der Ge-
samtmasse wiederfinden.
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Abbildung 4.4: Nutzlast- (links) und Kraftstofffaktor (rechts) bei Variation des SchlankheitsmaRes

In der Abbildung 4.4 ist der Einfluss des SchlankheitsmaRes auf den Nutzlast- und den Kraftstofffaktor
dargestellt. Es ist festzustellen, dass dieser relativ gering ausfallt und im Bereich der kleineren Nutzlas-
ten starker ausgepragt ist. Offensichtlich heben sich unterschiedliche Auswirkungen dieses Parameters
auf den Gesamtentwurf weitgehend auf. Da auch die Reisegeschwindigkeit (quadratisch) in die Wider-
standsberechnung mit eingeht, wird deren Einfluss ebenfalls in die Auswertung einbezogen.
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Abbildung 4.5: Nutzlastfaktor in Abhadngigkeit von Schlankheitsmal}, Geschwindigkeit und Hybridisierungsgrad
(links), Schnittpunkte der Flachen (rechts)

In der Abbildung 4.5 (links) ist der Nutzlastfaktor in Abhdngigkeit des SchlankheitsmalRes und der Ge-
schwindigkeit fiir drei unterschiedliche Hybridisierungsgrade bei einer Nutzlast von 50 t dargestellt. Je
nach Hybridisierungsgrad zeigen die Flachen eine optimale Geschwindigkeit, bei der der Nutzlastfaktor
den maximalen Wert erreicht. Diese Werte liegen bei gréBeren Hybridisierungsgraden hoher und wer-
den bei niedrigen Geschwindigkeiten erreicht. Der Einfluss der Geschwindigkeit wird nochmals detail-
lierter weiter unten betrachtet. Markanterweise bilden die drei Flachen einen Schnittbereich in dem
Raum, der bei ungefdhr gleichem Nutzlastfaktor von 0,55 und Geschwindigkeiten (anhangig vom
SchlankheitsmaB) zwischen 180 und 250 km/h liegt. Dieser Bereich ist als Punktewolke in
der Abbildung 4.5 (rechts) dargestellt. Diese Darstellung zeigt, dass ein Geschwindigkeitsbereich exis-
tiert, in dem der Nutzlastfaktor nahezu unabhangig vom Hybridisierungsgrad und dem SchlankheitsmaR
ist und bei ca. 0,55 liegt.
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Abbildung 4.6: Nutzlastfaktor in Abhdngigkeit von SchlankheitsmaR und Hybridisierungsgrad bei
kleineren (links) und groReren (rechts) Geschwindigkeiten

Bei kleineren Geschwindigkeiten wird ein besserer Nutzlastfaktor immer bei kleineren Schlankheitsma-
Ren fir alle Hybridisierungsgrade erreicht, wobei hier die LTA-Technologie eindeutig effizienter ist. Geht
man zu den gréBeren Geschwindigkeiten liber, so zeigen die Kurven gleicher Geschwindigkeit ein opti-
males SchlankheitsmaR, das nahezu unabhangig vom Hybridisierungsgrad ist und einen Wert im Bereich
von sechs hat (siehe Abbildung 4.6). Dieses optimale Schlankheitsmal} ergibt allerdings bei kleineren
Hybridisierungsgraden einen besseren Nutzlastfaktor. Die oben gemachten Ausfiihrungen lassen folgen-
de Aussage zu:

Soll ein hybrides Luftschiff bei einem vorgegebenen Hybridisierungsgrad zugunsten der héherer

Reisegeschwindigkeiten ausgelegt werden, so ist hierfiir ein SchlankheitsmafS von 5 bis 6 zu emp-

fehlen. Dieses gilt allerdings nur fiir eine bestimmte Kombination weiterer oben definierter Ent-

wurfs- und Missionsparameter.
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Abbildung 4.7: Nutzlastfaktor in Abhangigkeit von Fluggeschwindigkeit und Hybridisierungsgrad

Wird das Schlankheitsmal’ bei 5 festgehalten und der Nutzlastfaktor nur in Abh&ngigkeit von der Flugge-
schwindigkeit betrachtet, so zeigt sich, dass abhangig von der Nutzlast fir jeden Hybridisierungsgrad
eine optimale Fluggeschwindigkeit existiert. Bei dieser Fluggeschwindigkeit erreicht der Nutlastfaktor
seinen maximalen Wert. In der Abbildung 4.7 wurde diese Auswertung exemplarisch flr zwei unter-
schiedliche Nutzlasten (10t und 50 t) durchgefiihrt. Es kann beobachtet werden, dass mit steigender
Nutzlast die optimalen Geschwindigkeiten und die dabei erreichten Nutzlastfaktoren steigen. Dieser
Trend setzt sich auch bei groBeren Nutzlasten fort (vgl. [95]).
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Wie bereits in der Abbildung 4.5 gezeigt, besitzen
alle Kurven gleichen Hybridisierungsgrades einen
Schnittbereich (in den Diagrammen als roter Punkt

markiert), der mit steigender Nutzlast immer gro-
A B RBeren Fluggeschwindigkeiten entspricht. Bei die-
(Il =500 | sen Geschwindigkeiten hat der Nutzlastfaktor
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Abbildung 4.8: Nutzlastfaktor in Abhédngigkeit von Hybri- (linkes Bild) bei etwa 150 km/h und entspricht
disierungsgrad, Nutzlast und Flugge-

N einem Nutzlastfaktor von 0,5. Betrachtet man die
schwindigkeit

Kurven mit den Hybridisierungsgraden ab ca. 0,7,
so liegen auch ihre Maxima in der Nadhe dieses Bereichs. Wird der Nutzlastfaktor in Abhangigkeit von
Hybridisierungsgrad und Nutzlast fir drei verschiedene Fluggeschwindigkeiten aufgetragen
(Abbildung 4.8), so ist zu beobachten, dass mit steigender Fluggeschwindigkeit der Einfluss des Hybridi-
sierungsgrades ab ca. 25 t Nutzlast immer geringer wird. So besitzt die griine Flache (300 km/h) ein aus-
gepragtes Plateau im Bereich von ca. 0,5 des Nutzlastfaktors. Offensichtlich befinden sich die gegensatz-
lichen Gesetzmaligkeiten der Massenentwicklung bei dieser Geschwindigkeit in einer Art
Gleichgewichtszustand, sodass hier eine Variation der Nutzlast und des Hybridisierungsgrades zu keinen
signifikanten Entwurfsveranderungen fihrt.

4.1.3 Reichweite und Flughohe
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Abbildung 4.9: Einfluss der Reichweite (links) und Flughthe (rechts) auf den Nutzlastfaktor

Der Einfluss der Reichweite und Flughdhe auf den Nutzlastfaktor ist im Vergleich zu anderen untersuch-
ten Parametern eher trivial. Dieser Fakt ist aus den Diagrammen in Abbildung 4.9 ersichtlich. Mit stei-
gender Reichweite sinkt erwartungsgemaR der Nutzlastfaktor aufgrund des zusatzlichen Kraftstoffes
proportional. Mit steigender Flughohe wachst aufgrund der Druckabnahme das Volumen des aerostati-
schen Auftriebskorpers, was zur Zunahme der Hillenmasse fiihrt. Die absinkende Luftdichte verringert
ihrerseits die Fligeleffektivitat und fihrt zur Erhéhung der bendtigten Fliigelflache und letzten Endes zur
Erhoéhung der Fliigelmasse. AuBerdem sinkt mit der Hohe der verfiigbare Schub (vgl. Abbildung 2.7),
sodass die Triebwerke mit der Héhe leistungsstarker und damit auch schwerer werden missen. Die ge-
nannten Effekte flhren, bedingt durch den Schneeballeffekt, zu einer signifikanten Zunahme der Ge-
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samtmasse eines HAV und in der Folge zur Verschlechterung des Nutzlastfaktors. Auf die Darstellung des
Einflusses der Reichweite und Flughohe auf den Kraftstoff- und Riistmassefaktor wird an dieser Stelle
verzichtet und auf die Arbeit von Mathwig [95] fiir weitere Informationen verwiesen.

4.1.4 Parameteroptimierung

Im vorangegangenen Abschnitt wurde gezeigt, dass die Reisegeschwindigkeit und das SchlankheitsmaR
als freie Entwurfsparameter einen groRen Einfluss auf die Ergebnisse der Entwurfssynthese austiben.
Weiterhin besitzt der Nutzlastfaktor in Abhangigkeit dieser Parameter ein Maximum. Somit liegt es na-
he, diese beiden Parameter innerhalb der Entwurfssynthese zu optimieren (vgl. Abschnitt 3.4) und nur
diese Ergebnisse einer weiteren parametrischen Betrachtung zu unterziehen. Der Einfluss der Reichwei-
te und der Flughdhe wird hierbei nicht untersucht und deren Werte bei 1000 km bzw. 1500 m konstant
gelassen.

Bei der Wahl der Zielfunktion fiir die Optimierung wurde zugunsten des Kraftstofffaktors, der als Haupt-
anteil in den direkten Betriebskosten agiert, entschieden. Bei konstanter Reichweite und Nutzlast ist das
dquivalent einer Optimierung auf kraftstoffspezifische Transportarbeit. Das hybride Luftfahrzeug, wel-
ches die vorgegebene Transportaufgabe mit dem geringsten Kraftstoffverbrauch absolviert, ist somit
wirtschaftlicher und 6kologischer, was besser den aktuellen und auch mit Sicherheit kiinftigen Marktan-
forderungen entspricht.
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Abbildung 4.10: Abflugmasse in Anhadngigkeit von optimaler Fluggeschwindigkeit (links) und optimalem Schlank-
heitsmal (rechts)

Die Abbildung 4.10 zeigt den Verlauf der Abflugmasse fiir unterschiedliche Hybridisierungsgrade und die
dazu errechneten optimalen Geschwindigkeiten auf der linken Seite sowie die optimalen Schlankheits-
maRe auf der rechten Seite. Jeder Punkt markiert hierbei die vorgegebene Nutzlast. Ein konstanter Hyb-
ridisierungsgrad wird durch eine Linie gleicher Farbe gekennzeichnet. In der Darstellung steigt der Hyb-
ridisierungsgrad entsprechend der Farblegende im linken Bild, wahrend die Nutzlast von links unten
nach rechts oben entlang der Linien gleicher Farbe steigt. Das rechte Bild zeigt deutlich, dass die meisten
optimierten Entwiirfe bei einem SchlankheitsmaR von 5,5 bis 6,5 gefunden werden. Dieser Bereich wur-
de bereits oben in Bezug auf den maximalen Nutzlastfaktor identifiziert. Hier scheint das optimale Ver-
héltnis zwischen dem nutzbaren Hillenvolumen und der (schadlichen) Oberflache zu liegen. Der Hybri-
disierungsgrad und die Nutzlast haben hierbei nur einen untergeordneten Einfluss. Lediglich bei sehr
kleinen Nutzlasten (im unteren Bereich der Kurven) verschieben sich die Maxima in Richtung kleinerer
SchlankheitsmaRe, bleiben aber stets groRer als 4.
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Betrachtet man die Entwicklung der optimalen Geschwindigkeiten mit der Nutzlast, so ist der gleiche
Trend wie beim Nutzlastfaktor feststellbar, und zwar liegt das Optimum mit steigender Nutzlast bei im-
mer groBeren Geschwindigkeiten ungeachtet des Hybridisierungsgrads. Dieser beeinflusst lediglich die
Steigung der Kurven, sodass groRere Hybridisierungsgrade im Bezug auf die kraftstoffoptimale Flugge-
schwindigkeit nicht so empfindlich auf die Nutzlast reagieren. Mit steigendem aerodynamischem Auf-
triebsanteil (Kurvenfarbanderung in Richtung blau) wird die Abhangigkeit der optimalen Geschwindig-
keit von der Nutzlast immer starker.

Die Abbildung 4.11 zeigt eine raumliche Darstellung der beiden Diagramme aus der Abbildung 4.10
(links) und den resultierenden Kraftstofffaktor als Ergebnis der Optimierungsrechnungen. Der kleinste
Kraftstoffverbrauch liegt eindeutig bei groReren Hybridisierungsgraden (Richtung Luftschiffe) und zwar
unabhangig von der Nutzlast. Diese Werte werden allerdings bei relativ langsamen Fluggeschwindigkei-
ten (80-100 km/h) erreicht.
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Abbildung 4.11: Abflugmasse (links) und Kraftstofffaktor (rechts) in Anhdngigkeit von optimaler Fluggeschwindig-
keit und optimalem Schlankheitsmalf

4.2 Stabilitatsbetrachtung

Die Fragestellung beziiglich der angestrebten bzw. geforderten Stabilitdt eines Luftfahrtgerates gehort
ohne Zweifel zu den grundlegenden Designaspekten und beeinflusst maRgeblich seine Konfiguration. In
dieser Hinsicht existieren fir hybride Luftfahrzeuge keine klaren Kriterien bzw. Richtwerte, sowohl im
Bezug auf die Stabilitdtsanforderungen, als auch in Hinblick auf die Auswirkungen einzelner Designpa-
rameter auf diese. Somit wird man auch hinsichtlich dieses Aspektes ein wissenschaftliches Neuland
betreten missen und versuchen, mit bekannten Zusammenhangen, teils aus dem Luftfahrzeugbau und
teils aus dem Luftschiffbau, die notwendigen Kriterien abzuleiten bzw. neu zu entwickeln.

In diesem Unterkapitel werden zunachst die aus der Sicht des Autors sinnvollen Stabilitatskriterien abge-
leitet, dabei wird von den in der Luftfahrt iblichen Begriffen und Definitionen ausgegangen, und ferner
eine Analyse der stabilitatswirksamen Designparameter und deren Auswirkungen auf die Stabilitat eines
HAV durchgefiihrt. Zum Schluss werden konstruktive Vorschlage zum Erreichen der angestrebten Stabili-
tatseigenschaften erarbeitet. Die Betrachtung erfolgt dabei separat fiir die Langs- und die Seitenbewe-

gung.
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4.2.1 Seitenstabilitat

Abhangig vom Hybridisierungsgrad stellt das aerodynamische Moment des aerostatischen Auftriebskor-
pers eine GrolRe dar, die stets eine destabilisierende Wirkung auf die Flugbewegung hat. Dieses Moment
muss bei der Steuerung um die Hochachse durch die Steuerorgane tiberwunden werden. Ist bei einem
klassischen Flugzeug das Seitenleitwerk als ein Steuerorgan der Seitenebene unabdingbar, so ist es bei
einem hybriden Luftfahrzeug nicht zwingend erforderlich. Beispielsweise kann man sich durchaus eine
Form der Hille vom aerostatischen Korper vorstellen, die um die Hochachse ein so geringes Moment
erzeugt, dass dieses mithilfe von z.B. einem differenziellen Schub vom rechten und linken Triebwerk
ausgesteuert werden koénnte. Bei einem Rotationsellipsoid als Hillenform hat sich dieser Ansatz, wie
nachfolgende Parameterstudie belegt, als nicht tragfahig erwiesen.

a) Steuerungskonzept

Es soll untersucht werden, welchen Einfluss auf den Gesamtentwurf das Steuerungskonzept, basierend
auf einer differenziellen Schubsteuerung von Triebwerken, auf den vorderen Fliigel hat. Ausgehend von
einer Beispielkombination von Designanforderungen:

— Nutzlast 1000 [kg],
— Reichweite 1000 [km],
— Prallhdhe 1500 [m],

— Reisegeschwindigkeit 120 [km/h]

werden der Hybridisierungsgrad und das Schlankheitsmal® beim Entwurf variiert. Als Dimensionierungs-
kriterium fiir die Triebwerke soll das Giermoment zum Aussteuern einer seitlichen Windbde in einem
Reiseflug dienen. Es wird vereinfachend angenommen, dass das maximale Giermoment dann vorliegt,
wenn ein Triebwerk keinen Schub erzeugt und das andere Triebwerk seinen maximal verfligbaren Schub
liefert. Gleichzeitig sollen die Triebwerke stets auch gentigend Schub fir die Vorwartsbewegung liefern.
In diesem Fall wird ein kurzzeitiger Schubabfall von 30% aufgrund einer Windbde als akzeptabel angese-
hen. Somit kann man fir den bendtigten maximalen Schub schreiben:
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Abbildung 4.12: Entwurfskonzept ohne Seitenleitwerk, links — Nutzlastfaktor, rechts — relative PTL-Masse

Die Auslegung eines HAV mit entsprechender Dimensionierung der Triebwerke gemaR der Gl. (4.2) zeig-
te, dass, ausgehend vom minimalen Hybridisierungsgrad (x = 0,3) und dem minimalen SchlankheitsmaR
(b = 2), der Nutzlastfaktor aufgrund steigender Abflugmasse rapide sinkt (Abbildung 4.12, links). MaR-
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geblich dafiir ist der Zuwachs der Antriebsmasse, die aus dem notwendigen Schub resultiert. Diese Ten-
denz in Form der auf das Gesamtgewicht bezogenen Antriebsmasse zeigt die Abbildung 4.12, rechts.
Beide Entwurfsparameter beeinflussen dabei stark negativ die Gesamtmassenbilanz. Mit steigendem
Hybridisierungsgrad wachst das Hillenvolumen und somit das instabile Hillenmoment. Vereinfacht
kann dieser Effekt mit der Munk’schen Formel nach Gl. (2.84) berechnet werden.

Antriebsmassenzuwachs [-]

Schlankheitsmal’ ¢ [-] . Hybridisierungsgrad y [-]

Abbildung 4.13: Zuwachs der Antriebsmasse bezogen auf das Konzept mit Seitenleitwerk

Da das Triebwerksgewicht fast linear mit der Triebwerksleistung ansteigt (vgl. Abschnitt 2.3.2), ergibt
sich somit ein proportionaler Anstieg der Antriebsmasse. Die Abhdngigkeit vom SchlankheitsmaR ist
komplexer, da dieser das aerodynamische Moment sowohl direkt liber die Koeffizienten der virtuellen
Masse als auch indirekt iber das Hullenvolumen beeinflusst (siehe Diskussion im nachsten Abschnitt).
Insgesamt haben diese beiden Effekte eine Erhohung des Hiillenmoments und somit eine Erhéhung der
Antriebsmasse zur Folge.

Der Vergleich der Antriebsmassen beim Design mit und ohne das Seitenleitwerk fiir ein HAV mit einem
Rotationsellipsoid als Hillenform zeigt eine eindeutige Uberlegenheit der ersten Variante
(Abbildung 4.13). Im unginstigen Fall brdauchte man allein fiir die Seitensteuerung einen mehr als
10-fachen Schubliberschuss, was zu unsinnigen Entwurfslosungen fiihren wiirde.

b) Auslegung auf statische Stabilitét

Bei der Auslegung eines Seitenleitwerks fir ein hybrides Luftfahrzeug stellt sich die Frage nach den
zweckmaligen Auslegungskriterien. Als erstes kann die Forderung nach der statischen Stabilitat Giber-
prift werden. Fir diesen Zweck wird zunachst eine Reihe von Entwirfen mit unterschiedlichen Hybridi-
sierungsgraden und Schlankheitsmallen fiir den oben festgelegten Satz der Designanfoderungen er-
zeugt. Die GroRe des Leitwerks als Verhaltnis der Seitenleitwerksflache zur Referenzflache wird zunachst
als ein konstanter Faktor:

Ttail

S
= % = 0,1 vorgegeben. AnschlieBend wird der kleinste Faktor (das kleinste bzw. leichteste
ref

Seitenleitwerk) flr eine bestehende Konfiguration bestimmt, dass das Kriterium der statischen Stabilitat

oC
aﬁN (St(n'l> —0 (4.3)
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Abbildung 4.14: Ablauf der Seitenleitwerksopti-
mierung auf statische Stabilitat

erfillt. Die Lésung der Gl. (4.3) fur die Bestimmung der
minimalen Flache des Seitenleitwerks wird als eine Op-
timierungsaufgabe aufgefasst und numerisch durchge-
flhrt. Hierbei muss angemerkt werden, dass der Mo-

mentenverlauf C’N (ﬂ) eines hybriden Luftschiffes,

abhangig von der jeweiligen Konfiguration, einen stark
nichtlinearen Charakter annehmen kann. Als Beispiel
sei hier ein typischer Momentenverlauf eines Luftschif-
fes angegeben (vgl. Abbildung 3.16). Die Auswertung
zahlreicher Windkanalmessungen fir Luftschiffe (vgl.
z.B. [12], [30], [132]) zeigt jedoch, dass flir einen klei-

nen Winkelbereich der Gradient 60%5 als nahezu

konstant angesehen und somit die Gl. (4.3) ausgewertet
werden kann. Ist die aus Sicht der statischen Stabilitat

kleinste Leitwerksflache (S ) ~ bestimmt, wird mit

tail
diesem Wert eine neue Entwurfssynthese durchge-
flihrt, um die Auswirkungen der Flachenverdanderung
aus Sicht des Gesamtentwurfs aufzuzeigen. In

der Abbildung 4.14 ist der strukturelle Ablauf dieser Prozedur grafisch dargestellt.
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Abbildung 4.15: Bendtigte SLW—Flache fiir statische Stabilitat

Abbildung 4.15 und Abbildung 4.16 zeigen die Abhangigkeit der absoluten und auf die Referenzflache
bezogenen Flache des Seitenleitwerks vom Hybridisierungsgrad und Schlankheitsmal} bei der Auslegung

auf statische Stabilitat. Mit steigendem Schlankheitsmal} bei konstantem Hybridisierungsgrad bleiben

der Traggasbedarf und somit auch das Hillenvolumen konstant. In diesem Fall steigen die Ldnge der

Hille und damit auch der fiir die Stabilitdt wirksame Hebelarm zum Seitenleitwerk proportional zum

Schlankheitsmal3, und zwar gilt:

%
ah’ull = [3 ) Vv}mll ) ¢] ’ (44)

4.7
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Das instabile Hullenmoment hangt bei konstantem Volumen primar von der Differenz der Munk’schen
Faktoren k, und k; (vgl. Abbildung 2.8) ab. Diese Differenz steigt ebenso mit dem SchlankheitsmaR, al-
lerdings stark degressiv. Die Uberlagerung beider Effekte fiihrt zu einer Abnahme der notwendigen Sei-
tenleitwerksflache. Dieser Effekt nimmt mit dem Hybridisierungsgrad zu, da in diesem Fall auch das Hiil-
lenvolumen ansteigt (vgl. Gl. (2.83)).

Bleibt dagegen das Schlankheitsmald konstant und vergroéBert sich der Hybridisierungsgrad, so steigt das
Hillenmoment linear mit dem steigenden Hiillenvolumen und hat einen monotonen Anstieg der Leit-
werksflache zur Folge. Die VergroRerung des SchlankheitsmalRes hat auf diesen Effekt aus dem oben
genannten Grund (Leitwerkshebelarm) eine mindernde Wirkung.
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Abbildung 4.16: Benoétigte relative SLW—Flache fir statische Stabilitat

Betrachtet man jedoch die bezogene Leitwerksflache, so fallt auf, dass diese nur sehr gering vom Hybri-

%

disierungsgrad abhangt (Abbildung 4.16, links). Hierbei hebt die VergroRerung der Bezugsflache (thfl’ )

aufgrund des steigenden Hiillenvolumens die VergréoRBerung der benétigten Leitwerksflache, die ebenso
mit dem Hillenvolumen steigt, fast vollstandig auf. Diese Invarianz kommt bei der zweidimensionalen
Darstellung besonders deutlich zum Vorschein (Abbildung 4.16, rechts). In dem vergroRerten Ausschnitt
wird zwar die Tendenz zur Abnahme der relativen SLW-Flache mit dem Hybridisierungsgrad erkennbar,
aber die Auspragung dieser Tendenz, ausgedriickt in der absoluten Niveausenkung der Kurvenverlaufe,
ist daulRerst schwach.

> a0 o N

N W

-

Gesamtmassenzuwachs [%)]

Gesamtmassenzuwachs [%]

0.5
Hybridisierungsgrad x [-] %4

[==}
w
o
~

0.5 0.6 0.7 0.8

Schiankheitsmaf ¢ [-] Hybridisierungsgrad 7 [-]

Abbildung 4.17: Prozentuale Anderung der Abflugmasse

Die Veranderung der SLW-Flache mit den beiden Entwurfsparametern findet sich konsequenterweise in
der Veranderung der Gesamtmasse wieder, da diese Flache die Masse des Seitenleitwerks direkt beein-
flusst. In der Abbildung 4.17 ist der prozentuale Zuwachs der Gesamtmasse im Bezug auf den Referenz-
entwurf dargestellt. Die Lage der Extrema gleicht der in der Darstellung der SLW-Flache (Abbildung 4.16,
links), jedoch verhilt sich die Gesamtmasse in Richtung eines zunehmenden Hybridisierungsgrades an-
ders als die SLW-Flache. Der Verlauf ist nicht mehr linear, sondern hat einen parabolischen Charakter
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mit Tendenz zum Abflachen bei steigendem SchlankheitsmalR (Abbildung 4.16, rechts). Die Begriindung
dafiir liegt in der komplexen Abhdngigkeit der Gesamtmasse von den einzelnen Teilmassen (siehe. Ab-
schnitt 4.1.1). Insgesamt lasst sich bei einer ,unglinstigen” Konstellation von Entwurfsparametern ein
Anstieg von bis zu 6% der Gesamtmasse eines HAV feststellen.

c) Auslegung auf Steuerbarkeit

Wie oben gezeigt wurde, kann die Forderung nach statischer Stabilitdt bei der Dimensionierung des Sei-
tenleitwerks zu einer signifikanten Zunahme der Gesamtmasse eines hybriden Luftfahrzeugs fiihren.
Dieses Kriterium ist zwar ein Standard beim Flugzeugbau, findet aber duRerst selten Anwendung bei
Luftschiffen. Die meisten Luftschiffe werden zugunsten der Gewichts- und Widerstandsreduzierung
nicht als statisch stabil ausgelegt. Zur Beurteilung der Stabilitat von Luftschiffen wurde von der Fa. Good-
year ein sog. geometrischer Index entwickelt (vgl.[18], S.80):

_ (Sl+S2)'l1
stab S S (45)
1+2'[ 1;; 2]'thu'(k2_k1)

Hierbei sind S1 — SLW-Flache ohne Rumpfiiberdeckung, 52 - vom Rumpf Gberdeckte Flache,
[, - Hebelarm zum Leitwerk und kQ, k:l - Koeffizienten der virtuellen Masse.

Als empfohlen wird der Wertebereich von 0,177 bis 0,212 angegeben. Der Index hat einen halbempiri-
schen Charakter und beschreibt in seiner Beschaffenheit letzten Endes das Verhaltnis zwischen dem

S +65,
b2

kann als ein Reziprokwert der Leitwerksstreckung und somit als ein Reprasentant der aerodynamischen

Leitwerksmoment <S1 + SQ) . l1 und dem Hillenmoment th” . <k2 — /{;1). Der Term 1+ 2 [

Wirksamkeit des Leitwerks interpretiert werden. Leider wurden keine Angaben Ulber die Relation dieses
Indexes zu den damit erzielten Stabilitdtseigenschaften gemacht. Diese Relation wird dennoch im Fol-
genden an einigen Beispielkonfigurationen evaluiert.

Ubertragt man die Auslegungspramisse beziiglich der Seitenstabilitidt von Luftschiffen auf den Entwurf
hybrider Luftfahrzeuge und schlie8t a priori den Einsatz von Flugreglern nicht aus, lasst sich der Bedarf
an SLW-Flache erheblich reduzieren, indem es nicht auf Stabilitdt, sondern auf eine ausreichende
Steuerbarkeit dimensioniert wird. Da der Leistungsbedarf eines HAV wesentlich geringer als bei einem
Flugzeug ausfallt, tritt der Ausfall eines Triebwerks als dimensionierender Fall in den Hintergrund. Den
anderen kritischen Fall stellt eine seitliche Windboe dar. Sie wird im Folgenden fiir die Dimensionierung
des Seitenleitwerks herangezogen. Es wird dabei gefordert, dass im Fall einer seitlichen Windboe der
maximale Seitenruderausschlag ausreichen muss, um die Bewegung bzw. die Drehung des Luftfahrzeu-
ges in die entgegengesetzte Richtung einzuleiten. Mit anderen Worten darf die Stérung des Flugzustan-
des durch die Windbde nicht zu einer unkontrollierten VergroRerung des Schiebewinkels fiihren.

Fir die Bestimmung der minimal erforderlichen SLW-Flachen zum Erfiillen des Kriteriums ausreichender
Steuerbarkeit bei einer seitlichen Windboe wird das Softwaremodul VORIS (siehe Kapitel 3.2) in eine
Optimierungsaufgabe eingebunden. Ausgehend von einer bereits durchgefiihrten Entwurfssynthese fir
den gewiinschten Satz der Parameter (siehe Kapitel 3.1) werden dynamische Simulationen des Fluges,
gestort durch die seitliche Windboée, durchgefiihrt. Es wird vereinfachend angenommen, dass die Wind-
bde nur zum Start der Simulation (Zeitpunkt t = 0) existiert und dabei bereits den Maximalwert hat. In-
sofern kann dieses einer impulsartigen Storung des Schiebewinkels gleich gesetzt werden. Weiterhin
wird das Seitenruder gleich zum Beginn der Simulation maximal gegen die Windboe ausgeschlagen. So-
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mit bleiben die in der Realitdt vorhandenen Verzégerungen in der Reaktion auf die Stérung, sei es sei-
tens des Piloten oder des Reglers, auller Betracht. Die Flache des Seitenleitwerks stellt hierbei den zu
optimierenden Parameter dar, der von der Optimierungsfunktion an das Simulationsprogramm Gberge-
ben wird. Diesen Ablauf zeigt schematisch die Abbildung 4.18.

Entwurfssynthese
(SORIS)

7

Optimierung der
Seitenleitwerksflache

(— VORIS\

Windboe
A

g v . "I=>| Zeitantwort =P Kostenfunktion
=

SR I

- J

nein ja
Optimum Ergebnis

Abbildung 4.18: Ablauf der Seitenleitwerksoptimierung auf Steuerbarkeit

Wie bei jeder Optimierungsaufgabe bestimmt die Formulierung der zu minimierenden Zielfunktion
malgeblich das Ergebnis der Optimierung. In dem vorliegenden Fall wird die Zielfunktion fiir die von
rechts kommende Windbée (positiver Anfangsschiebewinkel) und den entsprechenden negativen Sei-
tenruderausschlag nach den folgenden Aspekten formuliert:

(1) Die Simulationsdauer wird auf 5 Sekunden (willklrlich) festgelegt. Voruntersuchungen haben erge-
ben, dass diese Zeitspanne den Aussteuervorgang sicher abdeckt.

(2) Nach der Anfangsreaktion (ansteigen) soll die Giergeschwindigkeit monoton abklingend sich in
Richtung Null bewegen. Diese Bedingung impliziert, dass die Ableitung der Giergeschwindigkeit ei-
nen Nulldurchgang haben muss.

(3) Der Schiebewinkel muss vom Maximalwert sukzessive abfallen und darf nicht das Vorzeichen wech-
seln. Das bedeutet, dass die Ableitung des Schiebewinkels keinen Nulldurchgang haben darf.

(4) Nach dem Erreichen des Maximalwertes soll sich die Giergeschwindigkeit moglichst langsam in
Nullrichtung bewegen. Ist diese Bedingung zusammen mit den bereits genannten erfillt, hat man
die kleinstmogliche Leitwerksflaiche zum Aussteuern der Windboe erreicht. Mathematisch kann
dieses Kriterium folgendermalen formuliert werden:

t(end)
[ Ir(t)|dt — min (4.6)

t(7>0)
Hierbei sind t(i’ > 0) — Zeitpunkt nach dem Vorzeichenwechsel (Nulldurchgang) der Ableitung (am An-
fang ist die Ableitung negativ, da die Giergeschwindigkeit in negative Richtung steigt) und t(end) -

Endzeitpunkt der Simulation (hier 5 sec.).
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Abbildung 4.19: Grafische Definition der Zielfunktion

Die Abbildung 4.19 soll die Definition der Zielfunktion verdeutlichen. Die Grafiken links zeigen beispiel-
haft den Verlauf der Giergeschwindigkeit und ihrer Ableitung fir eine noch nicht optimierte SLW-Flache.
Sie stellen quasi eine Momentaufnahme des Optimierungsvorganges dar. In diesem Fall ist die Leit-
werksflache noch ,zu groR”. Nach weniger als 1 Sekunde erreicht die Giergeschwindigkeit den Maxi-
malwert (roter Punkt) und geht rasch mit anndhert konstanter Steigung in entgegen gesetzte Richtung.
Der Ausgangszustand (Nullwert) wird nach ca. 3,5 Sekunden erreicht, dabei schneidet die Kurve die Abs-
zisse unter einem relativ steilen Winkel, was auf eine deutliche Reserve beziiglich der vorhandenen
Leitwerksflache deutet. Die Zielfunktion ist hier die Flache unter der schwarz umrandeten Kurve. Wird
durch den Optimierungsalgorithmus die Leitwerksflache sukzessive verringert, so schrumpft diese Fla-
che bis die gewtlinschte Toleranz der Optimierung erreicht ist. Diesen Fall zeigen die zwei Grafiken auf
der rechten Seite. Hier zeigt der Verlauf der Giergeschwindigkeit das gewiinschte Verhalten, und zwar
nahert sie sich mit schwachem Gradienten dem Ausgangszustand. Die entsprechende Leitwerksflache ist
hierbei minimal.

Die Optimierungen der SLW-Flache wurden fiir unterschiedliche Hybridisierungsgrade und Schlank-
heitsmalRe durchgefiihrt. Im Gegensatz zur Auslegung auf statische Stabilitat wurden diese Parameter
nicht alle durchgehend verandert, sondern zuerst bei einem festen Schlankheitsmal (¢ = 3,8) der Hybri-
disierungsgrad variiert und ferner fir den festen Hybridisierungsgrad (x = 0,5) das SchlankheitsmaR vari-
iert.

Variation des Hybridisierungsgrades

In der Abbildung 4.20 ist der Verlauf einiger relevanter Designparameter in Abhangigkeit vom Hybridi-
sierungsgrad dargestellt. Das linke Bild zeigt die Anderung der Gesamtmasse (blau) und der auf die Ge-
samtmasse bezogenen SLW-Masse (griin). Erwartungsgemal steigt die Gesamtmasse, bedingt durch die
VergrofRerung des Hillenvolumens mit dem Hybridisierungsgrad, nahezu linear an. Der Verlauf der rela-
tiven SLW-Masse hat zwar ein ausgepragtes Maximum im Bereich um x = 0,5, die Standardabweichung
betragt dabei jedoch lediglich 0,033%, sodass man von einem etwa konstanten Wert von ca. 2,5% spre-
chen kann. Die benétigte SLW-Flache steigt somit nahezu linear mit dem Hybridisierungsgrad, da sie
Uber das Flachengewicht direkt mit einander verkniipft sind.
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Abbildung 4.20: Variation von x bei der SLW-Dimensionierung, links — Gesamtmasse und relative SLW-Masse,
rechts — relative SLW-Flache und geometrischer Index
Die relative SLW-Flache (rechtes Bild, blaue Kurve) fallt regressiv mit dem Hybridisierungsgrad. War die-
ser Trend bei der Dimensionierung auf statische Stabilitat (siehe Diskussion oben) nur sehr schwach, ist
die Tendenz bei der Einbeziehung dynamischer Faktoren deutlich erkennbar. Zu den letzteren gehort vor
allem die aerodynamische Dampfung aus der drehinduzierten Zusatzkomponente der Anstrémung, die
sowohl bei dem aerostatischen Auftriebskorper, als auch bei dem Seitenleitwerk einen stark nichtlinea-
ren Charakter aufweist. Dariiber hinaus beeinflusst der Hybridisierungsgrad durch die Veranderungen
der geometrischen Parameter den Tragheitstensor und vor allem den Tensor der virtuellen Massen. Bei
gleich bleibendem SchlankheitsmaR steigen die virtuellen Massen linear mit dem Hillenvolumen, die
Veradnderung der anderen Anteile des Tragheitstensors (vgl. Abschnitt 2.4) mit dem Hybridisierungsgrad
lasst sich aufgrund der komplexen Zusammensetzung nicht ohne Weiteres angeben. Im Allgemeinen
aber steigen alle Terme des Tragheitstensors mit dem Hybridisierungsgrad und verlangsamen so eine
dynamische Systemantwort auf eine duBere Stérung (Windboe).

Z; " 1? | | | | | ’L Bemerkenswert ist die Darstellung des geometri-
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Porg - f”"ft""i ””” i ””” i ””” i""* gen. Auffillig ist der fast identische Verlauf, aller-
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Relative SLW-Flache [-] GroRen libereinander aufgetragen, so zeigt sich ein

Abbildung 4.21: Relative SLW-Flache und geometrischer fast linearer Zusammenhang (Abbildung 4.21). Das

Stabilitatsindex bei Variation von x SteigungsmaR k aus linearer Regression (griine
Linie) liegt hier bei 1,34. Es bedeutet, dass zum
einen der halbempirisch bestimmte Stabilitdtsindex einen festen Bezug zum dynamischen Verhalten
eines HAV hat und somit als EntwurfsgroRe fur die Auslegung des Seitenleitwerks herangezogen werden
kann. Zum anderen korreliert diese GroRRe mit dem Verhaltnis der SLW-Flache zum Hillenvolumen hoch
2/3 (Referenzflache). Wirde man das Seitenleitwerk nach dem geometrischen Stabilitdtsindex auslegen,
so wirde das aus der Sicht des oben definierten Dimensionierungskriteriums zu einer VergréBerung der

bendtigten SLW-Flache um ca. 34% fiihren.
Variation des SchlankheitsmaRes

Wird anstelle des Hybridisierungsgrades das SchlankheitsmaR variiert (Abbildung 4.22), so sinkt anfangs
die Gesamtmasse (linkes Bild, blaue Kurve) mit dem SchlankheitsmaR, zeigt jedoch ab einem Wert von
ca. vier eine gewisse Invarianz. Die relative Masse des Seitenleitwerks (linkes Bild, griine Kurve) nimmt
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zwar kontinuierlich mit dem SchlankheitsmaR weiter ab (der wirksame Hebelarm wird groRer), dieser
Effekt wird aber durch die allgemeine Tendenz zur Erhéhung der Gesamtmasse mit dem Schlankheits-
mal fast komplett aufgehoben.

=3
«©

4400 3 0.196

»

3¢
o
=
©
I
o
=
©

42001 4

N
o

Relative SLW-Masse [%]

0.139-

I
*
@
©

R

4000 /

Gesamtmasse [kg]
Stabilitattsindex [-]

=3

—-0.111

Relative SLW-Flache [-]

o

%
I I L I I I
38003 7 75 8 0'0823 3.5 4

35

!
7 75 .082

415 ‘5 5‘.5 é 615 4‘.5 é 5‘5 é 6‘.5
Schlankheitsmal ¢ [-] SchlankheitsmaB ¢ [-]

Abbildung 4.22: Variation von ¢ bei der SLW-Dimensionierung, links — Gesamtmasse und relative SLW-Masse,
rechts — relative SLW-Flache und geometrischer Index

Die relative SLW-Flache sinkt mit dem SchlankheitsmaR parabolisch (rechtes Bild, blaue Kurve), dhnlich
wie bei der Variation des Hybridisierungsgrades. Dieses Verhalten wird jedoch hierbei durch andere Zu-
sammenhange hervorgerufen. So hat beispielsweise das Schlankheitsmall einen wesentlich groReren
Einfluss auf den Tragheitstensor, da die Massentragheitsmomente mit der Ldnge zum Quadrat anstei-
gen. Steigt das Schlankheitsmal3, so steigt die Lange (iberproportional, zum einen durch das Schlank-
heitsmal} selbst und zum anderen durch die damit verbundene Gesamtmassenzunahme. Einen weiteren
Einflussfaktor stellen die Koeffizienten der virtuellen Masse, die sowohl auf der linken Seite (im Trag-
heitstensor) als auch auf der rechten Seite der Bewegungsgleichungen bei den aerodynamischen Kraften
der Hille wirksam sind. Diese Koeffizienten steigen, wie bereits oben erwahnt, degressiv mit dem
Schlankheitsmaf.
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Abbildung 4.23: Relative SLW-Fliche und geometri- festiert.
scher Stabilitatsindex bei Variation

. Der Zusammenhang zwischen der relativen SLW-Flache
von Schlankheitsmaf

und dem geometrischen Stabilitdtsindex bei der Varia-
tion des SchlankheitsmaRes Ilasst sich gut mit einem quadratischen Polynom approximieren
(Abbildung 4.23). Die Auslegung des Seitenleitwerks nach dem geometrischen Stabilitatsindex wirde
auch in diesem Fall zu einem Uberdimensionierten Seitenleitwerk fliihren, wobei der Trend mit dem
Schlankheitsmal} steigen wiirde.

4.2.2 Langsstabilitat

Fiir die Betrachtung der Stabilitdtsaspekte und der damit verbundenen Steuerbarkeit in der Langsebene
gelten prinzipiell die gleichen Gesichtspunkte wie flr die Seitenebene. Die aerodynamischen Krafte und
Momente Uben, abhangig vom Hybridisierungsgrad, einen starken Einfluss auf das dynamische Verhal-
ten eines hybriden Luftfahrzeugs aus und haben somit eine eindeutige Auswirkung auf seine konstrukti-
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ve Gestaltung. Speziell handelt es sich um die Langsanordnung der vorderen und hinteren Fliigel, sowie
die Lage der Kabine mit der Nutzlast. Im weiteren Verlauf werden diese Entwurfsparameter in Form
dimensionsloser, auf die groRe Halbachse des Ellipsoids (Hulle) bezogener GréRen verwendet:

()?mg )f - relativer Abstand vom CR zur Bezugslinie des vorderen Fllgels,

(meg) - relativer Abstand vom CR zur Bezugslinie des hinteren Fliigels,

XPL - relativer Abstand vom CR zum Schwerpunkt der Nutzlastplattform.

Fiir die Positionierung der Fliigel und der Nutzlastplattform schlagt der Autor folgenden Kriterien vor:

e Die hinteren Flugel sollen im Auslegungsfall zum gesamten aerodynamischen Auftrieb beitragen, d.h.
positiven Auftrieb erzeugen. Bei dem gewahlten symmetrischen Fliigelprofil wird das erreicht, wenn
der Flugeleinstellwinkel positiv ist:

(zg) >0 (4.7)

e Der Gesamtauftrieb zwischen den vorderen und den hinteren Fligeln soll im Auslegungsfall mog-
lichst gleich verteilt sein. Mathematisch lasst sich diese Forderung folgendermaRen formulieren:

Aiwmg = (iuiz’ng >f - (iwing )7. - min (48)
e Es wird eine im Bezug auf die statische Langsstabilitat moglichst neutrale Konfiguration angestrebt:
5§ = XCG — XNP =0
stab % (49)
(‘/;mll)

Voruntersuchungen haben gezeigt, dass die ersten zwei Forderungen sich nur bei einer statisch instabi-
len Konfiguration realisieren lassen. Diese Instabilitdt wird bewusst zugunsten der aerodynamischen
Wirksamkeit der Fligel in Kauf genommen und viel mehr nach einer Losung gesucht, die unter Einhal-
tung der ersten zwei Pramissen moglichst geringe Instabilitdt mit sich bringt. Diese zum Teil kontrover-
sen Anforderungen lassen sich gut innerhalb einer Optimierungsaufgabe |6sen, indem sie zu einer ge-
meinsamen Zielfunktion verknlpft werden.

Es wird nun der Einfluss des Hybridisierungsgrades und des SchlankheitsmaRes als zweier unabhangiger
Designparameter auf die Stabilitdt eines HAV untersucht, um so die Frage nach einer moglichst glinsti-
gen Langslage von Fligel und Nutzlastplattform zu beantworten. Hierflir werden gleiche Designspezifi-
kationen fiir die Synthese der jeweiligen Konfiguration wie bei der Betrachtung der seitlichen Stabilitat
(vgl. S.105) ausgewahlt.

Anfangs wird eine Parameterstudie durchgefiihrt, die fir unterschiedliche Hybridisierungsgrade und
SchlankheitsmalRe die drei konstruktive Parameter (meg%, (meg> und )?PL in einem konstruktiv
sinnvollen Bereich schrittweise variiert und in Abhangigkeit davon das Stabilitatsmal 6smb und die Win-

keldifferenz Aiwmg bestimmt. Als Ergebnis der Rechnung entstehen fiir jede Kombination von x und ¢

zwei Datensatze, einmal fir 65m und einmal fir Aiwmg in Abhangigkeit von den drei konstruktiven Pa-

b

rametern. Der Ablauf dieser Parameterstudie ist schematisch in der Abbildung 4.24 dargestellt.
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/ \ Im zweiten Schritt wird fiir jede Kombination von x
Entwurfssynthese . . . - e
/ oo \ und ¢ jene Kombination aus (meg >f , (meg )r

und XPL gefunden, die die Kriterien eines optima-

len StabilitdtsmaRes am besten erfiillt. Diese Krite-
Trimmrechnung \ rien wurden oben zundchst in drei separaten Glei-

(VORIS) chungen angegeben. Nun werden sie zu einer
nein ja gemeinsamen Zielfunktion nach dem folgenden
@ Ansatz verkniipft:
L s — Flugeleinstellwinkel K/opt = 5stab =+ f Alwmg (4.10)
= v
=] 3 4 ~\ . . . . . < .
= T 9 - - Hierbei sind K, - Zielfunktion, § - normiertes
s 5 S Simulation opt stab
= T c (VORIS) A - . .
5 5 < — StabilititsmaB, A% . -normierte Differenz der
B B X \_ Variationvona ) wing
= = 8 . . . .
3 g S 7 Fligeleistellwinkel und f - Wichtungsfaktor.

GroRen wird auf den Bereich zwischen 0 und 1 so

//Variation von ¢

StabilitatsmaR
/ Die Normierung bzw. Transformation der beiden

| Vb - vorgenommen, dass der schlechteste Wert aus

Ergebnis I dem jeweiligen Datensatz zu 0 und der beste zu 1

Abbildung 4.24: Ablauf der Parameterstudie fiir Lings-  wird. Diese mathematische Operation ermdglicht
stabilitat

eine Verknlpfung der beiden GréRen durch einfa-

che Summation. Fir Aiwmg kann das mithilfe fol-

gender linearer Transformation erfolgen:

AZW =a-Ai, +b (4.11)
mit
1
) (AL “
A Zg ) (4.12)
b= s (0)

(Ai. ) _ (Az’. )
wing J nin wing Jyax

und (Aim ) der kleinste und der groRte Wert im jeweiligen Datensatz von

min "9 Jmax

Hierbei sind <Aiwmq)
JAY) g Bei dieser Transformation ergibt die kleinste Differenz der Fligeleistellwinkel (erwiinschtes Ver-

wr.

halten nach Gl. (4.8)) das Maximum der normierten Funktion (den Wert Eins) und umgekehrt.

Bei der Normierung des Stabilitditsmalies auf den Bereich zwischen 0 und 1 sollen die Werte, die ndher
zu Null liegen (vgl. GI. (4.9)) besser ,bewertet” werden und alle anderen (sowohl positive als auch nega-
tive) schlechter. Eine derartige Transformation ist mit der sog. MN-Funktion moglich. Diese Funktion ist
wie folgt definiert:

2
0,d<z<a 2~[x_a],a§x§a—2i_b 1—2-[
b—a

2 2
Lb<z<c 1—2-[2_0] e<p<ttd 2-[”3_d] etd oy
—C

I = (4.13)
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Die Parameter a und b beschreiben den Bereich,

indem die Funktionswerte stetig von 0 bis 1 anstei-
- gen und die Parameter ¢ und d den von 1 auf 0 ab-
steigenden Ast festlegen. Die Abbildung 4.25 zeigt
beispielhaft den Verlauf dieser Funktion fir die Pa-
rameter [0,1 0,3 0,6 0,9]. Die Festlegung der Para-
L S meter a, b, c und d in der Gl. (4.13) geschieht fol-
gendermalen. Der minimale und der maximale

08—~ - -~ +

06f — — -

04F — -

— - L - -4

%

o
~

Wert aus dem jeweiligen Datensatz von 6#01) legen

Abbildung 4.25: Beispielverlauf der M-Funktion ) ) o
die Grenzen der Normierung fest, somit gilt:

a = min (6%“[}) und d = max (‘Zmz))' Als bester in dem Datensatz gilt der betragsmaRig kleinste Wert

(6s(,ab )L,p[ = min (“Zmb

25% links und rechts von dem (6t b) f festgelegt, sodass b = (5 ) T —0,25-(((2 b) » —a) und
stab / opt opt stab /opt

stab

), da er am nachsten zu Null liegt. Fiir die Parameter b und ¢ wird der Bereich

stab stab

c= (5 )Opf + 0,25 - (d — ((5 )Om). Zum besseren Verstandnis ist in der Abbildung 4.26 ein Beispiel

solcher Transformation von (SSW und Az’wmg far die Parameterkombination x = 0,35 und ¢ = 0,65 dar-

b

gestellt, die X-Achse in den Diagrammen ist dimensionslos und stellt den Laufindex bei der Variation von

()?mg )f, (Xuvi71g )r und )?PL dar.

10 15 ‘\
D g 1 / 4 /
5 \| 3 M/ Y
3 6 \ *530.5 A / V V
SN
A A < M W
24 Y V
v/
0 10 20 30 40 50 60 70 0 10 20 30 40 50 60 70
1 1
NN L [RARTAYTI
S 0.6 / 7] Sos !
N 3
S s \ \
< o4 / / D04
[+ A/ I \
4 0.2 0.2t
% 40 20 30 40 50 5io 70 % 15 20 30 40 50 60 75

Abbildung 4.26: Beispiel der Normierung von 5‘%0’ und A7

b wing

Der Wichtungsfaktor f aus der Gl. (4.10) spielt eine wichtige Rolle bei der Definition der Zielfunktion in-
sofern, als dass er die Differenz der Fligeleinstellwinkel gegeniiber dem Stabilitaitsmal wichtet. Da fir
seine Bestimmung kein physikalisch belegbarer Zusammenhang gefunden werden konnte, wird an die-
ser Stelle die Wahrscheinlichkeitsrechnung in Form der sog. Monte-Carlo-Simulation bemiiht und mit
deren Hilfe ein Algorithmus fiir die Bestimmung des optimalen StabilitdtsmaRes entwickelt.

Im Folgenden wird der oben angesprochene Algorithmus fir die Bestimmung des optimalen Stabilitats-

malies, sowie dazugehoriger Werte von ()?wmq )/ , (Xwinq) und )?PL anhand der Abbildung 4.27 erlau-

tert. Die folgenden Ausfiihrungen beziehen sich auf eine feste Kombination der Parameter Hybridisie-
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rungsgrad und Schlankheitsmal3. Diese Berechnung wird somit fiir die zusammenfassende Darstellung
fir jede Kombination der Parameter x und ¢ aus dem untersuchten Intervall wiederholt.

Im ersten Schritt werden in Abhédngigkeit von den konstruktiven Parametern (Xwing) , (me) und
! "9

X ,, normierte Differenz der Flugeleistellwinkel A;.winq und - normiertes StabilitdtsmaR ‘imb be-

stimmt. Seien beispielsweise a, b und c die Langen der entsprechenden Vektoren, so ergeben sich zwei

Datenséatze (Vektoren) fiir AZMW und (zm mit der Anzahl der Elemente m = a - b - ¢. Gleichzeitig wird

b
mit Hilfe des Zufallsgenerators ein Vektor der Zufallszahlen im Bereich von 0,5 bis 1 erzeugt. Die Lange
des Vektors (Index m) sollte groR genug sein (hier m = 10°). Die Werte in diesem Vektor werden dem
Wichtungsfaktor f aus der Gl. (4.10) zugeordnet. Mit den so entstandenen drei Vektoren wird nun diese

als Zeilenvektoren und f als Spal-

Gleichung elementenweise evaluiert. Dabei werden Aiwmg und 6#(”)

tenvektor in die Gleichung eingesetzt. Diese Operation ergibt eine n-Zeilen- und m-Spalten-Matrix mit

den Werten der Zielfunktion K/(th .

ind (1,...n) = max {Kjopt (1,... m)}

R —
wing | ¢! wing /.7~ PL Y
1 L > m
3 > 3
—
~ 6 > 6
v 5 4B
% 2 ; ; 2 )
S > ind
N 8 > 8 opt
I} q
o ‘L6
> 6
y = ¥
LI S
n 4 L1 'E optimum
N _ ~

AZ (XW”Q )f ; (mey )T ; XPL‘

wing

—_ Y
K’opt - 55tab +f )

Abbildung 4.27: Ablaufschema des Algorithmen zur Bestimmung eines optimalen Stabili-
tatsmaRes

Im zweiten Schritt wird in jeder Zeile der Maximalwert der Zielfunktion bestimmt und sein Index gespei-
chert. In der Grafik sind diese Werte gelb markiert. Das ergibt einen Vektor der Indizes mit der Lande n.

Im dritten Schritt wird aus dem Vektor der Indizes der am haufigsten vorkommende Index bestimmt. Da

jedem Index eine bestimmte Kombination der Parameter (meg) , (szg> und XPL zugeordnet wer-
f ua r

den kann, ergibt der Index indopt die wahrscheinlichste Konstellation dieser Parameter, die das Kriteri-

um der Zielfunktion (ihr Maximum) erfillen. Diese Werte ergeben bei der Entwurfssynthese die Konfigu-
ration mit dem optimalen Stabilitatsmal.

In der Abbildung 4.28 ist der Verlauf von 6sm und Aiwmg als Funktion der drei konstruktiven Parameter

b
(deren Verlauf zeigen die drei oberen Diagramme) fiir zwei beispielhafte Kombinationen von x und ¢
dargestellt. Zusatzlich sind auch die mit Hilfe der oben vorgestellten Methode gefundenen optimalen
StabilitdtsmalRe fiir die jeweilige Parameterkombination als farbige Rechtecke gekennzeichnet. Es kann
beobachtet werden, dass das Optimum bei Variation von x und ¢ durchaus verschiedene Lagen anneh-
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men kann. So entspricht beispielsweise seine Lage fiir x = 0,35 und ¢ = 6,5 einer Parameterkombination

[()_(wmg )f (X, ) X, |= [0,3 0,8 0] und fiir x = 0,65 und ¢ = 3,5 - [0,3 0,9 0, 2} :

E \ / \ /
502 /:C: \ 4 \ /C:# \ 4 /‘¢=¢v
0-Teeesst 10 20 30 40 MG 60 70
~ 0.8l il /) oA A Al A A
NIAVAVAVAVAVAVAVEVAVAVAVAIAVA VS
= VAR VAN VAN VA VAN VA Vi v A v
10 20 30 40 50 60 70
0.4 T S E e e e e
= —~+—3=035¢=65 /¢¢¢= 4
|L>:?0'27+X=0-65§b=3-5 N DU ARas s e s s s an
GG%#GG%%GévGGGG/
10 20 30 40 50 60 70
20 4
2 10 — ZF 2 / ey [9ee Al
S s Pl Ans e TP badiies 4
<] bt s T A A M MAR S & = = = M
10 = 20 30 \Q 50 60 70
o1 7 .MKWA /”*'\wm\mmv
3 et ot W ool
o B e
! 10" 20 30 40 50 60 70

Abbildung 4.28: Beispielverlauf der Differenz der Fligeleinstellwinkel und des Stabilitdtsmalies

Nachdem fiir alle Kombinationen von x und ¢ das optimale StabilitatsmaR bestimmt wurde, wird letzte-
res in einem 3D-Diagramm als Funktion der beiden Parameter dargestellt (Abbildung 4.29). Fir die bes-
sere Ubersichtlichkeit wurde bei der Darstellung die farbliche Skalierung so gewihlt, dass alle Werte des
Stabilitatsmales, die einen Schwellenwert lberschreiten, monochrom (im Diagramm dunkelrot) darge-
stellt werden. Dieser Schwellenwert wurde auf 10% der Bandbreite aller berechneten Werte fiir das

optimale Stabilitdtsmald festgelegt

O = (B = 01 (B ) = (). (4.10

Hierbei ist 6m - Schwellenwert fiir die monochrome Darstellung.

Bei solch einer Darstellung werden die Grenzen eines Entwurfsraums, in dem die Anforderung bezliglich
eines bestimmen Stabilitatsmales erfiillt werden soll, sehr deutlich. So zeigt das Diagramm, dass hin-
sichtlich der statischen Stabilitat Konfigurationen bis zu einem Hybridisierungsgrad von ca. 0,6 zu emp-
fehlen sind (dunkelrotes Plateau). Dartiber hinaus steigt die Instabilitat (negatives StabilitatsmaR) pro-
gressiv an, was prinzipiell zwar kein grundsatzliches Hindernis darstellen muss, jedoch sollte in diesem
Bereich die Frage der ausreichenden Steuerbarkeit stets kritisch Gberpriift werden. Das SchlankheitsmaR
dagegen hat bei dieser Betrachtung nur einen geringen Einfluss auf die erzielbare statische Stabilitat.
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Optimales Stabilitatsmalf? [-]
7

0.6
4 :
Hybridisierungsgrad y [-] %7 08 3 Schlankheitsmald ¢ [-]

Abbildung 4.29: Optimales Stabilitatsmal als Funktion von x und ¢

4.3 Flugeigenschaftsuntersuchungen

4.3.1 Eigenverhalten

Das Eigenverhalten eines dynamischen Systems mehrerer Freiheitsgrade lasst sich sehr vorteilhaft mit
Hilfe der Linearisierung der Bewegungsgleichungen analysieren. Der dafilir notwendige methodische
Apparat ist z.B. in Brockhaus [22] oder McRuer [97] ausreichend dokumentiert. Die somit gewonnenen
Erkenntnisse sind zwar nur in einem eingeschrankten Betriebsbereich bei kleinen Abweichungen vom
Referenzzustand giiltig, ermoglichen aber bereits erste prinzipielle Aussagen (iber die Stabilitdt und das
dynamische Eigenverhalten des zu untersuchenden Systems.

Als Betriebs- bzw. Bezugspunkt der Linearisierung eignen sich prinzipiell alle stationaren Flugzustande.
Fir die vorliegende Betrachtung wurde der stationdre Geradeausflug im Auslegungszustand (design
point) ausgewadhlt. Flr diesen Flugzustand gilt folgendes:

I_/:[uoOO]T,Q:[OOO}T,Q:[OO()(ST}T.

Nach der (hier numerisch durchgefiihrten) Linearisierung liegt das Differentialgleichungssystem
1. Ordnung mit 12 Zustdnden in folgender Form vor:

z2=A-r+Bu (4.15)

Die Zustandsmatrix A und die Steuermatrix B haben nach der Linearisierung nur konstante Koeffizienten
und kénnen bei einem symmetrischen Luftfahrzeug in eine Langs- und eine Seitenbewegung mit jeweils
sechs Zustanden unterteilt werden. Fir die Beschreibung der Eigendynamik in der jeweiligen Ebene sind
i. A. vier Zustdande hinreichend. Sie sind in den unten stehenden Gleichungen angegeben (der Operator
bezeichnet dabei kleine Abweichungen von Referenzzustand).
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Zustandsgleichung der Ldngsebene
o’ X Xw X X@ ou XU Xﬁf
ow Z L4 Zy| |ow Z . Z on
_ u q n T
sq| "M M M M| |sg M M, | 6(s,) (4.16)
q u w q (C] q n op T
] 0 1 0| |66 0 0
mit den entsprechenden Koeffizienten-Matrizen
-0,0414 -0,1940 14,6955 -3,7810 -0,0987 1,5510
-0,1199 -1,6357 38,2041 0,0825 B -0,0169 -0,3259
= = 4.17
=lon -0,0017 0,0511 -3,7774 -0,2257| =l 0,0253 0,0016 ( )
0 0 1 0 0 0
Zustandsgleichung der Seitenebene
o (v, v, v, v][e] v,
op L L L Lq) op L Lg os
A=1r A A : + .0 (4.18)
or NU Np NT N<1> or Ng N5 o0&
&6 |0 1 0 0| [6® |0 0
mit den entsprechenden Koeffizienten-Matrizen
-09117 -8,5571 -31,7699 0,8350 0,0446 0,1426
-0,0997 -34756 22,0882 -0,8845 B 0,0162 0,0222
Slat -0,0411 -0,3236 -2,2707 -0,0670|" =" N 0,0005 -0,0205 (4.19)
0 1 0 0 0 0

Die Zeitantwort eines Systems, reprasentiert durch den jeweiligen Systemzustand, setzt sich nach (4.15)
aus einer linearen Kombination einzelner Krafte- und Momentederivativa (Terme der Zustandsmatrix)

Zusammen.

Das Eigenverhalten des Systems wird in vorliegender Arbeit mit Hilfe der Modalanalyse durchgefihrt.
Die Basis fiir diese Analyse bildet die homogene Losung des linearen Gleichungssystems mit dem fol-
genden Ansatz:

At

z,(t)=2¢ (4.20)
deren Losung folgende Gleichung darstellt:
(A-X-I)-2=0 (4.21)

Der Vektor T in der Gl. (4.21) wird als Eigenvektor bezeichnet und der Parameter \ beschreibt die Ei-

genwerte des Systems. Diese Eigenwerte sind die Losungen des charakteristischen Polynoms zu der De-
terminante

det(A—\ 1) (4.22)

Zu jedem Eigenwert \ existiert ein entsprechender Eigenvektor Z, der angibt, mit welchen Anteilen die
ZustandsgrofRen in der jeweiligen Eigenbewegungsform (dem sog. Mode) vertreten sind. Aus seiner Zu-
sammensetzung lasst sich somit die Koppelung der einzelnen Zustandsgroflen eines MehrgroRensys-
tems ablesen. Der physikalische Charakter einzelner Moden l&sst sich sehr anschaulich mit Hilfe der sog.
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Zeitvektoren darstellen. Diese Vektoren setzen sich zusammen aus der Summe der Terme aus der
elementenweise Multiplikation der jeweiligen Zeile der Zustandsmatrizen mit den entsprechenden Ele-

T
. @z . Die Gesamtanzahl der Zeitvektoren

menten des Eigenvektors fir den jeweiligen Mode (AHe SWM)

pro Eigenmode ist gleich der Anzahl der in der betrachteten Bewegungsebene beteiligten Krafte bzw.
Momente. In dem vorliegendem Fall sind es zwei Krafte (in X- und Z-Richtung) und ein Moment (um die
Y-Achse) in der Langsebene und eine Kraft (in Y-Richtung) und zwei Momente (um die X- bwz. Z-Achse)
in der Seitenebene. Die Summe aller Zeitvektoren in dem jeweiligen Freiheitsgrad eines Modes ergibt
die Zustandsanderung (die Beschleunigung) in Richtung dieses Freiheitsgrades. Die Richtung der Zeitvek-
toren gibt dabei Auskunft Gber die Wirkungsrichtung der einzelnen Terme in dem Zeitvektor zueinander.

Sind die Eigenwerte und die Eigenvektoren des Systems bestimmt, kann die Gesamtlésung des linearen
Bewegungsgleichungssystems als Summe der Teilbewegungen angegeben werden:

z,() =3¢ g, ¢ (4.23)
i=1

Die Konstanten ¢, werden hierbei aus den Anfangsbedingungen bestimmt. Im Folgenden wird die Mo-

dalanalyse separat fiir die Langs- und die Seitenbewegung durchgefiihrt. Zu diesem Zweck wird das line-
are Gleichungssystem nach Gl. (4.15) in die modale Form (berfiihrt. Die Transformationsvorschrift der
Modalform lautet:

z=T-¢ (4.24)

Hierbei bedeutet die Variable & den Vektor der Modalzustdnde und die Matrix z — eine Transformati-

onsmatrix aus Rechtseigenvektoren, die die Spalten dieser Matrix bilden. Damit hat die GI. (4.15) in mo-
daler Form folgende Gestalt

E=T"AT ¢+

_1.

11~
1153

U

—_—
4

(4.25)

1153

oder in vereinfachter Form (die Unterstriche bei Matrizen bzw. Vektoren werden dabei weggelassen)
E=A-(+B-u (4.26)

Die Transformationsmatrix z verknUpft in linearer Form die physikalischen Zustande Z eines dynami-

schen Systems und dessen Eigenmoden § In der Matrix B kann die Empfindlichkeit der einzelnen Ei-

genbewegungsformen im Bezug auf die Steuereingaben direkt abgelesen werden.

Eigenformen der Lingsbewegung

Die Losung der charakteristischen Gleichung (Gl. (4.16)) der Langsebene fiihrt zu einem charakteristi-
schen Polynom 4. Grades mit vier reellen Koeffizienten:

A =1-4,4270 -0,8701 -0,1900 0,0327 T, deren Verteilung in der Abbildung 4.30 darge-

LON,1-4

stellt ist. Aus dieser Polverteilung ergeben sich vier Eigenbewegungsformen (Moden) der Ldngsebene
mit den entsprechenden Eigenvektoren, die rechts vom Bild in tabellarischer Form angegeben sind.
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Model Mode2 Mode3 Mode4d
c u -0,2867 0,2074 -0,9744 | -0,9962
(<]
(o]
:t% w || -0,9554 | -0,9778 0,2229 0,0854
(%]
©
§ q 0,0689 -0,0190 0,0054 0,0006
(%]
=}
A /AN / N (€] -0,0156 0,0218 -0,0286 0,0173
_ . ~Mode 2 -Mode 3 N (/Mode 4
a 0.92/‘/ v oos2” | 085N
) -2 -1 0

jo
Abbildung 4.30: Eigenwerte (links) und Eigenvektoren (rechts) der Langsbewegung

Mode 1 stellt eine schnelle aperiodische Bewegung mit einer Zeitkonstante TSA1 ~ 0,23 s dar. Bei die-

sem Mode dominiert die Nickgeschwindigkeit die Eigenbewegungsform. In der Abbildung 4.31 (linkes
Bild) ist sie als blauer Pfeil dargestellt. Es zeigt sich deutlich, dass die Nickgeschwindigkeit bei allen drei
Freiheitsgraden vertreten ist und betragsmalig den grofSten Anteil aufweist. Auch die Vertikalgeschwin-
digkeit w hat einen signifikanten Anteil, besonders im Freiheitsgrad der Vertikalbewegung. Beide Gro-
Ren fithren in der Summe (gleiche Pfeilrichtung) zu einer bedeutenden Anderung der beteiligten Zu-
Bei
Freiheitsgraden (X- und Z-Richtungen) zeigen die Beschleunigungspfeile in negative Richtung (negative

standsgrofRen, die durch den schwarzen Pfeil reprdsentiert werden. den translatorischen
Zustandsanderung), wobei die Z-Achse wesentlich starker beeinflusst wird. Bei rotatorischem Freiheits-

grad ist die Richtung entgegengesetzt und bedeutet eine positive Anderung des Nickmomentes.
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Abbildung 4.31: Zeitvektoren der Langsbewegung, Mode 1-2

Mode 2 ist eine stabile aperiodische Bewegung mit der Zeitkonstante 7, , ~ 1,155, die im Vergleich

zum Mode 1 wesentlich langsamer aber dennoch relativ schnell vonstattengeht. Der Verlauf der Zeitvek-
toren in der Abbildung 4.31 (rechtes Bild) zeigt eine starke Beteiligung der Vertikalgeschwindigkeit in
allen drei Freiheitsgraden. Am starksten ist sie in Bewegung in der Z-Richtung ausgepragt. Hier findet
man auch die betragsmaRig grofRte Beschleunigung. Der Vektor der Nickgeschwindigkeit ist in diesem
Mode stets entgegen der Vertikalgeschwindigkeit und der Beschleunigung gerichtet, was auf eine damp-
fende Wirkung hinweist. Das Nickmoment wird im Vergleich zum Mode 1 bei dieser Eigenbewegungs-
form wesentlich schwacher angeregt.
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Abbildung 4.32: Zeitvektoren der Langsbewegung, Mode 3-4
Mode 3 mit der Zeitkonstante TS3 /2 5,26 s ist ebenso aperiodisch stabil. Bei dieser verhaltnismaRig

langsamen Eigenbewegungsform ist der erste translatorische Freiheitsgrad (X-Richtung) am starksten
angeregt (Abbildung 4.32, links), was sich in der langsamen Abnahme der Fluggeschwindigkeit wieder-
spiegelt. An dieser Bewegung sind alle ZustandsgroRen beteiligt, am starksten aber der Lagewinkel.
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Abbildung 4.33: Zusammenfassende Darstellung der Zeitvektoren der Langsbewegung

Mode 4 mit seinem Eigenwert in der rechten Halbebene in der Nahe des Ursprungs stellt eine langsame
aperiodische und instabile Eigenbewegungsform dar. Hierbei handelt es sich um eine asymptotische
VergrofRerung des Lagewinkels, die Anregung der Freiheitsgrade Z-Kaft und M-Moment (Abbildung 4.32,
links) findet hierbei nicht statt (keine Zustandsdnderung in der jeweiligen Richtung) und auch die
X-Richtung ist nur sehr schwach angeregt.

In Abbildung 4.33 sind alle Moden der Langsbewegung als Balkendiagramme in einer zusammenfassen-
den Darstellung prasentiert. Hieraus werden die Verhaltnisse der einzelnen Terme in der jeweiligen Ei-
genbewegungsform zueinander und die Krafte- bzw. Momente-Verhaltnisse zwischen den Moden
nochmal deutlich hervorgehoben. Es lasst sich aus dieser Darstellung ablesen, dass die Nickgeschwindig-
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keit zusammen mit der Vertikalgeschwindigkeit die dominierenden ZustandsgroRen der Lingsbewegung
darstellen.

Eigenformen der Seitenbewegung

Die Losung der charakteristischen Gleichung (4.18) der Seitenebene fihrt zu einem charakteristischen
Polynom 4. Grades mit zwei konjugiert komplexen Koeffizienten:

A =1-0,1933 + 0,3007i -3,1357 £ 0,38251 T.

LAT 1-2
Da beide Losungspaare einen negativen Realteil aufweisen und somit in der Gaul¥’schen Zahlenebene
links der Imaginarachse liegen (Abbildung 4.34, links), handelt es sich um ein schwingungsfdhiges System
mit zwei charakteristischen Eigenbewegungsformen, deren Eigenvektoren in der unterstehenden Tabel-
le angegeben sind.

0.4 Mode 1 Mode 2

0.3¢

0.2 \Y 0.9898 0.9954

0.1F p | -0,0365-0,0308i 0,0391 — 0,0604i

© 0

04k r -0,0130 + 0,0024i 0,0588 + 0,0047i

ZustandsgrofRen

02 o | -0,0173+0,1325 | -0,0146 +0,0175i
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Abbildung 4.34: Eigenwerte (links) und Eigenvektoren (rechts) der Seitenbewegung

Mode 1 der Seitenbewegung ist eine langsame schwach gedampfte Schwingung mit der Kreisfrequen
w = 0,3575 [rad/s] und dem Dampfungsgrad D = 0,5407. Bei dieser Schiebe-Roll-Bewegung sind alle vier
ZustandsgroBen der Seitenbewegung an der Gesamtlésung vergleichsweise gleichwertig beteiligt
(Abbildung 4.35). Aus der Achsenskalierung der unteren Grafik geht hervor, dass der Gier-Freiheitsgrad
(N-Moment) nur sehr schwach (etwa der Faktor 1/10) im Vergleich zum Rollmoment angeregt wird und
somit in diesem Mode vernachlassigt werden darf. Die Bewegung im Freiheitsgrad der Seitenkraft wird
durch die Seitengeschwindigkeit dominiert, ihr wirken (phasenverschoben) die Roll- und die Gierge-
schwindigkeit entgegen, wobei von den beiden die Giergeschwindigkeit den grofReren Beitrag leistet. Am
Roll-Freiheitsgrad sind im Wesentlichen die Seitengeschwindigkeit, die Rollgeschwindigkeit und der
Rollwinkel beteiligt. Deren Anteile sind zwar betragsmaRig etwa gleich grol3, aber die Zeitvektoren ste-
hen phasenmaRig so zueinander, dass sie sich in der Wirkung fast vollstandig kompensieren. Die durch
diese Terme hervorgerufene Rollbeschleunigung (schwarzer Pfeil) ist sehr klein.

Mode 2 beschreibt eine schnelle gut geddampfte oszillierende Bewegung mit der Kreisfrequenz
w = 3,1589 [rad/s] und dem Dampfungsgrad D = 0,9926. Diese Bewegung spielt sich in allen drei Frei-
heitsgraden ab und die Anregung dieser Freiheitsgrade ist im Vergleich zum Mode 1 um etwa eine Gro-
Renordnung starker. In den rotatorischen Bewegungsfreiheitsgraden liberwiegt die Gierbewegung. Der
Anteil des Rollwinkels kann in allen Freiheitsgraden vernachldssigt werden. Die Gierbeschleunigung in
der Gesamtsystemantwort ist ca. 1,8-mal groRer als die um die Roll-Achse. In den Freiheitsgraden
Y-Kraft und N-Moment leisten die drei ZustandsgroRen einen gleichsinnigen Beitrag zur resultierenden
Zustandsdnderung (die Vektorpfeile zeigen in gleiche Richtung) und bei der Rollbewegung wirkt die Roll-
geschwindigkeit der Roll- und der Seitengeschwindigkeit entgegen.



125 Kapitel 4

Kraft Y
—_— b
0.2 Y, - dp
—_—
0.1+ —y D
on | !\ | 1 1 1 1
-1.2 -1 -0.8 -0.6 -0.4 -0.2 0 0.2
Moment L

0.1 —_—L,
Lp-ip
—_—, b
R VT
(V] = I I I I I 1 1 I
-0. 0.2 -0.15 -0.1 -0.05 0 . . .

Seitenbewegung, Mode 1

0.3 -0.25 0.05 0.1 0.15 0.2
x10° Moment N
8 — N, v
6 Np - ip
‘2" — N
—_— Ny I
ok ] !
2+ —_
4 | | | | | | |
-0.05 -0.04 -0.03 -0.02 -0.01 0 0.01
Abbildung 4.35: Zeitvektoren der Seitenbewegung, Mode 1
Kraft Y
—Y, v
04 Y,, - op
N 0.2 N Yf Lo
q) —_— Yq» - 6P
0 —_
-8 | 1 | 1 | | | ¢
E -3 25 -2 -1.5 -1 -0.5 0
Moment L
O o2 —_—L, 0
% 0.15 L, op
C» 0.1 —L, o7
g 005 —Lg 0D
GJ 0 | 1 1 | | 3 1 | | | _1”
fe) -0.6 -0.5 -0.4 -0.3 -0.2 -0.1 0 0.1 02 03 04
o Moment N
o —
6 0.02 —;\v,.~(?4'
(D N P op
001 —_N, - or
0 —— |\, 50
-0.01 | I 1 I I 1 I 1 | ] —
0.18 0.16 0.14 0.12 0.1 -0.08 0.06 0.04 0.02 0

Abbildung 4.36: Zeitvektoren der Seitenbewegung, Mode 2

Einfluss der Schwerpunktlage

Die oben dargestellten Eigenbewegungsformen wurden flr einen fixen Referenzzustand bestimmt und
gelten daher ausschlieRlich fiir diesen Betriebspunkt und die gegebene Konfiguration des Luftfahrzeu-
ges. Zwar wurde dieser Betriebspunkt in die langste Phase einer moglichen Transportmission (den Reise-
flug) gelegt, in der Praxis bleibt die Konfiguration aber etwa durch den Kraftstoffverbrauch oder durch
die unterschiedlichen Beladungsszenarien nicht konstant. Typischerweise andert sich bei einer Konfigu-
ration i. A. deren Masse und die Lage des Gesamtschwerpunktes und damit zwangslaufig das dynami-
sche Eigenverhalten des Luftfahrzeugs. Aus diesem Grund gehért der Einfluss der Schwerpunktlage auf
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die Eigenbewegungsformen zu den grundlegendsten Aussagen bei der Untersuchung der Eigendynamik
eines Luftfahrzeugs.

In der Langsbewegung flhrt die Verdnderung der Schwerpunktlage (Abbildung 4.37) zum einen zur Ver-
anderung des Hebelarmes der resultierenden aerodynamischen Auftriebskraft und der damit verbunde-
nen Anderung des StabilititsmaRes, und zwar bewirkt die Wanderung von hinten nach vorne, d.h. von
negativen zu positiven Werten, eine VergrolRerung der statischen Stabilitat. In diesen Fall bewegen sich
die Eigenwerte des ersten und des zweiten Modes auf einander zu. Bei der weiteren Wanderung des
Schwerpunktes nach vorne wiirden sich diese Pole treffen und zu einem gemeinsamen konjugiert kom-
plexen Polpaar verschmelzen, was im Fall eines konventionellen Starrfliigelflugzeugs dem Eigenmode
der Anstellschwingung entsprechen wiirde.

pog2 i 062 ! o‘ézs‘\ foBs 02 045 -~

ooer

bens | 0.962 i 0.5 | 5088 D’P 045

5 -4 3 -2 -1 0 1
Jo

-1

Abbildung 4.37: Einfluss der Schwerpunktlage auf die Eigenwerte der Langsbewegung

Zum anderen verandert die Schwerpunklage auch den Hebelarm zum aerostatischen Auftriebsmittel-
punkt. Diese Kraft bewirkt bei der hinteren Lage des Schwerpunktes ein positives (aufnickendes) Mo-
ment und wirkt demnach in Richtung einer Stérung, d.h. destabilisierend. Erhéht sich der wirksame He-
belarm in positive Richtung, steigt auch das negative, riickstellende Moment. Der instabile Mode der
Langslage bewegt sich in Richtung der rechten Halbebene und wird dann stabil bei der vordersten
Schwerpunktlage. Die Pole des dritten und des vierten Modes bewegen sich ahnlich dem 1. und dem 2.
Mode aufeinander zu und wiirden bei weiterer Wanderung des Schwerpunktes nach vorne ein schwin-
gungsfahiges System bilden, welches von der Lage der Pole her einer klassischen Phygoide nahe kommt.

Betrachtet man die Eigenwerte der Seitenbewegung bei der Veranderung der Schwerpunktlage
(Abbildung 4.38), so zeigt sich ein deutlicher Einfluss dieses Parameters auf den ersten Eigenmode. So-
wohl die Frequenz als auch die Dampfung dieser Eigenform reagieren sehr sensibel auf die Verdanderung
der Schwerpunktlage. Die Abbildung 4.39 (links) zeigt den Verlauf der Eigenfrequenz und der Dampfung

in Abhdngigkeit vom Parameter )?PL. Mit Verschiebung des Gesamtschwerpunktes nach vorne sinkt die
Eigenfrequenz und steigt die Dampfung in nahezu linearer Form. Die Empfindlichkeit der Frequenz ist

jedoch wesentlich geringer. So betragt beispielsweise ihre relative Anderung in dem untersuchten Be-
reich lediglich ca. 4%, wahrend die Dampfung um mehr als 72% variiert.
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Abbildung 4.38: Einfluss der Schwerpunktlage auf die Eigenwerte der Seitenbewegung

Die Eigenfrequenz des zweiten Modes bleibt bezliglich der Schwerpunktverschiebung mit einer Stan-
dardabweichung von +0,01 [rad] anndhernd invariant. Die Dampfung andert sich bis zu einem Wert von
XPL
progressiv, die absolute Wertdanderung ist aber gering. Der Verlauf der Werte in Abbildung 4.39 (rechts)
zeigt, dass der zweite Mode der Seitenbewegung durch die Schwerpunktverschiebung im untersuchten

Bereich kaum beeinflusst werden kann.

~ 0 ebenso schwach (Standardabweichung +4,83-10 [rad]). Bei positiven Werten steigt sie zwar
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Abbildung 4.39: Einfluss der Schwerpunktlage auf die Eigenfrequenz und Dampfung der Eigenbewegung. Links -
Mode 1, rechts — Mode 2

Einfluss der virtuellen Masse

Die virtuelle Masse eines hybriden Luftfahrzeuges geht nach Gl. (2.63) in den Tragheitstensor der Bewe-
gungsgleichung ein und beeinflusst somit die Eigendynamik sowohl in der Langs- als auch in der Seiten-
ebene. Im Folgenden wird gezeigt, wie sich der Term der virtuellen Massen auf die Eigenbewegungsfor-
men auswirkt, indem diese Werte einmal mit und einmal ohne den Term der virtuellen Massen

bestimmt werden.

In der Abbildung 4.40 sind die Eigenwerte der Langsbewegung mit und ohne die virtuelle Masse darge-
stellt. Die Zahlenwerte dazu sind in Tabelle 4.1 angegeben. Es kann beobachtet werden, dass durch die
fehlende virtuelle Masse alle vier Eigenbewegungsformen betroffen werden. Wahrend die Pole der ers-
ten zwei Moden dabei nach rechts in Richtung einer schnelleren Bewegung wandern, bewegen sich die
Pole des dritten und vierten Modes nach links. Fir den dritten Mode bedeutet diese Wanderung eine
Verlangsamung der Bewegung durch die entsprechend groRer werdende Zeitkonstante und der vierte
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Mode wird zunehmend instabiler. Im Anhang C.3.1 sind die Zeitvektoren der Eigenbewegung in der
Langsebene ohne den virtuelle Masse Einfluss grafisch dargestellt.
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Abbildung 4.40: Eigenwerte der Langsbewegung mit und ohne virtuelle Masse

Virtuelle Masse Mode 1 Mode 2 Mode 3 Mode 4
mit -4,4270 -0,8701 -0,1900 0,0327
ohne -6,7992 -1,2920 -0,1827 0,0345

Tabelle 4.1: Eigenwerte der Langsbewegung mit und ohne virtuelle Masse

Am starksten sind durch den fehlenden Term der virtuellen Masse der erste und der zweite Mode der
Langsbewegung betroffen. Die Anderungen der Eigenfrequenz betragen hierbei 53,58% bzw. 48,49%.
Hier zeigt sich eine dampfende Wirkung der virtuellen Masse, die als zusatzliche Tragheit in allen sechs
Freiheitsgraden agiert, besonders deutlich. Die restlichen Moden 3 und 4 erfahren nur eine verhéltnis-
maRig geringe Veranderung, die in beiden Fallen unter 5% liegt, sodass fiir diese Moden die virtuelle
Masse nur eine untergeordnete Rolle spielt.
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Abbildung 4.41: Zeitantwort auf einen Hohenrudersprung mit und ohne Einfluss der
virtuellen Masse
Die Abbildung 4.41 zeigt den Verlauf der ZustandsgroRen der Langsbewegung Uber eine Zeitspanne von
5 Sekunden fir ein System inklusive der virtuellen Masse (blaue Kurve) und fiir das gleiche System mit
dem Tragheitstensor ohne den Term der virtuellen Masse (rote Kurve). Die veranderten Zeitkonstanten
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des ersten und zweiten Modes fiihren zu einer deutlich schnelleren Reaktion der Vertikalgeschwindig-
keit und der Nickgeschwindigkeit, wahrend die Langsgeschwindigkeit und der Lagewinkel nahe unver-

andert bleiben.

In der Seitenebene werden sowohl die Frequenz als auch die Dampfung des ersten Modes wesentlich
durch die virtuelle Masse beeinflusst (Abbildung 4.42). Aus den Zahlenwerten der Tabelle 4.2 l&sst sich
eine Steigung der Frequenz um 21% feststellen, gleichzeitig wird die Dampfung um 15,57% geringer.
Auch hier, dhnlich der Langsbewegung, bt die virtuelle Masse als gerichtete Tragheit eine dampfende
Wirkung auf die Systemeigendynamik aus. Aus dem Vergleich der Zeitvektoren fir diesen Mode (siehe
Anhang C.3.2) mit denen aus dem Abschnitt 4.3.1 zeigt sich, dass der grundlegende Charakter der Be-
wegung um alle drei beteiligten Freiheitsgrade erhalten bleibt und sich lediglich die Betrdage einzelner

Krafte und Momente im jeweiligen Freiheitsgrad andern (steigen).

Virtuelle Masse Mode 1 Mode 2 Mode 3
mit -0,1933 £ 0,3007i | -3,1357 +0,3825i -
ohne -0,1976 + 0,3852i -2,9212 -6,1224

Tabelle 4.2: Eigenwerte der Seitenbewegung mit und ohne virtuelle Masse

Der zweite Mode der Eigenbewegung mit dem konjugiert komplexen Paar erfdahrt durch den fehlenden
Term der virtuellen Masse die starkste Metamorphose. Er zerfallt in zwei reelle Eigenwerte, von denen
einer nach links und einer nach rechts entlang der reellen Achse wandert. Somit werden aus einer stabi-
len oszillierenden Bewegung zwei asymptotisch stabile Teilbewegungen bzw. zwei neue Moden den
Seitenbewegung. Dabei geht der dritte Mode mi einer Zeitkonstante von 0,1634 [sec] sehr schnell von-

statten.
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Abbildung 4.42: Eigenwerte der Seitenbewegung mit und ohne virtuelle Masse

Vergleicht man den Ver

(Abbildung 4.43), so wird in erster Linie die Verdnderung in Frequenz und Dampfung des ersten Modes
in der Kurzzeitantwort sichtbar. Die maximale Amplitude steigt bei allen vier ZustandsgrofRen und insbe-
sondere bei der Roll- und Giergeschwindigkeit. Der Einfluss der (ibrigen Moden auf die dynamische Sys-
temantwort lasst sich aus den Zeitverlaufen ohne weiteres nicht identifizieren, da hier alle Freiheitsgra-

lauf der

ZustandsgroRen als

Reaktion auf einen Seitenrudersprung

de gleichermalien stark angeregt werden und keine eindeutige Interpretation zulassen.
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Abbildung 4.43: Zeitantwort auf einen Seitenrudersprung mit und ohne Einfluss der
virtuellen Masse

4.3.2 Steuerverhalten

Das Steuerverhalten beschreibt die Reaktionen eines hybriden Luftfahrzeuges auf die Ausschlage der
Steuerflichen und die Anderung der Schubstellung. Es hat eine fundamentale Bedeutung bei der Beur-
teilung der Flugeigenschaften. Von besonderem Interesse ist dabei der Einfluss der unterschiedlichen
Steuerkommandos auf das Eigenverhalten des Luftfahrzeuges und dem damit verbundenen Verlauf der
ZustandsgroBen. Die Kenntnis tber die Auswirkungen der Steuerkommandos respektive der Ausschlage
entsprechender Steuerflaichen ermoglichen eine gezielte Modifikation der Flugeigenschaften in die ge-
winschte Richtung entweder durch konstruktive bzw. bauliche oder durch regelungstechnische MaR-
nahmen.

Ebenso wichtig sind die Aussagen Uber den Bedarf an Steuerausschlagen zum Steuern des Luftfahrzeu-
ges in den Betriebszustanden aulRerhalb des Auslegungspunktes. Solche Falle stellen typischerweise der
Ausfall eines Triebwerkes und der damit verbundene asymmetrische Schub oder der Langsamflug dar.
Auch die Trimmbarkeit des Luftfahrzeuges bei Veranderung des Flugzustandes oder bei Verschiebung
des Schwerpunktes gehoren zum Nachweis der Steuerbarkeit und sind somit Bestandteil des Steuerver-
haltens.

Viele der oben genannten Aspekte lassen sich mithilfe des um den entsprechenden Betriebspunkt
linearisierten Modells beantworten. Andere Fragen, speziell die Zusammenwirkung der einzelnen Krafte
und Momente bei Betatigung der Steuerorgane, sind nur (iber die Analyse des vollstandigen nichtlinea-
ren Modells moglich. Im Folgenden werden beide Modelle fiir die Beurteilung des Steuerverhaltens ei-
nes hybriden Luftfahrzeuges herangezogen und mit deren Hilfe relevante Aussagen bezliglich des Steu-
erverhaltens hergeleitet.

Modalanalyse des Steuerverhaltens

Qualitative Aussagen Uber die Steuerbarkeit des hybriden Luftfahrzeuges lassen sich auf anschauliche
Weise anhand des in Modalform (iberfiihrten linearen Gleichungssystems gemal der Gl. (4.26) tatigen.
Fur diesen Zweck wird die modale Steuermatrix B der Langs- bzw. Seitenbewegung analysiert. Damit

im Falle konjugiert komplexer Eigenvektoren eine reelle Matrix B entsteht, wird eine reelle Transfor-
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mationsmatrix (T) lverwendet, indem die konjugiert komplexen Eigenvektoren aufgespalten und
rea

durch ihre Real-, bzw. Imaginarteilvektoren reprasentiert werden.

Fiir die Langsbewegung ergibt die Modalform-Darstellung folgende Zahlenwerte:

fl -4,4270 0 0 0 fl 0,2996 0,0861
52 _ 0 -0,8701 0 0 . 52 N -0,3194 0,0234 . n (4.27)
§3 0 0 -0,1900 0 53 -0,2758 -0,6179 6T
54 0 0 0 0,0327 54 0,2161 -0,9725
Fiir die Seitenbewegung erhalt man:
51’1 -0,1933 0,3007 0 0 5171 0,0123 0,3564
51’2 _ -0,3007 -0,1933 0 0 . 51‘2 n 0,0416 0,1269 . ¢ (4.28)
52"1 0 0 -3,1357 00,3825 52’1 0,0326 -0,2112| |C
52.2 0 0 -0,3825 -3,1357 5272 -0,2760 -0,7852

Die grafische Darstellung der Zahlenwerte der modalen Steuermatrizen in der Abbildung 4.44 zeigt, dass
in der Langsebene (linkes Bild) die ersten zwei Eigenmoden priméar durch das Hohenruder angeregt wer-
den koénnen und der Schub nur in dem ersten Mode eine Signifikanz bezliglich der Anregung aufweist.
Die Moden drei und vier dagegen werden starker durch den Schub angeregt, insbesondere der vierte
Mode zeigt hierfiir eine groRe Sensibilitdt. Neben dem Schub ist auch die Anregung durch das Héhenru-
der in den Moden 3 und 4 mdglich. Sie ist zwar nicht so stark ausgepragt wie die Anregung durch den
Schub aber immer noch betragsmalig vergleichbar mit der Wirkung in den Moden 1 und 2, wo sie eine

dominierende Rolle spielt.
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Abbildung 4.44: Modale Steuermatrizen der Langs— (links) und der Seitenbewegung (rechts)

Die Eigenmoden der Seitenbewegung (Abbildung 4.44, rechts) werden fast ausschlieBlich durch das Sei-
tenruder angeregt. In der Darstellung sind zwei Moden entsprechend dem Real- und dem Imaginarteil
der Eigenvektoren separat als Moden a und b dargestellt, was flir eine qualitative Deutung des Sachver-
halts ausreicht. Im ersten Mode (langsame Schiebe-Rollbewegung) ist der Einfluss des Querruders ver-
nachldssigbar klein. Der schnellere zweite Mode kann durch das Seitenruder wesentlich starker als der
erste Mode angeregt werden.

Trimmbarkeit im Horizontalflug

Im Abschnitt 3.1 wurde der verwendete Trimmalgorithmus respektive der Trimmbedingungen fir den
Auslegungsfall ausfiihrlich diskutiert. Die Nachweisfiihrung der Trimmbarkeit fir die vom Auslegungs-
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punkt unterschiedlichen Betriebsbedingungen ist ebenso von groem praktischem Interesse und soll an
dieser Stelle fiir den Fall eines stationaren Horizontalfluges diskutiert werden.

Der Trimmpunkt beschreibt den Flugzustand, in dem sowohl alle duBeren Krafte als auch die entspre-
chenden Momente sich im Gleichgewicht befinden und wird durch die zur Herstellung bzw. Aufrechter-
haltung dieses Zustands notwendigen Steuerausschlige definiert. Andert sich der Flugzustand bei-
spielsweise durch Hohen- bzw. Geschwindigkeitsanderung, so flihrt das zwangsldufig zu Veranderungen
im Krafte- bzw. Momentenhaushalt des Luftfahrzeuges und macht eine neue Trimmung erforderlich. Fir
diesen Zweck missen die Steuerflachen stets eine geniligende Reserve zum Herbeiflihren des Gleichge-
wichtzustanden aufweisen.

Flr eine exemplarische Untersuchung der Trimmbarkeit eines stationdren Horizontalfluges werden die
Fluggeschwindigkeit (Anderung im Flugzustand) und die Lage des Schwerpunktes (Anderung in der Kon-
figuration) variiert und die fiir die Herstellung des ausgetrimmten Flugzustandes erforderlichen Steuer-
ausschldge bestimmt. Die Variation der Fluggeschwindigkeit erfolgt in dem (willklrlich festgelegten)
Bereich von 60%-110% der Reisegeschwindigkeit und die Anderung der Schwerpunklage wird durch die
punktuelle  Verschiebung der relativen Position der Nutzlastplattform im  Bereich

X'PL = |—0,05 0 0,05| umgesetzt. Die fiir den Trimmalgorithmus notwendigen Trimmanforderungen

bzw. entsprechenden Trimmvariablen sind in der unten stehenden Tabelle 4.3 aufgefihrt:

Trimmanforderungen: Trimmvariablen:
é, Anderung der Geschwindigkeit u 5 Geschwindigkeit u
é Anderung der Geschwindigkeit w g Geschwindigkeit w
g Anderung der Drehgeschwindigkeit g ™ Langslagewinkel ©
%i Fluggeschwindigkeit V, %’ Héhenruderkommando n
§ Bahnneigungswinkel y ._%o Schubstellung 61

Tabelle 4.3: Trimmanforderungen und Trimmvariablen flr die Trimmung im horizontalen Flug

Abbildung 4.45 zeigt in Anhangigkeit von der Fluggeschwindigkeit den Anstellwinkel (im globalen Koor-
dinatensystem), den Ausschlag der Steuerklappen und die Schubstellung fiir die Kondition eines ausge-
trimmten Flugzustandes. Als Parameter sind drei verschiedene Schwerpunktlagen aufgetragen. Mit stei-
gender Fluggeschwindigkeit wachsen die vom Staudruck abhadngigen aerodynamischen Kréafte
nichtlinear (quadratisch) an. Das manifestiert sich in der stetigen Abnahme des zum Aufrechterhalten
des Kraftegleichgewichts in der vertikalen Ebene notwendigen Anstellwinkels. Gleichzeitig steigt mit
wachsender Fluggeschwindigkeit auch der Schubbedarf an. Die Effektivitat der Steuerflachen steigt pro-
portional zum Staudruck und fiihrt zur Abnahme der fiir die Trimmung erforderlichen Steuerausschlage.
Dieses Verhalten ist flr alle drei untersuchten Schwerpunklagen identisch. Der Gradient wird aber stark
durch die Lage des Schwerpunktes beeinflusst. Dieser Effekt ist aus dem klassischen Flugzeugbau wohl
bekannt und geht auf die Verdanderung des MaRes der statischen Stabilitat zurlick. Dabei macht die hin-
tere Schwerpunklage (blaue Kurve) betragsmaRig groRere Ausschlage der Steuerklappen notwendig,
was aufgrund des damit verbundenen induzierten Fligelwiderstandes zum erhéhten Schubbedarf fuhrt.
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Abbildung 4.45: Einfluss der Fluggeschwindigkeit und Schwerpunktlage auf die Trimmung

Die angesprochene Abhangigkeit der Schubstellung von der Schwerpunktlage ist bei niedrigeren Flugge-
schwindigkeiten starker ausgepragt und betragt beispielsweise fiir 130 km/h etwa 3% (vgl. Bildaus-
schnitt im unteren Diagramm). Flr groRere Fluggeschwindigkeiten ist die Verdnderung der Schubstel-
lung in Abhangigkeit von der Schwerpunktlage infolge der immer kleiner werdenden Differenz der
Steuerausschlage sehr gering.

Die mittige Schwerpunktlage (XPL = 0) entspricht der Lage im Auslegungspunkt. In diesem Punkt ist

das HAV statisch leicht instabil (vgl. Abschnitt 4.2.2). Das bedeutet zunachst, dass mit steigender Flugge-
schwindigkeit ein hecklastiges und mit sinkender Fluggeschwindigkeit ein kopflastiges Trimmmoment
erzeugt werden muss. Dieses Verhalten wird aus dem Verlauf der griinen Kurve im mittleren Diagramm
der Abbildung 4.45 ersichtlich. Die Wanderung des Schwerpunktes nach hinten fiihrt zu einem kopflasti-
gen Trimmmoment im gesamten betrachteten Geschwindigkeitsbereich (negativer Ausschlag der Steu-
erklappen), wogegen die vordere Schwerpunklage ein hecklastiges Trimmmoment hervorruft. Da ein
kopflastiges Nickmoment durch einen antimetrischen Ausschlag der Steuerklappen des vorderen und
des hinteren Fllgels herbeigefiihrt wird, wird am vorderen Flligel ein Abtrieb und am hinteren ein Auf-
trieb erzeugt. Der Betrag des Auftriebsinkrements vorne ist aufgrund des Triebwerkeinflusses grofer,
sodass die Gesamtauftriebsbilanz beim kopflastigen Trimmmoment negativ ausfallt und beim hecklasti-
gen positiv. Die Folge dieses Effekts ist ein groRerer Anstellwinkel bei der hinteren Schwerpunktlage (vgl.
Bildausschnitt im oberen Diagramm). Der Einfluss der Schwerpunktlage auf den Anstellwinkel ist aber im
dargestellten Geschwindigkeitsbereich sehr gering.

Zeitanalyse des Steuerverhaltens

Das Steuerverhalten im Zeitbereich (Zeitanalyse) lasst sich mithilfe der vollstandigen nichtlinearen Simu-
lation des Modells feststellen. Fir diesen Zweck wird das Modell (iber alle verfiigbaren SteuergréfRen
sequenziell angeregt und der zeitliche Verlauf der ZustandsgroRen und der duRReren Krafte- und Mo-
mente (vgl. Abschnitte 2.5.1 - 2.5.3) aufgezeichnet.



Entwurf und flugdynamische Bewertung von hybriden Luftfahrzeugen 134

Héhenruderkommando n = +5°

In der Abbildung 4.46 ist der zeitliche Verlauf der ZustandsgroBen der Langsbewegung und in
der Abbildung 4.47 der Verlauf der resultierenden Krafte und Momente als Reaktionen auf das Hohen-
ruderkommando +5° dargestellt. Das positive HR-Kommando flihrt zum gegensinnigen Ausschlag der
Steuerklappen am vorderen und hinteren Fllgel in Richtung eines positiven (hecklastigen) Nickmoments
gemaR der getroffenen Konvention (vgl. Abschnitt 1.4) jeweils um 3,75°. Die Auftriebsdifferenz am vor-
deren und hinteren Fligel ergibt ein aufnickendes Moment, fiihrt zur positiven Drehbewegung und zur
Erhohung des Anstellwinkels. Mit steigender Drehgeschwindigkeit werden die drehinduzierten Damp-
fungskrafte der Hiille und der Fligel immer wirksamer, gleichzeitig sinkt mit steigendem Langslagewin-
kel (der proportional zum Integral der Nickgeschwindigkeit ansteigt) das positive Moment der Gewichts-
kraft. In der Summe fiihren diese Effekte dazu, dass das Gesamtmoment nach etwa einer Sekunde einen
Nulldurchgang hat und weiterhin im negativen Bereich bleibt. Die Vorzeichenanderung im Momenten-
verlauf fihrt zum Maximum in der Nickgeschwindigkeit nach ca. 2 Sekunden (aufgrund der Tragheit zeit-
lich verschoben). Von nun an féllt sie monoton ab, bleibt aber in der betrachteten Zeitspanne im positi-
ven Bereich, was zu einer stetigen Zunahme des Langslagewinkels fiihrt. Ursadchlich dafiir ist im
Wesentlichen das immer wirksamer werdende Moment der Gewichtskraft, dem das Hillen— und das
Schubmoment entgegen wirken.
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Abbildung 4.46: Verlauf der ZustandsgroRBen der Langsbewegung bei n = +5°

Das Aufnicken des Luftfahrzeugs und die damit verbundene VergroRerung der Anstellung haben eine
Erhohung des Gesamtwiderstandes zur Folge und fiihren bei konstantem Schub zur Abnahme der
Langsgeschwindigkeit. Die Kraft in Z-Richtung folgt in etwa dem Verlauf der Nickgeschwindigkeit und
lasst die damit korrespondierende Vertikalgeschwindigkeit bis zu einem tempordren Maximalwert an-
steigen. Maligeblich fir den Verlauf ist der Anteil aus dem Fligelauftrieb verantwortlich. Ab etwa der
dritten bis zur siebten Sekunde befinden sich die Krafte in Vertikalrichtung anndhernd im Gleichgewicht.
In dem Zeitintervall bleiben die Vertikalgeschwindigkeit und der Anstellwinkel in etwa konstant. Die im-
mer kleiner werdende Langsgeschwindigkeit, gepaart mit der positiven Nickgeschwindigkeit, flihren im
weiteren Verlauf zu einer asymptotischen Zunahme des Anstellwinkels bis zum Auftriebszusammen-
bruch.
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Abbildung 4.47: Verlauf der resultierenden Krafte und Momente der Langsbewegung bei n = +5°

Nach 20 Sekunden der Flugzeit erreicht das Luftfahrzeug eine Langslage von 26,09°, die Fluggeschwin-
digkeit (in der Abbildung nicht dargestellt) fallt dabei von 180 auf 110 km/h und der Bahnwinkel erreicht
den Wert 23,22° mit Tendenz zur Sattigung.

Héhenruderkommando n = -5°
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Abbildung 4.48: Verlauf der ZustandsgroRen der Langsbewegung bei n = -5°

Die Anfangsreaktion auf das Hohenruderkommando -5° ist mit Ausnahme des Vorzeichens in etwa iden-

tisch mit der Reaktion auf das positive Kommando (Abbildung 4.48). Das negative Moment infolge des

Klappenausschlags zieht eine schnelle abnickende Bewegung nach sich, die in der zweiten Sekunde das

Maximum erreicht. Der Lagewinkel betrdgt zu diesem Zeitpunkt etwa -5°. Von nun an macht sich der

tiefer liegende Schwerpunkt der Konfiguration bemerkbar und lasst durch die beim Abnicken immer

grofRer werdende positive Langskraft das Luftfahrzeug immer weiter abnicken. Diese Bewegung setzt
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sich mit der Zeit bei allen ZustandsgroRen asymptotisch fort, sodass das Luftfahrzeug schnell in einen
steilen Sturzflug ibergeht.

Schubédnderung um 10%

Die Verdanderung der Schubstellung fiihrt nach dem festgelegten Schubmodell zu einer proportionalen
Anderung der Schubkraft bis zur maximal verfiigbaren. Diese Schubdnderung hat primar zwei wirksame
Mechanismen, die den Krafte- bzw. Momentenhaushalt beeinflussen. Zum einen dndert sich die Ge-
samtkraft in X-Richtung als unmittelbare Folge der Schuberhéhung und zum zweiten dndert sich die Fli-
gelumstrémung aufgrund des Propeller-Slipstreams (vgl. Abschnitt 2.5.2). Wihrend die Anderung aus
der Schubkraft nur in eine Achsenrichtung wirksam ist, liefert der veranderte Propellerstrahl sowohl das
Auftriebs- als auch das Widerstandinkrement (respektive Z- und X-Richtung) und erzeugt entsprechende
Momente. BetragsmaRlig dominiert der erste Effekt die Sekundarwirkung aus dem veranderten Propel-
lerstrahl und gibt die Richtung der resultierenden Drehbewegung vor. Aufgrund des etwa 1,6 m hoher
als der Gesamtschwerpunkt liegenden Angriffspunkts der Schubkraft fiihrt eine positive Schubdnderung
zu einer negativer Drehbewegung und umgekehrt.
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Abbildung 4.49: Verlauf der ZustandsgroRen der Langsbewegung bei Schubanderung um 10%, links — positiv,
rechts - negativ

Die Abbildung 4.49 zeigt den zeitlichen Verlauf der ZustandsgréBen der Langsbewegung infolge einer
Verdanderung der Schubstellung um 10%. Eine positive Schubverdanderung (linkes Bild) fiihrt erwartungs-
gemaR zur Zunahme der Fluggeschwindigkeit und zum leichten Abnicken des Luftfahrzeugs, was die
Geschwindigkeitszunahme zuséatzlich begiinstigt. Nach 20 Sekunden Flugzeit erhoht sich die Fahrt um
10,8 km/h und die Langslage erreicht den Wert -2,23°. Die negative Schubverdnderung (rechtes Bild)
bewirkt eine vom Ablauf her identische Reaktion mit entsprechend entgegengesetztem Vorzeichen.
Aufgrund der unterschiedlichen Reaktion auf die Anregung in positive und negative Drehrichtung (siehe
Diskussion der Reaktion auf HR-Kommando) ergibt sich ein leicht abweichender Endzustand und zwar
eine Fahrtanderung um -10,85 km/h und eine Langslage von +2,03°.

Die Interpretation der ZustandsgréBen nach der Anregung in der Seitenebene gestaltet sich aufgrund
der vorhandenen Kopplung zwischen den Freiheitsgraden der Langs- und Seitenbewegung auBerordent-
lich schwierig. Dieser Umstand wird bei der Analyse des Aufbaus der Kinematikmatrix nach Gl. (A.48)
deutlich. So zeigt beispielsweise die flinfte Zeile der Matrix, dass eine Nickbewegung unter anderem
Anteile aus der Roll- bzw. Gierbewegung aufweist. Im Umkehrschluss bedeutet das, dass bei einer
Roll- bzw. Gierbewegung auch der Nickfreiheitsgrad angeregt wird und dadurch eine Nickbewegung
stattfindet. Somit sind bei der Anregung alle ZustandsgroRen des Systems in der Gesamtbewegung bei-
nahe gleichermalien beteiligt. Da alle modellierten Krafte und Momente sich nach der Anregung laufend
andern (siehe entsprechende Diagramme im Anhang), ist eine klare Zuordnung zwischen Ursache und
Wirkung nicht mehr ohne Weiteres moglich. Dennoch werden bei der Analyse der Bewegungsabldufe
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alle beteiligten ZustandsgroRen, inklusive der aus der Langsebene, in die Betrachtung mit einbezogen,
um die Wechselwirkungen hervorzuheben.

Querruderkommando & = 25°

Das Querruderkommando +25° flihrt zu einem antimetrischen Klappenausschlag von 6,25° und bewirkt
als erste Reaktion ein positives Rollmoment (Abbildung 4.50). Das HAV beginnt zu rollen und fuhrt dabei
eine leichte aufnickende Bewegung aus. Die Rollrate steigt solange, bis das riickstellende Moment der
Gewichtskraft, gepaart mit der dimpfenden Wirkung rotierender Flligel und des Seitenleitwerks, diese
Wirkung nach ca. 0,7 Sekunden kompensieren. Von nun an verringert sich die Rollrate und das Luftfahr-
zeug geht in eine abnickende Bewegung liber. Die Pendelwirkung der Gewichtskraft setzt sich fort und
lasst die Rollrate nach kurzer Zeit in die entgegengesetzte Richtung steigen. Der bis zu diesem Zeitpunkt
erreichte maximale Rollwinkel von +10,66° wird sukzessive abgebaut.
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Abbildung 4.50: Verlauf der ZustandsgroRen bei § = +25°

Die durch die Rollbewegung induzierte Gierbewegung in Richtung des aufsteigenden Fligels fihrt zur
VergrofRerung des Schiebewinkels und das Luftfahrzeug giert in Gegenrichtung zum Querruderkomman-
do, bis sich die N-Momente der Hille und des Seitenleitwerks bei einem Schiebewinkel von 3,45° aus-
gleichen. Aufgrund des erhéhten Widerstandes sinkt sukzessive die Fluggeschwindigkeit, das Luftfahr-
zeug verandert seine Langslage (nickt weiter auf) und vergroRRert stetig den Bahnwinkel. Im weiteren
Verlauf (ab ca. 13. Sekunde) bleibt der Rollwinkel ungefahr konstant bei 2°. Die mittlere Giergeschwin-
digkeit betragt nach 20 Sekunden Flugzeit ca. -2°/s.

Seitenruderkommando { = 5°

Ein Seitenruderkommando von +5°erzeugt eine positive Seitenkraft am Seitenleitwerk und fihrt zu ei-
nem negativen Moment um die Z-Achse. Das Luftfahrzeug beginnt zu gieren und vergréRert gleichzeitig
den Schiebewinkel (Abbildung 4.51). Die voreilenden Fligel (in diesem Fall auf der rechten Seite) erzeu-
gen wahrend des Gierens durch den Auftriebsiiberschuss ein negatives Rollmoment, das zu einer nega-
tiven Rollbewegung und als Folge dessen zum negativen Rollwinkel fiihrt. Die maximalen Werte der
Gierrate und des Schiebewinkels werden etwa zeitgleich in der 5. Sekunde nach dem Seitenruderaus-
schlag erreicht. Bis zu diesem Zeitpunkt steigt das riickstellende Moment der Gewichtskraft soweit an,
dass die negative Anderung der Rollbewegung immer schwécher wird. Nach etwa 3,6 Sekunden erreicht
die Rollgeschwindigkeit den maximalen negativen Wert und verlauft im Weiteren in Form einer schwach
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gedampften Schwingung im negativen Bereich. Der Rollwinkel erreicht in der 10. Sekunde -26° und
bleibt nahezu konstant.

Die sich wahrend des Gierens einstellende Querlage fiihrt zum Kippen des Auftriebsvektors in Rollrich-
tung und als Folge zur Verringerung der Langslage. Das Luftfahrzeug geht etwa 3 Sekunden nach dem
Seitenruderausschlag in einen Sinkflug Gber mit einhergehender Fahrtzunahme.

Nach 20 Sekunden Flugzeit erreicht das Luftfahrzeug eine mittlere Giergeschwindigkeit von ca. -5°/s bei
einer Querlage von -25° und befindet sich in einem 25°-Sinkflug.
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Abbildung 4.51: Verlauf der ZustandsgréRen bei = +5°

4.3.3 Storverhalten

Das Storverhalten des dynamischen Modells wird untersucht, indem das Modell mit einer Windbde
einmal vertikal und einmal lateral beaufschlagt wird. Die Amplitude der Stérung wird auf 10 m/s und die
Dauer auf 5 Sekunden festgelegt.

Langsebene

Abbildung 4.52 zeigt den zeitlichen Verlauf der ZustandsgrofRen der Langsbewegung unter Einwirkung
einer vertikalen Windbde von unten. Definitionsgemal wirkt die Windboe zeitvariant im globalen kor-
perfesten Koordinatensystem auf die translatorischen Geschwindigkeiten u und w und verandert somit
den Anstellwinkel. Erwartungsgemal’ folgt die Nickgeschwindigkeit zeitversetzt dem Anstellwinkel und
geht nach dem Abklingen der Stérung auf einen Wert nahe Null. Die vorhandene Tragheit fihrt zum
einmaligen Uberschwingen der Nickgeschwindigkeit in negative Richtung.

Obwohl die Konfiguration eine geringe statische Instabilitat aufweist, fihrt dieser Umstand bei einem
dynamischen Vorgang nicht zum instabilen Verhalten. Aufgrund der dampfenden Wirkung aerodyna-
misch wirksamer Baugruppen und der virtuellen Masse der Hiille baut das Luftfahrzeug innerhalb von
etwa 3 Sekunden nach dem Abklingen der Windbde die Storung fast vollstandig ab. Zum Ende des be-
trachteten Zeitfensters bleibt jedoch eine geringe Restnickrate von -0,02°/s. Der Lingslagewinkel er-
reicht aufgrund des unsymmetrischen Verhaltens bei positiver und negativer Nickbewegung nicht seinen



139 Kapitel 4

Ausgangswert und bleibt nach dem Erreichen des Maximums von +3,17° im negativen Bereich bei einem
Endwert von ca. -2°.

Abbildung 4.52: Verlauf der ZustandsgroRen der Langsbewegung bei vertikaler Windbée 10 [m/s]

Seitenebene

Eine seitliche Windbde fihrt zum VergroRern des Schiebewinkels und ist in der Reaktion prinzipiell mit
dem Seitenruderausschlag vergleichbar (siehe Diskussion oben). Nach dem Abklingen der Stérung
schwingen sowohl die Gier- als auch die Rollgeschwindigkeit einmal tGber und kehren nach etwa 20 Se-
kunden in den Ausgangszustand zuriick. Wahrend der Windboée erreicht der Rollwinkel den Maximal-
wert von 19,47° und die Kursabweichung betragt +8,68°.

v, km/h]

o [deg]

q [deg/s]

0 [deg]

y [deg]

Abbildung 4.53: Verlauf der ZustandsgroRen bei seitlicher Windbde 10 m/s
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Zusammenfassung und Ausblick

Zusammenfassung

Die vorliegende Arbeit behandelt ausgewdhlte Aspekte des numerischen Entwurfs hybrider Luftfahrzeu-
ge. Ausgehend von einer einfachen Konfiguration, bestehend aus einem aerodynamischen Auftriebskor-
per, vier Fligeln, Seitenleitwerk, Antriebseinheit und der Nutzlastplattform, wurde ein Methodenappa-
rat fir die numerische Entwurfssynthese eines solchen Luftfahrzeugs herausgearbeitet und in ein
Rechenprogramm umgesetzt. Der Methodenapparat basiert auf der Synthese der Massen einzelne
Komponente des Luftfahrzeugs und bedient sich zum einen der etablierten Vorentwurfsmethoden aus
dem klassischen Flugzeugbau und zum anderen der wenigen verfligbaren Methoden aus dem Luftschiff-
bau. Diese Methoden wurden vom Verfasser beziiglich ihrer Anwendbarkeit fir hybride Luftfahrzeuge
kritisch analysiert und ggf. erganzt. An einigen Stellen, wie beispielsweise der Abschatzung der Masse
der Nutzlastplattform, wurden eigene Ansdtze herausgearbeitet. Besonders sogfaltig wurde darauf ge-
achtet, dass bei den empirisch bestimmten Zusammenhangen deren Giltigkeitsbereich stets eingehal-
ten wird. Insbesondere betrifft das die Bestimmung der Masse der Fliigel als einer der wichtigsten Kom-
ponenten der untersuchten Konfiguration. Es wurde dafiir ein validiertes analytisches
Berechnungsverfahren eingesetzt, das auf der Basis der vorgegebenen Auftriebsverteilung die Struktur-
masse der Fligel bestimmt. Bei der Entwicklung der Software wurde eine Optimierungsfunktion imple-
mentiert, die eine beliebige Anzahl von Entwurfsparametern mit einem gradientenfreien Verfahren in
Bezug auf ein lokales Minimum der frei definierbaren Zielfunktion optimiert. Das numerische Entwurfs-
werkzeug wurde anhand bekannter Datensatze von reprasentativen Luftfahrzeugen validiert.

Mit Hilfe des entwickelten Entwurfssynthese-Werkzeugs SORIS wurde eine Parameterstudie durchge-
fihrt, in der der Einfluss von Missions- und Entwurfsparametern wie Nutzlast, Reichweite, Flughdhe
und -geschwindigkeit, Schlankheitsmal} des Luftschiffskdrpers und Hybridisierungsgrad auf den Entwurf
eines hybriden Luftfahrzeug untersucht wurde. Zuséatzlich wurden innerhalb der Parameterstudie Opti-
mierungsrechnungen fiir das Schlankheitsmaf} und die Reisegeschwindigkeit durchgefiihrt. Als Gitekri-
terien flr die Beurteilung der Entwurfssynthese wurden Nutzlast-, Kraftstoff- und Ristmassefaktor her-
angezogen.

Anschliefend an die Parameterstudie wurde der Einfluss von Hybridisierungsgrad und Schlankheitsmal
des Luftschiffskorpers auf die Seiten- und Langsstabilitat untersucht. Da fiir die Seitenstabilitdt die Gro-
Re des Seitenleitwerks entscheidend ist, wurde gezeigt, inwiefern sie den Entwurf bei der Auslegung auf
statische Stabilitat und als eine Alternative dazu auf ausreichende Steuerbarkeit beeinflusst. Fiir die
Langsstabilitat der vorliegenden Konfiguration sind die Lage der vorderen und hinteren Fligel sowie die
Lage der Nutzlastplattform relativ zum Gesamtschwerpunkt des Luftfahrzeugs von Interesse. Da das
Auslegungskonzept des Autors von vornherein keine statische Langsstabilitat einfordert, wurde eine
Methode herausgearbeitet, die eine optimale Position dieser Entwurfsparameter im Bezug auf das ge-
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wiinschte Stabilitatsmall bzw. MaR der Instabilitdt bestimmt. Mit Hilfe dieser Methode wurde ein ausle-
gungsglinstiger Bereich von Hybridisierungsgraden und SchlankheitsmalRen flr einen beispielhaften
Entwurf vorgeschlagen.

Ferner wurden grundlegende Flugeigenschaften eines beispielhaften Entwurfs eines hybriden Luftfahr-
zeugs mit 1 t Nutzlast und 1000 km Reichweite mit einem Hybridisierungsgrad von 0,5 untersucht. Diese
Untersuchungen basieren auf dem vom Autor entwickelten dynamischen Simulationsmodell, das inner-
halb der Entwicklungsumgebung Matlab und dessen Simulationsmoduls Simulink eingesetzt wurde. Auf
Basis der von Kampf [71] flr ein Luftschiff aufgestellten Bewegungsgleichungen wurden aerodynami-
sche Krafte und Momente so modelliert, dass sie zum einem einen beliebigen Entwurf mit der festgeleg-
ten Konfiguration abbilden kénnen und zum anderen innerhalb einer dynamischen Simulation auch in
Echtzeit auf einem konventionellen PC berechnet werden kénnen. Fiir diesen Zweck wurde das aerody-
namische Modell nach Jones und DelLaurier [66] als Ausgangsbasis genommen und fiir die empirischen
Modellparameter, die zum Abgleich mit den Windkanalmessungen bendétigt werden, ein Lésungsweg
vorgeschlagen. Dieses betrifft vor allem den ,cross-flow“-Widerstandsbeiwert des Luftschiffskérpers
und die Fliigel-Rumpf-Interferenzen. Entgegen der allgemein Ublichen Definition der Reynolds-Zahl bei
der Bestimmung des ,cross-flow“-Widerstandsbeiwertes wurde eine andere, dem eigentlichen Stro-
mungsphdnomen besser entsprechende Definition, vorgeschlagen und eine Methode zu deren Bestim-
mung fir einen Rotationsellipsoid entwickelt. Zusatzlich wurde der Einfluss des Propellernachlaufs auf
die Aerodynamik der Fliigel als einer der wichtigen Faktoren im aerodynamischen Modell sehr detailliert
behandelt. Da ein hybrides Luftfahrzeug auch bei sehr kleinen Geschwindigkeiten und groRem Anstell-
winkel im nichtlinearen Bereich fliegt, wurde die aerodynamische Berechnung der Auftriebskrafte auch
auf den nichtlinearen Bereich bis zu 90° Anstellwinkel ausgeweitet. Fiir diesen Zweck wurde die semi-
empirische Methode nach DATCOM um einen eigenen Ansatz fir die Axialkraft im nichtlinearen Bereich
erweitert.

Fir die numerischen Untersuchungen der Flugeigenschaften wurde das Simulationswerkzeug VORIS
entwickelt, das neben der Offline-Simulation auch ein Soft-Realtime Modul beinhaltet, welcher als ein
Flugsimulator mit visueller Darstellung des Flugzustandes agiert und zu subjektiver Beurteilung der Flug-
eigenschaften von entworfenen hybriden Luftfahrzeugen eingesetzt werden kann. Mit Hilfe dieses Simu-
lationsmoduls wurden grundlegende Flugeigenschaften wie Eigenverhalten, Steuerverhalten und Stoér-
verhalten untersucht. Fir die Untersuchung des Eigenverhaltens wurde das Modell um den
Referenzpunkt, der in den Auslegungspunkt gelegt wurde, linearisiert und die Eigenwerte respektive die
entsprechenden Eigenbewegungsformen separat fur die Langs- und die Seitenbewegung identifiziert.
Zusatzlich wurde der Einfluss der Schwerpunktlage und der virtuellen Masse auf die Eigenbewegungs-
formen untersucht. Die Reaktionen auf die Steuereingaben und die Storungen in Form vertikaler und
seitlicher Windboen wurden mit Hilfe einer vollstandigen nichtlinearen Simulation bestimmt und an-
schlieBend diskutiert.

Die Auswertung der Parameterstudien hat gezeigt, dass die fiir den Flugzeug- und Luftschiffsbau typi-
schen Massengesetze auch fiir ein hybrides Luftfahrzeug giiltig sind. Deren jeweilige Auspragung wird im
Wesentlichen durch den Hybridisierungsgrad und die Fluggeschwindigkeit bestimmt. Die Interpretation
der Einzelwirkungen dieser Gesetze ist allerdings, bedingt durch stetiges Ineinandergreifen und gegen-
seitige Beeinflussung, nur sehr eingeschrankt maoglich.

Es zeigte sich, dass Nutzlast-, Kraftstoff- und Riistmassenfaktor zu Beurteilung der Entwurfsgiite eines
hybriden Luftfahrzeugs in der Vorentwurfsphase prinzipiell geeignet sind. Aus den sechs untersuchten
Parametern spielen die Flughdhe und die Reichweite fiir den Entwurf eine eher untergeordnete Rolle.
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Deren Einfluss beschrdnkt sich auf die Erhéhung des Gesamtgewichts tGber unterschiedliche Wirkhebel.
Mit steigender Nutzlast verschieben sich die y -optimalen Entwirfe in Richtung groRerer Fluggeschwin-
digkeiten. Dieser Trend schwacht sich mit steigendem Hybridisierungsgrad ab.

Es wurde festgestellt, dass fiir jede Nutzlast ein Geschwindigkeitsbereich existiert, in dem der Nutzlast-
faktor von dem Hybridisierungsgrad nahezu unabhangig ist. Mit steigender Nutzlast wandert dieser Be-
reich zu immer hoheren Geschwindigkeiten. In Bezug auf die spezifischen Glitekriterien (y,k und B) exis-
tieren zwar optimale Fluggeschwindigkeiten und SchlankheitsmaRe, sie sind aber stark von dem
Hybridisierungsgrad abhangig. Die Variation des Hybridisierungsgrades in Hinblick auf diese Giitekriteri-
en brachte immer schlechtere Ergebnisse als die beiden Randlésungen Luftschiff bzw. Flugzeug. Somit
stellt eine hybride Konfiguration immer die schlechtere Wahl dar. Ungeachtet dessen wurde das
SchlankheitsmaR zwischen 5,5 und 6,5 bei den Nutzlasten ab ca. 25t als optimal sowohl fir den Nutz-
last- als auch fiir den Kraftstofffaktor befunden.

Die jedoch wichtigste Erkenntnis aus der vorangegangenen Parameterstudie lautet:

Im Bezug auf die untersuchten Giitekriterien (y, k und B) konnte bei der vorliegenden Konfigu-
ration kein optimaler Hybridisierungsgrad festgestellt werden. Der Hybridisierungsgrad als
Entwurfsparameter ist entscheidend fiir die Entwurfssynthese und muss anhand weiterer Kri-
terien vorgegeben werden.

Diese Erkenntnis zeigt, dass bei konventionellen Missionsszenarien die bereits etablierten und zu einem
sehr hohen technologischen Grad optimierten Transportmittel (bsw. Flugzeug und Luftschiff) den hybri-
den Luftfahrzeugen eindeutig liberlegen sind. Den letzteren sind aus der Sicht des Autors nur bestimmte
Nischenlésungen vorbehalten, in denen hybride Technologie die einzig realisierbare Lésung darstellt. Ein
Beispiel solcher Anwendungsmoglichkeit zeigt das Projekt zur Entwicklung einer hochfliegenden dauer-
haft stationierbaren Relais-Plattform (vgl. Schartenberg [137]). Hierbei wurden beim aerostatischen Auf-
triebskdrper zum Uberwinden des Tag-Nacht-Zyklus (Schwankungen des aerostatischen Auftriebes in-
folge Temperaturdanderungen) aerodynamisch wirksame Flachen als einzig sinnvolle Losung befunden.

Die Stabilitatsbetrachtungen haben gezeigt, dass

die Konfiguration eines hybriden Luftfahrzeugs mit Rotationsellipsoid als Hiillenform ohne Sei-
tenleitwerk nicht sinnvoll ist und die Auslegung des Seitenleitwerks auf die statische Stabilitdit
zu einer signifikanten Zunahme der Gesamtmasse fiihrt.

Diese Massenzunahme ist von dem Schlankheitsmal® der Hille und dem Hybridisierungsgrad abhéangig
und betragt im ungtinstigsten Fall bis zu 6%. Bei der Dimensionierung des Seitleitwerks auf die Aussteu-
erung seitlicher Windbden bleibt sein Massenanteil nahezu unabhangig vom Hybridisierungsgrad und
sinkt in etwa linear mit dem Schlankheitsmali. Der halbempirische Stabilitatsindex fur Luftschiffe der Fa.
Goodyear hat einen festen Bezug zur auf die Referenzflache bezogenen SLW-Flache und kann fiir seine
Dimensionierung im Vorentwurf herangezogen werden. Dies fiihrt jedoch zu einer im Vergleich zur Aus-
legung auf die ausreichende Steuerbarkeit vergrofRerten Flache des Seitenleitwerks und als Folge zur
Erhohung der Gesamtmasse.

Wird bei der Langsbewegung auf die Forderung der statischen Stabilitat verzichtet, so

beschréinkt sich der entwurfsoptimale Hybridisierungsgrad auf die kleineren Werte bis ca. 0,6.
Bei gréfieren Werten steigt der Steuerflichenbedarf aufgrund des destabilisierenden Hiillen-
moments iiberproportional. Das Schlankheitsmapf spielt dabei nur eine untergeordnete Rolle.
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Bei den Flugeigenschaftsuntersuchungen der Konfiguration im Auslegungspunkt lieBen sich vier Eigen-
bewegungsformen in der Langsebene und zwei in der Seitenebene identifizieren. Eine Eigenbewegungs-
form der Langsebene ist leicht instabil und spielt sich primar in der ZustandsgrofRe Langslagewinkel ab.
Die (brigen drei sind aperiodisch stabil. Die Eigenwerte der Seitenebene sind oszillierend gedampft. In
beiden dieser Moden sind alle vier ZustandsgroRen der Seitenbewegung beteiligt.

Art und Charakter der Eigenbewegungsformen lassen keine klare Analogie, weder mit einem
Flugzeug noch mit einem Luftschiff, feststellen. Dabei beeinflussen sowohl der Schwerpunkt als
auch die virtuelle Masse maf3geblich die Eigenwerte, sowohl in der Léngs- als auch in der Sei-
tenebene.

Die Wanderung des Gesamtschwerpunktes nach vorne lassen die benachbarten aperiodischen Eigen-
werte der Lingsbewegung sich zueinander bewegen. Bei weiterer Anderung der Schwerpunktlage ist ein
Zusammenwachsen zu zwei gemeinsamen konjugiert komplexen Paaren zu erwarten. Dieses wiirde so-
mit ein (stabiles) schwingungsfahiges System bedeuten. In der Seitenebene bewirkt jedoch die Schwer-
punktwanderung einen gegenlaufigen Prozess. Hier nahern sich die korrespondierenden konjugiert
komplexen Eigenwerte immer mehr einander an, sowohl im ersten als auch im zweiten Eigenmode. Sie
wirden im weiteren Verlauf in vier aperiodische Eigenwerte zerfallen. Der erste schnellere Eigenmode
der Seitenbewegung reagiert mit verinderten Eigenfrequenz und Ddmpfung sehr sensibel auf die Ande-
rung der Schwerpunktlage, wogegen beim zweiten Mode nur die Dampfung von der Veranderung be-
troffen ist.

Der Einfluss der virtuellen Masse als gerichtete Tragheit auf die Eigendynamik ist dramatisch. Die Eigen-
werte der ersten zwei Moden der Langsbewegung werden dadurch immer weiter in die linke Halbebene
der GauR’schen Zahlenebene verschoben, was einer schnelleren Reaktion gleich zu setzen ist. Die Ande-
rung der Eigenfrequenz betragt dabei bis zu 50%! Die zwei lGbrigen Moden dagegen reagieren nur sehr
verhalten mit geringer (unter 5%) Frequenzdnderung. In der Seitenebene geht der Einfluss der virtuellen
Masse so weit, dass der schnelle oszillierende Mode 2 in zwei aperiodisch stabile Anteile zerfallt, was
eine vollig andere Eigendynamik mit sich bringt. Der erste Mode geht in Richtung schnellerer und weni-
ger gedampfter Schwingung tber.

Die Analyse der modalen Steuermatrix des linearisierten Systems zeigte, dass in der Langsebene die ers-
ten zwei Eigenmoden primar durch das Héhenruder angeregt werden kénnen und der Schub nur in dem
ersten Mode eine Signifikanz bezlglich der Anregung aufweist. Die Moden drei und vier dagegen wer-
den starker durch den Schub angeregt. Die Eigenmoden der Seitenbewegung werden fast ausschlielllich
durch das Seitenruder angeregt und das Querruder, bedingt durch den Pendeleffekt der Nutzlastplatt-
form, bei der Steuerung nicht effektiv sein kann.

Der Einfluss der Schwerpunktlage auf die Trimmbarkeit im Reiseflug entspricht insgesamt ei-
nem instabilen Flugzeug.

Die Wanderung der Schwerpunktlage macht insbesondere im unteren Geschwindigkeitsbereich zwar
signifikante Steuerausschlage noétig, dies hat jedoch kaum eine Auswirkung auf den Schubbedarf. Im
unglinstigsten Fall steigt der Schubbedarf um maximal ca. 3%.

Fiir die Reaktionen auf die Steuerausschlage gelten folgende Regeln:

—  Ein positives Héhenruderkommando fihrt zur VergroRerung der Langslage, Verringerung der Fahrt
und asymptotischer Zunahme des Anstellwinkels. Negatives Hohenruderkommando fiihrt das Luft-
fahrzeug in einen immer steiler werdenden Sinkflug. Die Antwort auf ein positives und negatives
Kommando ist aufgrund des tief liegenden Schwerpunktes nicht identisch.
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—  Eine Schuberhéhung erzeugt ein kopflastiges Moment und fihrt zum Sinkflug mit stetiger Fahrtzu-
nahme. Die Verringerung des Schubes hat eine umgekehrte Reaktion zur Folge.

— Das Rollkommando fiihrt zwar zur Veranderung des Rollwinkels, dieses ist jedoch sehr gering. Die
primare Reaktion auf das Rollkommando ist das Gieren in die entgegengesetzte Richtung. Dabei
geht das HAV in einen leichten Steigflug Gber.

—  Ein Seitenruderkommando wird schnell in einer Gierbewegung mit einer relativ groRen Querlage in
Drehrichtung umgesetzt. Das Luftfahrzeug geht dabei in einen Sinkflug liber.

Die dynamische Antwort auf eine vertikale Windbde fiihrt entgegen der statischen Langsinstabilitat
nicht zum instabilen Verhalten. Das Aufbdumen des Luftfahrzeugs als Béenreaktion wird nach etwa drei
Sekunden bei einem quasistationdren Endwert der Lingslage von -2° fast vollstandig abgebaut. Eine
seitliche Windboe flihrt zur VergrofRerung des Schiebewinkels und ist in der Reaktion prinzipiell mit dem
Seitenruderausschlag vergleichbar.

Die Untersuchung des Flugverhaltens im Flugsimulator VORIS™ hinterlieR beim Autor, basierend auf sei-
nen fliegerischen Erfahrungen, folgenden subjektiven Eindruck:

Die Reaktionen auf die Steuerkommandos sowohl in der Léings- als in der Seitenebene erfolgen
bei einer Reisegeschwindigkeit von 180 km/h sehr schnell. In der Lingsebene entsprechen sie
den Erwartungen eines konventionellen Piloten.

In der Seitenebene wirkt die starke Koppelung zwischen Gier- und Rollbewegung sehr stérend
auf die Steuerung und macht diese duflerst miihsam. Der Einsatz eines Flugreglers scheint hier-
fiir unerldsslich.

Insgesamt stellen die entwickelten numerischen Werkzeuge ein geschlossenes Konzept fiir den Vorent-
wurf und die Missionsanalyse von hybriden Luftfahrzeugen dar, welches, ausgehend von der Missions-
spezifikation zunachst eine Entwurfssynthese vollzieht, deren Ergebnis anschlieBend dynamisch simu-
liert werden kann.

Ausblick

Entgegen der Mehrheit wissenschaftlicher Veroffentlichungen zu hybriden Luftfahrzeugen konnte die
vorliegende Arbeit keinen Missions- und Entwurfsraum identifizieren, in dem die hybride Technologie
als Derivat eines Luftschiffes und eines Flugzeuges eindeutige Vorteile gegeniliber den konventionellen
Luftfahrzeugen bietet. Diese Erkenntnis basiert auf dem aufgestellten Synthesemodell mit den entspre-
chenden Einschrdnkungen. Sie betreffen vor allem die Wirtschaftlichkeitsaspekte bei der Bewertung der
Entwurfseffizienz. Speziell dieser Faktor wird aber im direkten Vergleich hybrider Luftfahrzeuge mit an-
deren Transportmitteln sehr oft als besonders vorteilhaft hervorgehoben.

Zwar kann die Wirtschaftlichkeit eines Entwurfs indirekt mit den Gutekriterien y,k und B in Verbindung
gebracht werden, zu einer qualifizierten Aussage ist jedoch eine erweiterte Kostenanalyse erforderlich.
Diese wirde jedoch den Rahmen dieser Arbeit Uberschreiten, da die Betriebsszenarien nicht bekannt
sind. Das Entwurfswerkzeug SORIS bietet jedoch zur Bewertung der Entwurfseffizienz (Parameteropti-
mierung) u. A. auch diese Erweiterungsmoglichkeit. Diese Moglichkeit sollte aus Sicht des Autors bei der
Weiterentwicklung unbedingt beriicksichtigt werden. Die gleiche Uberlegung gilt auch fiir die Betrach-
tung der Offdesign-Falle, die im bisherigen Modell nicht bericksichtigt wurden.

Um eine umfassendere Aussage bei den Parameterstudien zu ermdglichen, ware auch die Einbeziehung
anderer vorgestellter Konfigurationen hybrider Luftfahrzeuge von Interesse. Hier kdnnten speziell die
sog. Lifting Bodies mit Hub-Schub Antrieb eine interessante und vielversprechende Alternative darstel-
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len. Der Autor schliel§t nicht aus, dass bei dieser Konfiguration auch tatsachlich ein missionsoptimaler
Hybridisierungsgrad existiert, der sogar ohne eine exzessive Wirtschaftlichkeitsrechnung feststellbar ist.

Wird der vorgestellte Ansatz flir die Massensynthese weiter verfolgt, so ware es wiinschenswert, ahnlich
der Fligelmassenberechnung, einen einfachen analytischen Ansatz fiir die Bestimmung der Hillenstruk-
tur zu erarbeiten. Wiinschenswert ware auch ein héherer Detaillierungsgrad bei der Massenmodellie-
rung der Nutzlastplattform, die in der Arbeit etwas kurz kam. Das Gewicht des Seitenleitwerks wurde
nach Luftschiffkriterien abgeschatzt und dabei unterstellt, dass diese fir die Struktur des Seitenleitwerks
auch bei héheren Geschwindigkeiten gelten. Hierfiir ware eine Nachweisfliihrung wiinschenswert oder
gef. ein anderer Ansatz, der beispielsweise mogliche Manoverlasten mitberlicksichtigt, vorteilhafter. Die
optimierende Dimensionierung des Seitenleitwerks erfolgte aulRerhalb der Entwurfssynthese, d.h. die
wahrend einer Optimierung veranderliche SLW-Masse wurde mit festen Geometrie- und Massendaten
der Gbrigen Komponenten vollzogen. Somit wurden samtliche Wechselwirkungen zwischen dem Leit-
werk und den Ubrigen Komponenten nicht bericksichtigt. Zwar ist die SLW-Masse im Vergleich zu Ge-
samtmasse und somit der Einfluss ihrer Anderung auf die Entwurfssynthese relativ gering, methodisch
korrekter ware aber die Einbeziehung der SLW-Optimierung in die Entwurfssynthese.

Bei der flugmechanischen Modellierung wurde grofRer Wert auf die zielgerechte Erfassung der aerody-
namischen Krafte der Hille gelegt. Zwar liefert das Modell beim Vergleich mit einem gut vermessenen
Luftschiff (LOTTE) zufriedenstellende Ergebnisse, fir eine bessere Glaubwirdigkeit wéare eine
CFD-gestiitzte Nachrechnung bzw. eine Windkanalmessung am geeigneten Modell wiinschenswert. Die
Untersuchung der Flugeigenschaften beschrdnkte sich nur auf den Referenz- bzw. Auslegungsfall. Hier-
fir waren weitere Untersuchungen im Langsamflug oder bei Start und Landung interessant. Eine subjek-
tive Beurteilung der Flugeigenschaften im Flugsimulator zeigte die Notwendigkeit des Einsatzes von
Flugreglern auf. Besonders kritisch ist hierbei die Seitenbewegung aufgrund sehr starker Koppelung der
Roll- und Gierfreiheitsgrade anzusehen. Die durchgefiihrten Voruntersuchungen zur Reglerauslegung
mit Hilfe einfacher PID-Regler (vgl. Klawes [74]) zeigten eine gute Regelbarkeit des Systems mit den vor-
handenen Steuerflichen und ebneten den Weg fiir eine fundierte Reglerauslegung nach klassischen
Methoden. Somit kann das vorgeschlagene integrale Steuerungskonzept als tragfahig angesehen wer-
den. Die Dimensionierung der Steuerflachen sollte jedoch mit Hinblick auf das zu erzielende Steuerver-
halten erfolgen.

\ Der Flugsimulator VORIS™ ist im Rahmen dieser
SORIS » VORIS Arbeit nur duRerst peripher in Erscheinung ge-
‘ i treten. Es ware denkbar, mit dessen Hilfe den
CAD-Schnittstelle s _ “ HAV-Entwurf einer umfassenderen Studie die
— oft-Real-Time Block wn
¥ i - Flugeigenschaften beispielsweise durch einen
[
Parametrisierte | o entsprechend qualifizierten Piloten zu unter-
- 3D-Vi isi
3D-Darstellung puererne _J =1 | ziehen. Die einschlagigen Bewertungsmethoden
Entwurf A 4 wie das Cooper—-Harper—Rating oder das NASA
k ;LTS&??;?&TSZR, ) Task Load Index bieten daflir weitreichende
Moglichkeiten. Die Erkenntnisse solcher Studi-
Simulation en konnten weiterfiihrend in den Prozess der

Entwurfssynthese einbezogen und bericksichtigt werden, was in der dargestellten Grafik durch Elemen-
te in griiner Farbe symbolisiert wird.
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Anhang A

Hilfsberechnungen

A.1 Kabinenoberflache

Es wird angenommen, dass pro Besatzungsmitglied 8 m* Volumen zur Verfiigung stehen und dieses Vo-

lumen auf einen Quader mit den MaBBen a X a X 2a verteilt ist. Dann ist der Inhalt der Oberflache die-

ses Quaders

=2-a°+4-a-(2-a)=10-a°

quad

und das Volumen

2 3
=2-a-0"=2-a
quad

Die Quaderseite kann liber das Volumen ausgedruckt werden
1
a= ,3f—~ vV
2
2

) 1)
=10-a’> =10- 2 Vs

(A.3) eingesetzt in (A.1) ergibt:

quad

Gleichzeitig betragt das Volumen der Kabine

V. =8n

cab crew

(A.5) eingesetzt in (A.4) ergibt:

Sca,b = 10 ’

2

2 2 2
1 2 L)’ ‘* |
5] R [_] ' <8 ' ncrcw) = 25’ 1984 - (n‘”f“’)

(A.1)

(A.2)

(A.3)

(A.4)

(A.5)

(A.6)
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A.2 Massendaten ausgefiihrter PTL-Muster

Aquivalente Start- SFC Masse Verhaltnis
leistung [kg/h/kW] kel Masse/Leistung
(kW] [kg/kW]
311 - 86 0,276
313 0,3708 76 0,243
495 - 113 0,228
674 0,3406 163 0,242
761 0,3193 228 0,300
812 - 226 0,278
916 0,3366 198 0,216
970 0,276 240 0,247
1125 0,3164 234 0,208
1300 0,42 385 0,296
1305 0,46 365 0,280
1349 - 304 0,225
1433 - 399 0,278
1566 0,3012 340 0,217
1618 0,375 300 0,185
1624 0,312 426 0,262
1626 0,312 425 0,261
2081 - 432 0,207
2095 0,2815 481 0,230
2351 - 499 0,212
2535 0,294 538 0,212
3096 0,253 716 0,231
3717 - 829 0,223

Tabelle A.1: Statistische Daten zu Massen ausgefiihrter PTL-Muster [21], [135]

A.3 Tragheitstensor und Schwerpunkt

Ausgehend von der Gl. (2.53) werden nun Formeln fir die einzelnen Komponenten des Tragheitstensors
angegeben. In allgemeiner Form betragt das Tragheitsmoment eines Korpers mit homogen verteilter
Dichte

— 5. 2
I=p fvr (z,y,2)dV (A7)
Hierbei sind 7(x,y, z) — Abstand der Punktmasse zu der Rotationsachse und p — Dichte des Kérpers.

Fiir eine Punktmasse vereinfacht sich die Gl. (A.7) zu

I=m-r’ (A.8)
Weicht der Bezugspunkt (i. A. der Schwerpunkt) der jeweiligen Baugruppe von dem globalen Bezugs-
punkt ab, so wird der Tragheitstensor nach folgender Vorschrift ins globale KOS transformiert

p— — . r . _>T —_— _.T . r .
Lo=Lo—m (TCR—>CG Tor—ce ~ Ter—cc " Tor-co l:?) (A.9)
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Der Vektor 7_;0}%00 ist der Ortsvektor vom globalen KOS zum Schwerpunkt der jeweiligen Baugruppe

(Flugel, Triebwerk, Leitwerk etc.) und ZZ? — die Einheitsmatrix.

A.3.1 Hiille (1, ) und Traggas (1)

Fir einen Ellipsoid betragen die Tragheitsmomente nach Gl. (A.7)

_, . 2y A b+
[zz_pemr fff(y +z)d‘/emr”'_ p-mT-a b ¢ (b +C> (a)

15

4
Iyy:pem-fff(f+22)d1/'m...:B‘p-ma-b-a((f—1—02) (b) (A.10)
L= po [ff @ 49V, = pomaibee@ 4 1) ()

Bei dem Auftriebskorper handelt es sich um einen Rotationsellipsoid, sodass die beiden Halbachsen b
und c gleich sind. Das Massentragheitsmoment der Hiille bekommt man aus der Subtraktion der beiden

Ellipsoide einmal mit den Halbachsen a, b und ¢ und einmal mit d:a—tm, gzb—t und

env

c=c—t
env
Iem; = IE (a’7 b7 C) - ‘[E (d7 57 6) (All)
Die Dichte des Hiillenmaterials errechnet sich aus dem Flachengewicht des Materials und der Hillendi-
cke
,7/{371,7}
Penw = 3 (A.12)

env

Die Dicke des Hiillenmaterials kann nach [174] lber das Hillenvolumen abgeschatzt werden

2,010 V. <1,6-10'm®

3,0-10" 1L6-10'm’ <V,  <3,0-10"'m’
t [m]=1 » . " . s (A.13)
4,0-10 3,0-10'm’ <V, , <6,0-10"m

5,0-107" V., >60-10'm’

Alternativ zu Gl. (A.10) kann das Tragheitsmoment der Hille direkt Gber die Bestimmung des Tragheits-
moments einer Flache im Raum berechnet werden. Diese Methode ist zuldssig unter der Annahme, dass
die Dicke des Hiillenmaterials vernachlassigbar klein gegeniiber den (ibrigen Dimensionen ist. Im vorlie-
genden Fall ist diese Bedienung zweifelsohne erfiillt, sodass man schreiben kann

2 —
Iem) = ryem) ) j;) r (.T, Y, Z) ) ‘TL dOemr (A14)

Hierbei ist 77 — Normalenvektor der Tangentialebene, definiert als Vektorprodukt der Tangentialvekto-
ren.

Der Ubergang zu den Polarkoordinaten liefert fiir die Koordinaten der Ellipsoidoberfliche:

a-sinf - cos ¢

= b sing- s SO <
x sinf-sing |, 0<é<2n (A.15)
c-cosf
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Die Jakobi-Matrix stellt die partiellen Ableitungen % dar oder in Komponentenschreibweise
az) O(z)
a(0) O(p) a-cosf-cosp —a-sinf-cosp
Ox.y,2) = o) o) =|b-cosf-siny b-sinf-cosy (A.16)
o0.0) |00) ow)| | .
0(z) O(2)
() 9(p)

Die Tangentialvektoren fa und :fé sind die Spalten der Jakobi-Matrix

a-cosf-cosy —a-sin@ - cosp
Z,=|b-cosf-sing| und ¥, =| b-sinf-cosy |, (A.17)
—c-sinf 0

sodass man fiir 77 schreiben kann
—b-c-cosy-sin” 0
n=2 XI = —a-c-sin”f-sing (A.18)
a-b-cosf-sinf-cos’p+a-b-cosh-sind-sin’ p

Analog zu Gl. (A.10) ergibt sich schlieRlich fir die Tragheitsmomente einer Ellipsoidschale

2r
™ =n . f f (* +2%)- |2, x _|dfde (a)
0 0
2T
1 =n, - [ @42 |3 %2 a0 de (b) (A.19)
0 0
2r W
I =y ff(m2 +y°)- |2, xZ_|df de (c)
0 0

Die Gl. (A.19) werden fiir die Bestimmung der Massentragheitsmomente der Hiille numerisch integriert.
Die Massentragheitsmomente des Traggases werden analog zur Hille (ber die GIl. (A.10) mit

a=a—t ,b=b—t und¢=c—t_ berechnet
env env env

4 - -
IgaS:_. 'W'd‘b'&'bQ_f—E? a
T 15 pgas ( ) ( )
as 4 ~ 17 ~ ~ -
[;1/ - B 'Ogas Tea b C '((l2 + 02> (b) (AZO)
4 - -
[911,5’:_' ‘W'd‘b'&'dz+b2 c
ZZ 15 pgas ( ) ( )

A.3.2 Struktur des Auftriebskérpers (7, )

Aufgrund der ungeniigenden Kenntnisse liber die genaue Gestaltung der Struktur bzw. Verteilung deren
Masse, wird letzte auf zwei elliptische Scheiben in der XY—, bzw. XZ-Ebene gleichmaRig verteilt. Die bei-
den Halbachsen der Ellipsen sind gleich den Halbachsen des Auftriebskorpers und die Dicke der Schei-
ben wird so gewahlt, dass deren Gesamtmasse der Masse der Struktur gleicht.



Hilfsberechnungen 156

Als Dichte der elliptischen Scheibe wird die Dichte des Aluminiums (2700 kg/m?) angenommen. Somit
ergeben sich die Massentragheitsmomente der elliptischen Scheibe aus der XY-Ebene, zu:

2 2
ell.disk, XY — Plane 3:b +4-t
’ — . . . . . hull ell.disk
I.m T ’0 ell.disk ahull bhull tﬁll.disk : 1 2 (a)
ell.disk, XY —Plane _ b " 3 aiu” +4- t:zz disk 0
vy =T Penaisk ™ Ut " Onur * Lot disk 19 ] (A.21)
2 2
ell.disk,XY —Plane a + b
, — . . . . . hull hull
Izz TP ell.disk ahull bh,u,ll tell.disk : : (C)
4
und aufgrund der Symmetrie:
IellAdisk,XZfPlane _ ]ell.disk,XYfPlane (a)
T Tx
/c/ll.disk,XZfPla,nc — Icll.disk.XZfPla,nc (b) (AZZ)
vy 2z
ell.disk,XZ—Plane __ yell.disk,XZ—Plane
I =1 (¢)

Die Summe der Massentragheitsmomente aus den Gl. (A.21) - (A.22) ergibt das gesamte Massentrag-
heitsmoment der Struktur des Auftriebskorpers.

A.3.3 Ballonetts (7, ) mitLuft(; )

Die Ballonetts werden als Kugel modelliert. Im diesem Fall verschwinden die Deviationsmomente und
die Tragheitsmomente um alle drei Achsen sind identisch, und zwar:
2 2

bal = 5 ’ mbal ) 7;1(11 (A23)

_2 2 (A.24)

bal,air 5 m{zir,bal ) rr;m,l

mit m, , nach Gl. (2.21). Fir die Bestimmung von m, ., m, , . und T werden Informationen Uber die

bal ’ ir al
Anzahl und das Volumen der Ballonetts sowie die Luftdichte in der H6he bendtigt. Die Anzahl der Ballo-
netts wird bem Entwurf aus 2 festgelegt, deren Volumen im vollgefiillten Zustand (am Boden) errechnet
sich aus der benétigten Traggasmasse und atmospharischen Bedingungen am Boden.

Abbildung A.1: Geometrie der Ballonetts
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Da die Haupttragheitsachsen der Ballonetts nicht mit den Drehachsen des globalen Koordinatensystems
Ubereinstimmen, aber dennoch als parallel angenommen werden, missen die Gl. (A.23) nach dem Satz
von Steiner ergdnzt werden

__ 7eig 2
'[bal - Ibal + mbal ) Ctemenbal (A25)
_ Jeig 2
bal,air Iba,La,ir + mair,bal ’ /';teinerﬁbal <A26)
Der Abstand zwischen den Drehachsen 71 entspricht dem Radius eines Ballonetts

steiner bal

(siehe Abbildung A.1).

Es ist dabei zu bemerken, dass im Auslegungspunkt in der Prallhdhe das Traggas das Hullenvolumen
vollstandig fullt und die Ballonetts dementsprechend leer sind. Fiir diesen Zustand wird das Tragheits-

moment [;Z? . 2urNullund I;'j kann als verschwindend klein angesehen werden.

A.3.4 Fligel (7, )und Leitwerk(’, )

Zur Vereinfachung der Rechenkomplexitdt wird eine konstante Verteilung der Masse Uber gesamtes
Fligelvolumen angenommen, sodass die Fliigeldichte ortsunabhangig ist. Das Fliigelvolumen bei einem
Trapezfligel bestimmt sich aus

v, = [1dv, = f f 1 dz dz dy (A27)
v V
mit den entsprechenden Integrationsgrenzen
—0,5-] +yu §$<075'[l +y I —1)
' s s
— — A.28
—0,5-[15_+y.ul§z§0,5-[t_+y.u} (A-28)
(] 8 1 8
0<y<s
Nach dem Einsetzen (A.28) in (A.27) bekommt man fir das Fligelvolumen
wing :%-&(li 1 +2'l¢ -1, +2~la 1 +la -tj) (A.29)

und die Fliigeldichte

_ mwinq
Pus = "N (A.30)
wing

Die Massentragheitsmomente eines Fliigels im lokalen KOS ergeben sich aus

Lo=p, [[[&+av,, ()
1=p,, [[[@+2)av,, — ©® (A31)
L=p,, J[[@+y) v, —(©
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loc

A

Abbildung A.2: Fligelmodell fir die Bestimmung der Tragheitsmomente

Der Bezugspunkt des lokalen KOS wird dabei gemaR Abbildung A.2 in die Mitte der Fligelwurzelrippe
gelegt. In diesem Fall konnen die Integrationsgrenzen aus (A.28) bernommen werden und nach dem
Einsetzen in (A.31) bekommt man fiir die Massentragheitsmomente

wing,loc wing § .
et :'02Tg0'(4't@3+4‘li‘23+4'Za'ta3+la'tf+12'li'52'ta+---
81 -8t +48-1 -s* -t +12-1 -s*-t +3-1 -1 -t>+... (a)

20 t%t +2-0 -t 47431 t*t
wing,loc wing §
! =p—g-(lf“-t +4- 07t +20% 0 tea+307 0t +30 17t + ..
vy 240 2 a 1 2 13 a 13 a 13 13 a a
2017t 4L t? 207t 430t ot ALt (b) (A32)

4-1° ¢ +1° -t +4-1 -t°+3-1 t°-t +2-1 -t -t +1 -t°)
wing,loc pwing 'S 3 3 3 3 2
. :W-(li A A A . /AR S A o R RS D A S
2-li2~l -ta+2-li-la2~ti+3-lf-la-ti+12~li~32-ta+... (c)

a

81 -8t +48-1 -8t +12-1 -s*-1)

Aufgrund der Symmetrie sind die Deviationsmomente gleich Null und man bekommt schlief8lich

wing,loc
1 0 0
T
. wing,loc
=uwing,loc O IW 0 (A33)
wing,loc
0 0 1

zzZ

Fiir die Uberfiihrung der Gl. (A.33) in das globale Koordinatensystem ist eine Zwischentransformation
notig. Dazu wird der Fligeltragheitstensor aus dem lokalen in das schwerpunkbezogene Koordinaten
System nach der Vorschrift aus der Gl. (A.9) transformiert

T

=
£ CG,wing™ £ u/llng,loc+ mwmg ) (TCG,wing ) TCG,ng - TCG,wmg CG,wing ) :) (A34)

(7 — Ortsvektor [0 YSP O]T ).

CG,wing

Die Y-Koordinate des Fliigelschwerpunktes ist tiber folgendes Integral zu bestimmen:
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win, ]-
YCG ' = ) fff (y ) 'meg) d‘/;uing (A35)
m
wing v
Nach dem Einsetzen der Integrationsgrenzen in (A.35) folgt:
2
; S
Yo = —— ([t +1-t +3-1 -t +1¢ A.36
cG 12 5 V ( i a i i a a a- 7,) ( )

wing

Nun wird der Tragheitstensor ica in das globale Koordinatensystem (Index ,CR“) nach gleicher

wing

Vorschrift Gberfuhrt:

_ - =T =T = _)

£ U/L'ng_ £ CG,wL'ng_ mwmg ) (rCG,wL'ngHCR ’ rCG,wing—»CR - TCG, wing—CR ' TCG, wing—CR ) = (A37)

Die Berechnung des Tragheitstensors fiir das Leitwerk (Seitenleitwerk und Finne) erfolgt analog zum
Fligel, lediglich die Achsen Y und Z respektive Integrationsgrenzen werden vertauscht.

A.3.5 Triebwerke (I )

—

v

T

loc

vz

loc

CR
Abbildung A.3: Triebwerksmodell fiir die Bestimmung der Trag-
heitsmomente
Die Triebwerke werden als Zylinder homogener Masse dargestellt (siehe Abbildung A.3). Fiir diesen Fall
ergibt sich der auf den Zylinderschwerpunkt bezogene Tragheitsensor aus

1
—-m - R? 0 0
9 pyg,leng eng
= 0 1 R’ 1 r 0
=eng,loc Z ' mpg,lrzng ’ ( eng + g : mg) (A38)
1 1
0 0 —-m (R +—=-1')
4 pg,leng eng 3 eng
m
Hierbei sind M eng — b9 , ng — charakteristischer Radius des Triebwerks und L@ng - charakte-

eng

ristische Lange des Triebwerks.

Die Transformation ins globale Koordinatensystem erfolgt nach der Vorschrift aus der Gl. (A.9). Fir die
Bestimmung der charakteristischen GroRen in der Gl. (A.38) werden statistische Daten aus Jane’s [62]
ausgewertet. Die Tabelle A.2 stellt ausgewahlte technische Daten einiger aktueller PTLs zusammen.
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Hersteller Modell Durchmesser Lange Startleistung | L/D
[mm] [mm] [kw] (-]

P&W Canada PW118C 706 2057 1625 2,91

PW150A 921 2423 3780 2,63

Turbomeca ASTAZOU 546 1570 720 2,88

BASTAN VIC 719 1594 595 2,22

GE T64-GE-419 738 2006 4650 2,72

Tabelle A.2: Technische Daten einiger ausgefiihrter PTL-Muster [62]

Es wird von einer linearen Abhangigkeit zwischen Startleistung und Linge eines PTLs ausgegangen
(vgl. [162]). Der funktionellen Anhangigkeit wird dabei der obige Datensatz zugrunde gelegt. Das ergibt:

[mm] = 0,1447 - P, [kW] 41600 (A.39)

LP TL

Der Durchmesser wird aus dem mittleren Verhaltnis der Triebwerkslangen zum Durchmesser

([/) auf 2,7 festgelegt.
D PTL,mean

A.3.6 Rumpf (I

= body )

Flr die Bestimmung der Rumpftragheitsmomente wird dessen Masse nach Gl. (2.32) mit den Massenan-
teilen der Nutzlast, des Treibstoffes und der festen Ausriistung erganzt und homogen auf das Volumen

verteilt:
mbvdy = mbvdy + mPL + mfuel + mfe (A4O)
Der Tragheitstensor bestimmt sich somit aus
2 2
m* (Bbody + Hbody) 0 0
_ body 2 2
£ CG:bUdZ/_ 12 ) 0 (Lbody + Hbody) 0 (A41)
2 2
0 0 (Lbody + Bbody>

Hierbei sind (LXBX H)body — Lange, Breite und Hohe des Rumpfes. Die Transformation ins globale

KOS erfolgt nach der Vorschrift aus der GI. (A.9).

A.4 Massen-und der Kinematikmatrix

Ausgehend von den Gl. (2.10) werden die Massen- und die Kinematikmatix in Komponentenschreibwei-

X
se angegeben. Dafiir soll zundchst die Kreuzproduktmatrix r oo

T —

o bestimmt werden. Es sei ein Vektor
T
U = [a b c} gegeben, gesucht ist die Matrix QX , die folgende Gleichung erfullt:

rxu=r"-u (A.42)

Oder in Komponentenschreibweise
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:E‘ a a oo .o oo CI/ C.y—b.z
ylx|b|=r*-|b| £ bl=la-z—c-x
= (A.43)
z C C oo .o oo C b.x—a.y
|
gesuchte Matriz
Nach der Vorschrift der Matrixmultiplikation
c-y—>b-z 0~a+(—z)~b+|£~c
a-z—c-x:+0-b+(—z)-c (A.44)
b-x—a-y (—y)~a+~b+0'c
Nun kann die gesuchte Matrix aus der Gl. (A.44) direkt abgelesen werden
0 -z y
r*=lz 0 -= (A.45)
-y x 0

Wird eine Symmetrie in der XY-Ebene vorausgesetzt (y = 0), so bekommt man nach dem Einsetzen

von (A.45) in (2.10) die vollstandige Massenmatrix

m 0 0 0 m:- 2z, 0

0 m 0 =M Z,, 0 m-x,,

0 0 m 0 —m - T, 0

0 —Mm - 2, 0 I, 0 I,
m- 2., 0 —M 2, 0 Iyy

0 m-z,, 0 I, 0 I,

(A.46)

Die Kinematikmatrix beschreibt die Transformation ins globale Koordinaten System. Sie kann aus der
Gl. (2.10) direkt abgelesen werden

—Ox (Vi +QXrepcq) m

BT 9 (- rop e < @5 V)

oder in Komponentenschreibweise

m-(r-v—q-w+(q2+r2)-xCG—p-r-zCG)
m-(r-u—p-w—p-q-T,,+q 7 2,)
m-(qg-u—p-v—p-r-3,+ Q"+ p°) 2,
—peq- I +qr-d —qr-d Ame(rouez,, —pw-z,,)
—p-r-I_ +(p" =) _+p-r-I —..
m-(q-u-T,, =PV Ty, =T V-2, +q W 2Z,,)

p-q-]zz—i—q-r.[zz—p~q.[yy—m.(r.u.l’CG—p.w-l‘CG}

(A.47)

(A.48)
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A.5 Zylinderwiderstandsbeiwerte

1. T T T 10
— Wieselberger (Ref. 1.6) ! t L
f et R .
i N
3 | 4O
\ o »§ @ )//-———-”
1.10) N |
8 —— 4 T - § 7
| t al. (Ref. 1.15) 3 -
© Jones et al. (Ref. 1. T
d l <o traon s, le Lo
. | e y
" sl l (Ret. 1.9) M- & Y
Delany & Sorensen (Ref. 1. ~=-
ST 58
< T Q
0.4 /,o/ <
WIS [ el
0 |
02 . 0 10 20 30 40
Circular cylinder length-to-diameter ratio
ol 1 1 111 L I 111
1038 100 107
o

Abbildung A.4: Zylinderwiderstandsbeiwert [128] (links) und Korrekturfaktor fir Zylinderwiderstandsbei-
wert [7] (rechts)

subcritical ‘ critical ‘ supercritical

3
10° 10° 10’

Abbildung A.5: Charakteristische Bereiche der Reynolds-Zahl fiir Zylinderwiderstandsbeiwert [128]
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A.6 Definition der Flachen fir aerodynamische
Berechnungen

|

N

2 A

S Hualle Z @
vz Flugel
5 Flugel-Rumpf Interferenz

N Seitenleitwerk
77} Finne
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A.7 Flussdiagramm der Downhill-Simplex
Optimierung

Bestimme =, und y, = f(z,), =

Berechne Reflexion: z. = (1+a)Z —az

max

Berechne y = f(z,)

Berechne Expansion: .
x =1+v)z —~vT Ja existiert ein z, = z_

und y, = f(z,) sodass y_ >y,

ax

ja nein
) FErsetze x

max

! : > .
ja nein | Behalte Reflexion: durch z, (temporir)
ersetze r durch z
e ! Behalte Kontraktion:

ersetze © durch x
‘max

con

iaein

Berechne Kontraktion: Komprimiere Simplex:

z,, =Pz, +01-8)z T+
ersetze . durch —
und g, = f(z,,) L

Behalte Expansion:

ersetze ©_ durch z
‘max e

min

ENDE







Anhang B

Designdaten der untersuchten
Konfiguration

B.1 3-Seiten Ansicht der Konfiguration

12,61
10,17

5,19

14,62

5,63

1,87

8,51
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10,37

10,37
41,5

5,19

4,15

18,67
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B.2 Geometrie- und Massendaten

Massendefinitionen

Massenzusammensetzung

Charakteristische Massen

Kraftstoff my,,

Nutzlast m,,

Feste

Ausriistung

mfe

Ausrustung me

equip
e

Treibstoffsystem my,

fuel sys

Ballastaufnahme my,

ballast

Antrieb

Myg

H add
Sonstiges mpg

. eng
Triebwerk Myg

prop
Propeller my,,

nac
Gondel Mpg

Struktur

Mgpruce

Fahrwerk m,,

Leitwerk mq;;

Tragflache

mwing

H struct
Basisstruktur my, ;¢

Auftriebshilfe, Spoiler m&4a,

Nutzlast-
plattform

mbody

Kabine may,

Fracht mposs,

Luftschiffhille

Mpyn

. prot
Sonstiges m;,,.,;

Wartungseinrichtung m;ﬁfﬁt

Bugversteifung m29%w

Kabinenbefestigung m{L},

Ballonett m2&4t

0% struct
Hillenstruktur my,/;

Hillenmaterial mgt,

Zero Fuel Mass mygy,
Take-off Mass mrq

Operating Empty Mass mggy
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Aerostatischer Auftriebskérper

Geometrie:
Linge 41,5
Diameter 10,37
Volumen 2,338.10°
Oberfliche 1,09.10°
Massen:
Traggas (He) 332
Hillenmaterial 370,07
Hullenstruktur 306,1
Ballonetts 27,42
Kabinenbefestigung 26,89
Bugversteifung 44,42
Wartungseinrichtung 9,25
Sonstiges 23,22
Fligel (4 St.)
Geometrie:
Streckung 8
Zuspitzung 0,3
rel. Klappenbreite 0,5
rel. Klappentiefe 0,25
Profil NACA 63_1-012
Rel. mittl. Profildicke 0,12
Flugellange 8,21
Flugelflache 8,42
Klappenldange 4,1
Klappenflache 1,05
Flachenbelastung 63,58
Massen:
Vorne 153,41
Hinten 111,14
4,43 4,43
R [m)=|7,77 =777 5,33
2,54 254 1,13
Seitenleitwerk und Finne
Geometrie:
SLW Flache 14,09
SLW Streckung 3
SLW Zuspitzung 0,45
Seitenruderflache 4,23
Finne Flache 11,24
Finne Streckung 2,39

Finne Zuspitzung 0,45

—18,39

[m]

[m’]
[m?]

[ke]
[ke]
[ke]
[ke]
[ke]
[ke]
[kel
[ke]

-]
-]
(-]
-]

[-]

[m]
[m?]
[m]
[m?]
[kg/m?’]

(kel
[ke]
—18,39
—5,33
1,13

Massen:

SLW 70,46

Finne 50,59
—16,47 —16,47

RELCL [m] = 0 0
—2,84 2,27

Antrieb (2St.)

Geometrie:
Triebwerk (LxD) 1,69x0,63
Propellerdurchmesser 2,93

Massen:

Triebwerk 72,12

Propeller 39,42

Gesamtmasse 306,55

Gesamtleistung 866
5,18 5,18

R, .plm]=|851 =851
2,54 2,54

Kabine und Frachtraum (Body)

LxBxH 10,37x3,74,2,08
Gesamtmasse 388,47
RCRHCGBW [m] =
6,22

Sonstige Massen
Ballastaufnahme 20,21
Treibstoffsystem 23,96
Ausrustung 492,76
OEM 2576
ZFM 3576
TOM 4261
Tragheitstensor

8,8632- 10" 0
Llkg-m?| = 0 2,7786-10°

—1,9808 -10* 0

Gesamtschwerpunkt
—0,83
RCRHCG [m] = 0
4,15

[ke]
[ke]

[m]
[m]

[kg]
[kg]
[ke]
[PS]

[m]
[ke]

[ke]
[ke]
[ke]
[ke]
[ke]
[ke]

—1,9808 - 10"
0
2,8035 - 10°
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Propellerdaten

Vorgaben fiir die Auslegung:

Propellerblattanzahl: 3 [-]

Propellerdurchmesser: 2,96 [m]

Propellerdrehzahl: 1687  [min]
Propellerschub: 2,94 [kN]
Abbildung B.1: Propellerprofilanstro- Geschwindigkeit: 180 [km/h]
mung
Flughohe: 1500 [m]

Profilaerodynamik aus Profilpolaren. Aquidistant iber Blattlinge (Nabe -> Tip) verteilte vier Sektionen
mit jeweils dem gleichen Profil: (MH 114, 13,0%)@3°, (MH 116, 9,8%)@4°, (MH 116, 9,8%)@4°,
(MH 120, 11,7%)@3°.

Frontansicht

0.1p
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ol G-/ = e
-0.05
01 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 0.1 0.2 03 04 05 0.6 0.7 0.8 0.9 1
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0.1

0.05\
Ll 0/ —
-0.05

-0.1

06 07 08 009 1

Abbildung B.2: Propellergrundriss
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Abbildung B.3: Propellerkennfelder
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Zusatzinformationen

C.1 Absolute Teilmassen der Komponente

Nutzlast [t]
10 50 100
X 0,5 | 0,65 ‘ 0,8 0,5 ‘ 0,65 ‘ 0,8 0,5 ‘ 0,65 | 0,8

Kraftstoffmasse 1636 1691 1731 5350 5102 4847 9725 8844 8101

Antriebsmasse 660 683 700 1903 1811 1717 3228 2924 2669

] Hullenmasse 3268 3938 4579 9151 10727 12139 15103 17375 19486

o

= Fligelmasse 1989 1344 806 11614 7355 3728 27822 16127 8044
Restmasse 3422 3353 3282 10743 10055 9429 20669 18913 17503
Abflugmasse 20974 21010 21098 88761 85050 81860 176546 | 164183 | 155803
Kraftstoffmasse 13579 13616 13462 41588 36811 33393 75372 62556 53982

T Antriebsmasse 1068 1071 1058 2870 2527 2283 4854 3997 3428
E‘ ] Hullenmasse 5148 6152 7044 13372 14869 16348 21914 23539 25287

[ o

E n Fligelmasse 4175 2846 1594 22981 12301 6101 54362 27445 12453
E Restmasse 5833 5644 5423 18686 16399 14786 35279 29655 25974
Abflugmasse 39803 39328 38582 149498 | 132907 122911 291781 247192 | 221124
Kraftstoffmasse 46173 41563 37719 132997 | 102554 84513 254989 171179 | 131701

Antriebsmasse 2038 1825 1648 5129 3909 3193 9196 6064 4613

8 Hullenmasse 9326 10333 11121 22592 22628 23107 38842 35084 34332

§ Fligelmasse 11993 6909 3194 57380 25608 10715 151244 56004 20855
Restmasse 12390 10811 9538 38642 29571 24275 76051 51544 40247
Abflugmasse 91920 81441 73219 306741 | 234269 | 195804 630323 | 419874 | 331748
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C.2 Erganzende Daten zur Validierung des
Entwurfswerkzeugs SORIS

C.2.1 Dynalifter

Der Dynalifter der Ohio Airships Inc. kommt der mit SORIS beschriebenen Konfiguration sehr nahe. Da
dieses Konzept ebenfalls auf einer Kombination aus Tragfliigeln und Luftschiffhiille basiert, bildet es eine
sehr gute Grundlage zur Validierung. Erganzend zu den im Abschnitt 1.2, (S.17) aufgelisteten Daten wur-
den einige Geometrie- und Leistungsdaten mit Hilfe der Herstellerangaben berechnet bzw. abgeschatzt.

Die Geometrie der Traggashiille entspricht anndhernd einer Ellipse. Damit kann das Volumen mit Hilfe
der Langen-, Breiten- und Héhenangabe (in der Formel L, B und H) berechnet werden

Viun = 4/3 T+ Lpnyu * Brun - Haun (C.1)
Somit ergibt sich der Durchmesser der Hiille aus:
Dpun = 1/2 " (Brun + Hpun) (C.2)
Das Schlankheitsmal ¢ ergibt sich aus dem Quotienten von Lange zu Durchmesser der Hiille
Srut = Lru/Drunt (C.3)

Die Flugelflache kann mit Hilfe der vom Hersteller angegebenen Spannweite b, sowie einer angenom-
menen Fllgelstreckung von A = 8 berechnet werden

b2
Fuing = n (C.4)

Da die Abflug-, Kraftstoff- und Nutzlastmasse bekannt ist, kann die Betriebsleermasse OEM wie folgt
bestimmt werden:

OEM = mrp — Mpyep — Mpy, (C.5)
Wahlt man mit SORIS eine vergleichbare Konfiguration der Parameter Nutzlast, Reichweite, Geschwin-

digkeit, Schlankheitsmall und Hybridisierungsgrad wie die der beiden Dynalifter Varianten, so erhalt
man die in der Tabelle C.1 zusammengefassten Ergebnisse.

Einheit MDL-1000 SORIS Differenz MDL-600 SORIS Differenz
Hullenvolumen [m?3] 298383 270492 -9,35% 63430 69759 9,98%
Ldnge [m] 301,8 289,4 -4,09% 176,8 184,4 4,31%
Durchmesser [m] 44,0 42,3 -4,07% 25,8 26,9 4,37%
Flugel-
Halbspannweite [m] 81,5 79,0 -3,12% 36,6 39,4 7,80%
Fliigelflache [m?] 831,0 780,0 -6,13% 167,2 172,7 3,28%
Leistung [PS] 41365 35792 -13,47% 10139 9213 -9,13%
Abflugmasse, max. [kel 453592 498486 9,90% 90718 80251 -11,54%
Kraftstoffmasse [kgl 145150 170206 17,26% 21144 18912 -10,56%
Betriebsleermasse [keg] 163293 184280 12,85% 49162 40927 -16,75%
Nutzlastfaktor [-1 0,32 0,29 -9,69% 0,23 0,25 12,89%
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Kraftstofffaktor [-] 0,32 0,34 6,56% 0,23 0,24 1,26%

Rustlastfaktor [-] 0,36 0,37 2,78% 0,54 0,51 -5,89%

Tabelle C.1: Vergleich mit Dynalifter

C.2.2 ATLANT

Als ein weiterer Teil der Validierung von SORIS wird das Projekt von RosAeroSystems ATLANT-30 cargo
simuliert, bei dem es sich um ein Lifting Body handelt. Da seine Hiille eine relativ komplexe geometri-
sche Form aufweist, ist die Bestimmung des Schlankheitsmales hierbei nicht ohne Weiteres moglich. Zu
diesem Zweck wird ein dquivalentes SchlankheitsmaR gebildet, dem zugrunde ein Rotationsellipsoid
gleichen Volumens und gleicher Lange liegt.

Es seien a und b die Halbachsen des Ellipsoids. Sein Volumen ist dann
thll = 4/3 mT-a- bZ (C6)
Mit der Definition des Schlankheitsmales folgt:

_a b= a
Prun = b - 0= Dt (C.7)

2
Vhun = 4/3 "M a- (¢:u”) (C.8)
(C.9)
(C.10)

Die Kraftstoffmasse wird aus der Angabe abgeschatzt, dass der ATLANT-30 250 kg Kraftstoff pro Stunde
verbraucht. Mit Hilfe der bekannten Reichweite R und Fluggeschwindigkeit V ergibt sich die Kraftstoff-
Masse Mgy

R

Fir die Abschatzung des Hybridisierungsgrades (die Angaben des Herstellers sind nicht bekannt) wird
ein dhnliches Designprojekt P-791 (siehe S.19) herangezogen. Dieses hybride Luftfahrzeug ist ebenfalls
ein Lifting Body und sein Hybridisierungsgrad betragt laut Hersteller 0,8. Dieser Wert wird beim Ver-
gleich angenommen.

Nachdem Nutzlast, Reichweite, Flughohe, Geschwindigkeit und Hybridisierungsgrad entsprechend dem
Projekt ATLANT-30 als Eingangsdaten mit SORIS verarbeitet wurden, werden die Ergebnisse zum Ver-
gleich in der Tabelle C.2 zusammengetragen.

Einheit ATLANT SORIS Differenz
Hillenvolumen [m3] 30000 32886 9,62%
Linge [m] 75 77,3 3,03%
Leistung [PS] 2500 2402 -3,93%
Abflugmasse, max. [kel 32700 32194 -1,55%
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Kraftstoffmasse [ke] 3571 3393 -4,98%
Betriebsleermasse [ke] 13129 12800 -2,50%
Nutzlastfaktor [-] 0,49 0,50 1,57%
Kraftstofffaktor [-] 0,11 0,11 -3,86%
Rustlastfaktor [-] 0,40 0,40 -0,87%

Tabelle C.2: Vergleich mit ATLANT

C.2.3 Au-30

Ebenso wie der ATLANT stammt das Luftschiff Au-30 vom Unternehmen RosAeroSystems. Dieses Luft-
schiff soll, stellvertretend fiir die Leichter-als-Luft Technologie, ebenso dem Zweck der Validierung von
SORIS dienen. Es zeichnet sich durch eine verhaltnismaRig hohe Nutzlast von 1,5 t aus und kann als ein
Frachtluftschiff angesehen werden. Verwendet man in SORIS die spezifischen Daten des Au-30 und
nimmt einen Hybridisierungsgrad von 0,95 an, so ergibt sich der in der Tabelle C.3 dargestellte Sachver-

halt.
Parameter Einheit Au-30 SORIS Differenz

Hiillenvolumen [m3] 5065 5137 1,42%

Linge [m] 54 53,9 -0,11%

Durchmesser [m] 13,5 13,5 -0,07%

Leistung [PS] 345 347 0,47%

Abflugmasse, max. [kel 4850 4978 2,64%

Nutzlastfaktor [-] 0,31 0,3 -2,68%

Tabelle C.3: Vergleich mit Au-30
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C.3 Zeitvektoren ohne virtuelle Masse

C.3.1 Langsebene

Kraft X

—_X, - u

-

X, - ow
—X, - dq
— X - 00

—_

—7, - du

L - OW

» —Z,’ : (j‘lj

— o 00

—”’\

Moment M

Langsbewegung, Mode 1

> —_— M, - du

M, - dw
— M, - dq
— Mg - 060

—y

-0.25 -0.2 -0.15

-0.1

Abbildung C.1: Zeitvektoren der Langsbewegung ohne virtuelle Masse, Mode 1

Kraft X

—X,, - du
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—X,
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—_—

- dq

'V

Langsbewegung, Mode 2

Moment M

-0.5

er

—Z, - u

Lo - Ow
— 7, 5q
o 00

—';‘

—_— N, - du
M, - ow

—A"l[,f - dq

— My - 06

—_

Abbildung C.2: Zeitvektoren der Langsbewegung ohne virtuelle Masse, Mode 2
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Abbildung C.3: Zeitvektoren der Langsbewegung ohne virtuelle Masse, Mode 3
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Abbildung C.4: Zeitvektoren der Langsbewegung ohne virtuelle Masse, Mode 4
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C.3.2 Seitenebene

Kraft Y
—Y,  dv
0.3F . -
Y, op
0.2 P
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Abbildung C.5: Zeitvektoren der Seitenbewegung ohne virtuelle Masse, Mode 1
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Abbildung C.6: Zeitvektoren der Seitenbewegung ohne virtuelle Masse, Mode 2
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Abbildung C.7: Zeitvektoren der Seitenbewegung ohne virtuelle Masse, Mode 3

C.4 Verlauf der Krafte und Momente als Reaktion
auf Steuerkommandos
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Abbildung C.8: Hohenruderkommando +5°
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Abbildung C.13: Querruderkommando +25°, Momente
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Abbildung C.14: Seitenruderkommando +5°, Krafte
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